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PROBLEMY WYTRZYMALOSCIOWE SKRZYDEA
SAMOLOTU W LOCIE W MOMENCIE KONTAKTU
Z DRZEWEM

JAN BLASZCZYK
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Rozpatrzono prace struktury silowej skrzydia samolotu w momencie
zderzenia z drzewem oraz wykonano niezbedne obliczenia wytrzyma-
losciowe. Zidentyfikowano strukture wytrzymalosciowa analizowanego
skrzydla jako konstrukcje wieloobwodowa z powlokami wzmocniony-
mi podluznicami i trzema dzwigarami. Rozpatrzono prace konstrukcji
pod obciazeniem. Ustalono przyblizone rozklady obciazen dziatajace na
skrzydto tuz przed zderzeniem i w momencie zderzenia z drzewem. W ce-
lu wyznaczenia stanu naprezen konstrukcji zbudowano matematyczny
model obliczeniowy struktury skrzydita w analizowanym przekroju, ba-
zujacy na klasycznej statyce lotniczej. Wykonano odpowiednie analizy
obciazen i zlozonego stanu naprezen w elementach silowych skrzydta
w przekroju krytycznym. Uwzgledniono geometrie kontaktu skrzydta
z pniem drzewa, uznajac ja za bardzo wazny element w ocenie stanu na-
prezen konstrukcji. Podano prawdopodobny scenariusz niszczenia kon-
strukcji, wynikajacy z istniejacego stanu naprezen w chwili zderzenia.
Analizy numeryczne wykonano na przykladzie konstrukeji skrzydta oraz
parametréw lotu samolotu pasazerskiego konstrukeji Tupolewa. Uzyska-
ne wyniki pracy moga by¢ wstepem do analiz dynamicznych problemu,
réwniez moga stanowi¢ jego pierwsze przyblizenie.

1. Wprowadzenie

Celem pracy jest proba odpowiedzi na pytanie: co sie dzieje z konstruk-
cja skrzydla podczas kontaktu (uderzenia) z drzewem? Tresé pracy nawia-
zuje wprost do katastrofy Smolenskiej [23], konkretnie jej malego obszaru,
jakim jest moment kontaktu skrzydla z drzewem (brzoza). By odpowiedzieé
na postawione pytanie, nalezy wyznaczy¢ uklad obciazen skrzydta tuz przed
i w chwili zderzenia. Dalej, ustali¢ stan naprezen w konstrukcji, w przyjetym
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modelu sitowym. W tym celu nalezy opracowa¢ matematyczny model obli-
czeniowy, zredagowaé i uruchomié programy z wykorzystaniem PC-ta. Ustalié
sity niezbedne do $éciecia brzozy. Wykonaé¢ odpowiednie analizy stanu naprezen
konstrukeji skrzydta.

1.1. Uklad samolotu

Samolot konstrukcji Tupolewa (oblot 1968 r.) zbudowany w klasycznym
ukltadzie aerodynamicznym (rys. 1). Dolnoplat ze skrzydlami sko$nymi wypo-
sazonymi w ruchome powierzchnie sterowe (sloty, klapy, interceptory i lotki).
Ptat no$ny tworza: centroptat i skrzydta doczepne. Konstrukcja skrzydet pot-
skorupowa.

Uktad sterowania klasyczny. Usterzenia skosne zbudowane w uktadzie T,
usterzenie poziome mocowane do konsoli usterzenia pionowego. Obydwa uste-
rzenia w ukladzie klasycznym (statecznik plus ster), konstrukcja dzwigarowa.

Podwozie tréjpodporowe, weiggane, z przednim punktem podparcia. Gtow-
ne zabudowane w skrzydtach, przednie — w nosowej czesci kadtuba.

Zespol napedowy tworza trzy silniki umieszczone w tylnej czesci kadtuba,
dwa symetrycznie po jego bokach, trzeci — centralnie potozony na kadtubie i in-
tegralnie zwiazany z konstrukcja usterzenia (statecznika) pionowego. Laczny
ciag zespotu napedowego wynosi 3x10300 daN.

1.2. Uklad wytrzymalo$ciowo-konstrukcyjny skrzydla

Strukture wytrzymalosciowa skrzydla (rys. 2 i rys. 3), tworza: trzy dZwi-
gary oraz gérne i dolne pokrycie wzmocnione podtuznicami. Ich liczba wzdtuz
rozpietosci jest zmienna. DZzwigary, w przyblizeniu sg rozmieszczone: przedni
na 12%, $rodkowy — 33% i tylny na 58% cieciwy skrzydta (rys. 1).

Do dzwigaréw skrajnych mocowane sa ruchome powierzchnie sterowe,
w ktore wyposazone jest skrzydlo. Podstawowym elementem sitowym skrzydia
jest struktura tréjobwodowa (a w zasadzie dwuobwodowa), ktéra tworza $cian-
ki dzwigaréw oraz powloki skrzydla (gérna i dolna) wzmocnione podtuznicami
oraz obwdd przedni (nosek). Podana struktura przenosi gtéwne obciazenia cia-
gle (normalne i styczne) oraz sity skupione w okuciach ruchomych powierzchni
sterowych (reakcje w podporach) oraz podwozia.

Geometria zdefiniowanej struktury jest zmienna wzdtuz rozpietosci, za-
réwno co do wymiaréw zewnetrznych jak i grubosci (powierzchni) elementéw
sktadowych lub ich liczby. Na przyktad, grubos¢ pokrycia, poczawszy od pltasz-
czyzny mocowania do swobodnego koficam, jest zmienna [16], [21]. Charakter
zmiany grubosci powlok (gérnej i dolnej) jest rézny, odcinkami liniowy [27].
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Rys. 1. Sylwetka samolotu Tupolew Tu-154 i widoczne polozenie dzwigaréw wzdiuz
cieciwy w dwdch przekrojach A-A i B-B skrzydla doczepnego [16]

1.3. Wtlasciwo$ci pracy konstrukcji skrzydta

Skrzydto samolotu Tu-154 stanowi typowsa przestrzenna konstrukcja cien-
koscienng. Sklada sie ona ze szkieletu i pokrycia. Szkielet tworza elementy
wzdluzne (podluznice i dzwigary) i elementy poprzeczne (zeberka, Scianki).
Razem tworza szkielet przestrzenny, ktéry moze przenosi¢ naprezenia normal-
ne i styczne. W takiej konstrukeji material roztozony jest zasadniczo na obwo-
dzie, co jest najbardziej racjonalne z punktu widzenia wytrzymatosci struktury
przy przejmowaniu momentow zginajacych i skrecajacych.

Rozpatrywane skrzydto, z konstrukcyjnego punktu widzenia, jest struktu-
ra cienkodcienna typu wzmocnionej powloki z niezmiennymi (w przyblizeniu)
konturami przekrojéw poprzecznych.
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Rys. 2. Uklad wytrzymalo$ciowo-konstrukcyjny skrzydta samolotu Tupolew Tu-154
[16]; 1 — centroplat, 2,4, 6 — sloty, 5 — skrzydlo doczepne, 8 — lotka, 9 — kierownice
aerodynamiczne, 10 11,12 — interceptory, 16,17,18 — dzwigary (przedni, $rodkowy

i tylny), N1-N45 — numery zeberek

Pod dzialaniem obciazen zewnetrznych powloki takie, jesli maja dosta-
teczna dlugosé (w praktyce stuszne dla wydluzenia A > 3, w analizowanym
samolocie jest A & 8,5), pracuja na skrecanie i zginanie w sposéb podobny do

klasycznych belek [2], [5].
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Rys. 3. Struktura doczepnej czesei skrzydla [16]. Widoczne powloki srodkowego
i tylnego kesonu skrzydla wzmocnione podluznicami. Objetos¢ kesondéw
wykorzystana jako integralny zbiornik paliwa

Udzial poszczegdlnych elementéw w ogdlnej pracy na zginanie i skrecanie
wzmocnionej powloki jest niejednakowy. Naprezenia normalne (od zginania)
w przekrojach powloki przenosza gléwnie: pasy trzech dzwigaréw (rys. 2),
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podhtuznice i pokrycie (rys. 3). Naprezenia styczne przy Scinaniu i skrecaniu —
pokrycie i §cianki dzwigaréw (keson tréjobwodowy).

W strefie Sciskanej pokrycie i podtuznice przy okreslonej wartoéci obcigzen
traca statecznosé i przestaja przenosi¢ dalsze zwigkszanie obcigzenia, mimo ze
nie wyczerpana zostata nosnos¢ mocnych, statecznych elementéw. Zniszczenie
konstrukcji zachodzi dopiero wowczas, gdy naprezenia w jej podstawowych
elementach sitowych osiagaja wartosci naprezen niszczacych. Naprezenia nisz-
czace nalezy tu rozumie¢ dos¢ szeroko. Moga to by¢ naprezenia rowne doraznej
granicy wytrzymalosci materiatu (R,,) i wywolujace zniszczenie podstawo-
wych elementéw sitowych dostownie, a moga to by¢ naprezenia krytyczne tych
elementow (o).

2. Obciazenia skrzydta

Okreslenie obciazen dzialajacych na skrzydlo sprowadza sie do wyzna-
czenia jego wielkosci 1 kierunku dziatania oraz rozkladu i miejsca przytoze-
nia wzdluz rozpietodci i cieciwy. Parametry okreslajace obciazenie zaleza od
ksztaltu i konstrukeji skrzydla (parametry geometryczne skrzydta, jego sztyw-
nosé, ksztalt profilu) oraz warunkéw lotu (rozwijana predkosé, kat natarcia,
polozenie powierzchni ruchomych).

Wazna jest znajomo$cé rozktadéw obciazen skrzydta wzdtuz jego rozpietosci
i cieciwy [6], [9], [22], [24]. Najlepiej mie¢ wyniki badan doswiadczalnych. Gdy
takowych brak, wowczas do obliczen wytrzymato$ciowych mozna wykorzystac
formuly przyblizone dajace wyniki do przyjecia z inzynierska doktadnoscig
15, [17], [22], [24]

no(ms — mpl)gb(y)

paly) = 21)

gdzie: b(y) — biezaca cieciwa skrzydla, g — przyspieszenie ziemskie, m, — ma-
sa plata (dwéch skrzydet), mgs — masa samolotu w locie, n, — przeciazenie
obliczeniowe, p,(y) — jednostkowe obciazenie skrzydla wzdluz rozpietosci, S —
powierzchnia plata.

Rozktad obciazenia wzdtuz cieciwy skrzydla, mierzony odlegtoscia od no-
ska profilu (wzdluz osi z), okresli¢ mozna zaleznoscia

x oC, C
Tsp = ;p = _(ﬁ + Crr;o) (2.2)
gdzie: b — cieciwa skrzydta, C,,, — wspdélczynnik momentu przy zerowej sile
nosnej (C, = 0).
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Obciazenie zewnetrzne skrzydla (aerodynamiczne i masowe) réwnowazone
jest przez sily wewnetrzne, ktére w dowolnym przekroju skrzydta mozna spro-
wadzi¢ do obciazen wypadkowych, tj. do momentéw zginajacych i skrecajacych
oraz sil poprzecznych. Sily poprzeczne sprowadza sie do punktu przekroju na-
zywanego Srodkiem sil poprzecznych konstrukeji zamknietej (ssp,).

Zwykle, w analizach inzynierskich, istotne sa: sita poprzeczna wzdtuz osi z
— T, moment zginajacy wzgledem osi x — M, i moment skrecajacy skrzydto
wzgledem osi y — M,,. Przykladowe rozktady tych obcigzen przedstawiono na
rys. b do 7. W analizie stanu naprezen skrzydla doczepnego samolotu Tu-
154, dodatkowo nalezy uwzglednic: sile T), dziatajacg wzdluz osi wzdluznej y,
moment zginajacy wzgledem osi z — M, oraz site T, dzialajaca wzdluz osi x.
Wszystkie wymienione sily i momenty ilustruje rys. 4.

Nalezy dodaé, ze na wartosci tych uogdlnionych sit, istotny wplyw bedzie
mial kontakt z drzewem (brzoza). W tym parametry lotu i geometria skrzydta
doczepnego oraz wtasciwosci mechaniczne brzozy.

/79
an

Rys. 4. Przyjety uktad odniesienia oraz sily i momenty dziatajace w przekroju
doczepnego skrzydla samolotu Tu-154

Podczas wykonywania normalnych lotéw, wynikajacych z przeznaczenia
samolotu, z trzech wymienionych wczeéniej obcigzen (7., M, i M,) moment
zginajacy M, mozna okresli¢ jako obciazenie podstawowe. Jego wartos¢ jest
znaczna, ponadto dziala w plaszczyznie najmniejszej sztywnosci ukltadu (spe-
cyfika profilu lotniczego). Przy tym na jego przejecie konieczna jest najwicksza
ilo§¢ materialu — do 50% masy struktury skrzydla. W zaleznosci od tego, jakie
elementy struktury przenosza M,, wyrdznia sie rozne uktady wytrzymaloscio-
we konstrukeji (dZzwigarowe, pdlskorupowe, skorupowe).

W dalszej czedci pracy, przedstawiono model przekroju skrzydia do obli-
czen wytrzymalo$ciowych, statycznych [3], [7], [13]. Analizowany kontur profilu
skrzydta doczepnego w wybranym przekroju wstepnie podzielono na 22 ele-
menty, finalnie (po skorygowaniu) na 28 elementéw.



PROBLEMY WYTRZYMALOSCIOWE SKRZYDEA SAMOLOTU... 11

\\f o
pal

137

146
14

Sltapoprzeczna Tz, [x1000kG]

DiugoSC skizta,fm]

[} 55 1 165 22

Rys. 5. Zmiana sily poprzecznej T, wzdluz dlugosci skrzydlta samolotu Tu-154
(m = 78000kg, v = 260 km/h)
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Rys. 6. Zmiana momentu zginajacego M, wzdtuz dlugosci skrzydta samolotu
(m = 78000kg, v = 260 km /h)
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Rys. 7. Zmiana momentu skrecajacego M, wzdtuz dtugosci skrzydta samolotu
Tu-154 (m = 78000kg, v = 260km/h)
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3. Model obliczeniowy przekroju skrzydta

3.1. Sformulowanie problemu

Zajmiemy sie skrzydlem doczepnym samolotu (rys. 3). Rozpatrzymy struk-
ture tego skrzydita w przekroju prawdopodobnego kontaktu z drzewem. W dal-
szej czesci przekrdj ten nazywaé bedziemy przekrojem krytycznym.

W statyce konstrukeji cienkosciennych site przypadajaca na jednostke diu-
gosci konturu nazywa sie ,wydatkiem” (ciekiem) naprezen. Dzielac wydatek
przez grubo$é¢ konturu (pokrycia, $cianki), otrzymujemy naprezenie.

Do podjecia analizy wydatkéw naprezen (stanu naprezen) przy dziataniu
okreslonego uktadu obcigzen przyjmiemy model obliczeniowy, ktérego idee ilu-
struje rys. 8. Na rysunku przedstawiono czesé (przednia i $rodkowa) niesyme-
trycznego profilu lotniczego, w ktérego kontur wpisano tréojobwodowa struktu-
re sitowa. Tworza ja trzy Scianki podtuzne ($cianki dZwigaréw), powierzchnie
skupione (podtuznice, pasy) i pokrycie.

Rys. 8. Model obliczeniowy kesonu tréjobwodowego i przyjety podzial konturu na
elementy

Przyjeto, ze rozpatrywana konstrukcja (rys. 8) sklada si¢ z n elementéw
prostoliniowych. Element z indeksem j-tym charakteryzowany jest przez po-
danie wspoélrzednych jego poczatku (1) — 1, 21 1 konca (2) — xj2, 2j2
w ukladzie odniesienia Ox,q32,q. Stad bezposrednio wynikaja parametry geo-
metryczne elementu: dlugos¢ I; i kat pochylenia o;. Na koncach elementéw
umieszczono powierzchnie skupione F; (podtuznice, pasy dzwigaréw), ktérych
jest n — 2. Do powyzszych parametréw nalezy jeszcze dodaé¢ grubosé elemen-
tu 6. Przyjeta liczba elementéw n wynika z dostatecznego pokrycia odcinkami
prostymi konturu profilu skrzydta.

Nastepnie nalezy wyznaczy¢ charakterystyczne punkty przekroju: srodek
ciezkosci (masy) sc, Srodek sil poprzecznych konstrukcji otwartej ssp, i $ro-
dek sit poprzecznych konstrukeji zamknietej ssp,. Nalezy rowniez wyznaczy¢
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odpowiednie charakterystyki geometryczne przekroju: momenty bezwtadnosci
gléwne centralne oraz rozklady biezacych momentéw statycznych. Znajomosé
wymienionych parametréw i potozenia charakterystycznych punktéw jest nie-
zbedna do okreslenia stanu naprezen w konstrukcji od dzialajacych obcigzen
w analizowanym przekroju skrzydta.

3.2.

Zagadnienia do rozwigzania

Analityczne wyznaczenie ssp tréjobwodowej konstrukeji zamknietej (hi-
perstatycznej) wymaga szeregu dziatan, ktére w skrécie mozna sprowadzi¢ do
nastepujacych [2], [3], [25]:

4.1.

wyznaczenia gléwnych centralnych osi bezwladnosci przekroju (wspol-
rzedne srodka ciezkosci przekroju w uktadzie pierwotnym Oxz, momenty
bezwladnosci wzgledem osi uktadu odniesienia),

obliczenie gléwnych centralnych momentéow bezwladnoéci przekroju
(maksymalnego i minimalnego),

przemyslanego otwarcia konstrukeji (trzy ciecia fikcyjne),

wyznaczenie rozktadu biezacych momentéw statycznych dla konstrukeji
otwartej,

wyznaczenie rozkladu wydatku (cieku) naprezen stycznych dla konstruk-
cji otwartej,

wykonanie odpowiednich obliczen sprawdzajacych poprawnos¢ wyzna-
czonych sit w elementach struktury od sity obciazajacej,

wyznaczenie sit w elementach konstrukceji i ich momentéw wzgledem wy-
branego bieguna,

ustalenie potozenia $rodka sit poprzecznych konstrukcji otwartej ssp,,
wyznaczenie statych wydatkéw odciazajacych w obwodach konstrukeji,

ustalenie potozenia $rodka sit poprzecznych konstrukeji zamknietej ssp..

4. Wydatki naprezen styczne i normalne

Konstrukcja otwarta

Obliczenie wydatkow naprezen stycznych w przekroju skrzydla wymaga
wykonania obliczen konstrukcji otwartej, czyli nalezy wykonaé fikcyjne prze-
ciecia tej konstrukeji. Konstrukcja jest trzykrotnie statycznie niewyznaczalna,
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czyli trzeba wykonaé tyle fikcyjnych cieé, ile jest obwodéw. W pracy wykona-
no otwarcia konstrukcji w miejscach, gdzie gtéwna centralna o§ Oz przecina
Scianki kolejnych dzwigaréw (por. rys. 9).

Rys. 9. Rozklad momentu statycznego S, (s) dla konstrukeji otwartej
w punktach A, BiC

4.1.1.  Wydatek dla konstrukcji otwartej od sily T,

Zmnajac geometrie przekroju oraz obciazenie i sposob jego przyltozenia, okre-
slimy wydatki naprezen stycznych w dowolnym punkcie j-tego elementu kon-

turu
T,

0z(5) = 75 (5) (4.1)

gdzie: ¢.;(s) — wydatek naprezen stycznych w j-tym elemencie konturu kon-
strukcji otwartej od sity tnacej T, zaczepionej w ssp,, I, — gtowny centralny
moment bezwladnosci przekroju wzgledem osi x, S;; — biezacy moment sta-
tyczny wzgledem osi z (rys. 9), s — zmienna biezaca wzdluz analizowanego
konturu.

Wzér (4.1) jest stuszny z zastrzezeniem, ze sita T, jest zaczepiona w srodku
sit poprzecznych konstrukcji otwartej, czyli jest dla niej obciazeniem bezskre-
ceniowym.

Réwnania wydatku naprezen stycznych dla kolejnych elementéw konstruk-
cji otwartej obciazonej w ssp, jednostkowa sita T, maja postaé

1 .
q(s) = 555132 sin o

q-j(s) = B[Sxj1 + 0;5(2j,1 £ ssin )] j=2.3,....n (4.2)
1 .

Qentk(s) = 555n+k32 CoS P, k=1,23,4

B =TIzt

a ich graficzna ilustracje wzdluz elementéw konturu przedstawia rys. 10.
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przy T, =1

4.1.2.  Polozenie punktu ssp,

Majac wydatki okreslone wzorami (4.2), mozemy obliczy¢ sily dzialajace
w kazdym elemencie przez wykonanie catkowania wzdluz dlugosci kazdego
elementu. Otrzymujemy wzory

1
T = Eﬁéll‘i’ sin ag
1 1. .
Tj = ﬁl] [S:Ej,l + §5jlj (Zj,l + 519 Slnozj)} ] = 2, 3, N (4-3)
1
Ttk = & 0n ikl 08 b k=1,2,34

Przy znanych sitach wewnetrznych T} dziatajacych w elementach struktury
oraz dysponujgc promieniami ich dziataniap; = b1; cos o;j wzgledem wybrane-
go bieguna, mozemy okredli¢ odlegtosé

n+4

e =B Tjp; (4.4)

j=1

srodka sit poprzecznych konstrukceji otwartej ssp, od srodka ciezkosci przekroju
(rys. 11). Dla tego rodzaju konstrukcji ssp, zawsze jest polozony na zewnatrz
konturu (przed noskiem profilu). Symbol by; jest odlegloscig mierzona wzdiuz
osi rzednych z dla 2 = 0. Z reguly warto$¢ by; jest zmienna dla kazdego
elementu konturu.

4.1.8.  Wydatki odcigzajoce X, Y @ Z w obwodach konturu

Wydatki odcigzajace dzialajace w obwodach struktury maja zwroty prze-
ciwne do ciekow obliczonych dla konstrukeji fikcyjnie otwartej (por. rys. 10).
Oznaczymy je jako X w obwodzie pierwszym (obwé6d noska profilu), Y w ob-
wodzie srodkowym i Z w obwodzie tylnym (rys. 12).
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Rys. 11. Sily wewnetrzne w elementach konturu od sily obciazajacej T, zaczepionej
w ssp oraz polozenie charakterystycznych punktéw przekroju [25]

Rys. 12. Wydatki odciazajace w obwodach struktury. Naniesiono réwniez
skierowanie cieku naprezen stycznych dla konstrukeji otwartej ¢, (s) obliczonego
wzorami (4.2)

Wykorzystujac zalezno$¢ na energie $cinania jednostki objetosci
Vi = 72/(2G), podamy réwnania na energic écinania dla kolejnych obwoddéw
konturu. I tak, dla przedniego obwodu (nosek profilu) zalezno$é na energie
Scinania V7 zapiszemy w postaci

1 rt6 1 n+2
J=8j, I j=ntlj,
Vi1 dla obwodu drugiego
n+2
VII_E{Z/(V q2j d$+ Z /52 Y+ng X)2dl‘}+
Jj= n+1l
n+4 (46)

B fhraes § [ho ol

=17, j=n+3j,
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oraz Virr dla obwodu trzeciego

1T 71
VHIZ@[E:/g( — qzj) da:+§ /52 — ;)% dz |+
j=1j,

J=20;
n+4 (47)
Z /(52 Z+q. — Y)? d:n]
Jj= n+3

Podane wyzej formuly wiaza zmienne wydatki dla konstrukeji otwartej
z wydatkami odciazajacymi dla kazdego z trzech obwodéw konturu. Nalezy
pamietaé¢ o odpowiednim zwrocie tych wydatkéw. Po wykonaniu catkowania
wzdluz dtugosci obwodéw otrzymujemy uktad trzech réwnan. Pierwsze z nie-
wiadomymi X 1Y, drugie z niewiadomymi X, Y, Z i trzecie z niewiadomymi Y’
i Z. Po ich zrézniczkowaniu kolejno wzgledem X, Y i Z i przyréwnaniu do ze-
ra otrzymujemy uktad trzech réwnan algebraicznych z trzema niewiadomymi.
Rozwiazanie tego ukladu prowadzi do wyznaczenia wartodci poszukiwanych
wydatkow X, Y i Z dzialajacych w kolejnych obwodach konturu.

4.1.4. Polozenie punktu ssp,

Poszukiwany $rodek sit poprzecznych konstrukeji zamknietej ssp, lezy we-
wnatrz obszaru ograniczonego konturem profilu i jest zorientowany wzgledem
srodka sit poprzecznych konstrukeji otwartej ssp, (rys. 11). Wyznaczone wy-
datki odcigzajaceX, Y i Z, majace stale wartosci, pozwola na okreslenie od-
legtodci Ae, z zaleznosci

Ae, ZQ(F[X—I-F[[Y—I—F[[[Z) (4.8)

ktéra odktadamy od punktu ssp, wzdtuz osi gtéwnej centralnej Oz. Tak otrzy-
mujemy potozenie punktu ssp, nazywanego srodkiem sit poprzecznych prze-
kroju konstrukeji zamknietej. Uzyte we wzorze (4.8) oznaczenia Fr, Frr, 1 Fiyg
sa catkowitymi powierzchniami ograniczonymi odpowiednio obwodem pierw-
szym, drugim i trzecim.

4.2. Konstrukcja zamknieta

Dotad rozpatrzono strukture tréjobwodowa, podano niezbedne zaleznosci
do okreslenia wydatku naprezen stycznych. Ustalono réwniez charakterystycz-
ne punkty przekroju. W dalszej czesci, dotyczacej struktury zamknietej, zo-
stang podane zaleznosci na wydatki naprezen stycznych i normalnych. Beda
one skutkiem dziatania obciazen jednostkowych. Zmiany wydatkow (stycznych
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i normalnych) beda pokazane na konturze przypominajacym profil krytycz-
ny doczepnego skrzydta samolotu Tu-154, podzielony na szereg elementow
(rys. 13).

Rys. 13. Kontur struktury sitowej skrzydla doczepnego samolotu Tu-154
w przekroju krytycznym. Na rysunku kontur zawiera 26 elementow

4.2.1.  Wydatek od sity T,

Jak wspomniano wczesniej, wydatek naprezen stycznych dla konstrukeji za-
mknietej jest sumg wydatkéw obliczonych dla konstrukeji otwartej obciazonej
bezskreceniowo (wzory (4.2)) i wydatkéw odciazajacych X, Y i Z dzialajacych
w jego obwodach. Wydatki te otrzymujemy z réwnan (4.7) i maja one zwrot
przeciwny do wydatku otrzymanego z wzoru (4.2).

Czyli wydatek dla konstrukeji zamknietej od sity T,=1 wyrazimy zalezno-
Scia

7.(s) = q:(s) + C (4.9)
gdzie C' jest jednym z wydatkéw odciazajacych (X, Y, Z) lub ich kombinacja,
w zaleznosci od obwodu i konkretnej scianki w tym obwodzie. Na rys. 14 po-
kazano rozklad wydatku (wartosé) oraz jego zmienne skierowanie wzdtuz kon-
turu. Przypominaja one, po pominieciu noska, klasyczne rozktady dla trzech
profili otwartych (dwa ceowniki, jeden dwuteownik)

===

e : — > 3
‘,‘II,“*‘v‘n““‘- R TNt

=TT ]

Rys. 14. Rozklad wydatku naprezen stycznych wzdtuz konturu konstrukeji
zamknietej dla T, =1

4.2.2.  Wydatek od sity T,

Do obliczenia wydatku wzdtuz konturu od sity T, postuzymy sie wzorem
podobnym do wzoru (4.1) dotyczacym konstrukcji otwartej. Przy czym uzy-
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skane tu warto$ci wydatku dla konstrukcji otwartej sg takie same, jak dla
konstrukeji zamknietej, czyli stuszny jest wzoér

0y () = daj(s) = f—jszj<s> (4.10)

w ktérym symbole I, i S, maja takie samo znaczenie jak we wzorze (4.1), lecz
teraz dotycza osi z. Zmiane wydatku @,(s) wzdluz konturu ilustruje rys. 15.
Nalezy zwrdci¢ uwage na skierowanie wydatku wzdtuz konturu.

Hillin
(1IN H m '3‘J‘w"|‘““'

i
‘1‘\1_.| i
>

—= =

~r [ ‘ 7
| J‘?‘ .f:';‘

Il ..ﬂm

Rys. 15. Rozklad wydatku naprezen stycznych od jednostkowej sity poziomej T, = 1
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4.2.3.  Wydatek od momentu skrecajgcego — M,

Zagadnienie obliczen wydatku naprezen i odksztalcen poddanych dziata-
niu momentu skrecajacego w tego rodzaju ustrojach cienkosciennych jest za-
gadnieniem statycznie niewyznaczalnym. Rozdzielajac fikcyjnie konstrukeje na
trzy izolowane obwody (rury), przy uwzglednieniu wzoréw Bredta [2], [7], [13],
otrzymamy tylko jedno réwnanie statyki dla okreslenia niewiadomych wydat-
kow naprezen stycznych w tych obwodach. Brakujace dwa roéwnania wyzna-
czymy z warunku odksztatcen.

Uwzgledniajac powyzsze, katy skrecenia rur sktadowych musza by¢ jedna-
kowe, wowczas momenty skrecajace przenoszone przez te obwody wynosza

4GF}?

M, = 2GE = 1,23 4.11
Yy f%ds(ﬁ ? ( )

Za$ wydatek naprezen stycznych ¢; wynikajacy z istnienia momentu My;, dla
i-tego obwodu przekroju wyznaczymy z zalezno$ci

2GF;

T ¢ i=1,2,3 (4.12)
$35ds

ql’(Myi) =

Wydatek dla i-tego obwodu izolowanego jest staly wzdtuz jego konturu.
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Symbol ¢ wystepujacy we wzorach (4.11) i (4.12) jest jednostkowym katem
skrecenia w rozpatrywanym przekroju skrzydta. Obliczymy go z formuty

3 2 -1
¢ = M, <4G > ) (4.13)
1 J

T T o e
H“m i
T

i

T mmu

E i) \_‘

il

H MU‘ lel [H]

..L!J LR

M'\
AAH U "

\lM I
L\mumm‘

Rys. 16. Rozktad wydatku naprezen stycznych od momentu skrecajacego M, = 1

4.2.4.  Wydatki naprezen normalnych

Wydatki naprezen normalnych (naprezenia normalne) powstaja od sil
bocznej T, dzialajacej wzdluz rozpigtosci skrzydla oraz momentéw zginaja-
cych M, i M, (rys. 4). Okreslimy je zgodnie z zaleznoscia [2], [5]

ny(s) = (:I:% + ]\f—zz + ]\Iizzn)é(s) (4.14)

gdzie: A — calkowita powierzchnia struktury w badanym przekroju, z i z —
odpowiednie odlegtoséci od osi gléwnych centralnych, §(s) — zmienna grubosé
wzdluz konturu.

Rys. 17. Rozktad wydatku naprezen normalnych wzdtuz konturu struktury od
momentu zginajacego Mg, =1
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Rys. 18. Sumaryczny rozklad wydatku naprezen normalnych wzdluz konturu
struktury od momentéw zginajacych Mg, =11 Mg, =1

4.2.5.  Wydatki (naprezenia) zredukowane

Podsumowujac, w rozpatrywanej strukturze mamy do czynienia z wydatka-
mi naprezen stycznych ¢y, (s) i wydatkami naprezen normalnych n,(s). Pierw-
sze powstaly w wyniku dziatania sit tnacych T, i T, oraz momentu skrecaja-
cego M,, drugie — gtéwnie od momentéw zginajacych M, i M, oraz sity T,
(rys. 4). Obydwa wydatki sa funkcjami zmiennej biezacej s, zaréwno co do mo-
dutu, jak i znaku. Jezeli otrzymane wydatki odniesiemy do gruboéci konturu,
to otrzymamy odpowiednio naprezenia styczne i naprezenia normalne.

Mozemy wiec, dla dwuwymiarowego stanu, zdefiniowa¢ naprezenia zredu-
kowane zgodnie z hipoteza Hubera

Oreals) = % n3(s) + 363(5) (4.15)

Nalezy dodacé, ze podczas wykonywania normalnego lotu poziomego wiek-
szo$¢ powloki gérnej bedzie $ciskana i $cinana, natomiast wiekszos¢ powtoki
dolnej bedzie rozciagana i Scinana. W naszym przypadku znaczne zwieksze-
nie sil poziomych (tylko w zakresie statycznym) istotnie wplynie na zmiane
obciazen struktury skrzydta.

5. Kontakt z drzewem

5.1. Uklad sit w przekroju skrzydla w momencie kontaktu z drzewem

Uktad obciazen dzialajacych na skrzydlo w momencie zderzenia z drzewem
jest w zasadzie taki sam jak i przed zderzeniem (por. pkt. 2).

Zmiana wynika z istnienia sily zderzenia z drzewem P, Sila ta dystrybuuje
sie (np. rys. 20) na pozostale sily i momenty (z wyjatkiem M,) w przekro-
ju krytycznym w postaci odpowiednich przyrostéw. Ich wielko$é jest zalezna
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od geometrii zderzenia (rys. 19). Przede wszystkim chodzi tu o kat natarcia
skrzydta « i kat wznoszenia ~.

‘&\/
—— Tkt
/X #;
M.‘/*A‘Vy{b/%;\

Rys. 19. Geometria zderzenia oraz sily i momenty w krytycznym przekroju skrzydla
w chwili kontaktu z drzewem; P, — sila zderzenia z brzoza, a i v — odpowiednio kat
natarcia i kat wznoszenia, v — wektor predkosci samolotu

S
Rys. 20. Dystrybucja sily Py(«) do $rodka sil poprzecznych przekroju zamknietego
ssp. (keson $rodkowy)

Zawezajac problem tylko do kata natarcia «, wystepujace w przekroju
skrzydta sily i momenty w chwili zderzenia, okreslimy wzorami

T, =T, + P,cosacosy M, = M,,
T, =T,,+ P,sina M, = M., + P, X sin x (5.1)
Ty =Ty, + Pysinx My = My, + Py Xspsin o

w ktorych: T;, 1 M;, (i = x,y,z) oznaczaja sily i momenty tuz przed zderze-
niem, X, jest odlegloscig $rodka sztywnosci przekroju od krawedzi natarcia
skrzydla mierzona wzdluz cieciwy (rys. 20), a x stanowi kat skosu osi sztyw-
noéci skrzydta.

Z wzoréw (5.1) wynika, ze uwzglednienie odpowiedniej geometrii zderzenia
(katy: « > 0, v > 0) ma znaczacy wplyw na wzrost sit tnacych 7, i T,
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oraz momentu skrecajacego M,. Prowadzi to do wzrostu wydatkéw naprezen
stycznych (por. rys. 14 do 16). Podobnie, mamy wzrost wydatku naprezen
normalnych w wyniku wzrostu sity osiowej 7, i momentu zginajacego M,
dzialajacego w plaszczyznie skrzydla (por. rys. 17).

Wartosci wydatkéw naprezen stycznych okreslimy zgodnie z zaleznoSciami
(4.9), (4.10) i (4.12) dla écinania i wzorem (4.14) dla Sciskania lub rozciagania.
Nastepnie, po ich podzieleniu przez grubo$é konturu, otrzymamy naprezenia
(normalne, styczne) wzdluz analizowanych obwodéw konstrukeji.

5.2. Naprezenia w konstrukcji skrzydtla

W powtokach struktury mamy ptaski stan naprezen, mianowicie jedno-
czesne dzialanie naprezen stycznych i normalnych ($ciskanie lub rozciaganie).
Newralgicznym obszarem jest powloka gérna, w ktérej Scinaniu towarzyszy
Sciskanie. Ten obszar powinien by¢ poddany wnikliwej analizie z uwagi na
niebezpieczenstwo utraty statecznosci pokrycia, wyboczenie.

Najpierw dla powloki gérnej (odcinki pomiedzy plaszczyznami $cianek
dzwigaréw), przy uwzglednieniu odpowiednich parametréw geometrycznych
i warunkéw podparcia na brzegach, nalezy wyznaczyé naprezenia krytyczne
przy czystym Scinaniu 7y, oraz czystym Sciskaniu oy,..

Jedli o i 7 sa bezwzglednymi wartosciami naprezen normalnych i stycznych
odpowiadajacych wyboczeniu przy ich jednoczesnym dziataniu, to potwier-
dzony doswiadczalnie warunek wyboczenia zapiszemy w postaci zaleznosci [3],

[7], [13] )
Z=1- () (5.2)

Okr Tkr

gdzie: o, 1 T — Wyzej omawiane krytyczne wartosci naprezen przy dziataniu
ich kazdego z osobna.

Teraz wykonamy przykladowe obliczenia naprezen dla nastepujacych da-
nych: P, =50T, a = 10°, x = 35°. Przy znanych wartosciach sit i momentéw
dziatajacych w przekroju skrzydta tuz przed zderzeniem i znajomosci geome-
trii struktury skrzydta, z wzoréw (5.1) wyznaczymy wartosci sit i momentéw
dajacych naprezenia normalne o (od: M,, M, P,) oraz naprezenia styczne 7
(od: Ty, T, M,). Rozktad sumarycznych naprezen stycznych 7(s) wzdiuz kon-
turu struktury przedstawiono na rys. 21.

Z rozkladu sumarycznych naprezen stycznych 7(s) wynika, ze najwieksze
z nich obserwujemy w gérnej powtoce srodkowego i tylnego kesonu, szczegdlnie
w poblizu dzwigaréw przedniego i Srodkowego. W podobny sposéb mozna
wyznaczy¢ rozklad sumarycznych naprezen normalnych o (por. rys. 18).
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Rys. 21. Rozklad sumarycznych naprezen stycznych 7(s) = ¢(s)/d wzdluz konturu
struktury od sil $cinajacych 7, i T, oraz momentu skrecajacego M,

Z zaleznosci (5.2) wynika, ze jezeli mamy okreslony jeden stan naprezen
(np. o), wowczas wyznaczymy drugi, tu naprezenia styczne jako naprezenie
dopuszczalne 744, (s)

a(s)

Tdop(s) = T/ 1 — (53)

Okr
tj. naprezenia, ktérych nie wolno przekroczy¢. Nalezy pamietacé, ze dla jedno-
czesnego Scinania i Sciskania bedzie wowczas zachodzi¢ relacja 74, < Tg-

Z wstepnych analiz wynika, ze obliczone naprezenia styczne (rys. 21), sa
wieksze od naprezen dopuszczalnych. Szczegdlnie w obszarze gérnej powtoki
kesonu srodkowego i w polowie szerokosci kesonu tylnego (w poblizu $cianki
dzwigara $rodkowego). Przekroczenie to zawiera sie w zakresie 15 <+ 30%.

7 powyzszego wynika, ze przy przyjeciu silty P, = 50T i kata o = 10°,
w calym kesonie érodkowym i czeSciowo w kesonie tylnym, pokrycie gorne
traci stateczno$é. Trzeba dodaé, ze znaczace symptomy utraty statecznosci
pokrycia obserwujemy juz dla sity P, ~ 40T, ale przy kacie o« = 15°.

W dalszej czesdci pracy rozpatrzymy wlasciwosci mechaniczne brzozy oraz
wyznaczymy sile niezbedna do zniszczenia (Scigcia) pnia.

5.3. Sila Scinajaca drzewo (brzoze)

Drzewo ma silne wladciwosci anizotropowe. Jego wytrzymalto$é zalezy od
kierunku dzialania sity wzgledem wldkien drzewa. Nas interesuje Scinanie. Wy-
trzymatos$¢ na Scinanie, oznaczana symbolem k;, jest najwieksza przy obcia-
zeniu zgodnym z kierunkiem wtékien, najmniejsza — przy obciazeniu prosto-
padlym do wtdokien. Rowniez zalezy od wilgotnosci, z jej wzrostem k; maleje.

W literaturze problemu podawana rozpietos¢ danych dotyczacych warto-
Sci k¢ jest do$¢ znaczna [1], [28], [29]. Na rys. 22 pokazano obliczone krzywe
zmian sity écinajacej brzoze w zaleznosci od érednicy pnia. Kazda krzywa doty-
czy innej wytrzymaltosci k; na Scinanie prostopadte do widkien. Rozpietosc k;
zawiera sie w przedziale 2 + 6 MPa.
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Rys. 22. Zmiana sily $cinajacej brzoze, prostopadle do widkien, w zaleznosci od
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$rednicy pnia. Obliczenia wykonano dla literaturowych wartosci k; [1], [2]. Dane dla
wilgotnodci 15%
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Rys. 23. Zmiana wytrzymalosci na $cinanie k; w zaleznosci od kata natarcia

skrzydla. Skrajne wartosci k; przyjeto wg [1]. Dane dla wilgotnosci 15%. Krzywa

laczaca punkty skrajne wg Bielajewa [2]
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Rys. 24. Zmiana powierzchni $cinanego przekroju pnia brzozy od kata natarcia

skrzydla
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Wedlug przyjetej geometrii zderzenia (rys. 19), kat uderzenia skrzydla
w brzoze jest suma katéw « i . Ograniczajac sie tylko do kata natarcia,
pokazano liniowa zmiane wspélezynnika ki(«), co ilustruje rys. 23. Skrajne
wartosci k; odpowiadajace prostopadlemu Scinaniu (o = 0°) i réwnoleglemu
do widkien (o = 90°) wzieto z pracy [1].

Rys. 25. Zmiana wydatku naprezen stycznych dla tylnego kesonu z wysiegnikami od
sity pionowej T.. Stan po oddzieleniu gérnej czesci pnia z korona od skrzydta

- ——y

<

Rys. 26. Zmiana wydatku naprezen Stycznych dla kesonu tylnego z wysiegnikami od
sity poziomej T,.. Stan po oddzieleniu gérnej czesci pnia z korong od skrzydia

l:r i1z = &
————

Rys. 27. Rozktad wydatku napr@ieﬁ stycznych dla tylnego kesonu z wysiegnikami od
momentu skrecajacego M,. Stan po oddzieleniu gérnej czesci pnia z korong od
skrzydta
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6. Scenariusz destrukcji struktury

7 przeprowadzonych rozwazan dla przyjetego modelu obliczeniowego struk-
tury wytrzymaloéciowej przekroju skrzydila oraz odtworzonych parametrach
geometrycznych i masowych, pierwsze symptomy utraty statecznosci obser-
wujemy juz przy sile P, =2 40T (dla o = 15°). Sila $cinajaca brzoze wynosi
~ 80T i to przy umiarkowanych wartosciach k;, a wiec jest dwa razy wieksza
od sity powodujacej utrate statecznodci pokrycia. Jest oczywiste, ze utrata
statecznosci pokrycia nie powoduje zniszczenia konstrukeji jako catosci. Znisz-
czenie skrzydla (jego zlamanie) ma miejsce woéwczas, gdy statecznos$é traca
najsilniejsze elementy struktury (dZwigary, powloka wzmocniona podluznica-
mi). Mamy woéwczas globalng utrate statecznosci, w efekcie zniszczenie struk-
tury. Z podanych tu wartosci dwéch sit: utraty statecznosci pokrycia ~ 40T
i sity Scinajacej brzoze ~ 80 T, oraz obliczen wytrzymalosciowych mozna prze-
widywaé¢ prawdopodobny ponizszy scenariusz destrukcji struktury.

1. Jako pierwszy zniszczeniu ulegnie nosek, tj. przedni keson profilu charak-
teryzujacy sie cienkim pokryciem. Zaczyn destrukcji ma miejsce w jego
powloce gornej. Sita niszczaca wynosi mniej niz 5T. Zniszczenie noska
nie ma istotnego znaczenia dla wytrzymalosci i sztywnosci struktury
przekroju skrzydta (por. rys. 32).

Rys. 28. Po zniszczeniu noska przekroju, P, dziata na dolny pas przedniego dzwigara

2. Po zniszczeniu noska jako pierwszy w kontakcie z pniem brzozy jest
dolny pas przedniego dzwigara (bowiem a > 0), ktéry pracuje w zlozo-
nym stanie naprezen. Jest rozciagany od dwéch momentéw zginajacych
(M, M) i sity osiowej (P,) oraz $cinany przez pien brzozy. Z oszacowan
wynika, ze sila niszczaca pas wynosi okoto 20 T. Zniszczenie dolnego pa-
sa, rowniez Scianki dzwigara — wiotkiej na kierunku dziatania pnia brzo-
zy — powoduje ,otwarcie” kesonu $rodkowego, co wiaze sie ze spadkiem
sztywnosci skrecania struktury o 45% (rys. 32).
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3. Kolejny etap, to Sciecie pasa gérnego przedniego dzwigara, w efekcie de-

strukcja dzwigara przedniego jako calosci. Pas goérny podlega napreze-
niom stycznym i normalnym. Normalne to Sciskanie od momentu zgina-
jacego M., rozcigganie od momentu M, i sity T,,. W efekcie wypadkowe
naprezenia normalne to $ciskanie, styczne — $cinanie od pnia brzozy. Sita
niszczaca pas wynosi okoto 22T, czyli dla zniszczenia przedniego dzwi-
gara jest niezbedna sita okoto 42T.

. Podczas niszczenia goérnego pasa przedniego dzwigara pokrycie gorne

traci statecznosé na calej szerokosci kesonu srodkowego i w polowie sze-
rokosci kesonu tylnego. Najwczesniejsze ogniska wyboczenia majg miej-
sce w poblizu paséw przedniego i Srodkowego dzwigara juz przy sile 40 T
i kacie natarcia o = 15°.

. Zniszczenie dzwigara przedniego, przy wczesniejszej destrukeji noska pro-

filu (keson przedni struktury) — z pierwotnej struktury tréjobwodowej
pozostaje jednoobwodowa z odgalezieniami (rys. 25 do 27). Tworza ja
keson tylny i elementy gérnego (pofalowanego) i dolnego pokrycia keso-
nu $rodkowego. W stosunku do struktury wyjsciowej mamy zmniejsze-
nie sztywno$ci zginania: w plaszczyznie poziomej o 15%, w plaszczyznie
bocznej ponad 50% i spadek sztywnosci skrecania GJ, o 50%. Réwniez
ma miejsce zmiana polozenia (przemieszczenie do tytu) srodka sztywno-
Sci przekroju, istotnie zwiekszajac moment skrecajacy (rys. 29 do 31).

Rys. 29. Uktad sil po oddzieleniu gornej czesci pnia drzewa z korona

. Prawdopodobnie, pomiedzy dzwigarami 1 i 2 brzoza ulega $cieciu. Czy-

li cze$¢ pnia z koronag oddziela sie od pnia ukorzenionego w gruncie.
Nie oznacza to jednak braku kontaktu z brzoza. Z geometrii zderzenia
(rys. 19) wynika, ze ten kontakt istnieje w dolnej czesci profilu. I podczas
ruchu samolotu, na drodze réwnej pozostatej czesci cieciwy skrzydtla jest
bardziej intensywny. Oznacza to, w dalszym ciagu, dziatanie silty P, na
dolng powloke pozostalej czesci sitowej struktury skrzydta.
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Rys. 30. Rozklad sumarycznych wydatkéw naprezen normalnych n,(s) dla tylnego
kesonu z wysiegnikami od momentéw zginajacych dzialajacych w dwu plaszczyznach

Rys. 31. Rozklad sumarycznego wydatku naprezen stycznych ¢(s) dla tylnego kesonu
z wysiegnikami od sity poziomej T, sity pionowej 7', i momentu skrecajacego M,
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Rys. 32. Dyskretna zmiana parametréw geometrycznych (momenty bezwladnosci I,
i I.) elementéw silowych struktury przekroju podezas destrukeji konstrukeji skrzydia
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7. Nalezy pamietaé, ze na koncowa czesé skrzydla (konsole) caly czas dziata
uktad obciazen ciagltych (aerodynamicznych i masowych), jak przed zde-
rzeniem. W konsekwencji, istniejacy stan obciazen spowoduje powstanie
naprezen niszczacych pozostala strukture (tylny keson z wysiegnikami),
w efekcie czego konstrukcja ulegnie ztamaniu (rys. 30 i rys. 31).

7. Podsumowanie

W  pracy przedstawiono charakterystyke uktadu wytrzymalo$ciowego
skrzydta samolotu Tu-154. Uklad sprowadzono do tréjobwodowej struktury
zamknietej, ktora tworza trzy dzwigary oraz powloki silnie wzmocnione po-
dtuznicami.

Zaproponowano matematyczny model obliczeniowy wielospdjnej struktu-
ry, ktory pozwala na wyznaczenie stanu naprezen w konstrukcji pod dziata-
niem obciazen zewnetrznych. Model jest rozwinieciem pracy [25]. W tworzeniu
i testowaniu proponowanego modelu, obejmujacego zamkniete cienkoscienne
struktury wieloobwodowe, wykorzystywano monografie [3] i skrypty [7], [13]
ze statyki konstrukeji cienkosciennych, wiedze obliczeniowo-konstruktorska [1],
[4], [11], [12], [19], [20] oraz wlasne doswiadczenia inzynierskie w tym obszarze
(np. [22], [24], [25]). Szeroko korzystano z literatury rosyjskiej dotyczacej kon-
strukcji lotniczych (np. [8], [10], [14]), w tym samolotu Tupolewa [16], [18], [21].

W niniejszej pracy, przedstawiony model wykorzystano do wyznaczenia
poziomu naprezen w strukturze skrzydla podczas zderzenia. Dla wykonania
tego rodzaju analiz numerycznych zredagowano, uruchomiono i przetestowa-
no witasne programy komputerowe. Niezbedne dane geometryczne i masowe
dotyczace konstrukcji oszacowano na bazie wiedzy eksperckiej (np. [27]).

Do szczegotowych wynikéow pracy nalezy zaliczy¢:

e ustalenie geometrii zderzenia (rys. 19), uznajac jednoczesnie, ze ma ona
bardzo istotny wplyw na dystrybucje obciazenia na sily i momenty
w przekroju krytycznym, w konsekwencji na poziom naprezen w struk-
turze skrzydtla;

e wyznaczenie obcigzen konstrukcji w krytycznym przekroju skrzydia tuz
przed zderzeniem z drzewem:;

e obliczono, ze sita kontaktu z brzoza P, = 50T przy uderzeniu pod ka-
tem natarcia o = 10° generuje sumaryczne naprezenia styczne (od sit
Scinajacych T, i T, oraz momentu skrecajacego M,) wicksze od napre-
zen dopuszczalnych w zakresie 15+ 30%. Oznacza to utrate statecznosci
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gérnego pokrycia, w catosci kesonu érodkowego i w potowie tylnego ke-
sonu skrzydta. Symptomy utraty statecznosci obserwujemy juz dla sity
P, =407, ale przy wiekszym kacie natarcia a = 15°;

e na bazie danych literaturowych wyznaczono sile niezbedna do Sciecia
pnia brzozy 045 cm (na H = 5,1 m). Uwzgledniono wpltyw kata uderze-
nia, ograniczajac sie do kata natarcia a = 15° i zmiane wytrzymatosci na
$cinanie zgodnie z rys. 23. Obliczona sita wynosi ~ 77 T. Jesli w geome-
trii uderzenia uwzglednimy réwniez kat wznoszenia v (rys. 19), woéwczas
sila P, przekroczy 80 T. O kolejne 4% wzrosnie, jesli uwzglednimy wzrost
powierzchni przekroju pnia z kotowego na eliptyczny (rys. 24).

W zakoniczeniu nalezy stwierdzié¢, ze przedstawione wyniki obliczen zostaly
wykonane na podstawie przyjetych lub oszacowanych parametréw (aerodyna-
micznych, masowych, geometrycznych) skrzydla (samolotu). W szczegdlnosci
dotyczy to geometrii elementéow sitowych, ktére oszacowano na bazie specja-
listycznej wiedzy eksperckiej z zakresu obciazen, konstrukcji, wytrzymatosci
i danych statystycznych samolotow tej klasy.

Przedstawiona tres¢, sposéb rozwigzania problemu, daje punkt odniesie-
nia (startu) do analiz dynamicznych. Pierwsza weryfikacja przedstawionych
rezultatéw obliczen bedzie wykorzystanie rzeczywistych danych samolotu jako
parametréw wejsciowych w zaproponowanym modelu obliczeniowym.

Przedstawiony tekst oparty jest m.in. na pracach [26], [27] i zawiera rozsze-
rzony zakres obliczen wytrzymalto$ciowych problemu podczas kontaktu skrzy-
dla z drzewem. Zostal wykonany w zakresie klasycznej statyki lotniczej.
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Structural problems of aircraft flight wings upon contact with tree

Abstract

This paper discusses the operation of an aircraft wing structure at the moment
of impact with a tree. This paper also presents solutions of performed necessary
engineering calculations showing distribution of stress. The wing has been modeled
as a multgirth structure having shells strengthened by longerons and 3 girders. The
operation of the wing structure under aerodynamic loads has been investigated. The
distribution of loads just before and during the impact has been approximated. The
mathematical model of the wing structure at the analyzed cross section has been
developed. It is a classic approach based on static calculations of airframe structures.
The analysis of stress including complex state of strains in the stress wing elements
has been performed. The paper includes geometry of the wing-tree contact as a very
important factor of the state of stress. Taking into account strain distribution in the
wing structure, the most probably scenario of wing structure destruction has been
predicted. Numerical analysis has been performed using the TU 154 wing structural
data. That analysis should be assumed as a preliminary approximation before more
accurate dynamical simulations.
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W pracy omoéwiono badanie wypadku lotniczego samolotu ultralekkie-
go EV-97 Eurostar 2000 R, ktory w dniu 19 czerwca 2013 r. w okoli-
cach m. WoZniczna k/Tarnowa ladowal awaryjnie w terenie przygodnym
i zostal powaznie uszkodzony. Podczas badania wypadku postawiono hi-
poteze przyczyny przerw w pracy silnika. W celu weryfikacji hipotezy
wykonano czesciowy demontaz silnika, przeanalizowano wyniki badania
benzyny oraz zapoznano sie z warunkami meteorologicznymi panujacymi
wzdtuz calej trasy lotu. W pracy przedstawiono na przyktadzie konkret-
nego wypadku lotniczego, w jaki sposéb wysoka temperatura otoczenia
przyczynita sie do przerwania pracy silnika w locie poprzez zakldcenie
doplywu paliwa. Zespo6l badawczy PKBWL nadal prowadzi badanie ww.
zdarzenia lotniczego w celu zapobiegania tego typu wypadkom w przy-
sztodci.

1. Celi proces badania wypadku lotniczego

Wypadki i powazne incydenty lotnicze zaistniate na terytorium RP sa ba-
dane przez Panstwowg Komisje Badania Wypadkéw Lotniczych. Celem badan
jest ustalenie przyczyn i okolicznosci zaistnienia zdarzenia. Komisja nie orze-
ka co do winy i odpowiedzialnosci, natomiast na podstawie wynikéw badan
proponuje odpowiednie srodki, w postaci zalecen dotyczacych bezpieczenstwa,
dla zapobiegania kolejnym podobnym wypadkom w przyszlosci. Dlatego kazde
badane przez PKBWL zdarzenie jest drobiazgowo analizowane, a przygotowa-
ne raporty koncowe sa ogélnodostepne — publikowane na stronie internetowej
PKBWL obecnego Ministerstwa Infrastruktury i Rozwoju.

Proces badania wypadku lotniczego obejmuje przeprowadzenie szeregu
czynnosci, ktére mozna podzielié na kolejne etapy: informacja o zdarzeniu;
zbieranie danych; analiza; okreslenie przyczyn i opracowanie zalecen profilak-
tycznych dotyczacych bezpieczehstwa (najwazniejsza czesé procesu badania).
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Etap analizy to stawianie hipotez i ich weryfikacja, przeprowadzanie niezbed-
nych badan specjalistycznych — ekspertyzy, wykazanie wystapienia istotnych
zjawisk, podejmowanie proby rekonstrukeji przebiegu lotu, analiza dokumen-
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tacji SP oraz pilota i jego wyszkolenia lotniczego.

Ocieplanie sie klimatu jest zjawiskiem mierzalnym. Na rys. 1 przedsta-
wiono zmiany Sredniej rocznej temperatury powietrza w 10-leciach w réznych
regionach Polski [1]. Od lat 70. nastepuje stopniowy i wyrazny wzrost sredniej

2. Klimat sie ociepla

rocznej temperatury powietrza we wszystkich regionach kraju.

10

95

[c
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. 1. Srednie roczne temperatury powietrza w 10-leciach [1]

[ Zmiany temperatury powietrza w Polsce w latach 2000-2100 (prognoza)
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Rys. 2. Prognoza zmiany klimatu [1]
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Z prognozy na najblizsze kilkanascie lat [1] wynika, ze klimat w Polsce
bedzie sie nadal ocieplal (rys. 2). Réwniez lotnictwo musi sie do tego ocieplenia
przygotowaé. W niniejszej pracy pokazano, czym sie konczy nie branie pod
uwage tego zjawiska przez pilota i producenta samolotu.

3. Gléwny bohater — samolot EV-97 Eurostar 2000 R

Samolot, ktéry ulegt wypadkowi, to EV-97 Eurostar 2000 R o znakach
D-MOCI (zarejestrowany w Republice Federalnej Niemiec). Jest on jedno-
silnikowym calkowicie metalowym dolnoptatem o konstrukcji poétskorupowej
z usterzeniem klasycznym, z dwoma miejscami obok siebie (rys. 3). Samolot
jest wyposazony w stale tréjkotowe podwozie ze sterowanym kotem przed-
nim. Zespotem napedowym jest niecertyfikowany silnik Rotax 912 UL (58 kW)
i drewniane Smigto trojlopatowe Woodcomp SR 2000. Producentem statku po-
wietrznego jest Evektor-Aerotechnik a.s.

Rys. 3. Samolot EV-97 Eurostar 2000 R, o znakach D-MOCI, lotnisko EPGD,
2005 r. (fot. Krzysztof Godlewski) [2]

EV-97 Eurostar 2000 R jest ultralekkim samolotem przeznaczonym zwtasz-
cza do lotow rekreacyjnych i turystycznych, z ograniczeniem do uzytkowania
nieakrobacyjnego. Widok tego samolotu w trzech rzutach, wziety z dokumenta-
cji producenta [3], pokazano na rys. 4 (podstawowe wymiary: rozpieto$é¢ 8,1 m;
powierzchnia ptata 9,94 m?; dtugoéé kadtuba 5,98 m; wysokoéé 2,34 m). Samo-
lot wyposazony byl w rakietowo-spadochronowy system ratunkowy umiejsco-
wiony w przedniej czedci kabiny samolotu za $ciana ogniowa; stabo oznaczony.
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Za dwoma fotelami umieszczonymi obok siebie miesci si¢ bagaznik. Za kabina
zalogi, w dolnej czesci kadluba, znajduje sie zbiornik paliwa (rys. 5), zabudo-
wany tak, ze lustro paliwa jest zawsze ponizej silnikowej mechanicznej pompy
paliwowe;j.

104n

|+

\__

Rys. 4. Widok samolotu w trzech rzutach [3]

/ Palivou | kehout /'\-'ratn.’a véten paliva

——— Palivova nadrz

__Qdvzdushovaci
haditka

. Odkalovacl haditka
Palivové vedeni © Odkalovaci ventil

Rys. 5. Schemat standardowej instalacji paliwowej samolotu EV-97 Eurostar 2000 R
[3]. Znaczenie terminéw na rysunku: Palivovy kohout — zawdr paliwa; Vratna vétev
paliva — przew6d powrotny (przelewowy) paliwa; Palivovd nadrz — zbiornik paliwa;
Odvzdusnovaci hadicka — przewod odpowietrzajacy; Odkalovaci hadicka — przewod

odprowadzajacy zanieczyszczenia; Odkalovaci ventil — osadnik zanieczyszczen;
Palivové vedeni — przewdd paliwowy
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Czy warto zajmowac¢ sie badaniem wypadkow takich samolotow? W od-
powiedzi trzeba bra¢ pod uwage, ze firma Evektor-Aerotechnik od 1997 r.
wyprodukowata 900 samolotow EV-97 Eurostar oraz fakt, ze w latach 2006-
2013 doszto do 27 wypadkéw samolotéw EV-97 Eurostar, w ktorych zginety
24 osoby. Poza tym prawa aerodynamiki i mechaniki lotu dotycza tak samo
samolotéw lekkich, jak i duzych samolotéw pasazerskich. Dotyczy to oczywi-
Scie réwniez wytrzymalosci materiatow i fizykochemii paliw. Wszystkie statki
powietrzne wykonuja loty w przestrzeni powietrznej. Inna jest tylko organiza-
cja lotéw, inne przepisy wykonywania lotéw i inne wymagania w stosunku do
zalog.

4. Informacja o zdarzeniu — feralny lot zakonczony wypadkiem

W dniu wypadku, tj. 19 czerwca 2013 r., pilot (mezczyzna lat 63, obywatel
Konfederacji Szwajcarskiej) wykonywal przelot w grupie czterech samolotéw
na trasie z Dobersberg (LOAB) do Rzeszéw-Jasionka (EPRZ). Przed startem
w Austrii pilot zatankowal statek powietrzny (SP) do pelna; w samolocie byto
701 paliwa. Start z lotniska LOAB odbyt sie o godz. 13:36 LMT.

W trakcie przelotu silnik zaczal przerywac, a nastepnie przez krétki czas
pracowal normalnie. Zdaniem pilota po ok. 10s silnik wylaczyl sie catkowicie,
a préba uruchomienia silnika w powietrzu nie powiodla sie.

Pilot ladowal awaryjnie w terenie przygodnym, na tace za lasem, w okoli-
cach m. WoZniczna k/Tarnowa (woj. malopolskie). Zdarzenie zaistniato o godz.
16:28 LMT; lot na dystansie 453 km trwal 2 godz. 52 min.

W ostatniej fazie ladowania nastapito przeciggniecie samolotu i zderzenie
z ziemig. Na skutek uderzenia przednim kotem o grunt nastgpilo ztamanie
przedniej goleni podwozia, w wyniku czego samolot zaryl przodem kadtu-
ba w trawiasta nawierzchnie pola, uderzyt lewym skrzydlem w gesta trawe,
a $migtem o ziemie. Samolot potoczyl si¢ oparty przednia czescia kadluba
o nawierzchnie i obrécil sie w lewo. Doszto do niewielkiego wycieku paliwa,
ale nie bylo pozaru. Pilot nie doznal powazniejszych obrazen i opuscit kabine
o wlasnych sitach.

Zespo6t badawczy PKBWL po wypadku odczytal dane z urzadzenia Garmin
GPS 296, ktore znajdowalo sie w kabinie samolotu. Dzieki temu otrzymano
zapisy §ladéw trasy lotu — wspodlrzedne polozenia i wysokosci w czasie (rys. 6
i 7). Linia ciemna (rys. 6) przedstawia rzeczywista trase lotu, linia jasna to tra-
sa planowana. Ro6znia sie, bo byl to lot grupowy czterech samolotéw, a pilot
omawianego samolotu nie byl prowadzacym. Wysoko$¢ lotu w funkcji prze-
bytego dystansu — profil lotu — na podstawie danych z urzadzenia GPS 296
przedstawiono na rys. 7.
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£

planowana trasa lotu I
Rys. 6. Zapisy $ladow trasy lotu samolotu EV-97 Eurostar o znakach D-MOCI
z urzadzenia GPSmap 296
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Rys. 7. Profil lotu — zapis z urzadzenia GPSmap 296 — wygenerowany za pomoca
programu GARMIN MapSource (wersja 6.16.3)

5. Zbieranie danych — rekonstrukcja przebiegu lotu i pierwsze
ustalenia

Duzym wsparciem w pracy Komisji sg rejestratory lotu, ulatwiajace okre-
Slenie przyczyny zdarzenia. Pilot w swoim o$wiadczeniu dotyczacym prze-
biegu zdarzenia zeznal, ze: W trakcie lotu na wysokosci 1000 ft (ok. 300m)
nad terenem silnik zaczqgl dlawié sie. Po chwili silnik zaczql pracowaé normal-
nie przez ok. 10s, a nastepnie wylgczyl sie catkowicie. Po nacisnieciu przy-
cisku START silnik ,nie zaskoczyl” (podkreslono fragmenty tekstu budzace
watpliwoéci zespotu badawczego PKBWL, gdyz byl niezgodny z zapisem od-
biornika GPS).
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Odczyt zapiséw z odbiornika GPS okazal sie w tej sytuacji niezwykle po-
mocny, gdyz uzyskane dane postuzyly do odtworzenia ostatnich minut lotu
samolotu (rys. 8 1 9), od momentu przerw w pracy silnika do momentu przy-
ziemienia. Analiza zapisu z zarejestrowanymi parametrami lotu oraz dane do-
tyczace wysokosci terenu pozwolily na odtworzenie trajektorii lotu w réznych
plaszczyznach odniesienia (rys. 10) oraz dostarczyly obiektywnych danych
uzupetniajacych zeznania pilota.

Rys. 8. Ostatnia faza lotu zapisana przez urzadzenie GPSmap 296; ladowanie
awaryjne: WoZniczna k/Tarnowa, godz. 16:28 LMT; wspoirzedne: N49°56°16,03”;
E20°57°40,79”

Wysokoié (m)

4356 437 433 33 a0 441 a4z 443 448 a5 a5 447 443 a3 450 451 4526
Dystans (km)

Rys. 9. Profil lotu — ostatnia faza
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Przebieg zdarzen pod koniec lotu przedstawia rys. 9. Pierwsza ciemna
strzatka to poczatek nieprawidlowej pracy silnika — spadek mocy rozporza-
dzalnej zespolu napedowego (sily ciagu), samolot przestaje sie¢ wznosi¢ i nie
utrzymuje lotu poziomego. Strzatka jasna wskazuje moment podjecia normal-
nej pracy przez silnik — samolot si¢ wznosi. Druga, ciemna strzatka — ponowny
spadek sity ciggu, samolot przestaje sie wznosi¢ i do konca opada ze zmniej-
szona predkoscia postepowa.

Profil plonowy lotu Profil pionowy lotu

e
i o [y ] e

| profil terenu I

L
: .Huuzympom:\l_tf. : § i
Wspblzedoe x”i.y" réwnomierne !

E : : E Trajektoria lotu
N i ! : yo 3 eyl
£

.......

Rys. 10. Tor lotu w trzech rzutach — ostatnia faza. Wizualizacja ze staltym
krokiem 30s

Zobrazowanie ruchu przestrzennego, w postaci rzutéw w trzech prostopa-
dtych kierunkach, przebiegu ostatniej fazy lotu wraz z wyliczeniem $redniej
predkosci lotu na poszczegélnych odcinkach pokazano na rys. 10. Potozenie
rzeczywistego miejsca awaryjnego ladowania samolotu oraz wysokosé terenu
w miejscu przyziemienia (269 m AMSL) byly zgodne z zarejestrowanymi przez
urzadzenie GPSmap 296 (rys. 8+11).

Uszkodzenia $migla — wylamane wszystkie topaty — wskazuja, ze w chwili
awaryjnego ladowania $migto si¢ obracato (rys. 12). Poniewaz ten zespét na-
pedowy nie wiatrakuje po wylaczeniu, stad wniosek, ze silnik jednak pracowat
do konca, ale z niewielka moca. Zdjecia sa obiektywnym dowodem, ze przebieg
zdarzen byl inny, niz zeznawal pilot.

Paliwo ze zbiornika jest pobierane przez zawér paliwowy (rys. 15) umiesz-
czony wewnatrz kabiny po lewej stronie kadtuba pod tablicg przyrzadéw, dalej
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Rys. 11. Na miejscu awaryjnego ladowania: po lewej samolot z zalozonym
pokrowcem ochronnym na oszklenie; po prawej widoczna zniszczona wybita ostona
kabiny

Rys. 12. Na miejscu awaryjnego ladowania: po lewej widok samolotu z przodu na
$miglo; po prawej wylamane lopaty Smigla

Rys. 13. Oba iskrowniki Rys. 14. Filtr paliwa — wypelniony
wylaczone — zrobil to paliwem i drozny;
pilot po wyladowaniu brak zanieczyszczen
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Rys. 15. Zawor paliwowy po lewej stronie kabiny pozostal otwarty

przeplywa przez filtr paliwowy (rys. 14) do pompy paliwowej na silniku. Pompa
podaje paliwo do dwoch gaznikéw (rys. 17).

Podczas ogledzin powypadkowych stwierdzono, ze gtéwny zawor paliwowy
byl w trakcie calego lotu otwarty (rys. 15), a filtr paliwa — wypelniony paliwem
i drozny; nie bylo w nim zanieczyszczen (rys. 14).

W zwiazku z powyzszym, po zebraniu danych i pierwszych ustaleniach
dotyczacych zdarzenia, zesp6t badawczy PKBWL zdecydowal sie na wykona-
nie ogledzin silnika z czesciowym jego demontazem oraz na badania benzyny
i zaméwienie ekspertyzy meteorologicznej.

6. Wyniki doktadnych badan

6.1. Ogledziny silnika Rotax 912 UL

Po wykonaniu rutynowych sprawdzen cigglosci uktadu sterowania samolo-
tem (sterem kierunku, wysokosci i lotkami, ktérych ciaglo$é byla zachowana)
przystapiono do ogledzin silnika Rotax 912 UL. Nalezy zwrdcié¢ uwage, ze jest
to silnik niecertyfikowany. Ogledziny byty przeprowadzone na miejscu zda-
rzenia przez specjalistow z serwisu producenta silnika Rotax pod nadzorem
cztonkéw PKBWL. Taka organizacja badan pozwolita uniknaé¢ dtugotrwalego
(i kosztownego) demontazu i transportu silnika do warsztatu. Po zdemontowa-
niu gérnej ostony silnika stwierdzono: brak widocznych uszkodzen i nieszczel-
nosci (rys. 16); przetarta izolacje przewodu masowego sterujacego wylacza-
niem silnika (bez wplywu na zaistnienie zdarzenia); prawidlowy stan korka
magnetycznego (brak opitkéw).



WPLYW WYSOKIEJ TEMPERATURY OTOCZENIA NA BEZPIECZENSTWO... 45

Rys. 16. Silnik Rotax 912 UL — brak widocznych uszkodzen i nieszczelnosci

Rys. 17. Gazniki (lewy i prawy) prawidlowo zamontowane; prawidlowe poziomy
paliwa; minimalne zanieczyszczenia; niewielkie uszkodzenia jednego ptywaka
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Zdemontowano komory pltywakowe gaznikéw (lewego i prawego), w ktérych
poziom paliwa byl prawidlowy (rys. 17). Ujawniono minimalne zanieczyszcze-
nia, nie majace wpltywu na jakos¢ pracy silnika. W jednym z gaznikéw stwier-
dzono nienajlepszy stan jednego z pltywakéw (rys. 17).

Stan $wiec zaptonowych $wiadczy o prawidlowym spalaniu (rys. 18). Przy
pokrecaniu $migtem silnik mial sprez. Reduktor nie byt uszkodzony. Mechani-
zmy sterowania silnikiem byty sprawne i wlasciwie wyregulowane. Stan silnika
swiadczyl o wykonywaniu jego przegladow.

Podczas ogledzin silnika Rotax 912 UL nie znaleziono usterki mogacej by¢
przyczyna nieprawidlowej pracy silnika.

6.2. Badanie paliwa

Po badaniu silnika zespot badawczy PKBWL, zgodnie z regutami badania
wypadkéw lotniczych [5], [6], skupil sie na kwestii paliwa.

Pobrano ze zbiornika samolotu dwie préobki po 2 litry paliwa (bezposrednio
po sobie) do dalszych badan. Przy okazji stwierdzono, ze w zbiorniku samolotu
bylo paliwo w iloéci wigkszej niz niezuzywalna.

Wedlug instrukcji uzytkowania w locie [16] samolot ten powinien by¢ tan-
kowany benzyna AVGAS 100LL albo benzyng samochodowa Super olowiowa
lub bezotowiowa.

W dniu wypadku obowiazywal ponadto Serwis Biuletyn nr SI-912-016R5
firmy Rotax [8], w ktérym sprecyzowano, ze silnik 912UL moze by¢ zasilany
m.in. benzyna MOGAS Super Plus spelniajaca norme EN 228, o ile nie zawiera
wiecej niz 10% etanolu (E10)?.

Pilot zeznal zespotowi badawczemu PKBWL, ze: przed lotem zatankowat
do samolotu paliwo MOGAS 98. Scisle rzecz biorac, MOGAS to bezolowio-

!Obecnie obowigzuje Service Instruction. Selection of Suitable Operating Fluids for
Rotaz Engine Type 912i, 912 and 91/ (Series). SI-912i-001R1, SI-912-016R6, SI-914-
019R6. ROTAX Aircraft Engines. September 23, 2013. [on line] [dostep 15.06.2014],
http://legacy.rotaxowner.com/si-th_info/serviceinfo/si912i001r1.pdf
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wa, bezetanolowa benzyna samochodowa (MOtorGASoline). W rzeczywistosci
przed lotem pilot zatankowal na lotnisku Dobersberg (LOAB) 55 litréow paliwa
Super Plus (ETBE). Benzyna ta zawierata [11]:

e ETBE - eter etylowotertbutylowy w ilosci 14,9%V /V;
e ctanol — w ilodci 0,4%V/V;

e inne zwiazki alkoholowe — w ilosci 7,4%V/V.

Benzyna ta byla zgodna z wymienionymi powyzej wymaganiami produ-
centa silnika, ale byto to tzw. ,paliwo nowej generacji” zawierajace znaczaca
ilos¢ lotnych zwigzkow.

Dla ogélnoswiatowej harmonizacji jakosci paliw samochodowych w 1998 r.
ustanowiono Swiatowa Karte Paliw (Worldwide Fuel Charter). Obecnie jest
juz piate wydanie tego dokumentu z wrzesnia 2013 r. [9]. Poprzednie, czwarte
wydanie bylo z 2006 r. Karta jest tylko rekomendacja dla prawodawcéw, pro-
ducentéw silnikéw i producentéw paliw, ale stanowi podstawe wszelkich prac
standaryzacyjnych w tej dziedzinie.

Wstep do ostatniego wydania Worldwide Fuel Charter rozpoczyna sie od
nastepujacej deklaracji:

The objective of the global fuels harmonisation effort is to develop com-
mon, worldwide recommendations for quality fuels, taking into conside-
ration customer requirements and the performance of vehicle and engine
emission technologies. These recommendations allow vehicle and engine
manufacturers to provide consistent fuel quality advice to policymakers
who may want to control vehicle or engine emissions, whether for the
first time or to expand already implemented legislation. Regardless of the
legislative context, access to the recommended fuels will benefit consumers
and their communities in all markets around the world.

Jedna z najwazniejszych wlasciwosci eksploatacyjnych paliwa jest jego lot-
no$é¢. O lotnosci paliwa wnioskuje sie najczesciej na podstawie preznosci par
i sktadu frakcyjnego. W Swiatowej Karcie Paliw lotno$é paliwa okredlana jest
poprzez prezno$é¢ par oraz nastepujace dwa zestawy parametréw przebiegu
destylacji:

e T10 [°C] — maksymalna temperatura, do ktérej odparuje 10% proébki

paliwa;

e T50 [°C] — temperatura, do ktérej odparuje 50% probki paliwa,

e T90 [°C] — temperatura, do ktérej odparuje 90% prébki paliwa;

e EP [°C] — maksymalna temperatura konca destylacji probki paliwa,;
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albo
e ET70 [%] — ilo§¢ paliwa, ktéra odparuje do osiagniecia temperatury 70°C;
e E100 [%] — ilo$é¢ paliwa, ktéra odparuje do osiagniecia temperatury
100°C;

E180 [%] — minimalna ilo$¢ paliwa, ktéra odparuje do osiagniecia tem-
peratury 180°C.

Jak wida¢, w zadnym z powyzszych zestawien parametréow nie jest stan-
daryzowany poczatek destylacji.

W Unii Europejskiej w dniu zaistnienia wypadku obowiazywata norma EN
228:2012 Automotive fuels — Unleaded petrol — Requirements and test methods
[10]. Lotno$é¢ paliwa okreslana jest w tej normie poprzez prezno$é par oraz
nastepujace parametry przebiegu destylacji:

o E70 [%];

o E100 [%];

e E150 [%];

e FBP [°C] — temperatura konca destylacji;
e distillation residue [%)].

W tym zestawieniu parametréw réwniez nie jest standaryzowana lotno$é
w temperaturach ponizej 70°C, ale norma wymaga pomiaru poczatku desty-
lacji paliwa.

Prébki paliwa pobrane z samolotu zbadano w akredytowanym laborato-
rium zgodnie z norma PN-EN 228:2009. Otrzymano m.in. nastepujace wyniki
[12], [13]:

e prébka A: temperatura poczatku destylacji 34,4°C;

e probka B: temperatura poczatku destylacji 39,8°C.

Dla benzyny tego typu mozna sie spodziewaé¢ wyniku 30°C=+2°. Wyniki
te sugeruja, ze z badanej benzyny odparowaly lekkie frakcje.

Poniewaz PKBWL otrzymata od producenta tego paliwa Certyfikat Jakosci
[11], wiec mozna bylo poréwnaé¢ wlasciwosci paliwa tankowanego przed lotem
z wlasciwosdciami paliwa w zbiorniku po wypadku [12], [13]. Dane te zestawiono
w tabeli 1. Okazalo sie, ze w zakresie niskich temperatur destylacji (parametr
E70 — ilo$¢ paliwa, ktora odparuje do osiagniecia temperatury 70°C) rézni-
ce sa znaczace, natomiast w zakresie wysokich temperatur (parametry E150,
FPB) réznice sa niewielkie. Z powyzszych badan benzyny rzeczywiscie wynika,
ze w okresie pomiedzy startem samolotu a wypadkiem odparowaly z niej
lekkie frakcje.
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Tabela 1. Poréwnanie witasciwosci paliwa Super Plus zatankowanegow Do-
bersberg (LOAB) i paliwa pobranego ze zbiornika samolotu

Wiasciwosé paliwa Fslglg)]i;illzi) Pr(zoka Prébla B
gestosé (15°C) [kg/m?] 749,2 751,1 751,9
preznosé par [kPal 69,8 58,8 58,3
E70 [%] 44,0 31,2 241
E100 [%] 63,0 58,2 50,9
E150 %) 91,0 90,7 83.4
FBP [°C] 179,0 184.,6 180,1

*) OMV Refining & Marketing GmbH, Raffinerie Schwechat,
Qualitatszertifikat [11]

Przedstawione powyzej wyniki badania paliwa pozwalaja postawi¢ naste-
pujaca hipoteze: przyczyna nieprawidlowej pracy silnika byly korki parowe
w instalacji paliwowej samolotu.

Korki parowe to zjawisko polegajace na parowaniu paliwa w przewodach
na skutek jego podgrzania i rozprezenia, co prowadzi do zastepowania cieczy
gazem. W efekcie przez uklad zasilania podawana jest do silnika mieszani-
na skladajaca sie z benzyny w postaci cieczy oraz jej pary z nieduza iloScia
powietrza [7].

Sa takie przyczyny nieprawidtowej pracy silnika tlokowego, ktérych prak-
tycznie nie mozna udowodnié¢ ,wprost”. Naleza do nich wlasnie korki parowe
oraz oblodzenie gaznika. Zaistnienie takich zjawisk wykazuje sie w dwéch eta-
pach:

e najpierw wyklucza sie inne usterki silnika;

e potem wykazuje sie, ze byly warunki do wystapienia tych niekorzystnych
zjawisk.

6.3. Analiza warunkéw meteorologicznych panujacych wzdluz trasy lotu

Pierwsze sygnaly, ktére informowaly o wysokiej temperaturze otoczenia,
zesp6l roboczy otrzymal od stuzb ratunkowych, ktore jako pierwsze przyby-
ly na miejsce zdarzenia. W raporcie strazy pozarnej opisano, ze w dniu wy-
padku w miejscu ladowania samolotu bylo pogodnie, bezwietrznie i tempe-
ratura powietrza wynosita 30°C; z informacji od policjantéw, ktérzy byli na
miejscu tuz po zdarzeniu: temperatura wynosila ok. 30°C na poziomie tra-
wy, bylo bezwietrznie, brak ruchu drzew na skutek wiatru. W dniu nastepnym,
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podczas wykonywania ogledzin samolotu i miejsca zdarzenia, zespét badaw-
czy PKBWL réwniez pracowal przy bezchmurnym niebie i wysokiej tempe-
raturze powietrza. Serwis producenta silnika, po jego ogledzinach, sugerowal
mozliwos¢ wplywu wysokiej temperatury otoczenia na zaistnienie wypadku.
W zwiazku z powyzszym po zebraniu danych i pierwszych ustaleniach dotycza-
cych zdarzenia, zdecydowano si¢ na zaméwienie ekspertyzy meteorologicznej.
Celem ekspertyzy byto okreslenie:

e wartodci temperatury powietrza na wysokosci lotu samolotu wzdluz tra-
sy jego lotu;

e wartodci ci$nienia atmosferycznego na wysokoéci lotu samolotu wzdtuz
trasy jego lotu;

e czy w trakcie lotu pomiedzy Stoncem a samolotem byty chmury, tzn.
czy w trakcie lotu samolot byl bezposrednio o$wietlany (podgrzewany)
przez promieniowanie stoneczne?

W trakcie lotu w zbiorniku samolotu zawsze mamy do czynienia z parowa-
niem paliwa, co w przypadku zbiornika paliwa potaczonego z atmosfera wiaze
sie ze stratami paliwa w locie. Ponadto w trakcie lotu, gdy ci$nienie otoczenia
jest nizsze niz ci$nienie powietrza na ziemi, w zbiorniku mamy warunki do de-
stylacji paliwa (tj. rozdzielania cieklej mieszaniny wieloskladnikowej poprzez
odparowanie) pod obnizonym ci$nieniem, czyli nastepuje obnizenie tempera-
tury destylacji cieczy — paliwo moze zaczaé¢ wrze¢ w temperaturze nizszej niz
na ziemi.

Zespot badawczy przyjrzal sie wiec kwestii wartosci cidnienia wzdtuz tra-
sy lotu oraz temperatury paliwa i jego podgrzewania w zbiorniku samolotu
w trakcie feralnego lotu.

Rysunek 19 przedstawia profil pionowy lotu samolotu z wartosciami ci$nie-
nia otoczenia w wybranych punktach trasy. Zgodnie z oczekiwaniami wartosci
ci$nienia sa wyraznie nizsze niz ci$nienie na ziemi.

Rysunek 20 przedstawia temperatury otaczajacego powietrza wzdtuz trasy
lotu. Na ostatnim, blisko stukilometrowym odcinku trasy, przewazata tem-
peratura powietrza od 25°C do 26°C, a na dystansie okolo 40km siegata
26,6°C-+-26,8°C. Poniewaz zbiornik paliwa jest potaczony z otaczajaca atmos-
fera (rys. 5), wiec do przestrzeni zbiornika ponad lustrem paliwa dostawalo sie
powietrze o temperaturze otoczenia.

W celu uzupelnienia analizy zalaczono dane (rys. 21) [15], ktére oprocz
atmosfery standardowej (STD) prezentuja rézne inne warianty wzorcéw at-
mosfery: goracej (HOT), zimnej (COLD), polarnej (POLAR) i tropikalnej
(TROPICAL). Z rys. 21 wynika, ze maja one rézne przebiegi. Dodatkowo
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Rys. 19. Profil pionowy lotu samolotu z warto$ciami ci$nienia otoczenia
w wybranych punktach trasy [14]
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Rys. 20. Wykres temperatury powietrza na trasie lotu [14]

przedstawiono réwniez dwie wersje atmosfery standardowej uzyskane poprzez
dodanie i odjecie statej temperatury 20°C na kazdej wysokosSci.

Wykres z rys. 20 mozna poréwnaé¢ z atmosfera standardowa dla udzie-
lenia odpowiedzi na wazne pytanie: czy temperatura powietrza ok. 26,8°C
(299,95 K) na wysokosci 1000m (1km) to duzo? OdpowiedZ brzmi: jak na
warunki polskie, to duzo.

7 wykreséw na rys. 21 wynika bowiem, jaka powinna by¢ temperatura
powietrza na wysokoéci 1000 m wedlug wzorcowej atmosfery standardowej
(STD), a jaka wedlug atmosfery wzorcowej tropikalnej (TROPICAL) — znacz-
na czes¢ feralnego lotu przebiegata w atmosferze o temperaturze jak dla tro-
pikéw lub w warunkach zblizonych do tropikalnych.

Jeszcze ciekawszy jest wynik analizy wplywu promieniowania stoneczne-
go na samolot. Przeanalizowano zachmurzenie wzdluz trasy lotu co godzine.
Na rys. 22 pokazano tylko zdjecia satelitarne wykonane na okoto pot godziny
przed poczatkiem lotu i okoto pét godziny po wypadku. Widaé, ze caly lot od-
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Rys. 21. Wykresy temperatur powietrza w K w zaleznosci od wysokosci w km [15].
Symbolem [0 zaznaczono temperature 26,8°C (299,95 K) na wysokosci 1000 m
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Rys. 22. Obrazy satelitarne z godz. 13:00 i 17:00 LMT dnia 19.06.2013 r.
z naniesiona trasa lotu [14]

bywal sie przy bezchmurnym niebie — wzdluz calej trasy lotu nie bylo chmur
przestaniajacych Stonce i ograniczajacych oddzialywanie promieniowania sto-
necznego na samolot.

Zdjecia satelitarne uzupelniono wykresem natezenia promieniowania sto-
necznego w dniu wypadku (rys. 23), z zaznaczonym liniami przerywanymi
czasem trwania lotu. Wzdtuz calej trasy lotu samolot byl stale poddawany
oddziatywaniu promieniowania stonecznego o stabnacej mocy, ocenianej od
ok. 770 do ok. 580 W/m2. Feralny lot odbywal sie wiec praktycznie w po-
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rze najwiekszego natezenia promieniowania stonecznego, ktore podgrzewalto
samolot.

Stacja Meteo Warszawa - historia pomiarow
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Rys. 23. Przebieg promieniowania stonecznego w dniu 19.06.2013 r. w stacji meteo
w Regulach pod Warszawa (czas — LMT) wg [14]. Liniami przerywanymi zaznaczono
czas startu i czas wypadku

Ciepto od goracego powietrza oraz ciepto pochodzace od promieniowania
stonecznego skumulowane w samolocie wzdluz catej trasy lotu mogly pod-
grza¢ paliwo do tego stopnia, ze w instalacji paliwowej powstaly warunki do
tworzenia sie korkéw parowych.

7. Dzialania zaradcze/zapobiegawcze — instalacja paliwowa

Schematy instalacji paliwowej tego samolotu sa pokazane na rys. 5 i 24.

Kraftstoff:
filter

—————————————————— Brandschott

LS Tankanzeige
mit Warnlampe
® bei 8 Litern

Rackleitung EntiCftung

Tank 50 Liter mit
Fllistandsmesser

!
-L Drainage !
mit Ventil

Rys. 24. Schemat instalacji paliwowej samolotu EV-97 Eurostar 2000 R [16]
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Instalacja paliwowa tego egzemplarza samolotu byta w konfiguracji pod-
stawowej, tzn. bez elektrycznej pompy paliwowej (jedynie z silnikowa mecha-
nicznag pompa paliwowa, oznaczona na rys. 24 terminem Kraftstoffpumpe).
Instalacja taka jest bardzo podatna na wystgpienie w niej korkéw parowych
— wobec braku platowcowej, elektrycznej pompy paliwowej nie ma mozliwo$ci
dodatkowego podniesienia w niej ciSnienia paliwa.

Dopiero po wypadku, przy okazji naprawy samolotu, na zyczenie wtascicie-
la producent zainstalowal w tym samolocie elektryczng pompe paliwa i uktad
pomiaru ci$nienia paliwa.

8. Propozycja zalecen profilaktycznych

Badanie kazdego wypadku lotniczego, jesli ma mieé sens, powinno konczy¢
sie¢ sformutowaniem przez PKBWL zalecen profilaktycznych. Ich uzupelnie-
niem moga by¢ komentarze Komisji. W tym przypadku zespét badawczy be-
dzie rekomendowal Komisji jedno zalecenie dotyczace bezpieczenstwa i jeden
komentarz, wynikajace z tego watku badania (sa jeszcze inne watki wykracza-
jace poza tematyke tej pracy, z ktorych wynikaja dalsze zalecenia profilaktycz-
ne, ktore beda zawarte w Raporcie koncowym z badania wypadku lotniczego):

Do producenta samolotu:

W instalacji paliwowej samolotu EV-97 Eurostar 2000 R w wersji stan-
dardowej instalowaé elektryczna pompe paliwa.

Komentarz Komisji:

Komisja przypomina pilotom, aby przed lotem w ekstremalnych warun-
kach atmosferycznych starannie sprawdzac¢ wlasciwosci paliwa, oleju i in-
nych ptynéw eksploatacyjnych samolotu.

W pelni przeprowadzone badanie, wraz z podaniem przyczyn i okolicz-
nosci zaistnienia wypadku samolotu EV-97 Eurostar 2000 R, bedzie opisane
w ogdlnodostepnym Raporcie koncowym PKBWL.

9. Podsumowanie

Wypadek lotniczy powstaje w sytuacji, kiedy wystapi szereg negatywnych
czynnikow, tkwigcych w systemie lub wystepujacych doraznie w okreslonym
czasie 1 miejscu. Jest to bowiem zwiazek kolejno po sobie wystepujacych wy-
darzen (tancuch wydarzen), ktére w rezultacie prowadza do wypadku.
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W przedstawionym przyktadzie badania wypadku lotniczego wyraznie wi-
daé¢, ze dopiero sporzadzenie réznorodnych analiz i zestawienie plynacych
z nich wnioskéw prowadzi do wyjaénienia przebiegu zdarzenia i pozwala na
zweryfikowanie wczesniej sformutowanych hipotez dotyczacych przyczyn jego
zaistnienia.

Piloci latajacy na samolotach z zabudowanymi niecertyfikowanymi silnika-
mi, powinni stale pamietaé przestroge producentéw zamieszczang w instruk-
cjach uzytkowania w locie, ze dany silnik nie jest certyfikowany jako silnik
lotniczy 1 w kazdej chwili moze dojsé do jego zatrzymania. Za skutki zatrzyma-
nia silnika calkowitq odpowiedzialno$é ponosi pilot [3]. Wobec narastajacego
ocieplania sie klimatu piloci powinni nawet w naszej strefie klimatycznej braé
pod uwage mozliwoé¢ nieprawidtowej pracy silnika z powodu wysokiej tempe-
ratury otoczenia.

Prezentowany przypadek potwierdza ponadto, ze sytuacja zatrzymania
pracy silnika nie jest powodem do tego, aby samolot wpadt w korkociag. Kaz-
dy statek powietrzny lotnictwa ogdlnego moze w miare bezpiecznie ladowaé
w terenie przygodnym mimo przerwania pracy silnika.
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The influence of high ambient temperature on flight safety — a case study

Abstract

The paper presents investigation of the aircraft accident of EV-97 Eurostar 2000 R,
ultralight aircraft which made an emergency landing in a casual field in the vicinity
of WozZniczna near Tarnéw (Southern Poland) on June 19, 2013 and sustained severe
damages. During investigation of the accident, a hypothesis has been made on the
cause of interruptions of engine running. To verify this hypothesis, partial disassembly
of the engine has been done, gasoline analysis carried out and its results scrutinized.
Meteorological conditions along the flight path have also been examined. On the basis
of this particular aircraft accident, the paper presents how high ambient temperature
contributed to in-flight interruptions of engine running due to disruption of fuel supply.
The investigation team of SCAAI has been continuing examination on this occurrence
to prevent this type of accidents in future.
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1. Wstep

Do protokotéw i raportéw Komisji, ktore badalty wypadek polskiego samo-
lotu Tu-154M 101 w dniu 10 kwietnia 2010 r. na lotnisku Smolensk Pénocny
(Siewiernyj), dotaczone sa m.in. kopie zapiséw danych o locie, gloséw w kokpi-
cie oraz dokumentacja fotograficzna wraku i z miejsca wypadku. Zapoznanie
sie z tymi zapisami i dokumentami oraz pordéwnanie ich z opublikowanymi
tekstami wywoluje zastrzezenia co do spéjnoéci i trafnoéci wnioskowania, ja-
kie przedstawity Komisje, zwtaszcza w odniesieniu do bezposrednich przyczyn
wypadku i do przebiegu koncowych sekund lotu.

Szczegdlne znaczenie dla zrozumienia i wyjasnienia bezposrednich przyczyn
wypadku oraz przebiegu ostatnich sekund lotu maja nastepujace trzy grupy
zagadnien, ktére nie zostaly nalezycie uwzglednione w analizach Komisji [3],
[4], [5]:

e postugiwanie sie¢ radiokompasem (ARK) w utrzymaniu $ciezki schodze-

nia wynikajacej z procedury zwigzanej z systemem PAR+2 NDB, obo-
wiazujacej na lotnisku Siewiernyj;

e zjawiska wynikajace z pilotazu oraz wlasciwosci aerodynamicznych sa-
molotu, ktore rzutujg w zasadniczy sposéb na bezpieczenstwo lotu;

e analiza mechanizmu uszkodzenia, a nastepnie oderwania sekcji lewego
skrzydta.

Wymienione trzy obszary zostaly poddane analizie z wykorzystaniem spe-
cjalistycznej literatury naukowo-technicznej opisujacej charakterystyki aero-
dynamiczne samolotu Tu-154B. Analizowane tu wtasciwoéci aerodynamiczne
sg takie same jak samolotu Tu-154M, mimo pewnych réznic w doborze me-
chanizacji ptata (klapy). Obliczenia zaprezentowane w opracowaniu wykonano
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rowniez na podstawie danych odczytanych m.in. z opublikowanych kopii za-
piséw rejestratoréw danych o locie, ktore stanowily podstawe do wnioskéw
sformutowanych przez Komisje.

Przedstawione tu opracowanie bylo w uproszeniu prezentowane w maju
2012 r. podczas Seminarium zorganizowanego przez Politechnike Rzeszowska
w Bezmiechowej, a nastepnie opublikowane, w skrécie, w periodyku naukowym
,Aeronautica Integra”.

2. Analiza zapiséw wskazan ARK i procedury ladowania

Procedura podejscia do ladowania w trudnych warunkach meteorologicz-
nych na lotnisku Siewiernyj w Smolenisku jest opisana na kartach podejscia
jako RSP+DSP. Do poprawnego zrealizowania podejécia wedlug tej procedu-
ry w wyposazeniu pokladowym samolotu konieczne jest posiadanie m.in.:

e zyrobusoli, ktéra wskaze kurs pasa, jej wskazania mozna skontrolowaé
np. podczas startu przez poréwnanie ze znanym kursem pasa;

e wysokosciomierza cisnieniowego w celu kontroli wysokosci lotu nad po-
ziom lotniska QFE, a wiec ustawionego ,na zero” w odniesieniou do
ci$nienia na lotnisku. Ta warto$¢ jest podawana zalodze przez stuzbe
ruchu na wiezy lotniska;

e radiokompaséw (ARK), ktore postuza do wskazania katéw kursowych
(KKR) na radiolatarnie dalsza, nastepnie blizsza, ktére umiejscowione
sa pod Sciezka podejsécia i nadaja sygnal radiowy pozwalajacy na utrzy-
manie toru lotu na tej Sciezce w plaszczyznie pionowej przechodzacej
przez o$ pasa. Oznacza to, ze obowigzkowe jest poprawne uzgodnienie
czestotliwoéei pracy systemu odbiorczego ARK na pokladzie z czesto-
tliwoéciami naziemnych urzadzen nadawczych, czyli radiolatarni bezkie-
runkowych (NDB) dalszej i blizszej.

Wszystkie dane potrzebne do tych uzgodnien ARK i radiolatarni poda-
ne sg w opublikowanej informacji lotniczej dotyczacej systemu i urzadzen na
lotnisku.

Z karty informacyjnej lotniska ,,Siewiernyj” w Smolensku mozna odczytaé
te wszystkie dane nawigacyjne i pilotazowe, ktore sa konieczne do bezpiecz-
nego podejscia i lagdowania, jezeli warunki meteorologiczne na lotnisku nie sa
gorsze niz minimalne (w tym przypadku — podstawa chmur oraz widzialnosé
pozioma).
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Rys. 1. Karta informacyjna lotniska , Siewierny;j”

Obowiazuje péinocny krag nad lotniskiem. Kierunek lagdowania w systemie
dwb6ch NDB na lotnisku ,,Siewiernyj” jest okreslony jako magnetyczny kurs la-
dowania i wynosi 259°. Po wykonaniu czwartego zakretu nalezy tak wyjs¢ na
prosta do ladowania, by w odlegtoéci 10,41 km od progu pasa, lecac z kursem
pasa i z KKR = 0° na dalsza radiolatarnie, ustabilizowa¢ lot juz na Sciezce
schodzenia na wysokosci QFE = 600 m. Wéwczas pilot skltada meldunek kie-
rownikowi lotéw (tzw. ,kontrolerowi”), informujac, ze jest na prostej, z kur-
sem pasa, na dalszg radiolatarnic KKR = 0° i na wysokosci QFE = 600 m.
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W odpowiedzi, jezeli warunki na lotnisku umozliwiaja ladowanie, kierownik
lotéw zawiadamia pilota, ze pas jest wolny i ma zglosi¢ przejécie nad ,dalsza’.
Nie jest to jeszcze zezwolenie na ladowanie. Po przelocie nad ,dalsza” na wyso-
kosci QFE = 300 m wskazanie nastrojonego na te czestotliwoéé radiokompasu
zmienia sie szybko z 0° na 180°, a wskazanie radiokompasu nastrojonego na
»blizsza” pozostanie KKR = 0°. Pilot przekazuje na wieze kolejny meldunek
pozycyjny, ze jest nad ,dalsza”, z kursem pasa i na blizsza KKR = 0° oraz ze
QFE = 300 m. Czasem podaje sie predko$é lotu i ponawia prosbe o zgode na
ladowanie. Kolejna korespondencja od kierownika lotéw zawiera potwierdzenie
tej informacji oraz zawiadomienie, ze pas jest wolny, ewentualne przypomnienie
warunkow ladowania oraz polecenia zgloszenia, ze lot odbywa sie juz z widzial-
noscia. Dopiero po otrzymaniu tej informacji od pilota (z widzialnoscia, QFE,
prosba o zgode na ladowanie) kierownik lotéw zawiadamia pilota, ze zezwala
na ladowanie. Zwykle uzupelnia te korespondencje informacja o skotowaniu
po zakonczeniu dobiegu. Tak wyglada typowy schemat i tzw. frazeologia pro-
ceduralna w tego rodzaju podejéciu i ladowaniu. Istnieje w instrukcji wazne
polecenie: jezeli warunki meteorologiczne zmienity sie tak, ze przed dojsciem
do blizszej radiolatarni, na wysokosci QFE = 100 m brak widzialnosci pasa,
nalezy przej$¢ na wznoszenie z kursem pasa do wysokosci QFE = 200 m, a na-
stepnie wykonaé zakret w prawo ze wznoszeniem do QFE = 500 m i dalej wg
procedury w zaleznosci od decyzji w sprawie ladowania.

W przypadku ladowania Tu-154 101 w dniu 10 kwietnia 2010 r. zaistniata
sytuacja w ktorej, ze wzgledu na warunki meteorologiczne, kierownik lotéw
powiadomit plota, ze nie ma warunkéw do ladowania na lotnisku ,,Siewiernyj”.
Dalsza korespondencja byla pozaproceduralna i z obu stron chaotyczna.

Na podstawie jednoznacznych kolizji z zadrzewieniem odtworzony zostal
schemat podejscia w ostatnich sekundach lotu, wskazujacy na §lad toru lotu
w przedluzeniu osi pasa(rys. 2).

7 tej analizy wynika, ze kurs pasa byl utrzymywany poprawnie, ale slad to-
ru lotu jest tak przesuniety w lewo od osi pasa, ze nie byto mozliwie trafienie na
prog pasa. W protokotach trafnie okreslono btedne postugiwanie sie wysoko-
Sciomierzami, nie zareagowanie na sygnaly systemu TAWS oraz nie zachowa-
nie wymaganej predkosci pionowej, od czego zalezy utrzymanie wysokosci na
Sciezce. Brak natomiast analizy postuzenia sie wskazaniami radiokompasow,
a takze oceny ich ewentualnej niesprawnoéci czy tez skutkéw niedokltadnego
ich dostrojenia do czestotliwosci stacji naziemnych. Sugeruje sie, ze zaloga
korzystala z innego urzadzenia (WISP-75).

Poréwnanie danych dotyczacych charakterystyk radiolatarni dalszej i bliz-
szej zawartych w informacjach o systemie podejscia do ladowania na lotnisku
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Rys. 2. Zdjecie satelitarne z naniesionym sladem toru lotu i przedhuzeniem osi pasa;
1 — zadzialanie radiowysokomierza (RW), 2 — brzoza na terenie BRL, 3 — maszt
blizszej radiolatarni BRL, 4 — brzoza — miejsce utraty koncéwki lewego skrzydla,
5 — zmniejszenie obrotu wolantu (koniec proby utrzymania lotu bez przechylen),
6 — koniec zapisu na rejestratorze QAR, 7 — pierwsze miejsce zderzenia z ziemia

Tabela 1. Radiokompasy — ustawienia

Odleglogé o Czestotliwosé
od proet Czestotliwosé | (wg protokotu)
Radiolatarnia P 2g6 Sygnat radiolatarni | ustawiona na
pa[sri] [kHz] radiokompasie
[Hz]
Dalsza 6260 OK 310 306.5
(DRL) | (H =300m) | — — —|——
Blizsza 1110 O
(BRL) | (H=70m)| ——— 640 630

»Siewiernyj” z opublikowanymi w raporcie Komisji odczytami zapiséw z reje-
stratora (Tabela 1) wskazuja, ze ustawione czestotliwoéci odbiorcze na radio-
kompasie pokladowym nie byly zgodne z czestotliwo$ciami nadawczych sys-
temow naziemnych. Brak jest analizy wplywu tych niezgodnosci na popraw-
no$¢ dziatania catego systemu NDB-ARK, czyli na mozliwoéé¢ wyprowadzenia
samolotu na prég pasa w osi pasa. W szczegdlnosci brak odniesienia do ewen-
tualnego wplywu zderzenia z ziemia na zapisane wartosci.

Specyficznego znaczenia nabiera tu wtadnie zdjecie satelitarne terenu przed
progiem pasa wraz z zaznaczong osia pasa oraz $Sladem koncowego fragmentu
toru lotu samolotu (rys. 2). W umieszczonym na tym zdjeciu punkcie 3 wska-
zane jest polozenie masztu radiolatarni blizszej, co moze oznaczac, ze samolot
utrzymywat poprawnie kurs pasa oraz KKR = 0° na radiolatarnie blizsza, ale
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radiolatarnia blizsza nie znajduje sie w osi pasa. Wyprowadzenie samolotu na
prog pasa w osi pasa staje sie w takim przypadku nie mozliwe. Jest to jednak
bledny opis zdjecia, polegajacy na wskazaniu niewtasciwego potozenia masz-
tu radiolatarni blizszej, ktory lezy dokladnie w osi pasa, a kat kursowy na
radiolatarnie blizsza, przy poprawnym funkcjonowaniu systemu ARK-NDB,
powinien wynosi¢ w punkcie 3 KKR = 90°.

4 Taf P \ KKR-155°
| / zap! AL\_ —
\misisee zderseria = ziemg aly = 560m
T el oY o
i=60 = = ™
/_.mx;u;m&z_‘-:m‘~ ﬁ_“c — A
g wsIan ARK tnis®
. T x;'AL-;ln—.A—-—AL"‘BZO"“
2= b.léd=diq\sS < kdo® _
Sean s i 4

Rys. 3. Por6éwnanie zapiséw ARK z geometria miejsca zderzenia

Podobnie, analizujac opublikowane zapisy wskazan radiokompasu z miej-
sca zderzenia samolotu z ziemia, widoczne okazuja sie dalsze zastrzezenia do
poprawnosci funkcjonowania systemu ARK-NDB. Z zapiséw podanych w ra-
porcie Komisji jast KKR = 165° na dalsza oraz KKR = 140° na blizsza
radiolatarnie (tabela 2).

Tabela 2. Poréwnanie wynikéw odczytéw wskazan w ramach badan powy-
padkowych oraz obliczen z pomiaréw terenowych

Kat kursowy radiolatarni
Kuss T BRL T BRL
Odczyt 240° 165° 140°
Pomiar 245° 179° 168°
szmca e 140 o8
pomiar-odczyt
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Gdyby te zapisy KKR byly wiarygodne, miejsce zderzenia samolotu z zie-
mia lezaloby w odlegtosci okoto 2000 m w lewo od osi pasa oraz okoto 1300 m
za progiem pasa, co stol w sprzeczno$ci z rzeczywistym miejscem zderzenia
zaznaczonym na rys. 2 wg raportu Komisji i na podstawie zdjeé satelitarnych
z miejsca wypadku.

Sa wiec przestanki do stwierdzenia, ze katy kursowe (KKR) na radiostacje,
zarowno dalsza jak i blizsza, pokazywane przez ARK samolotu nie mogly sta-
nowi¢ podstawy do realizacji poprawnego podejscia do ladowania. Brak analizy
tych danych stanowi powazny niedostatek protokotéw z badania wypadku.

3. Wilasciwosci aerodynamiczne plata i problemy poprawnosci
pilotazu oraz ich znaczenie dla bezposrednich przyczyn
wypadku

Mechanizacja pltata nosnego samolotow Tu-154M obejmuje: slot wzdluz
czesci noskowych obu skrzydet, klapy zlozone z czterech sekcji: zewnetrzne
pomiedzy lotkami i gondolami podwozia i wewnetrzne pomiedzy gondolami
podwozia i kadlubem oraz przerywacze na gérnych powierzchniach obu skrzy-
det wychylane do gory w konfiguracji ,,dobieg”. Sloty sa dwupotozeniowe. Kla-
py zapewniaja korzystanie obok potozen ,start” z dwoch potozen ,ladowanie”.
Mniejszee wychylenie do kata By = 36° jest wskazane do uzycie w przypadku
np. przewidywanego przejécia na drugi krag.

Rys. 4. Schemat mechanizacji ptata nosnego samolotu Tu-154B

Schemat (rys. 4) mechanizacji ptata samolotéw Tu-154B zaczerpnieto z [2].
Na samolocie Tu-154M wprowadzono klapy jednoszczelinowe o takiej samej



64 B. JANCELEWICZ

skutecznoéci aerodynamicznej i podobnej geometrii wychylen. Skutecznosé ae-
rodynamiczna uktadu — na przyktadzie Tu-154B — uwidocznia sie¢ w dwdch
przypadkach. Uzyskuje sie znaczny wzrost wartosci C, a0, do okoto C, = 2,15,
ale jednocze$nie maleje, mimo dzialania slotu, o okoto 30% w poréwnaniu
z konfiguracja gladka (krytyczna warto$é kata natarcia). Warto tu przypo-
mnie¢ jakosciowo wplyw wychylen klap oraz slotow na przykladzie profilu
lotniczego (rys. 5).

e

C:h C:A C:p /
LB ol

4 . 7/ . -
4 profil o profil & profil &
+ klapa + slot + klapa
+ slot

Rys. 5. Skuteczno$é aerodynamiczna klapy i slotu (na profilu)

Wychylenie klapy powoduje prawie state przesuniecie, wzrost wartosci C.,
ale jednocze$nie znaczaco zmniejsza warto$é¢ kata krytycznego. Wychylenie
slotu zwigksza warto$é¢ C, tylko na katach bliskich krytycznemu oraz zwiek-
sza wartos¢ kata krytycznego. Jednoczesne wychylenie klapy i slotu powoduje
zmiane zaleznosi C, od kata natarcia, jest wypadkowa obu dziatan, ale zmia-
na wartosci kata krytycznego zalezy od tego, ktory wpltyw dominuje — zwykle
jednak kat krytyczny ulega pewnemu zmniejszeniu.

Charakterystyka aerodynamiczna samolotu Tu-154B (rys. 6) zaczerpnie-
ta z [1] wskazuje na duze zmniejszenie wartosci krytycznej kata natarcia po
wychyleniu klap w poréwnaniu z katem w konfiguracji gtadkiej, nawet gdy sa
wychylone stoty. Zmniejszenie to wynosi okolo 6° i ma ostrzejszy przebieg.

Skrzydta skosne o stalym profilu posiadaja niekorzystne cechy charaktery-
styczne wynikajace z oderwania strug po osiagnieciu kata krytycznego. Ode-
rwanie to rozpoczyna sie zwykle na koncéwkach skrzydel, co — wobec polozenia
tych miejsc za Srodkiem ciezkosci samolotu — wywoluje zakldcenie rownowagi
momentow wzgledem osi poprzecznej skutkujace dalszym zwickszaniem kata
natarcia. Druga niekorzystna cecha jest obnizenie skutecznosci lotek, ktoére
znajduja sie bezposrednio w strefie oderwanych strug. Konstrukcyjne przeciw-
dzialanie tym efektom uzyskuje sie przez zastosowanie zwichrzenia aerody-
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Rys. 6. Aerodynamiczna charakterystyka plata. Samolot Tu-154B — zaleznosé
wspolczynnika sity nosnej C, od kata natarcia «, 1 — konfiguracja ,gltadka”: kat
wychylenia klap S = 0°, kat wychylenia slotéw B = 0°, 2 — konfiguracja ,start”:
Br = 28°, By = 18,5°, 3 — konfiguracja ,ladowanie”: 3, = 45°, By = 18,5°,

4 — konfiguracja ,na dobiegu”: By = 45°, Bq = 18,5°, przerywacze wychylone
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Rys. 7. Rozklad wspoétezynnika sity nosnej wzdtuz rozpietosci skrzydia;
1 — wspolezynnik C, = max profilowy z uwzglednieniem zwichrzenia, 2 — rozklad C,
wzdluz rozpietosci na krytycznym kacie natarcia, 3 — potozenie przekroju
uszkodzonego podczas zderzenia z brzoza

namicznego (zmiana profilu) oraz zwichrzenia geometrycznego (zmiana kata
zaklinowania wzdluz rozpietosci).

Na samolotach Tu-154 zastosowano obydwa te zwichrzenia, doprowadzajac
do przemieszczenia obszaréw pierwszego oderwania strug w przekrojach leza-
cych w okoto 65% rozpietosci od kadtuba. Ponadto zastosowano na gérnej po-
wierzchni plata kierownice ograniczajace rozprzestrzenianie sie tego obszaru,
w ktérym nastapilo oderwania strug. Na wykresie zaczerpnietym z [1] (rys. 7)
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widaé, ze rozktad wspélezynnika sity noénej na skrzydle przy C, = max pomi-
mo oderwania strug w przekroju, gdzie C, profilowe i C, w rozkladzie osiagaja
te sama warto$¢ (linie stykaja sie), obszar lotki nie jest objety oderwaniem.
Zapewnia to bardziej skuteczne dzialanie lotek na duzych katach natarcia.

Wykorzystanie informacji o wtasciwosciach aerodynamicnych samolotu
w powiazaniu z zapisanymi przez rejestratory poktadowe danymi o locie po-
zwala na utworzenie spdjnego i wiarygodnego ciagu przyczynowo-skutkowego
przebiegu zdarzen w ostatnich kilkunastu sekundach lotu. Ze szczegblna uwa-
ga nalezy analizowa¢ zmiane wspotczynnika obcigzenia w kierunku osi z sa-
molotu, gdyz stad mozna wyciagnaé¢ wnioski dotyczace relacji wartosci sity
nosnej do sity ciezkosci (ciezaru) samolotu. O godzinie 10.40.54 (czasu mo-
skiewskiego) lot odbywal sie, wedlug zapisu wskazan radiowysokos$ciomierza,
na wysokoéci okoto 6,3 metra nad powierzchnia ziemi, co byto ponizej poziomu
pasa, z predkoscia V = 270 km/godz zapisana wg wskazan predko$ciomierza.
Konfiguracja samolotu: podwozie wypuszczone; klapy wychylone w polozeniu
,do ladowania” (36°); sloty wychylone (18,5°) — oznaczala gotowos$é¢ do lado-
wania. Wspoélezynnik obciazenia wynoszacy wéwcezas okolo n, = 1,06 (rys. 8)
wskazuje na nadmiar sity noénej w stosunku do niezbednej do lotu poziome-
go, a wiec niewielkie wznoszenie. Zapisana, malejaca odlegto$é od poziomu
ziemi oznacza lot ,pod stok” nad zboczem pagdrka, co jest zgodne z opisem
topograficznym lokalnego terenu. W czasie pomiedzy 10.41.00 i 10.41.02, czy-
li przez okoto 2 sekundy lotu, nastepuje zaktdcenie zapisu wspoélezynnika n,,
wskazujace na zderzenie z przeszkoda sprezysta. Czestoé tych zakldécen wynosi
okoto 3 Hz.

FTuvwn. Ty-IiSSM EcoT

1.3 1.2 N, =P,Mg

-
/—/ % 1 Wspdlczynnik obcigienia

(Pz —sita nosna : M- masa)

B s S e o

€ Prgzeklelistwa w kokpicie (CVR)
01 02 03 04[sek] )

10.41.00 Czas moskiewski
Rys. 8. Zapisy FDR i CVR
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Rys. 9. Zalezno$¢ wspodtezynnika sity nosnej C, od kata natarcia «, 1 — konfiguracja
ygladka”, 2 — konfiguracja ,ladowanie”, 3 — obliczona z zapisow FDR,

Dalej ciagly spadek ma juz charakter wskazujacy na pochodzenie aerody-
namiczne. Oznacza bowiem, ze spadek sily noénej na ptacie wynika z nagtej,
zasadniczej zmiany charakterystyki aerodynamicznej ptata.

Nalezy wiec poddaé¢ analizie szerszy przedzial czasowy poprzedzajacy to
zjawisko. Podczas lotu pomiedzy radiolatarniami dalsza i blizsza miato miej-
sce odstepstwo nie tylko w odniesieniu do KKR obu radiolatarni. Zostata tez
szybo zmniejszona wysokosc lotu, a po sygnalizacji zagrozen kolizja z terenem
(TAWS) wysokosciomierz barometryczny pilota zostal przestawiony na inne
ci$nienie odniesienia, co dodato na wskazaniu okoto 150 m. Prawie rownocze-
$nie wlaczyl sie system radiowysokosciomierza pokazujacy chwilowa odlegltosé
od powierzchni ziemi. Zwiekszenie pionowej predkosci opadania pozwolito na
wyjécie z chmur i uzyskanie wzrokowego kontaktu z ziemia. Wysokoé¢ baro-
metryczna lotu odniesiona do ci$nienia lotniska, wobec realizowanego obniza-
nia lotu, zmalala poniezej poziomu pasa lotniska, a odleglo$é od powierzchi
ziemi wskazywana przez radkiowysokosciomierz spadla ponizej 10 m. Wobec
widzialnosci poziomej okoto 400 m stato sie widoczne, ze tor lotu nie prowadzi
do progu pasa i mimo konfiguracji samolotu ,do ladowania” przyziemienie na
pasie jest niemozliwe. Na kolizyjnym kursie, w zasiegu widzialnoéci, pojawi-
lo si¢ zadrzewione zbocze. W odleglosci okolo 300 m (4 sekundy lotu) przed
drzewami nastepuje prawie jednoczesne przesuniecie dzwigni ciagu wszyst-
kich silnikow do polozenia ,ciag maksymalny” oraz pelne wychylenie do gory
steréw wysokosci przez $ciagniecie wolantéw w kierunku ,na siebie”. Ruch
wolantéw byt tak obszerny i zdecydowany, ze nastapito sprezyste odksztal-
cenie uktadu sterowania sterami wysokosci pomiedzy uchwytami na wolancie
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i ogranicznikami wychylenia steréw wyspkosci. Te czynnosci pilotazowe, wo-
bec matlej odlegosci od przeszkody, nie skutkowaly jednak uniknieciem kolizji
z koronami drzew. Nastapilo Sciecie czeéci koron w wyniku zderzenia slota-
mi, podwoziem i klapami. Niezwykle istotnym skutkiem aerodynamicznym tej
kolizji byto znieksztatcenie wychylonych slotow i szczeliny podslotowej, a tak-
ze uszkodzenie wychylonych klap. W wyniku tych znieksztalcen zmienita sie
nagle charakterystyka aerodynamiczma plata nosnego, kat natarcia stat sie
katem pozakrytycznym. Rejestrator gloséw w kokpicie (CVR) zarejestrowal
przeklenstwo wypowiedziane przez pilota. Samolot po niesymetrycznym ode-
rwaniu strug na ptacie nosnym opadal z lewym zwisem w kierunku ziemi.
Zderzenie z ziemia bylo juz nieuniknione.

Na torze lotu lewego skrzydta pojawita sie brzoza. Konicowka tego skrzydta
byla o okolo 1,6 m nizej niz koncéwka prawego. Nastapilo zaczepienie lewym
skrzydlem o pien brzozy, co uszkodzito lokalnie slot oraz przednia Scianke i po-
wloki przedniego kesonu skrzydta w odlegtosci okoto 6 m od koncowki skrzy-
dta. Rejestrator CVR zapisal ponownie, tym razem przeciagte, przeklenstwo
w kabinie zalogi. Odlamanie konicowej czesci skrzydta nie byto bezposrednig
przyczyna wypadku, miato jednak zasadniczy wptyw na konfiguracje zderzenia
samolotu z ziemia. Nie mozna wykluczy¢, ze wobec narastajacego przechyle-
nia w lewo — poza kat 90° — wystapito rowniez zjawisko odwrotnego dziatania
steréw wysokosci, ktore zwiekszyto kat pochylenia przodu kadtuba w kierunku
powierzchni ziemi, tak ze zderzenie nastapito najpierw kabina pilotow.

Zestawienie wspdlne zapisow rejestratorw FDR i CVR pokazano na rys. 10

4. Mechanizm uszkodzenia i nastepnie oderwania koncowej sekcji
lewego skrzydla

W opublikowanych protokotach Komisji nie podano analizy uszkodzone-
go przekroju skrzydla. Brak tez jakiejkolwiek dokumentacji fotograficznej te-
go fragmentu skrzydta. Stworzylo to okazje do pochopnych ocen dotyczacych
przyczyn odlamania sekcji koficowej demontowalnej czesci skrzydta. W prak-
tyce uzytkowania réznych samolotow zdarzaly sie przypadki kolizji z przeszko-
dami naziemnymi, w tym z drzewami oraz np. z ptakami.

W pokazanych przyktadach uszkodzenia skrzydet czy tez usterzen bywaly
rozlegle, ale nie prowadzily do odtamania uszkodzonych zespotéw czy podze-
spoléw, poniewaz nie wystapily inne obciazenia zewnetrzne, ktére moglyby
takie odtamanie wywotac.

W tym wypadku, w wyniku kolizji lewego skrzydta z drzewem, gérna czes$é
korony drzewa zostala odtamana (rys. 12), a kontakt skrzydlo-drzewo — przyj-
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Rys. 10. Kopia zapiséw z rejestratoréw: danych o locie (FDR) oraz glosow

w kokpicie (CVR)

mujac zapisang predkosé lotu V' = 269 km/godz, $re

dnice pnia okoto 400 mm

i nie uwzgledniajac przemieszczenia poziomego pnia drzewa pod wplywem

uderzenia — trwal okoto ¢t = 0,0055 s.

Struktura dwuobwodowego kesonu lewego skrzydla zostala uszkodzona

(rys. 131 14).
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Rys. 11. Przyklady uszkodzenia usterzenia wysokosci oraz skrzydla po kolizji
z ptakami

Rys. 13. Miejsce uszkodzenia lewego skrzydta
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Rys. 14. Schemat struktury kesonu skrzydla

W analizie wytrzymalosciowej struktur, np. skrzydta, uklad obciazen we-
wnetrznych danego przekroju odnosi sie do uktadu wspoétrzednych (n.t.b) zwia-
zanych ze struktura analizowanego przekroju.

Zwiazki obcigzen tak wyrazanych z obciazeniami wyrazonymi w ukladzie
wspoélrzednych zwiazanych z oplywem (zzy) opisane sa poprzez funkcje try-
gonometryczne kata natarcia (rys. 15). Cecha szczegdlna, ktéra wynika z tych
zwiazkow, jest dzialanie na duzych katach natarcia sity tnacej, stycznej w kie-
runku do krawedzi natarcia oraz momentu gnacego stycznego — do przodu
(rys. 16). Na umownie wycietym fragmencie gérnej powloki w poblizu noska
skrzydta pokazano jakoSciowo stan naprezen normalnych i stycznych (tnacych)
dzialajacych w tym miejscu pod wplywem sil tnacych (@, Q:), momentéw
gnacych (Mg, Mg) i momentu skrecajacego (M,). Nalozenie sie Sciskania
od obydwéch momentéw gnacych oraz $cinania od sily stycznej i momen-
tu skrecajacego wywolato ztozony, najbardziej niebezpieczny stan naprezen
dla konstrukcji powlokowej, tym bardziej dla lokalnie uszkodzonej. Opisany
w tym przypadku stan naprezen wywotal dalsze takie odksztalcenia struktu-
ry skrzydla w uszkodzonym przekroju, ze nie mogta ona przenie$¢ obcigzen
wewnetrznych, jakie w tym przekroju powstawaly w wyniku optywu koncowej
(okolo 6 metréw rozpietosci) sekeji skrzydta. Doprowadzito to do propagacji
uszkodzenia az do odlamania koncowej sekcji skrzydla.
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P, = P,cosu + P, sinx
P, ==P;sinx + P, cosx

KIERUNKI DZIALANIA
MALE KATY NATARCIA DUZE KATY NATARCIA
P~ .do gory" P, = ,do gory"
P -~ ,do tylu" P,~ ,do przodu"

Rys. 15. Sily wewnetrzne w przekroju skrzydla; ryz — uklad zwiazany z opltywem,
ntb — uktad zwiazany ze struktura

\/G-:-_ &Y (M‘R“\) rcY (‘\/‘St‘)

Rys. 16. Obciazenia wewnetrzne przekroju skrzydla
5. Podsumowanie — bezposrednia przyczyna wypadku

Przedstawiona analiza dowodzi, ze bezposrednia przyczyna wypadku byto
dynamiczne, niesymetryczne oderwanie strug na placie noSnym samolotu na
tak maltej wysokosci lotu, ze nie byto juz mozliwosci przeciwdziatania pilota-
ZOWegO.

Do takiego przeciagniecia doszto w wyniku utraty skutecznosci aerodyna-
micznej slotéw i szczeliny podslotowej, ktore zostaly zdeformowane w wielu
miejscach na skutek licznych zderzen z drzewami. Bezpieczny przed tymi zde-
rzeniami kat natarcia stal sie nagle katem pozakrytycznym, mniejszym o oko-
to 25% w poréwnaniu do wartosci krytycznego kata natarcia w wysterowanej
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konfiguracji mechanizacji ptata, tzn. wychylenia slotéw i klap w potozeniu ,do
ladowania”.

Po przeciagnieciu i wynikajacym stad przepadaniu samolotu z lewym zwi-
sem nastapito zaczepienie lewym skrzydtem o drzewo, co spowodowalo kolej-
ne uszkodzenie slotu oraz przedniego dzwigara i powlok przedniego kesonu
struktury wytrzymatosciowej skrzydta. Tak uszkodzona struktura nie zdotata
przenies¢ obciazen dzialajacych w tym przekroju skrzydta, co doprowadzito do
oderwania duzego fragmentu skrzydta. Nie miato to juz wplywu na zaistnienie
wypadku, lecz w sposob zasadniczy wptyneto na konfiguracje zderzenia samo-
lotu z ziemig w potozeniu prawie plecowym z przodem kadluba skierowanym
do powierzchni ziemi, tak ze niszczenie kadtuba zaczelo si¢ od kabiny zatogi.
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Smolensk’2010 — some remarks on the direct causes of Tul54M-101
accident and about last seconds of the flight

Abstract

Some data of FDR as well as photo documents included within the reports or in
enclosures to the reports concerned with the Polish airplane Tu-154M, side number
101, accident have been analyzed. The accident took place on 10th April 2010 at
the Smolensk Northern airport. The reports have been worked out and published by
the commission of International Aerial Committee in Moscow and by the State Air
Accident Commission in Warsaw. Some problems concerned with the aerodynamic
properties of the plane have been considered in comparison with the data for Tu-
154B version airplane properties published within the book on aerodynamics of the
plane. Three groups of remarks have been presented:
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1. Service and operation of the radio compass system to be used when 2 x NDB
on the final landing system is in operation;

2. Aerodynamic properties of the wing calculated basing on FDR data and com-
pared with the ones published within the enumerated book;

3. Mechanism of left wing local damage and analysis of the external section bre-
aking away, including the qualitative load distribution.

The results of all analysis on the direct causes of the accident as well as on the
wing destruction are importantly different in comparison with those published in the

reports.
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W pracy przedstawiono wyniki analiz dotyczacych symulacji lotu sa-
molotu Tu-154M, ktéry w dniu 10 kwietnia 2010 roku ulegl katastrofie
w Smolensku. W symulacjach wykorzystano model samolotu o szesciu
stopniach swobody. Sily aerodynamiczne skrzydla okreslono, stosujac
metode pasowa, co umozliwito uwzglednienie utraty koncowki skrzydla.
Poniewaz wigkszos¢ charakterystyk aerodynamicznych samolotu wyzna-
czono, stosujac teoretyczo-eksperymentalne zaleznosci dostepne w litera-
turze, dokonano oceny wplywu ich zmian na wyniki symulacji. W efekcie
uzyskano przedzialy mozliwych wartosci zasadniczych parametréw lotu
w chwili katastrofy, ktére poréwnano z warto$ciami zarejestrowanymi
przez Flight Data Recorder (FDR).

1. Wstep

Koncowa faza lotu samolotu Tu-154M, ktéry w dniu 10 kwietnia 2010 ro-
ku ulegl katastrofie w Smolensku to nieustalony stan lotu, podczas ktérego
sily i momenty aerodynamiczne zaleza od wielu réznych, zmiennych w czasie
czynnikéw. Zaleznosci te sa reprezentowane przez pochodne sit i momentéw
aerodynamicznych wzgledem parametréw lotu. W symulacjach wykorzystano
wartosci pochodnych obliczone w oparciu o teoretyczne, literaturowe zalezno-
Sci [2], [4], [6], [11], [15]. Obliczajac je, zastosowano m.in. komercyjne oprogra-
mowanie Advanced Aircraft Analysis ver.3.2 (AAA), ktére réwniez korzysta
z zawartych, glownie w [15], teoretyczno-eksperymentalnych formut. Obliczo-
ne pochodne nie byly weryfikowane w oparciu o badania eksperymentalne
oraz proby w locie. Z tego powodu nalezy uznaé, ze warto$ci obliczeniowe
pochodnych okredlono jedynie szacunkowo. Dlatego zmieniajac ich wartosci,
wykonujac szereg symulacji, oceniono czuto$¢ modelu i ich wptyw na wyniki
obliczen.
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Nalezy podkresli¢, ze formuty obliczeniowe zakladaja liniowe zaleznosci po-
miedzy sitami i parametrami lotu. Jest to stuszne jedynie dla ograniczonego
przedziatu wartosci tych parametréw. Wedlug wykonanej analizy przedziaty
te w trakcie krytycznej fazy lotu byly przekroczone, co zmniejsza wiarygod-
no$¢ wynikéw obliczen. W zwigzku z tym wynikéw obliczen nie mozna oceniaé
ilosciowo — zadanie pelnej zgodnosci obliczen i zapiséw rejestratora jest nie-
uzasadnione. Otrzymane przebiegi mozna natomiast analizowaé jakosciowo —
jezeli charakter przebiegéw pokrywa sie z zapisami FDR, to $wiadczy to o wia-
rygodnosci modelowania.

2. Roéwnania ruchu

Ponizej omoéwiony zostanie model matematyczny ruchu samolotu. Jest to
model standardowy dla mechaniki lotu, ktéry mozna znalez¢ w licznej litera-
turze i publikacjach (np. [4], [6], [8], [9]). Jedynie w zakresie obliczania sit aero-
dynamicznych byt on zmodyfikowany. Model ten jest doktadnie przedstawiony
w [7] i dlatego w niniejszej pracy oméwione beda tylko jego najwazniejsze cechy
oraz opisane zostana wprowadzone zmiany.

Rys. 1. Wzajemne potozenie uktadéw Ozyz i Ozgy,.24

Na rysunkach 1 i 2 pokazano uklady wspotrzednych wykorzystywane
w analizie. Sg to uklady Ozyz — zwigzany z samolotem, O, 41,2, — inercjalny,
OxoYazq — zwWiazany z przeptywem. Postuzyly one do okreslenia réwnan ruchu
samolotu. Uklady te powiazane sa ze sobg macierzami transformacji:
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Rys. 2. Wzajemne polozenie ukladéw Oxyz i Ox,y, 2z, oraz kat natarcia « i kat
glizgu [ samolotu

— przy przeliczeniach z ukladu Oyx4y,2, do uktadu Oxyz

Ls/g = (21)

cos ¥ cos © sin¥ cos © —sin®
=|cos¥sin@sin® —sinWcos® sin¥sin@sin® + cos¥ cosP cos O sin P
cos¥sin@cos P +sin¥sin® sin¥sin®cos® — cos¥sin®  cos O cos P

— przy przeliczeniach z uktadu Ox,y,2, do uktadu Ozyz

cosacosf —cosasinf —sina
L,/ = sin 3 cos (3 0 (2.2)
sinacos —sinasinff  cosa

Szczegdlowy opis wyprowadzenia rownan ruchu przedstawiony zostal w opra-
cowaniu [7]. Ich koncowa postaé jest nastepujaca

(oo B) (5 o)
U= %+pw—ru (2.3)

(3 +qu—po)(1- ) + (5 +ro—qu)

m

U=

= . "
Fi Fi Fi i
(-5 -5 -5
. 1
p= ﬁ{[[/ + (Iy o Iz)qr + IwZPQ]IZ + [N + (I:B - Iy)pq - Ixzqr]lmz
Ttz Tz
. 1
G =F[M+ (L = L)rp + Lo=(r* = p?)] (2.4)
y
. 1
r= ﬁ{[L + (Iy = L)qr + Le.pql Lz + [N + Iy — Iy)pq — Lp2qr|l.}
Tz Tz
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& =p+ (rcosd + qsind) tg O O =qcosd — rsind
. ) (2.5)
U= COS@(rcoséﬁ—i- gsin @)
Ty U
Jg| =Ly | v (2.6)
Zg
Uktad ten mozna zapisa¢ w sposéb ogdlny
X:f(t7X7S) (27)

Wektor X = [u,v,w,p,q,7,9,0,¥,x4,Yq, zg]T jest wektorem parametrow lotu
samolotu o nastepujacych sktadowych: (u,v,w) — sktadowe wektora predko-
Sci postepowej V' w uktadzie wspélrzednych zwigzanym z samolotem Ozyz;
(p,q,r) — sktadowe wektora predkosci katowej £2 w tym uktadzie; (@,0,¥) —
katy Eulera samolotu, (zg4,yq,24) — wspélrzedne polozenia samolotu. Wektor
S = [P,0m,6v,0r]T jest wektorem sterowania o sktadowych: P — sumaryczny
ciag uktadu napedowego samolotu; dz7 — kat wychylenia steru wysokosci; oy —
kat wychylenia steru kierunku; é;, — kat wychylenia lotek. m — masa samolotu,
I, 1,,I.,1,. — momenty bezwladnosci.

3. Sily i momenty sil
W réwnaniach ruchu (2.3) wystepuja sily, ktére okreslone sa nastepujaco

=Y P+ (Ly/g)13mg — (L s/a)llpxa+(Ls/a)12Pya—( s/a)13P%,

qu - (Ls/a)l3p F;;U = (Ls/a)13p

Fy = ( s/g)23mg + ( 5/9)22Pya (31)
F7 = (Lyg)33mg — (Lgja)31 Pra + (Ls/a)32Pya — (Lgja)33 P2,

F' = —(Lyq)33 Pl F' = —(Lyq)33 P2,

. .. . pV? . . . pV?2
gdzie: mg — cigzar samolotu; Ppq = Cpo5-S — sita oporu; Pyq = Cyo55-5
— sita boczna; P, = C’;"apg S — sita no$na bez czlonu uwzgledniajace-
go spéznianie si¢ strumienia w obszarze usterzenia poziomego, tzn.: C%, =

Cuastat(@) + Cloq + O 6115 Ply = =0 s B, Pl = Ot 85 -
cztony uwzgledniajace spdznianie sie strum1en1a7 S — pole pow1erzchn1 odnie-
sieniowe;j.

Momenty sil wystepujace w réwnaniach (2.4) sa momentami aerodyna-
micznymi: L = Cl%25’l — moment przechylajacy; M = Cm%QS bs — moment
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pochylajacy; N = CH%QSZ — moment odchylajacy; | — rozpietos¢ skrzydia;
b, — $rednia cieciwa aerodynamiczna.

3.1. Sily i momenty aerodynamiczne

Sity aerodynamiczne i momenty aerodynamiczne obliczono, przyjmujac, ze
sa one réwne sumie sil powstajacych na kadtubie (k), skrzydle (sk), usterzeniu
poziomym (H) i usterzeniu pionowym (V'), co symbolicznie mozna zapisaé
nastepujaco

Paer = Pk +Psk +PH +PV

3.2
Maer:Mk+Msk+MH+MV ( )

Obliczajac te sily i momenty stosuje sie zwykle teoretyczno-doswiadczalne
zaleznoéci dostepne w literaturze. Regula jest, ze bazuja one na zalozeniu
o liniowej zaleznosci pomiedzy parametrami lotu i sitami/momentami aerody-
namicznymi, np. w przypadku wspotczynnika sity nosnej oznacza to, ze oblicza
sie go z relacji Cq = C%,(a — ap). Nie uwzglednia si¢ tu nieliniowosci charak-
terystyki na nadkrytycznych katach natarcia. Podobne relacje dotycza innych
sil oraz momentéw sit i ich zaleznoéci od réznych parametréw lotu'. Zatem
otrzymuje sie ,zlinearyzowany” w zakresie aerodynamiki model obliczeniowy.

Uwagi powyzsze dotycza rowniez wykorzystanego w szerokim zakresie pro-
gramu komercyjnego Advanced Aircrafta Analysis ver. 3.2 firmy DAR Corpo-
ration [1]. W pierwszej fazie obliczen stuzyl on do obliczania sit i momentéw
generowanych przez kadlub, usterzenie poziome i usterzenie pionowe. Nato-
miast w dalszych obliczeniach sily i momenty wytwarzane przez usterzenie
pionowe obliczano oddzielnie. Bedzie to oméwione dalej.

Szczegdlowy opis sposobu okrelenia charakterystyk aerodynamicznych
wykorzystywanych w symulacji przedstawiono w opracowaniu [7]. Ponizej omé-
wiona zostanie jedynie metoda obliczania sil i momentéw wytwarzanych przez
skrzydto oraz usterzenie pionowe.

3.2. Sily i momenty aerodynamiczne skrzydta

Do obliczania sit powstajacych na skrzydle we wszystkich obliczeniach za-
stosowano metode pasowa. Polega ona na okreslaniu w poszczegdlnych prze-
krojach skrzydtla lokalnego kata natarcia — rys. 3. Znajac ten kat, wyznacza

! Aby model byl w peli zgodny z rzeczywistym samolotem, konieczne jest prze-
prowadzenie wszechstronnych badan do$wiadczalnych, w tym badan w locie. W ich
efekcie otrzymuje sie¢ model ,nieliniowy” aerodynamicznie, ktéry daje potwierdzona
do$wiadczalnie zgodnos¢ reakcji samolotu na zaburzenia, zmiane parametrow lotu
i sterowanie.
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Rys. 3. Polozenie ukladu zwiazanego z profilem skrzydta wzgledem ukladu Oxyz
oraz elementarne sily generowane przez profil

sie wspotczynniki sity oporu i sily nosnej. Pozwalajg one na obliczenie sit po-
wstajacych w rozpatrywanym przekroju dP,, dP,. Sumujac sity ze wszystkich
przekrojow, mozna okresli¢ ,globalne” sily aerodynamiczne generowane przez
skrzydto. Uwzglednienie ramienia dziatania sit pozwala na obliczenie momen-
tow aerodynamicznych. W procesie symulacji lotu procedure ta przeprowadza
sie dla kolejnych krokéw czasowych.

Zgodnie z powyzszym w punkcie P lezacym w wybranym przekroju na linii
1/4 cieciw i odlegltym o rp = [xp,yp, zp| od $rodka masy samolotu kolejno
oblicza sie:

— predko$¢ bezwzgledng wzgledem uktadu inercjalnego Oy 41424

Vp=V+2xrp (3.3)
— lokalny kat natarcia
wp
ap = arctan — (3.4)
up

gdzie up i wp to sktadowe predkosci w lokalnym ukladzie wspotrzednych P,
— elementarne sity aerodynamiczne dP,, dP., po wczesniejszym okresleniu sit
w lokalnym uktadzie aerodynamicznym

V2 V2
dea = maprpTPdS sza = zaprpTPdS (35)
— elementarne momenty aerodynamiczne: przechylajacy dLg; i odchylaja-

cy dNgp
dLsk = szyp stk = dnyp (36)
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— globalne sity i momenty poprzez obliczenie catek wzdtuz rozpietosci skrzy-

dia
Pmsk:fdpx stk:fdpz

Lsk - desk Nsk - desk

Granicami catkowania byla rozpietosé skrzydia: od —18,775m do +18,775 m
dla samolotu sprawnego i od —13,2m do +18,775 m dla samolotu uszkodzo-
nego.

Wystepujace we wzorach (3.5) wspélezynniki aerodynamiczne okreslono,
wykorzystujac globalne charakterystyki samolotu z uwzglednieniem wysunie-
cia klap i slotéw (rys. 4). Poniewaz dane literaturowe [3], [10], [12] nie dotyczyly
konfiguracji samolotu w chwili katastrofy zastosowano interpolacje

(3.7)

C:ca_45 - C:ca_28

Cxa_36 = Cxa_28 + 45 — 28 (36 - 28)
c c (3.8)
za-45 — “za 28
za-36 — Lza_ T I o— -2
Cra36 = Cra08 + 15 — 98 (36 8)

|
N
[N

o

J RN

K Nt\u\] / 30 EY 90
A

« [deg]

Rys. 4. Charakterystyki C,, ()

Obliczajac site nosna, uwzgledniono rozktad cyrkulacji wzdluz skrzydia
wyznaczony metodami Numerycznej Mechaniki Ptynéw — rys. 5.

Z wyrazen (3.6), (3.7) wynika, ze w obliczeniach przyjeto, ze skrzydlo nie
wytwarza silty bocznej. Natomiast moment pochylajacy samolotu obliczany
byt w oparciu o wyrazenie okreslajace wartos¢ wspotczynnika momentu

Cy = 0,1509 — 0,35C, — 0,76185 — 2,7356bs1ap+
P — 28200 ba (3.9)

q Gy _Za
286800 + (G + Cm)2V

Wyrazenie to ustalono w oparciu o charakterystyki geometryczno-masowe sa-
molotu. Uwzglednia ono wychylenie steru wysokosci, kat ustawienia usterze-
nia, wptyw pracujacych silnikéw oraz ttumienie pochylania. Czes$é statyczna

+ 0,026168
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Rys. 6. Por6wnanie charakterystyki C,,(«) z literatury i obliczonej

wspotczynnika momentu pokazano na rys. 6, gdzie poréwnano ja z przebiegiem

zaczerpnietym z [10].

3.3. Sily i momenty aerodynamiczne usterzenia pionowego

Jak wspomniano w rozdziale 3.1, pierwotne symulacje zawarte w [7]
prowadzono, wykorzystujac wartoéci wspotczynnikow aerodynamicznych ka-
dluba, usterzenia poziomego i usterzenia pionowego obliczone w oparciu
o teoretyczno-doswiadczalne zaleznosci dostepne w literaturze, w tym uzy-
skane z wykorzystaniem oprogramowania komercyjnego. Analiza otrzymanych
wynikoéw pokazata, ze po utracie koncéwki skrzydita samolot wykonywal lot
z duzymi wartosciami kata $lizgu 3. Oznacza to, ze na usterzeniu pionowym
mogt zosta¢ przekroczony krytyczny kat slizgu. W takim przypadku stosowane
Sliniowe” zaleznosci dotyczace powstajacej tam sily bocznej oraz generowa-
nych przez nia momentu przechylajacego i odchylajacego moga by¢é fatszywe.
Dlatego w prezentowanych ponizej obliczeniach sile boczna powstajaca na
usterzeniu pionowym oraz moment obliczono z zaleznosci
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Py = Cyy——5y Ly = Pyzy Ny = —Pyly  (3.10)

gdzie Sy jest polem powierzchni usterzenia, zy i lyy okreslaja polozenie uste-
rzenia wzgledem srodka masy samolotu. Ilustruje to rys. 7.

Rys. 7. Sita i momenty generowane przez usterzenie pionowe

Aby okresli¢ wspotezynnik sity Cyy/, konieczna jest znajomosé kata slizgu
na usterzeniu. Oblicza sie go z uwzglednieniem sktadowych predkosci lotu oraz
predkosci katowych przechylania i odchylania

vt pzy —rly
N u

Bv (3.11)

Dla tak obliczonego kata, w zakresie ,liniowym”, wspdétczynnik Cyy oblicza
sie ze wzoru
Cyy = Cly By (3.12)

Wyrazenie to dotyczy liniowego zakresu charakterystyki pokazanej na rys. 8
— powyzej krytycznego kata natarcia wyrazenie to nie obowigzuje i nalezy
zastosowa¢ np. metode aproksymacji dla krzywoliniowej czeéci charakterysty-
ki usterzenia. Opisany sposobu obliczenn wymaga znajomosci charakterystyki
usterzenia. Poniewaz dla rozpatrywanego przypadku brak takich danych, wiec
zastosowano przebieg hipotetyczny. Aby go opisaé, konieczna jest znajomogsé:
pochodnej C’fv, krytycznego kata §lizgu O1, granicznego kata szybkiego spad-
ku wartoéci wspotczynnika Sgpo.

Teoretyczna wartos¢ pochodnej Cyﬁv dla profilu lotniczego to —2m [2].
Jednoczesnie dla skrzydta skosnego mozna zastosowaé przyblizona zaleznosé:
Cyﬁv = —2mcos x (x — kat skosu), ktora dla usterzenia pionowego daje warto$é
—4,12. Natomiast program AAA wyliczyl warto$é —2,72 (obliczenia wymagaly
wprowadzenia szeregu nieznanych danych dotyczacych geometrii usterzenia).
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Rys. 8. Hipotetyczna charakterystyka wspotczynnika sity bocznej usterzenia
pionowego

W obliczeniach testowano te trzy rézne wartosci pochodnej. Uwzgledniono
rowniez trzy rézne wartosci Si1: 12°, 15° 1 20°. Kat 12° dawal ,gwarancje”
przekroczenia zakresu liniowego charakterystyki, kat 15° to prawdopodobna,
srednia wartosé¢, natomiast 20° zapewnia prowadzenie obliczen w zakresie linio-
wym. W symulacjach przyjmowano tez, ze kat Oi,2 jest réwny Brro = Br1 +2°
za$ warto$é wspolezynnika sity spada do 80% wartosci maksymalnej.

4. Wyniki obliczen

Ponizej pokazane zostang wyniki symulacji, ktorych celem byta ocena
wplywu zmiany charakterystyk aerodynamicznych na trajektorie lotu. Wyniki
te porownywano z zapisami rejestratora poktadowego. Na rysunkach przebiegi
pochodzace z innych Zrédel oznaczono nastepujaco: MAK — Miedzypanstwo-
wy Komitet Lotniczy [14], KBWL — Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych
Lotnictwa Panstwowego [13], GAJ — obliczenia inz. Glena Jorgensena [5].

4.1. Ocena wplywu pochodnej Cgv

W obliczeniach przyjeto trzy rézne, okreslone powyzej wartoéci pochodnej
Cfvz —6,26, —4,12, —2,72. Krytyczny kat natarcia byl réwny Br.1 = 20°, co
zapewnialo liniowos¢ relacji pomiedzy sita na usterzeniu pionowym i katem
slizgu. Na rysunkach 9-12 pokazano przebiegi niektérych obliczonych para-
metrow lotu. Widaé, ze zwiekszanie wartosci pochodnej zmniejsza osiagane
katy slizgu (rys. 10) i powoduje zwiekszanie kata pochylenia (rys. 11). Wyni-
ka to z wiekszej statecznosci kierunkowej samolotu, ktéry mocniej reaguje na
slizg. Nalezy zauwazy¢, ze wieksza wartos¢ pochodnej powoduje istotng zmia-
ne wartodci kata przechylenia w koncowej fazie lotu (rys. 12). Wplyw wartosci
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pochodnej na predkosé lotu jest pomijalny (rys. 9). Na rys. 10 widaé tez, ze
dla najmniejszej wartosci pochodnej kat §lizgu osiaga 20°. W takim przypadku
krytyczny kat élizgu usterzenia pionowego bylby przekroczony, co zasadniczo
wplywa na statecznos$é statyczna poprzeczng i kierunkows.
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Rys. 9. Predko$¢ lotu
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Rys. 11. Kat pochylenia samolotu
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Rys. 12. Kat przechylenia samolotu

4.2. Ocena wplywu krytycznego kata natarcia [y,

Jak wspomniano, w trakcie wczesniejszych obliczen uzyskano duze, nadkry-
tyczne wartoéci kata Slizgu, a jednoczesnie wyrazenia dotyczace sit bocznych
bazowaly na relacjach liniowych. Opisana powyzej modyfikacja modelu symu-
lacyjnego w zakresie dotyczacym usterzenia pionowego pozwolila na usuniecie
tej niezgodnosci. Aby oceni¢ wplyw przekroczenia krytycznego kata Slizgu na
wyniki obliczen, przeprowadzono symulacje dla katéw: [.1: 12°, 15° i 20°.
Wartosé pochodnej 05‘/ byla niezmienna i réwna wartosci —4,12. Wyniki sy-
mulacji pokazano na rysunkach 13-16. Podobnie jak poprzednio, nie widaé
wplywu na predkosé lotu (rys. 13). Natomiast z rysunkéw 14-16 wynika, ze po
przekroczeniu krytycznej wartosci kata nastepuje utrata statecznosci kierunko-
wej. W efekcie wartosé kata slizgu narasta, zad pochylanie jest znacznie stabsze
(rys. 15). Nieco mniejsza jest koncowa wartosé¢ kata przechylenia (rys. 16).

0 1 2 3 4 5 & 7 & 9 10 1 12 13 14 15
tis

Rys. 13. Predkos¢ lotu
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4.3. Ocena wplywu zmiany charakterystyki sily nosnej C.,(«)

Wszystkie symulacje prowadzono, wykorzystujac literaturowe, nie zweryfi-
kowane badaniami w locie charakterystyki samolotu, w tym aerodynamiczne.
Dlatego postanowiono oceni¢ wplyw zmiany charakterystyki C,,(a) na wy-
nik obliczen. W tym celu przeprowadzono badania, zmniejszajac i zwiekszajac
warto$é wspolezynnika sity nosnej skrzydia o 2%. Odpowiada to zmianie cal-
kowitej sily nosnej o okoto 2 tony i oznacza odpowiednie ,podniesienie” lub
,obnizenie” rozktadéw z rys. 5. Dla usterzenia pionowego przyjeto wartosé
pochodnej Cyﬁv = —4,12 i krytyczny kat Slizgu Ok,1 = 15°. Wyniki symulacji
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pokazano na rysunkach 17-21. Widaé¢ na nich, ze zmniejszenie wspotczynni-
ka prowadzi do zwigkszenia minimalnej wartosci kata §lizgu, ktéry chwilowo
przekracza kat krytyczny, nie prowadzac jednak do utraty statecznosci kie-
runkowej. Profil predkosci lotu (rys. 17) i kata pochylenia samolotu (rys. 19)
praktycznie nie zmienia sie. Jednoczesnie zmniejszenie wspétezynnika powo-
duje zwiekszenie kata przechylenia samolotu w koncowej fazie lotu (rys. 20).
Zmiana charakterystyki sity no$nej ma wptyw na pionowy profil lotu — pokaza-
no to na rys. 21. Wzrost wspélezynnika o 2% zwieksza wysoko$é maksymalng
o prawie b metréw, zaé spadek wartosci wspotczynnika zmniejsza ta wysokosé
o okoto 4 metry.

V[mis]

0 | 2 3 4 5 6 ; 8 9 16 1" 12 13 |‘4 15
t[s]
Rys. 17. Predkos¢ lotu
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Rys. 18. Kat $lizgu
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t[s]
Rys. 19. Kat pochylenia samolotu
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Rys. 21. Trajektoria pionowa

4.4. Ekstremalne wartos$ci kata przechylenia

Pokazane powyzej wyniki wskazuja, ze zmieniajac wartosci opisanych po-
wyzej wielkosci pochodnej C’fv, krytycznego kata $lizgu By czy tez charak-
terystyki Cq(a), mozna otrzymaé rézne konicowe warto$ci parametréw lo-
tu, w tym najwazniejszego — kata przechylenia samolotu. W zwiazku z tym
przeprowadzono obliczenia, ktorych celem bylo uzyskanie mozliwie duzej lub
mozliwie malej wartosci tego kata. Wymienione powyzej wielkodci zmieniano
w zakresie opisanym w poprzednich czesciach artykulu. Zmieniajac charakte-
rystyke C.4(«), dodatkowo, w podobnym zakresie, zmieniano wspo6lczynniki
sity oporu Cy, (), tak aby w kazdej symulacji uzyskaé zblizona wysokosé lotu.

Otrzymane wyniki przedstawione sg na rysunkach 22-28. Pokazano na nich
trzy warianty wynikéw: 1 — wariant wyjsciowy, 2 — wariant ,maksymalny
kat @7, 3 — wariant ,minimalny kat &”. Na rys. 22 widaé, ze profil zmian
predkosci jest podobny, natomiast rézne sa koncowe wartoéci predkosci. Dla
wariantu 2 uzyskano najlepsza zgodno$é maksymalnego obliczonego i zareje-
strowanego kata natarcia samolotu (rys. 23), najmniejsze katy $lizgu (rys. 24),
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ale jednoczesnie najszybsze poglebianie przechylenia (rys. 25). Koncowy kat
przechylenia dla tego wariantu to okoto 150°. Natomiast koficowa wartos$c tego
kata dla wariantu 3 to okoto 100°. Analiza trajektorii pionowej pokazanej na
rys. 27 pokazuje, ze dla wariantu 2 ,,gorka” jest najbardziej stroma i zarazem
najbardziej zgodna z danymi KBWL. Dla wszystkich wariantow trajektorie
poziome sa zblizone (rys. 28), ale koncza sie w innym punkcie, co wynika
z réznic predkosei lotu.

83 i i 3,
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Rys. 22. Predkosé lotu
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Rys. 25. Kat pochylenia samolotu
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Rys. 26. Kat przechylenia samolotu
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Rys. 27. Trajektoria pionowa

5. Podsumowanie

Przedstawione powyzej wyniki symulacji ostatniej fazy lotu samolotu Tu-
154M wskazuja, ze stosujac czysto teoretyczny model ruchu, mozna otrzy-
ma¢ wyniki rézniace sie iloSciowo — szczegdlnie dotyczy to koncowych wartosci
parametréw lotu. Réznice wynikaja z niepewnosci stosowanych charaktery-
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Rys. 28. Trajektoria pozioma

styk aerodynamicznych i geometryczno-masowych. To wlasnie jest przyczyna
prowadzenia prob w locie i identyfikacji tych charakterystyk podczas rézne-
go rodzaju badan rzeczywistego samolotu. Taki sposéb postepowania stosuje
sie, tworzac modele symulacyjne stosowane w symulatorach lotu. Oddanie do
uzytkowania symulatora wymaga dziesiatkéw, a niekiedy setek, godzin lotéw
badawczych.

Modele teoretyczne moga by¢ natomiast z powodzeniem stosowane do oce-
ny jakosciowej zachowania sie samolotu w réznych fazach lotu. Taka wtadnie
sytuacja ma miejsce w rozpatrywanym przypadku. Widaé, ze niezaleznie od
zmienionych charakterystyk, samolot wykonywat ,gérke” z silnym przechyla-
niem. Jednoczeénie samolot skrecat w lewo. W kazdym przypadku obliczenio-
wym predkosé przechylania byta przez okolo dwie sekundy od urwania kon-
cowki skrzydla zgodna z zapisami rejestratora. Zdaniem autora $wiadczy to
o tym, ze urwanie fragmentu koncéwki skrzydta o dlugosci 557 m i zwiazana
z tym utrata sity nosnej bylty wystarczajace do wykonania obrotu. Obliczo-
na wielko$¢ tego obrotu miesci sie w przedziale od 100° do 150°, przy czym
wartosci te sa skrajne i nalezy oczekiwaé, ze rzeczywisty kat przechylenia byt
blizszy wartosci $redniej, tzn. okoto 120°-130°.

Na rysunkach dotyczacych kata przechylenia poza wynikami obliczen i za-
pisami rejestratora pokazano tez przebiegi otrzymane przez dunskiego inzy-
niera Glena Jorgensena. Odtworzono je na podstawie przestanego autorowi
w grudniu 2013 r. opracowania [5]. (Inz. Jorgensen deklarowal opublikowanie
go, czego jednak dotychczas nie uczynil.) Nalezy zwrocié uwage, ze predkosé,
z jaka narasta kat przechylenia, jest tu wyraznie mniejsza niz w niniejszym
opracowaniu. Autor zidentyfikowal model G. Jorgensena i przeprowadzil ob-
liczenia, otrzymujac takie same jak on wyniki. Analiza pokazala, ze réznice
wynikaja z faktu, ze model Jorgensena ma zredukowana liczbe stopni swobo-
dy i nie opisuje ruchu przestrzennego — np. pomija ruch odchylania samolotu
(obrét wokot osi Oz — rys. 1) oraz ignoruje sity i momenty powstajace w zwiaz-
ku ze §lizgiem.
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Przeprowadzone symulacje potwierdzilty, ze samolot Tu-145M po utra-
cie koncéwki skrzydta wykonal obrét o kat mieszczacy sie w prze-
dziale od 100° do 150° i jednocze$nie ,,géorke”, odchylajac tor lotu
w lewo.
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Influence of selected aerodynamic characteristics on flight simulation
results for an airplane with asymmetry of the lift force

Abstract

The paper presents the results of flight simulation of the Tu-154M aircraft, which
crashed in Smolensk on 10 April 2010. A 6 DOF mathematical model of spatial mo-
tion is used. Aerodynamic forces and moments produced by the wing are calculated
by applying the strip method. It allows one to take into account the wing tip cut
effect. Because most of the aerodynamic characteristics of the airplane are determi-
ned using theoretical/experimental formulas available in the literature, therefore the
model sensitivity to changes of these characteristics has been tested. As a result, sub-
stantial intervals of possible values of flight parameters at the time of the crash are
determined. They are compared with the data collected by Flight Data Recorder.
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Jednym z kluczowych elementéw w badaniu wypadkéw lotniczych jest od-
tworzenie krytycznej fazy lotu, a w szczegdlnosci trajektorii lotu samolotu
i jej powiazanie z praca systeméw samolotu oraz dzialaniem zaltogi. Do-
piero na tej podstawie mozna oceni¢ prace zalogi w sytuacji kryzysowej
i jej reakcje na btedy w wykonaniu lotu lub niesprawno$é¢ systemoéw samo-
lotu, a wynik takich analiz stanowi podstawe do zaproponowania zalecen
w celu poprawy bezpieczenstwa wykonywania operacji lotniczych. Samo-
loty wykorzystywane w przewozie pasazerskim i coraz czesciej samoloty
lekkie wyposazone sa w urzadzenia, ktorych zadaniem jest rejestracja pa-
rametrow lotu, dzwickéw w kabinie oraz kluczowych dla bezpieczenstwa
lotu systeméw. Pomimo minimalnych wymagan stawianych urzadzeniom
rejestracyjnym odtworzenie z duzg doktadnoscia trajektorii lotu na pod-
stawie zapisoOw nie zawsze jest mozliwe i bardzo czesto wymaga weryfikacji
i uzupekienia o informacje z innych zrédel, np. sladéw zderzenia samolo-
tu z przeszkodami, zeznan swiadkéw lub zapisem z urzadzen radarowych
stuzb kontroli ruchu lotniczego. W pracy przedstawione zostana przyktady
odtwarzania trajektorii lotu samolotu w zaleznosci od rodzaju rejestrato-
row i zakresu zapisywanych przez nie danych.

1. Wprowadzenie

Zgodnie z wymaganiami przepiséw miedzynarodowych, na poktadach sa-
molotéw o masie wiekszej niz 5700 kg oraz o liczbie miejsc wigkszej niz 9 insta-
luje sie rejestratory parametréw lotu i rejestratory rozmow. Sa to rejestratory,
ktore zgodnie z wymaganiami, sa odporne na dziatanie duzych przecigzen,
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wysokich temperatur i szeregu innych niekorzystnych zjawisk. Wymagania ta-
kiego nie stawia sie przed producentami samolotéw maltych, ale niejednokrot-
nie wspolczednie stosowane pokltadowe wyposazenie elektroniczne, odbiorniki
GPS czy loggery uzywane przez zaloge potrafia zapisywaé w swojej pamieci
wybrane parametry lotu, ktére sa bardzo pomocne przy odtwarzaniu historii
lotu. Zapisy lotu czy zapisy rozméw i odgloséw w kabinie stanowia obiektywny
material badawczy, wykorzystywany podczas badania wypadku lotniczego.

Odtworzenie trajektorii lotu samolotu jest waznym procesem w trakcie
badania wypadku i realizowane jest zwykle w kilku etapach:

e zabezpieczenie rejestratora na miejscu wypadku,
e transport rejestratora do laboratorium,

e odczyt danych z rejestratora,

e utworzenie ramki danych,

e konwersja odczytu do jednostek inzynieryjnych,
e analiza danych z lotu,

e utworzenie trajektorii lotu,

e weryfikacja otrzymanej trajektorii.

Poszczegdlne etapy zostana omowione w ramach niniejszego referatu.

2. Wypadek samolotu Cessna T182T Skylane

W dniu 21 sierpnia 2011 r. pilot wraz z trzema pasazerkami wykonywatl
lot widokowy w rejonie lotniska Pobiednik Wielki (EPKP) samolotem Cessna
T182T Skylane. Samolot w trakcie niskiego przelotu wpadt w korkociag i spadt
pionowo na podworze przed budynkiem mieszkalnym. W trakcie upadku i de-
strukcji zbiornikow paliwa, nastapil jego wybuch, co spowodowalo gwaltowny
pozar zabudowan oraz samolotu. Pilot oraz pasazerki poniesli Smier¢ na miej-
scu, a samolot zostal catkowicie zniszczony i spalony.

Zespol badawczy PKBWL, ktory prowadzit prace na miejscu wypadku, po-
mimo bardzo duzych zniszczen spowodowanych przez pozar, odnalazt we wra-
ku i zabezpieczyl do pdzniejszych analiz spalong karte pamieci SD. PKBWL
zaprosil do wspolpracy profesjonalne laboratorium odzyskiwania danych w ce-
lu weryfikacji zawartosci danych na zabezpieczonej karcie pamieci. Odnalezio-
na karta SD, w wyniku pozaru, nie byta kompletna — brakowalo rezystorow
i kondensatorow na plytce drukowanej karty. W laboratorium wylutowano
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ZES A = X = T

Rys. 1. Miejsce wypadku samolotu Cessna T182T Skylane

uktad pamieci z pozostatosci karty i po jej odpowiednim przygotowaniu prze-
prowadzono jej odczyt. Nastepnie z pomoca specjalistycznego oprogramowania
odzyskano strukture danych zapisanych w pamieci karty SD.

Rys. 2. Karta SD i uklad pamieci w trakcie przygotowania do odczytu
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Samolot Cessna T182T Skylane, ktéry ulegt wypadkowi byl wyposazony
w zintegrowany system poktadowy G1000 firmy Garmin. System ten sktada sie
z wielu blokéw awioniki, ktorych rolg jest zapewnienie pilotowi catego szeregu
informacji pilotazowych, nawigacyjnych, meteorologicznych, silnikowych, czy
komunikacyjnych niezbednych do wykonania bezpiecznego lotu. Sktad zestawu
G1000:

e GDU 1040 Primary Flight Display (PFD)

e GDU 1040 Multi Function Display (MFD)

e GIA 63 Integrated Avionics Units (2)

e GEA 71 Engine/Airframe Unit

e GDC 74A Air Data Computer (ADC),

e GRS 77 Attitude and Heading Reference System (AHRS)

e GMU 44 Magnetometer

e GMA 1347 Audio System with integrated Marker Beacon Receiver
e GTX 33 Mode-S Transponder

e GDL 69/69A Data Link.

Wsréd blokéw systemu G1000 znajduja sie dwa duze wysdwietlacze ozna-
czone jako Primary Flight Display (PFD) i Multi Function Display (MFD).
W gérnej czesci wyswietlacza MFD znajduje sie slot na karte SD, przy pomo-
cy ktérej mozliwe jest rejestrowanie calego szeregu krytycznych danych z lotu
i pracy silnika z czestotliwoscia 1 Hz. Wsréd parametréw sa takie dane, jak:
czas, wysokos¢ lotu, predkos¢ przyrzadowa i podrézna, predko$é pionowa, po-
chylenie, przechylenie, przyspieszenia, obroty silnika i inne parametry silnikowe
oraz nawigacyjne.

Parametry rejestrowane przez G1000:

e Date

e Time

e GPS altitude (MSL)

e GPS altitude (WGS84 datum)
e Baro-Corrected altitude (feet)
e Baro Correction (in/Hg)

e Indicated airspeed (kts)

e Vertical speed (fpm)

e GPS vertical speed (fpm)
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Rys. 3. Ekrany PFD i MFD systemu Garmin G1000

e OAT (degrees C)

e True airspeed (knots)

e Pitch Attitude Angle (degrees)

e Roli Attitude Angle (degrees)

e Lateral and Vertical G Force (g)

e Ground Speed (kts)

e Ground Track (degrees magnetic)

e Latitude (degrees; geodetic; +North)
e Longitude (degrees; geodetic; +East)
e Magnetic Heading (degrees)

e HSI source

e Selected course

e Coml/Com?2 frequency

e Navl/Nav2 frequency

e CDI deflection

e YDI/GP/GS deflection

e Wind Direction (degrees)

e Wind Speed (knots)

e Active Waypoint Identifier

e Distance to next waypoint (nm)
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e Bearing to next waypoint (degrees)
e Magnetic variation (degrees)

e Autopilot On/Ofl

e AFCS roll/pitch modes

e AFCS roll/pitch commands

e GPS fix

e GPS horizontal alert limit

o GPS vertical alert limit

e WAAS GPS horizontal protection level
e WAAS GPS vertical protection level
e Fuel Qty (right & left)(gals)

e Fuel Flow (gph)

e Fuel Pressure (psi)

e Voltage 1 and/or 2

e Amps 1 and/or 2

e Engine RPM

e Oil Pressure (psi)

e Oil Temperature (deg. F)

o TIT (deg. F)

e Manifold Pressure (in. Hg)

e CHT

e EGT

Dane z lotu zapisywane sa bezposrednio na karcie SD w plikach danych
(*.CSV), ktoére tworzone sa kazdorazowo po uruchomieniu zasilania systemu
G1000.

W omawianym przypadku dane z lotu, ktéry zakonczyt sie wypadkiem, nie
byly widoczne posréd zapisanych na karcie plikow. Bylo to oczywiscie wyni-
kiem gwaltownego zakonczenia lotu i utraty zasilania systemu G1000, a plik
z danymi nie zostal zakonczony i zapisany w strukturze folderéw. Dane te
jednak zostaly odzyskane ze struktury pierwotnej karty pamieci SD (rys. 4)
i pozwolily na odtworzenie calego lotu (rys. 5) oraz wszystkich innych lotéw
wykonanych w dniu wypadku. Na podstawie odzyskanych danych oraz zgro-
madzonej dokumentacji w trakcie prowadzonego badania wypadku Komisja
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1€

ie w lewy korkociag oraz zderzeni

iec

lotu, wpadn

samolotu z budynkiem i ziemia.

Rys. 4. Ostatnie dane z lotu samolotu Cessna T182 Skylane
tej wysokosci przy matej predkosci lotu, co spowodowato dyna-

miczne przeciggniecie samo

7

okreslita przyczyne wypadku, jaka bylo wykonywanie gwaltownych manew-
row na ma
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i ©

Rys. 5. Trasa ostatniego lotu odczytana z karty SD systemu Garmin G1000
3. Wypadek samolotu Tu-154M

W dniu 10.04.2010 r. podczas wykonywania podejécia w trudnych warun-
kach atmosferycznych do ladowania na lotnisku Smolensk Péinocny, ktére byto
wyposazone tylko w dwie radiolatarnie NDB, samolot Tu-154M ulegt wypad-
kowi, w wyniku ktérego Smier¢ poniosta zaloga samolotu i pasazerowie.

W ramach prowadzonego badania wypadku lotniczego wykorzystano obiek-
tywne zZrodia informacji, jakimi byly zapisy pokladowych rejestratoréw lotu
i rozméw w kabinie.

Na poktadzie samolotu Tu-154M zabudowane byty nastepujace urzadzenia
rejestrujace:

e rejestrator rozméw MARS-BM,

e rejestrator katastroficzny systemu MSRP-64M w obudowie MLP-14-5,

e rejestrator eksploatacyjny KBN-1-1,

e rejestrator eksploatacyjny ATM-QAR,

e rejestrator eksploatacyjny K3-63 — nie odnaleziony w wraku samolotu.

3.1. Rejestrator MARS-BM

Magnetofon pokltadowy MARS-BM przeznaczony jest do zapisu na ta-
$mie magnetycznej rozmoéw pomiedzy czlonkami zatogi statku powietrznego,
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korespondencji radiowej oraz do zapisu tla akustycznego w kabinie statku po-
wietrznego. Magnetofon poktadowy MARS-BM rejestruje réwniez informacje
impulsowe zakodowanego czasu dla péZniejszej synchronizacji zapisanych roz-

méw i dzwigkéw z danymi z lotu systemu MSRP.

4 - Sciezkowy blok glowic kasujacych MMM (MG1)

ﬂ

8 - Sciezkowy blok glowic uniwersalnych M2 (MG2)

\ 4 - Sciezkowy blok glowic kasujgcych MI'3 (MG3)

A
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77773 - Sciezka z wezesniej zapisana informacia

Rys. 6. Rozmieszczenie wzgledne glowic oraz Sciezek na taémie magnetycznej

Rejestracja informacji akustycznej w MARS-BM:

e kanal I — dowddca zatogi — informacja dZwiekowa przychodzaca na stu-

chawki dowddcy zalogi (lacznie z samopodstuchem);

e kanatl IT — drugi pilot —
drugiego pilota (lacznie z samopodstuchem);

informacja dZwiekowa przychodzaca na stuchawki



104 P. Liriec, M. LASEK

e kanal III — caloksztalt warunkéw akustycznych w kokpicie statku po-
wietrznego jako suma sygnaléw z trzech mikrofonéw umieszczonych
w kabinie samolotu;

e kanal IV — zakodowany sygnal czasu (godzina i minuta podawana co
0,58).

Aparatura MARS-BM zapewnia zapis ciagly mowy i informacji impulsowej
z zachowaniem jej ostatniego czasu pracy, ktéry wynosi nie mniej niz 30 min.

Przy zmianie kierunku ruchu tasmy magnetycznej podczas zapisu strata
informacji w czasie nie przekracza 0,15s.

W celu zapewnienia ciaglego zapisu wybrano wariant, w ktérym zapis pro-
wadzi sie przy ruchu taémy magnetycznej w dwdch kierunkach. Wykorzystuje
sie w tym celu jeden 8-Sciezkowy blok uniwersalny gltowic magnetycznych i dwa
4-$ciezkowe bloki magnetycznych gltowic kasujacych, ktére podlaczane sa ko-
lejno, w zaleznosci od kierunku ruchu tasmy magnetycznej.

Dlugo$é roboczego odcinka tasmy, réwna 72 4+ 1m, zapewnia czas zapisu
w jednym kierunku nie krétszy niz 15 minut.

Ogdlny czas zapisu w obu kierunkach wynosi nie mniej niz 30 minut.

3.2. Metoda zapisu oraz deszyfracji czasu zapisanego jako sygnal cyfrowy
na IV kanale aparatury MARS-BM

W zapisie dzwiekowym w kanale IV zapisany jest czas zakodowany w ciagu
impulséw powtarzalnych w odstepach czasu co 0,5s.

Pojedynczy znacznik czasu sktada sie z 11 jednakowo oddalonych od siebie
impulséw taktowych. Odpowiednia organizacja ciagu impulséw pozwala binar-
nie zakodowaé informacje o aktualnie nastawionym czasie w postaci jednostek
i dziesiatek minut oraz jednostek godzin.

Na podstawie wnikliwej analizy poszczegolnych znacznikow czasu stwier-
dzono, ze rejestrator rozméw zarejestrowal czas od godz. 08:02:53.5 do godz.
08:41:07.5, czyli 38 minut i 14 sekund lotu.

Dane z pozostalych Sciezek rejestratora MARS-BM zostaly wykorzystane
przy sporzadzeniu transkrypcji rozméw i korespondencji radiowej prowadzo-
nych przez zatoge samolotu Tu-154M. W oparciu o zapisy tta akustycznego
z kanatu I11 i sporzadzone sonogramy Komisja miata mozliwo$¢ weryfikacji zja-
wisk zarejestrowanych podczas lotu oraz poréwnania odglosu pracy silnikéw
z zarejestrowanymi danymi w rejestratorach parametréw lotu.
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11 impulséw taktowvch

:28.582  00:10:28.602  |00:10:28.622  00:10:28.642  00:10:28.662  00:10:28.682  00:10:28,702 | 00:10:28.722  00:10:28.742 | 00:10:28.763

o1 JoJoJoJoJo]o]1]1]1

2 0 8
Jednostki minut Dziesiatki minut Jednostki godzin
Impulsy informacyjne: 0 — brak impulsu informacyjnego

1 — obecnosé¢ impulsu informacyjnego
Przyklad pokazuje zakodowanie przy pomocy kodu dwojkowego czas 8 godz. 02 min

Rys. 7. Sposéb kodowania czasu na IV kanale
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Rys. 8. Widok ostatnich 16 zarejestrowanych znacznikéw czasu godz. 8:41

3.3. Rejestratory parametréw lotu systemu MSRP-64M-6

System MSRP-64M-6 zabudowany na samolocie Tu-154M (zwany dalej
MSRP) przeznaczony jest do zapisu i przechowywania na tasmie magnetycz-
nej danych z ostatnich 25 godzin lotu samolotu. Rejestrowane sg parametry
pracy zespotéw napedowych, systeméw poktadowych i wyposazenia, sygnaty
niesprawnosci, informacje o polozeniu przestrzennym samolotu, przecigzenia,
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[ sonogram 2.4 mc_engine.wav
File Options Signal Help
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Rys. 9. Przyktadowy sonogram z widocznymi zmianami obrotéw silnikow
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Rys. 10. Zapis parametréw lotu na tasmie magnetycznej rejestratora ML.P-14-5
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tryby pracy urzadzen czy wybrane informacje z urzadzen radiowych i nawiga-
cyjnych.

Parametry ciagte, ktére mierzone sg przez odpowiednie nadajniki, podawa-
ne sa do bloku przetwarzajacego, w ktérym przetwarzane sa w kod 8-bitowy.
Dalej odpowiednio formowany sygnal doprowadzany jest do glowic zapisu
urzadzen rejestrujacych MEP-14-5 (katastroficznego) i KBN-1-1 (eksploata-
cyjnego). Oba rejestratory zapisuja taka sama informacje na swoich tasmach
magnetycznych.

3.4. Rejestrator eksploatacyjny ATM-QAR

Rejestrator ATM-QAR zostal zamontowany na samolocie Tu-154M razem
z systemem pomiaru wibracji AVM-219. Rejestrator ten jest wtaczony po-
miedzy urzadzenie przetwarzajace systemu MSRP i rejestrator eksploatacyjny
KBN-1-1. Uzyskano w ten sposob zwiekszenie ilosci danych o sygnaty poziomu
wibracji:

1 — poziom wibracji turbiny sprezarki niskiego cisnienia (SNC) silnika nr 1;

2 — poziom wibracji turbiny sprezarki wysokiego cisnienia(SWC) silnika

nr 1;

3 — poziom wibracji turbiny SNC silnika nr 2;
4 — poziom wibracji turbiny SWC silnika nr 2;
5 — poziom wibracji turbiny SNC silnika nr 3;

6 — poziom wibracji turbiny SWC silnika nr 3.

Dodatkowo do rejestratora ATM-QAR przekazywane sa takze dwa sygnaly:

7 —sygnal 2n2 — pomiar drugiej harmonicznej sygnatu wibracji na wszyst-
kich trzech silnikach;

8 —sygnal KONTROLA — przeznaczony do kontroli uktadu pomiarowego
i sygnalizacji.

Wszystkie dane rejestratora ATM-QAR zapisywane sa w kasecie z pamie-
cig elektroniczna, ktéra zezwala na zapisanie parametréw z okolo ostatnich
30 godzin lotu samolotu.

W dniu 20.04.2010 r. w ITWL w Warszawie wspoélnie z przedstawicielem
MAK, przedstawicielami KBWLLP, polskiej prokuratury oraz producenta re-
jestratora ATM-QAR, przeprowadzony zostal odczyt danych z pamieci kasety.
Dane zostaly odczytane w catosci.
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Rys. 11. Rejestrator ATM-QAR przed odczytem w laboratorium ITWL w Warszawie

3.5. Pordéwnanie zapiséw z rejestratoréw MEP-14-5, KBN-1-1
i ATM-QAR

Poniewaz Komisja dysponowala zapisami z trzech rejestratorow parame-
tréw lotu, nalezalo zweryfikowaé i oceni¢ zawartos¢ odczytanych danych.
W tym celu dokonano poréwnania wartosci kodowych wybranych parametréw.

7 kazdego Subkadru wyodrebniono pierwsze prébki trzech parametréw:

e wysokosci barometrycznej;
e pochylenia;

e przechylenia.

Parametry te wybrano jako najbardziej reprezentatywne, poniewaz na pod-
stawie posiadanego doswiadczenia w odczycie danych z lotu stwierdzono, ze
nie jest mozliwe wykonanie dwoch identycznych lotoéw, gdzie wybrane powyzej
parametry miatyby taka sama wartos¢ w trakcie catego lotu w obu zapisach,
a w szczegdlnoséci w fazach startu i ladowania. Do poréwnania uzyto 229 punk-
tow danych z kazdego pierwszego kadru po zmianie minuty.

Wynik poréwnania wskazal jednoznacznie, ze Komisja dysponowata zapi-
sami tego samego lotu.

Ze wzgledu na brak zaktdcen zapisu, do dalszych prac wybrano zapis z re-
jestratora ATM-QAR. Poniewaz algorytm kompresji wbudowany w rejestrator
ATM-QAR powoduje opdznienie zapisu o 1,5 sekundy, ostatnia paczka danych
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nie zapisala sie na kasecie pamieci. Zapis ATM-QAR. zostal wiec uzupekio-
ny o pelne ostatnie 2 sekundy (ostatnie 4 kadry) z rejestratora MEP-14-5.
Otrzymano kompletny zapis lotu samolotu Tu-154M nr boczny 101 z 10 kwiet-
nia 2010 r. konczacy sie o godzinie 8:41:04.

3.6. Oprogramowanie do analizy danych

Dane z lotu zapisywane w rejestratorach parametréw lotu na taémie ma-
gnetycznej czy w pamieci elektronicznej przechowywane sa w postaci cyfro-
wej. W rejestratorach samolotu Tu-154M dane zapisywane sa w postaci 8-
bitowych stéw danych, gdy we wspodlczesnych samolotach (Boeing, Embraer,
ATR) wykorzystuje si¢ do zapisu stowa 12-bitowe. Wigkszy rozmiar stéw do
przechowywania danych pozwala na zwiekszenie doktadnosci zapisywanego pa-
rametru.

Kopie zapisow z rejestratorow samolotu Tu-154M pozyskane w trakcie prac
Komisji zostaly wprowadzone do specjalistycznego oprogramowania stuzacego
do analizy parametréw lotu i ich zobrazowania w formie graficznej, tabela-
rycznej czy w formie wizualizacji 3D. Do analiz lotéw samolotu Tu-154M wy-
korzystano oprogramowanie producenta rejestratora ATM-QAR firmy ATM
PP Sp. z o0.0. Byl to program FDS 6.56 w wersji dla systemu operacyjnego
MS DOS oraz FDS 8 w wersji dla sytemu MS Windows. Oprécz tego dane
zostaly zaimportowane do programu Insight Analysis oraz Insight Animation
firmy CAE Flightscape.

3.7. Ramka danych i skalowanie parametréow

Do poprawnego odczytu danych pozyskanych z rejestratora parametrow
lotu niezbedna jest pelna specyfikacja danych rejestrowanych na poktadzie
samolotu wraz z ich potozeniem w strukturze danych oraz wspoélczynnikami
skalowania dla uzyskania odpowiednich wielkoéci fizycznych. Dokument taki
sporzadzany jest kazdorazowo przez producenta samolotu podczas prac remon-
towych, w ktérych zakres wchodzi skalowanie systemu MSRP. Dokument taki
przedstawia w sposob szczegdtowy lokalizacje wszystkich parametréw w ramce
danych oraz wykresy i wspotczynniki skalowania poszczegolnych nadajnikdw
systemu MSRP.

Wykorzystujac otrzymany od firmy remontowej opis ramki danych, stwo-
rzono zestaw parametréw lotu dla samolotu Tu-154M numer boczny 101.
Ramka danych zawierala 42 parametry analogowe i 55 parametréw dys-
kretnych.
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Rys. 12. Wykaz kart z dokumentu skalowania nadajnikéw systemu MSRP

Tabela 1. Parametry analogowe

zatrzymanych strug
powietrza (otoczenia)

Zakres Jedn T
Lp. Parametr pomiarowy . P Mnemonik
miary nadajnika
od | do
1 |Temperatura —60 +80 °C P-5 TEMPOTOCZ

2 |Wysokosé —250 | 13000 | m DWBP-13 WYSBAR
barometryczna
3 |Wysokosé rzeczywista 0 750 m RW-5MD1 | WYSRADIO

W~

Predkosé przyrzadowa

80

800

km/h

DAS

VPRZ

Biezacy kat natarcia

-9

+45

deg

DUA-9R

BIKATNAT
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6 |Przeciazenie -15 1,5 g MP-95 PRZECPOPRZ
poprzeczne

7 |Przeciazenie pionowe -2 +5 g MP-95 PRZECPION

8 |Kat wychylenia lewego| —25 +20 | deg MU-615A STERWYSL
steru wysokosci

9 |Kat przechylenia —82,5 | +82,5| deg PKP-1 PRZECHYL
z lewego PKP

10 |Kurs zyromagnetyczny 0 360 deg TKS-P2 KURSMAGN

11 |Kat pochylenia —83 83 deg | MGW-1SK |POCHYLENIE
z MGW nr 3

12 |Kat wychylenia prawe-| —25 +25 deg MU-615A STERWYSP
go steru wysokoéci

13 |Polozenie DSS silnika| —33 70 deg MU-615A S1DSS
nrl

14 |Wibracja tylnej 0 100 % IW-50P-A-3 WIBRS1
podpory silnika nr 1

15 |Obroty SNC silnika 0 110 % DTE-6T OBRSNCS1
nr 1

16 |Temperatura gazow 0 1200 °C 2IA-TA TEMPGS1
silnika nr 1

17 |Polozenie DSS silnika 0 70 deg MU-615A S2DSS
nr 2

18 |Wibracja tylnej 0 100 % IW-50P-A-3 WIBRS2
podpory silnika nr 2

19 |Obroty SNC silnika 0 110 % DTE-6T OBRSNCS2
nr 2

20 | Temperatura gazéw 0 1200 °C UT-7A TEMPGS2
silnika nr 2

21 |Kat przechylenia —82,5 | +82,5| deg PKP-1 PKPPRZECH
prawego PKP

22 |Potozenie DSS silnika| —33 70 deg MU-615A S3DSS
nr 3

23 |Wibracja tylnej 0 100 % IW-50P-A-3 WIBRS3
podpory silnika nr 3

24 |Obroty SNC silnika 0 110 % DTE-6T OBRSNCS3
nr 3

25 |Temperatura gazow 0 1200 °C 2IA-7TA TEMPGS3
silnika nr 3

26 |Predko$¢ katowa —18 +18 | deg/s |DUSU1-18AS|VKATPRZECH
przechylenia

27 |Kat obrotu wolantu —125 | +125 | deg MU-615A | OBRWOLANT

28 |Odchylenie lewego —120 | +120 | mm MU-615A PEDALYL
pedalu lewego pilota
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29 |Kat pochylenia —13°50"|+7°40"| deg MU-615A | KOLWOLANT
kolumny sterowej
30 |Kat wychylenia prawej| —20 +20 deg MU-615A LOTKAP
lotki
31 |Kat wychylenia steru| —25 +25 deg MU-615A STERKIER
kierunku
32 |Kat ustawienia 0 —5,5 | deg MU-615A | STATECZPOZ
stabilizatora
33 |Kat wychylenia klap 0 45 deg MKW-42A POZKLAP
34 |Wysuniecie trzonu RA| —35 +35 | mm MU-615A | AUTPRZECH
przechylenia
35 |[Wysuniecie trzonu RA| —35 +35 | mm MU-615A AUTKIER
kierunku
36 |Wysuniecie trzonu RA| —35 +35 | mm MU-615A | AUTPOCHYL
pochylenia
37 [Nadcinienie w kabinie| —0,1 [+0,85 [kg/cm? DDiP NADCISN
38 |Wysuniecie trzonu —27 +18 | mm MU-615A TRYMER
MET (kanatu
pochylenia)
39 |Wychylenie lewej 0 45 deg MU-615A | INTLOTKAL
lotki-interceptora
40 |Wychylenie prawej 0 45 deg MU-615A | INTLOTKAP
lotki-interceptora
41 |Napiecie w sieci 27V 0 35 A% tabl. AZS TABPL27V
42 |Sumaryczna 0 35 t SUIT4-1T | POZOSTPAL
pozostalo$é paliwa
Tabela 2. Parametry dyskretne
| Lp. | Parametr | Uwagi | Mnemonik |
1 |Wlaczenie automatycznej stabi-|Sygnat z ABSU STABILPODL
lizacji w kanale podtuznym
2 |Wilaczenie automatycznej stabi-|Sygnat z ABSU STABILPOPR
lizacji w kanale poprzecznym
3 |Ustawienie cisnienia Sygnal z WBE-SWS na IPIL760
760 mmHg/1013hPa lewej tablicy przyrzadéw
4 |Pozostalo$é paliwa 2500 kg Sygnal z SUIT4-1T PALIWO2500
5 | Wypuszczenie slotéw W czasie wypusz- WYPSLOTOW

czania/chowania slotow
sygnat przerywany
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6 |Glowne i przednie podwozie Przy pelnym wypuszcze-| WYPPODW
w polozeniu wypuszczonym niu wszystkich trzech
goleni podwozia
7 |Nacisniecie przycisku nadawania|Sygnal z SPU-7 RADIO
radio dowddcy zaltogi lub
drugiego pilota
8 |Przelot nad markerem Odbiornik markeréw MARKER
RPM-70 (podtrzymanie
sygnatu DRL 12-14s,
BRL 3-4s)
Sygnalizacja ,NIE GOTOW DO
STARTU”
Odchylenie od zadanego poziomu|Sygnatl z WBE-SWS na
lotu > 150m lewej tablicy przyrzadow
9 |Wysoka wibracja silnikow Nadajnik IW-50P-A-3 —| PODWWIBR
(podpory silnika) silnik nr 1, 2, 3
10 |Spadek cisnienia oleju Nadajnik MSTW-2,2 — SPADCISNOL
w silnikach silnik nr 1, 2, 3
11 |Opilki w oleju silnikow Filtr — sygnalizator opil- OPILKI
kéw — silnik nr 1, 2, 3
12 | Wysoka temperatura gazow Nadajnik 2IA-TA przy TEMPSILN
wylotowych silnikéw 1, 2, 3 osiagnigciu niebezpiecznej
temperatury gazow
670 °C przez jeden
z trzech silnikéw
13 |Niesprawnos¢ silnika nr 1 Przy wystapieniu SINIESPR
jednego z sygnalow:
e wysoka wibracja
14 |Niesprawnos¢ silnika nr 2 e spadek ci$nienia oleju S2NIESPR
e opitki w oleju
e wysoka temperatura
15 | Niesprawnos¢ silnika nr 3 gazow wylotowych S3NIESPR
e pozar w przedziale
silnika
16 |Pozar w przedziale silnikéw Sygnal z systemu sygnali-| POZARSILN
zacji pozaru SSP-2A
17 |Dym w przedzialach bagaznikéw|Sygnalizator DS-3M2 po-| DYMWBAGAZN
zaru lub dymu w przedzia-
tach bagaznika
18 |Sygnalizacja oblodzenia Sygnalizator SO-121WM | OBLWNAPLAT
platowca lub silnikow
19 | Wlaczenie instalacji Sygnal z mechanizmu POBLSLOTY
przeciwoblodzeniowej slotow programowego PMK-21
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20 | Osiagniecie wysokosci decyzji Sygnatz RWnr1linr2 | WYSDECYZJI
21 |Spadek cisnienia w instalacji Sygnalizator MST-100 —| PHI1VZBLIZ
hydraulicznej nr 1 ponizej 100kg/cm?
Niebezpieczna predkosé Sygnatl z TAWS
zblizania do ziemi
22 |Spadek cisnienia w instalacji Sygnalizator MST-100 — PH2
hydraulicznej nr 2 ponizej 100kg/cm?
23 |Spadek ci$nienia w instalacji Sygnalizator MST-100 — PH3
hydraulicznej nr 3 ponizej 100kg/cm?
24 |Komenda: steruj pochyleniem, |Sygnal z ABSU STEROWANIE
steruj przechyleniem, steruj
ciagiem lub sygnalizacja
granicznego odejscia od kursu
25 | Wlaczenie automatu ciagu Sygnal z ABSU AUTCIAGU
26 |Sprawnos¢é RW nr 1 Sygnal z RW nr 1 SPRRW5NR1
27 |Sprawno$é¢ RW nr 2 Sygnal z RW nr 2 SPRRW5NR2
28 |Sygnalizacja granicznego Sygnal z ABSU ODSCIEZKI
odejscia od Sciezki
Reczne sterowanie rozchodem | Sygnal z SUIT4-1T —
paliwa przelaczenie przetacznika
rodzaju pracy z
AUTOMAT na RECZNE
29 | Przelaczenie zasilania lewej szy- NPKLISIEC3
ny NPK lewej sieci 1 na sie¢ nr 3
30 |Napiecie 36 V na szynie Awaryjne zasilanie 36 V SZYNAWA36V
przetwornicy PTS-250 nr 2 przez przetwornice
PTS-250
31 |Wlaczenie trybu ,,podejscie” Sygnal z ABSU PODEJSCIE
32 | Wlaczenie trybu ,Sciezka Sygnal z ABSU SCIEZKA
znizania”
33 | Wlaczenie trybu ,odejscie” Sygnal z ABSU ODEJSCIE
34 |Wlaczenie instalacji przeciw- POBLPLAT
oblodzeniowej skrzydta
i usterzenia
35 |Napiecie 27V na lewej tablicy |Napiecie z lewej tablicy TABLAZS27V
AZS podawane przez dzielnik
napiecia
36 |Brak kontroli sztucznych Sygnal z bloku BKK AGBEZKONTR
horyzontéw
37 | Graniczny kat natarcia lub Sygnal z AUASP-12 SYGNAUASP
dopuszczalne przeciazenie WRI-2, kat natarcia wg
pionowe algorytmu, przec. pionowe
>1,8¢g
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38 |Graniczna predkosé Osiagniecie przez SYGNDUZAV
samolot maksymalnej
predkosci przyrzadowej
39 |Graniczne przechylenie > +33° podczas lotu DUZEPRZECH
> £15° podczas ladowa-
nia
40 | Usterka pionu zyroskopowego |blok BKK USTERMGW1
MGW nr 1
41 |Wlaczenie instalacji AZS na tabl. inzyniera POBLWNA
przeciwoblodzeniowej silnikow
42 | Wlaczenie ogrzewania OCP AZS na tabl. inzyniera POBLPPDL
dowddcy zatogi pilota
43 |Pozar w przedziale silnika System sygnalizacji POZARWSU
rozruchowego pozaru SSP-2A
Wysoka temperatura w tylnym |Sygnalizator temperatury
przedziale technicznym 5747T
44 | Uruchomienie silnika Przycisk ,ROZRUCH” STARTWSU
rozruchowego
Przepelnienie zbiornika Wylacznik krancowy
przedniej toalety D-713
45 |Otwarcie zamkéw interceptorow | Wytaczniki krancowe INTERCSR
srodkowych w mechanizmach RP-59
46 |Otwarcie zamkéw interceptoréw | Wylaczniki krancowe INTERCWEW
wewnetrznych w sitownikach
47 |Gotowosé sztucznego horyzontu |Blok BKK-18 SPRHORP
prawego
48 | Gotowos¢ sztucznego horyzontu |Blok BKK-18 SPRHORL
lewego
49 | Napiecie 36 V na szynie PTS-250| Awaryjne zasilanie 36V LSIEC36V
nr 1 przez przetwornice
PTS-250
50 |Przetaczenie szyn NPK z prawej|Uklad komutacyjny NPKP1SIEC3
sieci nr 3 na lewsa sie¢ nr 1
51 |Napiecie 36 V na szynie prawej |Sygnalizator napiecia SIECPR36V
SNP-1
52 |Odlaczenie pradnicy nr 1 od sieci|Sygnal z bloku GINIESPR
BZU-3765B nr 1
53 |Odlaczenie pradnicy nr 2 od sieci|Sygnat z bloku G2NIESPR
BZU-376SB nr 2
54 |Odlaczenie pradnicy nr 3 od sieci|Sygnal z bloku G3NIESPR
BZU-3765B nr 3
55 |Integralna sygnalizacja $wietlna| ABSU SYGNINTEGR
(ISO)
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Doktadnosé i rozdzielczosé poszczegdlnych parametréw lotu jest uzaleznio-
na od wielu czynnikéw. Analizujac zakresy pomiarowe poszczegdlnych czujni-
kow oraz biorac pod uwage dysponowanie tylko 8-bitowym stowem do zapisu
ich wartosci, stwierdzi¢ mozna wielokrotnie, ze rozdzielczo$é¢ rejestrowanych
parametréw nie jest najlepsza i moze stanowi¢ pewien problem w interpre-
tacji otrzymanego odczytu. Nalezy dodaé, ze wykorzystane przez producenta
samolotu poszczegdlne nadajniki maja tez swoje charakterystyki i inna do-
ktadno$é w procesie przetwarzania wielko$ci fizycznych na proporcjonalne sy-
gnaly napieciowe. Przykladem jest tu rejestracja wysokosci barometrycznej,
ktorej zakres nadajnika DWBP-13 wynosi od —250 do 13000 m, za$ 8-bitowe
stowo daje mozliwos¢ zapisania 256 stanéw sygnalu doprowadzonego do sys-
temu MSRP. Stosujac przeliczenie proporcjonalne, uzyskujemy informacje, ze
1bit =51 m, za$ uwzgledniajac charakterystyke skalowania otrzymana od pro-
ducenta, ze 1bit =62 m. Dlatego, odczytujac zapis wysokosci barometrycznej
na wykresach samolotu Tu-154M, bedziemy obserwowali skokowe zmiany wy-
sokosci (o 62m) w obszarach, gdzie samolot wznosit sie lub opadal.

3.8. Dane z urzadzenia TAWS

Samolot Tu-154M numer boczny 101 zgodnie z wymaganiami przepiséw
miedzynarodowych wyposazony byl w system ostrzegania o niebezpiecznym
zblizaniu sie do ziemi, znany jako TAWS. Urzadzenie TAWS produkeji fir-
my Universal Avionics SC zostalo odnalezione we wraku samolotu. TAWS nie
jest rejestratorem, ale producent wprowadzil do niego funkcjonalno$é, ktéra
pozwolita na odzyskanie istotnych informacji o jego dzialaniu na poktadzie
samolotu. Pamieé urzadzenia TAWS zostala odczytana w laboratoriach pro-
ducenta.

Table 3-3 Timeline of Events 33 through 38

Time Event# | Event Notes

(UTC)

05:27:11 |33 TAKEOFF Ground-to-air transition. The recorded
origin airport was EPWA.

06:40:03 | 34 ALERT ROC CAUTION FLTA (Forward Looking Terrain
Alert) Caution alert event

06:40:29 | 35 ALERT ROC_CAUTION FLTA (Forward Looking Terrain
Alert) Caution alert event

06:40:36 | 36 ALERT ROC_WARNING FLTA (Forward Looking Terrain
Alert) Warning alert event recorded

06:40:43 | 37 ALERT ROC WARNING FLTA (Forward Looking Terrain
Alert) Warning alert event

06:40:59 | 38 LANDING Air-to-ground transition

Rys. 13. Wykaz ostrzezen i zdarzen systemu TAWS dla lotu 10.04.2010 r.
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Odczyt potwierdzil, ze 10.04.2010 r. podczas podejscia do ladownia za-
toga samolotu Tu-154M byta 4-krotnie ostrzegana o niebezpiecznej sytuacji
i mozliwosci zderzenia sie z ziemia.

Do kazdego zdarzenia zapisanego w pamieci TAWS zarejestrowane zostaty
jeszcze dodatkowe informacje, ktére pozwolity na ocene poprawnosci ostrzezen
wygenerowanych przez urzadzenie. Informacje te oprécz czasu ich wystapienia
zawieraly takie dane, jak:

e wspolrzedne geograficzne,

e barometryczna wysokos¢ lotu,

e radiowa wysokos¢ lotu,

e predkosé opadania,

e predkosé zblizania si¢ do ziemi,

e predkos¢ podrézna i przyrzadowa,

e inne informacje obliczone dla zaistniatej sytuacji.

Event # 34
Parameter Value Notes
Alert Time (H:M:S) 06:40:03
Alert ROC_CAUTION
Alerts 0x00002000 The only active alert is ROC_CAUTION
Present Position Latitude 54.826754 deg
Present Position Longitude | 32.125595 deg
Airplane Altitude 1080.053887 ft
Baro Altitude 1080.000000 ft
Radio Altitude 1159.312500 fi
Sink Rate -1440.873006 ft/min
Closure Rate -398.302534 ft/min
Groundspeed 177.750000 kts
True Airspeed 161.687500 kts
Indicated Airspeed 160.812500 kts
Maneuver Distance 36.913326 fi Verified correct for current sink rate
Pilot Reaction Distance 48.029102 ft Verified correct for current sink rate
Track Rate 0.067435 deg/sec TAWS was using the straight alert envelope
Terr Conflict Latitude 54.825680 deg Verified correct for the current position,
Ternr Conflict Longitude 32.099149 deg altitude, track. groundspeed, EPU. ROC.
Terr Conflict Elevation 754.593200 ft maneuver distance, pilot reaction distance,
and terrain database

Rys. 14. Przykladowe dane urzadzenia TAWS dla ostrzezenia numer #34

Dane z pamieci TAWS zostaly wykorzystane przez Komisje do analizy lotu
i dzialania zalogi.

3.9. Dane z systemu FMS

Samolot Tu-154M numer boczny 101 byl réwniez wyposazony w nowo-
czesny system zarzadzania lotem FMS, wyprodukowany przez firme Univer-
sal Avionics SC. Na samolocie byly zabudowane dwa komplety sytemu FMS.
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FMS byt wykorzystywany przez zaloge samolotu do realizacji zadan nawiga-
cyjnych w czasie lotéw oraz przy wspoélpracy z systemem ABSU do realizacji
lotu w trybie automatycznym w plaszczyznie poziomej. Do laboratorium UA
SC dostarczono dwa bloki urzadzen FMS (UNS-1D). Ze wzgledu na powazne
uszkodzenia jednego z blokéw, odzyskano tylko dane z FMS-a uzywanego przez
drugiego pilota. W pamiegci FMS-a zapamigtany zostal stan systemu w momen-
cie zaniku zasilania. Na podstawie analizy danych z anten GPS podtaczonych
do systemu FMS Komisja stwierdzila, ze miejsce zaniku zasilania pokrywato
sie z miejscem zderzenia samolotu z ziemia. Komisja uzyskala tez na pod-
stawie analizy danych z FMS informacje o wprowadzonej trasie lotu, uzytych
niewlasciwie przez zaloge wspoélrzednych w ukladzie SK42 (mapy FMS uzywa-
ja WGS82) oraz potwierdzenie, ze dowédca samolotu, niezgodnie z przepisami
wykonywania lotow IFR, przestawitl swoj wysokosciomierz barometryczny na
ci$nienie standardowe.

3.10. Synchronizacja czaséw rejestratoréw pokladowych
i urzadzenia TAWS

System rejestracji MSRP wykorzystuje do odmierzania czasu lotu specjal-
ny blok, gdzie aktualny czas wprowadzony jest przed lotem przez obstuge lub
zaloge samolotu. Czas lotu jest bezposrednio zapisywany na czwartej Sciezce
rejestratora rozméw MARS-BM (co 0,5 s) oraz, ze wzgledu na przyjety sposéb
kodowania, z op6znieniem rejestrowany w systemach MSRP i ATM-QAR. In-
formacja o czasie w rejestratorach MSRP i ATM-QAR zapisywana jest co 5s
i zawiera tylko informacje o godzinach i minutach.

Urzadzenie TAWS podlaczone do systemu FMS oraz do anten satelitarnych
GPS zapisuje czas z doktadnoscia do 1s.

OpéZnienie zapisu systemu MSRP w stosunku do MARS-BM mozna okre-
sli¢, wykorzystujac moment wystapienia zjawisk charakterystycznych zapisy-
wanych w obydwu rejestratorach, np.:

e prowadzona przez zaloge korespondencja radiowa i rejestracja przycisku

nadawania radio,

e sygnalizacja dzwiekowa przelotu nad markerem i zapis dyskretny sygnatu
markera,

e odglos zderzenia z przeszkoda i gwaltowna zmiana w zapisie przeciazen,
e ostrzezenia dzwickowe TAWS i zapis sygnalizacji TAWS jako sygnatu

dyskretnego oraz odczyt pamieci TAWS i czasy wystapienia alarméw.

Wykorzystujac powyzej przedstawione metody, Komisja ustalita moment
zderzenia z przeszkoda. Zgodnie z zapisem MSRP uderzenie w brzoze rejestro-
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| TAWS |

ALARM ALARM

V.
MLP-14-5, KBN-1-1, j
ATM-QAR MARS-BM

Rys. 15. Schemat zapisu informacji TAWS w rejestratorach Tu-154M

Tabela 3. Sygnalizacja TAWS i jej rejestracja w MSRP oraz MARS-BM

| TAWS | MSRP-64 | MARS |
08:40:03 08:40:06 08:40:09.5
08:40:29 08:40:31.5 08:40:35.5

08:40:36 | PH1VZBLIZ ciagty 08:40:42
08:40:43 | PH1VZBLIZ ciagly | alarm ciagly

08 40°59 375"NMSRP

Rys. 16. Zaleznos$é czaséw MSRP i MARS-BM oraz moment zderzenia z brzoza
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wane jest o godz. 08:40:59,375 czasu MSRP, za$ na podstawie analizy zapisu
dzwieku w kabinie samolotu odglos uderzenia wystapit o godz. 08:41:02,8 czasu
MARS-BM. Na tej podstawie ustalono, ze czas MSRP jest opdzniony o 3,425 s
w stosunku do czasu MARS-BM. Dla potrzeb raportu z badania wypadku
przyjeto do dalszych analiz opdéZnienie 3s. Dodatkowo stwierdzono, ze opdz-
nienie czasu TAWS do systemu MSRP wynosi 3 s. Takie zalozenia byly w pelni
wystarczajace dla okreslenia wzajemnych zaleznosci czasowych ze wzgledu na
doktadno$é systemu MSRP, ktory rejestruje zjawiska z doktadnoscig do 0,5s.

3.11. Profil terenu i pozycje alarméw TAWS

Poniewaz system MSRP nie posiada rejestracji wspoltrzednych geograficz-
nych dla trasy lotu samolotu Tu-154M, nalezalo wykorzysta¢ inne obiektywne
zrodto informacji. Rowniez dokltadno$é rejestracji wysokosci barometrycznej
nie jest wystarczajaca dla odtworzenia toru lotu samolotu. Na podstawie uzy-
skanych z odczytu TAWS informacji o ostrzezeniach, Komisja ustalila trase
lotu samolotu podczas podejscia do ladowania w dniu 10.04.2010 r. Wykorzy-
stujac wspdlrzedne geograficzne zapisane przy ostrzezeniach TAWS, mozna
bylto wykredli¢ linie w terenie, wzdluz ktorej przelatywal samolot i na tej pod-
stawie okresli¢ wysokosciowy model terenu. Do jego utworzenia mozna wyko-
rzysta¢ dane z:

e systemow kartograficznych GIS,
e danych Google Earth,

e pomiaréw wlasnych z wykorzystaniem odbiornikéw GPS.

profil wysokosci wzglednej
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Rys. 17. Profil terenu wzdluz podejscia do ladowania samolotu Tu-154M
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3.12. Profil lotu Tu-154M

Wykorzystujac posiadane zapisy poktadowych rejestratorow parametréw
lotu, rejestratora rozméw oraz danych z TAWS, mozna opracowaé profil lo-
tu samolotu Tu-154M podczas podejscia do ladowania w dniu 10.04.2010 r.
Wykorzystujac parametry lotu:

pochylenie samolotu,

przechylenie samolotu,
e kurs magnetyczny,
e wysokos¢ radiowa,
e predkosé przyrzadowa,

oraz pozyskany profil terenu i stosujac dalej odpowiednie zaleznosci trygono-
metryczne, uzyskujemy profil lotu samolotu.

na drugie (zajscie ?)
5
— 23m 103m| [ gom 147m| [128m <mif[tesm
15m -5m TBmd |4 49m 4 poziom lotniska

Rys. 18. Profil lotu samolotu Tu-154M

3.13. Weryfikacja profilu lotu

Uzyskany na podstawie parametréw lotu i profilu terenu obraz trajektorii
lotu samolotu wraz z naniesionymi rozmowami z kabiny mozna zweryfikowaé
W oparciu o:

e dane z odczytéow urzadzenia TAWS (predko$é¢ opadania, predkosé zbli-
zania do ziemi, wysokos¢ lotu, predkosé lotu) w punktach wystepowania
ostrzezen,

e Slady terenowe (przyciecia drzew, fragmenty poszycia samolotu w rejonie
drzew),

e zapisy radarowe (jesli sa dostepne).
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trajektoria znizania samolotu
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Rys. 19. Ostrzezenia TAWS naniesione na profil lotu samolotu

Przeprowadzona weryfikacja otrzymanej trajektorii lotu potwierdzita po-
prawnos¢ przyjetej metody obliczeniowej oraz otrzymanych wynikéw.

3.14. Przyczyna wypadku Tu-154M

Na podstawie przeprowadzonych analiz i badan oraz przy wykorzystaniu
stworzonej przez Komisje trajektorii lotu samolotu Tu-154M okre$lono przy-
czyne wypadku lotniczego pod Smolenskiem w dniu 10.04.2010 r.

Przyczyna wypadku bylo zejScie ponizej minimalnej wysokosci znizania,
przy nadmiernej predkosci opadania, w warunkach atmosferycznych uniemoz-
liwiajacych wzrokowy kontakt z ziemia i spéznione rozpoczecie procedury odej-
Scia na drugi krag. Doprowadzito to do zderzenia z przeszkoda terenowa, ode-
rwania fragmentu lewego skrzydla wraz z lotka, a w konsekwencji do utraty
sterowno$ci samolotu i zderzenia z ziemia.

4. Podsumowanie

Odtwarzanie trajektorii lotu samolotu na podstawie zapiséw urzadzen reje-
strujacych jest procesem ztozonym i wymagajacym szerokiej wiedzy lotniczej,
informatycznej, a przede wszystkim duzego do$wiadczenia w procesach od-
czytéw i analiz parametrow lotu. Zagadnienie odtworzenia toru lotu samolotu
wraz ze wszystkimi zjawiskami zachodzacymi na poktadzie samolotu jest obar-
czone réwniez ograniczeniami fizycznymi i metodologicznymi, ktére sa dobrze



ODTWARZANIE TRAJEKTORII LOTU SAMOLOTU... 123

znane osobom pracujacym w komisjach badania wypadkéw lotniczych. Ogra-
niczenia te nie byly omawiane w powyzszym referacie. Jednak bardzo wazne
jest, aby pamietaé, ze tor lotu jest tylko narzedziem pomocniczym przy okre-
leniu przyczyny wypadku i formutowaniu zalecen profilaktycznych.
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Airplane trajectory reconstruction based on aviation recorders

Abstract

One of key elements during aviation accident investigation is reconstruction of
critical phase of flight and especially flight profile together with airplane system ope-
rations and crew actions taken. Based on this task an assessment of crew actions
during the critical situation, his reaction to errors in flight handling or system mal-
function may be taken. Results of such an assessment is the base for proposing safety
recommendations as the future improvement in flight safety. Airplanes used for pas-
senger transport and, more frequently, light airplanes are equipped in devices which
main role on board is recording of flight data, voice data and key for safe flight systems
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of airplane. Despite existing minimal requirements for recorders, the reconstruction
of flight profile based on stored data is not possible in high precision. Very often veri-
fication and fill in from other sources like traces on obstacles, witnesses interview or
radar plots from navigation services is necessary. In the paper, the authors want to
show examples how to reconstruct the flight profile depending from type of recorders
and the scope of stored data.
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W niniejszej pracy przedstawiono wyniki analizy numerycznej materia-
tu brzozy z wykorzystaniem modelu MAT 143, bedacym jednym ze
standardowych modeli materialowych dostepnych w bibliotece pakietu
LS-DYNA. Obliczenia wykonano na bazie parametréw mechanicznych
brzozy dostepnych w literaturze oraz informacji zawartych w dokumen-
cie opisujacym zastosowana metodologie deskrypcji drewna. Dodatkowo
przeanalizowano wplyw zmian gestosci brzozy na jej wytrzymalosé, jak
rowniez zmiang modutéw Younga oraz Kirchhoffa. Przeprowadzone ana-
lizy pozwolily na utworzenie nowego opisu materialowego brzozy, ktéry
nastepnie skonfrontowano z przedtozonym przez prof. W. Biniende. Otrzy-
mane wyniki wykazaly bledy w pracy eksperta Zespotu Parlamentarnego,
z ktérych najpowazniejszym bylto potraktowanie materiatu drewna jako
idealnie plastycznego, co mogto istotnie wptyna¢ na bledne wyniki symu-
lacji zderzenia skrzydta Tu-154M z brzoza.

1. Wprowadzenie

Pomimo uplywu ponad czterech lat od katastrofy lotu PLF 101 pod Smo-
lenskiem, wciaz istnieje relatywnie duzy odsetek ludzi podwazajacych przyczy-
ny katastrofy podane w raporcie Komisji Badan Wypadkéw Lotniczych Lotnic-
twa Panstwowego. Gléwnym organem przedstawiajacym katastrofe smolenska
jako planowane dziatanie majace na celu pozbawienie zycia Prezydenta RP
Lecha Kaczynskiego jest Zespo6t Parlamentarny ds. Zbadania Przyczyn Kata-
strofy Tu-154M z 10 kwietnia 2010 roku pod przewodnictwem posta Antoniego
Macierewicza (w skrécie nazywany komisja Macierewicza).

Wiérédd osdb negujacych fakt, iz byta to typowa katastrofa typu CFIT, po-
jawilo sie pojecie ,pancernej brzozy”. Przymiotnik pancerna wzial sie stad,
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iz identyfikujacy sie z pracami komisji Macierewicza uznaja za pewnik nie-
mozliwos¢ zniszczenia konstrukeji skrzydla samolotu przez brzoze. Teza ta zo-
stala wzmocniona przez serie symulacji przeprowadzonych przez wykladowce
Uniwersytetu w Akron profesora W. Biniende, ktéry, wykorzystujac oprogra-
mowanie do obliczen zjawisk szybkozmiennych, udowadnial, iz wspomniane
drzewo moze jedynie doprowadzi¢ do zniszczenia krawedzi natarcia, co nie
wplynetoby na dalszy lot prezydenckiego samolotu.

Symulacje te spotkaly sie z krytyka czesci srodowisk naukowych. Szcze-
gélnie nieprzychylnie wypowiadano sie o zachowaniu modelu drzewa, ktore
uznano za nienaturalne. W tej kwestii glébwnym adwersarzem eksperta Zespo-
tu Parlamentarnego zostal profesor Pawel Artymowicz z Uniwersytetu w To-
ronto, ktéry przyrownat brzoze Biniendy” do gumy.

W zwiazku z faktem, iz jedyna czeScia symulacji W. Biniendy mozliwa
do czastkowej weryfikacji sa modele materialowe — ich parametry przedlozo-
no w [1] — w niniejszej pracy skupiono sie na odwzorowaniu numerycznym
brzozy, bazujac na ogélnodostepnych informacjach, a nastepnie skonfrontowa-
niu go z materiatem przedtozonym przez W. Biniende. W tym miejscu nalezy
zaznaczy¢, iz model numeryczny drewna przedlozony w [1] nie jest jedynym
wykorzystanym przez wspolpracownika Zespolu Parlamentarnego. W 2011 r.
zostala opublikowana symulacja [3], w ktérej drewno nie bylo tak plastycz-
ne, jak przedstawione w trakcie I Konferencji Smolenskiej, przy czym podczas
kontaktu ze skrzydlem jego elementy znikaly, czego najprawdopodobniejsza
przyczyna byly btedne ustawienia parametréw erogji.

Przeprowadzone badania nie mialy na celu ukazania rzeczywistego studium
zderzenia, lecz analize modeli materiatlowych opisujacych material brzozy.

W zwiazku z powyzszym elementu uderzajacego nie nalezy traktowac jako
niedeformowanego skrzydta. Co wiecej, przedtozone badania nie sa rzeczywi-
stym odzwierciedleniem zderzenia ptata Tu-154M z drzewem. Przeprowadzone
obliczenia sg jednym z pierwszych etapéw przygotowawczych dla pelnej analizy
numerycznej katastrofy smolenskiej, ktérej wyniki przedtozone zostang w pra-
cy Modelowanie skutkow zderzenia konstrukcji cienkosciennej z przeszkodg.

2. Schemat pracy

Badanie numerycznych modeli zostalo podzielone na cztery etapy.
W pierwszej kolejnosci przeanalizowano podstawowe parametry brzozy w opar-
ciu o dane z [1] oraz [4] (co pozwolilo na czeSciowa weryfikacje danych z [1]).
Analiza wlasciwosci zaimplementowanych przez W. Biniende zostala przepro-
wadzona zaréwno dla modelu MAT 143, jak réwniez liniowego.



ANALIZA NUMERYCZNEGO MATERIALU BRZOZY... 127

Znajac parametry omawianego drzewa, stworzono model CAD analizy oraz
przygotowano dane wejsciowe do LD-DYNA. Po zakonczeniu obliczen odczy-
tano i zaprezentowano pelna charakterystyke

3. Parametry i modelowanie numeryczne brzozy

Brzoza, tak jak i pozostate gatunki drzew, ma budowe anizotropowa, co
sprawia, ze niemozliwe jest stworzenie uogdlnionego numerycznego modelu
materiatowego dla konkretnego gatunku. Rozbieznosci parametréw determi-
nowane sa réwniez przez warunki atmosferyczne czy tez pory roku, co wptywa
na zmiane wtasciwosci mechanicznych.

Na rys. 1 przedstawiono wykres naprezen od odksztatcen z zilustrowanym
wplywem zawartosci wilgoci na parametry.
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Rys. 1. Wplyw zawarto$ci wilgoci na zalezno$é naprezen od odksztalcen [5]

W analizach MES w celu stworzenia numerycznego materiatu drewna
powszechnie stosuje sie pewne uproszczenia. Model drewna, ze wzgledu na
jego slojowa budowe, opisuje sie jako ortotropowy o wlasciwosciach liniowo-
-sprezystych. Takie rozwigzanie pozwala na stosunkowo dokladne odwzoro-
wanie charakterystyk drzewa, jednakze nalezy pamietaé, iz kazdy model nu-
meryczny drewna winien byé¢ zweryfikowany przed implementacja do finalnej
symulacji.

Przy opisie ortotropowym zastosowano uktad wspétrzednych $cidle powia-
zany z kierunkiem witdkien, co pokazano na rys. 2.
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Rys. 2. Uklad wspolrzednych dla ortotropowego opisu materialu drewna [4]

W symulacjach przeprowadzonych przez W. Biniende wykorzystano dwa
rodzaje modeli materiatowych:

e 002 Orthotropic_Elastic,

e 143 Wood.
Oba rozpatrywane modele materiatowe sa typu ortotropowego, ktory jest opi-
sywany nastepujaco [7]

[o1] [C11 Ci2 Ci3 O 0 0 €1

op} Ci2 Cy Coz3 0 0 0 €9

o3| _ |Cis Chs C33 0 0 0 €3 (3.1)
g4 0 0 0 2044 0 0 €4 ’
g5 0 0 0 0 2055 0 €5

106 | L 0 0 0 0 0 2C66_ LE6.]

Indeks dolny 1 odpowiada za wzdluzne naprezenia, 2 za styczne, zas 3 za
promieniowe. Natomiast 4, 5, 6 sa skroconymi zapisami naprezen tnacych oraz
odksztatcen.

W tabeli 1 przedstawiono parametry opisujace wtasciwodci sprezyste oraz
wytrzymalosciowe dla brzozy cukrowej z zawartoScig wilgoci rzedu 12% ze
wzgledu na dostepna najwieksza ilos¢ parametréw dla tego gatunku. Ponadto
w trzeciej i czwartej kolumnie tabeli 1 podano wartosci z prezentacji W. Bi-
niendy [1]: w trzeciej dla MAT 143, w czwartej dla materialu liniowego.

Nalezy zaznaczy¢, iz wartosci dla modelu liniowego wedle informacji zawar-
tej w [1] powinny by¢ czterokrotnie wieksze od podanych w [4]. Dane z tabeli 1
zaprzeczaja jednak temu stwierdzeniu. Ot6z, gestosé w modelu liniowym jest
jedynie 1,5 razy wieksza od rzeczywistej wartosci, moduly Young’a $rednio
sg wieksze 1,3 razy, za$ wspotczynniki Poisson’a, poza wzdluznym, ktéry dla
modelu rzeczywistego jest nieznacznie mniejszy, sa takie same.
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Tabela 1. Parametry brzozy dla pozycji literaturowej [4], [6] oraz prezentacji

W. Biniendy [1]

Parametr Wartosé MAT 143 Liniowy
literaturowa | Binienda Binienda
Gestosé
P | 650,00 [ 700,00 | 1000,00
Modut Young’a
Er 1,50E+10 | 1,14E+10 1,60E+410
Er 7,50E+08 | 2,43E+08 1,10E+09
Er 1,17E4-09 - 1,60E4-09
Modut Kirchhoff’a
Grr 1,11E409 | 5,88E+08 7,00E+08
Grr 1,02E4+09 | 8,70E+07 7,62E408
GRrr 2,55E4-08 - 1,75E+408
Wspélezynnik Poisson’a
VLT 0,426 0,390 0,451
VRL 0,043 - 0,043
VRT 0,697 - 0,697
Wytrzymatosé na $ciskanie
Xc 5,89E+07 | 3,59E407 -
Yo 7,40E+06 | 3,75E+06 -
Wytrzymatos¢ na Scinanie
Sl 1,54E+07 9,9E+06 -
S1 1,54E407* | 1,40E4-07 -
Wytrzymatos$é na rozcigganie
X7 1,53E4+08* | 1,61E4-08 -
Yr 6,60E+06 | 3,45E4-06 -

* Warto$é wybrana z podanego przedzialu w [4, str. 181]

Gestosé

MAT 143 WB

Liniowy WB
wy m Gestosc

Warots¢ literaturowa

0 200 400 600 800 1000 1200

Modut Kirchhoff'a wzdtuz widkien

MAT 143 W8 _

‘ = Modul Kirchhoff'a

Hrkowy WH - wadluz wiokien
Warots¢ literaturowa _

0,00E+00 1,00E+09 2,00E+09

Rys. 3. Wykresy przedstawiajace zmiane parametru gestosci oraz modutu
Kirchhoffa dla réznych opiséw brzozy
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W zwiazku z powyzszym oraz widocznym w symulacji nienaturalnym za-
chowaniem materialu brzozy opartego o model ortotropowy w analizie skupio-
no sie jedynie na MAT 143.

Do stworzenia pelnego opisu materialowego w oparciu o MAT 143 koniecz-
ne bylo wyznaczenie brakujacych parametréw brzozy w oparciu o informacje
podane w [7]. W pierwsze]j kolejnosci rozpatrzono kwestie opisu wlasciwosci
zniszczenia drzewa. Co warto podkreslié, w prezentacji W. Biniendy [1, str. 5]
wielkosci odpowiadajace za sposéb niszczenia drzewa zostaly zaczerpniete z [7],
gdzie wymienione zostaly jedynie dla jodly oraz sosny. Fakt ten nie zostal po-
dany przez autora [1]. Wartosci energii pekania obliczono ze wzoréw [7]

Gy, = CIK; Gy, = CruKiy (3.2)

Ze wzgledu na brak informacji dotyczacych srednich wartosci natezenia peka-
nia wykorzystano dostepne w [7] dla sosny o zawarto$ci wilgoci réwnej 12%
(tabela 2).

Tabela 2. Srednie wartosci natezenia pekania dla sosny [7]

Wilgotnosé K; K
(%] [MPay/cm]| | [MPa/cm]
4 4,69 18,54
7 5,03 20,41
12 4,66 20,65
18 3,85 18,39
nasycenie 2,85 13,71

State zwiazane z modutem materiatu ortotropowego obliczono z ponizszych

wzoréw [7]
/511522 Soo 2512 + Se6
Sy 2Sy;
11 11 (3.3)
Crp = 511 S22 2512 + Se6
Si 2511
gdzie
1 1 V11 1
S = — Spp = Sip=—— See = =— (34
=g 2= g 11 g 6= G (3.4)

Wyniki przedstawiono w tabeli 3.
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Tabela 3. Brakujace do opisu MAT 143 parametry brzozy dla: nowego modelu

oraz MAT 143 [1]

Warto$é modelu | MAT 143
Parametr . .
wlasnego Binienda
Gru 207,23 223,39
G fal 909,94 838,40
G 1,96 2,10
Gl 8,58 7,88
Amazll 0,99 0,99
dmazl 0,99 0,99
B 30,00 3,00
D 30,00 3,00
7 4 50E-05 4,50E-06
el 4,50E-05 4,50E-06
N 9,62E-05 9,62E-05
Nel 9,62E-05 9,62E-05
ny 0,107 0,107
n| 0,104 0,104
Ny 0,50 0,5
Ny 0,40 0,4
al 1000,00 400,00
cl 250,00 100,00

Nastepnie wyznaczono parametry zniszczenia. Wartos¢ maksymalnego
zniszczenia réwnolegtego do widkna okreslona zostata na podstawie informacji
zawarte] w [7] — jest bezwymiarowa i jej typowa wielkosé to 0,99. Parametr
zniszczenia prostopadly do widkna jest taki sam, jak rownolegly.

Parametry zmiekczania rownoleglego oraz prostopadlego do widkna sg bez-
wymiarowe i ich typowe wartosci wynosza 30 [7]. W [1] wielkosci te sa o rzad
wielko$ci mniejsze, zas zakres wystepujacych wartosci miesci sie od 10 do 50
[7].

Parametry rate-effect rownoleglte do wiokien odpowiadaja za wtasciwosci
wzmacniania wytrzymalosci drewna przy Scinaniu, $ciskaniu oraz rozciaganiu
rownoleglym, zas prostopadle analogicznie przy dziataniach prostopaditych do
wldkien. Z informacji zawartych w [7] zaimplementowano typowe wartosci dla
czystego drewna.

Ostatnimi parametrami brzozy rozpatrywanymi na potrzeby modelu nu-
merycznego byly wiadciwosci utwardzania (hardening parameters Grarp).
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Pierwsza uwaga zwiazana z tymi warto$ciami oraz danymi W. Biniendy dla
MAT 143 jest to, ze wielko$ci podane dla tych parametréw sa tozsame z poda-
nymi w [7] dla sosny oraz jodly, ktére to wyznaczono metodami badawczymi
w procesie ewaluacji metodologii MAT 143. Typowa warto$é¢ dla $ciskania
rownoleglego do widkna dla pozycji poczatkowej powierzchni ugiecia materia-
tu wynosi 0,5, za$ dla wskaznika przemieszczenia 1000. Parametry prostopadle
do wlékien sa w procesie badawczym [7]. Ze wzgledu na brak mozliwosci prze-
prowadzenia badan drewna, wielko$ci odczytano z tabeli dla sosny [7] 1 wyno-
sza 0,4. Dla $ciskania wyznaczono procentowa zmiane ¢ do ¢, a nastepnie
ustalono warto$¢ dla modelu réwna 250.

Ponadto weryfikacji poddano wartosé¢ literaturowa gestosci brzozy. Prze-
prowadzono badania dla 5 probek brzozy sezonowanej przez okres dwoch lat.
Oznacza to, iz procent zawartej w niej wilgoci miescit sie¢ w przedziale od 15
do 20. W pierwszej kolejnosci zdjeto wymiary probek — érednice gornej oraz
dolnej podstawy i wysokos¢, co pozwolilo na wyznaczenie objetosci badanego
drewna. Kazda z probek zwazono. Otrzymane parametry pozwolity na wyzna-
czenie gestosci ze wzoru

P = v (3.5)

Gestosci probek przedstawiono w tabeli 4.

Tabela 4. Gestosci probek brzozy
| Nr probki | Gestosé [kg/m?] |

1 762,04
2 765,67
3 757,67
4 610,49
5 594,16

Kolejnym krokiem byto usrednienie warto$é gestosdci brzozy

Psrednie = ptpet P = et = 698,01 k_gg (36)
n ) m

Nastepnie, na podstawie danych literaturowych, obliczono gestosci brzozy
w zaleznodci od jej wilgotnosci (tabela 5).

Roéznica pomiedzy gestoécia wyznaczona a zbadang wynosi okoto 50 kg/m3.
Moze to by¢ spowodowane innymi charakterystykami parametréw brzozy wy-
stepujacej na kontynencie polnocnoamerykanskim i europejskim. Ze wzgle-
du na wykazang réznice konieczne bylo przeprowadzenie badan zwigzanych
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Tabela 5. Obliczona gestos¢ brzozy

| Zawarto$¢ wilgoci [%] | Gestosé [kg/m] |
20 639,47
15 646,05

z wplywem gestodci na wytrzymato$é¢ drewna. Wyniki przedstawiono w roz-
dziale 6.

Na bazie wartosci dla trzech gatunkéw brzéz przedstawionych w [4] wy-
znaczony zostal wptyw gesto$ci na moduly Younga oraz Kirchhoffa.

W pracy wykorzystano parametry odpowiadajace brzozie cukrowej, dlate-
go do ich wyliczenia uzyto odpowiednich réwnan.

4. Przygotowanie modelu obliczeniowego symulacji zderzenia

Model geometryczny wykorzystany do obliczen numerycznych zostal
przedstawiony na rysunku 4,

2 3
@\*
Rys. 4. Schemat modelu obliczeniowego (widok obrécony o 90 stopni w prawo);
1 — drzewo, 2 — $ciany (prosty opis korzeni), 3 — cylinder naciskajacy na drzewo

Srednica drzewa to 500 mm, wysokoéé¢ 12 m. Sciany imitujace korzenie maja
wysokos$é 2 m. Cylinder ustawiono na wysokosci 6,66 metra od dolnej ptaszczy-
zny drzewa.

Predko$¢ cylindra jest rowna predkosci zderzenia Tu-154M z brzoza i wy-
nosi 74,72 m/s.

Siatka obliczeniowa dla modelu drzewa ma wielko$¢ tozsama z zastosowana
w symulacji W. Biniendy, tj. 0,04 m, wielko$¢ siatki nacisku wynosi 0,01 m,
za$ dla Scian podobnie, jak w przypadku brzozy. Ponadto na cylindrze dla
stosunkowo réwnomiernego rozktadu siatki zastosowano metode MultiZone.

Cylinder, jak réwniez Sciany opisano jako bryly sztywne, co pozwolito na
zmniejszenie czasu obliczen. Takie ustawienie bylo tym bardziej zasadne, ze
nie przeprowadzano dla nich analiz wytrzymaltosciowych, te przeprowadzono
jedynie dla modelu drewna.
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Krok czasowy symulacji (initial time step) zostal okreslony na podstawie
wzordéw zawartych w [12]

At; = 1; EZZ (4'1)
gdzie: [; — wielko$¢ elementu, E; — modul Younga elementu, p; — gestosé ele-
mentu.

Ze wzgledu na réwnomierna siatke drzewa kroki czasowe dla wszystkich
elementow sa réwne. Do obliczen przyjeto wzdluzny modul Younga, poniewaz
dla niego kroku czasowego elementéw drzewa uzyskuje najmniejsza wartosé

At; =833-107° (4.2)

Wedle informacji podanych w [12] globalny krok czasowy stanowi najmniejsza
wartos¢ obliczong dla elementéw.

Tak jak wspomniano powyzej, elementy sa tozsame, w zwiazku z czym dla
kroku czasowego symulacji przyjeto warto$¢ 1. Ponadto parametr time step
scale factor, wedle zalecenn podanych w [13] zredukowano z warto$ci domys$lnej
0,9 do 0,6. Dla kontroli energii (ENERGY_CONTROL) wlaczono uwzglednie-
nie Hourglass w bilansie energetycznym, natomiast dyssypacja energii zostata
wylaczona (standardowe ustawienie LS-DYNA). Czas symulacji wyniost 0,02 s
z krokiem zapisywania danych co 2E-04s. Erozja elementéw zostata wyta-
czona, natomiast parametr Death Time w celu przyspieszenia obliczen zostal
ustawiony na 0,001s. W symulacji W. Biniendy warto$¢ ta tez musiata by¢
bardzo niska, gdyz zniszczone elementy w bardzo kréotkim czasie znikaja.

15
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Rys. 5. Wzrost wytrzymalosci od predkosci zderzenia

Poza wprowadzeniem danych materiatlowych w MAT 143 konieczne byto
wprowadzenie innych parametréw. Wtasny model drewna, w przeciwienstwie
do modelu W. Biniendy, nie zostal potraktowany jako idealnie plastyczny po-
przez zmiane parametru Ggagrp z 0 na 2, co okreslone zostalo na podstawie
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informacji dla sosny zawartych w [7]. Parametr odczytano dla predkosci zderze-
nia Tu-154M z brzoza (rys. 5). Pozostale wlasciwosci pozostawiono domyslne.

5. Analiza otrzymanych wynikéw dla réznych modeli
materialowych brzozy

W pierwszej kolejnoéci analizie poddano model materialowy zaprezento-
wany przez W. Biniende w [1]. Zachowanie brzozy w trakcie zderzenia przed-
stawiono na rys. 6-15.

‘.\O

- o

Rys. 6. Symulacja zderzenia dla MAT 143 W. Biniendy dla krokéw czasowych:
0,0089s, 0,01225s, 0,0124 s oraz 0,0200s

D

Rys. 7. Wybrane do wykresu elementy skoniczone
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Na rys. 8 przedstawiono zalezno$¢ odksztalcen w czasie dla elementéw
obliczeniowych przedstawionych na rys. 7, na rys. 9 zaleznos¢ odksztatcen od
naprezen dla elementéw 1 oraz 2.

0.3 LS-DYNA user input

Element no

_A 78541
B 74887
_C 79081

02

01

005
- | 8 — — ¥
o__j_&_d{_/__ﬂ._5~—**_'&‘ e —— ]

-0.

X-displacement

0.005 0.01 0.015 0.02

Rys. 8. Odksztalcenia elementow 1, 21 3

ZALEZNOSC NAPREZEN OD ODKSZTALCEN DLA MAT 143 WB

700405 0\

I \ o \
Eo.mbas O \ — tements
H

£ \ —tement 2
F— \ s usodanta
2006105 “

Odkenicente fml

Rys. 9. Zaleznos¢ naprezen od odksztatcen dla elementéw 1 oraz 2

Na rys. 10 pokazano elementy, dla ktérych przedstawiono wykresy naprezen
tnacych, na rys. 11 wartosci tych naprezen, a w tabeli 6 ich maksymalne
wartosci.

Tabela 6. Maksymalne wartosci naprezen tnacych

| BL4 | EL5 | EL6 | EL7 | EL8 |
| 1,26E-20 | 2,45E407 | 1,21E4+07 | 1,10E+07 | 6,09E+06 |

Analiza wlasnego modelu materialu brzozy wykonana zostala w sposob
adekwatny do przedstawionego dla materialu W. Biniendy.
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Rys. 10. Elementy,

| | Element no.
A 85535
2 _B 75419
=~ C 76543
i _D_T7667
_E T8TH1
H
]
IR }
= g |
VAR
PNt VAn‘r Sty R 0f ARC DEF ABC:0F
0.008 001 0015 0.02

Time

Rys. 11. Wykres naprezen tnacych dla elementéw wskazanych na rys. 10

e N
{
et L
- i
b -

Rys. 12. Symulacja zderzenia dla MAT 143 W. Biniendy dla krokéw czasowych:
0,00865s, 0,0130s, 0,0156s oraz 0,02005s
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Rys. 14
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LS-DYNA user input
Element na.
0. - A 78823
sl B 74886
1 i ¢ 78801
X — —
e a
% 1
e b=
A
004 i /// o
l»""
002 |2 e .
A
ol 8 o ———k
0.005 001 a01s nb2
Time

Rys. 13. Odksztalcenia elementéw 1, 2 oraz 3

ie (Pa]

aprezen

N:

ZALEZNOSC NAPREZEN OD ODKSZTALCEN DLA MAT 143

2,006+07
180E+07

1,60E+07

1,408+07

Element 1

2

z
2

6006406
400806 | |

2,00E+06

0,008:00
0,00:00

2,00E-02

4,00E-02 6,008-02

Odksztalcenie (mm]

8,00E-02 10001 1,206-01

. Zalezno$¢ naprezen od odksztalcen dla elementéw 1 oraz 2

- LS-DYNA user input

Element no.
& 25818
B 75700
C 76824

[T
£ T90r:

Rys. 15. Wykres naprezen tnacych

Tabela 7. Maksymalne wartosci naprezen tnacych

[ EL

4

| EL5 | EL6 | EL7 | ELS

| 2,56E+07 | 2,61E407 | 7,25E+07 | 4,62E+07 | 3,15E+07 |




ANALIZA NUMERYCZNEGO MATERIALU BRZOZY... 139

6. Poréwnanie otrzymanych wynikéw z wynikami W. Biniendy
Ugiecia drzewa dla utworzonego modelu numerycznego oraz przygotowa-

nego przez W. Biniende poréwnano graficznie, co pokazano na rys. 16, zas na
rys. 17 zmiane odksztatcen w czasie dla obu modeli materiatlowych.

/

I MAT 143 Binienda
MAT 143

Rys. 16. Graficzne poréwnanie oksztalcen MAT 143 W. Biniendy oraz MAT 143
utworzonego na potrzeby niniejszej pracy dla 0,002s

ZALEZNOSC NAPREZEN OD ODKSZTALCEN DLA MAT 143

350601
2,00601
250601

——Element 1
2,006-01

——Element 2

Napratenie [Pa]

——Element 3
150601 =
Element 1 WE
——Element 2 Wi
1,00E.01 ——Element 3WB

500602

0008400 ﬁ

O00ED0 5.00E03 LODE-02 1.50E-02 2,00£:02 2,506-02
Odksztalcenis [mm]

Rys. 17. Poréwnanie odksztalcen MAT 143 W. Biniendy WB oraz MAT 143
utworzonego na potrzeby niniejszej pracy

Maksymalne ugiecie dla modelu Biniendy jest okolo 3-krotnie wieksze ani-
zeli w przypadku utworzonego materiatu brzozy. Fakt ten bezposrednio mozna
powiazaé z wykorzystaniem operacji Ggarp, ktora nie zostata uwzgledniona
w modelu W. Biniendy. W MAT 143 WB potraktowano brzoze jako idealnie
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plastyczna, co moglto mie¢ réwniez wpltyw na wyniki symulacji, ktore wykazaly
brak zniszczenia dzwigara nr 1.

Poréwnanie naprezen tnacych dla elementéw 4-8 zestawiono w tabeli 8.
7 uzyskanych danych wynika, iz dla stworzonego modelu Scinanie przebiegato
dla znacznie wyzszych naprezen tnacych anizeli w przypadku MAT 143 WB.

Tabela 8. Poréwnanie naprezen tnacych

\ EL 4 EL 5 EL 6 EL 7 EL 8
2,56E+07 2,61E+07 | 7,25E4-07 | 4,62E+07 | 3,156E+07
1,26 E-20 2,45E4+07 | 1,21E407 | 1,10E407 | 6,09E+06

2,03E+427 razy | 1,06 razy | 5,99 razy | 4,20 razy | 5,17 razy
wieksze wieksze wieksze wieksze wieksze
niz u WB niz u WB | niz u WB | niz u WB | niz u WB

Poréwnano réwniez ugiecie materiatu dla danego kroku zderzenia dla ob-
liczen MAT 143 WB z zachowaniem drzewa dla stworzonego modelu. Ugiecie
w symulacji W. Biniendy okreslono, szacujac stosunek odcinka ugiecia do od-
cinka koncowej cieciwy plata (nalezy zaznaczy¢, iz nie ma pewnosci poprawno-
Sci modelu geometrycznego ptata Biniendy wzgledem rzeczywistodci; zatozo-
no jednak, ze geometria skrzydla zostala zamodelowana prawidtowo). Ugiecie
w modelu MAT 143 WB w poréwnaniu do szacunkowego ugiecia w symulacji
jest okoto 2,45 razy mniejsze.

7. Wplyw zmiany gesto$ci na wytrzymalo$é drewna

Ze wzgledu na zroznicowana gesto$é¢ brzozy — wedtug informacji zawartych
w [14] moze ona dochodzi¢ do 800 kg/m? — nalezalo wyznaczyé wptyw zmiany
tego parametru na inne wlasciwosci (tabele 9 i 10).

Tabela 9. Zmiana moduléw Younga przy zmianie gestosci

L p | B | Er | Er |
600 | 1,09E+10 | 5,43E+08 | 8,47TE+08
700 | 1,60E+10 | 8,00E+08 | 1,25E+09
800 | 2,11E+10 | 1,06E+09 | 1,65E+09
900 | 2,63E+10 | 1,31E+09 | 2,05E+09
1000 | 3,14E+10 | 1,57E+09 | 2,45E+09

Duza wariacje gestosci dla probek pobranych z jednego drzewa wykazano
réwniez w pracy [15] (rys. 18). Pokazano w niej, iz miejscowo gesto$é brzozy
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Tabela 10. Zmiana modutéw Kirchhoffa przy zmianie gestosci

| p | G | Gir | Grr |
600 | 8,03E+08 | 7,38E408 | 1,85E408
700 | 1,18E+09 | 1,09E+09 | 2,72E+08
800 | 1,56E+09 | 1,44E+09 | 3,59E+08
900 | 1,95E+09 | 1,79E+09 | 4,47TE+08
1000 | 2,33E409 | 2,14E409 | 5,34E408

moze dochodzi¢ nawet do przeszto 2000 kg/m3. Wartogci omawianego para-
metru przyjmujace wielko$é rzedu 1000 kg/m? pojawiaja sie réwniez w innych
opracowaniach, jak choc¢by [16, str. 28, 30].

T S P T 10

g

Densityfka/m')
Z
Density(kg/m’)

400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800
ot L 1 L L L

g § 8 %

L

o
Distance from pith (mm) Distance from pith (mm)

Rys. 18. Wyniki pomiaréw gestosci oraz wartosci przewidywanych gestosci wg
modeli regresji dopasowanych do danych SilviScan [15]

Ze wzgledu na fakt, iz wielkoéci przewyzszajace 2000 kg/m? zapewne po-
jawialy sie jedynie w bardzo matych obszarach drzewa, obliczenia numeryczne
przeprowadzono dla zakresu gestoéci od 600 kg/m? do 1000 kg/m?.

Badanie przeprowadzono dla 700 milimetrowego kawatka drewna o wymia-
rach przekroju 60 x 60 milimetréw, podpartego na obu koncach. W osi syme-
trii na brzoze oddzialuje cylinder, bedacy bryla doskonale sztywna, z predko-
Scia 20 m/s. Wielkoséé siatki, zaréwno dla cylindra jak i prébki drewna, usta-
wiono na 0,01 metra. Kazda z podpér ma szerokosé réwng osSmiu elementom
i jest typu fized, czyli nieprzesuwna.

Czas trwania obliczen dla kazdej z symulacji pokazany zostal w tabe-
i 11 (dla komputera wyposazonego w procesor Intel Core i7 3770K 3,5 GHz,
16GBRAM).

Na rysunku 19 przedstawiono punkty kontrolne dla wszystkich symulacji.

Zmiany naprezen, odksztalcen w czasie dla gesto$ci drewna roéwnej
600 kg/m? zaprezentowano na rys. 20.
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Tabela 11. Czas trwania obliczen

‘ Typ symulacji ‘ Czas trwania ‘

RO = 600 16s

RO = 700 20s

RO = 800 22s

RO =900 228

RO = 1000 208
MAT 143 WB 16s
Sredni czas obliczen 19s

Rys. 19. Punkty kontrolne symulacji (elementy biate od gory
oznaczone numerami 1, 2, 3)

Element no. 4 “w Element no.
AL! ﬁ . AN ﬁ_ﬁ
| A | ~
“ { 3
] I\ / E
! [ P awal A
£ | N ool \
el e LN D : ~
%m 02 04 08 mé‘; 12 14 s 02 04 0s ms‘; 12 “
Rys. 20. Zmiana naprezen, odksztalcenn w czasie dla gestosci drewna réownej
600 kg/m3

Dla gestoéci réwnej 700kg/m?, 800kg/m?3, 900kg/m3, 1000kg/m? oraz
modelu MAT 143 brzozy W. Biniendy [1] wyniki zostaly zaprezentowane w ten
sam sposob, co dla drzewa o gestosci 600 kg/m? (rys. 21-25).

T ey S ey
. ' A= N 1=
| | | S
E } - i \

= 0z 5 .D‘E :b 'ﬂll : ‘ﬂ == J' = ‘Jlit‘rr;rkllu ‘ 02 o4 06 o 12 14
a2 27087 Time (E05) . Time (£43)

Rys. 21. Zmiana naprezen, odksztalcen w czasie dla gestosci drewna
réwnej 700 kg/m?
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Rys. 22. Zmiana naprezen, odksztalcen w czasie dla gestosci drewna
réwnej 800 kg/m?
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Rys. 23. Zmiana naprezen, odksztalcen w czasie dla gestosci drewna
réwnej 900 kg/m3
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Rys. 24. Zmiana naprezen, odksztalcen w czasie dla gesto$ci drewna
réwnej 1000 kg/m?
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Rys. 25. Zmiana naprezen, odksztalcen w czasie dla MAT 143 W. Biniendy
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8. Wplyw parametru Gy arp na odksztalcenia

Bazujac na modelu materialowym MAT 143 przygotowanym przez W. Bi-
niende [1], poddano analizie wplyw zmiany parametru Ggagrp na odksztal-
cenia préobki drewna podpartej z jednej strony. Do analiz numerycznych wy-
korzystano geometrie zaprezentowana w rozdiale 6. Zakres analizowanych pa-
rametréw Ggarp wyniost od 0 do 3 dla kroku co 1. Czas trwania symulacji
ustawiono na 0,0015 sekundy.

Na rys. 26 przedstawiono zmiane maksymalnego ugiecia w zaleznosci od
parametru Gy ArD.

0,016

0,15

0,014

0,03

0,012

Maksymalne Odksztatcenie [m)

0,011

0,01
4] 0.5 1 15 2 b e | 3 3.5
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Rys. 26. Zmiana maksymalnych odksztalcen elementu kontrolnego dla zmiennego
parametru Ggarp dla materialu W. Biniendy

9. Wnioski

Na podstawie analizy parametréw modeli materialéw brzozy przedstawio-

nych przez W. Biniende wyciagnieto ponizsze wnioski.

e Stwierszenie, iz model liniowy jest czterokrotnie mocniejszy od brzo-
zy jest nieprawdziwe. Parametry modelu sa $rednio 1,06 razy wieksze
od rzeczywistych. W przypadku, gdy przyjmie sie gestosé literaturowa
brzozy, to dla wartosci okreslonych podczas badan, bedacych znacznie
wiekszych od typowych, model ten staje sie¢ stabszym od rzeczywiste-
go drzewa. Aby jednoznacznie okresli¢ stosunek modelu liniowego W.
Biniendy do brzozy Bodina, nalezaloby pobraé¢ prébki ostatniej, a na-
stepnie poddaé je analizie wytrzymalosciowe;.

e Model MAT 143 WB opieral sie jedynie cze$ciowo na parametrach brzo-
zy. Pozostale zostaly zaczerpniete z [5], gdzie podano wartos$ci odpowia-
dajace sosnie oraz $wierkowi.
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e MAT 143 WB traktuje drzewo jako idealnie plastyczne. W rzeczywistosci
wraz ze zwiekszeniem predkosci zderzenia drzewo ulega utwardzeniu.

e W modelu Biniendy pojawiaja sie lokalne odksztatcenia, ktore nie wyste-
puja w stworzonym przez nas modelu. Maksymalne ugiecie dla modelu
MAT 143 WB jest okolo 3 razy wieksze anizeli w przypadku naszego
modelu.

Analizy numeryczne wykazaly znaczacy wplyw gestosci drewna na jego wy-
trzymatosé, co po czesci zwiagzane jest z innymi wartosciami modutéw Younga
oraz Kirchhoffa.

Wykazano rowniez, iz w MAT 143 istotnym dla badan niszczenia materialu
jest parametr Gy Arp- Jego btedne wprowadzenie — jak w przypadku Biniendy
rowne 0, co opisuje drewno jako idealnie plastyczne — skutkuje otrzymaniem
znacznie stabszego materialu od rzeczywistego. Zauwazono takze niewspot-
miernie maly krok czasowy zastosowany w symulacji Biniendy [3] — rzedu
10~ sekundy, co poza znaczacym wydluzeniem obliczen moglo réwniez wply-
naé¢ na zerowanie sie kroku czasowego. Przeciwdziala si¢ temu poprzez do-
dawanie do elementéw niefizycznych mas, co skutkuje otrzymaniem znaczaco
mniej doktadnych wynikéw. Tak niska wartosé jest catkowicie nieuzasadniona,
tym bardziej, iz model geometryczny, zaréwno brzozy jak rowniez skrzydta,
zostal zbudowany z relatywnie duzych elementéw, o czym $wiadczy chociazby
bardzo mato dokladna reprezentacja powierzchni poszycia plata (rys. 27).

Rys. 27. Siatka obliczeniowa skrzydla oraz brzozy [3]

Warto podkreslié, iz NASA w swoich symulacjach stosuje kilka rzedéw niz-
sze kroki czasowe — patrz [13]. W przeprowadzonych obliczeniach krok czasowy
byl niemalze 4000 razy wickszy (dokladnie 8,33 - 10® razy wickszy).

Przeprowadzone badania wykazaly rowniez, iz parametr Ggarp wplywa
na zachowanie si¢ materialu drewna pod wplywem nacisku cylindra. Wykaza-
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ny zostal spadek odksztalcen w miejscu zderzenia wraz ze wzrostem wielko-
$ci G HARD-

Poza wyznaczeniem bledéw W. Biniendy, ktore pojawily sie w procesie
modelowania numerycznego materialu brzozy, stworzeniem nowego opisu (ze
wzgledu na brak dostepnych informacji nadal nie jest to idealny model drew-
na brzozowego) oraz badaniem utworzonych modeli, stwierdzono, iz do bardzo
doktadnego zamodelowania materialu wspomnianego drzewa nalezy przepro-
wadzi¢ jego szczegétowe badania, ktére pozwola na wyznaczenie wszystkich
parametréw wystepujacych w metodologii MAT 143 — pomiary te nalezatoby
wykonaé dla drzewa $wiezo Scietego. Bez przeprowadzenia wspomnianych ba-
dan o wykonywanych modelach materialowych nie bedzie mozna stwierdzi¢, iz
sa to bardzo doktadne opisy brzozy. Sa one jedynie mniej lub bardziej zblizone
do rzeczywistosci, jednakze o stosunkowo sporym marginesie bledu.
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Analysis of the birch wood numerical material in the context of flight

PLF 101 crash on 2010-04-10

Abstract

This paper presents numerical analysis of the birch digital material prepared with
the help of MAT 143, which is one of the standard material models included in the
LS-DYNA’s library. The calculations have been based on mechanical properties of the

birch presented in literature and information contained in the document describing

the applied methodology. Additionally, the influence of density changes on strength

properties, modulus of elasticity and rupture has been analyzed. The presented studies

allow one to prepare a new numerical model for birchwood. It is compared to the

material model presented by W. Binienda. The obtained results show that Binienda’s

simulation contained several errors. The most important mistake is the treatment of

wood as a perfect plastic material. This might have lead to incorrect results.
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W pracy przedstawiono wystapienie w dyskusji zamykajacej trzeci dzien
XVI Konferencji ,Mechanika w lotnictwie” (sesje IX i X poswiecone
glownie tematyce katastrofy w Smolensku). Pokazano, jak poprzez po-
réwnanie wygladu szczatkéow samolotu Tu-154M z wygladem szczatkéw
samolotéw z innych wypadkéw oraz poprzez poréwnanie zapisow CVR
z samolotu Tu-154M z zapisami CVR z wypadkéw innych samolotow
mozna wykluczy¢ zamach bombowy jako przyczyne katastrofy w Smo-
lensku.

1. Wstep

W trakcie XVI Konferencji ,,Mechanika w lotnictwie” zaprezentowano licz-
ne prace poswiecone katastrofie samolotu Tu-154M w Smolensku. Artymo-
wicz [1] wykazal, ze rzetelnie i profesjonalnie zbudowany model matematyczny
umozliwia bardzo dobre odtworzenie ostatniego odcinka toru lotu tego samo-
lotu. Blaszyczyk [2] pokazal w oparciu o doktadne obliczenia wytrzymaloscio-
we, ze uderzenie skrzydta samolotu w drzewo rzeczywiscie prowadzi, i to nie-
uchronnie, do oderwania koncowki skrzydta i ztamania drzewa. W tym miejscu
wydawato sie konieczne ustosunkowanie sie do uporczywie gtoszonych teorii,
ze w samolocie tym nastapit wybuch, jednego lub kilku, tadunkéw wybucho-
wych. Zwykle tematyka spalania i wybuchéw poruszana jest w Polsce na innych
konferencjach naukowych [3], dlatego autor dziekuje bardzo organizatorom za
umozliwienie zabrania glosu na tej konferencji.

2. Czy skrzydlo zostalo odciete przez wybuch?

Przy okazji negowania ustalen Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych
Lotnictwa Panstwowego (,,Komisji Millera”), ktéra badala katastrofe samo-
lotu Tu-154M, pojawita sie teoria, ze konicowka lewego skrzydta tego samolotu
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zostala oderwana nie od uderzenia w brzoze, ale w trakcie lotu ponad brzoza,
przez wybuch bomby umieszczonej w lewym skrzydle. Przy rozwazaniu praw-
dziwosci tej teorii nalezy uwzglednia¢, ze w miejscu oderwania tej koncéwki
od reszty lewego skrzydla, tj. pomiedzy zebrami nr 27 i 28, znajduje sie lewy
zbiornik paliwa nr 3 [4]. Zgodnie z ustaleniami KBWLLP w chwili utraty przez
samolot koncéwki lewego skrzydila w zbiorniku tym znajdowalo sie od 925 kg
do 450 kg paliwa [5]. Gdyby koncéwka lewego skrzydla zostala oderwana od
reszty skrzydta w wyniku wybuchu bomby umieszczonej w tym skrzydle, to
wybuch taki spowodowalby wybuch paliwa znajdujacego sie w zbiorniku nr 3
i gwaltowny pozar.

Wybuch bomby to wybuch chemiczny, ktéry oddziatuje na otoczenie na
trzy sposoby: falg ci$nieniowa, fala cieplna i fala reakcji chemicznych. Gdyby
rzeczywiscie w zbiorniku skrzydtowym Tu-154M nastapit wybuch, to:

e fala ciSnieniowa bytaby styszalna w calej okolicy jako gloény huk — ni-

czego takiego nie styszano;

e fala ciSnieniowa zniszczylaby wszystko na ziemi w okolicy oderwania
koncowki skrzydta — nic takiego nie nastapito;

e fala ciSnieniowa w specyficzny sposéb zniszczylaby skrzydlo w miejscu
wybuchu — ten aspekt zostanie oméwiony w dalszej czesci;

e fala cieplna spowodowataby pozar na ziemi w okolicy oderwania koncow-
ki skrzydta — nic takiego nie nastapito;

e fala cieplna w specyficzny sposéb zniszczyltaby skrzydio w miejscu wy-
buchu — ten aspekt zostanie omoéwiony w dalszej czesci;

e reakcja chemiczna pozostawitaby slady produktow spalania, m.in. na
materiale skrzydta.

Na przestrzeni wielu lat dopracowano sie metod wykrywania zamachow
bombowych w lotnictwie. Jesli badanie wypadku lotniczego prowadzone jest
zgodnie z Zalacznikiem 13 do Konwencji ICAO, to podstawowym dokumen-
tem, gdzie opisane sg te metody jest ,Manual of Aircraft Accident and Inci-
dent Investigation” [6]. Dla oséb prowadzacych badanie wypadku lotniczego
zgodnie z innymi przepisami, jak bylo to w przypadku KBWLLP, przywotany
powyzej ,Manual...” nadal pozostaje dokumentem wartym polecenia.

Wiadomo, ze wybuch bomby pozostawia na konstrukcji samolotu specy-
ficzny obraz zniszczenia — sa to Slady w duzej skali i mikroslady. Wybuch
bomby w zbiorniku skrzydlowym pozostawiltby slady w duzej skali latwo do-
strzegalne juz na pierwszy rzut oka: blachy poszycia rozerwane i wywiniete na
zewnatrz, stopiony materiat poszycia w miejscu wybuchu i produkty spalania
na powierzchniach skrzydta.
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Fotografia 1 przedstawia lewe skrzydto samolotu Tu-154M w miejscu ode-
rwania jego koncéwki [7]. Poszarpane krawedzie poszycia nie nosza zadnych
sladéw wybuchu ani pozaru. Czarne plamy na wewnetrznej czesci konstrukceji
skrzydta to materialt U3OMES, uszczelniajacy zbiornik paliwa.

. » - = |

Fot. 1. Miejsce przeciecia lewego skrzydla Tu-154M — widok z gory [7]. Po lewej
stronie zdjecia koncoéwka skrzydta

Jak w takim razie wygladaja zbiorniki paliwa samolotow, w ktorych nasta-
pit pozar i wybuch? Ponizej dwa przyklady zaczerpniete z zasobéw archiwal-
nych Panstwowej Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych, badane m.in. przez
niektérych cztonkéw KBWLLP.

Fotografia 2 przedstawia wrak samolotu AT-3 R100, ktéry sptonat po ude-
rzeniu w ziemie przy starcie. Doszlo do pozaru, ale nie byto wybuchu zbiornika
paliwa. Kompozytowe $cianki zbiornika paliwa, umieszczonego w kadtubie, ule-
gly czesciowemu spaleniu i zapadly sie z powodu utraty sztywnosci. Wszedzie
widoczna jest sadza — produkt niezupelnego spalania paliwa.

Fotografia 3 przedstawia lewe skrzydlo wraku samolotu Piper PA-34 Sene-
ca V. W zbiornikach paliwa w obu skrzydtach doszlo do wybuchu paliwa po
uderzeniu samolotu w zbocze gory. Blachy poszycia skrzydta na krawedzi na-
tarcia sa rozerwane i wywiniete na zewnatrz. Wnetrze zniszczonego zbiornika
pokrywa sadza — produkt niezupelnego spalania paliwa.
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Fot. 2. Spalony wrak samolotu AT-3 R100. Strzalka zaznaczono szczatki zbiornika
paliwa (z archiwum PKBWL)

Fot. 3. Lewe skrzydto samolotu Piper PA-34 Seneca V po wypadku. Strzatka
zaznaczono rozerwany zbiornik paliwa (z archiwum PKBWL)
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Poréwnanie fot. 1 z fot. 3 wyraznie uswiadamia réznice miedzy skrzydtem
ze zbiornikiem paliwa, ktére zostalo oderwane w wyniku uderzenia w prze-
szkode, a skrzydiem ze zbiornikiem paliwa, w ktérym nastapit wybuch.

Przy takim obrazie zniszczen, jak przedstawiony na Fot. 1, wykonanie ana-
lizy chemicznej szczatkéw z miejsca katastrofy w kierunku wykrycia produktéw
spalania materialéw wybuchowych bylo tylko niezbedng formalnoscia, a jej ne-
gatywny wynik oczywisty, niemniej wzmacniajacy wnioski wynikajace z ogle-
dzin wraku.

3. Wybuch zapisany w rejestratorze pokladowym?

Wiérdd alternatywnych teorii dotyczacych przyczyn katastrofy samolotu
Tu-154M w Smolensku jest tez teoria gloszaca, ze samolot ten zostal zniszczony
kilkoma wybuchami, do ktorych doszto w jego wnetrzu, a wybuchy te zostaly
zarejestrowane przez FDR i CVR.

Najpierw kilka informacji tytutem wprowadzenia. W historii cywilnego lot-
nictwa komunikacyjnego odnotowano 88 zamachéw bombowych [8]. Do pierw-
szego z nich doszto w 1933 r. Rejestratory poktadowe zaczely by¢ stosowane
w lotnictwie cywilnym w latach pieé¢dziesiatych. Zebrany material statystyczny
dotyczacy zamachéw bombowych na samoloty komunikacyjne nie jest wiec tak
duzy, jak dla innych przyczyn wypadkéw lotniczych w lotnictwie cywilnym,
ale mimo to pewne prawidlowosci sg wyrazne.

Zamach bombowy na samolot nalezy do grupy zdarzen okreslanych jako
gwaltowna (wybuchowa) zmiana ci$nienia w samolocie. Do tej grupy naleza:
wybuch bomby, wybuch paliwa w zbiorniku i gwaltowna dekompresja (np. spo-
wodowana wyrwaniem drzwi bagazowych). Zapisy CVR kilku spektakularnych
wypadkéw lotniczych z tej grupy zostaly zebrane na rys. 1 [9].

Zapisy dzwiekéw na rys. 1 dotycza nastepujacych wypadkéw lotniczych:

e Trans World Airlines Flight 800 — w trakcie lotu doszto do wybuchu

paliwa w zbiorniku centroptata;

e Pan American World Airways Flight 103 — w trakcie lotu doszlo do
wybuchu bomby w przednim luku bagazowym;

e Air India Flight 182 — w trakcie lotu doszto do wybuchu bomby w przed-
nim luku bagazowym;

e United Airlines Flight 811 — w trakcie lotu doszto do wyrwania przednich
drzwi bagazowych, co spowodowalo wybuchowa dekompresje kadtuba;

e Philippine Air Flight 143 — doszto do trzech wybuchéw paliwa na ziemi:
w zbiorniku paliwa centroplata, a nastepnie w zbiornikach skrzydtowych.
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Rys. 1. Graficzna forma zapisu glosnych dzwigkéw zarejestrowanych na CVR przy
okazji wypadkéw lotniczych [9]. Oznaczenia: TWA-800 — B747 TWA Flight 800;
PanAm — B747 Pan Am Flight 103; Air India — B747 Air India Flight 182;
United — B747 United Airlines Flight 811;

Philippine Air — B737 Philippine Air Flight 143

Doktadne omoéwienie wykreséw z rys. 1 dalece przekracza ramy czasowe
i edytorskie tej konferencji, ale ponizej kilka podstawowych spostrzezen doty-
czacych cech zapiséw dzwiekowych z CVR zwigzanych z wybuchami w samo-
locie.

Skuteczny zamach bombowy na samolot jest dla jego zalogi catkowitym
zaskoczeniem. To z pozoru trywialne stwierdzenie ma swoje daleko idace kon-
sekwencje: w przypadku zamachu bombowego na samolot w zapisach rejestra-
torow pokltadowych nie ma zadnych symptoméw narastajacej na pokladzie
sytuacji kryzysowej, a zapisy FDR i CVR urywaja sie nagle; te ostatnie cza-
sami w trakcie rozmowy.

DZwiek wybuchu bomby ma natezenie nieporownywalne z dzwiekiem zad-
nej innej usterki samolotu, natezenie takiego dzwigku jest réwniez niepordw-
nywalnie wigksze od natezenia dzwieku rozmoéw i krzykéw w kabinie pilotéw.
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Dla poréwnania na rys. 2 przedstawiono fragment zapisu parametrow lo-
tu z FDR i graficzna forme zapisu dzwickéw zarejestrowanych przez CVR
z samolotu Tu-154M po katastrofie w Smolenisku [5]. Fragment zapisu, kté-
ry u niektérych budzi kontrowersje, a zostal zidentyfikowany przez KBWLLP
jako dzwiek odrywania koncowki lewego skrzydta spowodowany uderzeniem
tego skrzydla w brzoze, rozpoczyna sie o 8:41:02.8 wg czasu CVR i konczy sie
o0 8:41:03.3. Caty zapis CVR konczy sie o 8:41:07.5.

Rozwazania, czy ten fragment zapisu CVR jest rejestracja wybuchu trze-
ba zacza¢ od tego, co dzialo sie¢ w kabinie zalogi przed 8:41:02.8. Z nagrania
rozméw w kabinie zalogi [10] wynika, ze w trakcie lotu narastata tam sytuacja
kryzysowa, a w jej wyniku ,,zejécie ponizej minimalnej wysoko$ci znizania, przy
nadmiernej predkosci opadania, w warunkach atmosferycznych uniemozliwia-
jacych wzrokowy kontakt z ziemia i spéznione rozpoczecie procedury odejscia
na drugi krag”. Jedli z zapisu CVR wynika, ze w kabinie zalogi narastata
sytuacja kryzysowa, to zamach bombowy w przypadku katastrofy samolotu
Tu-154M w Smolensku najprawdopodobniej mozna wykluczyé.

Z graficznego zapisu dzwiekow zarejestrowanych przez CVR samolotu Tu-
154M wynika, ze po godzinie 8:41:03.3 zapis ten nie urwatl sie, a rejestrator
nadal zapisywal dzwigki, az do 8:41:07.5. Z ,,Odpisu korespondencji poktado-
wej” [10] wynika, ze byly to akustyczne sygnaly ostrzegawcze i krzyki cztonkéw
zalogi. Skoro zapis CVR (i zapis FDR) nie urwal sie nagle o godzinie 8:41:03.3
to znaczy, ze zdarzenie zarejestrowane pomiedzy 8:41:02.8 a 8:41:03.3 nie bylo
wybuchem bomby.

Ponadto z graficznego zapisu dzwiekéw zarejestrowanych przez CVR samo-
lotu Tu-154M wynika, ze natezenie dzwieku w przedziale pomiedzy 8:41:02.8
a 8:41:03.3 jest porownywalne z natezeniem dzwieku krzykéw zatogi zareje-
strowanych w przedziale od 8:41:05.5 do 8:41:07.5 (koniec zapisu CVR). To
znaczy, ze zdarzenie zarejestrowane pomiedzy 8:41:02.8 a 8:41:03.3 nie bylo
wybuchem bomby.

Graficzny zapis dzwiekéw zarejestrowanych przez CVR samolotu Tu-154M
nie ma wiec cech zapisu wybuchu ani co do natezenia dZzwieku, ani co do urwa-
nia sie zapisu. Stwierdzenie to jest spdjne z brakiem charakterystycznych dla
wybuchu zniszczen konstrukeji tego samolotu i z brakiem produktow spalania
materialéw wybuchowych na szczatkach samolotu.

4. Whnioski

e Miejsce przeciecia lewego skrzydta samolotu Tu-154M nie ma cech cha-
rakterystycznych dla rozerwania w wyniku wybuchu.
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e Zapis dzwickéw z CVR pochodzacy z samolotu Tu-154M po katastrofie

w Smolenisku nie ma cech charakterystycznych dla zapisu wybuchu.

e Teorie, jakoby przyczyna katastrofy samolotu Tu-154M w Smolensku byt

10.

jeden lub kilka wybuchéw w tym samolocie, nie maja oparcia w faktach.
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Remarks to discussion on causes of Tu-154M aircraft catastrophe in
Smolensk

Abstract

The paper presents a speech that took place during closing discussion on the third
day of XVI Conference “Mechanics in Aviation” (sessions IX and X devoted mostly
to catastrophe in Smolensk). It shows how by comparing the appearance of Tu-154M
debris with the appearance of debris from other aircraft accidents and by comparing
the CVR records of Tu-154M to with other CVR records any bomb attack can be
excluded as a cause of the catastrophe in Smolensk.
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1. Wprowadzenie

W referacie przedstawiono zatozenia i wazniejsze wyniki projektu typu LO,
w dziedzinie AAT (Aeronautics and Air Transport) dedykowanego nowym,
perspektywicznym rozwiazaniom w transporcie lotniczym.

Rada ACARE (Advisory Council for Aeronautics Research in FEurope)
okreslita niedostateczna przelotowosé lotnisk jako gtéwna przeszkode rozwoju
ruchu lotniczego w najblizszych dekadach. Ustalone kierunki drég lotniczych
warunkujg pewng zaleznos¢ startéw i ladowan od kierunku i sity wiatru. Ope-
racje lotniskowe samolotéw, czesto ustawianych sekwencyjnie wzdtuz wybranej
linii, musza uwzgledniaé¢ oddziatywanie wiréw sptywajacych z poprzedzajacych
samolotow.

Biezace badania w ramach projektu SESAR (Single European Sky ATM
Research) moga nie by¢ wystarczajace dla trzykrotnego zwigkszenia ruchu lot-
niczego do roku 2050, szczegdlnie, gdy przewiduje sie degradacje warunkéw
pogodowych w kierunku zdarzen ekstremalnych.

Oto dlaczego Departament Badan i Innowacji Komisji Europejskiej za-
twierdzil wniosek projektowy ,Endless Runway”, koordynowany przez dr.
Henka Hesselinka z holenderskiego instytutu lotniczego NLR (Nationaal Lucht-
en Ruimtevaart). Jego celem byto zbadanie mozliwosci i zakresu zastosowania
lotniska z okraglym pasem startowym oraz parametréw warunkujacych jego
konkurencyjnosé.

Tematyka badawcza AAT.2012.6.3-2, ktéra obejmuje rozwazany projekt
(akronim ER) jest dedykowana radykalnie nowym konceptom transportu lot-
niczego. Konsorcjum wykonawcze projektu sktadalto sie z badaczy reprezentu-
jacych pie¢ europejskich instytutéow lotniczych, a mianowicie:
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1) Nationaal Lucht- en Ruimtevaart Laboratorium, NLR, koordynator,
2) Deutsches Zentrum fr Luft- und Raumfahrt, DLR,

3) Office National d’études et de Recherches Aérospatiales, ONERA,
4)

5)

Instituto Nacional de Technica Aeroespacial, INTA,
Instytut Lotnictwa, ILOT.

2. Zaplecze i zalozenia projektu LO AAT ,,Endless Runway”

Pomyst okraglego pasa startowego byt rozwazany juz w latach 20. ubiegte-
go wieku, ale zaniechany wobec ograniczen nawigacji ILS (Instrument Landing
System). Potem, w latach 60. zrealizowano go w stanie Oregon, USA i zabez-
pieczono kilkoma patentami.

Nastepnie piloci US Navy prowadzili udane proby startow i ladowan na
okraglym pochylonym torze firmy General Motors obok Mesy w stanie Ore-
gon. Obejmowaly one zaréwno samoloty $migtow,e jak i odrzutowe, z ktorych
najwiekszy byt C-54, wielkosci pdzniejszego Airbusa 319. Probne operacje lot-
niskowe prowadzono na torze szerokosci 13,7 m, nachylonego do poziomu pod
katem 0° wewnatrz do 22° na zewnatrz. Odpowiada to predkosciom réwnowagi
od 0kt do 140kt na najbardziej stromej czesci pasa startowego. Po krotkim
czasie adaptacji raporty pilotéw wykazywaly dobra stabilnos¢ podczas ope-
racji lotniskowych oraz nieznaczny wplyw wiatru na wielko$é sil sterowania
i kontrole przemieszczen poprzecznych. Niemniej projekt okraglego lotniska
nie zostal wtedy upowszechniony.

Obecnie, dzigki doskonalonym systemom awioniki, precyzyjnej nawigacji
i zautomatyzowanym narzedziom ATC (Air Traffic Control) mozna uznad,
ze port lotniczy z okragla droga startowa ma perspektywe zastosowania na
terenach o silnych i zmiennych wiatrach. Jej zalety to:

e kompaktowosé,

e bezpieczenstwo i elastycznosé (nieograniczona droga startowa),

e niewrazliwo$¢ na pogode (przy prognozach stanéw ekstremalnych),
e mniejsze stezenie toksyn spalinowych i intensywnosé hatasu,

e optymalna trajektoria samolotu (niezalezno$é od minimalnych odleglosci
separacyjnych od wiréw poprzedzajacego samolotu.

W projekcie ER przyjeto zatozenie, ze Srednica okraglego pasa startowe-
go wynosita by 3km. Oczywiscie, jego przekrdj bytby nachylony do poziomu
i tak uksztaltowany, aby optymalnie zrownowazy¢ sily od$rodkowe samolotu
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poruszajacego sie po okregu ze znaczng predkoscia. Rozwazano dwa warianty
okraglego lotniska: w wersji regionalnej i wezlowej, poréwnujac jego przepu-
stowos¢ z istniejacymi lotniskami konwencjonalnymi.

Stosowano dedykowane programy symulacyjne, wdrozone w instytutach
partnerskich projektu.

Rys. 1. Koncepcja lotéw w przestrzeni TMA (Terminal Maneuvering Area)

Proponowane koliste lotnisko ma jeden okragly pas startowy podzielony na
18 segmentéw, ktore moga by¢ uzywane w obydwu kierunkach. Jest on pochy-
lony, aby kompensowac sitle od$rodkowa samolotu, a tym samym zmniejszy¢
zuzycie zmeczeniowe jego konstrukeji, zuzycie tarciowe opon podwozia oraz
dyskomfort pasazerow.

Szeroko$¢ pasa wynosi 140 m, jego zewnetrzny garb powinien byé wyko-
rzystany jako wielopoziomowy parking samochodowy.

Wewnatrz kregu startowego mieszcza sie parkingi samolotow, hale pasa-
zerskie i bagazowe ora operatorzy lotniska.

3. Numeryczne symulacje przepustowosci okraglych lotnisk

Ograniczenia pogodowe operacji lotniskowych, to gltéwnie predkosé¢ wia-
tru i jego kierunek. Ladowania i starty sa normalnie wytaczone, kiedy wiatr
poprzeczny przekracza nastepujace wartosci:

e 37km/h (20kt) dla samolotéw o zalecanej dlugosci drogi startowej
> 1500 m,

e 24km/h (13kt) dla samolotéw o zalecanej dlugosci drogi startowej mie-
dzy 1200 m a 1500 m,



164 M. JEz, I. SMYKLA

e 19km/h (10kt) dla samolotéw o zalecanej dilugosci drogi startowej
< 1200 m.
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Optymalizacja nadzoru ruchu na takim lotnisku wymaga:
e nawigacji satelitarnej i zautomatyzowanych sekwencji schodzenia i lado-
wania,
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e przydzielania segmentéw kregu dla sekwencji samolotéw,
e stworzenia sekwencji operacji lotniskowych droga symulacji w srodowi-
sku SIMMOD Plus.

TMA jest skomponowane jako dedykowana struktura drog zapewniajaca
separacje samolotéw.

00

Rys. 4. Drogi schodzenia i odejécia w przestrzeni TMA

Wykorzystano program Flight Gear o otwartym kodzie dla symulacji ope-
racji lotniskowych klasycznego samolotu B47-100. Pierwszym efektem jest
stwierdzenie wigkszego ryzyka kolizji koncéwek skrzydel z ziemia. Zapropo-
nowano specjalna konfiguracje samolotu dla okragtego pasa.

Kluczowym zadaniem jest zapewnienie odpowiedniej przepustowosci lotni-
ska. Definiujemy ja jako najwieksza mozliwg liczbe operacji na godzine. Zalezy
ona od nastepujacych czynnikéw:

e warunki pogodowe,

e sktad floty i jej osiagi,

e otoczenie i obciazenie kontroleréw lotu,
e czasy wykorzystywania drogi startowej,
e czas miedzy przylotem a odlotem,

e stan i mozliwoéci systemu ATM,
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e wymagania separacji samolotow,

e sklad i sekwencja przylotow i odlotow.

Symulacja poréwnawcza przepustowosci byta dokonana dla dwéch lotnisk
odniesienia:

e Paris Charles de Gaulle dla lotniska weztowego,

e Palma de Mallorca dla lotniska sezonowego.

Aspekty srodowiskowe Endless Runway oceniono przez poréwnanie LAQ
(Local Air Quality) oraz symulacje hatasu wg INM (Integrated Noise Model).

Zanieczyszczenie powietrza LAQ, a takze hatas dla ER beda roztozone
bardziej réwnomiernie, w duzym kregu, a nie tylko przy istniejacych drogach
startowych.

W modelu INM przedstawiono okragta droge startows jako krag 18 po-
taczonych segmentéow o dlugosci 555 m kazdy. Przedstawione ponizej kontury
natezenia hatasu sg europejskim standardem metryki ekspozycji hatasu wokél
lotniska. W jej ramach, loty nocne miedzy 19:00 a 23:00 sa karnie obciazone
wspoélczynnikiem wagi réwnym 3,16 (pierwiastek kwadratowy liczby 10), a loty
miedzy 23:00 a 07:00 sa karnie obcigzone wspétezynnikiem wagi rownym 10,0.

Rys. 5. Kontury hatasu przylotéw w przestrzeni TMA wg kolejnych warstw (od
zewnatrz do srodka): 55-60dB(A), 60-65dB(A), 65-70dB(A), 70-75dB(A)
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4. Wyniki projektu oraz perspektywa badan i zastosowania
zbadanego konceptu

e Przepustowos¢ lotniska zalezy gltownie od liczby i geometrii systemu drog
startowych, pogody oraz wymagan separacji samolotéw na danej Sciezce
ILS ustanowionych przez ATM.

e Przyszite procedury nawigacji i kontroli lotéw umozliwia automatyzacje
operacji lotniczych.

e W projekcie zaplanowano lokalizacje infrastruktury lotniskowej.

e Zaréwno korzysci (footprint), jak i jego wady (niemoznosé przedluzenia
drogi startowej) zostaly wyszczegdlnione dla proponowanej konfiguracji
lotniska.

Biezace typowe operacje w TMA (STAR — Standard Arrival Routes oraz
SID — Standard Instrument Departure Routes) sa okre$lone przez punkty cha-
rakterystyczne odniesione do danej drogi startowej. Natomiast operacje lot-
niskowe na ER (Endless Runway) przewidziano jako swobodne loty (full free
flights). Mianowicie, kazdy samolot moze zarezerwowaé¢ pewna liczbe segmen-
tow w danym czasie, a nastepnie podejs¢ do ladowania z dowolnego kierunku
bez uprzednio zdefiniowanej Sciezki.

Jest niepewnos¢, czy mieszkancy okolic lotniska zaakceptuja zakldcenia
srodowiska przez ER na wiekszym obszarze niz dotad, chociaz mniej inten-
sywne?

Wstepne symulacje i studia efektéw zwiazanych pokazuja prawdopodobny
impakt ER w zakresie przepustowosci, zakldcenia srodowiska i balansu: koszty
a korzysci. Sa one zachecajace, co pokazuje tabela 1.

Tabela 1. Tabela poréwnawcza przewidywanych kosztow

Capacity Total runway Airport
[movements/hour] | length [m] |surface [km?]
Endless Runway 109 (wind < 20kt)
airport 60 (wind > 20kt) 10000 )
Rarls—Charles-de—Gaulle 115 (assummg no 13815 32,57
airport strong crosswind)

Wnhnioskami z 20-miesiecznych badan byto stwierdzenie mozliwodci realizacji
prototypowej wersji okraglego lotniska, najlepiej towarzyszacego istniejacemu
juz lotnisku z jednym pasem startowym oraz z duzym zapotrzebowaniem na
mobilno$¢ lotnicza. Lokalizacja takiego Fndless Runway powinna uwzgledniaé
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dramatycznie zmienne warunki pogodowe i dostepnos¢ niedrogiego terenu, np.
na stepach Ukrainy lub na hiszpanskiej mesecie kontynentalnej.

broadcasting
centre

-hangors

incdustrial
area

Rys. 6. Szkic okraglego lotniska
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Feasibility study of endless runway

Abstract

The paper contains the assumptions and more important results of the LO Project
in the domain of Aeronautics and Air Transport of 7th Framework Programme. Ad-
visory Council for Aeronautics Research in Europe found insufficient passengers flow
as the major obstacle in the air transport development. The fixed direction runways
inherently limit the number of take-off and landing operations during various direc-
tions and strength of wind. Current SESAR (Single European Sky ATM Research)
activities may be not sufficient for tripling the air traffic till 2050, especially when
climate degradation is taken account. European Commission Research and Innovation
Department funded the research for defining the prospective airport with a circular
runway.
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W artykule zaprezentowano trzy metody okreslania predkosci wozka wy-
rzutni startowej dla samolotow bezzatogowych. Podstawowa metoda wyko-
rzystywana w ITWL przy okreslaniu predkosci wozka wyrzutni startowej
jest metoda rzutu uko$nego masy skupionej. W metodzie rzutu uko$nego
predko$c¢ wozka wyrzutni startowej wyznaczana jest ze wzoru. W metodzie
tej dokonuje sie ,wyrzucen” mas skupionych z zakresu masy BSP i po-
miaru wielko$ci sktadowych wynikajacych z zastosowanego wzoru, ktorego
sktadowymi sa zasieg rzutu ukosnego, wysokos¢ rzutu ukosnego i kat rzutu
ukosnego. Kolejng metoda zaprezentowana w artykule jest metoda z wy-
korzystaniem szybkiej kamery. W metodzie tej dokonywana jest rejestracja
przebiegu wyrzucen masy skupionej z wyrzutni. Predko$é¢ woézka wyrzut-
ni startowej okreslana jest na podstawie podania do programu ditugosci
drogi rozbiegu oraz okreslenie klatki, w ktorej nastepuje poczatek i koniec
ruchu wozka. Trzecia z metod okredlania predkosci wozka wyrzutni star-
towej jest rejestrator przyspieszen. W artykule przedstawiono metodyke
wykonania prob dynamicznych wyrzutni z wykorzystaniem metody rzutu
ukos$nego i rejestracji szybka kamera. Zaprezentowano wyniki rzeczywistych
préb z wykorzystaniem wyrzutni pneumatycznej. Zestawiono wyniki z prze-
prowadzonych préb dynamicznych w postaci stabelaryzowanej. Dokonano
poréwnania dwoch metod okreslania predkosci wozka wyrzutni startowej na
podstawie przeprowadzonych prob dynamicznych. Dokonano réwniez oceny
czynnikéw wpltywajacych na doktadno$é w kazdej z metod.

1. Wstep

Wyrzutnia startowa jest urzadzeniem rozpedzajacym BSP (UAV) o réz-
nych masach i predkosciach startowych do wymaganej predkosci startowe;j.
Predkosé startowa BSP jest rowna predkosci wozka startowego wyrzutni, dla-
tego tez mozna ja wyznaczy¢ na podstawie okreslenia predkosci wozka wyrzut-
ni startowej. W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych zaimplementowano
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trzy metody okreslania predkosci wézka wyrzutni startowej w celu okreslenia
predkosci startowej dla samolotéow bezzatogowych eksploatowanych w I'TWL.
Podstawowa metoda w okreslaniu predkosci wozka wyrzutni startowej jest
metoda rzutu ukosnego masy skupionej. W metodzie rzutu ukosnego predkosé
wozka wyrzutni startowej wyznaczana jest ze wzoru. W metodzie tej dokonu-
je sie ,wyrzucen” mas skupionych z zakresu masy BSP i pomiaru wielkosci
sktadowych wynikajacych z zastosowanego wzoru, ktoérego sktadowymi sg za-
sieg rzutu ukosnego, wysokosé rzutu ukosnego i kat rzutu ukosnego. Kolejna
metoda okredlania predkosci wozka wyrzutni startowej jest metoda z wyko-
rzystaniem szybkiej kamery. W metodzie tej dokonywana jest rejestracja prze-
biegu ruchu wézka wraz z masa skupiong po torze biezni wyrzutni w trakcie
rozpedzania. Predko$¢ wozka wyrzutni startowej okreslana jest na podstawie
podania do programu dlugosci drogi rozbiegu oraz okreslenie klatki, w ktérej
nastepuje poczatek i koniec ruchu wozka. Trzecig z metod okreslania predkosci
wozka wyrzutni startowej jest rejestrator przyspieszen. Rejestrator zabudowa-
ny jest na stale do wozka wyrzutni, odczytu zapisanych danych dokonuje sie za
pomoca portu USB. Pomiar w tej metodzie polega na rejestracji czasu ruchu
wozka wyrzutni oraz przyspieszen jakim podlega wozek wyrzutni startowe;j.

2. Obiekty wymagajgce wspomagania startu

Wiele z BSL-i eksploatowanych w I'TWL nie wymaga pasow startowych,
dlatego zostaly opracowane specjalne wyrzutnie startowe umozliwiajace eks-
ploatacje BSL w dowolnych warunkach terenowych. W zaleznosci od wagi
i parametréw startowych BSL-i niezbedne jest okreslenie predkoéci startowych
wyrzutni.

Ponizej zaprezentowano przedstawicieli BSL-i eksploatowanych w I'TWL
wymagajacych wspomagania startu w postaci wyrzutni startowych.

2.1. SMCP-JU , KOMAR”

Stosowany do szkolenia poligonowego wojsk w zakresie wykonywania strze-
lan z przenosnych przeciwlotniczych zestawéw rakietowych typu Strzata-2M
i GROM oraz strzelan artyleryjskich. Najwazniejsze parametry SMCP-JU
»2KOMAR”:

e rozpietosé¢ — 2,2 m,

e maksymalna masa startowa — 24 kg,

e predkosé lotu — 80-180 km /h,

e promien operowania — 3 km,
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wysokoé¢ lotu — 1000 m,
czas lotu 1h,

wyposazenie: flary, reflektor radarowy, spadochronowy uktad ladowania.

Rys. 1. Cel powietrzny SMCP-JU | KOMAR”

SMCP-WU ,,SZERSZEN”

Wykorzystywany do realizacji strzelan artyleryjskich (kaliber 23, 35,
60 mm). Podstawowe dane SMCP-WU ,SZERSZEN":

2.3.

rozpietos¢ — 3,2 m,

maksymalna masa startowa — 37 kg,
predko$é lotu — 70-180 km /h,
promien operowania — 3 km,
wysoko$¢ lotu — 1000 m,

czas lotu — 1,5 h,

wyposazenie: system holowniczy rekawa strzeleckiego, czujnik trafien,
spadochronowy uktad ladowania.

Odrzutowy cel powietrzny ,, JET”

Stosowany do imitacji celu powietrznego, do treningu i wykonywania strze-
lan rakietowych przez wojska obrony przeciwlotniczej z wykorzystaniem zesta-
wéw OSA i KUB. Sterowany automatycznie. Podstawowe dane odrzutowego
celu powietrznego ,,JET”:
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Rys. 2. Cel powietrzny SMCP-WU ,SZERSZEN”

e rozpietosé — 2,04 m,

e maksymalna masa startowa — 40 kg,
e predkosé lotu — 25-100 m/s,

e promien operowania — 40 km,

e wysokos¢ lotu — 3000 m,

e czas lotu — 40 min,

e wyposazenie: reflektor radarowy, spadochronowy uktad ladowania.

Rys. 3. Odrzutowy cel powietrzny ,,JET”
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3. Metoda rzutu ukos$nego

Metoda rzutu uko$nego polega na pomiarze odleglosci rzutu masy skupio-
nej, wysokosci, z jakiej dokonano rzutu i kata nachylenia biezni startowej. Na
rys 4 przedstawiono schemat stanowiska do préob w metodzie rzutu uko$nego.

X, X,

X

Rys. 4. Tor lotu masy skupionej [4]; a-kat ustawienia biezni wyrzutni (kat rzutu),
y — wysokos¢ punktu odlaczania sie masy skupionej od wézka startowego wyrzutni
(odleglos$é pionowa), x — odleglo$é pozioma rzutu ukosnego, 21 — odleglo$é pozioma
pomiedzy niwelatorem a punktem odlaczania sie masy skupionej od wozka
startowego wyrzutni, zo — odleglo$¢ pozioma pomiedzy niwelatorem a miejscem
uderzenia masy skupionej o ziemig

Rys. 5. Niwelacja punktu zetkniecia masy skupionej z podlozem; n — linia
odniesienia niwelatora, y; — wysokos¢ pionowa linii odniesienia niwelatora
w plaszczyznie prostopadtej do wyrzutni przechodzacej przez punkt oddzielenia sie
masy skupionej od wozka, y5 — wysokosé pionowej linii odniesienia niwelatora
w miejscu zetkniecia sie masy skupionej z podtozem

W trakcie pomiaru metoda rzutu uko$nego dokonuje sie pomiaru: masy,
kata ustawienia biezni wyrzutni (kat rzutu) « (rys. 4), wysokosci ustawienia
punktu odlaczania sie masy skupionej od wézka startowego wyrzutni (odle-
glo$¢ pionowa) y [m] (rys. 4), wysokosSci pionowej linii odniesienia niwelatora
w plaszcezyznie prostopadiej do wyrzutni przechodzacej przez punkt oddzie-
lenia si¢ masy skupionej od wozka y; (rys. 5), wysokosci pionowej linii od-
niesienia niwelatora w miejscu zetkniecia sie masy skupionej z podlozem ys
(rys. 5), odlegloéci poziomej ustawienia niwelatora od punktu odlaczania sie
masy skupionej od wozka startowego wyrzutni x; (rys. 4), odlegtosci poziomej
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pomiedzy niwelatorem a miejscem uderzenia masy o ziemie xo (rys. 4). Mak-
symalna predko$¢ wozka wyrzutni startowej wyznacza sie ze wzoru (3.1) na
podstawie zmierzonych danych, tj. wysokosci ustawienia punktu odtaczania
sie masy skupionej od wézka startowego wyrzutni (konca biezni wyrzutni) y
(rys. 4), kata ustawienia biezni wyrzutni « (rys. 4) oraz odleglosci poziomej
rzutu ukosnego x (rys. 4). Odleglo$é pozioma rzutu ukosnego x (rys. 4) jest
suma: odlegtosci poziomej pomiedzy niwelatorem a punktem odtaczania sie
masy skupionej od wézka startowego wyrzutni z; (rys. 4) i odleglosci pozio-
mej pomiedzy niwelatorem a miejscem uderzenia masy o ziemie xo (rys. 4)
[4].

Maksymalna predko$é wézkam, V' [m/s], wyrzutni startowej wyznaczono
z zaleznoscei [1], [2]:

2
V= 9

2cos? a(rtga+yp) (3-1)
gdzie: x = x1 + 22 [m], yp, — wysoko$¢ rzutu poziomego [m], y, = y — Ay,
Ay — réznica wysokosci pomiedzy punktem zetkniecia masy skupionej z ziemia
i punktem wyczepienia, Ay = y; — y2, g — przyspieszenie ziemskie [m/s?].

Na rys. 6 przedstawiono wyrzutnie¢ WPA-1 na stanowisku badawczym tacz-
nie z aparatura pomiarowa.

g > A ~

Rys. 6. Widok wyrzutni WPA-1 na stanowisku préb

4. Metoda z wykorzystaniem szybkiej kamery

W metodzie tej dokonywana jest rejestracja przebiegu ruchu wozka wraz
z masg skupiona po torze biezni wyrzutni w trakcie rozpedzania. Predkosé
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wozka wyrzutni startowej okre$lana jest na podstawie podania do programu
dlugodci drogi rozbiegu oraz okreslenie klatki, w ktorej nastepuje poczatek
i koniec ruchu wézka.

Maksymalna predkos$¢ wozka wyrzutni startowej wyznaczana jest na pod-
stawie parametréow odczytanych z zapisu kamery (droga i czas) wedlug zalez-
nosci

_dx
Tdt
gdzie: dx — przyrost drogi, dt — przyrost czasu.
W metodzie dokonuje sie pomiaru nastepujacych parametrow: czas, droga.
Do pomiaréw wykorzystano kamere PHANTOM V4.0 o nastepujacych pa-
rametrach:

Vo (4.1)

e czestotliwosé 1kHz,

o rozdzielczos¢é 512 x 512 pixeli.

5. Metoda z wykorzystaniem rejestratora przyspieszen

Pomiar w tej metodzie polega na rejestracji czasu ruchu wozka wyrzutni
oraz przyspieszen, jakim podlega wozek wyrzutni startowej. Rejestrator, kto-
rego schemat blokowy zaprezentowano na rys. 7 zabudowany jest na state do
wozka wyrzutni. Odcezytu zapisanych danych dokonuje sie za pomoca portu

Akumulator
+ uklad zasilania

Akcelerometr
ADXL 345

128 MB

Rys. 7. Schemat blokowy rejestratora przyspieszen
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USB. Uruchomienie rejestracji rozpoczyna sie po przekroczeniu przyspiesze-
nia wiekszego od 0, 5g. Zakonczenie rejestracji nastepuje po zmianie zwrotu
przyspieszenia na przeciwny.

Parametry rejestratora przyspieszen:

e zakres akcelerometru — £16g,

e czestotliwo$é zapisu — 1kHz,

e start i koniec zapisu na podstawie odczytanych przyspieszen,
e uklad zasilany z wbudowanego akumulatora NiMH(x4),

e zapis do pamieci typu FLASH,

e odczyt danych poprzez port USB.

6. Wyniki przeprowadzonych préb

Préby dynamiczne z zastosowaniem dwoch metod — metody rzutu ukoéne-
go i metody z wykorzystaniem szybkiej kamery — przeprowadzono na terenie
ITWL dnia 3.03.2014 r. Do wyrzucania mas skupionych wykorzystano wyrzut-
nie pneumatyczng WPA-1, bedaca w ciaglej eksploatacji ITWL.

Badania polegaly na okresleniu predkosci wozka startowego w momencie
wyczepienia masy skupionej dla réznych cidnien zatadowania zbiornika gtéwne-
go. W sposéb bezposredni zmierzono: ciezar mas skupionych, rzeczywisty kat
wzniosu biezni wyrzutni, wysoko$¢ wyczepienia sie masy skupionej, odlegtosé
(zasieg).

W trakcie wykonywania wyrzucen z wyrzutni startowej mas skupionych
dokonywano rejestracji ruchu woézka startowego wyrzutni szybka kamera
PHANTOM V 4.0.

Badania zostaly wykonane w nastepujacej kolejnosci:
e wazenie mas skupionych,

e pomiar wysokosci w punkcie oderwania masy skupionej od wyrzutni star-
towej,

e pomiar rzeczywistego kata strzatu wyrzutni startowej,

e 3 prébne strzaly przed wlasciwym badaniem wyrzutni startowej,

e wykonanie pieciu ,wyrzucen” masy skupionej 19,84 kg z wyrzutni star-
towej przy ci$nieniu zasilania 3 bar,

e zarejestrowanie ruchu wozka wyrzutni z masa skupiona po biezni star-

towej kamera PHANTOM V 4.0,
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e pomiar, kazdorazowo, odleglosci poziomej pomiedzy punktem startu
a znakiem uderzenia masy o ziemie, wyznaczajacy faktyczny zasieg rzutu
ukoénego,

e wykonanie pieciu ,wyrzucen” masy skupionej 23,85 kg z wyrzutni star-
towej przy ci$nieniu zasilania 3 bar,

e zarejestrowanie ruchu wozka wyrzutni z masa skupiona po biezni star-

towej kamera PHANTOM V 4.0,

e pomiar, kazdorazowo, odleglosci poziomej pomiedzy punktem startu
a znakiem uderzenia masy o ziemie,

e obliczenie predkosdci wozka startowego wyrzutni startowe;j.

Wyniki z pomiaru metoda rzutu uko$nego dla cisnienia zaladowania zbior-
nika gtéwnego 0,3 MPa oraz obliczona maksymalna i $rednia predkoscia wozka
przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Wyniki pomiaru metoda rzutu ukosnego

Kat Masa | Odlegtosé | Odlegtosé Maks. Predkosé¢
Lp. | strzalu m pozioma pionowa | predkos¢ | $rednia
al’] | [ke z [m] y[m] | Vo[m/s] | V [m/s]
1 15,8 19,84 37,4 2,5 23,80
2 15,8 19,84 38 2,5 24,03
3 15,8 19,84 38,2 2,5 24,10 23,97
4 15,8 19,84 37,6 2,5 23,87
5 15,8 19,84 38 2,5 24,03
6 15,8 23,85 33,2 2,5 22,16
7 15,8 23,85 33 2,5 22,08
8 15,8 23,85 32,9 2,5 22,04 22,11
9 15,8 23,85 33,1 2,5 22,12
10 15,8 23,85 33,2 2,5 22,16

Wyniki pomiaru metoda z wykorzystaniem szybkiej kamery PHANTOM
V 4.0 predkoéci maksymalnej dla ci$nienia zatadowania zbiornika gtéwnego
0,3 MPa oraz obliczona maksymalna i srednia predko$¢ woézka przedstawiono
w tabeli 2.

Przyktadowe zdjecie ruchu wozka startowego wyrzutni zarejestrowane
szybka kamerg przedstawiono na rys. 8.
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Tabela 2. Wyniki pomiaru z wykorzystaniem szybkiej kamery PHANTOM
V4.0

Kat Masa | Maks. Predkosé
Lp. | strzatu m predkosé | $rednia
al?] | [kg] | Vo [m/s] | V [m/s]
1 15,8 19,84 24,27
2 15,8 19,84 24,26
3 15,8 19,84 24,27 24,06
4 15,8 19,84 23,28
5 15,8 19,84 24,25
6 15,8 23,85 22,12
7 15,8 23,85 22,14
8 15,8 23,85 22,15 22,13
9 15,8 23,85 22,10
10 15,8 23,85 22,16

Rys. 8. Widok ruchu wézka startowego badanej wyrzutni

7. Poréwnanie metod pomiarowych

Poréwnujac wyniki pomiaréw otrzymane dwoma metodami (tabela 1 i ta-
bela 2), widzimy, ze predkosci maksymalne dla jednakowych mas i parametréw
startowych wyrzutni (ciSnienie startowe) sa zbiezne.

Czynniki wplywajace na pomiaru w metodzie zasiegu:

e dokladnosé przyrzadéw pomiarowych,
e ustawienie stanowiska pomiarowego,

e czynnik ludzki.
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W metodzie z wykorzystaniem szybkiej kamery PHANTOM V 4.0 czynni-
kiem wplywajacym na pomiar jest natomiast:
e dokladno$é okreslenia klatki startu i konca pomiaru.

8. Wnioski

Maksymalna predkosé¢ wozka wyrzutni startowej w momencie wyczepienia
sie masy obciazajacej dla jednakowych parametréw startowych wyrzutni uzy-
skana metoda zasiegu jest poréwnywalna z metoda rejestracji szybka kamera.

Zalety i wady metody rejestracji szybka kamera:

e wplyw na wynik koficowy — pomiar czasu pomiedzy znacznikami na biez-

ni startowe],

e metoda kosztowna ze wzgledu na kamere.

Zalety i wady metody rzutu ukosnego:
e wplyw na wynik koficowy — pomiar kata ustawienia biezni i niwelacja
punktu zetkniecia z podtozem masy skupionej,

e metoda tania ze wzgledu na prosta i ogélnie dostepna aparature.

Zastosowanie ktérejkolwiek z tych metod pozwala na okreslenie maksy-
malnej predkodci startowej dla okreslonej masy startowej. Okreslenie predko-
sci startowej dla danej masy pozwala na dobranie optymalnych parametréw
startowych wyrzutni. W eksploatacji BSL-i wazne jest, by w miare szybko
i dokladnie okresli¢ parametry startowe wyrzutni dla danego obiektu w celu
wykonania pewnego i bezpiecznego startu BSL-a.

Z racji zbieznych wynikéw wybér pomiedzy tymi metodami podyktowany
jest wzgladami ekonomicznymi.
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Methods for determining the speed of launcher trolley for BSP (UAV)

Abstract

This article presents three methods for determining the speed of the trolley laun-
cher for unmanned aircraft. The basic method used in the AFIT in determining the
speed of the trolley home launcher is a diagonal projection method weight centered.
In this method, the diagonal line speed of the trolley launcher is calculated from the
formula. In this method “emissions” of lumped masses from BSP are made and me-
asurements of the projection range, height and angle are carried out. Another method
presented in the article is the use of a high speed camera. In this method, the course
of the lumped mass ejections from the launcher are recorded. The carriage launcher
speed is determined on analysing the frames which corespond to the beginning and
the end of motion of the trolley. The third method of determining the velocity of
the trolley launcher is the acceleration recorder. The paper presents the method of
diagonal projection with the use of a fast camera. The results of reals tests using a
pneumatic launcher are prresented in tabular form. A comparison of two methods
for determining the speed of the trolley home launcher based on dynamic tests is
discussed. Factors affecting the accuracy of each method are also mentioned.

Referat pt. Metody okreslania predkosci wizka wyrzutni startowej dla BSP (UAV)
zostal opracowany w ramach realizacji projektu finansowanego z Narodowego
Centrum Badan i rozwoju O ROB 0065 03 001 pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne
z programowalna trasa lotu”.
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Wiéréd najwazniejszych probleméw stojacych wspétezesnie przed trans-
portem lotniczym wyrézni¢ mozna niekorzystne oddzialtywanie samolo-
tow 1 lotnisk na srodowisko naturalne oraz rosnace koszty przewozow.
Jedna z mozliwoséci poprawy tej sytuacji jest opracowywanie nowator-
skich rozwiazan zmierzajacych do obnizenia emisyjnosci samolotéw oraz
poprawiajacych efektywnosé transportowa. Nowe technologie startu i la-
dowania samolotu ukierunkowane sg gléwnie na: zmniejszenie zuzycia
paliwa i zmniejszenie powierzchni obszaréw zajmowanych przez lotniska.
Pierwszy z wymienionych celow moze zosta¢ osiagniety réznymi meto-
dami: start samolotu z wykorzystaniem katapulty lub toru szynowego,
bezprzewodowe mikrofalowe przesylanie energii wykorzystywanej przez
samolot do startu i ladowania, wykorzystanie zjawiska lewitacji magne-
tycznej (MAGLEV) w fazie startu i ladowania samolotu itp. Technologia
MAGLEV jest jedna z najbardziej efektywnych metod rozpedzania i ha-
mowania samolotu w fazie rozbiegu i dobiegu. Wykorzystanie tej techno-
logii wymaga opracowania systemu naziemnego, okreslenia zakresu mo-
dyfikacji konstrukcji samolotu oraz opracowania procedur bezpiecznego
ladowania, rowniez awaryjnego. Technologia ta jest dobrze znana i wy-
korzystywana od lat w konstrukcji pociagdéw poruszajacych sie z bardzo
duzymi predko$ciami. Uwazana jest za bezpieczna i przyjazna dla sro-
dowiska, jednak zastosowanie jej do przys$pieszania i hamowania samo-
lotu wymaga przeprowadzenia dodatkowych badan teoretycznych oraz
doswiadczalnych, ktére powinny daé odpowiedz, czy taki system jest
mozliwy do realizacji, bezpieczny i ekonomicznie uzasadniony. Zastoso-
wanie systemu wspomagajacego start i ladowanie samolotu (Integrated
Ground and on-Board System for Support of the Aircraft Safe Take-off
and Landing — GABRIEL) powinno pozwoli¢ na poprawe ekonomii, bez-
pieczenstwa i zmniejszenie uciazliwosci tych faz, gltéwnie halasu i emi-
sji substancji szkodliwych dla srodowiska. Celem pracy bylo dokonanie
analizy zmiany charakterystyk osiagowych i wynikajacych stad zmian
charakterystyk transportowych samolotu wspomaganego w fazie startu
i ladowania systemem wykorzystujacym lewitacje magnetyczna.
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1. Wstep

Transport lotniczy jest najnowoczesniejsza i najbardziej dynamicznie roz-
wijajaca sie galezia transportu. Spowodowane jest to najwiekszg obecnie pred-
koscia komunikacyjna, stosunkowo niewielka presja na Srodowisko naturalne
w skali globalnej oraz wysokimi wskaznikami bezpieczenstwa. Transport lot-
niczy jest jednym z wazniejszych elementéw wplywajacych na rozwdj gospo-
darczy $wiata i jednoczesnie przyczyna problemoéw istotnych zwtaszcza w skali
lokalnej, na obszarach duzych lotnisk i w ich otoczeniu. Niekorzystne oddzialty-
wanie transportu lotniczego przejawia sie we wplywie na Srodowisko przyrodni-
cze, jak 1 spotecznoéé zamieszkujaca obszary wokétotniskowe. Caly transport,
w tym i lotniczy, przyczynia sie do degradacji srodowiska naturalnego i nega-
tywnie oddzialuje na ludzi. Negatywne oddzialywanie transportu lotniczego na
srodowisko naturalne zwigzane jest przede wszystkim z zajmowaniem duzych
powierzchni przez lotniska komunikacyjne i co z tym jest zwigzane — zmiang
sposobu uzytkowania terendéw portéw lotniczych i stref zlokalizowanych wokot
lotnisk. Do najwazniejszych zagrozen w fazie funkcjonowania lotniska naleza:
emisja halasu oraz zanieczyszczen powietrza, w tym substancji wpltywajacych
niekorzystnie na zmiany klimatyczne. Oddziatywanie to jest tym silniejsze, im
intensywniejszy ruch lotniczy odbywa sie na danym obszarze. Zwiazane jest to
rowniez z gestoscig zaludnienia, ktora przy duzej mobilnoéci ludzi wpltywa na
wzrost przewozéw, w tym wykonywanych samolotami. Europa, a w szczegdl-
noéci Unia Europejska, jest jednym z najgesciej zaludnionych obszaréw Ziemi.
Na jej terenie znajduje sie ok. 1270 lotnisk, sposréd ktorych 737 posiada nie-
zbedne wyposazenie do wykonywania operacji typu IFR [3]. Aktualnie 440
lotnisk europejskich obstuguje okoto 800 mln pasazeréw. Codziennie odbywa
sie okoto 27 tys. lotow kontrolowanych. W 2012 r. w Europie zrealizowano po-
nad 9,5 miliona operacji IFR, a prognozy przewiduja ich wzrost o 21% do
2017 r. 80% tych lotéw, to loty w obrebie UE. Sposréd wszystkich operacji,
44% realizowane jest na 25 najwiekszych lotniskach, natomiast 70% calego
ruchu pasazerskiego przeplywa przez 15 najwiekszych portéw lotniczych [5].
Efektem tego jest duze zageszczenie ruchu lotniczego na najwiekszych lotni-
skach i w ich otoczeniu. Réwniez w tych obszarach obserwuje sie najwiekszy
wplyw transportu lotniczego na srodowisko naturalne.

Obecnie podejmowane sa réznorodne dziatania, ktérych celem jest roz-
wiazanie biezacych, najbardziej nabrzmialych probleméw transportu lotnicze-
go. Sg one przedmiotem dwdch najwiekszych programéw dotyczacych lotnic-
twa, a realizowanych przez Unie Europejska. Pierwszym z nich jest SESAR
JU, w ktérym zaktada sie miedzy innymi opracowanie rozwiazan, ktore do-
prowadza do 10-krotnego podwyzszenia poziomu bezpieczenstwa, 3-krotnego
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zwiekszenia przepustowodci przestrzeni powietrznej, zmniejszenia kosztéw za-
rzadzania ruchem lotniczym o 50% oraz zmniejszenia wplywu transportu lot-
niczego na srodowisko naturalne o 10%. Drugim programem jest Clean Sky 2,
bedacy kontynuacja programu Clean Sky, w ramach ktérego beda opraco-
wywane nowe rozwiazania technologiczne, bardziej przyjazne dla $rodowiska
(nowe samoloty, zespoly napedowe oraz systemy pokladowe itp.). Oprécz dzia-
tan zakladajacych rozwiazywanie biezacych probleméw transportu lotniczego
z wykorzystaniem wspoélczesnie dostepnych technologii, nalezy réwniez anali-
zowaé mozliwoéci zastosowania rozwiazan nowatorskich, wykraczajacych poza
wspolczednie obowiazujace standardy. Wérdod bardzo wielu przyszto$ciowych
pomystow, mozliwych do zastosowania w transporcie lotniczym, opracowanie
systemow wspomagania startu i ladowania samolotu wydaje sie najbardziej
realne, na obecnym poziomie rozwoju technicznego. Jedna z mozliwosci wspo-
magania startu i ladowania samolotu jest budowa systemu wykorzystujacego
w etapach naziemnych technologie magnetycznej lewitacji (MAGLEV). Tech-
nologia ta jest bezpieczna i dobrze znana dzigki stosowaniu jej w szybkich
pociagach. Zastosowanie takiego systemu do rozpedzania i hamowania samo-
lotu pozwoli zmniejszy¢ udzial silnikéw w fazie startu i ladowania, zmniejszy¢
mase startowa samolotu (mniejsza masa podwozia, mniejszy wymagany za-
pas paliwa), co wplynie na mniejsze zuzycie paliwa, a takze mniejsza emisje
substancji szkodliwych oraz hatasu w tych etapach. Poprawie ulegna réwniez
charakterystyki transportowe samolotu korzystajacego z systemu wspomaga-
nia startu i ladowania.

2. Koncepcja startu wspomaganego

Najwiekszy wplyw na zmiane charakterystyk przelotowych ma wspoma-
ganie samolotu w fazie startu. Start jest etapem, w ktérym samolot rozpe-
dza sie w fazie naziemnej do predkosci, przy ktorej moze bezpiecznie oderwaé
sie od pasa, a nastepnie kontynuuje lot, w trakcie ktérego powinien osiagnaé
bezpieczna wysoko$é¢ oraz predkosé, a takze konfiguracje umozliwiajaca konty-
nuowanie przelotu. Wspélczesnie samoloty transportowe realizuja faze startu
zgodnie z wymaganiami formulowanymi przez odpowiednie przepisy, np. CS-
25 [4]. Zgodnie z tymi wymaganiami start sklada sie z rozbiegu zakonczonego
rotacja i czterech etapow powietrznych: rozpedzania i wznoszenia w konfi-
guracji do startu, chowania podwozia, dalszego wznoszenia i rozpedzania do
wysoko$ci zmiany konfiguracji, wznoszenia w konfiguracji przelotowej do osia-
gniecia wysokosci 457m (1500 ft) powyzej poziomu startu. Profil typowego
startu samolotu transportowego przedstawiono na rysunku 1 [4], [6].
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Rys. 1. Profil startu samolotu transportowego [2], [4], [6]

Niska efektywnosé fazy startu spowodowana jest wzglednie niska predko-
$cia oderwania od ziemi w stosunku do predkosci przelotowej, ktéra na ogdt
zblizona jest do predkoséci maksymalnej danego samolotu. Duzy kat natarcia,
na ktorym samolot porusza sie w fazie startu oraz wychylone urzadzenia ob-
nizajace predko$¢ minimalna (klapy, sloty itp.) sprawiaja, ze wspélczynnik
oporu aerodynamicznego jest wysoki, a doskonalo$¢ aerodynamiczna stosun-
kowo niska. Dodatkowo wysuniete podwozie powicksza opér aerodynamiczny
samolotu oraz opér zwiazany z sila tarcia w trakcie toczenia sie samolotu po
pasie. W przypadku startu klasycznego nie ma mozliwosci znaczacego podnie-
sienia predkoéci oderwania, ze wzgledu na ograniczenia eksploatacyjne pod-
wozia, w szczegdlnosci wytrzymatosé opon, zdolnosé do rozproszenia energii
przez hamulce, oraz wytrzymalto$¢ podwozia i jego mechanizmu chowania na
obciazenia aerodynamiczne.

Technologia MAGLEV jest jedna z najbardziej efektywnych metod roz-
pedzania i hamowania samolotu w fazie rozbiegu i dobiegu. Wykorzystanie
samego zjawiska lewitacji magnetycznej nie jest wystarczajace do startu i la-
dowania. Oprdcz unoszenia sie¢ samolotu ponad powierzchnia pasa, istnieje
réwniez potrzeba utrzymania go na zadanym torze, jak i rozpedzenia do startu
lub wyhamowania po ladowaniu lub przerwanym starcie. W celu kontrolowa-
nia energii kinetycznej samolotu podczas operacji naziemnych potrzebne jest
zastosowanie silnika. Jedna z mozliwosci jest zastosowanie elektrycznych silni-
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kow liniowych. Silniki takie moga rozpedzi¢ samolot bez uzycia jego wlasnego
napedu, w sposéb podobny do katapulty, a ilo§é¢ uzyskanej w ten sposéb ener-
gii moze postuzy¢ do opuszczenia przez samolot niskich wysoko$ci w mozliwie
krotkim czasie, pozwalajac na unikniecie fazy rozpedzania nisko nad ziemig
(etapy 314, rys. 1). Aby nie obciaza¢ samolotu elementami silnika liniowego,
zatozono, ze samolot spoczywal bedzie na specjalnej platformie lewitujacej nad
torem magnetycznym i to wlasnie platforma zaopatrzona bedzie w niezbed-
ne zespoly silnika liniowego. Zalozono réwniez, ze samolot nie bedzie posia-
dal klasycznego podwozia, co pozwoli zmniejszy¢ mase konstrukeji. Do celow
transportowych samolot spoczywal bedzie na specjalnym wdézku, na ktérym
bedzie wjezdzal na lewitujaca platforme (rys. 2).

)

W

W

Platforma  Wozek
; ==y

Rys. 2. Koncecpja startu samolotu z platformy magnetycznej [9]

3. Charakterystyki osiaggowe samolotu

Zastosowanie systemu wspomagania startu i ladowania (Integrated Ground
and on-Board System for Support of the Aircraft Safe Take-off and Landing —
GABRIEL) pozwoli na redukeje ciezaru samolotu z powodu rezygnacji z kla-
sycznego podwozia oraz mniejsza mase silnikow, ktorych ciag bedzie dobierany
na warunki przelotowe. Wyniki obliczen przeprowadzonych dla samolotu kla-
sy Airbus A320 pozwalaja oczekiwaé zmniejszenia masy startowej samolotu
przystosowanego pod potrzeby systemu GABRIEL o ok. 4,6% [8], [9] oraz
zmniejszenia oporu aerodynamicznego w warunkach przelotowych o ok. 1%
[9], co przelozy sie na poréwnywalne zmniejszenie zuzycia paliwa. Aby osza-
cowaé¢ wplyw zmiany masy i warunkow startu na charakterystyki osiagowe
samolotu, opracowano model obliczeniowy na podstawie [2], [7], [8], [10]-[14].
Opracowany model, ktorego schemat przedstawiono na rys. 3, pozwala wyzna-
czy¢ wszystkie niezbedne charakterystyki uzytkowe analizowanej konstrukcji.
Do modelu obliczeniowego samolotu wchodza nastepujace modele sktadowe:
model charakterystyk geometrycznych, model masowy, model aerodynamiki,
model zespotu napedowego, model wlasnosci lotnych (osiagéw), model uzyt-
kowania.
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Rys. 3. Schemat modelu obliczeniowego samolotu transportowego

W celu odwzorowania wtasnosci lotnych, technicznych i osiagowych samo-
lotu, wyodrebniono elementarne fazy lotu, takie jak:
e lot poziomy prostoliniowy ustalony,

e lot poziomy prostoliniowy nieustalony (przyspieszony, opdézniony),
e lot w plaszczyZnie pionowej (wznoszacy, opadajacy),

e zakret w plaszczyznie poziomej,

e rozbieg podczas startu,

e dobieg podczas ladowania,

e ruch na ziemi (przyspieszony, opdzniony).
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Podstawowe wtasnosci lotno-techniczne samolotu charakteryzuja nastepu-
jace wielkodci:

r,y,z — wspblrzedne $rodka ciezkodci,

t — czas lotu,

Vv —  predkos¢ lotu w atmosferze bezwietrznej,

Pz, Px — sily aerodynamiczne (no$na i oporu) dzialajace na samolot,
Ps — ciag zespotu napedowego samolotu,

m — masa biezaca samolotu,

S — powierzchnia nosna samolotu (parametry geometryczne),

0 — kat pochylenia samolotu,

% — kat przechylenia samolotu,

P — kat odchylenia samolotu.

Dla okredlenia parametréw:

e lotu poziomego prostoliniowego ustalonego i nieustalonego (przyspieszo-
nego lub opéZnionego),

e lotu w plaszczyznie pionowej (wznoszacego, opadajacego),

e zakretu w plaszczyznie poziomej,

odwzorowano (opisano w modelu obliczeniowym), w odpowiednich przedzia-
tach zmiennosci, nastepujace charakterystyki:
e zespolu napedowego samolotu Ps = Ps(Ma, H, ),

e oporu czolowego samolotu Cz = Cx(Cxp, A, Cz, H,Ma),

e masy samolotu m = > m;, gdzie m; — masy wszystkich zespoléw samo-
lotu,

e gestosci powietrza otaczajacego samolot p = p(H).

Zalozono réwniez, ze:

e wznoszenie lub opadanie samolotu zachodzi przy stalym kacie pochylenia
0 = 0y i kacie przechylenia ¢ = 0°,

e w zakrecie kat przechylenia samolotu jest staly i rowny jest katowi prze-
chylenia w zakrecie ustalonym ¢ = g, a kat pochylenia 6 = 0°,

e kat (o — 7) miedzy osia silnika a katem toru lotu jest na tyle maly, ze
mozna przyjaé sin(a — ) ~ 0, cos(a — ) ~ 1.

Réwnania ruchu samolotu w fazie wznoszenia (opadania) prostoliniowego
i rozpedzania (hamowania) dla przyjetych uproszczen przyjmuja postaé

Pz —mgcosyw =0

d 3.1
Ps—Pa:—mgsin’yW:md—‘t/ (3.1)
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Rys. 4. Uktad sit dzialajacych na samolot w trakcie prostoliniowego wznoszenia
i rozpedzania

Przechodzac do postaci energetycznej tych réwnan, dogodniejszej do wykorzy-
stania, otrzymuje sie réwnania pozwalajace wyznaczy¢ droge i czas rozpedza-
nia od wysokosci Hy do Hg oraz ilos¢ zuzytego paliwa

His H
dHE dHE
COS’yw/ - t /nXV Mpar = tC} (3.2)
Hi, H,

gdzie: H% — warto$¢ energii (wysokosci energetycznej) obliczana dla chwili
poczatkowej, H g — warto$é energii (wysokoSci energetycznej), obliczana dla
zadanej predkosci i wysokosci koficowej w rozpatrywanej fazie, C; — $rednie,
sekundowe zuzycie paliwa, odpowiadajace warunkom pracy zespotu napedo-
wego w rozpatrywanej fazie lotu, [kg/s].
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Rys. 5. Uktad sit dzialajacych na samolot w ustalonym locie poziomym

Zaleznosci (3.2) mozna wykorzystywaé dla krétkotrwaltych stanéw lotu nie-
ustalonego. Lot ustalony samolotu na stalej wysokosci moze byé¢ traktowany
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jako przypadek szczegdlny prostoliniowego wznoszenia dla kata toru vy = 0°.
Uktad sit dziatajacych na samolotu w locie poziomym ze stata predkoscia
przedstawiony zostal na rysunku 5.

Réwnania réwnowagi sit w ustalonym locie poziomym zapisuje sie¢ w postaci

Pz=mg Ps— Pz =0 (3.3)

Zakltadajac, ze samolot w fazie przelotu porusza sie ze stalg predkoscia, odle-
gloéé pokonang w czasie At wyznaczy¢ mozna na podstawie zaleznosci

L=VAt (3.4)

a mase zuzytego paliwa na podstawie réwnania
At
Mpa = / C; Ps dt (3.5)
0

gdzie C; — jednostkowe zuzyciem paliwa [kg/(N/s)].
Ciag zespolu napedowego Ps wyznaczany jest z warunkéw lotu ustalonego
opisywanych réwnaniami (3.3) dla aktualnej masy samolotu

¢
M = Mypocs — /C’sz dt (3.6)
0

gdzie mp,.. — poczatkowa masa samolotu w rozpatrywanym stanie lotu.

4. Wyniki

Przyktadowe obliczenia przeprowadzono dla samolotu klasy Airbus A320.
Dane samolotu w wersji niezmodyfikowanej pod potrzeby systemu GABRIEL
zawarto w tabeli 1 [1].

Zastosowanie systemu wspomagania startu pozwoli zredukowaé¢ mase sa-
molotu ze wzgledu na czeéciows lub catkowita rezygnacje z podwozia, mniejsze
silniki dobierane na warunki przelotowe oraz czesciowq rezygnacje z urzadzen
obnizajacych predkos¢ minimalna w fazie startu i ladowania. Masa dodatko-
wych urzadzen wynikajacych z wymagan systemu GABRIEL w niewielkim
stopniu przyczyni sie do wzrostu masy zmodyfikowanego samolotu. Przepro-
wadzone analizy wykazaly mozliwo$¢é zmniejszenia masy samolotu o ok. 4,6%
[9] w stosunku do wersji podstawowej, niezmodyfikowanej (tabela 1). Ciezar
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Tabela 1. Parametry techniczne samolotu Airbus A320 [1]

‘ Parametr Wartosé ‘ Jednostka ‘
Dtugos¢ catkowita 37,57 m
Rozpietosé skrzydet 34,10 m
Powierzchnia skrzydet 122,60 m?
Masa samolotu pustego 42600 kg
Maksymalna masa samolotu do startu 78 000 kg
Predkosé przelotowa 0,78 Mach
Predkosé maksymalna 0,82 Mach
Dlugoéé startu 2090 m
Dtugos¢ ladowania 1530 m
Zasieg dla maksymalnej masy tadunku 5900 km

samolotu wplywa znaczaco na jego osiagi, zwlaszcza na zasieg. Co prawda,
mniejsza masa samolotu powoduje zmniejszenie ciagu niezbednego do lotu,
a wiec 1 mniejsze zuzycie paliwa, lecz efekt ten nie jest najistotniejszy. Dzieki
mniejszej masie konstrukeji samolotu z systemem GABRIEL wzrosnie udziat
masy paliwa, ktore samolot moze zabraé na przelot, co spowoduje wzrost zasie-
gu. Z drugiej strony, przy tej samej masie paliwa mozna zabra¢ wiekszy tadu-
nek platny, zwiekszajac efektywnosé transportowa samolotu. Zmodyfikowana
procedura startu (brak kotowania, wspomaganie startu systemem GABRIEL,
odmienny profil startu) sprawi, ze samolot w fazie startu zuzyje zdecydowanie
mniej paliwa i bedzie rozpoczynal przelot z wicksza, poczatkowa masg paliwa.

12 T
—— Aircraft weight = 65 000 kg
FL400 - - - Aircraft with GABRIEL, weight = 61 603,55 kg
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Rys. 6. Zmiana wspolczynnik sity nosnej dla réznych predkosci lotu

Na rysunku 6 przedstawiona zostala zalezno$é wspotczynnik sity nosnej
od predkosci dla réznych wysokosci lotu zdefiniowanych poziomem lotu (FL
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— Flight Level). W calym zakresie predkosci dla wszystkich wysokosci lotu,
wspotczynnik sity nosnej dla samolotu w wersji zmodyfikowanej pod potrze-
by systemu GABRIEL przyjmuje mniejsze wartosci. Wynika to z mniejszej
masy samolotu, co jest spowodowane mniejsza masa konstrukeji (o ok. 4,6%).
Na rysunku 7 przedstawiona zostalta zalezno$¢ doskonatosci aerodynamicznej
w funkcji wspdtezynnika sity nosnej dla réznych wartosci predkosci lotu, wy-
razonych liczbag Macha, w zakresie wysokoéci lotu od FL250 do FL400. Jak
mozna zauwazy¢, samolot w wersji podstawowej, jak i zmodyfikowanej wyko-
nuje lot w podobnych warunkach przy poréwnywalnych wspétczynnikach do-
skonalosci aerodynamicznej. Mozna wiec wyciagnaé wniosek, ze doskonatosé
aerodynamiczna zalezy w niewielkim stopniu od masy samolotu, dla niewiel-
kich zmian jej wartosci.
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Rys. 7. Zmiana doskonatosci dla réznych wspoétezynnikéw sity nosnej

Na rysunkach 8 oraz 9 przedstawiono zmiane ciggu niezbednego w zalez-
nosci od wysokosci 1 predkosci lotu. Charakterystyki te odnosza sie do zakresu
predkosci bliskich przelotowym. Na wykresach mozna zaobserwowaé¢ zmniej-
szone zapotrzebowanie na ciag do lotu poziomego dla samolotu w wersji zmo-
dyfikowanej pod potrzeby systemu GABRIEL w poréwnaniu do wersji pod-
stawowe;.

Na rysunkach 10 oraz 11 przedstawiono réwniez zmiane ciagu niezbedne-
go w zaleznosci od wysokosci i predkosci lotu, lecz tym razem dla zakresu
malych predkosci lotu. W tym zakresie predkosci widzimy wyraznie mniejsze
zapotrzebowanie na ciag dla wersji zmodyfikowanej samolotu. Analiza zostata
przeprowadzona dla wysokosci zmieniajacych sie od FL50 do FL250. Sa to ty-
powe wysokosci wykorzystywane przez samolot przy mniejszych predkosciach
lotu (np. faza wznoszenia po starcie lub faza schodzenia do ladowania).
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Rys. 11. Zmiana ciagu niezbednego w zakresie malych predkoéci lotu

Na rysunku 12 przedstawiono zaleznos¢ masy handlowej od zasiegu dla
samolotu w wersji podstawowej oraz zmodyfikowanej. Wzrost zasiegu przy
pelnej masie handlowej wynika z mozliwoéci zabrania wickszej ilosci paliwa
przez samolot zmodyfikowany, bez przekraczania dopuszczalnej masy starto-
wej. Pelny efekt uzyskujemy przy uwzglednieniu wspomagania startu samolotu
z systemem GABRIEL. Samolot wspomagany w fazie startu nie zuzywa paliwa
na procedury przedstartowe oraz rozpedzanie. Dzigki temu dysponuje wieksza
masa paliwa na wykonanie przelotu, co zwieksza jego zasieg, w szczegdlnosci
przy maksymalnej masie startowej.
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Rys. 12. Zalezno$¢ masy handlowej od zasiegu dla samolotu w wersji podstawowej
i zmodyfikowanej
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5. Uwagi koncowe

Wstepne analizy wykazuja, ze system wspomagania startu wykorzystujacy
zjawisko lewitacji magnetycznej pozwoli na:
e 4-5 procentowe zmniejszenie masy startowej samolotu, jesli samolot w fa-
zie startu i ladowania nie bedzie korzystal z klasycznego podwozia;

e 0,5-1 procentowe zmniejszenie sity oporu w warunkach przelotowych,
ktorego efektem bedzie poréwnywalne zmniejszenie zuzycia paliwa —
uzyskane w efekcie zmniejszenia masy samolotu oraz modyfikacji geo-
metrycznych zwiazanych z zastosowaniem systemu GABRIEL;

e zmniejszenie zuzycia paliwa w fazie rozpedzania i wznoszenia samolotu
tuz po starcie. Przy poréwnywalnej do startu klasycznego predkosci ode-
rwania mozna sie spodziewaé 25% zmniejszenia ilodci zuzytego paliwa na
start. Dla wigkszych predkosci oderwania, wykorzystujac energie do dy-
namicznego wznoszenia we wstepnym etapie startu, redukcja zuzytego
paliwa bedzie jeszcze wigksza;

e znaczace zwiekszenie zasiegu samolotu przy maksymalnej masie starto-
wej, szczegllnie przy realizacji niekonwencjonalnego startu wspomaga-
nego, zgodnie z koncepcja przyjeta w systemie GABRIEL.
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Analysis of the possibility of improving transport effeciveness of aircraft
with the GABRIEL system

Abstract

Among the most important problems faced by the air transport today there can
be mentioned some negative influences of aircraft and airports on the environment and
the increasing costs of air transport. One of the possibilities to improve the situation is
to work out innovative solutions aimed at decreasing aircraft pollution and improving
transport effectiveness. There are several technologies that could be applied to reduce
the harmful influence of the air transport on the environment. Novel ideas include, for
example, the operation of aircraft without the conventional undercarriage system and
using the ground based power and supporting systems for the take-offs and landings.
If ground launched technologies are applied that accelerate and “launch” the aircraft
in the air, than the power requirements could be substantially reduced even over the
initial climb phase as only such power would be needed that is required to manoeuvre
and fly. One of the major concepts is the use magnetic levitation technology to support
aircraft take-off and landing. In the case of using the magnetic levitation, the airframe
weight can be considerably reduced since the undercarriage system could be lighter
or even ignored. The required engine power is determined by the take-off phase in
which substantial thrust is needed. Therefore, if the aircraft could take-off and start
the initial climb phase with the ground power, the installed power may be reduced



198 A. MAJKA

resulting in less weight, less drag and less overall fuel consumption and reduction of
emission. In addition, less weight decreases the wake vortex that affects the airport
capacity, whilst the production of aircraft having a smaller weight leads to savings on
materials. These advantages, the lower fuel consumption and emissions, increase the
sustainability of the transportation system. The aim of the paper is to analyse the
performance and transport effectiveness characteristics of the aircraft in the take-off
and landing using the system of magnetic levitation technology.

Praca naukowa finansowana ze $rodkow finansowych na nauke w latach 2012-2014
przyznanych na realizacje projektu miedzynarodowego wspolfinansowanego.
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Start samolotu jest jedna z najistotniejszych faz lotu. Niska efektywnosé
fazy startu spowodowana jest wzglednie niska predkoécia oderwania od zie-
mi w stosunku do predkosci przelotowej, ktéra to na ogédt zblizona jest do
predkosci maksymalnej danego samolotu. Duzy kat natarcia, na ktérym sa-
molot porusza sie w fazie startu oraz wychylone urzadzenia zwiekszajace sile
nosna (klapy, sloty itp.) sprawiaja, ze wspdlczynnik oporu aerodynamiczne-
go jest wysoki, a doskonalos¢ aerodynamiczna wzglednie niska. Dodatkowo
wysuniete podwozie powieksza opor aerodynamiczny samolotu oraz opér
zwigzany z silg tarcia w trakcie toczenia si¢ samolotu po pasie. Mata pred-
ko$¢ oderwania wynika z ograniczonych mozliwosci rozpedzenia sie samo-
lotu na wspolczesnie istniejacych pasach startowych. Konwencjonalny start
lub ladowanie trwaja stosunkowo dlugo, a w ich trakcie samolot porusza
sig blisko powierzchni ziemi. Che¢ zmniejszenia negatywnego oddzialywania
samolotéw na srodowisko, w szczegdlnosci na obszary okololotniskowe, do-
prowadzita do opracowania réznych koncepcji zmiany tradycyjnego sposobu
startu i ladowania samolotu. Nowe technologie startu i ladowania samolo-
tu ukierunkowane sa gltéwnie na: zmniejszenie zuzycia paliwa i zmniejsze-
nie powierzchni obszaréw zajmowanych przez lotniska. Mozna to osiagnac
réznymi metodami: start samolotu z wykorzystaniem katapulty lub toru
szynowego, bezprzewodowe mikrofalowe przesylanie energii wykorzystywa-
nej przez samolot do startu i ladowania, wykorzystanie zjawiska lewitacji
magnetyczne] (MAGLEV) w fazie startu i ladowania samolotu itp. Tech-
nologia MAGLEV jest jedna z najbardziej efektywnych metod rozpedzania
i hamowania samolotu w fazie rozbiegu i dobiegu. Inne warunki oderwania
samolotu od pasa wymagaja innego uksztattowania trajektorii wstepnego
wznoszenia. Celem pracy bylo dokonanie optymalizacji trajektorii wznosze-
nia samolotu transportowego wspomaganego w fazie startu systemem wyko-
rzystujacym lewitacje magnetyczna, minimalizujace] ilos¢ zuzytego paliwa
oraz emisje substancji szkodliwych, a takze potrzebe ominiecia najbardziej
zaludnionych obszaréw wokétlotniskowych.
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1. Wstep

Wiérédd najwazniejszych problemoéw stojacych wspotczesnie przed transpor-
tem lotniczym wyrdzni¢ mozna niekorzystne oddzialywanie samolotéw i lot-
nisk na srodowisko naturalne oraz rosnace koszty przewozow. Jedna z mozliwo-
Sci poprawy tej sytuacji jest opracowywanie nowatorskich rozwiazan zmierza-
jacych do obnizenia emisyjnoéci samolotow oraz poprawiajacych efektywnosé
transportowa. Nowe technologie startu i ladowania samolotu ukierunkowane
sa gloéwnie na: zmniejszenie zuzycia paliwa i zmniejszenie powierzchni obsza-
row zajmowanych przez lotniska. Pierwszy z wymienionych celéw moze zostaé
osiggniety réoznymi metodami: start samolotu z wykorzystaniem katapulty lub
toru szynowego, bezprzewodowe mikrofalowe przesylanie energii wykorzysty-
wanej przez samolot do startu i ladowania, wykorzystanie zjawiska lewitacji
magnetycznej (MAGLEV) do wspomagania startu i ladowania samolotu itp.
Technologia MAGLEV jest jedna z najbardziej efektywnych metod rozpedza-
nia i hamowania samolotu w fazie rozbiegu i dobiegu. Technologia ta jest
dobrze znana i wykorzystywana od lat w konstrukcji pociagdéw poruszajacych
sie z bardzo duzymi predkosciami. Uwazana jest za bezpieczna i przyjazna dla
srodowiska. Zastosowanie jej do przys$pieszania i hamowania samolotu wymaga
jednak przeprowadzenia dodatkowych badan teoretycznych oraz doswiadczal-
nych, ktére powinny daé¢ odpowiedz, czy taki system jest mozliwy do realizacji,
bezpieczny i ekonomicznie uzasadniony. Opis koncepcji wspomagania startu
i ladowania samolotu przez system wykorzystujacy technologie MAGLEV byt
przedmiotem kilku prac [8]-[10], ktére byly efektem analiz prowadzonych w ra-
mach projektu GABRIEL, finansowanego ze $rodkéw Unii Europejskie;j.

Start samolotu jest jedna z najistotniejszych faz lotu. Niska efektywnosé
fazy startu spowodowana jest wzglednie niska predkoscia oderwania od zie-
mi w stosunku do predkosci przelotowej, ktéra to na ogot zblizona jest do
predkosci maksymalnej danego samolotu. Duzy kat natarcia, na ktérym sa-
molot porusza si¢ w fazie startu oraz wychylone urzadzenia zwigkszajace site
nos$na (klapy, sloty itp.) sprawiaja, ze wspo6lezynnik oporu aerodynamicznego
jest wysoki, a doskonalo$¢ aerodynamiczna wzglednie niska. Dodatkowo wysu-
niete podwozie powigksza opér aerodynamiczny samolotu oraz opér zwiazany
z sita tarcia w trakcie toczenia sie samolotu po pasie. Mata predkos$¢ oderwania
wynika z ograniczonych mozliwosci rozpedzenia sie samolotu na wspélczesnie
istniejacych pasach startowych. Konwencjonalny start lub ladowanie trwaja
stosunkowo dlugo, a w ich trakcie samolot porusza sie blisko powierzchni zie-
mi. Zastosowanie systemu wspomagajacego start samolotu wplynie na zmniej-
szenie negatywnego oddzialywania samolotéw na srodowisko, w szczegdlnodci
w obszarach okololotniskowych. Odmienne warunki startu daja réwniez moz-
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liwos¢ innego ksztaltowania trajektorii wstepnego etapu wznoszenia samolotu
po starcie w celu zmniejszenia negatywnego oddzialywania na $rodowisko.
Celem pracy byto okreslenie optymalnych warunkéw oderwania oraz optymal-
nej trajektorii wstepnego wznoszenia samolotu wspomaganego w fazie startu
systemem wykorzystujacym technologie MAGLEV, minimalizujacych zuzycie
paliwa. W pracy zastosowano uproszczony algorytm optymalizacji trajekto-
rii lotu wykorzystujacy metode aproksymacji toru lotu wielomianem trzeciego
stopnia.

2. Optymalizacja trajektorii

Zagadnienie optymalnego sterowania samolotu, w szczegdlnosci optymali-
zacji trajektorii lotu (wznoszenia) w celu minimalizacji zuzycia paliwa, emisji
hatasu lub substancji szkodliwych dla srodowiska byly opisywane przez wielu
autoréw [1], [4], [6], [7], [13], [14], [17]. Problem formulowany jest jako za-
gadnienie wariacyjne, w ktérym przy spelnieniu warunkéw brzegowych i ogra-
niczen narzuconych na trajektorie samolotu minimalizowany jest funkcjonat
jakosci, taki jak czas wznoszenia (lotu), ilosé zuzytego paliwa itp. Do jego
rozwigzania wykorzystywano techniki programowania dynamicznego, ktorego
tworca byl Bellman [3] oraz zasade maksimum Pontriagina [12].

Do opracowania opisywanej metody wykorzystano uproszczona realizacje
metody Ritza-Galerkina przyblizonego rozwiazywania zagadnien brzegowych
do wyznaczenia optymalnej trajektorii lotu opisana w [16]. Metoda pozwala
wyznaczy¢ optymalna trajektorie lotu spelniajaca warunki brzegowe oraz ogra-
niczenia na nia narzucone. Uproszczony algorytm optymalizacji wykorzystuje
wielomiany trzeciego stopnia do aproksymacji zmian wybranych parametréw
lotu.

Ogolne sformutowanie zadania zaktada wyznaczenie optymalnej trajektorii
ruchu aparatu latajacego (rys. 1), opisanego ukltadem n réwnan rézniczkowych
zwyczajnych

i = fi(@1, .o Ty Uty Upy) 1=1,2,...,n m<n (2.1)
przy spetnieniu warunkow brzegowych
l‘(to) = {:El(to),l‘Q(to),...,l'n(to)} rzeR"
x(tf) = {a:l(tf), xg(tf), . ,:L'n(tf)}
oraz ograniczen narzuconych na zmienne stanu oraz zmienne sterowania
xzmzn(t) < xz(t) < xima:c(t)
ujmin(t) <Uj(t) <ujmax(t) j: 1,2,...,777,

(2.2)

(2.3)
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A<

Rys. 1. Ilustracja problemu optymalizacji trajektorii lotu

gdzie: x; — zmienne stanu, u; — zmienne sterowania, tg, ty — czas poczatkowy
oraz koncowy.

Charakterystyki techniczne aparatu latajacego sa znane i mozna je wyrazié
w postaci

xp = (xp1, ..., x7p) z, € R" (2.4)

Nalezy znalezé optymalna trajektorie z(t), t € (to,tf), zapewniajaca minima-
lizacje funkcjonatu

ty
Ta®) = [ fo(X.U) dt (25)
to
i odpowiadajace jej sterowanie
U(t) = (ur(t),...,um(t)) UeR™ (2.6)

W przypadku rozwiazywanego zadania uklad réwnan rézniczkowych (2.1) opi-
sujacych ruch samolotu w przestrzeni ograniczony moze by¢ do nastepujacych
7 réwnan wyprowadzonych w uktadzie wspétrzednych zwiazanym ze srodkiem
ciezkosci samolotu (rys. 2, [5])
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. T - D
V= g(icosoz — sinv)
myg
1
y = —|(T'sina + L] cos ¢ — mg cos
7= J cos ¢ — mg cos ] @7)
- (T'sina+ L)sinp . dm
pum— :—:C
v mV cosy " dt o
& =V cosycos y =V cosysiny i =h=Vsiny

gdzie: V', v, ¥, o oraz ¢ to odpowiednio predkosé¢ catkowita, kat toru, kat
odchylenia, kat natarcia i kat przechylenia. Wspotrzedne x, y, z = h okreslaja
przestrzenne polozenie samolotu. Zmienne 1, D, L, m, tzw. charakterystyki
techniczne samolotu (2.4), oznaczaja odpowiednio ciag, sile oporu, sile nosna
oraz mase samolotu. Wielko$¢ g oznacza przy$pieszenie ziemskie.

Rys. 2. Uklad wspélrzednych oraz sity i momenty dzialajace na samolot w locie

Pomiedzy zmiennymi z réwnania (2.1) i (2.7) zachodzi zwiazek dla wspol-
rzednych fazowych

=V T =1y r3 =1 Ty=m (2.8)
T5 =T T =1y 7 =h ’
oraz dla funkcji sterowania
up =@ ug =T Uz = o (2.9)

W powiazaniu z réwnaniami ruchu (2.7) zadanie wartosci przyspieszen linio-
wych srodka cigzkosci wzgledem czasu w poczatkowym (Z0, Yo, ho) oraz konco-
wym (& 7,9, hy) punkcie trajektorii réwnowazne jest zadaniu w tych punktach
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wartosci predkosci catkowitej Vg, V7, kata toru lotu 7o, 5 oraz kata odchylenia
Yo, Py.

Warunki brzegowe dla wspotrzednych fazowych zapisuje sie w nastepujacy
sposéb

t=0 z(0) = y(0) = o h(0) = ho

V(0) =W 7(0) =70 ¥(0) = 1o m(0) = mg (2.10)
t=tr x(ty) = xy y(ty) =yy h(ty) = hy ’
Vi(ty) =Vy Y(ty) =y Y(ty) = by m(ty) = mg

Oproécz zapisanych powyzej warunkéw dla wspotrzednych fazowych, nalezy
okredli¢ rowniez warunki graniczne dla zmiennych sterowania

t=20 Y = Yo T="1T a = q

t:tf Y =@f T:Tf Q= Qayf (2.11)

W przypadku optymalizacji trajektorii lotu trudno jest okresli¢ koncowa war-
tos¢ czasu ty oraz predkosci i przyspieszenia koficowe. Dlatego, zeby predkosé
i przyspieszenie uniezalezni¢ od ksztaltu trajektorii, tzn. od wspétrzednych x,
y i h, zamiast czasu wprowadza sie nowy argument 7, ktory zwigzany jest
z czasem fizycznym t za pomocag wspoétezynnika skali

e 1

—=3 (2.12)
gdzie: A — nieznana funkcja skali.

Uklad réwnan opisujacy ruch samolotu (2.7) wyrazony bedzie wzgledem
nowej zmiennej 7 i uzupelniony wyrazeniem (2.12). Nowy uklad réwnan, wia-
zacy ze soba 12 niewiadomych zmiennych, 7 zmiennych stanu (2.8), czas t, trzy
zmienne sterowania (2.11) i funkcje A (2.12), nie jest ukltadem zamkniety. Aby
sprawi¢, zeby uktad rownan stal sie domkniety, nalezy dodaé cztery dodatkowe
zwiagzki w postaci tzw. funkcji wspierajacych. W charakterze takich zwiazkéw
wprowadzone zostana zaleznosci od T wspélrzednych (1), y(7), h(7). W cha-
rakterze czwartej zaleznosci wprowadzi¢ mozna prawo zmiany predkosci lotu
pomiedzy punktami poczatkowym i koncowym opisane funkcja V(7). Wtedy
funkcje A wyznaczyé¢ mozna na podstawie zaleznosci

A= 4 (2.13)

/.Z',2 + y/2 + h/2
katy toru oraz odchylenia wyznaczane beda na podstawie

n h'A !

Yy
/.Z',2 +y/2 + h/2 T

siny =
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W charakterze funkcji wspierajacej mozna przyjaé¢ dowolng funkcje ciagla,
plynnie zmieniajgca si¢ w przedziale od 79 do 7. Doswiadczenie pokazuje, ze
najlepiej jest przyja¢ funkcje wspierajaca w postaci sumy trzech wielomianow
trzeciego stopnia opisanych w nastepujacy sposéb

1 1
zi(7) = Cio + Cua7 + 501'27'2 + 60i373 (2.15)

wtedy jej pochodne beda rowne

1
:E;(T) =Cjp + Cipt + §Ci372 :E;/(T) = Cjo + Cy3T (2.16)
:E;-”(T) = 023
gdzie
a;2 a;3
Cio = io — ( ) (?)713’2
a;

Ci = xlo + kl]( ) T+ k‘g ( 23)7'2-22

Cio = xlyy — [k1]asamin — [ka)aisTio

Ciz = an + [k1]aig + [ka]ais (2.17)

oy — 0 dla 7<mm)

L= 1 dla 7> Til

by — 0 dla 7 < 70
2= 1 dla 7> Ti2

Zaproponowana forma zapisu wielomianu w postaci (2.14) jest stosunkowo
prosta i gwarantuje zachowanie wlasnosci wynikajacych ze specyfiki przebie-
gu funkcji wspierajacych i ich pochodnych. Postaé funkcji wspierajacej (2.14)
dla wspélrzednych z(7), y(7), h(7) oraz V(7) jest taka sama, a rozrdznienie
dokonywane jest na podstawie indeksu 1.

Wybdr trzeciego stopnia wielomianu w charakterze funkcji wspierajacej
podyktowany byl checig uzyskania jak najwiekszej doktadnosci, przy jak naj-
mniejszym naktadzie obliczeniowym. Zastosowanie drugiego stopnia spowodu-
je nieciaglto$é drugiej pochodnej na granicach przedzialéw opisywanych wie-
lomianami. Odpowiada to skokowej zmianie sit zewnetrznych dziatajacych na
obiekt. Zastosowanie wyzszych stopni powoduje problemy obliczeniowe, wy-
nikajace z réznic pomiedzy wspédlezynnikami, siegajacych wielu rzedéw wiel-
kosci, co jest dodatkowych Zrodtem bledéw obliczen numerycznych. W celu
podniesienia doktadnosci aproksymacji ekstremali opisujacej trajektorie lotu,
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zastosowano opis w kazdym przedziale od 79 do 7 trzema wielomianami trze-
ciego stopnia stycznych w dwoch punktach wewnetrznych. Wariacja punktéw
stycznosci m; do mo; daje efekt analogiczny do podniesienia stopnia wielomianu
aproksymujacego, poprawiajac dokladno$é aproksymacji i zwiekszajac liczbe
optymalizowanych parametréow.

3. Sformulowanie zadania

Zadaniem niniejszej pracy jest okreslenie trajektorii wznoszenia samolotu
wykonujacego start z toru magnetycznego, charakteryzujacej sie minimalna
emisja substancji szkodliwych. Tak postawiony problem jest zadaniem do$é¢
zlozonym i w ogdlnym przypadku wymaga uwzglednienia wielu czynnikéw. Na
wartos$¢ przyjetego wskaznika kryterialnego bedzie mialo wpltyw wiele czynni-
kéw, takich jak: wysoko$é i predkosé lotu, zakres pracy silnika (silnikéw), czas
lotu oraz warunki atmosferyczne. Przy rozwiazywaniu problemu samolot trak-
tuje sie jako punkt materialny, co oznacza, ze zaktada sie idealny jego pilotaz,
a tym samym suma wszystkich momentéw na niego dziatajacych w kazdym
punkcie lotu musi by¢ réwna zero. Sterowanie moze odbywaé sie zasadniczo
dwoma sposobami: przez wychylenie sterow i zmiane zakresu pracy silnikdw.
Pierwszy sposéb umozliwia pochylenie, odchylenie i przechylenie. Drugi spo-
so6b — zmiana predkosci obrotowej silnika, pozwala na dobdér odpowiedniego
ciagu. Optymalizacja sprowadza sie zatem do okreslenia takiego prawa stero-
wania samolotem, aby krzywa, po ktérej bedzie sie on przemieszczal byla eks-
tremalng. Tak sformutowany problem jest typowym zadaniem wariacyjnym,
a otrzymana krzywa nazywa sie ekstremala. Rozréznia sie dwa zasadnicze ty-
py takich zadan. Pierwszy to taki, w ktorym wszystkie warto$ci szukanych
funkcji w punkcie poczatkowym i koncowym sa $cisle okreslone. Jest to zada-
nie z zadanymi warunkami brzegowymi. W praktycznych zadaniach dynamiki
lotu tylko czeé¢ tych warunkow jest dana. Sa to tzw. zadania ze swobodnymi
koncami. Analizowany przypadek jest wlasnie takim zadaniem, przy czym za-
dane sa tu wszystkie warunki w punkcie poczatkowym, a w koncowym tylko
czesé z nich. Warunki poczatkowe odpowiadaja momentowi oderwania sie sa-
molotu od pasa. Warunki konicowe okreslone sa koniecznoscia osiagniecia przez
samolot okreslonej predkosci i wysokosci lotu, zapewniajacych mozliwo$é kon-
tynuowania bezpiecznego wznoszenia do wysokosci przelotowej. Nie wszystkie
parametry moga zmieniac sie w sposob dowolny. Niektoére z nich dla optymalnej
trajektorii moglyby wykraczaé¢ poza dopuszczalne ich wartosci. Z tego powodu
na otrzymana w wyniku optymalizacji trajektorie nalezy natozy¢ odpowiednie
ograniczenia zgodnie z odpowiednimi przepisami i instrukcjami eksploatacji.
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W ogélnym przypadku bedg to ograniczenia aerodynamiczne, wytrzymatoscio-
we, osiagowe oraz zalezne od ksztaltu trajektorii. Ograniczenia aerodynamicz-
ne i wytrzymatosciowe sa jednymi z wazniejszych, gdyz zapewniaja bezpieczna
eksploatacje. Nalezy je rozpatrywaé¢ wspoélnie, poniewaz w ogdlnym przypad-
ku okresla sie je rownoczesnie, tak pod katem wytrzymatosci konstrukeji, jak
i wlasnosci aerodynamicznych platowca, a takze charakterystyk osiagowych
uwzgledniajacych mozliwoéé¢ wystapienia awarii. Przy czym jako dopuszczal-
ng wartosé, ktorej nie wolno przekroczyé, przyjmuje sie z pewnym zapasem
bezpieczniejsza. Jako kryteria bierze sie pod uwage nastepujace czynniki:

o wytrzymalo$¢ konstrukcji ptatowca, silnikéw i pozostalych elementéw
samolotu,

e sterowno$é i stateczno$é samolotu,
e zjawiska zwiazane z malymi i duzymi predkosciami lotu,
e pulap praktyczny samolotu,

o wplyw burzliwej atmosfery.

W analizowanym przypadku jako ograniczenia tego typu przyjmuje sie nie-
przekroczenie: maksymalnej predkosci lotu, dopuszczalnego wspotczynnika ob-
ciazenia oraz dopuszczalnego kata natarcia. Ograniczenia zalezne od ksztattu
trajektorii lotu uwzgledniaja minimalng wysokos¢ nad terenem oraz omijanie
obszaréw zakazanych lub niebezpiecznych itp.

4. Wyniki obliczen

Obliczenia wykonano dla samolotu Airbus A320, ktorego charakterystyki
techniczne wyznaczono metodami obliczeniowymi. Zadanie polega na znalezie-
niu optymalnej trajektorii wstepnego etapu wznoszenia samolotu, ktéry w fazie
rozbiegu rozpedzany jest systemem wykorzystujacym zjawisko lewitacji ma-
gnetycznej. Zaklada sie, ze samolot rozpedzany jest do predkosci oderwania
przez system naziemny, nastepnie wznosi si¢ w locie silnikowym do wysokosci
10000 ft, omijajac duze skupiska ludzkie. Nastepnie kontynuuje lot zgodnie
z zatozonymi procedurami przelotowymi. Definicje konfiguracji samolotu wy-
korzystywanych w obliczeniach i przyjete zgodnie z [2] zawiera tabela 1. Obli-
czenia wykonano dla startéw wykonanych wedlug trzech réznych scenariuszy
i wyniki poréwnano ze startem konwencjonalnym. Definicje analizowanych sce-
nariuszy zawiera tabela 2. Tabela 3 zawiera zestawienie warunkéw brzegowych
dla ktérych wykonano obliczenia.
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Tabela 1. Definicje konfiguracji samolotu

Konfiguracja Kat wychylenia
(CONF) Faza lotu klap [deg] | slotéw [deg]

0 Przelot 0 0

2 Start 15 22

3 Start /podejscie do ladowania 20 22

Full Ladowanie 35 27

Tabela 2. Definicje analizowanych scenariuszy startu [15]

Masa Predkosé Poziom mocy
samolotu Scenariusz oderwania | silnikéw w chwili | CONF
[ke] [m/s] oderwania [%]
I — Accelerated 75 =0 CONF 2
71168,44* | IT — Conventional 75 100 CONF 2
IIT — Unconventional 110 100 CONF 0

* samolot z systemem GABRIEL, [8], [11]

Tabela 3. Warunki brzegowe optymalizacji

‘ Parametr ‘ Wartosé ‘ Jednostka ‘
o 0 m
Yo 0 m
ho 0 m
Vo = Vior (zaleznie od scenariusza) | tabela 2 m/s
0 0.02 rad
hy FL100 -
Vi 275 knot
ROC} — koficowa predko$¢ wznoszenia 2200 fpm

Poszukiwanie optymalnej trajektorii minimalizujacej zuzycie paliwa oraz
emisje substancji szkodliwych wykonano przy uwzglednieniu faktycznych ogra-
niczen zewnetrznych. Przyjeto nastepujace ograniczenia na etapie wyznaczania
trajektorii lotu:

e dla wspotrzednych drogi: x > 0, h > 0,

e dla wspolczynnika sity nosnej: Cz < Czpmar (@ < Qhryt),

e dla wspélczynnika obciazenia: n < 1,2,

e dla ciagu zespolu napedowego: T'(h, V') < Tpaz(h, V).
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Trajektorie wznoszenia zostaly wyznaczone dla lotniska Schiphol k. Am-
sterdamu. Zalozono, ze samolot startuje z pasa o oznaczeniu RWY 27, wyko-
nujac rozbieg na kursie 265°. Plan sytuacyjny pokazujacy potozenie lotniska
oraz rozmieszczenie stref duzych skupisk ludzkich znajduje sie na rysunku 3.
Tabela 4 zawiera zestawienie ilodci paliwa niezbednego na wykonanie startu
klasycznego oraz startéw wspomaganych systemem GABRIEL, wedlug sce-
nariuszy zdefiniowanych w tabeli 2. Rysunek 4 pokazuje ksztalty trajektorii
optymalnych dla analizowanych przypadkoéw. Zaleznos¢ przebytej drogi w po-
ziomie i pionie dla trajektorii optymalnych przedstawiony zostal na rysunku 5.
Zalezno$¢ ta stanowi profil trajektorii optymalnej w rozwinieciu. Na rysunku 6
przedstawiona zostalta zalezno$¢ predkosci catkowitej od czasu dla trajektorii
optymalnych. Start konwencjonalny (reference a/c) charakteryzuje sie stale
narastajaca predkoscia, az do osiagniecia zakladanych warunkéw koncowych
wznoszenia. W scenariuszu I predkosé narasta stosunkowo wolno ze wzgledu
na niski poziom mocy w momencie oderwania si¢ samolotu od pasa. W sce-
nariuszu II predkos¢ narasta szybciej, lecz jej wzrost w poczatkowym etapie
jest limitowany przez ograniczenia dla wysunietej mechanizacji. W scenariu-
szu III predkos¢ wzrasta do najwiekszych wartosci, a ostatni etap wznosze-
nia realizowany jest w manewrze dynamicznym, przy wykorzystaniu wczesniej
zgromadzonej energii.

Reference aircral
Scenario 1 / - 2 : Lift-off
Scenario 2 :

Scenario 3

Rys. 3. Polozenie punktu startu i stref o duzym zageszczeniu ludnoéci
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Tabela 4. Masa paliwa zuzytego na wznoszenie

‘ Analizowany przpadek | Masa paliwa [kg] ‘

Conventional 449,49
Scenario | 418,38
Scenario 11 386,00
Scenario II1 329,35

High population density zones

X [km]

40

Reference aircraft
Scenario 1
Scenario 2
Scenario 3

Lift-off

Rys. 4. Optymalne ksztalty trajektorii lotu

4000
3000
£
E, 2000
]
T
Scenario |
1000 Scenario Il
Scenario Il
Reference a/c
0
0 10 20 30 40

Ground distance, km

Rys. 5. Profil pionowy optymalnych trajektorii
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Speed, m/s

—e&—— Scenario |

—&—— Scenario Il

———— Scenario lll
— Reference alc

60

0 100 200 300
Time, s

Rys. 6. Przebieg predkosci catkowitej

Na rysunku 7 przedstawiono zmiane kata toru lotu w trakcie wznoszenia.
Scenariusz I charakteryzuje sie¢ najmniejszymi zmianami kata toru lotu, mniej-
szymi niz start klasyczny. Najwicksze wartoséci kata toru lotu otrzymano dla
scenariusza II. Podczas startu realizowanego wedlug scenariusza III maksy-
malne wartosci kata toru lotu sa nie wieksze niz dla startu klasycznego i sa
osiggane w koncowej fazie wznoszenia. Rysunek 8 przedstawia zmiane pred-
kosci wznoszenia dla trzech analizowanych scenariuszy. Najmniejsze predko-
$ci wznoszenia wystepuja dla startu klasycznego. Dla scenariusza pierwszego
wstepny etap wznoszenia realizowany jest z najmniejszymi predkosciami pio-
nowymi. Przebieg predkosci wznoszenia dla scenariusza drugiego i trzeciego
jest zblizony. W scenariuszu trzecim wstepny etap wznoszenia realizowany
jest z najwiekszymi predkoéciami pionowymi.

0.16

0.12

0.08

—=e@—— Scenario |

0.04 ——&—— Scenario

———— Scenario Il
— Reference a/c

Trajectory angle, rad

0 100 200 300
Time, s

Rys. 7. Przebieg kata toru lotu
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25

—e—— Scenario |

—&—— Scenario Il

———— Scenario lll
— Reference alc

Vertical speed, m/s

0 100 200 300
Time, s

Rys. 8. Przebieg predkosci wznoszenia

5. Wnioski

Praca dotyczy wyznaczenia optymalnej trajektorii wstepnego etapu wzno-
szenia samolotu transportowego, wspomaganego w fazie rozbiegu systemem
wykorzystujacym zjawisko lewitacji magnetycznej. Odmienne od klasyczne-
go przypadku warunki startu (wieksza predko$é oderwania, brak podwozia,
konfiguracja gladka w momencie oderwania od pasa) pozwalaja w inny spo-
sob uksztaltowac trajektorie wznoszenia, niz dla obecnie realizowanych star-
tow klasycznych. Mozna w ten sposob otrzymaé znaczace oszczednosci pali-
wa zuzywanego w tej fazie. Wyznaczenie trajektorii wznoszenia zapewniaja-
cej minimalizacje zuzycia paliwa dato réwniez rozwiazanie charakteryzujace
sie minimalng emisjg substancji szkodliwych dla srodowiska. Do wyznacze-
nia optymalnej trajektorii wznoszenia wykorzystano metode Ritza-Galerkina
przyblizonego rozwiazywania zagadnien brzegowych, zapewniajaca uzyskanie
wystarczajacej do celéw praktycznych doktadnosci. Dzieki uwzglednieniu ob-
szarow o duzym zaludnieniu uzyskana trajektoria omijajaca te obszary daje
rowniez rozwiazanie charakteryzujace sie mniejsza uciazliwoscia dla ludzi ze
wzgledu na emisje hatasu. Dalsze prace dotyczyé beda optymalizacji warun-
kéw startu oraz wyznaczania trajektorii optymalnej dla bardziej rozbudowa-
nych i doktadniejszych modeli emisji hatasu oraz substancji szkodliwych dla
srodowiska.
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Minimalization of take-off negative environmental impact of aircraft with
the GABRIEL system

Abstract

The aircraft take-off is one of the most essential phases of the flight. The low effi-
ciency of the take-off phase is caused by a relatively low liftoff speed in relation to the
flight speed which is usually close to the maximal speed of the given aircraft. A large
angle of attack at which the aircraft moves in the take-off phase and the extended
devices increasing the carrying capacity (flaps, slots and so on) cause a high coeffi-
cient of the aerodynamic drag and a relatively low lift/drag ratio. Additionally, the
extended landing gear increases the aerodynamic drag and the resistance connected
with the friction force during the bowling of the aircraft at the runway. The small
speed of the liftoff also follows from the limited abilities of the aircraft acceleration on
the currently existing runways. A conventional take-off or landing lasts relatively long,
and during these operations the aircraft moves close to the ground surface. The eager-
ness to decrease the negative impact of the aircraft on the environment, especially
on the areas near the airports, has led to working out different concepts of changing
the conventional way of the aircraft take-off and landing. New technologies of the
aircraft take-off and landing are mainly focused on: decreasing the fuel consumption
and decreasing the surface of areas occupied by the airports. The first mentioned aim
can be achieved by different methods: the aircraft take-off with using the catapult
or the rail track, wireless microwave sending of energy used by the aircraft for the
take-off and landing using the phenomenon of magnetic levitation (MAGLEV). The
MAGLEV technology is one of the most effective methods of accelerating and bra-
king the aircraft in the phase of the run and landing roll operation. Different lift-off
conditions of aircraft supported by a ground based system needs a different form of
the trajectory during the initial phase of climb. The aim of the present work is to
determine the optimal conditions of take-off and the optimal trajectory of the initial
part of the aircraft aided by the system using the MAGLEYV technology, minimizing
fuel consumption and noise emission. The simplified algorithm of optimization of the
flight trajectory is used in this work. It incorporates a method of approximating the
flight path by a third degree polynomial.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéw finansowych na nauke w latach 2012-2014
przyznanych na realizacje projektu miedzynarodowego wspotfinansowanego.
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W artykule przedstawiona jest konstrukcja wyrzutni magnetycznej prze-
znaczonej do startu i ladowania matych statkow powietrznych. Omo-
wiona zostala konstrukcja toru magnetycznego, napedu oraz zawieszen
magnetycznych z nadprzewodnikami. Analizy pola magnetycznego wy-
konano metoda elementéow skonczonych. Przedstawiono algorytm stero-
wania i wyniki jego eksperymentalnej weryfikacji.

1. Wstep

Jednym z probleméw zwiazanych z uzytkowaniem i eksploatacja bezzato-
gowych statkéow powietrznych jest ich wyrzucanie i odzyskiwanie. Duze statki
bezzatogowe stosuja techniki wykorzystywane w lotnictwie klasycznym, czyli
podwozie state lub chowane, ktére umozliwia rozpedzanie statku powietrznego
do predkosci startowej oraz jego przyziemienie i wyhamowanie podczas lado-
wania. Proces jest realizowany z wykorzystaniem przygotowanych drég star-
towych. Zupelnie inne problemy wystepuja przy starcie znacznie mniejszych
statkéw powietrznych. Przy wzroscie masy startowej wyrzucenie z reki lub wy-
rzutni recznej jest bardzo skomplikowane i niebezpieczne dla personelu. Wiecej
probleméw pojawia sie przy odzyskiwaniu statkéw powietrznych, poniewaz la-
dowanie odbywa si¢ w terenie przygodnym. Dlatego dochodzi do uszkodzenia
statkow powietrznych i wyposazenia. Dla wiekszych statkow bezzalogowych
wykorzystuje sie wyrzutnie, ktére do wystrzelenia statku powietrznego wyko-
rzystuja energie tadunkéw prochowych lub energie sprezysta (np. guma). La-
dowanie musi odbywacé sie z wykorzystaniem innego systemu (np. spadochro-
ny, poduszki powietrzne, ladowanie w terenie przygodnym). Innym, znacznym
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ograniczeniem wyrzutni jest wytracanie energii nagromadzonej w wozku, kto-
Iy po wyczepieniu samolotu porusza sie po torze wyrzutni. Dlatego wyrzutnie
tego typu stosuje sie do stosunkowo nieduzych samolotéw. Problem znacznie
narasta przy wzroscie masy startowej ponad 200kg i predkosci okoto 70 m/s.

Obecnie prowadzone sa prace umozliwiajace wyrzucanie i odzyskiwanie
statkéw powietrznych z wykorzystaniem systeméw magnetycznych. System ta-
ki sktada sie z magnetycznych toréw umozliwiajacych lewitacje magnetyczna
san oraz liniowy silnik elektryczny. Zawieszenia magnetyczne eliminujg tarcie
miedzy torem a saniami z samolotem, natomiast naped odpowiedniej mocy
umozliwi wyrzucenie samolotu, ktéry po uzyskaniu predkosci startowej od-
dziela sie od san.

W artykule przedstawiona zostata konstrukcja wykonanego w ramach pro-
jektu GABRIEL systemu magnetycznego umozliwiajacego wyrzucanie matych
bezzatogowych samolotéw. Przedstawiona praca ma na celu weryfikacje zato-
zen przyjetych w projekcie GABRIEL.

2. Start i ladowanie z wykorzystaniem wyrzutni magnetycznej

System startu i ladowania zbudowany jest z toru, na ktérym umieszczony
zostal specjalny wozek z saniami (rys. 1). Samolot przed startem znajduje sie
na wozku. Nastepnie samolot wraz z wozkiem umieszczony jest na saniach ma-
gnetycznych. Do rozpedzania san wykorzystany jest liniowy silnik elektryczny.
Po uzyskaniu predkosci startowej nastepuje oddzielenie samolotu od wdézka.
Samolot przechodzi w zakres wznoszenia, natomiast sanie wraz z wozkiem ha-
muja. Po zatrzymaniu san nastepuje oddzielenie wozka, ktoéry udaje sie na
miejsce postojowe. Sanie powracajg do pozycji startowej lub przygotowuja sie
do przyjecia ladujacego samolotu.

|

B
v

Sanie [

Tor magnetyczny

Rys. 1. System startu GABRIEL

Podczas ladowania (rys. 2) procedura realizowana jest w odwrotnej ko-
lejnosci. Po osiagnieciu pozycji decyzyjnej na Sciezce schodzenia (kurs i wy-
soko$¢) uruchamiany jest system ladowania. Sanie z wézkiem rozpedzaja sie,
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a po uzyskaniu odpowiedniej predkosci, nastepuje synchronizacja predkosci
san i samolotu. Na saniach znajduje sie wozek, ktoérego zadaniem jest prze-
chwycenie ladujacego samolotu. Po synchronizacji predkosci samolotu i san,
samolot wyréwnuje, a nastepnie osiada na wozku. System wchodzi w zakres
hamowania, sanie wytracaja energie i po zatrzymaniu samolot wraz z wozkiem
zjezdzaja na miejsce postojowe. System przygotowuje sie do kolejnego startu
lub ladowania.

Rys. 2. System ladowania GABRIEL

Zastosowanie takiego rozwiazania wiaze sie ze znacznymi korzy$ciami eko-
nomicznymi, poniewaz tego typu start pozwala zaoszczedzi¢ paliwo, ktére moz-
na wykorzysta¢ podczas lotu — zwiekszenie zasiegu. Dodatkowym atutem jest
prosta konstrukcja samolotu, poniewaz niezbedny jest tylko system cumowania
do wozka, natomiast wyeliminowany jest uktad podwozia wraz z instalacjami
niezbednymi do jego sterowania i kontroli pracy.

Kolejnym problemem jest emisja hatasu i zanieczyszczen, ktore dostaja
sie na maltej wysokosci do atmosfery. Coraz czeéciej pojawiaja sie pytania do-
tyczace emisji szkodliwych czynnikéw do atmosfery przez statki powietrzne.
Dlatego kazde ograniczenie emisji szkodliwych czynnikéw i zastapienie jej ener-
gig elektryczna jest dziataniem proekologicznym. Energia elektryczna obecnie
jest zaliczana do zielonej energii. Dodatkowym czynnikiem jest poprawa bez-
pieczenstwa w zakresie wykonywania manewru startu i ladowania oraz ruchu
statkéw powietrznych w porcie lotniczym.

3. Wyrzutnia magnetyczna

Wyrzutnia magnetyczna sklada sie z systemu zawieszen magnetycznych
i napedu liniowego (rys. 3a). Poszczegdlne elementy systemu zamontowane sa
na stabilnych plytach. Wyrzutnia sklada sie z szesciu sekcji/plyt o dlugosci
960 mm. Na plytach umieszczone sa katowniki umozliwiajace montaz napedu
liniowego oraz podpor przeznaczonych do montazu i regulacji toréw magne-
tycznych.
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Wyrzucany samolot umieszczony jest na saniach magnetycznych, ktore
stanowig ruchomy element wyrzutni. Sanie zbudowane sa ze sztywnej ramy
aluminiowej, do ktorej dotaczone sa elementy zawieszen magnetycznych oraz
liniowego silnika elektrycznego (rys. 3b).

Rys. 3. Wyrzutnia magnetyczna (a), sanie magnetyczne (b)

Do rozpedzania wykorzystany zostal silnik liniowy LMCA firmy HIWIN.
Silnik sktada sie ze statoréw polaczonych w jeden linial (rys. 4b). Poszcze-
gélne statory maja dtugosci 320 mm (rys. 4a). Na plycie umieszczone sa trzy
statory, ktorych wspdélna linie wyznacza katownik. Miedzy plytami polacze-
nie realizowane jest przez system kotkéw prowadzacych wraz ze specjalnymi
srubami Sciagajacymi, ktére wyposazone sa w stozki prowadzace.

mrv,

Rys. 4. Pojedynczy stator napedu liniowego (a) i polaczone w linie statory
wyrzutni (b)

Biegnik silnika liniowego zamontowany jest do ramy san. System zostal tak
zaprojektowany, by mozna byto wykonac regulacje ustawienia pozycji biegnika
wzgledem toréw. Dodatkowo na saniach umieszczone sa proste kota wykonane
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z malych tozysk tocznych, ktorych zadaniem jest ograniczenia ruchu biegni-
ka przy wystepowaniu ruchéw bocznych spowodowanych przejSciami miedzy
torami oraz niewywazeniem.

Rys. 5. Biegnik napedu liniowego

Silnik zasilany jest przez falownik jednofazowy (rys. 6). W falowniku zapro-
gramowane sg krzywe rozpedzania i hamowania. Bezposrednia zmiana czesto-
tliwodci realizowana jest przez zewnetrzne napiecie zmieniajace sie w zakresie
0 + 10 V. Dodatkowo falownik jest sterowany trzema sygnalami logicznymi,
ktére odpowiedzialne sa za ruch biegnika w prawo, ruch biegnika w lewo oraz
blokade pracy falownika. Odblokowanie lub aktywizacja kierunku ruchu od-
bywa sie przez podanie niskiego poziomu sygnalu — ,,0” logiczne. Falownik
moze by¢ sterowany recznie przez zadawanie czestotliwoéci z wykorzystaniem
numerycznej klawiatury.

Rys. 6. Sterownik i falownik do zasilania silnika liniowego
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Zmieniajac czestotliwosé, mozna regulowaé predko$é san magnetycznych.
Predkosé¢ v silnika liniowego okreslona jest zalezno$cia

v=27f (3.1)

gdzie: T — podziatka biegunowa silnika liniowego, f — czestotliwos¢ zasilania.

Zasilanie do uzwojen biegnika doprowadzane jest przez przewdd elektrycz-
ny umieszczony w prowadniku (rys. 3a). Elementem prowadzacym prowadnik
jest specjalna rynna przeciwposlizgowa. Prowadnik ponadto stabilizuje ruch
san na obranym kierunku. Nalezy zaznaczy¢, ze tak wykonany system zasi-
lania nie jest rozwiazaniem optymalnym. Znacznie lepszym rozwigzanie jest
odwrocenie funkcji i umieszcezenie malego zespolu magneséw na saniach, na-
tomiast uzwojenia powinny zosta¢ zamocowane do plyty. Niestety wzgledy
modutowosci oraz brak tego typu rozwiazan dostepnych na rynku znacznie
ograniczyl obszar poszukiwan. Silnik taki powinien by¢ zaprojektowany tylko
na uzytek wyrzutni.

Na saniach magnetycznych umieszczony jest system wspomagania ladowa-
nia, ktéry obejmuje ruchomg platforme, ustawiajaca sie automatycznie wzgle-
dem polozenia katowego statku powietrznego. Platforma i samolot opracowane
zostaly przez zesp6l naukowy z Aachen. Na rysunku 7 przedstawione sg sanie
z platforma, natomiast na rysunku 8 znajduje sie samolot.

Rys. 7. Sanie z platforma do ladowania

4. Prowadnice magnetyczne

Jednym z gléwnych elementéw systemu sa magnetyczne zawieszenia pa-
sywne. Zadaniem zawieszen jest utrzymanie w stanie lewitacji magnetycz-
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Rys. 8. Samolot wykorzystywany w testach ladowania i startu

nej, czyli bez kontaktu mechanicznego, san wyrzutni. Wyeliminowanie tarcia
znacznie poprawia wlasciwosci dynamiczne systemu.

Do podparcia san magnetycznych wykorzystano magnetyczne zawiesze-
nia pasywne z nadprzewodnikami. Zawieszenie tego typu sktada sie z zespotu
magneséw oraz nadprzewodnikéw znajdujacych sie w specjalnym pojemniku.
Pojemnik oprécz nadprzewodnikow zawiera ciekty azot. Wykonany jest z ma-
terialu o bardzo malej przewodnosci cieplnej, ktory izoluje zawartos$é¢ pojem-
nika (ciekly azot z zatopionymi nadprzewodnikami) od otoczenia i uniemoz-
liwia zbyt szybkie odparowanie azotu i ogrzanie nadprzewodnikéw. Pojemnik
jest tak uksztaltowany, by ciekly azot oplywal jak najwieksza powierzchnie
nadprzewodnikéw. Pokrywa ma za zadanie ogranicza¢ ruch nadprzewodnikéw
w gore (reakcja zawieszenia pasywnego). W pokrywie umieszczono otwér do
napelniania azotem oraz mate otwory odpowietrzajace zbiorniki. Pokrywa i po-
jemnik przedstawione sa na rys. 9.

Rys. 9. Pojemnik zawieszenia pasywnego

W podstawie pojemnika wykonano wybranie, ktére umozliwia wplywanie
azotu pod nadprzewodnik. Dlatego podstawa pojemnika ma grubosé¢ 2mm.
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Poniewaz wystepowaly przypadki uszkodzenia pojemnikow, to dodatkowo zo-
staly zabezpieczone mata z wldékna weglowego. W pojemniku znajduja sie
cztery nadprzewodniki YBCO o temperaturze krytycznej 93 K. Nadprzewod-
niki maja ksztalt walcéw o érednicy 21 mm i wysokosci 8 mm. Do podsta-
wy dociskane sa przez pokrywe zamykajaca pojemnik. Konstrukcja pokrywy
przedstawiona jest na rys. 9b. Mocowanie pojemnikéw do san przedstawione
jest rys. 10.

Rys. 10. Mocowanie pojemnika z nadprzewodnikami (a) i lewitujacy pojemnik
z nadprzewodnikami (b)

Mocowanie pojemnikéw umozliwia regulacje wysokosci pojemnika wzgle-
dem san. Przez regulacje wysokosci pojemnika mozna zmieniaé¢ warto$é mak-
symalnego obciagzenia. Prowadzi to do umieszczenia nadprzewodnika w polu
magnetycznym o wiekszej wartosci, co powoduje wygenerowanie wiekszej sity
magnetycznej, ktora moze rownowazy¢ wieksze obciazenie san.

Kolejnym elementem zawieszenia jest tor magnetyczny, ktory zbudowa-
ny jest z magneséw o réznej wartosci wektora magnetyzacji. Na rysunku 11a
przedstawione sa wyniki analizy metoda elementéw skonczonych rozktadu po-
la magnetycznego w tablicy magneséw. Magnesy, stanowiace centralna war-
stwe tablicy, posiadaja orientacje wektora magnetyzacji skierowang przeciwnie
niz magnesy tworzace warstwy zewnetrzne. Taki uklad magneséw powoduje
ukierunkowanie pola magnetycznego. Na rysunku 11b przedstawiony jest roz-
ktad pola magnetycznego nad torem magnetycznym. Pole to przyjmuje ksztalt
Srynny”, w ktorej porusza sie nadprzewodnika. ,Rynna” magnetyczna zapew-
nia prowadzenie nadprzewodnika i zapewnia stabilng lewitacje oraz utrzymy-
wanie kierunku.

5. Uklad sterowania i eksperymentalna weryfikacja stanowiska
W systemie startu i ladowania zastosowano zawieszenia pasywne, ktore

nie wymagaja sterowania. Stabilna lewitacja oraz wartosé¢ szczeliny (poltozenie
pionowe san) jest zapewnione przez wzajemne polozenie magneséw i nadprze-
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Rys. 11. Wektor magnetyzacji w tablicy magneséw (a), rozklad pola magnetycznego
nad tablica magneséw (b)

wodnikéw oraz wlasciwosdci materialéw. Szerzej powyzsze problemy oméwiono
w poprzednim rozdziale.

Sterowanie ogranicza sie do zapewnienia odpowiedniej pozycji liniowej san
na torze. Do sterowania wyrzutnia wykorzystany jest sterownik cRIO wypo-
sazony w moduly wej$é i wyj$é analogowych oraz moduly wejs¢ i wyjsé cy-
frowych (rys. 6). Moduly wyjsé analogowych generuja napiecia z przedziatlu
0+ 10V. Zmiana napiecia podawana jest na wejscie falownika. W falowniku
zaprogramowana jest charakterystyka, wedtug ktérej zadane napiecie zamienia
na czestotliwos¢ napiecia zasilajacego silnik liniowy. Korzystajac z zaleznosci
(3.1), mozna uzyska¢ pozadana predkosci liniowa sai.

Ostatecznie dla przyjetej charakterystyki (rys. 12a) mozna uzyskaé¢ zmiane
predkosci san magnetycznych w przedziale od 0m/s do 2,24 m/s. Wzmocnie-
nie miedzy napieciem a czestotliwoscia wynosi 7 Hz/V, natomiast wzmocnienie
miedzy napieciem a predkoscia wynosi 0,224 m/sV. Modul wej$é analogowych
wykorzystywany jest do rejestracji zadanych warto$ci napiecia na wyjsciu fa-
lownika.

(a) A

f

POHL e

Rys. 12. Charakterystyka statyczna falownika (a) i przylacze falownika (b)
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W systemie sterowania wykorzystano czujnik laserowy, ktory mierzy odle-
gloéé¢ do pozycjonowanego elementu z doktadnosciag do 1 mm w zakresie od 0
do 30m. Oprécz informacji o odlegtosci do elementu, czujnik laserowy posiada
dwa przekazniki Q1 i Qq, dla ktérych mozna zaprogramowaé przedzial odlegto-
Sci, w ktérym sygnal przyjmuje odpowiednig wartos¢ logiczna. Przekaznik Qg
wykrywa pozycje startowg san magnetycznych i jest odpowiedzialny za okre-
Slenie prawidtowej pozycji san na torze przed rozpoczeciem ruchu. Natomiast
przekaznik Qs wykrywa pozycje san, dla ktérej rozpoczyna sie proces hamo-
wania. Podczas wykonywania ruchu san wystepuja sity bezwladnoéci, ktore
uniemozliwiaja natychmiastowe ich zatrzymanie lub zmiane kierunku ruchu.
Stany logiczne przekaznikéw Q1 i Qo i przycisku startu ,,Go” tworzg wektor
wielkosci wejsciowych: [@1, Q2, Go] automatu stanu (automat Moore’a).

Dla systemu wyrdzniono sze$¢ stanéw pracy i stan awaryjny. Przejscie do
stanu awaryjnego nastepuje jezeli:

e naciénieto przycisk ,AWARIA” na panelu sterujacym,

e czujnik pokazuje warto$¢ wieksza niz 6000 mm.

Stan ,AWARIA” jest nadrzedny wzgledem pozostalych. Zaistnienie tego stanu
oznacza, ze na wejscie falownika podawane jest napiecie sterujace o wartosci
0V, natomiast wektor sterujacy, wyznaczony przez automat stany, blokuje
ruch falownika.

Na rysunku 13 przedstawiony jest graf automatu stanu, ktory steruje praca
wyrzutni lewitacyjnej. Automat posiada sze$é¢ stanéw. Po uruchomieniu syte-
mu sterowania automat wprowadzany jest w stan inicjalizacji (,,Ini.” rys. 13).
Podczas inicjalizacji sprawdzane jest polozenie san magnetycznych. Jezeli sys-
tem wykryje prawidlowe polozenie (sygnal z przekaznika Q1 ), to automat prze-
chodzi do stany gotowosci (,,Ready”), ktora jest sygnalizowana komunikatem.
Nieprawidlowe ustawienie san na torze powoduje wygenerowanie komunikatu
o bledzie pozycji (przejécie w stan ,,Error”). Przed uruchomieniem inicjalizacji
przeprowadzana jest diagnostyka sygnaléw Qq 1 Qo. Po wykryciu prawidlowe;j
pozycji i przycidnieciu przycisku ,,Start” w panelu gtéwnym programu naste-
puje ustawienie wartosci logicznej ,,Go” na ,true” i automat przechodzi w stan
pracy (,,Start”) rozpoczyna sie ruch san. Kierunek ten jest ustalony jako ruch
w prawo. Po dotarciu do punktu hamowania (zadzialanie przekaznika Q2),
sanie wytracaja predkosé (stan ,Stop”) i nastepnie rozpoczyna sie powrét
do pozycji wyjéciowej (stan ,Back”). Powrét trwa do momentu zadzialania
przekaznika Qp i ruch ten odbywa sie w lewo.

Sterownik generuje wektor wyjsciowy obejmujacy trzy sygnaly P, Po. P3,
ktére odpowiedzialne sa odpowiednio za ruch w prawo napedu liniowego, ruch
w lewo napedu liniowego i sygnal aktywacji falownika. Wejécia falownika P,
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Rys. 13. Automat stanu sterujacy praca wyrzutni magnetycznej z zaznaczeniem

wartosci wektora wejsé

1,1,1,0V

5 1,1,1,0V

1,1,1,0V

100

1,0,0, Uy

Wektor wyjsé: Py, P, P3, U

1,0,0, Uy

- —
Ready 0,1,0, Uy

Rys. 14. Automat stanu sterujacy praca wyrzutni magnetycznej z zaznaczeniem

wartosci wektora wyjsé
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Ps, P53 aktywowane sa niskim poziomem sygnatu logicznego. Dodatkowo na
wejscie V1 podawane jest napiecie regulujace predkodé¢ san. Rozréznia sie trzy
predkosci, ktére odpowiadaja napieciom podanym na wejscie falownika. Na-
piecie rozpedzania Uy podawane, gdy automat jest w stanie ,,Start”. Kolejne
napiecie Uy, podawane jest po wejsciu automatu w stan ,,Stop” i ostatnie Uy
podawane jest, gdy sanie powracaja do pozycji wyjSciowej (automat w stanie
»,Back”). W pozostalych stanach oraz podczas awarii podawane jest napiecie
rowne 0V.

Rys. 15. Ladowanie na platformie magnetycznej: (a) ruch sain w kierunku
punktu Qso, (b) punkt hamowania i zmiany kierunku ruchu, (¢) powrdt san
i podejscie samolotu, (d) zblizanie samolotu, (e) ladowanie, (f) zatrzymanie san
w punkcie zatrzymania Q
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Automat stanéw wykorzystany zostal do realizacji procedury startu i la-
dowania. Podczas startu automat w stanie ,Start” ustala wartos¢ napiecia,
ktora odpowiada predkosci 2m/s, zgodnie z wymaganiami dostawcy samolo-
tu. W stanie ,Stop” hamowanie san realizowane jest przez ustawienie pracy
wstecznej silnika oraz wysterowania maksymalna predkodcia odpowiadajaca
czestotliwodci napiecia zasilania 70 Hz. Po jednym cyklu petli automat prze-
chodzi do stanu ,Back” i sanie powracaja z predkoscia 0,2m/s do polozenia
wyjséciowego. W tabeli 1 podano wartosci napieé dla poszczegdlnych standow.

Tabela 1. Wartosci napiecia pradu U w zakresie startu samolotu

Stan
Error ‘ Ini. ‘Ready‘ Start ‘ Stop ‘ Back ‘Awaria

| U=0V [ U=0V | U=0V | Uy=9V [ Uy,,=10V | U,=2V | U=0V |

Podczas ladowania na polecenie z sytemu ruszaja sanie. Ruch odbywa sie
z wyliczeniem, kiedy samolot powinien znalezé sie nad saniami w punkcie
hamowania (zadzialanie przekaZnika Q). Po osiagnieciu tego punktu sanie
z predkoscia 0,6 m/s wracaja do punktu Q. Podczas ruchu san, samolot zniza
sie, a platforma ustawia si¢ bezposrednio pod samolotem (platforma wykonu-
je ruchu katowe). Ruch platformy ma za zadanie zniwelowanie wplywu kata
slizgu. Na rysunku 15 przedstawiono kolejne sekwencje ladowania samolotu.
Poszczegblne wartosci napieé¢ przy realizacji testu sterowania sa podane w ta-
beli 2.

Tabela 2. Wartosci napiecia pradu U w zakresie ladowania samolotu

Stan
Error‘ Ini. ‘Ready‘ Start ‘ Stop ‘ Back ‘Awaria

| U=0V [ U=0V | U=0V | Uy=2,5V | Uy,=5V | U4)=25V | U=0V |

Na rysunku 16 przedstawione sa podstawowe parametry ruchu san podczas
testu ladowania. Rysunek 16a przedstawia zmiane drogi, natomiast na rys. 16b
widoczna jest zmiana predkosci. Predko$é¢ utrzymuje sie na stalym poziomie
i zmienia znak wraz ze zmiang kierunku ruchu san. Sygnaty logiczne Q1, Q2
i Go przedstawione sg na rys. 16c¢.

6. Podsumowanie

Przedstawiona w artykule wyrzutnia przeznaczona jest do wyrzucania ma-
tych bezzalogowych statkéw powietrznych o masie do 2kg. W systemie wyko-
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Rys. 16. Sterowanie saniami magnetycznymi: (a) pozycja san na torze, (b) predkosé
san, (c) stan przetacznika startu Go, (d) stan przekaznika Q, (e) stan
przekaznika Qo
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rzystano zawieszenia pasywne, ktore maja poprawi¢ wlasciwoséci dynamiczne
wyrzutni. Do rozpedzania san wykorzystano silnik liniowy.

Wynikiem prac jest opracowanie stabilnych magnetycznych zawieszen pa-
sywnych, ktére zapewniaja stabilng prace systemu oraz przenoszenie obcigzen
do 8kg. Naped zapewnia wymagana predko$é 2m/s. Pewnym ograniczeniem
jest prowadnik kabla zasilajacego, ktéry zasila naped elektryczny. W ramach
dalszych prac przewiduje sie zastapienie silnika liniowego inng konstrukcja,
w ktoérej zadania biegnika i statora beda odwrécone. Umieszczenie uzwojen
na ptytach wyrzutni i magneséw na woézku spowoduje, ze sanie nie beda
potrzebowaly zasilania, co w obecnej konstrukcji jest wada i ograniczeniem
(maksymalna predko$é ograniczona jest do 3m/s przez prowadnik). Podczas
eksperymentalnej weryfikacji sanie przenosity mase wieksza niz zatozono. Pew-
nym ograniczeniem predkosci san okazata sie bezwladnosé¢ wprowadzona przez
mase w punkcie zmiany kierunku ruchu oraz zatrzymania. Wyniki przeprowa-
dzonych testéw wykorzystano do weryfikacji zalozen przyjetych w projekcie
GABRIEL.
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Magnetic take-off and landing system of airplans — project GABRIEL

Abstract

The construction of a magnetic levitation system for take-off and landing of small
airplanes is presented in the paper. The magnetic railway, driver and magnetic su-
spension with superconductors are shown. The magnetic field is studied by the finite
element method. The control algorithm and its test is presented in the paper.
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W artykule przedstawiono wstepny model fizyczny innowacyjnego roz-
wigzania polegajacego na wykorzystaniu zjawiska Meissnera w wozkach
startowych katapult samolotéw bezzalogowych. Katapulta taka skon-
struowana zostala w ramach 7 Programu Ramowego UE, projekt nr
284884 Integrated Ground and on-Board system for Support of the Air-
craft Safe Take-off and Landing, akronim GABRIEL. Zaprezentowa-
ny w artykule model fizyczny opisuje uklady wspolrzednych zwiazane
z poszczegdlnymi elementami wyrzutni oraz stanowi propozycje opisu
sil dzialajacych na woézek startowy wyrzutni, w postaci sit wynikaja-
cych z oddziatywan grawitacyjnych, napedu wozka oraz sit magnetycz-
nych generowanych przez namagnesowane tory wyrzutni i nadprzewod-
niki umieszczone w podporach wozka startowego.

1. Wstep

Rosnace z roku na rok zapotrzebowanie komercyjne na bezzalogowe stat-
ki latajace (BSL) wymaga poszukiwan nowatorskich rozwiazan technicznych
zwiazanych z krytycznymi aspektami obstugi tych obiektéw. Jednym z klu-
czowych aspektow sa procedury startu i ladowania BSL. Wiekszos¢ bezzato-
gowych statkéw latajacych nie posiada ani dostatecznego zapasu mocy, ani
konstrukcji umozliwiajacej samodzielny start, zwlaszcza w warunkach tere-
nowych, najczesciej polowych, cechujacych sie nieréwnym podltozem i czesto
niewystarczajaca droga startowa.
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Obecnie najczesciej w procedurach startu BSL wykorzystywane sa wyrzut-
nie pneumatyczne i gumowe. Najwieksza wadg tych rozwigzan jest niemoz-
no$¢ sterowania procesem startu, czego wynikiem jest niemoznosé rozproszenia
energii kinetycznej wozka startowego. Stwarza to potencjalne niebezpieczen-
stwo dla sprzetu i operatora, a takze sprzyja szybkiemu zuzywaniu elementow
wyrzutni.

Wyrzutnie magnetyczne, w poréwnaniu z klasycznymi rozwiazaniami ka-
tapult pozwalaja na osiagniecie znacznie wigkszych predkosci, umozliwiajac
jednoczesnie pelna automatyzacje procesu startu statkow powietrznych. NA-
SA planuje wykorzystanie tego typu rozwigzan do wystrzeliwania statkéw ko-
smicznych i samolotow hipersonicznych. Wyrzutnie magnetyczne maja takze
zastapi¢ klasyczne katapulty parowe wykorzystywane na lotniskowcach [1].

W dniu dzisiejszym zawieszenia elektrodynamiczne wykorzystywane sa
w superszybkich pociagach (MAGLEV, Indutrack, transrapid). Alternatywa
dla zawieszen elektrodynamicznych sa zawieszenia magnetyczne wykorzystu-
jace zjawisko Meissnera [2]. Na rys. 1 przedstawiono prototyp wyrzutni ma-
gnetycznej wykorzystujacej efekt Meissnera skonstruowanej w ramach 7 PR
UE GABRIEL.

Rys. 1. Prototyp magnetycznej wyrzutni BSL wykorzystujacej efekt Meissnera

2. Opis wyrzutni

Nalezy wyraZnie zaznaczy¢, iz jako zawieszenie magnetyczne rozumiemy
uktad wozka startowego oraz toréw magnetycznych. Tory magnetyczne, po-
nad ktérymi porusza sie wozek, zbudowane sa z dwdoch réwnoleglych linii
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(rys. 2). Kazda linia toréw wyklejona jest trzema rzedami magneséw trwa-
tych. Do budowy prototypu wykorzystano prostopadtoscienne magnesy neo-
dymowe o polaryzacji gora-dot. Mozliwe sa dwa warianty ulozenia magnesdw
na torze (rys. 3). W pierwszym wariancie magnesy ukladane sa rzedami tak, ze
wzdtuz torow magnesy stykaja sie jednoimienne, natomiast wszerz roznoimien-
nie. Konfiguracja ta ze wzgledu na odpychanie jednoimiennych powierzchni
magnesow jest bardzo trudna do utozenia, jednak generuje optymalne utoze-
nie linii pola magnetycznego. Drugi wariant ulozenia magneséw jest uktadem
ww szachownice”, a wiec wszystkie stykajace sie powierzchni magneséow sa
natadowane przeciwnie. Konfiguracja ta jest bardzo tatwa do ulozenia, jed-
nak linie generowanego pola magnetycznego maja mniej pozadany ksztalt.
Konfiguracja ta moze by¢ wykorzystana w koncowym odcinku toréw podczas
wyhamowywania wozka [3].

[ q

Rys. 2. Tory wyrzutni wyklejone trzema rzedami magneséw neodymowych

W obecnej chwili wyrzutnia magnetyczna napedzana jest silnikiem linio-
wym zamontowanym w $rodkowej czesci linii toréw.

Wézek startowy wyrzutni (rys. 1) zbudowany jest z wykonanej z duralumi-
nium ramki, ptyty, z ktorej bedzie startowat samolot bezpilotowy oraz czterech
podp6ér wykonanych z materialu o duzej izolacji cieplnej (rys. 4). W kazdym
z pojemnikéw znajduja sie po 4 wysokotemperaturowe nadprzewodniki YBCO
(rys. 5). Po wypelnieniu pojemnikéw cieklym azotem, nadprzewodniki prze-
chodza w stan nadprzewodnictwa i wskutek zachodzenia zjawiska Meissner
zaczynaja unosi¢ sie nad torami [4]. Zjawisko lewitacji zanika w momencie,
gdy temperatura YBCO przekroczy temperature krytyczna 92 K, dlatego po-
jemniki powinny zapewnia¢ maksymalna izolacje termiczna.
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Rys. 3. Poréwnywane dwie konfiguracje utozenia polaryzacji magneséw
na torach wyrzutni

Rys. 4. Wykonane z materialu o dobrej izolacji cieplnej pojemniki
na nadprzewodniki

3. Uktady wspétrzednych zwigzane z elementami wyrzutni
magnetycznej

Ruch wozka startowego wyrzutni magnetycznej jest opisany za pomocy
wspolrzednych i czasu w przestrzeni zdarzen, w ktérej potozenie wozka jest jed-
noznacznie wyznaczone wylacznie wspétrzednymi liniowymi i katowymi; na-
zywamy ja przestrzenig konfiguracji. Z wyrzutnia magnetyczna zwiaza¢ mozna
ponizsze prawoskretne uklady odniesienia.

e Uklad inercyjny Ox1yi1z1 — nieruchomo zwiazany z ziemia i zaczepio-
ny w punkcie startowym wyrzutni magnetycznej. OS x; skierowana jest
wzdhuz osi wyrzutni magnetycznej, kierunek osi y; taczy obie linie to-
row magnetycznych, natomiast z; skierowana jest zgodnie z kierunkiem
grawitacyjnym.
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Rys. 5. Wysokotemperaturowy nadprzewodnik YBCO oraz magnes neodymowy
w trakcie lewitacji magnetycznej

o Uklad grawitacyjny Oz 4y,2, — zaczepiony w srodku masy poruszajacego
sie wozka startowego, ktérego osie sa rownolegle do uktadu nieruchomego
Ox1y121. W uktadzie grawitacyjnym opisywane sa oddzialywania grawi-
tacyjne.

Rys. 6. Uklady wspolrzednych: inercjalny, grawitacyjny i magnetyczny

e Uklad magnetyczny Oz, ymzm — jest ukladem zwiazanym ze Srodkiem
masy poruszajacego sie lewitujacego wozka startowego. Orientacja ukta-
du magnetycznego wzgledem ukladu grawitacyjnego pozostaje stala
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Rys. 7. Uklad magnetyczny Oz, Ym2zm

w trakcie ruchu wozka. Osie y, i v, sa wzajemnie réwnolegle i wyzna-
czaja plaszczyzne toréw. Jezeli wyrzutnia jest ustawiona pod pewnym
katem do poziomu (co moze wplynaé na optymalizacje procesu startu),
to pomiedzy osiami z4 i 2, oraz x4 i x,, wystepuje kat ¢,,. W ukladzie
magnetycznym opisywane jest utozenie linii pola magnetycznego, a co
za tym idzie opisywane sa sily magnetyczne umozliwiajace lewitacje.

e Uklad woézka startowego Oxsyszs — jest uktadem poruszajacym sie wraz
z wozkiem, zaczepionym w tym samym punkcie co ukltad magnetyczny.
Osie uktadu sa sztywno zwigzane z ramg wozka startowego. Predkosci
katowe oraz orientacja wozka startowego wzgledem ukladu magnetycz-
nego opisana jest za pomoca katéw quasi-Eulerowskich (roll-pitch-yaw).

e Uktad samolotu Oxpypzp — jest zwiazany ze znajdujacym sie na wozku
startowym samolotem.

Zs Zm

Rys. 8. Orientacja ukladu zwiazanego z saniami wzgledem ukladu magnetycznego
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4. Model fizyczny wyrzutni magnetycznej

W rozwazaniach wozek startowy traktowany jest jako obiekt sztywny o sze-
Sciu stopniach swobody. Z myéla dalszego rozwiniecia pracy, dynamiczne réw-
nania ruchu wozka startowego w ruchu przestrzennym wyprowadzono w ukta-
dzie wspétrzednych zwiazanych z obiektem Oxyszs, przy wykorzystaniu pod-
stawowych praw mechaniki ogélnej — zasady zmiany pedu i kretu:

— pochodna pedu IT wzgledem czasu

6—1_[ +QAxII=F (4.1)
ot
— pochodna momentu pedu (kretu) K wzgledem czasu
K
(is—t‘i‘QXK—FVoXH:m (4.2)
Przy czym
IT=m(Vo+Q xr) (4.3)

W zaleznosci od badanego uktadu zasade zmiany pedu i kretu mozna zasto-
sowaé dla obiektu traktowanego jako integralna calo$é (ciato nieodksztalcalne)
wzgledem dowolnie obranego bieguna, ktéry niekoniecznie musi pokrywacé sie
ze srodkiem masy obiektu, albo tez osobno dla poszczegdlnych czedci uktadu
(samolotu, wozka startowego, pojemnikéw z nadprzewodnikami, itd.) [5], [6].

Ogdlna posta¢ dynamicznych réwnan ruchu wozka startowego w ruchu
przestrzennym wyrazona jest zaleznoscia

"m0 0 o S -S7[U] 10 =R @ 0 0 0]
0 m 0 =S, 0 S ||V R 0 —-P 0 0 0
o 0 m S, =S, 0 W+ -Q P 0 0 0 0]
0 —-S. S, I, —I, —IL.||P 0 -W V. 0 —-R Q
S, 0 =S, L, I, —I.||lo| |w o -U R 0 -P
-S, S, 0 ~I., I, L ||gr| |-V U 0 -Q P 0|

"m0 0 0 S, -S,7[U7 T[X] (44)

0 m 0 -S. 0 S, ||V Y

o 0 m S, =S, 0 ||Ww| |z

0o -S. S8, I, —IL, —IL.| |P| |L

S, 0 —S, —L, I, —I.||Q M

_—Sy S;E 0 _Ixz _Iyz IZ J _R_ -N-

Po wyznaczeniu sit F i momentéw sit M dziatajacych na wozek startowy
— to znaczy prawych stron réwnan ruchu (4.4), oraz uwzglednieniu zwiazkéw
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kinematycznych pomiedzy poszczegdlnymi uktadami wspotrzednych otrzymuje
sie uktad réwnan stanowiacych ogélny model dynamiki uktadu.

5. Obcigzenia dzialajace na wozek startowy
Obciazenia dziatajace na wozek startowy wynikaja z dynamiki i oddzia-

lywan magnetycznych dzialajacych na woézek °Q oraz z sil dzialajacych na
znajdujacy sie na wézku samolot ZQ

T X T (X971 [XET
Y e Y?
F Z z5 zB
Q="Q+%qQ = = = 7L 4+ ]! 5.1
m L Ly LY (5.1
M M7 ME
na NS [NP)

gdzie X, Y, Z, L, M, N — sktadowe sit i momentéw sit zewnetrznych, bedace su-
ma oddzialywan osrodka, w ktérym porusza si¢ obiekt, wyznaczone w uktadzie
grawitacyjnym.

Sity i momenty sit dzialajace na wozek startowy

4
Q =Qc +°Qr + > 5Qu

i=1

gdzie:
SQc — sily i momenty sil grawitacyjnych
SQr — sily i momenty sil od napedu wézka — silnika liniowego
#Qy  —  sily i momenty sit wynikajace z oddziatywan magnetycznych
pomiedzy torami magnetycznymi i podporami wozka star-
towego.

Sity i momenty sit dzialajace na samolot

BQ =PQc +PQa + PQr + PQ;s

gdzie
BQg — sily i momenty sil grawitacyjnych
BQ, — sily i momenty sil aerodynamicznych
BQr —  sily i momenty sil wynikajace z napedu
BQs — sily i momenty sil wynikajace ze sterowan.

Sity grawitacyjne *Q¢ i Qg pierwotnie opisywane sa w ukladzie grawi-
tacyjnym Ox4y,24, natomiast sita wynikajaca z napedu wozka SQr oraz sity
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magnetyczne ;SQ u w ukladzie magnetycznym O, Y, 2. Réwnania (4.4) opi-
suja dynamike w ukladzie zwiazanym z saniami Oxsy,zs, tak wigc konieczne
jest wyprowadzenie zaleznosci wiazacych poszczegolne uktady.

6. Sily magnetyczne

Szczegblnej uwagi wymaga opis oddzialywan magnetycznych. Na gruncie
mechaniki klasycznej moment magnetyczny opisujemy za pomoca nieskoncze-
nie maltej petli pradem, ktorej odpowiada ruch ujemnie natladowanego elek-
tronu wokél jadra atomu [7]. Oddzialywanie generowane podczas tego ruchu
opisywane jest sila Lorentza

F=¢qvxB=-V(—uB) (6.1)

gdzie V jest operstorem nabla, ;1 momentem magnetycznym [8]

:[a g a} M:%Iﬁxlxdf

Ox’ Oy’ Oz
Korzystajac z modelu opartego na sile Lorentza, wartosé sity lewitacyjnej zale-
zy od ilosci momentéw magnetycznych w lewitujacym obiekcie oraz sily i roz-
ktadu pola magnetycznego. Jak zostato zaznaczone na poczatku artykutu, uto-
zenie linii pola magnetycznego zalezy od konfiguracji magneséw na torach. Na
rys. 9 widoczne jest roztozenie linii pola magnetycznego w pierwszej konfigura-

Surface: Magnetic flux density porm (T)
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Rys. 9. Rozklad natezenia pola magnetycznego

cji magneséw. Symulacje numeryczne oraz doswiadczenia laboratoryjne wska-
zuja, iz w zadanej konfiguracji nadprzewodnik, poruszajac sie wzdtuz wyrzutni
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(0§ xpr), nie przecina linii pola magnetycznego, tak wiec nie wystepuja sily
hamujace ruch. Kolejng zaleta konfiguracji jest to, iz lewitujacy w osi symetrii
toru nadprzewodnik znajduje sie¢ w minimum oddzialywania magnetycznego
(0$ yar), dzieki czemu nadprzewodnik ,nie wypada” z toréw.

Wartosé sity magnetycznej dziatajacej osobno na kazdy pojemnik z nad-
przewodnikami zalezy od aktualnego potozenia i orientacji pojemnika. Silte ta
mozna modelowaé jako sile wypadkowa dzialajaca na punkt potozony w $rod-
ku masy lub jako pole sitowe oddzialujace z podpora magnetyczng traktowana
jako ciato sztywne rys. 10.

Rys. 10. Lewitujacy nadprzewodnik z zaznaczonymi liniami pola magnetycznego

7. Whnioski

Przedstawiony w artykule model jest wstepem do szerszych badan nad
mechanicznymi wlasciwoéciami sit generowanych podczas nadprzewodnikowej
lewitacji magnetycznej. Wyniki badan moga mie¢ wplyw zaréwno na rozwoj
technicznych zastosowan lewitacji, jak i na przyblizenie natury zjawiska nad-
przewodnictwa, ktére pozostaje do tej pory dla naukowcdéw tajemnica.
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Physical model of cart of UAV catapult using Meissner effect

Abstract

The article describes the initial physical model of innovative solution of using the
Meissner effect in the levitating cart of a magnetic UAV catapult. That technology
is used in suspensions of magnetic UAV catapult built as a part of the 7 PR UE,
nr 284884 Integrated Ground and on-Board system for Support of the Aircraft Safe
Take-off and Landing — GABRIEL. The presented model describes geometric trans-
formations between coordinates related with respective elements of the catapult. The
presented model is also a proposition of description of forces acting on the levita-
ting cart including gravitation, propulsion and magnetic influence between magnetic
tracks and superconductors placed in supports of the levitating cart.
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W artykule przedstawione zostalo zagadnienie lewitacji magnetycznej
wykorzystujacej wysokotemperaturowe nadprzewodniki. Technologia ta
jest wykorzystana w zawieszeniu wyrzutni magnetycznej samolotéw bez-
zalogowych zbudowanej w ramach 7 Programu Ramowego UE, projekt
nr 284884 Integrated Ground and on-Board system for Support of the
Aireraft Safe Take-off and Landing, akronim GABRIEL. W artykule opi-
sane zostaly eksperymenty pomiarowe, ktérych celem byto wyznaczenie
parametréw tlumienia lewitujacego wozka.

1. Wstep

Lewitacja (z tac. Levitas — lekko$¢) jest stanem, w ktérym cialo pozostaje
w spoczynku i nie wystepuje zaden rodzaj kontaktu mechanicznego pomiedzy
lewitujacym obiektem a podlozem. W przypadku, gdy lewitacja jest wyni-
kiem oddziatywan magnetycznych, méwimy o zjawisku lewitacji magnetyczne;j.
Podstawowa zaleta uktadéw wykorzystujacych zjawisko lewitacji magnetycz-
nej jest wyeliminowanie zjawiska tarcia, co wplywa znaczaco na niezawod-
no$¢, wydajnosé, ekologie i bezpieczenstwo systemu. Kolejng zaleta zawieszen
magnetycznych jest to, iz ich eksploatacja nie wymaga ukladéw smarowania,
chlodzenia i odprowadzania produktéw zuzycia.

Wedtug normy ISO 14839-1 zawieszenia magnetyczne dzielimy na zawie-
szenia aktywne i pasywne. W zawieszeniach aktywnych wystepuje uktad sprze-
zenia zwrotnego, pozwalajacy na regulowanie wartosci sit magnetycznych na
podstawie odczytéw czujnikéw. W zawieszeniach pasywnych nie ma mozliwosci
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Rys. 1. Zjawisko lewitacji magnetycznej

regulowania wartosci generowanej sily, czego konsekwencja jest mate thumienie
drgan. Rozwiazania pasywne wedlug normy dziela sie na zawieszenia zbudo-
wane z magneséw trwatych, elektromagneséw i nadprzewodnikow. Wiekszosé
zawieszen szybkich kolei magnetycznych wykorzystuje elektromagnesy.

Ze zjawiskiem lewitacji magnetycznej zwigzane jest $cidle twierdzenie Ern-
shawa, méwigce, iz nie istnieje zadna konfiguracja magneséow trwalych umoz-
liwiajaca stabilng lewitacje. Dlatego zawieszenia pasywne wykorzystujace ma-
gnesy trwale wymagaja dodatkowej stabilizacji poprzez zablokowanie czesci
stopni swobody lub nadanie lewitujacemu obiektowi momentu giroskopowe-
go. Twierdzenie Ernshawa nie dotyczy materialéw diamagnetycznych, ktorych
szeroka rodzine stanowia materialy nadprzewodnikowe. Materialy nadprze-
wodzace w stanie nadprzewodnictwa, na skutek zjawiska Meissnera wykazu-
ja idealny diamagnetyzm, tzn. z wnetrza materiatu zostaje catkowicie ,wy-
pchniete” zewnetrzne pole magnetyczne [1]. Stan nadprzewodnictwa jest od-
rebnym stanem termodynamicznym materii i zachodzi w bardzo niskich tem-
peraturach. Wigkszo$¢ niemagnetycznych pierwiastkow wykazuje stan nad-
przewodnictwa w temperaturach rzedu kilku Kelwinéw. Prawdziwym przelo-
mem w badaniach byto odkrycie nadprzewodnikéw wysokotemperaturowych
o temperaturach krytycznych poréwnywalnych do temperatury cieklego azotu
[2]. Najpopularniejszym nadprzewodnikiem wysokotemperaturowym jest YB-
CO (YBagCu307_s) o temperaturze krytycznej 92 K. W laboratoriach na ca-
lym $wiecie trwaja intensywne prace nad odkryciem zwiazkéw wykazujacych
stan nadprzewodnictwa w coraz wyzszych temperaturach. Obecnie najwyzsza
temperatura krytyczna wynosi 135K (HgBayCayCusOg). Do chwili obecnej
istnieje niewielka liczba projektéw badawczych rozwazajacych wykorzystanie
techniczne zjawiska lewitacji magnetycznej bazujacej na wysokotemperaturo-
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wych nadprzewodnikach, gtéwnie w problemach komunikacji miejskiej [5], [6],
[7] oraz w katapultach samolotéw bezpilotowych [8], [9]. Nadprzewodnictwo
wzbudza coraz wigksza ciekawos¢ naukowcdw, gtownie ze wzgledu na obiecu-
jace perspektywy wykorzystania technicznego.

Oddzialywania zachodzace pomiedzy magnetycznymi torami a nadprze-
wodnikiem opisujemy za pomoca sily Lorentza [3], wedlug ktérej sila nosna
powstata w trakcie lewitacji jest proporcjonalna do natezenia i kierunku linii
zewnetrznego pola magnetycznego oraz momentu magnetycznego lewitujace-
go obiektu. Jednak nalezy mie¢ $wiadomos¢, iz sita Lorentza jest jedynie kla-
sycznym przyblizeniem oddziatywan magnetycznych, ktore w rzeczywistosci
wymagaja odwolania sie do mechaniki kwantowej. Model wykorzystujacy je-
dynie site Lorentza nie opisuje zjawiska kwantyzacji strumienia, zachodzacego
w wysokotemperaturowych nadprzewodnikach (sa to nadprzewodniki 2 typu).
Najdoktadniejsza, jak do tej pory, teoria opisujaca nadprzewodnictwo jest po-
wstata w 1957 roku teoria BCS (Bardeena, Coopera, Shrieffera) méwiaca, iz
w nadprzewodnikach noénikami pradu sa pary Coopera, bedace sparowanymi
elektronami o przeciwnych spinach. Pary Coopera maja wlasciwosci bozondéw
i poruszaja sie w materii bez oporu. Teoria BCS nie wyjaénia zjawisk zacho-
dzacych w nadprzewodnikach 2 typu, ktére sa dla naukowcéw jak do tej pory
zagadka. Zjawisko kwantyzacji strumienia ma bardzo ciekawe wlasciwos$ci me-
chaniczne, ktore moga znaczaco wptynaé na rozwigzania techniczne.

2. Opis eksperymentu

W celu identyfikacji oddzialywan zachodzacych pomiedzy torami magne-
tycznymi a nadprzewodnikami konieczne jest przeprowadzenie serii ekspery-
mentéw pomiarowych. Celem opisanego ponizej eksperymentu byto wyznacze-
nie parametréw ttumienia lewitujacego wozka wyrzutni magnetycznej samolo-
téw bezzatogowych.

Przedmiotem eksperymentu byly dwie sztywno potaczone podpory wozka
startowego wyrzutni lewitujace nad odcinkiem toréw magnetycznych, rys. 2.
Podpory wozka startowego wykonane zostaly z materiatu o bardzo matej prze-
nikalnosci cieplnej. W kazdym z pojemnikéw znajduja sie dwa nadprzewod-
niki YBCO schlodzone, za pomoca cieklego azotu, ponizej temperatury 92 K.
W trakcie eksperymentu podpory potaczone zostaly sztywna plyta, na kté-
rej zostal umieszczony ciezarek. Pod plyta znajduje sie czujnik optyczny do
pomiaru zmiany potozenia ptyty.

W stanie rownowagi na kazda podpore dziata sita grawitacyjna oraz skie-
rowana w gore magnetyczna sita nosna. Wartos¢ sity nosnej zalezy gtéwnie od
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Rys. 2. Lewitujace podpory wozka startowego

wielkosci szczeliny lewitacyjnej. Zmieniajac obciazenie, podpora zostaje wytra-
cona ze stanu rownowagi, co daje efekt skokowej zmiany sygnalu wymuszenia
(sita grawitacyjna) i pojawiaja si¢ drgania [4]. Ruch plyty byl obserwowa-
ny i rejestrowany przez czujnik optyczny. Dane pomiarowe zostaly poddane
akwizycji, a nastepnie filtracji. Na rys. 3 przedstawiono zawieszenie przed usu-
nieciem masy pomiarowej. Wyniki pomiaréw przedstawione zostaly na rys. 4.
Celem eksperymentu bylo oszacowanie parametréw ttumienia zawieszenia na
podstawie analizy wynikow eksperymentow.

Rys. 3. Pomiar charakterystyki skokowej

Zarejestrowane pomiary sa zaszumione, dlatego przed procesem identyfi-
kacji wyniki pomiaréw zostaly poddane wstepnej weryfikacji. Zarejestrowane
szeregi czasowe poddano analizie widmowej, co umozliwito odpowiedni doboér
parametréw filtru cyfrowego (rys. 5). Na podstawie analizy FFT mozna zaob-
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Rys. 5. Analiza widmowa sygnaléw pomiarowych

serwowal wystepowanie czestotliwosci okoto 10 Hz, ktéra odpowiada czestosci
drgan ttumionych. Dlatego do dalszej analizy wykorzystano dolnoprzepusto-
wy filtr cyfrowy Butterwortha trzeciego rzedu o czestotliwosci odciecia 20 Hz.
Wynik filtracji przedstawiony jest na rysunkach 4 i 5.

W ramach eksperymentu wykonano 10 pomiaréw. 2 serie pomiaréow zostaly
odrzucone.

3. Identyfikacja wspoétczynnika tlumienia

Drgania podpory wézka opisane zostaly za pomoca czlonu oscylacyjne-
go o transmitancji 1, gdzie ( jest wspdlczynnikiem tlumienia natomiast,
T, = w/(27) jest okresem oscylacji wlasnych cztonu. Procedura identyfikacji
parametréw zaimplementowana zostala w érodowisku MATLAB. Na rys. 6
przedstawiono interfejs graficzny zaimplementowanego programu. W algoryt-
mie identyfikacyjnym za pomoca funkcji idproc(P2U) modelowane zostaly



248 E. LADYZYNSKA-KOZDRAS T INNI

800 tlumienie
e e Drzebiegrzeczywistycaly
Dane 1 a1 |5 :
055 1
tobogca e aa s SER -/- s e T
s i
wanos¢ obcgca 0.84137 i
H 0.1 02 0.3 04 05 0.6 07 08 0s
L prRebiegrzeczyvisty obciely
czgstotmose: 10373 2
1
‘wspoczynnik tumienia: 0.02695 ~
0
[ i Zpszuatose | Sttt l 0.05 01 5 0.2 0.25 03 0.35 04 045
A przebieg zidentyfikowany obciety
cestotwose: 5 | 001 DT 3
ol 001 [ oo + 003 i 2
1
[ Znagoz wykres 3D | | wykres pozomcowy t :
H .05 ] 015 0.2 0.25 3 035 04 045
" preebieqzidentyfikoweny caty
3
2 flA
! L A A A AAA A A
YUy
N I
- -0.5 0s 15 25 35
1=10373 Zota = 0.02695 K=0.13411 f1=29.3868 Wykres
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Rys. 7. Znormalizowany przebieg drgan lewitujacego wozka wyrzutni magnetycznej
w funkeji czasu (wyniki wybranych eksperymentéw pomiarowych oraz odpowiedz
skokowa zidentyfikowanego czlonu oscylacyjnego)
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Rys. 8. Podobienstwo sygnalu zmierzonego oraz zasymulowanego za pomoca modeli
o réznych parametrach ttumienia
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Rys. 9. Wyniki identyfikacji kolejnych serii pomiarowych

czlony oscylacyjne o réznych warto$ciach parametréow f i (. Zasymulowane
odpowiedzi skokowe kolejnych cztonéw poréwnywane byty z sygnatami uzy-
skanymi w trakcie eksperymentow. Do poréwnania sygnaléow wykorzystano
funkcje compare(). Wyniki poréwnania pojedynczego sygnalu pomiarowego
oraz odpowiedzi skokowych cztonéw oscylacyjnych o wspélczynniku thumie-
nia ¢ € (0,005, 0,05) i czestotliwosci f € (8, 13) przedstawiono na rys. 8. Dla
kazdego z pomiaréw zamodelowano czlon oscylacyjny maksymalnie przybliza-
jacy przebieg sygnalu rys. 9. Wynikiem koncowym jest wartos¢ srednia wy-
nikéw uzyskanych w poszczegdlnych eksperymentach. Wynikiem identyfikacji
jest czton oscylacyjny o parametrach ¢ = 0,082 i f = 10,5Hz, rys. 7. Wyni-
ki eksperymentu wskazuja iz drgania uktadu wyttumione sa w ograniczonym
stopniu
k

G =
(s) T2s2 +2¢T,s + 1

(3.1)

4. Whnioski

Wykorzystanie wysokotemperaturowych nadprzewodnikéw w zawiesze-
niach magnetycznych ruchomych obiektéw jest innowacyjnym zagadnieniem
i wiaze sie z koniecznoscia rozwiazania szeregu problemoéw technicznych, ta-
kich jak mate ttumienie drgan. Jednak potencjal wykorzystania technologii
lewitacji wysokotemperaturowych nadprzewodnikéw sktania do intensywnych
badan nad zagadnieniem.
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Vibration analysis of levitating cart of a magnetic catapult

Abstract

The article describes magnetic levitation using high-temperature superconductors

phenomena. That technology is used in suspensions of a magnetic UAV catapult built
as a part of the 7 PR UE, no. 284884 Integrated Ground and on-Board system for
Support of the Aircraft Safe Take-off and Landing — GABRIEL. Our paper describes
measurement experiments, whose objective was to delimit damping factors of the

levitating cart of the magnetic UAV catapult.
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Celem niniejszego projektu jest analiza technicznych uwarunkowan po-
zwalajacych na zastosowanie zasobnikéw podwieszanych, dotychczas nie-
stosowanych na samolocie-nosicielu. Nosicielem podwieszen jest samo-
lot ,Latajace laboratorium ITWL”. Samolot w przeszlosci zostal przy-
stosowany do podwieszania zasobnikéw badawczych matogabarytowych
podwieszen o $rednicy nieprzekraczajacej 200 mm. Obecnie definiowane
potrzeby badawcze wymuszaja zastosowanie podwieszanych zasobnikow
o znacznie wigkszym przekroju poprzecznym. Z tego powodu w niniej-
szym opracowaniu zostana okre$lone warunki techniczne oraz analiza
mozliwoéci zastosowania tych zasobnikéw z uwzglednieniem parametréw
aerodynamicznych i osiggowych samolotu Latajace laboratorium ITWL.
W artykule przedstawione tez zostana przyjete rozwiazania konstrukcyj-
ne zasobnika badawczego. Projekt realizowany jest na potrzeby tematu
,,Zastosowanie technik mikrofalowych do obserwacji powierzchni Ziemi”
w ramach I Programu Badan Stosowanych (PBS) zleconego przez Naro-
dowe Centrum Badan i Rozwoju (NCBiR).

1. Wprowadzenie

1.1. Samolot laboratorium ITWL

Samolot Latajace laboratorium I'TWL jest jednosilnikowym, dwumiejsco-
wym wolnonoénym dolnoptatem konstrukcji catkowicie metalowej, ze stalym
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tréjkotowym podwoziem. Wewnetrzna struktura skrzydel samolotu pomiedzy
zebrami 5 i 6 zostala wzmocniona i wyposazona w elementy mocujace bel-
ki z zamkami do podwieszania zasobnikéw z aparatura pomiarowo-badawcza.
Nosnosc¢ weztow — do 75 kg kazdy.

Podwieszenia i zasobniki byly stosowane wcze$niej na samolocie TS-11
Iskra i zostaty dostosowane do potrzeb samolotu Latajace laboratorium I'TWL.

-— 220" [6,TM] ——————————»]

il

[2.45m]

 —

— 177" [5.36 M] ————»]

Rys. 1. Gléwne wymiary samolotu Latajace laboratorium ITWL

Zasobnik samolotowy ZYGMUNT-M, zawierajacy radar SAR, podwieszo-
ny bedzie na podwieszeniach zewnetrznych samolotu za posrednictwem belki.

2. Zasobnik demonstratora radaru
2.1. Przeznaczenie

Zasobnik ZY GMUNT-M przeznaczony jest do zabudowy aparatury badaw-
czej demonstratora radaru z syntetyczna aperturg uSAR w celu podwieszenia
do samolotu badawczego Latajace laboratorium ITWL.

W celu przyspieszenia prac zwiazanych z konstruowaniem lotniczego zasob-
nika, demonstratora radaru, wykorzystano stelaz zasobnika Mars z elementami
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Rys. 2. Podwieszenie zasobnikéw — widok od dotu samolotu
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Rys. 3. Widok podwieszonego zasobnika pod skrzydlem latajacego laboratorium

podwieszenia bedacy na wyposazeniu Latajacego laboratorium I'TWL. Pod-
wieszenie, instalacje elektryczne oraz zasobnik wykorzystywane byly wczesniej
na samolocie TS-11 Iskra i zostaly dostosowane do potrzeb samolotu Latajace
laboratorium ITWL.

Zaprojektowany zasobnik jest w pelni autonomiczny (z wlasnym zasila-
niem) z mozliwoscia zasilania i sterowania z instalacji latajacego laboratorium.

Wyposazenie badawcze zasobnika:

e radar SAR — gléwne wyposazenie badawcze zasobnika — wykonuje ska-

nowanie powierzchni Ziemi;
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e rejestrator danych — zapewnia przetworzenie i zapis danych uzyskanych
z radaru oraz pokladowego sytemu AHRS i GPS lub opcjonalnie z za-
budowanego w zasobniku systemu AHRS/GPS;

e dysk SSD — zapewnia gromadzenie uzyskanych danych w stalej pamieci
masowej;

e urzadzenie do transmisji danych — zapewnia transmisje danych do sta-
nowiska naziemnego w trybie on-line;

e kamera — zapewnia filmowanie tego samego wycinka powierzchni Ziemi,
ktory jest skanowany w tym samym czasie przez radar SAR;

e laptop (na pokladzie laboratorium I'TWL) — przeznaczony jest do gro-
madzenia danych oraz sterowania radarem SAR.

2.2. Budowa zasobnika
2.2.1.  Analiza gabarytow zasobnika

Samolot Latajace laboratorium ITWL w pierwotnym zalozeniu zostat
przystosowany do powieszenia zasobnikéw badawczych odpowiadajacych wy-
miarom zasobnika Mars-3 o $rednicy 184 mm, dtugosci 1240 mm i powierzchni
przekroju poprzecznego 265,9 cm.

W odniesieniu do najwiekszego przekroju poprzecznego samolotu generuja-
cego opor szkodliwy, tj. kadluba w jego najwiekszym przekroju stanowi 2,75%
dla jednego zasobnika, a dla dwdch laczny przekrdj poprzeczny wynosi 5,5%
powierzchni przekroju kadtuba.

Z takimi zasobnikami w 2009 roku wykonano pelne préby pomiarowe osia-
géw podczas préb certyfikacyjnych naziemnych i w locie.

Ze wzgledu na fakt, ze aparatura demonstratora radaru SAR wymaga wiek-
szych rozmiaréw zasobnika po szczegdtowej analizie podjeto decyzje o zwiek-
szeniu wymiaréw zasobnika. Wymiary nowego zasobnika to: srednica 184 mm,
dtugoéci 1240 mm i powierzchni przekroju poprzecznego 593 cm dla jednego
zasobnika, a dla dwoch 1186 cm.

Tak wiec powierzchnia nowych zasobnikéw stanowi 12,28% przekroju po-
przecznego kadluba samolotu.

W czasie préb certyfikacyjnych opor samolotu z podwieszonymi zasobni-
kami Mars i masa maksymalna 600 kg spowodowal spadek predkosci maksy-
malnej o 10 km/h wzgledem konfiguracji bez podwieszen.

Ze wzgledu na fakt, ze zwiekszone gabaryty zasobnikéw moga dodatkowo
oddzialtywaé na oplyw skrzydta i decydowac¢ o zmianie kolejnych parametréw,
takich jak: predkos¢ przeciagniecia, predkos¢ oderwania, predkosé przeloto-
wa i maksymalna, predko$é pionowego wznoszenia, opadania, zasieg i dosko-
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nalosé, analityczne okreslenie osiagéw samolotu po podwieszeniu zasobnikow
bedzie okreslone z duzym przyblizeniem. Dlatego przed dokonaniem lotéw ba-
dawczych z aparatura badawcza wykonane zostana proby naziemne i w locie
okreslajace osiagi samolotu z nowymi podwieszeniami.

b H 1152 291

184

O
4

175 A

855 _l_ 177
- -

Rys. 4. Wymiary nowego zasobnika

2.2.2.  Konstrukcja zasobnika

Konstrukcja zasobnika ZYGMUNT-M stanowi zwartg konstrukcje umozli-
wiajaca zabudowe radaru, elektrooptycznego systemu rejestracji wizji, podwie-
szenie zasobnika na standardowej belce nosnej oraz podlaczenie do instalacji
elektrycznej laboratorium.

Lotniczy zasobnik sklada sie z nastepujacych czesci:

e przedzialu akumulatora,
e przedzialu przedniego,
e przedziatu tylnego,

e przedzialu kamery,

e instalacji elektrycznej,

e aparatury badawczej.

2.3. Problemy przy realizacji zasobnika

Przy realizacji napotkano na ponizsze problemy.

e Koniecznosé zwiekszenia wymiaréw poprzecznych zasobnika, wynikaja-
ca z wymiaréw aparatury demonstratora radaru. W pierwotnych zato-
zeniach demonstrator powinien zmiesci¢ sie w rurze o $rednicy 180 mm.
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Zlacza

—Opora tylna

Prawa pokrywa tylnego przedziatu

Prawa pokrywa przedniego przedziatu

Pokrywa przedziatu akumulatora

Rys. 5. Widok ogélny zasobnika

Zespsl mikrofalowych anten -4
nadawczo-odbiorczych

Blok wstepnej obrobki sygnatu nr 1 — . \‘-—Akumulamr

-Kamera wideo

Rys. 7. Widok zasobnika od strony bloku przetwarzana
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. .

Rys. 8. Widok i polozenie srub regulacyjnych w belce podwieszen

W wyniku prac projektowych demonstratora okreslono niezbedne gaba-
ryty zasobnika na wysoko$¢ 184 mm przy jego szerokosci 350 mm.

Koniecznos¢é zwigkszenia sztywnosci zasobnika, wynikajaca ze zmiany
materialu poszycia z metalowego na widkno szklane. Poniewaz poszycie
zasobnika Mars bylo wykonane z aluminium i stanowito element kon-
strukcyjny, niezbedne bylo przeprojektowanie zasobnika ze wzgledu na
zmiane materialu poszycia.

Koniecznos$¢ zmiany materiatu, z jakiego zostana wykonane opltywy za-
sobnika, ze wzgledu na ttumienie fal elektromagnetycznych dla czesto-
tliwoéci od 34-35 GHz.
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e Stosunkowo mata pojemno$é akumulatoréw zelowych w stosunku do po-
trzeb wynikajacych z zapotrzebowania energetycznego aparatury badaw-
czej.

3. Sposéb rozwigzania probleméw

Poniewaz element poszycia wykonany byt z aluminium oraz po koniecznosci
— ze wzgledéw funkcjonalnych — usuniecia elementu konstrukcyjnego potozo-
nego w centralnej czesci zasobnika, to w celu zapewnienia wiekszej sztywnosci
zasobnika badawczego wykonano dodatkowy element ,naktadka” montowany
w miejscu poszycia gornego. Zostal on wykonany z duraluminium Pa-9 o wy-
sokiej sztywnosci oraz bardzo dobrych parametrach wytrzymalosciowych.

Przy zmianie materiatu, z jakiego wykonane beda oplywy, uwzgledniono,
ze nie powinien on zwiekszaé¢ zakladanej wagi zasobnika oraz pogarszaé je-
go wlasciwosci mechanicznych, tj. odpornosci na obciazenia pojawiajace sie
w trakcie jego eksploatacji.

Niezbedne bylo réwniez uwzglednienie niettumienia promieniowania mikro-
falowego o czestotliwosci 34-35 GHz dodatkowo odpornego na wilgo¢, ze wzgle-
du na mozliwa zmiana wlasnosci dieelektrycnych materialu. Z tego wzgledu
(material niedieelektryczny) nie mozna bylo uzyé materialéw z widkien we-
glowych, pomimo ich duzej wytrzymatosci mechanicznej.

Jako material na oplywy (poszycie zewnetrzne zasobnika) spelniajacy
niezbedne wymagania wybrano laminat kompozytowy na bazie maty szkla-
nej. Tworzywo to posiada wymienione w zalozeniach cechy przy jednoczes$nie
mniejszej wadze w stosunku do stopéw aluminium.

Rys. 10. Elementy kompozytowe zasobnika wygrzewane w komorze grzewczej

W przypadku akumulatoréw zrezygnowano z zastosowania akumulatorow
zelowych. Instalacje elektryczna i konstrukcje zasobnika dostosowano do za-
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stosowania akumulatoréw litowo-jonowych o wiekszej pojemnoéci przy porow-
nywalnych gabarytach i mniejszej masie.

4. Podsumowanie

Dla potrzeb dokonania badan radaru z syntetyczna apertura na bazie za-
sobnika samolotowego Mars-3zostal zaprojektowany i wykonany samolotowy
zasobnik badawczy ZYGMUNT-M.

W ramach wykonanych prac zaprojektowano uniwersalny zasobnik badaw-
czy, z mozliwoscig badania innej aparatury niz sam radar uSAR. Zasobnik ten
charakteryzuje sie autonomicznosciag dzialania, jak i tatwo rekonfigurowalna,
modutowa konstrukcja. Wymiary i ksztalt zasobnika sa zblizone do wymiaréw
bezzalogowego statku powietrznego, dla ktoérego dedykowany jest demonstra-
tor radaru SAR. W polaczeniu z Latajacym laboratorium ITWL stanowia
kompletng aparature badawcza, umozliwiajaca pelne przebadanie demonstra-
tora radaru w szerokim zakresie warunkow lotu zaleznych od zjawisk atmos-
ferycznych, w tym w szczegélnosci oddzialywania wiatru.

Zasobnik moze pracowa¢ w pelni autonomicznie, jak tez moze by¢ stero-
wany i zasilany z poktadu Latajacego laboratorium ITWL.

Ze wzgledu na to, ze zwigkszone wymiary zasobnika moga wpltywaé na
osiagi lotne samolotu laboratorium, przed rozpoczeciem wlasciwych badan
demonstratora radaru SAR zostang wykonane badania mechano-klimatyczne
w laboratorium narazen, préby naziemne i w locie z samolotem Latajacym
laboratorium ITWL.

Podsumowujac, opracowany zasobnik stanowi ekwiwalentna aparature ba-
dawcza dla radarow z syntetyczna apertura na etapie prac rozwojowych.
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Airborne research pod for earth observation by application of microwave
methods

Abstract

The aim of this project is to analyze the technical conditions which would al-
low suspension of research pods on the aircraft carrier. The carrier of the pods is
the ,,AFIT Airborne Laboratory”. The aircraft is adapted to carry suspended low-
weight pods of diameter which does not exceed 200 mm. Currently defined research
needs force the application of larger cross-section pods. In this paper, we determine
the technical conditions and analyze the possibility of use of such cointainers with
respect to aerodynamic parameters and performance of the carrier aircraft. We also
present structural solutions for the research pod. The project is being developed with
the support of the National Centre for Research and Development (NCBiR) under
the project titled ,,Application of microwave methods for earth observation” in the
I Applied Research Programme (PBS).
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Gléwnym zadaniem projektu jest znalezienie takich rozwiazan sensorow
radiolokacyjnych i awioniki, ktéore moga by¢ wykorzystanedo badania
powierzchni Ziemi z wykorzystaniem technik mikrofalowych za pomo-
ca statkow powietrznych o niewielkich rozmiarach. Dokonano przegladu
réznych technologii i rozwiazan technicznych, przedstawiajac rozwiaza-
nia demonstratora technologii mikrofalowych na niewielkie statki po-
wietrzne. Jako spelniajaca wymagania przyjeto technike radaru z synte-
tyczna apertura (SAR). Realizowany projekt ma odpowiedzie¢ na pyta-
nie, czy przyjete zalozenia i rozwigzania techniczne potwierdzaja mozli-
wosé wykonania i budowy mikroradaru z syntetyczna apertura (uSAR)
o akceptowalnych parametrach zobrazowania radarowego do praktycz-
nego wykorzystania na nieduzym bezpilotowym statku powietrznym
(BSP). Spodziewanym wynikiem realizacji programu jest uzyskanie po-
twierdzenie przydatnosci wspétczesnych, powszechnie dostepnych tech-
nologii mikrofalowych, przetwarzania sygnaléw, sterowania, komunikacji
i nawigacji do praktycznego wykonania sensoréw radiolokacyjnych z moz-
liwoscia montazu na malych bezpilotowych statkach powietrznych. Pro-
jekt realizowany jest w ramach I Programu Badan Stosowanych (PBS)
zleconego przez Narodowe Centrum Badan i Rozwoju (NCBiR).

1. Wprowadzenie

Wspodlczesne mozliwosci techniczne sprawiaja, ze powierzchnie Ziemi moz-
na badaé¢ za pomoca wielu technik o réznym stopniu zaawansowania tech-
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nologicznego. Wykorzystywane w tym celu sa zaréwno zakresy: widzialne —
optyczne, jak i niewidzialne: podczerwieni, ultrafioletu, mikrofalowe, zaréwno
pasywne jak i aktywne.

Dodatkowo nalezy zauwazy¢, ze te same sensory badawcze moga by¢
umieszczone na roéznych platformach, co znacznie rozszerza ich zdolnosci ba-
dawcze.

Tematem tego artykulu jest badanie powierzchni Ziemi z wykorzystanie
technik mikrofalowych. Jak wynika z tytutu artykutu, rozwazania dotyczyé
beda zatem mikrofalowych technik badania powierzchni Ziemi, a nie jej pe-
netracji ponizej poziomu gruntu, czyli nie dotycza dos¢ interesujacej grupy
technik georadarowych.

Aktualnie powierzchnie Ziemi z wykorzystaniem technik mikrofalowych ba-
da sie radarami umieszczonymi na zalogowych i bezzalogowych statkach po-
wietrznych oraz na sztucznych satelitach krazacych wokét Ziemi. Sa to techni-
ki komplementarne i jedna nie wyklucza uzytkowania drugiej. Wykorzystanie
satelitéw pozwala na dlugotrwale badanie duzych obszaréw bez uzyskiwania
zgody zarzadzajacego danym terenem, natomiast wykorzystanie statkéw po-
wietrznych dedykowane jest raczej do krotszych misji, z mniejszych wysokosci
na blizszym dystansie, organizowanych doraznie.

W zakresie zainteresowania wykonawcéw projektu jest realizacja demon-
stratora radaru SAR na bezpilotowym statku powietrznym o malych rozmia-
rach i udzwigu do 10 kg. Dlatego fakt ten bedzie decydujacy dla wyboru pasma
pracy, jak i doboru rozwiazan technicznych przy realizacji demonstratora ra-
daru z syntetyczna apertura (SAR).

Promieniowanie mikrofalowe pochodzace od powierzchni Ziemi jest nie-
wielkie, dlatego praktyczne znaczenie maja wylacznie mikrofalowe techniki
aktywne, to znaczy takie, w ktérych radar wyposazony jest w nadajnik fal
elektromagnetycznych i odbiornik fal powracajacych, odbitych od powierzch-
ni Ziemi.

Pasmo promieniowania mikrofalowego znajduje sie pomiedzy podczerwie-
nig a ultrakrétkimi falami radiowymi. W przyblizeniu obejmuje ono fale o dtu-
gosci od pojedynczych milimetréw do kilkuset centymetréw. Promieniowanie
elektromagnetyczne z tego zakresu przenika przez chmury i miedzy innymi z tej
przyczyny mikrofale znalazty szerokie zastosowanie w badaniach teledetekcyj-
nych wszedzie tam, gdzie utrzymujace sie zachmurzenie utrudnia zastosowanie
obrazowania w zakresie optycznym i w podczerwieni. Tak wiec radarowe tech-
niki radarowe umozliwiaja uzyskanie zobrazowania powierzchni Ziemi zaréwno
w dzien, jak i w nocy bez wzgledu na warunki pogodowe, a w szczegolnosci sa
niewrazliwe na silne zachmurzenie.
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Oprécz zagadnien $cisle zwiazanych z radiolokacja istotna sprawa w pro-
jekcie sa zagadnienia zwiazane z zapewnieniem odpowiednich danych nawi-
gacyjnych. W zamysle realizatoréw projektu jest takie opracowanie algoryt-
méw przetwarzania SAR, aby uklady nawigacyjne demonstratora radaru mo-
gty mie¢ stosunkowo niska klase doktadnosci parametréw, a co z tym zwiazane
— niskg mase i cene. Doktadniej zostalo to opisane w artykule Loty w trudnych
warunkach z wykorzystaniem radaru SAR, opublikowanych w materialach kon-
ferencji ,Mechanika w Lotnictwie”, 2012.

2. Wprowadzenie do techniki radaru z syntetyczna aperturg
(SAR)

Technika radaru z syntetyczna apertura (SAR) pozwala na uzyskanie zo-
brazowania terenu uzyskanego w pasmie mikrofalowym. Zobrazowanie SAR
jest otrzymywane przez umieszczenie sensora radarowego na ruchomej plat-
formie z antena skierowana prostopadle do kierunku lotu platformy. W trakcie
lotu platformy powierzchnia Ziemi jest skanowana wigzka radaru, co umozliwia
otrzymanie zobrazowania. W tak uzyskanym zobrazowaniu wyrézniamy dwa
kierunki: odlegtoéciowy i azymutalny. Kierunek odleglosciowy jest prostopadty
do toru lotu platformy. Kierunek azymutalny jest réwnolegly do kierunku lotu
platformy. Zalezno$ci geometryczne dla radaru SAR przedstawiono na rys. 1.

Tor lotu

N

Kierunek

azymutalny
Platforma

\) L ’ Kierunek
odleglosciowy

Wigzka radaru

Rys. 1. Geometria radaru SAR

Wysoka rozdzielczo$¢ odleglo$ciowa jest uzyskiwana poprzez technike kom-
presji impulsu. Technika ta polega na emitowaniu impulséw zmodulowanych
czestotliwodciowo o duzym pasmie (najczesciej z liniowa modulacja czestotli-
wosci), a nastepnie odbieraniu z zastosowaniem filtru dopasowanego. W ten
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sposob mozliwe jest nadawanie stosunkowo dtugich impulséw, a przy tym uzy-
skanie dobrej rozdzielczosci.

Dla tzw. radaréw SLAR (ang. Side Looking Aperture Radar) rozdzielczosé
w kierunku azymutalnym jest zwiazana z szeroko$cig wiazki fizycznej anteny.
W celu zwiekszenia zdolnosci rozdzielczej radaru w kierunku azymutalnym
nalezy zmniejszy¢ szerokos¢ wigzki anteny. Oznacza to koniecznosé zwiekszenia
wymiaréw anteny, nie mozna dowolnie zwieksza¢ wymiaréw anteny, limitem
jest chociazby wielko$¢ dostepnego nosnika radaru.

Dla poruszajacej sie platformy z radarem, skuteczng metoda zwiekszenia
wymiaréw anteny, a tym samym zawezenia jej wiazki, jest stworzenie wirtu-
alnej anteny (syntetycznej apertury) na podstawie sygnalu odebranego przez
radar w réznych miejscach przestrzeni.

W praktyce tworzenie syntetycznej anteny odbywa sie za pomoca banku
filtréw dolnoprzepustowych lub dopasowanych. Mozna zatem przyjaé, ze ode-
brany sygnat jest sygnalem z liniowa modulacja czestotliwosci.

Gdy zastosowany zostanie filtr dolnoprzepustowy, to uzyskane zostanie zo-
brazowanie w technice noszacej nazwe unfocused SAR (SAR niezogniskowany).
Jego cechami charakterystycznymi sa:

e rozroznialno$é azymutalna jest zalezna od odleglosci od radaru,

e niska wrazliwo$¢ na okreslenie predkosci wzdtuznej platformy z radarem
przy stosunkowo niezbednej nieduzej mocy obliczeniowej bloku przetwa-
rzania SAR.

Zaleznos¢ rozroznialno$ci azymutalnej od odlegloéci od radaru jest nieakcep-
towalna w wielu zastosowaniach. Duzo korzystniejsze w tym wzgledzie jest
zastosowanie filtru dopasowanego do analizy takiego sygnatu.

Tak realizowana technika nosi nazwe SAR (ang. Synthetic Aperture Radar)
zogniskowany (ang. focused SAR). Pomimo znakomitej rozdzielczosci azymu-
talnej mozliwej do osiagniecia za pomoca tej techniki réwnej potowie dtugosci
fizycznej (L,) anteny radaru

1
AT‘ = §La

wykazuje ona duza wrazliwo$¢ nawet na male btedy okreslania parametréw
lotu platformy z radarem, a w szczegdlnodci na okreslenie predkosci wzdluznej
platformy z radarem. Bedzie to wymagato szczegdlnej starannosci przy do-
borze urzadzen nawigacyjnych oraz uwzglednienia powyzszego przy tworzeniu
i implementacji algorytméw przetwarzania SAR. Ponadto technika ta wymaga
duzej mocy obliczeniowej. Pomimo powyzej wymienionych wad, jest to tech-
nika powszechnie stosowana dla potrzeb radaréw SAR.
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Technika SAR zogniskowany tez bedzie zastosowana w demonstratorze ra-
daru uSAR realizowanego w ramach projektu.

3. Wybdr czestotliwosci pracy demonstratora radaru

W przypadku projektu takiego systemu istotna kwestia jest doboér odpo-
wiedniej czestotliwodci pracy radaru.

W latach czterdziestych XX w. zakres fal mikrofalowych zostal podzielo-
ny na pasma, ktorym przydzielono oznaczenia literowe: L, S, C, X oraz K. Z
czasem odkryto, ze propagacja fal w pasmie K nie jest jednakowa. Wskutek
rezonansu czasteczek pary wodnej, nastepuje silny wzrost thumienia fal w at-
mosferze przy czestotliwosci okoto 22 GHz. Z tego powodu pasmo K zostalo
podzielone na trzy czedci. Czesci srodkowej przydzielono oznaczenie K, czesci
dolnej przydzielono oznaczenie Ku (ang. under — ponizej pasma $rodkowego),
natomiast czesci gérnej pasma przydzielono oznaczenie Ka (ang. above — po-
wyzej pasma Srodkowego).

W latach siedemdziesiatych ubiegltego wieku wprowadzono zupelnie nowy
podzial czestotliwodci, uwzgledniajacy wlasciwosci fizyczne mikrofal, przydzie-
lajac kolejnym jej pasmom kolejne litery alfabetu od A do M (tabela 1).

Tabela 1. Zakresy czestotliwosci uzywanych w radiolokacji

Oznaczenie | Zakres czeto- | Zakres dtugosci Oznaczenie
tradycyjne | tliwosci [GHz] fali [cm] nowe
VHF 0,1-0,3 300-100 A
0,3-0,5 100-60 B
UHE 0,5-1,0 60-30 C
L 1-2 30-15 D
g 2-3 15-10 E
3-4 10-7,5 F
C 4-6 7,5-5 G
6-8 5-3,75 H
X 8-10 3,75-3 I
10-12 325 J
Ku 12-18 2,5-1,67 J
K 18-26,5 1,67-1,1 J (do 20 GHz)
Ka 26,5-40 1,1-0,75 K
fale L (do 60 GHz)
milimetrowe 40-100 0,75-0,3 M (od 60 GHz)
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Biorac pod uwage wlasnosci fizyczne mikrofal i ich przydatno$é dla wy-
korzystania dla potrzeb radaru z syntetyczng aperturg o duzej rozdzielczosci
zobrazowania, autorzy wskazali jako mozliwe do wykorzystania fale z zakresu
UHF oraz K, Ka.

Pasmo UHF ze wzgledu na duze wymiary anten zostato skreslone z listy
przydatnych dla realizacji projektu ze wzgledu na niewielkie wymiary i udzwig
nosiciela demonstratora radaru.

Z punktu widzenia radaru SAR istotng kwestia jest rozréznialnosé radaru
w kierunku odlegto$ciowym. Rozréznialnosé ta zdefiniowana jest nastepujaca
zaleznoscia

C

AR = 2B cos ©

Zgodnie z rozporzadzeniem [7], dozwolone cywilno-rzadowe pasmo czesto-
tliwoéci o przeznaczeniu RADIOLOKALIZACJA to 24,05 GHz-24,25 GHz, co
daje mozliwos¢ emisji sygnalu o maksymalnym pasmie B = 200 MHz. Dla ta-
kiego pasma i przy zalozeniu, ze antena radaru umieszczonego na BSL skiero-
wana jest pod katem @ = 30°, mozliwa do uzyskania rozréznialnosé w kierunku
odleglosciowym wynosi ok. 87 cm. Jest to wartos¢, ktora znacznie przekracza
pozadana w projekcie rozréznialno$é radaru, tj. 50 cm dla kierunku odlegto-
Sciowego.

Rys. 2. Geometria SAR (przekrdj w kierunku elewacyjnym)

Zgodnie z rozporzadzeniem [7] dostepny jest szeroki zakres czestotliwosci
(do 2.6 GHz) w pasmie cywilno-rzadowym o przeznaczeniu RADIOLOKALI-
ZACJA dla czestotliwosci z zakresu 33,40 GHz-36 GHz. Taki zakres dostepnych
czestotliwodci jest wystarczajacy dla uzyskania zaktadanej rozréznialnosci azy-
mutalne;j.

Biorac powyzsze pod uwage, w ramach projektu radarowego systemu uSAR
autorzy zaproponowali pracy radaru na czestotliwosci 35 GHz z pasmem 1 GHz
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jako spelniajace zar6wno przepisy, jak i wymagania zapewniajace realizacje
demonstratora radaru uSAR zgodnie z zalozeniami przyjetymi przez realiza-

toréow projektu.

4. Proponowana realizacja sprzetowa demonstratora radaru [1]-[3]

Demonstrator radaru uSAR ma by¢ radarem pracujacym na fali ciagtej

(FMCW) z maksymalnie mozliwym zastosowaniem elementéw COTS.

4.1. Konfiguracja demonstratora radaru

Opracowany demonstrator radaru uSAR sktadaé sie bedzie z nastepujacych

blokéw:

blok transmisji danych,

blok odbioru danych,

blok przetwarzania SAR.

sterowanie

blok wstepnej obrobki sygnatu,

[_ > IF kanat 1
[> Analogowy sync Blok wstepnej | gternet
Front-end IF kanat 2 | ODrobki sygnatu =

Blok

przetwarzania ~————— —

SAR

|
1
|

testowe

I
1
1
e

Ethernet

analogowy Front-End radaru (zesp6l mikrofalowy),

Blok transmisji

danych

Blok odbioru
danych

Rys. 3. Schemat blokowy demonstratora radaru uSAR

Podstawowe zakladane parametry demonstratora radaru zostaly zestawio-

ne w tabeli 2.

Wi
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Tabela 2. Zakladane parametry demonstratora radaru

Czestotliwo$¢ nosna 35 GHz

Maksymalne pasmo pracy 1 GHz
Rozréznialnosé azymutalna min. 50 cm
Rozréznialnosé odlegtosciowa | min. 50 cm
Emitowana moc regulowana do 2,5 W
Rodzaj modulacji FMCW

Szerokos¢ wiazki antenowej 3,3°

w elewacji

Szeroko$¢ wiazki antenowej 15°

W azymucie

Modut DDS Mozliwos¢ generacji 16 zestawOw sygna-
16w o réznych czasach trwania, zdefinio-
wanych przez uzytkownika, np. PRF=1,2
lub 4 kHz, pasmo 250, 500, 750 i 1000 GHz
Masa demonstratora max. 10kg

4.2. Zespol mikrofalowy (analog front-end)

Zrédlem sygnatu b.w.cz jest uklad DDS (ang. Direct Digital Synthetizer)
generujacy sygnal o liniowej modulacji czestotliwosci w zakresie do 1 GHz.
Czestotliwos$é sygnatu jest powielana, w celu przeniesienia pasma sygnatu do
pozadanego zakresu b.w.cz. P6Zniej sygnal jest podawany na sprzegacz kierun-
kowy, w celu uzyskania sygnatu referencyjnego wykorzystywanego przy odbio-
rze.

Sygnal b.w.cz. przed wystaniem za pomoca anteny nadawczej jest wzmac-
niany do pozadanego poziomu mocy. Sygnal b.w.cz z anteny odbiorczej jest
wzmacniany z wykorzystaniem wzmacniacza niskoszumnego, a nastepnie mik-
sowany z kopia sygnatlu nadawanego, w celu uzyskania sygnatu zdudnien o cze-
stotliwosci réznicowej.

Sygnal jest przetwarzany na postaé¢ cyfrowa za pomoca przetwornika A/C
i przetworzony wstepnie w bloku wstepnej obrébki sygnatu, a nastepnie w blo-
ku przetwarzania SAR. Opcjonalnie wstepnie przetworzony sygnal moze by¢
przestany droga radiows na Ziemie poprzez blok transmisji danych, a nastepnie
po odebraniu go przez blok odbioru danych przetworzony w bloku przetwa-
rzania SAR.
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Rys. 4. Schemat budowy analogowego Front-Endu radaru

4.3. Blok wstepnej obrébki sygnatu
Zadaniem bloku wstepnej obrobki sygnatu jest:

e sprobkowanie sygnatu IF,

e formatowanie prébek do dalszej transmis;ji.

<] ap K
= pc £ ARM K FPGA  ~— K|
< an K2
HD‘D

Rys. 5. Schemat blokowy bloku wstepnego przetwarzania sygnatu

Przetwornik analogowo-cyfrowy (A/C) — Analogowe sygnaly z Front-
Endu podawane sa na przetworniki analogowo-cyfrowe (A/C), ktére
prébkuja analogowy sygnal wg zegara CLK. Jako przetworniki A /C wy-
typowano ptytke FMC150 firmy 4DSP.

FPGA - Sprébkowany sygnal jest wstepnie przetwarzany w cyfrowym ukta-
dzie FPGA. Wytypowane plytki ewaluacyjne to: Avnet Kintex-7 FPGA
DSP Kit with High-Speed Analog oraz Inrevium Zyng-7000 All Pro-
grammable SoC Extension Microcontroller Card.
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PC — Przemystowy komputer jest z jednej strony potaczony interfejsem Ether-
net do ukladu FPGA (z posredniczacym procesorem ARM lub bez),
z drugiej strony do bloku transmisji danych. Jego zadaniem jest obstuga
FPGA (oraz ARM) oraz kontrola dzialania przesylania danych poprzez
sie¢ WiFi. Do tego zadania wytypowano komputer Jetway NF36-2800.
Ciekawg alternatywa mogtby by¢ takze komputer przemystowy CARMA
DEVKIT, zawierajacy oprdécz procesora ogdlnego przeznaczenia takze
procesory grafiki w technologii CUDA. Umozliwiaja one wprowadzenia
dodatkowego kroku przetwarzania, ktory mogtby zmniejszy¢ ilos¢ danych
przekazywanych taczem bezprzewodowym na Ziemie.

Zegar (CLK) — Sygnal zegara doprowadzony jest do wszystkich cyfrowych
urzadzen. Planowane jest wykorzystanie sygnatu zegarowego, ktéry do-
stepny bedzie w module analogowego Front-Endu.

Dysk pamieci trwalej — Jako pamieé trwata zastosowano potprzewodniko-
we dyski SSD z uwagi na brak ruchomych elementéw mechanicznych.
Dzigki temu sa bardziej odporne na wstrzasy i zmiany temperatur. Do-
datkowo dyski wykonane w tej technologii charakteryzujg sie bardzo du-
zymi predkosciami zapisu i odczytu, co jest kluczowe w zastosowaniach
projektowanego systemu.

5. Podsumowanie

Jak przedstawiono we wstepie, gtéwnym zadaniem projektu jest znalezienie
takich rozwiazan sensoréw radiolokacyjnych i awioniki, ktére moga by¢ przy-
datne do badania powierzchni Ziemi z wykorzystaniem technik mikrofalowych
za pomoca statkéw powietrznych o niewielkich rozmiarach.

Jako spelniajacag wymagania przyjeto technike radaru z syntetyczna aper-
tura (SAR).

Po przegladzie réznych technologii i rozwigzan technicznych przedstawio-
no rozwiazania demonstratora technologii mikrofalowych na niewielkie statki
powietrzne.

Zalozenie, ze demonstrator mozna zrealizowa¢ wylacznie w oparciu o kom-
ponenty COTS, przy zapewnieniu wysokich parametréow zobrazowania, jest
mozliwe w zakresie elementéw przetwarzania sygnaléw. W zakresie zespolu
mikrofalowego jest to niestety trudne do spelnienia, dlatego na potrzeby pro-
jektu zaprojektowano dedykowany do tego demonstratora radaru uSAR analo-
gowy front-end. Dla rozwigzan o mniejszych wymaganiach jakosci zobrazowa-
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nia SAR w innych pasmach czestotliwodci jest mozliwe uzycie komponentow
COTS.

W wyniku analizy przyjeto, ze radar bedzie pracowal na czestotliwosci
35 GHz z pasmem pracy 1 GHz, co powinno zapewnié¢ uzyskanie zobrazowan
SAR z minimum 50 cm rozréznialnoécia, zaréwno w odlegtosei jak i azymucie.

Istotna sprawa w projekcie jest zapewnienie odpowiednich danych nawiga-
cyjnych. Celem realizatoréw projektu jest takie opracowanie algorytmoéw prze-
twarzania SAR, aby uklady nawigacyjne demonstratora radaru mogly mieé
stosunkowo niska klase dokladnoéci parametréw, a co z tym zwiazane niska
mase 1 cene.

Podczas préb locie bedzie to bardzo istotna kwestia podlegajaca doktadne-
mu przebadaniu, poniewaz nalezy uwzglednié¢ fakt, ze male statki powietrzne
sg mniej odporne na zmienne warunki atmosferyczne, a w szczegdlnoéci na
odzialywanie wiatru.

Przy zalozeniu mozliwosci wykorzystania uktadéw nawigacyjnych o nizszej
klasie doktadnosci podnosi wymagania zaréwno realizacji technicznej demon-
stratora w tym opracowania skutecznych algorytméw przetwarzania SAR, jak
i przeprowadzenia samych badan w locie.

Tak wiec realizowany projekt potwierdza mozliwo$¢ wykonania demon-
stratora radaru SAR wedlug przyjetych zalozen i rozwigzania technicznych
mikroradaru z syntetyczna apertura (uSAR) o akceptowalnych parametrach
zobrazowania radarowego do praktycznego wykorzystania na nieduzym bezpi-
lotowym statku powietrznym (BSP).

Spodziewanym wynikiem realizacji programu jest to, ze w wyniku prze-
prowadzonych badan w locie zostanie uzyskane potwierdzenie przydatnosci
wspotezesnych dostepnych powszechnie technologii mikrofalowych, przetwa-
rzania sygnaléw, sterowania, komunikacji i nawigacji dla praktycznego wyko-
nania sensoréw radiolokacyjnych z mozliwoscia montazu na matych bezpiloto-
wych statkach powietrznych.

Bibliografia

1. Zalozenia techniczne demonstratora radarowego systemu zobrazowania po-
wierzchni Ziemi za pomocg technik mikrofalowych, Warszawa, Instytut Tech-
niczny Wojsk Lotniczych, 2012, 7306/50

2. uSAR, Zastosowanie technik mikrofalowych do obserwacji powierzchni Ziemi —
specyfikacja techniczna, Warszawa, Politechnika Warszawska, ISE, 2013

3. Projekt samolotowego zasobnika badawczego systemu radarowego do obserwacji
powierzchni Ziemi z zastosowaniem technik mikrofalowych, Warszawa, Instytut
Techniczny Wojsk Lotniczych, 2013



274 M. MORDZONEK I INNI

4. CURLANDER J.C., McDoNouGH R.N., 1991, Synthetic Aperture Radar Sys-
tems and Signal Processing, John Willey & Sons, Inc.

5. CARRARA W.G., GOODMAN R.S., MAJEWSKI R.M., 1995, Spotlight Synthetic
Aperture Radar, Norwood, MA, USA: Artech House, Inc.

6. FRANCESCHETTI G., LANARI R., 1999, Synthetic Aperture Radar Processing,
Boca Raton, Florida, USA: CRC Press LLC

7. Rozporzgdzenie Rady Ministrow z dnia 29 czerwca 2005 r. w sprawie Kra-
jowej Tablicy Przeznaczen Czestotliwosci — Dziennik Ustaw Nr 134 z dnia
21.07.2005 r. , poz. 1127, z 2006 r. Nr 246, poz. 1792, z 2008 r. Nr 97, poz. 629
oraz z 2009 r. Nr 13, poz. 1086

Application of microwave methods for the earth observation

Abstract

he main goal of this project is to find such radiolocation sensors and avionics so-
lutions which could be applied to analyze the earth surface by microwave methods on
a lightweight aircraft. A survey of different technologies and technical solutions is ma-
de, presenting the solution for the microwave technology demonstrator for small-size
aerial vehicles. The method which met the requirements is the Synthetic Aperture
Radar (SAR). The project is supposed to give the answer if the applied assumptions
and technical solutions confirm the possibility of creating a synthethic aperture mi-
croradar (uSAR) with acceptable imaging parameters for practical application on a
lightweight unmanned aerial vehicle (UAV). The expected result of the programme is
confirmation of usefulnes of the present widely available microwave signal-processing,
control, communication and navigation technologies for the practical use of radiolo-
cation sensors mounted on UAVs. The project is being developed with the support of
the National Centre for Research and Development (NCBiR) under the project titled
»Application of microwave methods for earth observation” in the I Applied Research
Programme (PBS).
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W pracy przedstawiono metodyke oraz wyniki badan wtasciwosci cieplno-
fizycznych materialu US0OMES-5NT stosowanego do uszczelniania zbiorni-
kéw paliwowych 1 zasobnikéw statkow powietrznych. Badania mialy cha-
rakter badan kompleksowych i objely swoim zakresem badania wagowe, ter-
mograwimetryczne, mikrokalorymetryczne, dylatometryczne, badania wta-
$ciwoéci lepkosprezystych oraz pomiary dyfuzyjnoéci cieplnej. Do wykona-
nia badan wykorzystano zestaw specjalizowanych przyrzadéw badawczych
oraz stanowiska pomiarowe wtasnej konstrukcji. Pomiary przeprowadzo-
no w zakresach temperatury obejmujacych przedzial wspodlny od —20°C
do 100°C. Uzyskane wyniki stanowia podstawe opisu wlasciwosci badane-
go materialu i umozliwiaja okreslenie ograniczen jego uzytkowania zwia-
zanych z oddzialywaniami termicznymi i wibracyjnymi. Charakterystyka
badanego materiatu obejmuje réwniez obliczeniowe wartosci przewodnosci
cieplnej. Przedstawione w pracy procedury badan maja charakter uniwer-
salny i stanowia przyklad procedur opracowywanych specjalnie do badan
nowych materialéw/struktur konstrukeji lotniczych.

1. Wprowadzenie

Dokonujacemu sie w technice lotniczej postepowi towarzyszy zwickszaja-
ce sie pole zastosowan nowych materiatéw konstrukeji lotniczych. Dotyczy to
w szczegdlnodei materiatéow i struktur z udziatem zwiazkéw wielkoczasteczko-
wych, w tym tzw. materialéw kompozytowych. Specyficzne wlasciwosci tych
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materiatéw wymuszaja z kolei rozwoj technologii badan materiatlowych. W pla-
nowaniu procedur badawczych znaczaca role odgrywa fakt wrazliwosci wielu
wprowadzanych do wykorzystania materiatéw i struktur na wymuszenia ciepl-
ne z zakresu temperatury eksploatacyjnej atmosferycznej, ewentualnie niewiele
od niej odbiegajacej. Przedstawiony stan rzeczy ma réwniez wplyw na ksztal-
towanie procedur badan wlasciwosci cieplno-fizycznych oraz na rozszerzanie
ich zakresu.

Celem niniejszego opracowania jest zaprezentowanie pelnej procedury i wy-
nikéw badan witadciwosci cieplno-fizycznych oraz cieplno-mechanicznych ma-
teriatlu o wlasciwosciach typowych dla wyzej oméwionych. Poniewaz w ramach
innych programéw badan (por. np. [1]) pojawily sie potrzeby wyznaczenia da-
nych materialowych uszczelniacza lotniczego USOMES-5NT, wtadnie ten mate-
rial wykorzystano jako reprezentanta tworzyw wielkoczasteczkowych. Badania
objety swoim zakresem procedury analizy termicznej z wyznaczeniem para-
metréw charakterystycznych oraz cech jakosciowych [2], pomiary wlasciwosci
cieplno-fizycznych z uwzglednieniem ich zaleznosci temperaturowych [3], [4],
badania parametréw lepkosprezystosci w funkcji temperatury i czestotliwosci
wymuszenia [5] oraz pomiary uzupelniajace, w tym pomiary wagowe.

Przy opracowywaniu otrzymanych wynikéw uwzgledniono komplementar-
no$¢ uzyskanych charakterystyk (por. [6]). Wzajemne wspolzaleznosci wy-
znaczonych parametrow cieplno-mechanicznych wykorzystane zostaly réwniez
w podsumowujacej badania analizie zbiorczej rezultatéw.

Przedstawiajac zagadnienie, nalezy jeszcze wspomnieé, ze badany material
jest dielektrykiem. Ma to znaczenie zaréwno ze wzgledu na jego planowane wy-
korzystanie do uszczelnienia zasobnika Zrodla promieniowania mikrofalowego,
jak i ze wzgledu na koniecznosé dostosowywania procedur badan wtasciwosci
cieplnych.

2. Charakterystyka procedur badawczych

Omoéwiony w poprzednim punkcie program badan wykracza swoim zakre-
sem zaréwno poza program typowej analizy termicznej, jak i typowe programy
badan wtadciwosci cieplno-fizycznych. Odpowiada on jednak wyzwaniom ba-
dawczym jakie stawiaja nowe technologie lotnicze. Mozliwoéé jego realizacji
jest zapewniona zar6wno przez zastosowanie zaawansowanej aparatury po-
miarowe] (por. np. [7]), jak i dedykowanych procedur wlasnych. Wéréd tych
ostatnich wymienié¢ nalezy przede wszystkim modyfikacje [8], [9] klasycznej
metody Angstroma pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej z zastosowaniem wymusze-
nia harmonicznego [10].
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Ze wzgledu na wystepujace pomiedzy poszczegdlnymi parametrami wspol-
zaleznosci kolejno$é poszczegdlnych pomiaréw nie powinna byé przypadkowa.
W niniejszym przypadku zastosowano schemat postepowania zilustrowany dia-
gramem z rys. 1. Z uwagi na konieczno$é¢ zachowania przejrzystosci schematu
nie wszystkie wzajemne relacje zostaly na nim znaczone. Dotyczy to w szcze-
gélnosci pomiaréw wagowych. W rzeczywistosci wyniki wazen wykorzystywane
sg nie tylko jako dane wejsciowe do badan termograwimetrycznych i mikrokalo-
rymetrycznych, ale takze stuza do uzupelnienia dokumentacji wszystkich w za-
sadzie pomiarow. Dobra praktyka jest np. wazenie badanych prébek przed i po
kazdym badaniu wlasciwosci cieplnych. W badaniach wagowych wyznaczono
rowniez gesto$¢ badanego materiatu. Zastosowano w tym przypadku meto-
de wypornosciowa. Uzyskany wynik poréwnano z wartodcia gestosci obliczona
ze wzoru definicyjnego. Do okreslenia objetosci postuzyly wyniki pomiaréw
wymiaréw liniowych badanych probek o regularnym ksztalcie. Badania wa-
gowe wykonane zostaly za pomoca wagi analitycznej Mettler Toledo AT 262
z zestawem pomiaréw wypornosciowych. Rozdzielczosé wagi wynosi 0,01 mg,
a deklarowana dokladnos¢ to 0,02 mg.

Wagowe 1G
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Rys. 1. Przedstawienie wspotzaleznosci pomiaréw i zalecanej kolejnosci ich
wykonywania przy wykonywaniu kompleksowych badan wlasciwosci
cieplno-fizycznych

Badania termograwimetryczne (ang. thermogravimetric — TG) wchodza
w zakres klasycznych metod analizy termicznej. Polegaja one na wyznacza-
niu zmian — spadkéw lub przyrostéow — masy probki w funkcji temperatury
lub czasu [2]. Standardowo pomiary TG wykonywane sa w trybie monotonicz-
nych zmian temperatury, trybie quasi-izotermicznym lub trybie izotermicz-
nym. W niniejszym przypadku badania wykonano w trybie liniowo zmiennej
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w czasie temperatury. Uzyskane wyniki poddano analizie i na podstawie jej
rezultatéw okreslono temperature rozkltadu badanego zwiazku oraz okreslono
zakresy temperaturowe dla pozostatych pomiaréw.

Do przeprowadzenia badan TG wykorzystano termowage Netzsch TG 209
F3 Tarsus. Zakres pomiarowy termowagi pokrywa przedzial temperatury
od temperatury pokojowej (TP) do 1000°C, rozdzielczo$¢ wynosi 0,1 ug,
maksymalny zakres wagowy to 2000 mg, szybkosci zmian temperatury od
0,001°C/min do 100°C/min, a pojemno$¢ standardowej kapsutki to 85 pl.

Druga typowa metoda analizy termicznej jest analiza mikrokalorymetrycz-
na. Metody skaningowej mikrokalorymetrii réznicowej (DSC — ang. Differential
Scanning Calorimetry) stanowia konsekwencje ewolucji metod réznicowej ana-
lizy termicznej (DTA — ang. Differential Thermal Analysis). W duzym uprosz-
czeniu mozna stwierdzi¢, ze w badaniach DTA poréwnywane sg zmiany tempe-
ratury materialu badanego ze zmianami temperatury wzorca i na tej podsta-
wie wyprowadza sie wnioski o charakterze gtownie jakosciowym. W badaniach
DSC poréwnywane sa strumienie energii doprowadzanej do prébki i do wzor-
ca, a wynik poréwnania pozwala na otrzymanie danych ilociowych. Wspot-
czesne mikrokalorymetry pozwalaja na wykonywanie badan efektow cieplnych
i wyznaczanie przyrostéw entalpii, czyli pomiar pojemnosci cieplnej wlasciwej
badanej probki, w trybie pomiaru réznicowego ze stala szybkoscia zmian tem-
peratury [2], [3]. W ramach badan DSC dla materialu uszczelniacza przepro-
wadzono pomiary ciepla wlasciwego metoda trzech krzywych (por. [2], [3], [5]).
Charakterystyki termiczne — zaleznosci ciepta wlasciwego przy staltym cidnie-
niu od temperatury c,(t), gdzie t jest temperatura w °C, zostaly nastepnie
wykorzystane do obliczenia wartosci przewodnosci cieplnej. Otrzymane sy-
gnaly zmian strumienia ciepta w funkcji temperatury wykorzystano réwniez
do okreslenia temperatury przemiany szklistej (temperatury zeszklenia t,).

Badania DSC przeprowadzono, wykorzystujac zamiennie dwa przyrzady.
Pierwszy to mikrokalorymetr skaningowy z kompensacja mocy Pyris 1 firmy
Perkin-Elmer o zakresie temperaturowym od —30°C do 600°C oraz od TP do
710°C, deklarowanej dokladno$ci wyznaczenia entalpii oraz ciepta wlasciwe-
go 2% i pojemnosci typowego naczynka DSC 25 ul. Drugim przyrzadem byt
mikrokalorymetr réznicowy DSC 404 F1 Pegasus firmy Netzsch o zakresach
pomiaru od —120°C do 1000°C oraz od temperatury pokojowej do 1650°C
(pomiar ciepta wiasciwego do 1400°C), deklarowanej dokladnosci wyznacze-
nia entalpii oraz ciepla wlasciwego 3% i pojemnosci typowego naczynka DSC
85 pl.

Rozszerzalnoéé cieplna liniowa «(t) jest parametrem powiazanym bezpo-
srednio z cieplem wlasciwym przy stalej objetosci zwigzkami zaréwno ter-
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modynamiki fenomenologicznej jak i statystycznej [6]. Zmiany wymiaréw li-
niowych badanej prébki wywolane zmiana temperatury, ewentualnie zmiany
dtugosci w funkcji czasu, niosg réwniez informacje o zachodzacych przy zada-
nym wymuszeniu przemianach fazowych. Pomiary dylatometryczne stanowig
zatem niezbedne dopelnienie analiz termicznych [2], [7]. Wyznaczone w ba-
daniach dylatometrycznych charakterystyki temperaturowe tzw. technicznej
rozszerzalnosci cieplnej o*(t) badZz wydtuzenia wzglednego £(¢) (por. [3], [8]),
pozwalaja rowniez na okreslenie zaleznosci temperaturowej gestosci p(t). Jest
to z kolei niezbedne do obliczenia prawidlowych, nieobarczonych bledem dy-
latacyjnym, warto$ci przewodnosci cieplnej (por. np. [9]).

Do wykonania pomiaréw dylatometrycznych wykorzystano dylatometr
Netzsch Dil 402 C 242 D. Zakresy temperaturowe badan dla tego przyrzadu sa
zréznicowane 1 wynoszg odpowiednio od —150°C = 500°C dla pieca niskotem-
peraturowego oraz od temperatury pokojowej do 1600°C dla wysokotempera-
turowego. Zakres zmian dtugosci badanej prébki to £2,5 mm, a maksymalna
dtugo$é probki wynosi 25 mm dla pieca wysokotemperaturowego i 50 mm dla
pieca niskotemperaturowego.

Obliczenie wartosci przewodnosci cieplnej A(t) z zaleznosci

At) = p(t)a(t)cp(t) (2.1)

wymaga uprzedniego okreslenia charakterystyki temperaturowej dyfuzyjnosci
cieplnej a(t). Ta posrednia metoda wyznaczania przewodnosci cieplnej jest
jedna z najczesciej obecnie stosowanych dla szerokiej grupy materiatéw, od
izolator6w cieplnych o przewodnosci okoto 0,1 W/(m-K) do bardzo dobrych
przewodnikéw ciepla o przewodnosci siggajacej 2000 W/(m-K) (por. [3], [4]).
Dyfuzyjnosé cieplna a jest stosunkiem wtasciwosci transportowych do wlasci-
woéci akumulacyjnych ciepta. Charakteryzuje ona bezposrednio zdolnos¢ ciala
do wyréwnywania temperatury i z tego powodu jest tez nazywana wspotczyn-
nikiem wyréwnania temperatury [10].

Jedna z najbardziej popularnych metod wykorzystywanych do pomiaru dy-
fuzyjnosci cieplnej jest metoda chwilowego powierzchniowego Zrodia ciepta —
metoda Parkera [11]. Wykonanie pomiaréw ta metoda umozliwia stanowisko
LFA 457 (Laser Flash Apparatus) firmy Netzsch (zakres: TP do 1100°C, szyb-
kosci nagrzewania/chlodzenia badanej probki od 0,01°C/min do 50°C/min;
por. [12]). Ze wzgledu na stosunkowo male wymiary badanych prébek meto-
da moze sie nie sprawdza¢ przy wyznaczaniu dyfuzyjnosci cieplnej materia-
6w niejednorodnych, szczegdlnie w przypadku, gdy wykazuja sie one maty-
mi wartosciami przewodnosci cieplnej. W badaniach materiatu uszczelniacza,
oprécz stanowiska LFA 457, wykonano zatem réwniez uklad badawczy wta-
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snego projektu i wykonania [14]. Uklad dziala z wykorzystaniem metody wy-
muszen harmonicznych Angstroma [15] poddanej podwdjnej modyfikacji (por.
[15] oraz [16]). Umozliwia wykonanie pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej w zakresie
od —30°C do 60°C oraz od —5°C do 110°C w zaleznosci od zastosowanego
czynnika chtodzacego i konfiguracji glowicy pomiarowej. Badania dyfuzyjno-
Sci cieplnej przeprowadzane sa przy zachowaniu wyjatkowo duzej rozdzielczosci
temperaturowej (termicznej; por. [7], [13]).

Technika dynamicznej analizy (cieplno)mechanicznej (DMA — ang. Dy-
namic Mechanical Analysis [17], ew. dynamic thermomechanometry [2]) jest
znana od ponad stulecia, ale stosunkowo niedawno zagoscita na trwate w ob-
szarze analizy termicznej. Stalo sie to gtéwnie za sprawa rozwoju technologii
tworzyw wielkoczasteczkowych i potrzeb ich badan. Materiaty tego typu wyka-
zuja z reguly wyrazne wlasciwosci lepkosprezyste. Technika moze byé jednak
wykorzystana réwniez do badan znacznie szerszej grupy materiatéw i to nieko-
nicznie w kontekscie ich wtasciwosci reologicznych. Badania DMA polegaja na
zadaniu wymuszeniu w postaci oscylacyjnie zmiennej sity i sledzeniu oscylacyj-
nej odpowiedzi badanej prébki. W duzym uproszczeniu mozna stwierdzié, ze
tlumienie sygnalu odpowiedzi niesie informacje o wtasciwosciach sprezystych
oSrodka, a przesunigcie fazowe o wlasciwosciach lepkosciowych (por. [17]). Pod-
stawowymi parametrami okreslanymi w badaniach DMA sa: modut sprezysto-
$ci (modul zachowawczy, skladowa rzeczywista modutu) E’, modul stratnosci
(sktadowa urojona modulu) E” oraz stosunek tych wielkosci przywolywany
jako tangens kata ¢

/!

Parametry te sa wyznaczane w funkcji temperatury ¢ oraz w funkcji czestotli-
wosci wymuszenia f. Na podstawie analizy zarejestrowanych sygnaléw mozna
wykry¢ i zidentyfikowa¢ charakterystyczne przemiany fazowe, w tym zeszklenie
i miekniecie. Metodami DMA bada sie rowniez procesy fizyczne, w tym pro-
cesy polimeryzacji, starzenia termicznego itp. Dla materialéw wykazujacych
dominacje jednej cechy — lepkosci lub sprezysto$ci — mozna okresli¢ wartosé pa-
rametru charakteryzujacego dana wtadciwosé. Najwazniejsze jest jednak to, ze
metoda pozwala na prawie ciagle sledzenie nawet skrajnych zmian wtasciwo-
Sci badanego materiatu pod wplywem zmiany temperatury lub czestotliwosci
wymuszenia. W przypadku badanego materiatlu uszczelniacza jest to bardzo
istotne.

Badania dynamicznej analizy termomechanicznej wykonano za pomoca
analizatora DMA 242D firmy Netzsch. Zakres temperatury badan dla tego
przyrzadu obejmuje przedzial od —170°C do 600°C przy czestotliwosciach wy-
muszenia od 0,01 Hz do 100 Hz.
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3. Badania do$wiadczalne i ich wyniki

3.1. Przygotowanie materialu uszczelniacza do badan

Zgodnie z dokumentacja technologiczna uszczelniacz U30MES-5NT jest
przygotowywany ze sktadnikéw plynnych. Wykaz sktadnikéw niezbednych do
przygotowania nanoszonej na powierzchnie lub wylewanej do przestrzeni za-
mknietych plynnej substancji przedstawiono w tabeli 1. Poszczegdlne substra-
ty odmierzono na laboratoryjnej wadze elektronicznej. Odmierzone sktadniki
poddano taczeniu w nastepujacy sposob: paste nr 9 i Guanid ,,F” rozcienczono
dodatkiem niewielkich ilosci octanu etylu (w stosunku 1:1 czesci wagowych),
nastepnie poddano mieszaniu ze soba do uzyskania jednorodnej masy. W dru-
gim naczyniu odmierzono paste U30E-5NT i dodano pozostata ilosé¢ octanu
etylu, mieszajac sktadniki do uzyskania jednorodnej masy. Do tak rozrobio-
nej pasty US0OE-5NT dolano mieszanine pasty nr 9 i Guanidu ,,F” z naczynia
pierwszego i calo$é mieszano przez 10-15 minut. Otrzymana mase uszczelnia-
cza wylano nastepnie na wczesniej przygotowane podtoza okraglych probek
duralowych i na folie aluminiowa. Wszystkie przygotowane partie poddane
zostaly procesowi suszenia w temperaturze pokojowej bez wplywu Swiatla
dziennego przez 10 dni.

Tabela 1. Sktad mieszaniny do przygotowania badanego materiatu

‘ Nazwa sktadnika ‘ Tlos¢ ‘
Pasta U30E-5NT | 56,2¢g
Octan etylu 22,05¢g
Pasta nr 9 2,816 ¢
Guanid ,F” 0,1638 g

W efekcie takiego postepowania otrzymano gotowe probki dwuwarstwowe
do badan dyfuzyjnosci cieplnej metoda chwilowego powierzchniowego zrédia
ciepla (Parkera) i prefabrykat do przygotowania pozostalych prébek. Widok
przekroju prefabrykatu przedstawiono na rys. 2a. Grubo$¢ warstwy materia-
tu gotowego uszczelniacza, przyjeta jako wymiar charakterystyczny, wynosi od
1,5 do 2,0 mm. Material w ogladzie zewnetrznym i ocenie sprezystosci wykazu-
je wlasciwosci zblizone do miekkich wyrobéw kauczukowych (gumy). W bada-
niach strukturalnych przekroju stwierdzono wystepowanie poréw o wymiarach
okoto dwdéch rzedéw wielkosci mniejszych od grubosci warstwy.

3.2. Pomiary wagowe

Pomiary wagowe wykonywane byly w temperaturze pokojowej. W przy-
padku badan TG oraz DSC dane wazen wykorzystano bezposrednio jako dane
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Rys. 2. Widok przekroju prébki materiatu uszczelniacza na podlozu folii Al, gdzie
grubo$é warstwy materialu 1,85 mm, grubosé folii 0,01 mm (a) oraz widok przetomu
prébki naderwanej w uchwycie analizatora DMA (b)

wejsciowe odpowiednich pomiaréw termograwimetrycznych i mikrokaloryme-
trycznych. Dla kazdego z pomiaréw przeprowadzano réwniez wazenie kontrolne
prébki po zakonczeniu pomiaru lub cyklu pomiaréw. Metoda wypornosciowa
okre$lono réwniez gestos¢ prébek przygotowanych do pomiaru dyfuzyjnosci
cieplnej metodg Angstroma (por. tabela 2). Przy tych pomiarach uwzgledniono
poprawke na rozszerzalnosé cieplna wody. Srednia arytmetyczna uzyskanych
wynikow dla temperatury pokojowej to

po = 1420kg - m~—3 (3.1)

Tabela 2. Dane wymiarowe badanych prébek

‘ Badanie ‘ Ksztalt Wymiary /Tlosé ‘

TG_prl nieregularny wycinek warstwy 39,65 mg

TG pr2 jw. 2,78 mg

DSC dysk ~ (5 mm, 22 mg

Dil prostopadloscian 25 mm x5 mmx 1,85 mm

DMA prostopadloscian jw.

LFA dyski (12,5 mm, wys. 1,85 mm
(12,5 mm, wys. 0,5 mm

Angstrom | wycinek kwadratowy x4 20mmx20mmx 1,85 mm

3.3. Badania termograwimetryczne — TG

Badania termograwimetryczne przeprowadzone zostaly dla dwoch prébek.
W celu okreslenia ewentualnych efektow histerezy wlasciwosci pierwsza préb-
ka byla poddana zostata dwukrotnemu badaniu w zakresie od TP do 190°C.
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Program temperaturowy badan obejmowat ogrzewanie do 175°C z szybkoscia
5°C/min, 4min wytrzymania (izoterma) w uzyskanej temperaturze i chlo-
dzenie —2°C/min do 40°C. Druga z badanych prébek poddano ogrzewaniu
5°C/min az do 450°C. Celem bylo okreslenie parametréw rozkladu termicz-
nego materiatu uszczelniacza. Wyniki badan przedstawiono na rys. 3. Uzy-
skane rezultaty badan probki 1 potwierdzaja stabilno$¢ termicznag materiatu
uszczelniacza w zakresie temperatury tych badan, czyli do 175°C. Roéznice
pomiedzy zarejestrowanymi sygnatami TG nie wykraczaja poza granice wy-
znaczone doktadnosécia pomiaru. W badaniach probki 2 stwierdzono staty li-
niowy trend spadku masy, na ktéry naktada sie spadek skokowy. Z duzym
prawdopodobienstwem spadek skokowy mozna przypisa¢ procesowi rozktadu
termicznego materiatu prébki. Temperatura poczatku rozktadu zostata okre-
slona na t,,, = 264,1°C. Fakt rozkladu potwierdzaja badania subtelnej (réz-
niczkowej) struktury zapisu temperatury w funkcji czasu oraz wyniki ogladu
naczynka z prébka po zakonczeniu badan. Przyczyny liniowego trendu spad-
kowego nie zostaly jednoznacznie okreslone, ale mozna przypuszczaé, ze sa
one uwarunkowane bardzo malg masa poczatkowa badanej probki i moga sie
miesci¢ w przedziale bledéw kalibracji przyrzadu. Wazne jest jednak to, ze
w pomiarze okreslono gérna granice odpornosci termicznej materiatu, ktéra
o ponad 100°C przekracza goérng nominalng temperature eksploatacji wyno-
szaca 130°C. Wyniki badan termograwimetrycznych wykorzystano réwniez do
okredlenia parametréw badan DSC, dylatometrycznych, pomiaru dyfuzyjnosci
cieplnej i badan DMA.

TG /% DTG /(%/min)
o TG /39,75 mg /pomiar 1i2 Onset: 26441/ C.75.70 %
53] i) /
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Rys. 3. Wyniki badan termograwimetrycznych w postaci krzywych TG dla
wszystkich trzech badan i krzywej réznicowej DTG dla pomiaru 3 (probka TG_pr2)
— w funkcji temperatury w stopniach Celsjusza
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3.4. Badania mikrokalorymetryczne — DSC

Pomiary mikrokalorymetryczne zostaly wykonane w dwdch etapach.
W badaniach niskotemperaturowych, o temperaturze minimalnej wynosza-
cej —80°C, zidentyfikowano i przebadano przemiane szklista. Temperature ze-
szklenia okreslono jako t, psc = —55°C. Skokowy wzrost ciepta wiasciwego
przy zeszkleniu wyniést Ac, = 40%. Badania wykonano, wykorzystujac aparat
Netzsch. Niestety, w badaniach nie udato sie uzyskaé¢ wiarygodnych danych ilo-
Sciowych dotyczacych samego ciepta wladciwego. Ostatecznie zaleznosci c(t)
okreslone zostaly przy wykorzystaniu mikrokalorymetru Pyris 1. W badaniach
zastosowano sprawdzone uprzednio procedury postepowania z podziatem za-
kresu temperaturowego na segmenty (por. np. [5]). Przyjeto maksymalna tem-
perature pomiaru réwng 130°C. Szybkosci zmian temperatury segmentéw li-
niowych wynosilty +5°C/min. Uzyskane wyniki przedstawiono na rys. 4. Na
podstawie tych rezultatow wyznaczono réwniez charakterystyke aproksyma-
cyjna, ktéra jest dana nastepujaca zaleznoscia (¢t [°C], ¢, [J/(kg-K)]

¢y (t) = 1363,199 + 1,614373¢ (3.2)

Sama zalezno$¢ ciepta wlasciwego od temperatury, jak i uzyskane jego wartosci
wykazuja cechy typowe dla tworzyw wielkoczasteczkowych.
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Rys. 4. Wyniki mikrokalorymetrycznego pomiaru ciepla wlasciwego (punkty) oraz
liniowe przyblizenie aproksymacyjne zaleznosci ¢y (t)

3.5. Badania dylatometryczne

Badania dylatometryczne przeprowadzono dwukrotnie wedtug tego samego
programu zmian temperatury, ktéry obejmowal chtodzenie —2°C/min préb-
ki od temperatury pokojowej do —120°C, ogrzewanie do 165°C z szybkoscia
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2°C/min oraz chlodzenie —2°C/min do temperatury pokojowej. Segmenty
zmian temperatury przedzielono 5-minutowymi segmentami izotermicznymi.
Ze wzgledu na duzg podatnos¢ materiatu zastosowano bardzo maly nacisk pre-
ta dylatometrycznego wynoszacy 20 cN. Pomimo tego nie udalo sie uniknaé
efektéw zwigzanych z oddzialywaniem preta na probke. Wynikiem jest roz-
bieznos¢ zaleznosci temperaturowych wydluzenia wzglednego proceséw spadku
i wzrostu temperatury widoczna na rys. 5, ktory przedstawia wyniki pierw-
szego pomiaru. Powtérzony pomiar potwierdzil reprezentatywno$é wynikéw
przedstawionych na rys. 4. W obydwu pomiarach stwierdzono wystepowanie
zeszklenia w temperaturze okoto —52°C. Wartoé¢ ta stanowi $rednig arytme-
tyczna temperatury poczatku przemiany (ang. onset) obliczonej z analizy wy-
dluzenia wzglednego e(t) = I(t)/lp proceséw chlodzenia i grzania. Ze wzgledu
na typowe dla dylatometrow pretowych opdznienie zmian temperatury prébki
w stosunku do zadanego programu (por. [8]) rozbiezno$é wartosci temperatury
grzania i chtodzenia osiaga kilka °C. Sama przemiana objawia sie spadkiem
rozszerzalnosci cieplnej z wartoéci okoto 160 - 1079 K1 do ok. 60 - 1076 K.
Obydwie wartosci mozna uznaé za typowe dla odpowiednich standéw substancji
wielkoczasteczkowych.
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Rys. 5. Wyniki pomiaru wydtuzenia wzglednego (eps — linia) oraz wyniki obliczen
rozszerzalnosci cieplnej liniowej (alfa — punkty)

W obu wykonanych badaniach stwierdzono szybko postepujace mieknie-
cie materiatu probki po przekroczeniu temperatury 120°C. Po wyjeciu probki
z komory pomiarowej stwierdzono wystepowanie charakterystycznego odci-
sku preta na powierzchni styku. Na podstawie tego mozna sadzié¢, ze pozorny
spadek rozszerzalnodci cieplnej liniowej juz w okolicy 50°C mozna przypisac
odksztalceniu plastycznemu badanej probki. Do wyznaczenia reprezentatyw-
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nych zaleznosci aproksymacyjnych przyjeto zatem wyniki badan wydtuzenia
wzglednego w zakresie od —120°C do —52°C oraz od —52°C do temperatu-
ry pokojowej. Uznajac, ze nacisk preta powoduje zawyzenie zmian dlugosci
przy chlodzeniu oraz zanizenie przy ogrzewaniu, aproksymacji poddano wyni-
ki zbiorcze. W rezultacie otrzymano nastepujace zaleznosci

e(t) = (3.3)
—1,019222 - 1072 + (9,164500 - 107> + 2,327866 - 10~ 7¢)t t < —53°C
—5,062759 - 1073 + (1,942169 - 104 + 3,525640 - 10~ ")t  t > —53°C

Zrézniczkowanie powyzszych funkcji pozwala na wyznaczenie liniowych przy-
blizen rozszerzalnosci cieplnej liniowej a(t).

3.6. Badania dyfuzyjnoSci cieplnej — wspoétczynnika wyréwnywania
temperatury

Badania zaleznosci temperaturowej dyfuzyjnosci cieplnej rozpoczeto od po-
miaréw wykonywanych metoda chwilowego powierzchniowego Zrédia ciepta
z zastosowaniem stanowiska LFA 457 [12]. Pomiary wykonano w zakresie od
temperatury pokojowej do 160°C. W badaniach stwierdzono regularny spadek
wartosci wspoélezynnika wyréwnywania temperatury ze wzrostem temperatury,
ale wyniki badan obu probek réznity sie znacznie co do wartosci dyfuzyjnosci
cieplnej (por. rys. 6). Dla prébki cienszej (0,50 mm) zanotowano wartosci dwu-
krotnie przekraczajace rezultaty pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej probki o gru-
bosci 1,85 mm. Poniewaz skladowa bledu zwiazana z wyznaczeniem grubosci
probki jest prawie dziesieciokrotnie mniejsza dla préobki grubej, wyniki ba-
dan tej probki sa bardziej wiarygodne. Nalezy jednak dodaé, ze w badaniach
wystapity réwniez inne czynniki btedu. Sam material uszczelniacza nie jest
jednorodny, trudno rowniez zachowaé plasko-rownolegtosé probki. W zwiazku
z powyzszym badania LFA potraktowano jako badania wstepne, natomiast
pomiary zasadnicze dyfuzyjnosci cieplnej wykonano metoda oscylacji tempe-
ratury.

Do pomiaru zmodyfikowana metoda Angstréma przygotowano cztery prob-
ki. W badaniach zastosowano uklad wymuszania dwustronnego, symetrycz-
nego, z wymuszeniem na powierzchniach zewnetrznych i pomiarem sygnatu
odniesienia w plaszczyznie symetrii stosu czterech probek. Umozliwito to po-
dwojenie bazy pomiarowej i czterokrotne zmniejszenie btedu wyznaczania od-
legtosci charakterystycznej. Zakres temperaturowy pomiaru objal przedziat od
5°C do 80°C. Zastosowano okres wymuszenia sinusoidalnego 60 s, amplituda
wymuszenia nie przekraczata 1°C, co spetnia postulat zachowania duzej roz-
dzielczosci temperaturowej (por. [7], [8]). Bezposrednie wyniki pomiaru, bez
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Rys. 6. Wyniki pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej metoda chwilowego powierzchniowego
zrédla ciepla i zmodyfikowana metods Angstréma na rysunku przedstawiono dane
bez poprawki rozszerzalno$ciowej

uwzglednienia poprawki zwigzanej z rozszerzalnoscia cieplna, przedstawiono
na rys. 6. Zaréwno mata rozbiezno$¢ wynikow, jak i zgodno$é uzyskanych
wartosci amplitudowych dyfuzyjnosci z warto$ciami wyznaczonymi na pod-
stawie analizy opdznienia fazowego, to przestanki do stwierdzenia poprawno-
Sci wykonanych pomiaréw. Reprezentatywna charakterystyka wspotczynnika
wyréwnywania temperatury wyznaczona zostala zatem na podstawie aprok-
symacji wynikéw badan metoda wymuszenia oscylacyjnego. Przedstawia sie
ona zaleznoscia (¢ [°C], m [m?/s])

am(t) = 1,456011 - 1077 — 1,976814 - 10~ 1% (3.4)

Indeks dolny m oznacza, ze sa to dane wyznaczone dla wymiaru charaktery-
stycznego w temperaturze pokojowej, bez poprawki rozszerzalnosciowe;j.

3.7. Badania dynamicznej analizy cieplno-mechanicznej — DMA

Badania DMA wstepnie zaplanowano przeprowadzi¢ w zakresie tempera-
tury od —100°C do 130°C. Jednak juz pierwsze pomiary wykazaly brak moz-
liwosci uzyskania poprawnych warunkéw metrologicznych w ramach jednego
do$wiadczenia. Przyczyna tego jest fakt skrajnie duzych zmian wtadciwosci ba-
danego materiatu od wtasciwosci lepkosprezystych typowego materiatu wielko-
czasteczkowego w obszarze bardzo niskiej temperatury do materiatu wykazuja-
cego w zasadzie bliska zeru sprezystosé juz po przekroczeniu 100°C. Uzyskanie
poprawnych rezultatow badan wymaga w takiej sytuacji zréoznicowania sposo-
béw zadawania wymuszenia oscylacyjnego: od trybu $ciskania badZ rozciaga-
nia, do trybu zginania z tréjpunktowym podparciem swobodnym (por. [17]).



288 A. PANAS I INNI

Ostatecznie badania zasadnicze wykonano w ramach jednego eksperymentu
badan prébki na rozciaganie w zakresie od okoto —90°C do okoto 100°C dla
roznych czestotliwosci wymuszenia zmienianych skokowo od 0,1 Hz do 100 Hz
wedtug skali zblizonej do logarytmicznej. Wybrane bezposrednie wyniki badan
przedstawiono na rys. 7--10, natomiast na rys. 11 zobrazowano opracowana
na podstawie uzyskanych rezultatéw zalezno$é¢ modutu zachowawczego od cze-
stotliwosci wymuszenia dla temperatury pokojowej.
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Rys. 7. Wyniki badan DMA — wymuszanie 5 Hz, temperatury powyzej TP
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Rys. 8. Wyniki badan DMA — wymuszanie 5 Hz, niskie temperatury. Efekty
przemiany zeszklenia w okolicy —50°C widoczne sa w postaci wzrostu wartosci
sygnalu tgd (tgd/ tgd)
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Rys. 9. Poréwnanie niskotemperaturowych wynikéw badan DMA materialu dla
réznych czestotliwosci wymuszenia od 0,1 Hz do 100 Hz ze zobrazowaniem efektu
przemieszczania sie temperatury poczatku zeszklenia w kierunku wyzszej
temperatury ze wzrostem czastotliwo$ci wymuszenia
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Rys. 10. Zalezno$é modutu zachowawczego (sprezystosci, skladowej rzeczywistej
modulu) od temperatury dla réznych czestotliwosci wymuszenia

Otrzymane wyniki badan DMA materiatlu uszczelniacza stanowia dobry
przyktad typowych wlasciwosci lepkosprezystych materialu z przemiang ze-
szklenia. Przejawiaja si¢ one w zmniejszaniu wartosci obydwu moduléw ze
wzrostem temperatury (rys. 7), drastycznym wzrostem wartosci tych para-
metréw po przejsciu materialu w stan szklisty przy obnizaniu temperatury
(rys. 8) oraz wzrostem wartosci ich proporcji w postaci funkeji tg d w obszarze
przemiany fazowej (rys. 8 i 9). Za typowe nalezy uznaé réwniez zwigkszanie
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Rys. 11. Zalezno$é modulu zachowawczego E’ od czestotliwoéei wymuszenia dla
temperatury pokojowej (20°C)

sie temperatury przemiany ze wzrostem czestotliwosci wymuszenia (rys. 9)
i zwiekszanie si¢ wartosci moduléw ze wzrostem czestotliwosci (rys. 10 i 11)%.
Analiza wszystkich wynikéw badan DMA dowodzi natomiast ich zgodno$ci
z rezultatami pozostalych badan wtasciwosci cieplno-fizycznych. W szczegdl-
noéci dotyczy to rozpoznania przemiany zeszklenia w okolicy —50°C. Ponie-
waz parametry przemiany zaleza od czestotliwosci wymuszenia, wyniki badan
DMA nalezy traktowaé nie jako uzupelnienie, lecz raczej niezbedne dopelnie-
nie rezultatéw analiz termicznych.

3.8. Wyznaczenie przewodno$ci cieplnej

Do wyznaczenia obliczeniowych wartoéci przewodnosci cieplnej badanego
materialu wykorzystano warto$¢ gestosci (3.1) oraz aproksymacyjne charakte-
rystyki ciepta wlasciwego (3.2), wydtuzenia wzglednego (3.3) oraz dyfuzyjnosci
cieplnej (3.4) przedstawione na rys. 12. Uwzglednienie poprawki rozszerzalno-
Sciowej przy przeksztalcaniu zaleznosci (2.1) prowadzi do uzyskania nastepu-
jacego wzoru laczacego wyznaczone w doswiadczeniach parametry [18]

o PoCp (t)am (t)

At) = =7 o (3.5)

W wyniku wykonanych obliczen uzyskano zaleznos¢ przewodnosci
cieplnej od temperatury dla zakresu od —20°C do 130°C.Wartosci przewod-

Na rys. 9 przedstawiono tylko charakterystyki modutu zachowawczego E’, ale
podobnie wygladaja réwniez i charakterystyki modutu stratnosci E”.
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Rys. 12. Zbiorczy wynik badania w postaci reprezentatywnych zaleznosci
temperaturowych pomiarowych: alfa — rozszerzalnoéci cieplnej liniowej,
a — dyfuzyjnosci cieplnej, cp — ciepla wlasciwego oraz obliczeniowej dla

przewodnosci cieplnej — lambda

nosci cieplnej mozna tez wyznaczy¢ z zaleznosci aproksymacyjnej (¢t [°C],
Aot [W/(m-K)])

Aop (1) = 0,2918515 — 1,085268 - 104 — 5,239735 - 10~ 2 (3.6)

Charakterystyke temperaturowa przewodnosci cieplnej materialu uszczelnia-
cza przedstawiono na rys. 12. W komentarzu nalezy jednak zaznaczy¢, ze
w obliczeniach poprawki rozszerzalnosciowej zastosowano ekstrapolowane do
130°C wartosci wydtuzenia wzglednego £(t). Ze wzgledu na stosunkowo waski
przedzial temperatury wartosci poprawki rozszerzalno$ciowej nie przekraczaja
1% wyznaczanej wartosci. Same wartosci wspolezynnika A, zmieniajace sie od
0,29 W/(m-K) do 0,27 W/(m-K) sa typowe dla materialéw izolacyjnych.

4. Podsumowanie

Bezposrednia przyczyna podjecia badan opisanych w niniejszej pracy byta
potrzeba wyznaczenia wtasciwosci cieplnych, a przede wszystkim przewod-
noéci cieplnej, uszczelniacza lotniczego U30MES-5NT. Przy rozpoznaniu za-
gadnienia okazalo sie jednak, ze istnieje koniecznos$¢ zbadania innych cech
uzytkowych tego materialu, w tym okreslenia jego zachowania w warunkach
termicznych i mechanicznych odpowiadajacych warunkom eksploatacji sprze-
tu lotniczego. Stanowito to okazje do przedstawienia pelnej metodyki badan
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wtasdciwodci cieplno-fizycznych rozszerzonych o niezbedne elementy analizy ter-
micznej i dynamicznej termomechanicznej.

W ramach przeprowadzonych badan okreslono zaleznosci ciepta wlasciwe-
go, rozszerzalnosci cieplnej i dyfuzyjnosci cieplnej od temperatury. Uzyskane
wyniki badan do$wiadczalnych postuzyly do obliczenia przewodnosci ciepl-
nej. Wyznaczono réwniez podstawowe parametry lepkosprezystosci i zbadano
zachowanie si¢ materialu w warunkach obciazen cieplnych odpowiadajacych
zakresom certyfikacji sprzetu lotniczego. Analiza uzyskanych zaleznosci tempe-
raturowych wykazalta zgodnosé wszystkich wynikéw, to znaczy analiz termicz-
nych jako$ciowych oraz badan mikrokalorymetrycznych DSC, dylatometrycz-
nych, termograwimetrycznych TG, dyfuzyjnosciowych i analiz dynamicznych
termomechanicznych, DMA w sensie ich komplementarnoéci. Efektem prze-
prowadzonych analiz jest rozpoznanie cech i parametrow przemiany szklistej
w okolicy —50°C oraz miekniecia badanego materiatu uszczelniacza w okolicy
100°C. Rezultaty analiz ilo$ciowych, w tym wyznaczone zaleznosci temperatu-
rowe poszczegdlnych parametréw, stanowig nie tylko dopelnienie charaktery-
styki materiatu, ale beda mogty by¢ wykorzystane do obliczen numerycznych.

W ramach wnioskéw o charakterze ogélnym zwrdci¢ uwage nalezy przede
wszystkim na uniwersalny charakter przedstawionych w pracy metod i proce-
dur postepowania. Maja one charakter uniwersalny, a ich wykorzystanie nie
ogranicza sie tylko i wylacznie do badan materiatéw dielektrycznych. Przed-
stawiony w pracy opis metodyki badan moze zatem by¢ wykorzystany w pla-
nowaniu badan wszystkich materiatéw techniki lotniczej, z wlaczeniem do tej
grupy réwniez materiatéw i struktur kompozytowych.

Praca zostala wykonana z wykorzystaniem miedzy innymi aparatury zakupionej
w ramach grantu inwestycyjnego nr 558 /FNiTP /691/2010.
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Complex investigation of thermophysical properties of aircraft conatainer
dielectric sealant

Abstract

The procedure and results of complex thermal analyses of a certain dielectric
material are presented. The investigated material is U30MES-5NT sealant applied in
sealing aircraft fuel tanks and containers. The investigations have been planned in
view of thermomechanical loads typical for the aerospace equipment. The temperatu-
re range of all experiments covered the common temperature interval from —20°C to
100°C but individual tests have been performed within extended temperature intervals
below —80°C and up to 160°C as well. The performed investigations are: weighting
measurements, thermogravimetric TG, microcalorimetric DSC, dilatometric, dyna-
mic thermomechniacal DMA analyses and thermal diffusivity measurements. Both
commercially available instruments and dedicated individual test stands have been
applied to perform experiments. The investigations revealed glass transition and ma-
terial softening effects. In the course of data processing, the approximates for heat
capacity, linear expansions, thermal diffusivity and conductivity have been obtained.
The results are completed with basic viscoelasticity parameter data such as storage
and loss modulus. The investigation enabled determination of exploitation limitations
for the investigated material. The presented methodology and procedures are univer-
sal in that sense that they are recommended to for application to studies of modern
aerospace materials.
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Projekt koncepcyjny dynamicznego przetwornika energii stonecznej (Dy-
namic Solar Power System — DSPS) zaklada wykorzystanie zamknie-
tego obiegu Braytona do generowania energii elektrycznej na potrze-
by Miedzynarodowej Stacji Kosmicznej (International Space Station —
ISS). Energia promieniowania stonecznego skupiona przez koncentrator
optyczny (zwierciadlo paraboliczne) ,podgrzewa” czynnik roboczy (np.
mieszaning He-Ne), ktérego energia wewnetrzna jest przetwarzana na
energie mechaniczna (turbina-generator-sprezarka), zapewniajac co naj-
mniej dwukrotny wzrost sprawnosci przetwarzania energii (ok. 35-40%,
w stosunku do obecnych ok. 17% — panele ogniw fotoelektrycznych ISS).
Dodatkowym atutem wykorzystania DSPS do generowania energii elek-
trycznej dla potrzeb ISS jest kilkukrotne zmniejszenie rozmiaréw geome-
trycznych przetwornika energii stonecznej (Srednica koncentratora poni-
zej 30m) w poréwnaniu z rozmiarami paneli ogniw fotoelektrycznych.

1. Energia promieniowania stonecznego

Stonice jest centralng gwiazda Ukladu Stonecznego, wokdt ktorego kraza
wszystkie planety Ukladu Stonecznego oraz mniejsze ciala niebieskie. Stonce
emituje promieniowanie elektromagnetyczne rozciagajace sie od promieniowa-
nia gamma przez: rentgenowskie, ultrafiolet, widzialne, podczerwien, az do fal
radiowych [4].

Stonice emituje w zakresie widzialnym promieniowania elektromagnetycz-
nego (A = 380 + 760nm) — ok. 48% energii, w zakresie podczerwieni IR
(A > 760nm) — ok. 45%, za§ w zakresie bliskiego ultrafioletu UV
(A = 120-+300 nm) tylko ok. 7%, co oznacza, ze w zakresie A\ = 2502500 nm,
Stonce emituje ok. 95% calej swojej energii (rys. 1). Prawie cala energia emito-
wana przez Stonce (ok. 99%) jest generowana w jadrze Slonca, gdzie w ciagu
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1 sekundy anihilacji ulega okolo 4,3 - 10°kg materii. W oparciu o réwna-
nie (1.1), calkowita moc promieniowania elektromagnetycznego emitowanego
przez Stonce Pg [6]

E =mc? Pg = 3,845 - 10*° W (1.1)

co oznacza, ze w ciagu kazdej sekundy Stonice emituje energie wystarczajaca
do zagotowania lodowatej wody zawartej w szescianie o boku 971 km. Na Ziemi
we wszystkich oceanach, morzach, rzekach, lodach i w atmosferze jest tacznie
tylko 1.36 - 10 km® wody, cata ziemska woda zmieécilaby sie w szescianie
o boku zaledwie 1113km, a energia emitowana przez Stonce zagotowalaby
ja w ciagu zaledwie poéttorej sekundy'. E — energia réwnowazna anihilacji
danej ilosci materii m, m — masa materii ulegajacej anihilacji w ciagu 1s
(m = 5,3-10%kg), ¢ — predkoéé $wiatta w prézni (c = 2,99792458 - 108 m/s).

Strumien

energii
A

Ultra-
-fiolet

Podczerwien

diugosc¢ fali (nm)

Rys. 1. Widmo promieniowania Stornica
http://www.wiw.pl/astronomia/0705-g-rys_045.asp

Traktujac Stonce jako cialo doskonale czarne, w oparciu o prawo Stefana-
-Boltzmanna (1.2), temperatura efektywna powierzchni Stonica T jest okreslo-
na jako

T={= T = 5777TK (1.2)

gdzie: Ag — powierzchnia Stonica (6,0874 - 10'¥m?), o - stata Stefana-
-Boltzmanna (o = 5,67051-10~8 W/(m~2K~%)), Is — natezenie promieniowa-
nia przypadajace na jednostke powierzchni Stonca

thttp://www.astro.uni.wroc.pl/helio/helio_sundescrip.html
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Pg 3,845 - 1026 W MW
= 2 = =63.11 —— 1.3
As  6,0874 - 1018 m? 7 m? (13)

Is

FEmisja Stonca w widzialnej czesci widma promieniowania elektromagne-
tycznego jest niemal identyczna z emisja ciala doskonale czarnego® o tem-
peraturze 5777 K, [8], [11]. Maksimum dlugosci fali promieniowania elektro-
magnetycznego A emitowanego przez cialo doskonale czarne o temperaturze
efektywnej T = 5777 K jest okreslona prawem Wiena

A= T A =501 nm (1.4)
gdzie: b — stala Wiena, b= 2,8977685 - 103 mK.

Najwieksze natezenie promieniowania elektromagnetycznego emitowanego
przez Stonce (maksimum rozkladu) przypada dla fali o dlugosci A = 501 nm
(barwa zielonozoltta).

Ziemia, krazac wokot Stonca wykonuje, jednoczeénie dwa ruchy: wirowy
wokol wlasnej osi oraz orbitalny wokoét Stonca, wywolujac u ziemskiego obser-
watora wrazenie pozornego ruchu Stonca na niebosktonie. Ruch orbitalny Zie-
mi odbywa si¢ po orbicie eliptycznej o niewielkim mimosrodzie (¢ = 0,0167),
gdzie Stonice znajduje sie w jednym z ognisk elipsy. Minimalna odlegto$¢ Zie-
mi od Slofica wystepuje ok. 2 stycznia — perihelium (dp = 1,472 - 101t m =
0,983 AU, AU - jednostka astronomiczna), maksymalna odleglosé wystepu-
je ok. 3 lipca — aphelium (da = 1,522 - 10 m = 1,017 AU), za$ uéredniona
odlegtogé d =1 AU = 1,496 - 10" m, [8] (tabela 1).

Natezenie promieniowania stonecznego docierajacego do Ziemi Iy (tzw.
bilans mocy promieniowania) jest okreslone jako

IsAs = 17A07 (1.5)

gdzie: Aoz — powierzchnia kuli o promieniu réwnym 1AU (orbita Ziemi),
Iz — natezenie promieniowania przypadajace na jednostke powierzchni kuli
o promieniu 1 AU.

Po przeksztalceniu (1.5) i podstawieniu wartosci liczbowych mamy

6,9598 - 10° )2 MW W

Iy = [S(T—S)2 = 63,11 = 1367 — (1.6)
d " \14959780 - 1011/ 2 m?

gdzie rg — promien Stonca, rg = 6,9598 - 108 m = 0,0046 AU.

2Dla przykladu, temperatura efektywna Ziemi T = 255K, dtugoéci fali promie-
niowania elektromagnetycznego A = 14 pm.
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Tabela 1. Natezenie promieniowania stonecznego na orbicie wokotziemskiej
(d — odleglosé od Stonca, Iz — natezenie promieniowania

| Perihelium | Aphelium | Wartosé érednia |
d 1,472 - 10" m 1,522 - 10" m 1,496 - 10" m
Iy | 1,412-103W/m? | 1,322 -103W/m? | 1,367 - 10° W/m?

Uéredniona warto$¢ natezenia promieniowania Stonca nosi nazwe stalej
stonecznej — Iz, co wyraza natezenie promieniowania stonecznego padajacego
na jednostke powierzchni ustawionej prostopadle do padajacego promieniowa-
nia na gérnej granicy atmosfery ziemskiej, przy sredniej odlegto$ci Ziemi od
Stonca.

2. Orbita sztucznego satelity Ziemi

Sztuczne satelity okrazaja Ziemie po orbitach eliptycznych lub w szczegdl-
nym przypadku kolowych, opisywanych przez pierwsze prawo Keplera?

Sztuczny satelita okrazajac Ziemie, przez cze$é czasu trwania okrazenia
znajduje sie w cieniu planety, gdzie zasadnicze zrédla energii elektrycznej,
np. ogniwa fotoelektryczne nie wytwarzaja energii elektrycznej. Pociaga to za
soba konieczno$¢ gromadzenia, przechowywania i zarzadzania zuzyciem ener-
gii elektrycznej na pokladzie sztucznego satelity, celem zachowania ciagtosci
zasilania systeméw pokladowych (tabela 2).

Kat orbity, podczas ktorego sztuczny satelita znajduje sie¢ w cieniu Ziemi
(rys. 2) jest réwny 2« i okreslony jako [4]

Rz

e — o = arcsin
R;+H

sina = (2.1)

Yz
R;+H
gdzie: H — wysoko$¢ orbity sztucznego satelity nad powierzchnia Ziemi [m];
Rz — promien Ziemi (planety), Rz = 6,378 - 10° m.

Bezwymiarowe wspolczynniki fyoe 1 fpien Okreslajace przez jaka cze$é
orbity sztuczny satelita bedzie znajdowal sie w strefie cienia (za¢mienie) i po
oswietlonej stronie Ziemi to

TNoe 2« @ Tpzien 360 —2a 180 — «

Svoe = T T 360 180 Tosien= 0 360 180

(2.2)

3Pierwsze prawo Keplera: Wszystkie planety poruszajq si¢ po eliptycznych orbitach,
w ktorych ognisku znajduje sie Slorice.
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Tabela 2. Orbity sztucznych satelitéw Ziemi [4]

Typ orbity Symbol Zakres Czas obiegu Predkosé¢
orbity wysokosci wokol Ziemi orbitalna
wiska orbita |y ey | 200+ 1000km g L0000 | 791 ks
okotoziemska nad powierzchnia
$rednia orbita MEO 1001 = 35785 km 100min>T > | 791 >v >
okotoziemska nad powierzchnia | 23 godz56 min4s | 3,08 km/s
orbita GEO 35786 kan 23 godz 56 min4s | 3,08 km/s
geostacjonarna nad réownikiem
orbita wysoko HEO > 200 km > B
ekscentryczna nad powierzchnia* 90 min

LEO - Low FEarth Orbit, MEO — Medium FEarth Orbit,

GEO — Geostationary Earth Orbit, HEO — High Eccentricity Orbit
*Molnia 1 (ZSRR) — satelita telekomunikacyjny (1964-2004);

HEO: perygeum — 426 km, apogeum — 39771 km, To,pitq — 714,58 min

Orbita sztucznego

satelity
H
8 2 o 4 /
£ > : [id Cien
s page Ziemi
73 :> Ziemia 2
» :

Rys. 2. Trajektoria sztucznego satelity Ziemi [4]

Przyjmujac parametry orbity 1SS, tj. o = 69,87°, otrzymano fye. = 0,3881,
szieh = 0,6118.
Czas obiegu sztucznego satelity wokot Ziemi jest okreslony jako

(Rz + H) :2w\/&(RZ+H)3 (2.3)

Torvita = 2 s T
Orbita 7T\/G(MZ + Mssz) g Rz

4Miedzynarodowa Stacja Kosmiczna (ang. International Space Station — 1SS) —
pierwsza stacja kosmiczna wybudowana przy wspétudziale wielu krajow. Wysokosé
érednia orbity HISS = 4,16 - 10° m, okres obiegu Ziemi T' = 92 min 52s (dane na dzief
31 maja 2014), http://en.wikipedia.org/wiki/International Space_Station
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gdzie: G — stata grawitacji, G = 6,673 - 107 N-m? /kg?; g — przyépieszenie
ziemskie, g = 9,0866 m/s?; My — masa Ziemi, My = 5,98 - 10** kg; Mssz —
masa sztucznego satelity Ziemi (dla ISS Mjgg = 4,1945 - 10° kg).

Podstawiajac do (2.3) parametry dla ISS otrzymujemy T7ss = 5568s
(92 min 48 s). Czasy przelotu sztucznego satelity w strefie oswietlonej i w strefie
cienia sa okreslone jako

TDzz'eh = TOrbitaszieh TNoc = TOrbitafNoc (24)

Dla obliczonej wartoéci Trsg w oparciu o réwnanie (2.3) otrzymano:
TISS Dzieh — 3407 s (56 min 47 S), TISS Noc — 2161s (36 min 01 S).

Stofice

Ptaszczyzna orbity

sztucznego satelity r=Rz+H

Stoiice

Orbita

Rys. 3. Trajektoria sztucznego satelity Ziemi [14]; § — kat inklinacji orbity
sztucznego satelity

Czas trwania za¢mienia sztucznego satelity Ziemi zalezy nie tylko od wy-
sokosci orbity H, ale takze od wartosci kata inklinacji®. Plaszczyzna réwnika
Ziemi jest nachylona do plaszczyzny orbity ziemskiej (ekliptyki) pod katem
ok. 23°66’ i ulega powolnym zmianom. Pochylenie to powoduje nieréwnomier-
ne oswietlenie Ziemi w ciagu roku, a co za tym idzie, zmiane czasu trwania

SInklinacja — kat miedzy plaszczyzna orbity i plaszczyzna réwnika Ziemi (dla
sztucznego satelity Ziemi).
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strefy oSwietlenia i strefy cienia dla sztucznych satelitéw znajdujacych sie na
orbicie wokoélziemskiej [3] (rys. 3).
Kat ,zaé¢mienia” sztucznego satelity jest okreslony jako

\/(Ro/r)2 —sin’ g

cos 3

2a = arcsin dla B < ‘ arcsin %‘ (2.5)

Dla kata inklinacji 3 > |arcsin(Ryz/r)| strefa ,zaémienia” sztucznego sa-
telity nie wystepuje (Tnoe. = 0) [14].

3. Pokladowe Zrddtla energii elektrycznej

Pokladowy system zasilania energia elektryczna sztucznego satelity powi-
nien zapewnic [7]:

e ciagglosé i niezawodnos¢ zasilania w czasie calego okresu trwania misji
kosmicznej,

e stabilizacje podstawowych parametréw generowanej energii elektrycznej,

e bezpieczenstwo podczas pracy i obstugi poktadowych Zrodel przez per-
sonel ,kosmiczny” i naziemny.

SYSTEM

ZASILANIA
Moc Moc Czas Trajektoria Konfiguracja Wielkosé
elektryczna elektryczna frwania lotu systemu Ciezar
dostepna wymagana misji zasilania

vy v v v r
v v_ VY vy v

Czas pracy Stebokos¢ . Zakres

systemu Spadek ||/ tadowania Ograniczenia temperatur
I sprawnosci 4 $ro

zasilania akt pracy

Rys. 4. Podstawowe parametry determinujace wybér systemu zasilania energia
elektryczna sztucznego satelity 1]

Optymalna konfiguracja poktadowego systemu energetycznego jest deter-
minowana przez (rys. 41 5):

e zapotrzebowanie energetyczne systeméw pokladowych,
e warto$¢ napiecia elektrycznego w instalacji poktadowej,

e czas trwania misji kosmicznej,
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trajektorie lotu statku kosmicznego (lot wokdlziemski, satelita GEO, pla-
nety wewnetrzne, planety zewnetrzne Ukladu Stonecznego,...),

rodzaj zastosowanego awaryjnego systemu zasilania energia elektryczna,

ograniczenia objeto$ciowe i masowe statku kosmicznego.

100 MW
Reaktory jadrowe
10 MW przetworniki dynamiczne
(Brayton, Rankine, Stirling)
s 1MW Przetworniki . R
£ dynamiczne Reaktory jadrowe - TE
g Dynamiczne przetworniki
£ 100 kW energii slonecznej
% AR Ogniwa fotoelektr.
8 10kw Coivisrssisissiod SOLAR ARRAY
s 020072007002 1007 -
72 Ogniwa % Ogniwa
< v+
1 kW »-. paliwowe -~ fotoelektryczne
S Py
100 W Akurmlstory Generatory
oo ) radioizotopowe RTG
10w
Dni Tygodnie Miesigce Lata

Rys. 5. Podzial poktadowych Zrodel energii elektrycznej w zaleznosci od wymaganej

mocy i czasu trwania misji kosmicznej [2]

Poktadowy system zasilania energia elektryczna jest zespolem wzajemnie
wspOlpracujacych podsysteméw, w sklad ktérego wchodza (rys. 6):

zasadnicze zrédla energii — Zrodla energii wiazan chemicznych, stonecz-
nej, naturalnego i wymuszonego rozpadu jader atomowych,

systemy konwersji energii — przetwarzanie energii wiazan chemicznych,
stonecznej, naturalnego i wymuszonego rozpadu jader atomowych na
energie elektryczna metodami statycznymi (ogniwa fotoelektryczne, ter-
moelektryczne, technologia Thermionic,...) lub dynamicznymi (Cykl
Rankine’a, Braytona, silnik Stirling,...),

awaryjne zrodla energii — magazynowanie energii pod postacia ener-
gii termicznej, wiazan chemicznych, mechanicznej — generowanie energii
elektrycznej w przypadku pelnej lub czasowej niesprawnosci zasadni-
czych Zrédel energii (np. lot po orbicie wokélziemskiej w cieniu Ziemi),
systemy sterowania i rozdzialu energii elektrycznej — sterowanie praca
zrédel i odbiornikéw energii elektrycznej, kontrola poprawnosci pracy,...

Wszystkie uzytkowane dotychczas pokltadowe zrdodia energii elektrycznej
sztucznych satelitéw generujace energie elektryczna metodami statycznymi
sg zrodtami pradu statego. Prad przemienny uzyskuje sie za posrednictwem
przetwornic statycznych. Metody dynamiczne (nie wykorzystywane dotychczas
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MAGAZYNOWANA
ENERGIA
* TERMICZNA —>
ZAZS:ggt'gZE > - AEOMMICINA STEROWANIE
1 -~ ODBIORNIKI
ENERGII ROZDZIAL POKIADOWE
* CHEMICZNE ENERGII
« SLONECZ
o NE KONWERSJA
ENERGII
STATYCZNA —>
(Ogniwa stoneczne,
termoelektryczne, Thermionic,. )
DYNAMICZNA
(Cykl Rankine, Braytona, Stirling, ..}

Rys. 6. Pokladowy system zasilania energia elektryczna sztucznego satelity [4]

w przestrzeni kosmicznej) pozwalaja uzyskaé prad staly, jak i prad przemienny,
w zaleznosci od zastosowanego przetwornika energii mechanicznej na energie
elektryczna (pradnica pradu przemiennego/statego).

Energia elektryczna pradu stalego na pokladzie sztucznego satelity jest
wytwarzana przezS [7]:

ogniwa chemiczne (akumulatory, ogniwa paliwowe) — Chemical Battery,
FuelCells,

ogniwa fotoelektryczne (stoneczne) — Solar/Photovoltaic Power System,

dynamiczne przetworniki energii stonecznej — Solar Dynamic Power Sys-
tem (program zawieszony ),

generatory radioizotopowe — Radioisotope Thermoelectric Generator
(RTG),

generatory jadrowe — Nuclear Reactor Power System (program zawieszo-
ny),

generatory magnetogazodynamiczne — Magnetogasodynamic Power Sys-
tem (program zawieszony ),

technologia AMTEC — Alkali Metal Thermal to Electric Converter (te-
sty),

technologia Stirling (testy),

technologia Flywheel (testy),
termofotoelektryczne zrédla zasilania — Termophotovoltaic (testy),

wiazkowy (mikrofalowy, laserowy) system zasilania — Beamed (Microva-
we, Laser) Power System — (testy);

SPodkreslone zrédta energii elektrycznej sa wspolezesnie wykorzystywane w tech-
nice kosmicznej. Ogniwa paliwowe wykorzystywane byly na pokladach statkéw ko-
smicznych zakonczonych juz programéw lotéw kosmicznych Gemini, Apollo i Space
Shuttle (wahadlowce).
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e clektrodynamiczne zrodia zasilania — FElectrodynamic Power Sys-
tem/Tether (testy).

O ile ogniwa chemiczne: akumulatory i ogniwa paliwowe mozna zaliczy¢ do
tzw. ,ogniw krotkoterminowych” pozwalajacych na zasilanie energia elektrycz-
na przez czas kilku do kilkunastu dni, o tyle ogniwa fotoelektryczne (sloneczne)
ysoéwietlane” Swiatlem slonecznym umozliwiaja zasilanie energia elektryczna
przez okres kilku do kilkunastu lat, zas ogniwa radioizotopowe RTG przez
okres nawet 40-50 lat” (tabela 3).

Tabela 3. Poréwnanie mocy uzyskiwanych z wybranych zrédel energii elek-
trycznej [7]

Ogniwa Ogniwa Oeni
Parametr stoneczne radioizotopowe | DPES algi]\?x:zvv&vle
(fotoelektryczne) RTG P
Moc [kW] 0,2-300 0,2-10 5-300 | 2-50
Gestos¢ mocy [W/kg] 25-200 5-20 9-15 | 50-275

DPES — Dynamiczne przetworniki energii stonecznej

Wszystkie dotychczasowe zalogowe loty kosmiczne jako poktadowe zZrodia
energii elektrycznej wykorzystywaly ogniwa chemiczne: akumulatory (np. Wo-
stok, Mercury, Woschod), ogniwa paliwowe (Gemini, Apollo, Space Shuttle)
i ogniwa fotoelektryczne (Sojuz, Salut, Skylab, MIR, ISS). Pokladowe zrédta
energii elektrycznej wykorzystujace materialy rozszczepialne wykorzystywa-
ne byly tylko w misjach bezzalogowych: generatory RTG (np. Pioneer, Voy-
ager, Galileo, New Horizons) i reaktory jadrowe SNAP 10A, BOUK i TOPAZ
(Snapshot i satelity serii Kosmos), a takze w misjach zalogowych (SNAP 27A
— Apollo 1217 — zasilanie aparatury badawczej pozostawionej na powierzchni
Ksiezyca).

W przypadku sztucznych satelitéw/zalogowych statkéw kosmicznych kra-
zacych na orbicie wokél ciata niebieskiego (np. Ziemia, Ksiezyc, Mars) wy-
sokos¢ orbity sztucznego satelity ma zasadnicze znaczenie dla wyboru pokla-
dowych zrodel energii elektrycznej (typ i liczba akumulatoréw/ogniw paliwo-
wych /powierzchnia czynna ogniw fotoelektrycznych).

"Voyager 2 — start 20.08.1977 1. , zasilanie: trzy radioizotopowe generatory termo-
elektryczne MHW-RTG. Napiecie U = 30V, P = 475 W (1977), P = 258 W (2014).
Odleglo$é od Ziemi 19 - 102 m (17,6 godzin $wietlnych), szacowany czas pracy wy-
posazenia pokladowego (zapewnienie tacznosci z Ziemia) to 2025 r. Pierwszy obiekt
zbudowany przez czlowieka, ktory opuscil Uklad Stoneczny (wrzesien 2013 r.).
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Niska wysokos¢ orbity wiazaca sie z krétkim czasem obiegu ciata niebie-
skiego (Ziemi) i czestymi w skali doby, cyklami pracy Zrédel awaryjnych (np.
cykle ladowania/roztadowania akumulatoréw) prowadza do ograniczenia okre-
su ,pracy’ zrédel awaryjnych, co przeklada sie na skrocenie ,czasu zycia”
sztucznego satelity na orbicie [7] (rys. 7).

120
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Rys. 7. Zapotrzebowanie energetyczne stacji kosmicznych (m.in. MIR, ISS)
w funkcji masy [14]

Niska wysokos¢ orbity wokélziemskiej umozliwia jednakze realizacje tzw.
,misji serwisowych” majacych m.in. na celu naprawe/wymiane niesprawnych
poktadowych zZrédel energii elektrycznej, np. kilkukrotna wymiana paneli
ogniw fotoelektrycznych i akumulatoréw — teleskop Hubble’a, stacja ISS. Ogni-
wa paliwowe nie byly dotychczas stosowane w przestrzeni kosmicznej jako awa-
ryjne zrodla energii elektrycznej, lecz jako zrédta zasadnicze o ograniczonym
czasie pracy (Gemini, Apollo, Space Shuttle) (tabela 4).

Tabela 4. Zapotrzebowanie energetyczne sztucznych satelitéw Ziemi [5], [13]

Moc elektryczna
Przeznaczenie Typ orbity poktadowych Zrédet
energii elektrycznej [W]
Satelita naukowy LEO,
(badania astronomiczne) HEO 200-1500
Satelita naukowy (badania Ziemi) | LEO, GEO 500-5000
Satelita telekomunikacyjny LEO, GEO 500-5000
Satelita nawigacyjny MEO 200-1500
Zalogowe sztuczne satelity LEO 1000-10000
Zalogowe stacje orbitalne LEO 10000-100000
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Na poktadach statkow kosmicznych stosowany jest prad stalty DC 28 V
1124V (ISS — 124V czes¢ amerykanska, 28 V czesS¢ rosyjska) oraz prad prze-
mienny AC: 115V i 36 V/400 Hz.

4. System energetyczny Miedzynarodowej Stacji Kosmicznej —
ISS

Poktadowy system zasilania energia elektryczna stacji ISS przeznaczony
jest do zapewnienia ciaglodci zasilania energig elektryczna wyposazenia po-
ktadowego we wszystkich fazach lotu (strefa oSwietlona/za¢mienia). System
energetyczny stacji sktada sie z:

e zasadniczych zrédel energii elektrycznej — panele ogniw fotoelektrycz-

nych (o.f.),

e systemow magazynowania energii — zasilanie wyposazenia poktadowego
w czasie przelotu w strefie za¢mienia — baterie akumulatoréw,

e systemow zarzadzania wytwarzaniem i rozdzialem energii elektrycznej —
Power Management System/Power Distribution System’

System energetyczny stacji ISS jest systemem 8-kanatowym; niezalezne ka-
naly zasilaja wybrane grupy odbiornikéw z mozliwoécia ich wzajemnej rekon-
figuracji w przypadku niesprawnosci poszczegélnych kanatéow (tylko dla napieé
137-173 VDC).

Panele o.f., najbardziej wizualna czesé ISS, tworzy w czesSci amerykanskiej
262400 krzemowych o.f. (8cmx8cm, n = 14.2%) zgrupowanych w 8 nieza-
leznych ruchomych modutach-skrzydtach (SAW — Solar Array Wing). Kazde
skrzydlo (34,2mx11,9 m, 32800 o.f.) sktada si¢ z dwdch paneli ogniw fotoelek-
trycznych (16,400 o.f., 34,2mx4,63 m) mocowanych do wspdélnego wspornika
[3], [14] (rys. 8).

Kazdy modul SAW generuje maksymalnie ok. 31kW (BOL — Beginning
of Life) i zmniejsza sie do ok. 26kW po 15 latach pracy na orbicie (EOL —
End of Life). Pomimo ze panele o.f. generuja teoretycznie ok. 246 kW mocy
elektrycznej (pojedyncze ogniwo fotoelektryczne generuje ok. 0,94 W), to ze
wzgledu na wzajemne ustawienie powierzchni ogniw fotoelektrycznych w sto-
sunku do padajacych promieni stonecznych 8 moduléw generuje tacznie nie
mniej niz 83,6 kW energii elektrycznej [2], [12].

Napiecie wyjsciowe paneli ogniw fotoelektrycznych zawiera sie w przedzia-
le 137-173 VDC® w zaleznosci od ustawienia paneli na orbicie (tzw. Prima-
ry Power Subsystem), napiecie to jest stabilizowane na poziomie 124 VDC

8Maksymalna moc elektryczna generowana jest, gdy powierzchnia o.f. jest usta-
wiona prostopadle do kierunku padajacego promieniowania slonecznego. Panele o.f.
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Rys. 8. Poréwnanie wymiaréw geometrycznych zalogowych stacji kosmicznych [2]

(+2V/-1V) przez 8 niezaleznych konwerteréw DDCU (Direct Current-to-
Direct Current Converter Units), tzw. Secondary Power Subsystem.

Czes¢ rosyjska ISS takze posiada moduly ogniw fotoelektrycznych (mo-
dut Zarya (Zaria) — S = 56m?, Pr = 6kW?, modul Zvezda (Gwiazda) —
S = 152m?, Pgp = 27,6 kW), ktére lacznie z czeécia amerykansks generu-
ja tacznie ok. 110 kW mocy elektrycznej. Zapotrzebowanie energetyczne przez
systemy poktadowe ISS (moc ciagla) okresla sie na poziomie ok. 46 kW (46 kW
— moc maksymalna, 30 kW — érednia moc roczna, 26 kW — moc minimalna), tj.
ok. 40%, pozostale 60% mocy przeznaczone jest do cyklicznego doladowywa-
nia akumulatoréw pokladowych ISS [3]. Cze$¢ amerykanska ISS zasilana jest
napieciem 124 VDC (American Power System), zas cze$é rosyjska 28 VDC
(Russian Power System). Pomiedzy tymi dwoma systemami istnieje dwukie-

stacji ISS ustawione sa pod katem ok. 30° do padajacego promieniowania slonecznego,
co podyktowane jest konieczno$cig zmniejszenia ,powierzchni czotowej” ISS. Stacja
ISS krazy wokot Ziemi na wysokosci ok. 400 km, gdzie gesto$é atmosfery jest znikoma,
jednakze powierzchnia paneli o.f. stawia tak duzy ,,opér”, ze prowadzi do zmniejsze-
nia predkosci orbitalnej i wysokosci orbity ISS. Ustawienie paneli o.f. pod mniejszym
katem (tzw. Night Glidermode) prowadzi do spadku mocy elektrycznej generowanej
przez panele, jednakze znacznie zmniejsza predkosé ,utraty” wysokosci orbity stacji
(tylko ok. 80 + 100 m. dziennie).

YWspblczesnie panele o.f. modutu Zarya nie sa wykorzystywane, zasilanie modutu
jest pobierane z czeSci amerykanskiej ISS.
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runkowa konwersja napiecia (American to Russian Converter Units — ARCUs,
Russian to American Converter Units — RACUs), zapewniajaca mozliwos¢ za-
silania wyposazenia poktadowego caltej stacji napieciem 124 VDC lub 28 V DC.
System energetyczny ISS jest takze wyposazony w system konwersji napie-
cia 120 VDC—28 VDC (SSPTS — Station-to-Shuttle Power Transfer System)
umozliwiajacy zasilanie wyposazenia poktadowego ,przycumowanego do ISS”
wahadlowca Space Shuttle!? z systemu energetycznego ISS (do 8kW) (rys. 9).

Baterie akumulatoréw stanowia czesé systemu gromadzenia energii zapew-
niajacego zasilanie wybranych systemoéw poktadowych ISS w czasie ,niespraw-
nosci” zrédel zasadniczych — ogniw fotoelektrycznych (np. przelot w strefie
cienia Ziemi, wymiana czegéci o.f.) [14]. Bateri¢ ogniw akumulatorowych two-
rzg 24 niezalezne, polaczone réwnolegle akumulatory NiHs. Kazdy akumulator
NiHy tworzy 76 potaczonych szeregowo ogniw zgrupowanych w dwa pakiety
po 38 sztuk (ORU — Orbital Replacement Unit) [14]:

e SEM pojedynczego ogniwa NiHgy 1,25+1,55 VDC
e pojemnosé elektryczna pojedynczego ogniwa > 81 Ah

e SEM akumulatora (76 ogniw) 95+ 117V DC
e ilos¢ energii ,dostepnej” z akumulatora (76 ogniw) > 4kWh

e prad (ciagly) roztadowania akumulatora (76 ogniw) <50A

e iloS¢ energii ,dostepnej” z baterii o.a. (24akumulatory) > 48kWh

e glebokosé roztadowania akumulatoréw < 35%

e liczba cykli tadowania/rozladowania/doba ~ 16

e czas pracy na pokladzie ISS < 6,5 roku

5. Dynamiczny przetwornik energii stonecznej

Ogniwa fotoelektryczne wykorzystywane wspotczesnie na poktadach stat-
kéw kosmicznych cechuja sie niska sprawnoscia przetwarzania energii, niskim
wspotczynnikiem mocy generowanej energii przypadajacej na jednostke po-
wierzchni czynnej, a takze krotkim czasem eksploatacji w warunkach prze-
strzeni kosmicznej. Powierzchnia paneli ogniw fotoelektrycznych stacji ISS

00becnie system nie jest wykorzystany. Program kosmiczny Space Shuttle zostat
zakonczony w 2011 r. Zasadniczym i jednoczes$nie jedynym zZrodlem zasilania ener-
gia elektryczna wahadlowca byty trzy moduly wodorowo-tlenowych ogniw paliwo-
wych (28 VDC, 9kW). Poktadowe zbiorniki wodoru i tlenu zapewnialy ciagla prace
ogniw paliwowych do 192 godzin (8 dni). Zasilanie wyposazenia pokladowego waha-
dlowca ,przycumowanego” do ISS przez jego system energetyczny pozwalalo ,,wyta-
czy¢” ogniwa paliwowe przez czas cumowania, wydtuzajac czas trwania misji kosmicz-
nej wahadlowca do 12 dni (wahadlowce Discovery i Endeavour zostaly wyposazone
w SSPTS).
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Rys. 9. Schemat funkcjonalny systemu elektrycznego stacji ISS [14], [15]

przekracza 3000 m?, co przy powierzchni czynnej ok. 2400 m? i generowanej
mocy elektrycznej ok. 83 kW, okresla warto$¢ wspélczynnika mocy na bardzo
niskim poziomie ok. 35 W/m? (dla przykladu Iz = 1367 W/m?) przy rzeczy-
wistej sprawnosci 1 < 3%. Duze rozmiary ogniw fotoelektrycznych stwarzaja
znaczne problemy transportowe na orbite wokoélziemska, a takze manewrowe
samych paneli o.f., réwniez caltej stacji ISS na orbicie wokotziemskiej. Wzrost
sprawnosci przetwarzania energii promieniowania stonecznego na energie elek-
tryczng jest mozliwy poprzez zastosowanie nowych generacji wysokosprawnych
ogniw fotoelektrycznych (np. o.f. wieloztaczowe, n > 40%) lub zmiane meto-
dy ,pozyskiwania” energii elektrycznej w przestrzeni kosmicznej. Kilkukrotny
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wzrost sprawnosci przetwarzania energii promieniowania stlonecznego na ener-
gie elektryczna jest mozliwy poprzez zastosowanie posredniej metody konwersji
energii w oparciu o obiegi termodynamiczne (np. zamkniety obieg Braytona,
Rankine’a), tzw. dynamiczne przetworniki energii stonecznej — DPES (Solar

Dynamic Power System), rys. 10, tabela 5.

S~ Y

c 7 N X
s

HE HE
W rrrer o HS » HS
e

I—"’VWV“ ] I—-’\NW‘-—<j i

L [ 1 LT T[T T T

Rys. 10. Zamknigte obiegi Braytona i Rankine’a [9]; C — sprezarka, T' — turbina,
HE — rekuperator (wymiennik ciepta), N — generator, HS — Zrédlo ciepla,
R — radiator, P — pompa

Tabela 5. Metody konwersji energii stosowane na poktadach sztucznych sa-
telitéw [9], [14]

| Metoda konwersji energii

| Konwerter |

e. chemiczna-e. elektryczna

akumulatory, ogniwa paliwowe

Konwersja — - -
bezpo- e. promieniowania stonecznego- | ogniwa fotoelektryczne
Srodnia -e. elektryczna
e. kinetyczna-e. elektryczna Flywheel, Electrodynamic Tether
e. jadrowa-e. cieplna- generator radioizotopowy RTG
-e. elektryczna
e. jadrowa-e. cieplna- reaktor jadrowy/generator
Konwersja | -e. mechaniczna-e. elektryczna | radioizotopowy-turbina-
posrednia -generator
e. promieniowania stonecznego- | dynamiczny przetwornik energii
-e. cieplna-e. mechaniczna- stonecznej-turbina-generator
-e. elektryczna

FEnergia promieniowania stonecznego jest koncentrowana przez reflektor-
-koncentrator w plamke o srednicy np. 10-20 mm, zogniskowana na powierzch-
ni odbiornika ciepta, przez ktéry przeplywa czynnik roboczy (np. mieszanina
He-Xe), wstepnie ,sprezony i podgrzany” przez sprezarke i rekuperator (wy-
miennik ciepta).
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FEnergia cieplna pozyskana z energii promieniowania stonecznego dopro-
wadzana do czynnika roboczego, powoduje wzrost jego energii wewnetrznej
(temperatury) do wartosci maksymalnej dla danego obiegu termodynamiczne-
go (cze$¢ wysokoci$nieniowa). Czynnik roboczy przeplywa przez turbine (jed-
nostka konwertujaca energie: turbina-generator-sprezarka), gdzie ulega rozpre-
zeniu, zamieniajac cze$¢ energii wewnetrznej na energie mechaniczna [16], [20]
(rys. 11).

Zasilanie awaryjne
(streta zaémienia)

Energia elektryczna

' 1

A —
=

K

¥

Sprezarka

1 |Pompa

Radiator

Rys. 11. DPES w oparciu o zamkniety obieg Braytona [18]

Odbiornikiem energii mechanicznej generowanej przez turbine jest sprezar-
ka i generator elektryczny. Po wyjsciu z turbiny, czynnik roboczy przeptywa
do rekuperatora (czesé niskocisnieniowa), gdzie oddaje duza czesé pozostalej
energii cieplnej do czynnika roboczego (po wstepnym sprezeniu przez sprezar-
ke), powodujac wzrost jego energii wewnetrzne;j.

Z rekuperatora czynnik roboczy jest doprowadzany do radiatora (uktad
odprowadzania ciepla), gdzie mozliwie duza ilos¢ energii zostaje wypromie-
niowana w przestrzen kosmiczna, w celu uzyskania jak najnizszej temperatury
czynnika roboczego. Schtodzony czynnik roboczy doprowadzany jest na wejscie
sprezarki, cykl pracy powtarza sie (rys. 12).

Jako czynnik roboczy wykorzystywane sa gazy szlachetne/obojetne: argon
(Ar), azot (N3), argon-ksenon (Xe-Ar), hel (He), hel-ksenon (He-Xe), wodor
(Hz) (tabela 6).

Bilans mocy dla uktadu energetycznego wykorzystujacego energie promie-
niowania stonecznego (PV, DPES) dla strefy za¢mienia (przelot w strefie cienia
Ziemi) jest okreslony jako (rys. 13) [14]

PTnoe = SIIZT]SET/lad/T’ozl(TOT’bita - TNOC) (51)

gdzie: P — moc wymagana (wyposazenie pokladowe ISS), S; — powierzch-
nia czynna koncentratora/paneli o.f., strefa zaémienia, ngp — wspolezynnik
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A
Temperatura

—

Absorpcja ciepla /
Odbiornik ALY 3/
Koncentrator .

Wymiana ciepla
Rekuperator

Rys. 12. Wykres T-s dla zamknietego obiegu Braytona w DPES [19]

Tabela 6. Parametry fizykochemiczne wybranych gazéw/mieszanin — czynnik
roboczy DPES [17] (R — obieg Rankine’a, B — obieg Braytona)

‘ Czynnik roboczy ‘ Ar ‘He ‘ Xe ‘Ar—Xe‘He—Xe‘ Nsy ‘ Hs ‘

Konden- T K] 845 | — - - - 64,2 | —
sacja p [kG/cm?]| 0,75 | — - — - 0,15 -
Punkt T [K] 83,8 | 2,17 | 161,3 - — 63,15 | 13,95
potréjny | p [kG/cm?]| 0,69 [0,05| 0,82 - - 0,13 | 0,07
Punkt T K] |150,7 5,20 2897 | - ~ 1262 33,19
krytyczny | p [kG/cm?] | 48,6 [2,27| 58,4 34,0 | 13,2

Masa atom./czastecz. |39,95| 4,0 | 131,29 | 61,26 | 7,76 |28,01| 2,02
Obieg R B B B B R B

sprawno$ci przetwarzania energii: promieniowanie stoneczne-energia elektrycz-
na, Mad/ro-i — WspOlczynnik sprawnosci ukladu magazynowania energii (np.
akumulatoréw — ladowanie/roztadowanie).

Bilans mocy dla uktadu energetycznego wykorzystujacego energie promie-
niowania stonecznego (PV, DPES) dla strefy o$wietlonej jest okreslony jako

P = S3Iznsk (5.2)

gdzie: Sy — powierzchnia czynna koncentratora/paneli o.f., strefa oswiet-
lona.
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Rys. 13. ,Orbitalny” bilans mocy dla uktadu ogniw fotoelektrycznych (PV)
i dynamicznego przetwornika energii stonecznej (DPES-SD) [14]

Powierzchnia sumaryczna koncentratora/paneli o.f. dla pelnego obiegu or-
bitalnego ISS [14]

P T P
S=5+85= Noc + =
IZUSEnlad/rozl Torbita — TNoc Iznse (5 3)
_P1 1 T )BOL Bor _ "
Iz nse Mad/rozl Torbita — TNoc’ EOL EOL ’

gdzie: BOL/EOL — spadek sprawnosci ukladu przetwarzania energii, czyli
degradacja o.f./powierzchni koncentratora na orbicie, szacowana na ok. 20%
w czasie 5 lat eksploatacji.

Sprawnosé przetwarzania energii promieniowania stonecznego na energie
elektryczng PV wyraza sie wzorem

NSE:PV = NSCNMPPT (5.4)

Sprawnos¢ przetwarzania energii promieniowania stonecznego na energie elek-
tryczna DPES to

NSE:SD = N Konc.TOdb.ciep’) Brayton 1D (55)
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gdzie: nyppr — sprawno$é regulatora mocy maksymalnej MPPT (Mazimum
Power Point Tracker), dla ISS odpowiednik funkcjonalny SSU (Sequential
Shunt Unit); Ngone — sprawnosé¢ koncentratora, wspétezynnik odbicia wiazki
swiatta; nodp.ciep — sprawnosc¢ odbiornika ciepta; 1prayion — Sprawnosé obiegu
Braytona; np — sprawno$é¢ generatora AC.

Charakterystyka pradowa (napieciowa) ,o$wietlonego” ogniwa fotoelek-
trycznego cechuje sie znaczna nieliniowoscia. Analizujac poszczegdlne punkty
pracy o.f., mozna wyréznié¢ jeden punkt pracy, dla ktérego o.f. oddaje do od-
biornikéw maksymalna moc — Pypp (Maximum Power Point'' — punkt mocy
maksymalnej) (rys. 14).

Wzrost
temperatury Maximum
— Power Point

temperatury

{ \
\
i \
\
\ \
i \
3 Y

PR/ Vo
Napiecie " "o

Rys. 14. Charakterystyka pradowa (napieciowa) ogniwa fotoelektrycznego [6]

Regulator mocy maksymalnej MPPT ma za zadanie utrzymanie maksy-
malnej wartosci Pypp podczas pracy o.f. (wraz ze zmiana pradu obciazenia
zmianie powinna podlegaé takze wartosé napiecia wyjsciowego). Na pokladzie
ISS odpowiednikiem funkcjonalnym MPPT jest uklad SSU (Sequential Shunt
Unit).

Moc maksymalna Pypp to warto$é¢ mocy, ktéra mozna uzyskaé z ogni-
wa fotoelektrycznego w warunkach dopasowania wartosci rezystancji obciaze-
nia Ropc

Pypp = InprVipp (5.6)

przy czym moc maksymalna Pypp jest zawsze mniejsza od mocy idealnej
Pideal
Is/c

Pideal:V/
o/C

(5.7)

HUMPP — moc réwnowazna powierzchni prostokata, ktérego wierzchotki opisane sg
punktami (0,0), (0, Inspp), (Inipp, Virp), (Vupp,0) jest maksymalna.
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gdyz praktycznie nie mozna osiagna¢ charakterystyki prostokatnej ogniwa fo-
toelektrycznego.

Podstawiajac do réwnania (5.3) wartosci liczbowe parametréw dotyczacych
stacji ISS otrzymujemy P = 110000kW, Iz = 1367 W/m? (1.6), Torpita =
Tiss = 55685 (2.3), Tpasien = 3407s, Tioe = 21615 (2.4), nye = 0,75 (NiHs),
nse.py = 0,15 (Si) otrzymano szacowana (minimalna) warto$¢ powierzchni
ogniw fotoelektrycznych Spy = 1188,16 m? (tabela 7).

Tabela 7. Wspélczynniki sprawnosci dla elementéw skladowych systeméw
PV i DPES [14]

PV DPES
Wspolez, Wartosd Opis Wspolez, Wartosd Opis
sprawn. sprawn.
< 15% o.f. monokrys?ahczne Nrayton| < 40% cykl
. krzemowe — Si Braytona
SC :
o.f. wielowarstwowe —
< <
X 30% GaP/InGaAS/Ge* T Konc X 90% koncentrator
nuppr | < 95% |regulator MPPT N0db.ciepta] < 90% Si?}(;rmk
75-80% | akumulator NiHy D < 94% |generator
70-80% | akumulator NiCd uktad
IME 55-  |regenerowalne ogniwo| nyg < 95% |gromadzenia
60% |paliwowe — RFC energii

* Produkcja seryjna

Dokonujac podobnych obliczen dla réwnowaznego co do mocy wyjscio-
wej systemu energetycznego DPES opartego o obieg Braytona, podstawiajac
do réwnan (5.3) i (5.1) wartosci liczbowe parametréw dotyczacych stacji ISS
otrzymujemy P = 110000kW, Iz = 1367 W/m? (1.6), Torvita = Tiss =
55685 (2.3), Tpzien, = 3407s, Toe = 2161s (2.4), nue = 0,95, NBrayton = 0.4,
Nkone. = 0,9, N0odb.ciepta = 0,9, np = 0,94 (Si) otrzymano szacowana spraw-
no$¢ przetwarzania energii nsg.sp = 0,305 oraz szacowana (minimalna) war-
to$¢ powierzchni koncentratora Ssp = 527,97 m?. Poréwnujac Spy i Ssp
otrzymano Spy/Ssp = 2,25.

Powierzchnia czynna koncentratora slonecznego (DPES) jest 2,25 razy
mniejsza niz réwnowazna co do elektrycznej mocy wyjsciowej powierzchnia
paneli ogniw fotoelektrycznych.
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Srednica koncentratora o powierzchni czynnej Ssp = 527,97 m? jest réwna
ok. 26 m, wymiar liniowy panelu ogniw fotoelektrycznych w ksztalcie kwadratu
o boku réwnym ok. 35m (rys. 15).

75 kW 300 kW .
Panele ogniw
fotoelektrycznych
T _R] n n Koncentrator
xR LTI BRI e
1
Space Shuttle Space Shuttle
DSPS

QOdbiornik ciepla

Space Shuttle Space Shuttle

Rys. 15. Poréwnanie ,rozmiaréw” dwéch rodzajow zrodel energii dla stacji
kosmicznej o elektrycznej mocy wyjsciowej 75 kW i 300 kW [2]

Jednostka konwertujaca energie wewnetrzna czynnika roboczego na ener-
gie elektryczna (Power Conversion Unit) sklada sie z maszyny wirnikowej
(sprezarka/turbina) i generatora umieszczonego wspdlnym wale, co przekla-
da sie na predkosci obrotowe generatora na poziomie 20 000-30 000 obr./min
(rys. 16). Jako generator energii elektrycznej optymalnym rozwiazaniem wyda-
je sie zastosowanie bezstykowej maszyny pradu przemiennego ze wzbudzeniem
od magneséw trwaltych PMG (Permanent Magnet Generator) z wbudowanym
zespolem prostownikéw i stabilizacji napiecia wyjsciowego [16].

—Pradnica

1\
T
\
\

{/
\ /,’
\ s
" N7
tozyska -

Rys. 16. Jednostka konwertujaca energie wewnetrzna czynnika roboczego na energie
elektryczng [20]

Turbina ~ )
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Koncentrator wizualnie dominujacy podzesp6t DSPS sktada sie z uktadu
parabolicznego reflektora, powierzchni odbijajacej oraz konstrukeji mocuja-
cej poszczegdlne elementy koncentratora. Koncentrator ,ogniskuje” energie
promieniowania stonecznego na powierzchni odbiornika, dlatego tez celem za-
chowania ,stopnia zogniskowania” uktadu optycznego: koncentrator-odbiornik
ciepla, uklad ten stanowi jeden element konstrukeyjny (rys. 17). Ograniczona
pojemno$¢ wspdlezesnych rakiet nosnych wymusza koniecznosé budowy kon-
centratora, nie jako jednego zwierciadta o srednicy 20-30 m, lecz jako struktury
wsktadanej” z kilkudziesieciu pojedynczych (np. szesSciokatnych) luster o $red-
nicy 2-2,5m.

|
i
|

\\ Ognisko
‘zwierciadla—

\ Sredni Wierzcholek ‘ / Wierzcholgk
\ fednica paraboli / J : ; paraboli
dbiornik ‘

| zwierciadia / /
v /o

/

" ciepla 1 d
. P AN
S - Zwierciadlo

Rys. 17. Koncentrator energii promieniowania stonecznego [16]

Odbiornik ma za zadanie transformacje energii promieniowania stoneczne-
go zogniskowane]j przez zespol koncentratora w energie wewnetrzna czynnika
roboczego ,przepltywajacego” przez uktad odbiornika. Zespét odbiornika zbu-
dowany jest z cylindrycznej obudowy pokrytej wewnatrz przewodami osiowy-
mi, przez ktore przepltywa czynnik roboczy. Kazdy przewdd osiowy, przez ktory
przettaczany jest czynnik roboczy otoczony jest ,materialem magazynujacym
energie cieplng”'?. Energia promieniowania stonecznego skupiona przez kon-
centrator doprowadzana jest do wnetrza odbiornika przez otwér w jednym kon-
cu cylindrycznej obudowy. Otwor ten jest zwymiarowany do $rednicy ,wiazki

12Material zmiennofazowy PCM (Phase-Change Material), inaczej zwiazek zmien-
nofazowy lub material przemiany fazowej, jest substancja, ktéra jest w stanie absor-
bowaé, akumulowac¢ i uwalnia¢ duza ilos¢ energii w zakresie temperatury przemiany
fazowej (np. cialo stale-ciecz). W trakcie pochlaniania energii temperatura PCM prak-
tycznie nie ulega zmianie. Jako material PCM wykorzystywane moga by¢ materia-
ly eutektyczne, np. 80LIOH+-20LiF, LiF4+CakF2, 11,5NaF+42KF+46,5LiF, 499KF+51
LiF.
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Swiatta” w celu optymalnego ,pobierania” energii skupionej przez koncentra-
tor, jednoczesnie ograniczajac straty energii (odbicie, konwekcja). Energia pro-
mienista Stonca skupiona przez koncentrator, ,podgrzewa” czynnik roboczy,
jednoczesnie przekazujac cze$é¢ energii cieplnej materialom zmiennofazowym,
powodujac zmiane ich fazy (cialo stale-ciecz), umozliwiajac ,zmagazynowa-
nie” energii cieplnej. Energia ta jest ,oddawana” czynnikowi roboczemu pod-
czas przelotu w strefie zaé¢mienia, umozliwiajac ciagta prace DSPS na orbicie
[9], [16] (rys. 18).

Ny

Otwoér
“wlotowy"
odbiornika
) Material
Prze_wléd osiowy magazynujacy
2z czynnikiem roboczym energig cieping

Rys. 18. Odbiornik energii cieplnej z ,materialem zmiennofazowym”
magazynujacym energie cieplna [9]

Odbiornik ciepta podczas przelotu ze strefy nastonecznionej do strefy za-
¢mienia ,doswiadcza” cyklicznych naprezen termicznych (4800 =+ 1000°C do
—150°C), prowadzac do przy$pieszonego zmeczenia cieplnego konstrukeji od-
biornika. Zastosowanie materialéw zmiennofazowych pozwala na zmniejsze-
nie zakresu zmian temperatury odbiornika, ograniczajac wielko$¢ naprezen
termicznych i jednoczesnie wydtuzajac czas bezawaryjnej eksploatacji DSPS.
Dodatkowo zastosowanie materialow zmiennofazowych pozwala na eliminacje
zrodet awaryjnych w postaci np. akumulatorow zmniejszajac mase wyposaze-
nia pokladowego, zwiekszajac jednoczes$nie ,tadownosé” stacji.

6. Obliczenia wstepne zamknietego obiegu Braytona DPES

Obliczenia wstepne parametréw zamknietego obiegu Braytona w systemie
dynamicznego przetwornika energii stonecznej (DPES) zostaly dokonane dla
czynnika roboczego — helu (tabela 8) i parametréw wejsciowych (tabela 9).
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Tabela 8. Parametry termodynamiczne czynnika roboczego — helu

Molowe cieplo wlasciwe M, | 20,7 | kJ/(kg-kmol)
Masa molowa M | 4,002 kg/kmol
Ciepto wiasciwe ¢ | 5,172 | kJ/(kg'K)
Uniwersalna stata gazowa MR | 8315 | kJ/(kmol-K)
Indywidualna stala gazowa R | 2078 | kJ/(kgK)
Wyktadnik adibaty odwracalnej k 1,667 -

Tabela 9. Parametry wej$ciowe/wyjsciowe zamknietego obiegu Braytona

Cis$nienie na wlocie do sprezarki | p; | 0,289 | MPa
Cis$nienie na wylocie ze sprezarki | po 0,51 | MPa
Sprez sprezarki D 1,765 -

Strumien masy m | 0,329 | kg/s
Moc sprezarki Ps | 169,22 | kW
Moc absorbera Py | 34412 | kW
Moc turbiny Pr | 289,29 | kW
Moc generatora Ps | 120,07 | kW
Sprawnos¢ wewnetrzna uktadu n | 0,3489 -

Do wyznaczenia parametréw termodynamicznych czynnika roboczego
zostal zbudowany model matematyczny wykorzystujacy rownanie Soave-
Redlicha-Kwonga

RT a(T)
= — 1
L— v(v+b) (6.1)
gdzie skorelowane wspétezynniki rownania sa okreslone jako
R>T?
a(T) = a(T)a, a. = 0,42748——k
Pk
2
a(T) = [1 1 m(1 - \/T,,)} m = 0,48+ 1,574w — 0,177w?  (6.2)
RT,
w = —In[p, (T, = 0,70)] — 1,0 b= 0,08664p—k
k

gdzie w — czynnik acentryczny Pitzera.
Parametry zredukowane i pseudokrytyczne okreslone sa nastepujaco

T
T, = T Pr = P
psk Ppsk (63)

T

n
Tpsk = Z ziTk,i Ppsk = Z ZiPki
=1

=1
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Cieplo wtadciwe przy stalym cisnieniu to

D
/ 7). (6.4)
0
za$ entalpia gazu
T
= / > gicpi(T) dT (6.5)
7}- i::1

gdzie: ¢,; — cieplo wladciwe poszczegdlnych sktadnikéw czynnika roboczego,
n — liczba sktadnikéw czynnika roboczego.

W oparciu o powyzsze réwnania, przy zalozonych parametrach wejscio-
wych, wyniki obliczen zostaly przedstawione w tabeli 10 i na wykresie T-s
(rys. 19).

Tabela 10. Obliczone parametry zamknietego obiegu Braytona

Temperatura| Temperatura|Ciénienie| Entalpia Objfgt.OSC

wlasciwa

t [°C] T[K] [p[MPa]|h [kJ/kg]]v [m®/kg]
Wilot do sprezarki 1 46,67 319,67 0,2890 | 1653,5 2,2982
Wrylot ze sprezarki |2 146,11 419,11 0,5100 | 2167,8 1,7074
Wylot z rekuperatora|3 526,67 799,67 0,4896 | 4136,2 3,3936
Wilot do turbiny 4 728,89 1001,89 0,4896 | 5182,2 | 4,2517
Wylot z turbiny 5 558,89 831,89 0,2977 | 4302,9 5,8065
Wylot z rekuperatora|6 178,33 451,33 0,2948 | 2334,5 3,1811

6000

IS

5000
4000 /
3000 //
2000 [—

1000

h [kJ/kg]

0 1 2 3 4 5 6

s [kJ/kg/K]
Rys. 19. Wykres T-s dla zamknietego obiegu Braytona w oparciu o parametry
zawarte w tabeli 10
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Zaprezentowany model matematyczny ukladu turbogazowego umozliwia
analizowanie pracy uktadéw w roznej konfiguracji, réwniez z dowolnym czyn-
nikiem roboczym, w tym z mieszanina réznych gazéw. Powyzsze wstepne obli-
czenia zostaly przeprowadzone i przedstawione dla helu jako czynnika robocze-
go, w dalszej czedci prac badawczych bedzie dokonywana analiza zastosowania
innych gazéw jako czynnikéw roboczych dla DPES.

7. Whnioski koncowe

W artykule zostal przedstawiony projekt koncepcyjny wykorzystania ener-
gii promieniowania stonecznego do zasilania energia elektryczna wyposaze-
nia poktadowego Miedzynarodowej Stacji Kosmicznej. Ogniwa fotoelektrycz-
ne wykorzystywane sa w technice kosmicznej od ponad 50 lat, jednakze niska
sprawnos¢, krotki czas eksploatacji, wysoka podatno$é na uszkodzenia i du-
ze rozmiary geometryczne ograniczaja mozliwosci ich wykorzystania do mocy
generowanych nieprzekraczajacych 200 kW.

Duze nadzieje konstruktorow sa pokladane w dynamicznych przetworni-
kach energii stonecznej DPES reprezentujacych nowsa generacje zaawansowa-
nych Zrodet energii elektrycznej dla statkow kosmicznych. Zastosowanie DPES
pracujacego w zamknietym obiegu Braytona umozliwi co najmniej dwukrotny
wzrost generowanej mocy elektrycznej przy poréwnywalnych wymiarach geo-
metrycznych koncentratora (DPES) i paneli ogniw fotoelektrycznych, wzrost
czasu eksploatacji w przestrzeni kosmicznej do 15-20 lat (5-7 lat w przypadku
ogniw fotoelektrycznych), a takze ograniczy wymiary liniowe statku kosmicz-
nego wyposazonego w DPES. Zastosowanie DPES pomimo szeregu probleméw
technologicznych (m.in. wspoélezynnik odbicia koncentratora energii $wietlnej,
kolimacja ukladu optycznego w warunkach przestrzeni kosmicznej, trwaltosé
szybkoobrotowych jednostek konwertujacych energie czy tez wybodr optymal-
nego dla zastosowan w warunkach mikrograwitacji medium roboczego) po-
zwoli na budowe w warunkach przestrzeni kosmicznej wieloosobowych stacji
kosmicznych o zapotrzebowaniu energetycznym siegajacym jednostek lub dzie-
sigtek MW.
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Conceptual design of dynamic solar power system for the international
space station

Abstract

The conceptual design of the Dynamic Solar Power System — DSPS assumes
the use of a closed Brayton cycle to generate electricity for the International Space
Station. Solar energy focused by an optical concentrator (parabolic mirror) “heats”
the working fluid He-Ne, whose internal energy is converted into mechanical energy
(turbine-generator-compressor), providing at least a twice increase in the energy co-
nversion efficiency (approximately 35-40%, relative to the current 17% — photovoltaic
panels ISS). An additional advantage of the use of DSPS to generate electricity for
the ISS is several-fold reduction in the size of the transducer geometry of solar energy
(hub diameter below 30 m) compared to the size of solar panels.
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Praca dotyczy analizy mozliwoéci wykorzystania samolotow lekkich w re-
gionalnej siatce przewozéw pasazerskich. Analiza ta zostala dokonana
w oparciu o istniejaca infrastrukture lotniskowa na terenie Polski. W pra-
cy poréownano transport samolotami lekkimi z transportem samochodo-
wym, biorac pod uwage aspekty finansowe jak i czasowe podrézy pomie-
dzy poszczegdlnymi miejscowosciami.

1. Wstep

Transport lotniczy w Polsce skupia si¢ obecnie gtéwnie na potaczeniach za-
granicznych, natomiast potaczenia pomiedzy regionami wykonywane sg rzad-
ko. Przyczyn takiego stanu rzeczy jest wiele. W gléwnej mierze dotyczy to
kosztow takich podrézy, ktére nierzadko przekraczaja koszt podrézy alterna-
tywnymi $rodkami transportu. Kolejna przyczyna jest mobilnosé podréznych
w miejscu docelowym oraz liczba dostepnych lotnisk na terenie Polski (prze-
wozy krajowe odbywaly sie w roku 2013 z 12 lotnisk). Pasazer chcacy dostaé
sie z miasta A do miasta B musi oprécz podroézy samolotem pokonaé odlegtosé
z lotniska do punktu docelowego przy pomocy samochodu badz innego $rodka
transportu. Z racji rzadkiej siatki lotnisk komunikacyjnych na terenie Polski,
podréz taka czesto jest dtuzsza i bardziej kosztowna, niz podréz bezposred-
nio z punktu A do B za pomoca transportu innego niz lotniczy. Ponadto jest
to dodatkowa strata czasu, gdyz pasazer musi dostosowaé sie do istniejacego
harmonogramu potaczen z lotniska do miejsca docelowego, chyba ze wybiera
takséwke badz wynajmuje samochéd, co jednak wiaze sie ze wzrostem kosztéw
podroézowania. Dodatkowo dosy¢ istotna jest koniecznos$é odprawy przedloto-
wej, ktora zabiera cenny czas. Ostatnim, ale stosunkowo waznym aspektem
jest podejscie ludzi do podrézowania samolotami. Mimo iz transport lotniczy
jest najbezpieczniejsza forma transportu, wielu ludzi uwaza inaczej i rezygnuje
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z tej formy podrézowania. Tylko ok. 3% podréznych wybiera transport lotni-
czy jako sposob przemieszczania sie. Fakt maltego zainteresowania transportem
lotniczym w podrézach krajowych jest tatwo zauwazalny na podstawie danych
statystycznych. W tabeli 1. przedstawiono krajowy ruch pasazerski (regularny
i czarterowy) w 2013 roku z podzialem na poszczegélne lotniska.

Tabela 1. Ruch pasazerski w 2013 roku (liczba odprawionych pasazeréw na
podstawie [5])

Bydgoszcz EPBY 22664
Gdansk EPGD 351 560
Krakow EPKK 303 021
Katowice EPKT 53 285
Lublin EPLB 4995
L.odz EPLL 59
Poznan EPPO 80715
Rzeszow EPRZ 125064
Szczecin EPSC 77505
Warszawa, EPWA 1133262
Wroctaw EPWR 262 760
Zielona Goéra | EPZG 12109

Suma | 2426 999

Niespelna 2,5 mln pasazeréw w ciagu roku jest wynikiem znajdujacym sie
ponizej éredniej europejskiej. W stosunku do krajéw wysoko rozwinietych, ta-
kich jak np. Niemcy, jest to prawie 10-krotnie mniej [11].

Obecnie w Polsce wiekszosé podrdzy pomiedzy regionami wykonuje sie
przy uzyciu transportu drogowego lub kolejowego. Szczegdlnie czesto wykony-
wane sa podroze z uzyciem samochoddéw osobowych. Z racji nisko rozwinietej
infrastruktury drogowej czes¢ transportu samochodowego mozna by zastapi¢
transportem lekkimi samolotami.

2. Koncepcja

W niniejszej pracy przedstawiona jest koncepcja wykorzystania lekkich sa-
molotow w realizacji potaczen regionalnych. Koncepcja zaktada wykorzystanie
istniejacej infrastruktury lotniskowej na terenie Polski. Przyjeto, ze operacje
lotnicze wykonywane beda z utwardzonych paséw startowych o dlugosci nie
mniejszej niz 1000m. Na terenie Polski lotnisk takich jest 43, zostaly one
przedstawione na rysunku rys. 1. wraz ze swoimi obszarami ciazenia.



KONCEPCJA WYKORZYSTANIA SAMOLOTOW LEKKICH DO... 327

Rys. 1. Lotniska w Polsce wraz z ich obszarami cigzenia

W pracy zaktada sie, ze wykonana praca przewozowa z wykorzystaniem
samolotéw lekkich ma by¢é alternatywa dla podrézy stuzbowych samochodami
osobowymi. Gtéwnymi celami, jakie przyswiecajg realizacji tej koncepcji, sa:

skrécenie czasu podrozy,
redukcja kosztéw,
zwigkszenie bezpieczenstwa podrézowania,

czedciowe zastapienie transportu samochodowego transportem lotni-
czym.

W ramach pracy przeprowadzone zostaly obliczenia, ktére mialty na ce-
lu poréwnanie transportu samolotowego z transportem samochodowym. Za
kryterium poréwnawcze przyjeto w pierwszej kolejnosci czas podrézowania,
a nastepnie koszt podrézy przypadajacy na jedna osobe.

3. Obliczenia

W celu okreslenia konkurencyjnosci obu srodkéw transportu pod wzgledem
postawionych kryteriow wyznaczono trasy pomiedzy poszczegdlnymi destyna-
cjami. Przyjeto, ze ruch pasazerski odbywa sie pomiedzy miejscowosciami ran-
gi miasta powiatowego badz wojewddzkiego znajdujacego sie najblizej danego
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lotniska. Destynacje te tworza siatke 897 potaczen (liczonych w jedna stro-
ne). Pominieto niektére polaczenia, jak np. pomiedzy lotniskiem w Modlinie
i Okeciu, gdyz oba leza w poblizu jednego miasta — Warszawy, co oznacza, ze
punktem poczatkowym i koncowym tej trasy jest to samo miejsce. Na rys. 2
przedstawiono przyktad trasy pomiedzy punktem A i B przy wykorzystaniu
transportu samochodowego, jak i samolotowego.

LOTNISKO A

DESTYNACJA A

Y
1
. o l
PODROZ: ]
SAMOLOTEM \
_____ \
SAMOCHODEM \_ DESTYNACIA B
Seooe

-
LOTNISKO B

Rys. 2. Przyklad polaczenia wykonywanego z wykorzystaniem samolotu i samochodu

4. Czas podrézy

Konkurencyjno$é¢ obu $rodkéw transportu pod wzgledem czasu zalezy
gtéownie od predkosci poruszania sie tych érodkéw transportu. W przypadku
transportu lotniczego czas dostania sie z jednej destynacji do drugiej powiek-
szony jest o czas dojazdu na lotnisko i z lotniska oraz opdznien wynikaja-
cych np. z odprawy przedlotowej, ztego zarzadzania przestrzenia powietrzna
itp. W przypadku transportu samochodowego w celu okreélenia czasu prze-
jazdu skorzystano z ogélnodostepnych serwiséw internetowych [12], [13], kto-
re podaja czas podrézy pomiedzy poszczegdlnymi destynacjami z uwzgled-
nieniem obecnie istniejacej infrastruktury drogowej, jak rowniez ograniczen
predkosci. Podobnie wyznaczono dlugosci poszczegdlnych tras dla transpor-
tu samochodowego, jak i samolotowego. Najdluzsza odlegtos¢ do pokonania
samochodem wynosi 840 km i jest to trasa pomiedzy Przemyslem a Szczeci-
nem, najkrétsza wynosi 22,4 km pomiedzy Gdanskiem a Gdynig. Srednia dla
potaczen samochodowych wyniosta 325,8 km. Pod wzgledem czasu przejazdu,
analogicznie jak poprzednio, trasa najdiuzsza zajmuje 11 godzin 52 minu-
ty (Przemy$l-Swidwin), najkrétsza 25 minut (Walcz-Pita) natomiast wartosé
srednia to 4 godziny 31 minut. W przypadku tras samolotowych najdluzsza
EPAR-EPSC wynosi 697,6 km, najkrotsza EPLE-EPLU — 20,6 km, $rednia tra-
sa mierzy 272,4km. Na rysunkach rys. 3 do 5 przedstawiono zaleznosé¢ liczby
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tras w funkcji odpowiednio odlegtoéci pomiedzy lotniskami, odlegtosci pomie-
dzy destynacjami oraz czasu przejazdu samochodem.

160
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ODLEGLOSC POMIEDZY LOTNISKAMI

Rys. 3. Liczba tras samolotowych w funkcji odlegtosci pomiedzy lotniskami
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Rys. 4. Liczba tras samochodowych w funkcji odlegtosci pomiedzy destynacjami

Po sporzadzeniu statystyki dlugosci tras oraz czaséw ich pokonania doko-
nano symulacji, w ktorej okredlono na ilu trasach samolot jest bardziej konku-
rencyjny (pokona dana trase w krétszym czasie) od samochodu. W symulacji
tej zmienna byta predkos¢ przelotowa samolotu. Sprawdzono réwniez, w jaki
spos6b zmienia sie liczba tych tras przy zmianie czasu odprawy przedlotowe;j.
Przyktadowe wyniki przedstawiono na rys. 6.

W obliczeniach przyjeto czas poszczegdlnych czynnosci zwiazanych z lotem
oraz opoznien zgodnie z tabely 2.
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Rys. 5. Liczba tras samochodowych w funkcji czasu przejazdu
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Rys. 6. Liczba tras, na ktérych samolot pokonuje dystans w krotszym czasie niz
samochod

Tabela 2. Srednie czasy wykonywania czynnosci zwigzanych z lotem oraz
opdznien [min]

Odprawa przedlotowa 10-30
Podejscie do ladowania 5
Opéznienia 5,5 ([3])
Odprawa po locie 0
Razem 20,5-40,5
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Z rys. 6 mozna wywnioskowaé¢, ze aby maksymalizowaé liczbe tras, na
ktorych samolot moze konkurowaé z samochodem pod wzgledem czasu, jego
predko$¢ musi by¢ wieksza niz 200 km /h.

5. Koszt podrézy

W celu okreslenia konkurencyjnosci transportu lekkimi samolotami pod
wzgledem finansowym okre$lono koszt operacji samolotem, jak réwniez prze-
jazdu samochodem pomiedzy poszczegdlnymi destynacjami. Dla obu typow
transportu wyznaczono koszt podrozy na danej trasie przypadajacy na jedna
osobe, a nastepnie poréwnano je. W analizie kosztéw podrézy rozpatrywano
tylko te trasy, na ktérych samolot wykonywal przewdz w czasie krétszym niz
samochod.

Za koszt przejazdu samochodem jednego kilometra przyjeto 0,84 z1, co jest
rownowazne kosztowi kilometra samochodem osobowym w podroézy stuzbowe;j
[10]. Dane statystyczne méwia, ze wspdtczynnik wykorzystania miejsc w samo-
chodach osobowych wynosi od 0,24 do 0,26. Na podstawie powyzszych danych
okreslono koszt podrézy pomiedzy poszczegdlnymi destynacjami.

W przypadku samolotu koszt podrézy na danej trasie jest suma nastepu-
jacych sktadowych:

e DOC (Direct Operating Cost — bezposredni koszt operacji lotniczej),

e koszty nawigacyjne przelotu,

e koszt dojazdu do i z lotniska.
W obliczeniach DOC skorzystano z nastepujacej zaleznosci:

DOC = Fuel cost 4 Flight deck and cabin crew cost +

+ Total airframe maintenance cost + ...+ (5.1)
+ Total engine maintenance cost + Landing fee 4 '

+ Depreciation, Interest, and Insurance

Obliczenia poszczegdlnych skladnikéw DOC dokonano na podstawie [2],
6], [7], [9]. Koszty nawigacyjne przelotu obliczono dla kazdej trasy w oparciu
o zaleznosé [4]

MTOW

.DIST - 2
= ST - UR (5.2)

Navigation fee =

gdzie: MTOW — maksymalna masa startowa, DIST — dlugo$é trasy, UR — Unit
Rate — stawka jednostkowa, ktéra w przypadku Polski wynosi €35,42 [1].
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Stworzono statystyke samolotéw lekkich, a nastepnie obliczono ich DOC.
Koszty bezposrednie odniesiono do charakterystycznych parametréw istotnych
z punktu widzenia powyzszej analizy, takich jak predkos¢ przelotowa oraz licz-
ba miejsc pasazerskich. Powstate zalezno$ci przedstawiono na rys. 7 i rys. 8.
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Rys. 7. Zaleznos¢ DOC od predkosci lotu
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Rys. 8. Zaleznos¢ DOC od liczby miejsc pasazerskich

Jak mozna zauwazy¢, zwickszaniu predkosci przelotowej, jak réwniez licz-
by miejsc pasazerskich towarzyszy wzrost kosztow bezposrednich. Po przeli-
czeniu kosztéw podrozowania samolotem na jedna osobe dokonano symulacji
zaleznosci liczby tras, na ktérych transport lotniczy jest tanszy od samocho-
du w funkcji tych wlasnie kosztéw. Symulacje przeprowadzono rowniez dla
roznych predkosci przelotowych. Przykltad takiej symulacji widoczny jest na
rys. 9.
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Rys. 9. Konkurencyjno$é¢ samolotu pod wzgledem kosztéw na osobe

Na wykresie widaé, ze spadek kosztéw na osobe przy statej predkosci prze-
lotowej powoduje wzrost liczby tras, na ktorych samolot jest korzystniejszy
finansowo od samochodu. Réwniez wzrost predkosci powoduje zwiekszenie licz-
by tras w tym aspekcie. Tak np., zwiekszenie predkosci tylko o 10 km /h ze 150
do 160 km, przy kosztach na osobe réwnych 120zt powoduje dwu i potkrotne
zwiekszenie liczby tras, na ktorych samolot jest bardziej konkurencyjny od
samochodu.

Istotnym czynnikiem wplywajacym na koszt przypadajacy na jedng osobe
jest wspotczynnik wypelnienia miejsc. Jak widaé na rys. 8, wzrostowi liczby
miejsc pasazerskich towarzyszy wzrost kosztow bezposrednich wykonywanych
operacji lotniczych. Aby minimalizowaé¢ koszty przypadajace na jedna osobe
w transporcie samolotami lekkimi, nalezy zadbadé, aby dostepne miejsca by-
ty w pelni wykorzystane. W zwiazku z powyzszym wspoétczynnik wypelnienia
miejsc ma wpltyw na liczbe tras, na ktérych samolot stanowi konkurencje dla
samochodu pod wzgledem finansowym. Zaleznosé ta przedstawiono na pod-
stawie trzech samolotow na rys. 10.

Z symulacji tej wynika, ze samolot typu Pilatus PC-12, mimo duzej pred-
kosci przelotowej, sprawdzalby sie na niewielu trasach nawet przy wysokim
wspotczynniku wypelnienia miejsc. Przyczyna tego jest wysoki koszt na osobe
wynikajacy z kosztow bezposérednich uzytkowania tego samolotu. W dwdch
pozostalych przypadkach (Cessny 180 i 208) wspo6lczynnik wypelnienia miejsc
0,8 i wiecej zapewnia konkurencyjnosé¢ tych samolotéow na wiekszosci tras.
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Rys. 10. Zaleznos¢ liczby konkurencyjnych tras oraz kosztow na osobe w funkcji
wspdlezynnika wypelnienia miejsc

Tabela 3. Zestawienie liczby miejsc i predkosci przyktadowych samolotéw

Liczba Predkosé
Samolot .. przelotowa

miejsc fln /b
Cessna 208 Caravan 14 317
Cessna 180K 5 263
Pilatus PC 12 NG 9 500

6. Inne aspekty stosowania samolotéw lekkich w transporcie
regionalnym

Oprécz bezposrednich korzysci, jakie ptyna ze stosowania samolotéw lek-
kich w transporcie regionalnym, takich jak wspomniane wyzej skrécenie czasu
podrézy oraz redukcja jej kosztéw, istnieja rowniez korzyéci dodatkowe — po-
srednie. W odniesieniu do analizowanych tutaj podrézy stuzbowych korzyscia
posrednia jest z pewnoscia zwiekszenie efektywnosci pracownika. Zmniejszajac
czas podrozy, redukuje sie czas, w ktérym pracownik nie pracuje. Innym istot-
nym aspektem jest redukcja kosztéw powiazanych z podrézami stuzbowymi,
takich jak np. hotele. Podréze stuzbowe realizowane przy pomocy samocho-
dow osobowych na duzych dystansach z racji swojej dtugotrwatosci wiaza sie
z koniecznoécig wynajecia hotelu. Sredni koszt noclegu w Polsce w podrézy
stuzbowej to 258 zt, co stanowi istotna czesé calej podrézy [8]. Przy wykorzy-
staniu transportu samolotami lekkimi kosztéw tych mozna by uniknaé przy
podrézach jednodniowych (stanowione okoto 26% wszystkich podrézy stuzbo-
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wych) badz zredukowaé przy dtuzszych wyjazdach. Najistotniejszym aspektem
zwigzanym z wykorzystaniem samolotéw w transporcie pomiedzy regionami
jest wzrost bezpieczenstwa. Podrézowanie samolotem jest znacznie bardziej
bezpieczne niz pozostalymi srodkami transportu.

7. Whnioski

7 powyzszej analizy wynika, ze wdrozenie koncepcji wykorzystania samo-
lotéw lekkich w realizacji polaczen regionalnych jest realne. Wykorzystanie
wiekszej ilosci lotnisk (43) niz obecnie (12) powoduje, ze odcinki pomiedzy
lotniskami a miejscami docelowymi sa kroétsze, co za tym idzie potrzeba mniej
czasu na ich pokonanie. Ponadto samoloty poruszaja sie ze znacznie wieksza
predkoscig $rednia niz samochody, co réwniez wpltywa na redukcje dlugotrwa-
tosci podrézowania. Przy odpowiednio dobranym samolocie do realizacji danej
trasy mozna réwniez zredukowaé koszt takiej podrézy. Z przeprowadzonej ana-
lizy oraz symulacji wynika, ze w celu zapewnienia maksymalnej liczby tras, na
ktérych samolot stanowilby konkurencje pod wzgledem czasowym i finanso-
wym dla samochodu, nalezy:

e zredukowaé koszt przelotu przypadajacy na jedna osobe ponizej 250 zt,
e zredukowaé czas odprawy,
e zapewni¢ wspotezynnik wykorzystania miejsc w samolocie powyzej 0,8,

e operacje lotnicze wykonywaé¢ samolotami o predkosci przelotowej powy-
7€j 200 km /h.
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Concept of implementation of light aircraft to regional transportation

Abstract

The work concerns the analysis of possibilities of using light aircraft in the regional

passenger transport. This analysis is based on the existing airport infrastructure in

Poland. The study compares the light aircraft transport to the car transport, taking

into account the financial aspects as well as the travel time between towns.
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Prognozowanie rozwoju statku powietrznego i jego zespotéw obejmuje
okreslenie optymalnych technicznych parametrow konstrukcyjnych i eks-
ploatacyjnych obiektu. Metody rozwiazywania zagadnien prognozowania
moga by¢ realizowane za pomoca metod statycznych, jak réwniez dy-
namicznych. Metoda statyczna oparta jest o poszukiwanie danych roz-
wigzan czy parametréow samolotu, czy jego zespoléw w danym punkcie
czasowym. Dynamiczne modele przedstawiaja zmiane wielkosci bada-
nych w okre$lonym przedziale czasowym. Czasowe modele winne zawie-
ra¢ w sobie réwniez element danych dotyczacych eksploatacji (np. zu-
zycia obiektu). Wspolczesne systemy gromadza zalgorytmizowana wie-
dze w wyspecjalizowanych podmodulach systeméw CAD/CAM/CAE.
Obecne systemy projektowania posiadaja wejscia systemowe poprzez je-
zyki programowania umozliwiajace tworzenie wtasnych programoéw i in-
tegrowanie ich w ogolnej strukturze systemu, co czyni ich systemami
otwartymi. Wybor rozwigzania sprowadza sie do zadania optymalizacji
wskaznika jakosci f(x,y) na dopuszczalnym zbiorze Y przy ustalonej
wartosci wektora parametrow .

1. Wstep

Wspodlcezesnie, wybierajac metode rozwigzania zadania projektowego, moz-
na swobodnie stawia¢ wymagania dotyczace jakosci konstrukeji i formutowaé
kryteria, aby uzyskaé¢ obiekt o zalozonych najlepszych parametrach w progno-
zowanym okresie rozwoju konstrukeji. Ustalenie dopuszczalnego zbioru rozwia-
zan w ogbélnym przypadku przedstawia ztozony problem matematyczny. Jego
istota polega na tym, ze matematyczne modelowanie dopuszczalnego ukladu
konstrukcyjnego i podstawowych charakterystyk samolotu i jego zespoléw na
podstawie jego modelu z reguty sprowadza sie do rozwigzania ukladu rownan
nieliniowych.
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Rys. 2. Prognozowana zmian liczby samolotéw wielozadaniowych w sitach zbrojnych
USA [5], gdzie: JSF — Joint Strike Fighter, AV-8B — amerykansko-angielski samolot
klasy V/STOL

Metoda prognozowania rozwoju obiektu bedaca elementem wspomagaja-
cym zadanie projektowe obejmuje:

e wybér typu prognozowanego obiektu, np.: samolot pasazerski (rys. la),
UAV (rys. 1b), samolot wielozadaniowy (rys. 2b), oraz jego zespoléw,
np. zespotu napedowego itp.,

e sformutowanie przeznaczenia obiektu, w tym zadan, warunkéw i metod
stosowania statku powietrznego,

e opracowanie zestawien parametréw, wskaznikow jakosci konkurujacych
wariantéw (alternatyw) obiektéw, zdolnych wykonaé sformulowane za-
dania,

e wybdér wariantéw spelniajacych kryteria, poszukiwanie rozwigzania
optymalnego.
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2. Prognozowanie rozwoju statku powietrznego i jego zespotéow

Prognozowanie obejmuje okreslenie optymalnych technicznych parametrow
konstrukcyjnych i eksploatacyjnych obiektu i zespotéw umozliwiajacych uzy-
skanie statku powietrznego posiadajace cechy umozliwiajace zastapienie juz
eksploatowanych samolotéw i eksploatacji ich w dtugim okresie (rys. 2).

Prognozowany obiekt techniki zazwyczaj jest ztozonym systemem, ktéry
sktada sie z M podsystemdw, podsystem sktada sie z N elementéw

M
obiekt = Z (podsystem);
j=1
N, (2.1)
(podsystem); = Z (element)
v=1

Cechy obiektu, podsystemow, elementow opisuje sie wektorem parametrow

obiekt: Im7={}, i=12,...,1
(posdystem); : Hde = {Hdea}, e=1,2,...,FE (2.2)
element) ; : Irete = {[r¢lea}, a=1,2,...,A

j j v

gdzie I, E, A — liczba parametrow obiektu, j-go podsystemu i jv elementu.
Obiekt techniki (tu samolot) i jego parametry maja zazwyczaj hierarchicz-
na strukture (rys. 3).

Obiekt (samolot)
n={n,mn,..nmn:}

I
| | ]

Podsystem 1 Podsystem Podsystem M
Hde H}pod Hi‘oa’
[ I |
Elementjl Element jv Element jN
i i

Rys. 3. Struktura obiektu techniki (samolotu) i powiazania jego parametréw

Przykladowymi parametrami w formulach (2.1) i (2.2) moga by¢ nastepu-
jace wektory:
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e parametry samolotu mysliwskiego (obiekt) IT = {IIy,Ils, I3, ..., I},

gdzie: II} = n, — wspoélczynnik obcigzZenia w zakrecie ustalonym na
wysokosci H = 5km z predkoscig Ma = 0,85, II; = V) — maksymalna
predkosé przy przelocie nad ziemia, I3 = D — maksymalna odleglosé
wykrycia celu powietrznego przez poktadowa stacje radiolokacyjna, itd.;
parametry skrzydla (podsystem); IT% = {II$F 115k 1sk, .  IT3FY,
gdzie: ]Yfk = S — pole powierzchni skrzydla, Hgk = )\ — wydluzenie,
Hgfk = ¢ — wzgledna grubos¢ profilu, itd.;

parametry pasa dzwigara (element);, T = (g, g, mg, . .. 143,
gdzie: II1 = o4, — dopuszczalne naprezenia dla materiatu zastosowa-
nego do budowy pasa dzwigara, Hg = pm — gestod¢ materiatu, I1 §l =F
— pole przekroju pasa dzwigara, itd.

Rozwéj jednej z gtéwnych cech, tzn. stosunku ciagu maksymalnego zespo-

tu napedowego do powierzchni skrzydel, od poczatkéw stosowania silnikow
odrzutowych w samolotach bojowych przedstawiono na rysunku 4.
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Rys. 4. Zmiana wspolczynnika ciagu maksymalnego do pdl powierzchni skrzydet

samolotéw bojowych [1]

3. Okreslenie parametréw statku powietrznego

Struktura statku powietrznego charakteryzuje sie wystepowaniem pozio-

mych zwigzkéw pomiedzy parametrami struktury. Analiza dostepnych wielko-
Sci charakteryzujacych jakos¢ konstrukeji prowadzi do uzyskania niezbednych
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wstepnych wartoéci dla parametréw uwzglednionych w procesie modelowania
struktury.

Rozwdj obiektu polega na zamianie obiektu na perspektywiczny, charak-
teryzujacy sie dynamicznym szeregiem rozwoju. Dynamiczne szeregi rozwoju
mozna podzieli¢ na trzy grupy:

e dynamiczny szereg obiektowy,

e dynamiczny szereg parametryczny,

e parametro-parametryczny szereg.

W ramach tych szeregéw wystepuja szeregi retrospektywne i perspekty-
wiczne. Retrospektywny szereg wyznacza sie drogg analizy danych statystycz-
nych, natomiast perspektywiczny szereg wyznacza si¢ poprzez mechanizm pro-
gnozowanie rozwoju obserwowanego obiektu (samolotu) na bazie modeli ma-
tematycznych.

Metoda wspomagajaca zagadnienie dotyczace optymalizacji parametrow
statkow powietrznych w zakresie jego geometrii zewnetrznej, jak réwniez kana-
tu przeptywowego silnika, jest metoda inzynierii odwrotnej. Metoda ta w duzej
mierze wykorzystuje nowoczesne systemy projektowania oraz pomiaréw wspot-
rzednych punktéw stanowiacych baze do opisu wirtualnego modelu. Wykorzy-
stujac metode parametrycznego opisu geometrii istniejacego obiektu (rys. 5.)
przy wykorzystaniu opracowanych programéw w jezyku GRIP (dla systemu
CAD/CAM/CAE Unigraphics) na bazie teoretycznych rozwazan, budowa no-
wego modelu obarczona jest bledami pomiarowymi punktéw nawet z precyzyj-
nych pomiaréw wspotrzednosciowych. Problemem btedéw pomiarowych moze
by¢é rozwiazany poprzez zastosowanie metody ruchomych asymptot (MMA)

[2].

Rys. 5. Etapy odtwarzania geometrii samolotu: (a) obiekt rzeczywisty
z markerami [6], (b) punkty pomiarowe
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4. Metoda ruchomych asymptot (MMA — Method of Moving
Asymptots)

Metoda ruchomych asymptot jest metoda sekwencyjna, czyli tworzone sa
kolejne jawne aproksymacje problemu lokalnego w otoczeniu kolejnych punk-
tow w przestrzeni zmiennych decyzyjnych. Metoda w pierwotnej wersji, czyli
bez ograniczen w postaci réwnosci, opiera sie na szczegdlnym sposobie aprok-
symacji nieliniowych funkcji f i g; wystepujacych w ogélnym sformutowaniu
zadania optymalizacji.

Funkcja g; przedstawia si¢ dla problemu na danym kroku & w nastepujacy
sposéb

n k k
k k Dy 4ji
¢ (a) =r! >+Z( e (k)> (4.1)
. a; a;— L

gdzie UZ-( ) oraz LZ( ) stanowia ograniczenia natozone na maksymalne i mi-

nimalne warto$ci zmiennych decyzyjnych a; dla k-tego kroku. W powyzszej

zalezno$ci nie ma sumowania po powtarzajacych sie wskaznikach. Wielkosci

(k) (k) (k)
i

Pji» dj; > Ty sa okreslone nastepujaco
(k) _ (02995 9g;
k) (Ui e ) ox; dla ox; >0
Py = dg;
0 dla =2 <0
®)  #)\209; 9g;
—(a\™ =\ 1
(k) (" =) Du; Y r (4.2)
45 = dg;
0 dla — <0
8332-
n (k) (k)
*®) — . (a®) _ Pji %
r'% = g;(a'") ( + )
R\ P

Wszystkie pochodne sg obliczane dla a = a*). Funkcja f jest aproksymowana
tak, jak g;j, przyjmujac j = 0. Otrzymuje si¢ w ten sposéb jawng postac
przyblizenia problemu wyjsciowego w otoczeniu punktu

( N ;. ()
a(k), min ( ! + ! ) +r (4.3)
2 I CIN O Y AR

a; = —
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przy warunkach

0 p< ) g N
ji ji
g 7+ ) bj=Gj—r;

() (k)\ﬁf’“) dla i=1,2,....n, j=12....m

W powyzszym problemie minimalizacji wprowadzono ograniczenia minimalne
i maksymalne warto$ci zmiennych ksztaltowania a;. Wielkosci «y;, §; przyjmo-
wane sa tak, aby Lgk) < al(-k) oraz ﬁl-(k) < Ui(k). Dla danego kroku k wprowadza
sie funkcje Lagrange’a jako

m T
L(a,A) = f(a) + Y _ Aigj(a) =g —/\Tb+z (p01+>\ Pi | 4o A qi)
. i—1 U, — Qg a; — LZ’
(4.5)
gdzie \; sa mnoznikami Lagrange’a odpowiednio: @ = [a1, as, . .. ,am) T i ana-
logicznie b, A, p;, q;. Indeks k opuszczono, poniewaz problem rozpatruje sie
na danym kroku k.
Definiujac funkcje celu problemu dualnego w nastepujacej postaci

T Poi AP, qoi AT q;
W) =ro— A b+Z<U—aZ(A)+aZ(A)—Li> (4.6)

w powyzszej zaleznosci nalezy uwzglednic

\/poﬂr)\ piLi + 1/ q0i + AT q;U (4.7)

\/poz—i-)\ pﬂr\/qoﬂr)\ q;

Po podstawieniu zostaja wyeliminowane pierwotne zmienne, tym samym roz-
wiazanie problemu dualnego sprowadza sie do znalezienia maksymalnej war-
tosci funkcji W przy nalozonych na mnozniki Lagrange’a warunkach

min W()\l, )\2, ce ,)\m)

. (4.8)
)\220 j:1,2,...,m

Do rozwiazania powyzszego problemu metodg numeryczna stosuje sie metody
gradientowe.

Wielkosci Ui(k) oraz ngk) stanowia pewien rodzaj ograniczen, ktérymi mo-
zemy sterowaé i wplywac na mniej lub bardziej zachowawczy charakter aprok-
symacji poprzez kontrole odlegloéci a; — L; oraz U; — a;, stad okreslenie —
asymptoty.
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W przypadku szczegblnym, kiedy L; — —oo oraz U; — 400, mamy do
czynienia z aproksymacja liniowa.
W przypadku stabilnej jednostronnej zbieznosci warto$é zmiennej a; zwiek-
sza sie odleglos¢ U; — L;
ngk) _ agk) B S(a(k—l) B Ll(k—l))

2

)

(4.9)

Metoda ruchomych asymptot (MMA) posiada nastepujace zalety przy tworze-
niu systemoéw optymalizacyjnych:
e rozwiazanie dazy do tego, aby znalezé¢ sie w obszarze rozwiazan dopusz-
czalnych — stad zachowawczo$¢;

e efekt aproksymacji problemu wyj$ciowego na danym kroku iteracyjnym
moze byé¢ rozwiazany wzgledem zmiennych pierwotnych a;, co pozwala
na zastosowanie bardzo efektywnej metody dualnej;

e zachowawczos$¢ aproksymacji moze by¢ kontrolowana poprzez odpowied-
ni dobér wartodci asymptot Ul-(k) — Lgk) zaleznie od przebiegu procesu
iteracyjnego.

5. Posumowanie

Metode MMA zastosowano przy budowie modelu geometrycznego uktadu
wlotu podkadtubowego do silnika samolotu F-16 (rys. 6a). Nastepnie do opisu
geometrii zastosowano krzywe o niskim stopniu, poniewaz krzywa interpola-
cyjna jest bardzo wrazliwa na zaburzenia tych punktéw. Wynika to stad, ze
wielomiany wysokiego stopnia, ktére sa funkcjami bazowymi, w przedziale za-
wierajacym wszystkie wezty maja wartosci ekstremalne duzo wigksze niz 1.
Krzywe wysokiego stopnia w procesie odwzorowania geometrii wykazuja du-
za wrazliwosé, czyli drobna zmiana potozenia pewnego punktu okreslajacego
krzywa moze spowodowaé bardzo duzg zmiane fragmentéw krzywej odleglych
od tego punktu i z tego powodu nalezy unikaé¢ krzywych wysokiego stopnia.

W oparciu o zbudowany wirtualny model geometryczny wykonano model
do badan laboratoryjnych (rys. 6b) i symulacji numerycznych, celem spraw-
dzania podatnoéci ukladu na powstawanie wiru wlotowego (rys. 7).

Autorzy planuja w kolejnym etapie swoich prac zastosowa¢ w tym
zakresie metode kombinatoryczno-cyklicznej optymalizacji. Koncepcja
kombinatoryczno-cyklicznej metody optymalizacji jest wcigz unikalna jako
praktyczna programowa realizacja laczaca techniki deterministyczne i tech-
niki sieci neuronowej. Pierwsze wersje opisu metody w jezyku angielskim
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Rys. 6. Model wlotu kanalu dolotowego do silnika samolotu F-16: (a) model
powierzchniowy wlotu, (b) wizualizacja linii pradu na stanowisku laboratoryjnym [3]

Rys. 7. Uklad linii pradu dla podmuchu z parametrami Ma = 0,005, § = 60°,
a = —15° [5]

przedstawiane byly na konferencjach w latach 1999-2003 (Indie, Niemcy,
Holandia, Wielka Brytania).

Bibliografia

1. Braszczyk J., 2003, Walory techniczno-bojowe samolotow wielozadaniowych
F-16, JAS 39 Gripen, Mirage 2000-5 a jako$¢ samolotéw bojowych WLOP,
Technika i Eksploatacja, 50-65

2. KACHEL S., 2011, Metoda wielokryterialnego projektowania bryly samolotu
z uwzglednieniem misji, Wydawnictwo Wojskowej Akademii Technicznej, War-
szawa, s. 244



346 S. KACHEL, A. KOZAKIEWICZ

3. Kozakiewicz A., 2010, Analiza podatno$ci na zasysanie cial obcych przez

samoloty wielozadaniowe eksploatowane w Sitach Powietrznych RP. Wykorzy-
stanie wynikow badan do projektowania wlotéw, Grant Nr 3129/B/T00/2010/,
Warszawa

4. KozAKIEWICZ A., FRANT M., 2013, The analysis of the gust impact on inlet
vortex formation of fuselage-shielded inlet of a jet engine powered aircraft,
Journal of Theoretical and Applied Mechanics, 51, 4, 993-1002

5. Kozakiewicz A., MROZEK B., 2005, Analiza podstawowych parametrow silni-
kéw samolotow skréconego startu i ladowania, Zbior prac VI Miedzynarodowej
Konferencji Naukowo-Technicznej ,CRASS 2005”7, Krakéw

6. OLEINIK A., 2006, Opracowanie zbioru analiz wspomagajgcych proces wdraza-
nia do eksploatacji samolotu F-16 w Sitach Zbrojnych RP, Grant 0T00B00427,
Warszawa

Mathematical prediction model of aircraft development

Abstract

Prediction of the development of aircraft and its components involves specifica-
tion the optimum technical parameters regarding construction and exploitation of the
object. The methods of solving the prediction issues may be implemented by means
of static as well as dynamic methods. The static method is based on searching for
particular solutions or aircraft parameters or its components in a given moment of
time. The dynamic models display a change of quantities being tested in a given time
interval. Time models should also include the data element regarding exploitation
(e.g. object wear). Modern systems collect algorithmic knowledge in specialised sub-
modules of CAD/CAM/CAE systems. Current design systems have a system input
through programming languages enabling the creation of own programs and integra-
ting them with the general structure of the system which makes them open systems.
The selection of solution comes down to the task of optimization of the quality in-
dicator f(z,y) on the acceptable set Y with the determined value of the vector of @
parameters.
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1. Wstep

Wspélczesne lotnictwo, zaréwno wojskowe jak i cywilne, bardzo szeroko
wykorzystuje syntetyczne urzadzenia treningowe we wstepnych etapach nauki
postugiwania sie urzadzeniami i systemami poktadowymi statkow powietrz-
nych i nauki pilotazu, do podstawowego i zaawansowanego treningu oraz do
okresowego sprawdzania kwalifikacji personelu latajacego. Do zadan tych bu-
duje sie urzadzenia o bardzo réznych stopniach wiernosci odtworzenia statku
powietrznego, a tym samym o réznych stopniach skomplikowania (rys. 11 2)

Urzadzenia winny spelnia¢ okreslone wymagania wynikajace z przezna-
czenia urzadzenia i zakresu jego uzytkowania [1]. Dla cywilnych urzadzen
treningowych wymagania sa sformalizowane w postaci przepiséw ich budo-
wy 1 uzytkowania: amerykanskie przepisy FAR i europejskie przepisy EASA:
samolotowe CS-FSTD(A), i $miglowcowe CS-FSTD(H) [2].

Najbardziej zaawansowanymi urzadzeniami treningowymi sg symulatory
lotu. Urzadzenia te oddaja jak najdoktadniej wybrany przez uzytkownika typ
samolotu. Wedltug [2]: Pelny symulator lotu (FFS) oznacza rzeczywistej wiel-
kosci replike kabiny zalogi konkretnego typu lub marki, modelu i serii, ze
wszystkimi urzadzeniami i programami komputerowymi koniecznymi do od-
wzorowania statku powietrznego w operacjach naziemnych i powietrznych,
systemem wizualizacji zapewniajacym widok z kabiny zatogi oraz z ukladem
ruchu pozwalajacym odczuwac sity. Cywilne samolotowe symulatory lotu zgod-
nie z CS-FSTD (A) moga by¢ budowane w czterech poziomach skomplikowania
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Rys. 2. Prosta otwarta kabina treningowa odpowiadajaca kabinie jednosilnikowego
samolotu lekkiego

o rosngcym stopniu wiernoéci odwzorowania samolotu i wzrastajacym stopniu
zlozonoéci: A — poziom podstawowy, B — poziom posredni, C i D — poziomy
najwyzsze.

W dniach konferencji ,Mechanika w Lotnictwie” w koncowej fazie testow
fabrycznych znajduje sie budowany od kilku lat pierwszy polski pelny symula-
tor lotu poziomu C dla produkowanego w Polskich Zaktadach Lotniczych PZL
Mielec w Mielcu wielozadaniowego sredniego dwusilnikowego samolotu turbo-
$miglowego PZL M-28B/PT, rys. 3. Na podstawie do$wiadczen wynikajacych
z procesow projektowania i budowy symulatora w pracy zostang przedstawione
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obszary projektowania i produkcji najtrudniejsze, a rownoczesnie najbardziej
wplywajace na koncowa jakos¢ urzadzania.

Rys. 3. Produkowany w Polskich Zakladach Lotniczych PZL Mielec w Mielcu
wielozadaniowy $redni dwusilnikowy samolot turbo$miglowy PZL M-28B/PT

2. Koncepcja symulatora lotu poziomu C samolotu
turbosmiglowego

Zgodnie z uregulowaniami CS-FSTD(A) oraz spelniajac wymagania umo-
wy z zamawiajacym, symulator ma nastepujace podstawowe cechy:

symulator jest rekonfigurowalny, co oznacza, iz ma wymienne kabiny
z wyposazeniem réoznym dla réznych wersji samolotu,

kazda z kabin symulatora jest wierng replika odpowiedniej kabiny zatogi
samolotu,

kabina symulatora umieszczona jest na ruchomej platformie o szeSciu
stopniach swobody,

zaawansowany uklad wizualizacji ma pole widzenia nie mniej niz 180°
poziomo i 40° pionowo, z ekranem o ksztalcie wycinka kuli,

uklad prezentacji obrazu ma bardzo dobre parametry optyczne (trzy
synchronizowane kanaly, czesto$é¢ wyswietlania klatek obrazu w kazdym
kanale nie mniej niz 30 Hz, wysoka rozdzielczos¢, jasnosé i kontrast ob-
razu na ekranie, symulacja widzenia przestrzennego),
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obraz widziany z kabiny generowany jest komputerowo na podstawie do-
ktadnej i bogatej bazy wizualizacyjnej terenu oraz obiektéow statycznych
i dynamicznych,

obraz otoczenia odpowiadajacy dowolnej porze doby (dzien, noc,
zmierzch i $wit) i wybranej porze roku zawiera réwniez zaawansowa-
ne efekty atmosferyczne (zachmurzenie o réznym wygladzie, zamglenia
i mgly, opad atmosferyczny, nocne niebo z gwiazdami i ksiezycem, wy-
tadowania burzowe),

bardzo dokladny model dynamiczny samolotu (aerodynamika, efekty
burzliwej atmosfery i uskok wiatru, modele systeméw poktadowych,
w tym symulacja dzialania systeméw radionawigacyjnych VOR/DME,
TACAN, ILS i GPS),

wierna symulacja dzwiekéw w kabinie zalogi,

symulacja odczuwanych przez zatoge drgan konstrukeji ptatowca.

Schemat calego systemu symulatora oraz uklad kabiny zatogi i systemu
prezentacji obrazu zamontowanych na ruchomej platformie o szesciu stopniach
swobody pokazano na rysunkach 4, 5 i 6. Relizacja projektu wymagata skom-
pletowania jak najwiekszego zbioru szczegétowych danych o samolocie i jego
wyposazeniu.

Pomieszczenie Pomieszczenie rozdzielni energetycznej
komputerowe P =

i
/

/ g/Chfodnice oleju

Pomieszczenie zasilacza
hydraulicznego

_Zespot
ruchomej kabiny

Stanowisko
do prowadzenia
analizy ¢wiczenia

Stanowisko
instruktora

X . ™ System ruchu
Pomieszczenie

instruktora

Hala gtéwna /

Rys. 4. Schemat calego systemu symulatora

3. Model matematyczny i dane statku powietrznego

Jak wspomniano we wstepie, symulatory lotu sa urzadzeniami treningo-
wymi najwierniej odwzorowujacymi statek powietrzny wybranego typu, za-
tem model matematyczny oraz zbudowane na jego podstawie oprogramowanie
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Rys. 5. Uklad kabiny zalogi zamontowanej na ruchomej platformie o szesciu
stopniach swobody

Rys. 6. System prezentacji obrazu symulatora zamontowanego na ruchome;j
platformie o sze$ciu stopniach swobody

opisujace zachowanie sie rzeczywistego statku powietrznego i jego wszystkich
systeméw pokladowych na ziemi i w powietrzu w zwyklych i w awaryjnych
stanach lotu jest niezwykle zlozone. Wymaga przy tym zgromadzenia zbio-
ru bardzo szczegétowych danych masowych, aerodynamicznych, osiagowych,
statecznosciowo-sterownosciowych i funkcjonalnych zmierzonych na rzeczywi-
stym statku powietrznym. Przepisy budowy symulatoréw lotu wymagaja m.in.
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przy gromadzeniu danych do projektowania symulatora lotu stosowania sie
do wytycznych zawartych w publikacji IATA Flight Simulation Training De-
vice Design and Performance Data Requirements [3]. ZlozonoSci problemu
danych samolotu pokazuje choéby pobiezna lektura tego dokumentu: przy-
ktadowo, dla wlasciwego oddania osiagdéw i charakterystyk stateczno$ciowo-
sterownosciowych symetryczne i asymetryczne charakterystyki samolotu mu-
sza uwzgledniaé¢ wszystkie mozliwe wplywy ruchéw powierzchni sterowych,
wychylen klap, spoileréw, hamulcéw aerodynamicznych, potozenia podwozia,
efektéw od zespolu napedowego oraz odksztalcalnosci konstrukeji ptatowca.
W przypadku samolotu M-28B/PT problem charakterystyk aerodynamicz-
nych skomplikowal sie z powodu uktadu platowca (rys. 7): dwa silniki turbi-
nowe z dobrymi $émigtami usytuowane sa w ptaszczyznach usterzen pionowych
i powoduja powstawanie znaczacych dodatkowych efektéw od strumieni za-
Smigtowych zmieniajacych wszystkie klasyczne symetryczne i asymetryczne
charakterystyki aerodynamiczne. Oczywiscie wpltywy te zaleza wyraznie od
mocy silnikéw i predkosci lotu.

Rys. 7. Samolot M-28B/PT

Od symulatoréw lotu wymaga sie [2], by uklad ruchu w zadowalajacy spo-
sOb potrafil imitowaé niektére charakterystyczne ruchy rzeczywistego samolo-
tu: przyspieszenie odczuwane przy starcie, uderzenia két o nawierzchnie pasa
ladowania, hamowanie na dobiegu, kolowanie po nieréwnosciach paséw star-
towych i drég kotowania, zakrety na ziemi, ruch po nieréwnym lotnisku tra-
wiastym, przeciazenia przy manewrach w powietrzu oraz odpowiedz samolotu
na turbulencje atmosferyczna.
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Realizacja tego zadania wymagala zebrania zapisow na ziemi i w powietrzu
m.in. trzech sktadowych przyspieszen liniowych, przyspieszen i predkosci kato-
wych oraz przygotowania sprzezonych z oprogramowaniem dynamiki samolotu
moduléw oprogramowania symulujacego efekty ruchowe kabiny.

4. Obiektywne i subiektywno-funkcjonalne préby kwalifikacyjne
symulatora

Aby wykazaé, ze urzadzenie treningowe symulujace lot statku powietrznego
spelnia ustanowione kryteria zdatnosci, kazde cywilne urzadzenie musi pozy-
tywnie przejs¢ szereg prob, zgrupowanych w proby obiektywne i subiektywno-
-funkcjonalne [1], [2]. Dla symulatoréw lotu przepisy przewiduja wykonanie
119 testow obiektywnych (tabela 1), przy czym niektére z testow wykonywane
sa dwukrotnie, przyktadowo dla symulacji ruchéw bocznych w lewo i w prawo.

Tabela 1. Proby obiektywne symulatora lotu

‘ Nazwa grupy prob ‘ Liczba prob ‘
Osiagi 25
Wtasnosci pilotazowe 49
Uktadu ruchu 14
Uktad wizualizacji 11
Uktad symulacji dzwieku 20

Préby obiektywne maja charakter pomiaréw szeregu wybranych parame-
tréow symulowanego lotu (predkosci liniowe i katowe, polozenie i orientacja
w przestrzeni, przyspieszenia, polozenia sterownic, parametry pracy silnikow)
i porownanie ich z odpowiednimi zapisami z lotu rzeczywistego samolotu, przy
czym wielkoéci symulowane muszg by¢ zgodne z rzeczywistymi w tolerancjach
okreslonych wymaganiami CS-FSTA(A).

Préby funkcjonalno-subiektywne polegaja na sprawdzeniu przez odpowied-
nio kwalifikowang zaloge samolotu, czy symulator lotu wiernie oddaje wlasci-
wosci rzeczywistego statku powietrznego w zwyklym zakresie eksploatacyj-
nym oraz w mozliwych do wystapienia stanach awaryjnych (usterki zespotu
napedowego, oblodzenie platowca, awarie systeméw poktadowych). Testy te
sg analogiczne do oblotu samolotu po zakonczeniu cyklu produkcyjnego lub
po remoncie.
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5. Préby w locie samolotu

Wymagania dotyczace jakosci modelu matematycznego samolotu oraz
przygotowanie prob kwalifikacyjnych symulatora bezwzglednie wymagaja wy-
konania serii préb na rzeczywistym samolocie. Jak wynika z powyzszych dwoch
punktoéw, testy na samolocie maja za zadanie:

e dostarczy¢ wystarczajaco duzo wiarygodnych danych samolotu do bu-
dowy i sprawdzenia modelu matematycznego statku powietrznego,

e zebra¢ odpowiednie zapisy parametrow lotu, ktére niezbedne beda do
przygotowania i przeprowadzenia prob dowodowych zgodnie z wymaga-
niami CS-FSTD(A).

Szczegdlowe analizy wymagan przepiséw budowy symulatoréw [2] oraz za-
piséw dokumentu IATA [3] pokazaly, ze dla symulatora lotu poziomu C sa-
molotu M-28B/PT nalezy przygotowaé szczegbélowe programy i przeprowadzié
na samolocie okolo 80 préb, zapisujac w kazdej z nich ponad 100 wielkosci
fizycznych charakteryzujacych lot i dziatanie systeméw poktadowych. Warto
podkresli¢, iz préby, ktore trwaly ponad 50 godzin w powietrzu i na ziemi, by-
ty badaniami dodatkowymi ponad te, ktére wykonuje sie do celow uzyskania
certyfikatu typu samolotu zezwalajacego na dopuszczenia samolotu do zwyklej
eksploatacji.

Zapisy z prob na rzeczywistym statku powietrznych wymagaja odpowied-
nich obrobek celem uzyskania zaréwno danych identyfikacyjnych modelu ma-
tematycznego, jak i danych wzorcowych dla préb obiektywnych. Ze wzgledu
na btedy pomiarowe oraz nieuniknione zaszumienie rejestrowanych zmiennych,
zadanie uzyskania wiarygodnych wynikéw prob samolotu jest zadaniem trud-
nym oraz pracochtonnym, nawet w sytuacji, gdy opracowujacy wyniki testow
dysponuje szybkimi komputerami i odpowiednim oprogramowaniem. Rysu-
nek 8 pokazuje surowy zapis zmian kata pochylenia samolotu @& w funkcji
czasu oraz wynik jednej z prob uzyskania zapisu odfiltrowanego (gérna krzy-
wa).

6. Inne elementy pelnego symulatora symulatora lotu poziomu C

Kolejnym istotnym elementem symulatora lotu jest podsystem symulacji
wyposazenia samolotu oraz dziatania przyrzadéw pilotazowych i radiowo-
-nawigacyjnych. Trudnym do rozwiazania elementem symulatora lotu M-28
byla rekonfigurowalnosé urzadzenia. Dwie wymienne kabiny symulatora maja
rézne imitatory przyrzadéow pokladowych: jedna ma wiekszo$¢ przyrzadéw
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Y_Max= 17.2781

Rys. 8. Surowy zapis zmian kata pochylenia samolotu & w funkcji czasu oraz wynik
jednej z prob uzyskania zapisu odfiltrowanego (gérna krzywa)

klasycznych, wskazoéwkowych, druga kabina imituje tzw. ,szklana kabine”,
w ktérej przewazajaca wiekszos¢ wskazan realizowana jest na wielofunkcyjnych
wyswietlaczach, przy tym cze$é oprogramowania symulacyjnego systemoéow po-
ktadowych musi by¢ wspdlna i musi poprawnie wspolpracowaé z oboma wa-
riantami kabin. Wspélne oprogramowanie musi automatycznie rozpoznawad,
ktéra z kabin jest aktualnie wstawiona na platforme i musi sie samoczynnie
odpowiednio skonfigurowac.

Uktad ruchu zapewniajacy symulacje odczué ruchowych zalogi jest podze-
spotem symulatora, ktéry pozornie jest najprostszy do zaprojektowania i budo-
wy. Obecnie szereg renomowanych firm §wiatowych oferuje gotowe rozwigzania
platform o wygodnym w eksploatacji napedzie elektrycznym, ale do symula-
tora poziomu C nalezy spoérdd oferowanych modeli wybraé taka, ktora:

e bedzie miata odpowiednia no$no$é (musi unie$¢ kabine dwuosobowej za-
logi z dodatkowymi stanowiskami dla instruktora i inspektora organu
nadzoru panstwowego oraz systemem prezentacji obrazu),

e zapewni wymagane przez CS FSTD(A) wielkoSci maksymalnych prze-
mieszczen, predkosci i przyspieszen liniowych i katowych,

e zapewni wymagana precyzje i powtarzalno$é¢ ruchéw oraz bezpieczenstwo

pracy.

Platforma spelniajaca te wymagania bedzie zawsze produktem o cenie z naj-
wyzszej potki.
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7. Podsumowanie

Doswiadczenia zebrane podczas projektowania i budowy pelnoskalowego
symulatora lotu poziomu C wskazuja, ze projekt taki jest zawsze dla kazdego
producenta lotniczych urzadzen treningowych duzym wyzwaniem finansowym,
ale przede wszystkim technicznym:

e przedsiewziecie wymaga zebrania ogromnej ilosci rzetelnych informacji
o statku powietrznym i jego wyposazeniu,

e projekt taki jest w praktyce nie do wykonania bez Scistej wspolpracy
z producentem samolotu, przy czym zawsze niezbedne jest przeprowa-
dzenie préb w locie realizowanych specjalnie dla potrzeb symulatora lotu
(albo zakup u producenta samolotu odpowiedniego pakietu danych),

e wymagane jest rozwiazanie wielu probleméw o charakterze naukowym,
przede wszystkim w dziedzinie konstruowania modeli matematycznych
opisujacych wlasnosci aparatu latajacego.

Przebieg projektu pokazal réwniez, iz pozostaje jeszcze do zbadania wiele
zagadnien modelowania dynamiki lotu samolotu, szczegélnie dla tych charak-
terystyk samolotéw, ktore nie maja zasadniczego wplywu na model dynamicz-
ny, ale ktére musza by¢ uwzglednione w urzadzeniach treningowych wyzszych
poziomoéw, bowiem ich pominiecie da na pewno niepoprawne wyniki testow
kwalifikacyjnych. Do zagadnien takich wydaja sie naleze¢ efekty od zespotu
napedowego samolotu (szczegdlnie dla samolotéw z napedem $miglowym), sil-
ne nieliniowosci charakterystyk aerodynamicznych, wplywy odksztatcalnosci
i drgan struktury samolotu oraz efekty pojawiajace sie podczas ruch statku
powietrznego w burzliwej atmosferze.
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Crucial issues of the design of flight simulators

Abstract

Contemporary, both military and civil aviation, very much widely makes use of
synthetic training devices in preliminary stages of learning of using aircraft on-board
devices and systems of aircraft and practicing of the piloting for basic and advanced
practice and for recurrent checking of qualifications of the aircraft crew. Flight simu-
lators are the most advanced training devices. These devices are as much as possible
a precise copy of the airplane chosen by the flight simulator user. Civilian flight simu-
lators are through law regulations (e.g. European aircraft regulations CS-FSTD(A))
divided into four levels A, B C and D with growing degrees of the accuracy and
complication. For a few years, first in Poland, the flight simulator of level C for the
multitask twin turboprop engine PZL M-28B/PT plane is being built. Based on the
experience resulting from processes of designing and manufacturing of the simulator,
the paper presents areas of works which are most difficult to perform and — at the
same time — most influencing the quality of the device.
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W artykule przedstawiono wzajemne oddzialywania symulatoréw jako
narzedzi stosowanych w szkoleniu lotniczym oraz gier komputerowych
zaréwno pod wzgledem technicznym, jak tez dydaktycznym i prawnym.
Omowiono te wzajemne zaleznosci dla poszczegdlnych systeméw wcho-
dzacych w sklad symulatoréw. Omowiono takze proby stosowania gier
komputerowych w miejsce profesjonalnych urzadzen treningowych. Na
zakonczenie przedstawiono trendy rozwojowe w tych obszarach.

1. Wprowadzenie

W szkoleniu lotniczym zawodowych pilotéw i mechanikéw stale miejsce
znalazly symulatory i urzadzenia treningowe. Szkolenie pilotéw sportowych
i mechanikéw aeroklubowych czesto obywa sie jeszcze bez tych urzadzen, ale
wspierane jest odpowiednimi systemami komputerowymi lub chociaz elektro-
nicznymi wersjami literatury fachowej. Symulatory i urzadzenia treningowe
wykorzystywane do szkolenia personelu lotniczego podlegaja $cidle okredlo-
nym wymaganiom i zgodnie z nimi sg certyfikowane przez organa nadzoru
lotniczego, podobnie jak caly sprzet wykorzystywany w lotnictwie.

Symulatory stosowane do szkolenia lotniczego praktycznie od poczatku
swojego istnienia, az do potowy lat 90. XX wieku byly urzadzeniami budo-
wanymi wytacznie z wykorzystaniem specjalizowanych elementéw elektronicz-
nych, modutéw, takich jak projektory czy komputery graficzne oraz oprogra-
mowania dzialajacego w czasie rzeczywistym, ktére opracowywano specjalnie
dla tych zastosowan. Ze wzgledu na stosunkowo matla liczbe produkowanych
symulatorow i urzadzen treningowych na $wiecie, wszystkie te elementy by-
ly bardzo drogie — kilkakrotnie drozsze niz ich odpowiedniki wykorzystywane
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w innych wyrobach produkowanych w ilosciach o kilka rzedéw wiekszych, ktore
posiadaly podobne elementy elektroniczne.

Sytuacja w tym obszarze zaczela sie zmieniaé¢, gdy popularnosé¢ kompu-
teréw osobistych wzrosta na tyle, ze staly sie nie tylko sprzetem dla profe-
sjonalistow, lecz zaczety by¢ masowo wykorzystywane w domach, gtéwnie do
rozrywki. Wéwczas rynek gier komputerowych na komputery klasy PC za-
czal gwaltownie rosnaé i rozwijaé sie, a w jego ramach segment rynkowy gier
symulacyjnych, w tym najwczesniej symulatoréw lotu. Rosnace wymagania
ogromnej rzeszy graczy komputerowych, szczegolnie odnosnie jakosci odwzo-
rowania symulowanych statkéw powietrznych oraz ich otoczenia, a takze szyb-
kosci dzialania gier, wraz z mozliwoscia ich sterowania (w tym sterowania
systemami poktadowymi samolotéw i Smigtowcdw, takimi jak w rzeczywistych
obiektach), spowodowaly opracowanie nowych, o wiele wydajniejszych pro-
cesorow gléwnych, specjalnych kart graficznych i efektywnych interfejsow ze-
wnetrznych urzadzen, bazujacych na standardzie USB. Rosnacy popyt na te
produkty i wielkos¢ rynku gier komputerowych uzasadnialta ich ciagly rozwdj,
co w efekcie doprowadzito do osiagniecia w ciagu 10 lat poziomu technicznego
tych elementéw, ktory umozliwial ich efektywne wykorzystywanie w symula-
torach lotniczych, przy znacznie nizszych kosztach.

Inna tendencja, jaka sie pojawita w tym czasie, to proby wprowadzenia sy-
mulacyjnych gier komputerowych bezposrednio do szkolenia profesjonalnego
personelu lotniczego [5]. Zwiazane to bylo z prébami obnizenia kosztéw szko-
lenia lotniczego, takze w obszarze sprzetu symulacyjnego, wykorzystywanego
w jego trakcie. Pewne postulaty formutowano w tych sytuacjach na podstawie
doswiadczen wyniesionych ze szkolenia pilotow sportowych, gdzie obowiazuja
mniej formalne ograniczenia i rygory niz podczas szkolenia pilotow zawodo-
wych, szczegodlnie linii lotniczych. Piloci latajacy dla przyjemnosci w wiekszym
stopniu samodzielnie wykorzystywali gry komputerowe jako srodki do zapo-
znania sie z technikag lotniczg i to z calkiem dobrymi efektami.

I odwrotnie, takze technika profesjonalnych symulatoréw lotu wptywala
na rozwdj gier komputerowych. Poczatki tego wplywu to stopniowe dosko-
nalenie odwzorowywania kokpitéw symulowanych samolotéw i funkcjonowa-
nia systemow poktadowych. Jako nastepne zaczely sie pojawiaé coraz lepsze
odwzorowania otoczenia i to nie tylko pod wzgledem graficznym, ale takze
z punktu widzenia innych statkow powietrznych i obiektéw naziemnych od-
dziatujacych na symulowane w grach samoloty i $miglowce. Jako ekstremal-
ne przykltady tej tendencji mozna podaé¢ domowe symulatory lotu budowa-
ne przez ich uzytkownikéw-hobbistéw, a przeznaczone wytacznie do rekreacji
i rozrywki.
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2. Oddzialywania w obszarze techniki

Typowe moduly — systemy wchodzace w sktad symulatora lotu, to:

1) system wizualizacji, skladajacy sie z generatora obrazu (dzi§ — wyspe-
cjalizowanego komputera graficznego) oraz ukladu prezentacji obrazu
otoczenia (projektory z ekranami, monitory lub projektory nahelmowe,
ewentualnie kombinacja tych ukladéw);

2) kokpit symulowanego statku powietrznego, bedacy odwzorowaniem kon-
kretnego typu statku powietrznego lub rodzaju statkéw powietrznych;

3) system ruchu, poruszajacy ekranem i kokpitem lub tylko kokpitem. Sys-
tem ten nie jest wykorzystywany w profesjonalnych symulatorach lotu
wszystkich typow samolotéws;

4) system komputerowy, ktérego podstawowe funkcje to: modelowanie sy-
mulowanych obiektéw, sterowanie praca symulatora, rejestracja przebie-
gu ¢wiczenia;

5) stanowisko instruktora prowadzacego szkolenie lotnicze na symulatorze
lotu.

Ponizej przedstawiona bedzie analiza oddzialywan gier komputerowych na roz-
woj poszczegdlnych moduléw symulatoréw lotu oraz oddzialywania w kierun-
ku odwrotnym.

2.1. System wizualizacji

Modut wizualizacji jest najbardziej widocznym przykladem tendencji wza-
jemnego wplywu obu dziedzin. Popyt na kraty graficzne do domowych kompu-
teréw, ktore bylyby zdolne do wygenerowania w czasie rzeczywistym obrazéw
wnetrza i otoczenia symulowanego statku powietrznego z zadowalajaca gra-
czy, coraz to lepsza doktadnoscia, a przy tym dostepne za akceptowalng cene,
doprowadzil do sytuacji z jaka mamy obecnie do czynienia. Karty graficzne
dostepne na rynku w 2010 r. o cenie okoto 10000 zt mialy moc obliczeniowa
co najmniej doréwnujaca wyspecjalizowanemu komputerowi Silicon Graphics
Inc. z 2000 r., o cenie 1 mln USD. Dzis takie dwie karty kosztuja 4 do 5 tys. zt.
Skutkiem rozwoju rynku kart graficznych, pierwotnie przeznaczonych do gier
na komputerach osobistych, jest ich masowe stosowanie do profesjonalnych
systemow komputerowych, w tym symulatoréw lotu i lotniczych urzadzen tre-
ningowych. W tych ostatnich takie rozwiagzania sa standardem od poczatku
XXI wieku, a w generatorach obrazu w symulatorach lotu od kilku lat p6zniej.
Nawet, jesli mamy do czynienia z wyspecjalizowanym systemem wizualizacji
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dla symulatorow dostepnym na rynku, to w jego wnetrzu znajdziemy te same
karty graficzne, co w domowych komputerach.

Generatory obrazu z profesjonalnych symulatoréw lotu od poczatku lat
90. XX w. tworzone byly z wykorzystaniem standardu OpenGL. Wymagal
on wydajnych i wyposazonych w duza pamie¢ komputeréw graficznych. Dzis
jest to standard przyjety takze dla komputeréw domowych, szczegdlnie tych
skonfigurowanych do gier symulacyjnych z wysokiej jakosci odwzorowaniem
graficznym, dzialajacym w czasie rzeczywistym.

Innym przyktadem wplywu profesjonalnych symulatoréw na rynek gier
i komputerow z nimi zwiazanych sa projektory obrazéw — podstawowe wy-
posazenie ukladéw prezentacji obrazu. Specjalizowane projektory wyposazone
w wysokiej jakosci zrédta swiatta i oprogramowanie umozliwiajace dostosowa-
nie ich do wyswietlania obrazéw na réznego ksztaltu i wielkoséci duzych ekra-
nach, sa waska grupa sprzetu tego rodzaju, ktéry wyznacza trendy i sprawdza
nowe rozwigzania i technologie. Pdzniej stosowane sg one na masowa skale
w projektorach do uzytku powszechnego, w tym w domowych symulatorach
lotu — grach komputerowych.

W uktadach prezentacji obrazu mamy takze do czynienia z wpltywem w od-
wrotnym kierunku. Mianowicie, monitory stosowane w masowej skali w urza-
dzeniach domowych, w tym w personalnych komputerach przeznaczonych do
gier, w miare rozwoju mozliwosci technicznych i technologicznych ich wytwa-
rzania dawaly coraz wyzszej rozdzielczosci obrazy, o coraz wigkszym polu wi-
dzenia. Obecnie pokazuja one na tyle dobre i duze obrazy, od$éwiezane z wysoka
czestotliwoscia, ze stosowane sa takze jako standardowe wyposazenie symula-
torow lotniczych i profesjonalnych urzadzen treningowych. W symulatorach
lotu sa elementami wyposazenia stanowisk instruktoréw i technikéw, a takze
kokpitéw symulowanych statkéw powietrznych. W urzadzeniach treningowych
ponadto stanowia medium, wykorzystywane do prezentacji obrazu otoczenia
symulowanego samolotu lub émigtowca. W symulatorach UAV! monitory sa
jedynym zrédtem informacji dla pilotow i operatoréw naziemnych o otoczeniu
symulowanego obiektu, jego polozeniu i obrazie widzianym przez wyposazenie
pokltadowe.

2.2. Kokpit

Kokpity symulowanych w grach statkéw powietrznych najczesciej odwzo-
rowane sg w postaci obrazu przedniej tablicy przyrzadéw, a niekiedy takze
gtéownych organéw sterowania lotem — drazka lub wolantu i pedatow. W bar-

TUAV — bezzalogowy statek powietrzny BSP.
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dziej zaawansowanych wersjach gier ,symulatoréow lotu” doktadnos$é odwzoro-
wania kokpitéw bywa bardzo duza i obejmuje dodatkowo potozenia drugorzed-
nych organéw sterowania systemami pokladowymi, umieszczonych na bocz-
nych i dolnych panelach w kokpicie. W najbardziej zaawansowanych grach ,sy-
mulatorach lotu liniowych samolotéw pasazerskich” odwzorowywane sg takze
polozenia przetacznikow i wskaznikow na gérnym panelu, umieszczonym na
przedniej czedci sufitu kokpitu. W profesjonalnych symulatorach lotu wszyst-
kie te elementy kokpitu sg odwzorowane fizycznie za pomoca tzw. imitatoréow
przyrzadéw poktadowych. Rozmieszczone sg identycznie, jak w kokpicie rze-
czywistego statku powietrznego. Natomiast w profesjonalnych urzadzeniach
treningowych kokpity bardziej przypominaja te spotykane w grach, z ta jednak
roznica, ze obrazy przyrzadéw wyswietlane sa na monitorach umieszczonych
w przyblizeniu w potozeniach odpowiednich paneli w rzeczywistych kokpitach.

Rys. 1. Organy sterowania i radio dla gier

Wplyw symulacyjnych gier komputerowych na kokpity profesjonalnych sy-
mulatoréow lotu i urzadzen treningowych przejawia sie takze w postaci stoso-
wania w tych ostatnich imitatoréw: wielofunkcyjnych wyéwietlaczy, organdéw
sterowania i pojedynczych przyrzadow i wskaznikéw opracowanych i produko-
wanych dla zaawansowanych graczy. Podtaczaja oni, poprzez wejscia USB, do
swoich domowych komputeréw sterownice i wskazniki wygladajace i dziatajace
tak samo, jak rzeczywiste urzadzenia w statkach powietrznych. Masowos¢ tych
urzadzen i ich wysokie podobienstwo do oryginaléw (por. rys. 1 i 2) spowodo-
waly, ze zaczeto je stosowaé jako standardowe wyposazenie urzadzen treningo-
wych, a nastepnie profesjonalnych symulatoréw lotu. Efektem ubocznym tego
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zjawiska stato sie stosowanie standardu USB w profesjonalnych urzadzeniach
treningowych. Wypar! on w znacznym stopniu specjalizowane systemy trans-
misji danych w czasie rzeczywistym, stosowane do tego czasu w symulatorach,
operujace bardziej zlozonymi standardami We/Wy. Nie do pominiecia jest
przy tym fakt obnizenia kosztu tego nowego rozwigzania, wynikajacy z maso-
wosci produkcji i szerokiego rozpowszechnienia oprogramowania dla standardu
USB.

Rys. 2. Imitator wys$wietlacza wielofunkcyjnego dla gry i symulatora lotu

Na rynku zaawansowanych gier komputerowych ,symulatoréw lotu” ofero-
wane sg ustandaryzowane kokpity samolotéw i Smigtowcoéw, do ktérych mozna
podtaczaé¢ dowolne oprogramowanie — gre symulacyjna. Te same kokpity lub
ich elementy stosuje sie do certyfikowanych urzadzen treningowych i symulato-
row lotu. Dzieki temu uzyskano znaczng obnizke kosztu tych profesjonalnych
urzadzen treningowych, wynikajaca z masowosci ich wytwarzania oraz stan-
daryzacji podlaczania urzadzen peryferyjnych i oprogramowania.

2.3. System ruchu

Systemy ruchu stosowane sa w profesjonalnych symulatorach lotu stosowa-
nych do szkolenia pilotéw samolotéw liniowych pasazerskich i transportowych.
W lotnictwie wojskowym sg one standardem podczas szkolenia pilotow samo-
lotéw transportowych i bombowych, a w niektérych krajach symulatory sa-
molotow mysliwskich i szturmowych wyposazane sa w systemy ruchu. Nalezy
pamietaé, ze szkolenie pilotéw wojskowych nie podlega zadnym miedzynaro-
dowym standardom, a jego przebieg lezy w wylacznej gestii kazdego z kra-
jow. Stosowanie systemow ruchu, szczegdlnie poruszajacych calym kokpitem
i ukltadem prezentacji, znacznie podnosi koszt symulatora lotu. Dlatego tez od



SZKOLENIE LOTNICZE — SYMULATORY — GRY KOMPUTEROWE... 367

wielu lat wida¢ dazenie do obnizenia tych kosztéw, nawet poprzez eliminacje
systemow ruchu. Te tendencje znajduja swoje odbicie wsréd twércow i uzyt-
kownikéw domowych symulatoréw lotu, bazujacych na grach komputerowych
w zaawansowanych wersjach. W najbardziej zaawansowanych postaciach tych
Hgier” mozemy nawet mowi¢ o domowych symulatorach lotu. Ich konstrukto-
rzy i uzytkownicy staraja sie wprowadzic jakie$ systemy ruchu, niekiedy pocho-
dzace z ,profesjonalnych” rozwiazan, nieakceptowanych jednak przez odnosne
przepisy dla lotnictwa cywilnego, a wykorzystywane w lotnictwie wojskowym,
por. rys. 3.

Rys. 3. Systemy ruchu domowych symulatoréw lotu
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2.4. System komputerowy

W profesjonalnych symulatorach lotu i urzadzeniach treningowych sys-
tem komputerowy modeluje dynamike ruchu symulowanych obiektéw wraz
z ich systemami pokladowymi, zaréwno w stanach normalnych jak tez awa-
ryjnych, steruje praca symulatora na poziomie sprzetowym (sterowanie dzia-
taniem poszczegdlnych urzadzen i systeméw symulatora) i operacyjnym (ste-
rowanie przebiegiem ¢wiczenia przez instruktora), rejestruje przebieg ¢wicze-
nia. Poszczegdlne moduty funkcjonalne symulatora lotu maja takze swoje in-
tegralne oprogramowanie, ktére jest zsynchronizowane i nadzorowane przez
system sterujacy praca symulatora jako catodci. Zmiany w konfiguracji symu-
latora wymagaja przeprogramowania tej czesci systemu sterowania jego pra-
ca. W grach komputerowych te ostatniag funkcje spetnia system operacyjny
komputera. Zwiekszanie doktadnosci modelowania obiektu lub otoczenia albo
dotaczanie dodatkowych urzadzen sterujacych lotem symulowanego obiektu
lub prezentujacych wskazania przyrzadéw, w komputerach domowych moze
co najwyzej spowolni¢ dzialanie gry.

Od strony sprzetowej systemy komputerowe symulatoréow lotu byty oparte
o strukture komputera gtéwnego (host computer) wspélpracujacego z wyspe-
cjalizowanym komputerem graficznym. W urzadzeniach treningowych zacho-
wano te sama strukture, lecz komputery byly o mniejszej mocy obliczeniowej.
W grach mamy zwykle do czynienia z komputerem o jednym procesorze cen-
tralnym wspotpracujacym z karta lub kartami graficznymi. W najnowszych
rozwiazaniach sprzetowych profesjonalnych symulatoréw lotu i urzadzen tre-
ningowych funkcje dawnego host computer spetnia farma komputeréw klasy
PC, potaczonych siecia intranetowa. Funkcje generatora graficznego spelnia
takze komputer klasy PC, skonfigurowany pod katem maksymalnej wydajno-
Sci graficznej. W razie koniecznosci, kazdy z kanaléw systemu wizualizacji jest
obstugiwany przez pojedynczy taki komputer. Taks sama strukture sprzetowa
maja najbardziej zaawansowane gry symulacyjne — domowe symulatory lotu
(por. rys. 4). Zmiana architektury systemu komputerowego symulatoréw lotu
i urzadzen treningowych byta mozliwa dzieki rozwojowi komputeréw domo-
wych, gléwnie przeznaczonych do gier. Ich wydajnosé obliczeniowa, efektywne
oprogramowanie synchronizujace prace poszczegdlnych rdzeni procesora oraz
szybkie szyny transmisji danych spowodowaly, ze staly sie wystarczajaco do-
brymi narzedziami, tatwymi do zastosowania w systemach czasu rzeczywiste-
go, jakimi sa symulatory lotu.

Od strony programowej symulatory lotu mialy pisane oprogramowanie
specjalnie dla nich; dotyczylo to wszystkich wymienionych powyzej funkcjo-
nalnosci.
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Rys. 4. System komputerowy domowego symulatora lotu

Systemy operacyjne musialy w czasie rzeczywistym obstugiwaé nie tylko
procesy obliczeniowe, ale takze odczytywaé stany i polozenia oraz wysterowaé
rozne urzadzenia rzeczywiste, takie jak: organy sterowania, przyrzady i wskaz-
niki, uktady wykonawcze, urzadzenia dzwiekowe. Nie istnialy na rynku stan-
dardowe systemy zdolne do realizacji wszystkich tych zadan, dlatego tez kazdy
z producentéw musial je sam stworzy¢. Wraz z rozwojem gier, ale takze inne-
go oprogramowania przeznaczonego dla komputeréw klasy PC, realizujacych
zadania sterowania pojedynczymi urzadzeniami lub systemami, np. piecami
centralnego ogrzewania, przepompowniami gazu, powstawaly systemy opera-
cyjne czasu rzeczywistego. Ich rozwdj i rozpowszechnienie spowodowaly, ze
w dzisiejszych profesjonalnych urzadzeniach treningowych stosuje sie je jako
systemy operacyjne. W symulatorach proces ten powoli nastepuje, zastepujac
specjalne systemy operacyjne przeznaczone dla symulatoréw lotu.

W oprogramowaniu transmisji danych wewnatrz symulatora nastapity
zmiany polegajace na zastgpieniu dotychczasowego specjalnego oprogramo-
wania standardem Ethernet, stosowanym powszechnie w sieciach komputeréw
osobistych, a wiec takze w grach. Wiaze sie to takze z zastapieniem specjalne-
go okablowania do transmisji danych wytwarzanego na potrzeby symulatoréw
przez kable lub $wiattowody stosowane w standardzie Ethernet. Spowodowalo
to znaczne obnizenie kosztéw tego elementu symulatoréw lotu oraz utatwilo
tworzenie oprogramowania i dotaczanie do systemu nowych urzadzen i elemen-
téw sprzetowych.
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Modele matematyczne dynamiki lotu statku powietrznego stosowane stan-
dardowo w grach komputerowych bywaja réznej jakosci — doktadnosci. Dla
bardziej zaawansowanych i wymagajacych uzytkownikéw, np. domowych sy-
mulatoréw lotu, stworzono jednak mozliwosé zastepowania ich wersjami o wyz-
szej doktadnoéci, tzw. add-in aircraft, np. Prosim737. Spelniaja one czesto
wymagania dla BATD (Basic Aircraft Training Device) wg. FAA AC- 61-136.
Oprogramowanie takie, dostarczane przez jedna z firm amerykanskich [2] na
poczatku lat 2000, byto przez te firme stosowane takze w urzadzeniach tre-
ningowych poziomu BATD oraz AATD (Advanced Aircraft Training Device),
a w pewnych przypadkach samolotéw takze w FNPT II (Flight and Navigation
Procedures Trainer), uzyskujac na te urzadzenia certyfikaty FAA. Modele ma-
tematyczne dynamiki ruchu stosowane w symulatorach lotu musza spetnia¢ do-
datkowe wymagania i modelowaé stany awaryjne i niestandardowe w znacznie
wiekszym zakresie niz w urzadzeniach treningowych. Ponadto, zgodnie z obo-
wiazujacymi przepisami miedzynarodowymi, musza posiadaé¢ swoiste $wiadec-
two pochodzenia, w postaci certyfikatu producenta oryginalnego statku po-
wietrznego, ktérego dotycza. Certyfikat ten dotyczy przede wszystkim samych
danych opisujacych ten statek powietrzny, nie ztozonosci stosowanych mode-
li matematycznych. Niemniej jednak w ten sposéb determinuje w znacznym
stopniu posta¢ tych modeli. W grach nie obowiazuja zadne certyfikaty, nie
ma wiec mozliwoéci obiektywnej weryfikacji ztozonosci stosowanych tam mo-
deli dynamiki ruchu ani danych do nich wprowadzonych. Jakos¢ takich modeli
mozna ocenié¢ tylko jakoSciowo, na drodze organoleptycznej.

Pewna ciekawostka moze by¢ stosowanie gier komputerowych do testowania
profesjonalnego oprogramowania symulatorow. Tego typu dziatanie podjeta
amerykanska agencja DARPA [3], a spowodowane to bylo brakiem innych
mozliwosci przetestowania oprogramowania, poniewaz nie bylo dostatecznej
liczby specjalistéw mogacych takie testy wykonaé. Odbyto sie to w ramach
specjalnego programu tej agencji Crowd Sourced Formal Verification (CSFV),
w ramach ktérego weryfikacja oprogramowania z reguty wykonywana przez
specjalistéw z danej dziedziny, wykonywana jest przez graczy komputerowych
i to w trybie on-line. Testowane oprogramowanie zostato rozbite na moduty,
ktére moga by¢ testowane podczas gier, przede wszystkim ze wzgledu na ich

bezpieczenstwo i niezawodnosé?.

2 There are not enough human experts or available time to demonstrate that
software is secure and reliable — so what we’ve done is repackage what human experts
would normally do and produce tens of thousands of game levels for players on the
internet to play games for us,” said Matthew Barry, principal investigator, Kestrel
Technology [3].
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2.5. Stanowisko instruktora

Stanowisko instruktora w profesjonalnych symulatorach lotu i urzadze-
niach treningowych stuzy do:
e przygotowania scenariusza ¢wiczenia,

e nadzoru nad jego przebiegiem, w tym wprowadzania stanéw awaryjnych
i zmian warunkéw pogodowych,

e rejestracji przebiegu ¢wiczenia, dajacej mozliwosé jego odtworzenia,
e rozpoczecia i zakonczenia ¢wiczenia, w tym awaryjnego.

Wszystkie te funkcje w grach symulacyjnych spetnia oprogramowanie kon-
figurujace rodzaj i przebieg gry, uruchamiane zawsze na jej poczatku. Wiele
plansz/ekranéw interfejséw w grach jest bardzo podobnych do tych, jakie spo-
tykamy w symulatorach lotu. Stosowany w nich uktad, tzw. menu, jest kon-
cepcyjnie taki sam jak w profesjonalnych urzadzeniach do szkolenia pilotow,
skad ta idea zostala zaczerpnieta.

W najbardziej zaawansowanych grach symulacyjnych — domowych symu-
latorach lotu — mamy czesto do czynienia z osobnym komputerem przeznaczo-
nym do sterowania calym symulatorem i przebiegiem éwiczenia (por. rys. 5).
Takie rozwigzanie zastosowano w profesjonalnych urzadzeniach treningowych,
ktére byty Zrodlem kompaktowych stanowisk instruktoréw we wszystkich ro-
dzajach urzadzen i gier symulacyjnych.

Rys. 5. Stanowiska instruktorow w domowym symulatorze lotu i profesjonalnym
urzadzeniu treningowym — klawiatura i monitor obok foteli pilota

3. Oddzialywania w obszarze szkolenia

Omoéwione w poprzednim rozdziale zjawiska oraz interakcje w obszarze
techniki, pomiedzy oddzielnymi dotychczas $wiatami profesjonalnego szkole-
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nia lotniczego i gier komputerowych wplywaja takze na sam proces szkole-
nia profesjonalnego personelu lotniczego. Prowadzone obecnie dyskusje wérdéd
0s6b odpowiedzialnych za szkolenie lotnicze na temat mozliwosci uwzglednie-
nia gier komputerowych jako elementéw tego szkolenia sa odzwierciedleniem
tych proceséw, np. [1].

Jezeli podejdziemy do gry z punktu widzenia procesu szkolenia [4] jako do
pewnego zadanego ciagu zadan, ktérych wykonanie zwiazane jest ze strategia,
to jesteSmy bardzo blisko celu szkolenia lotniczego, takze na symulatorach.
W takiej sytuacji mozemy moéowi¢ o tym, ze symulator jest urzadzeniem, na
ktérym mozemy realizowaé gre — lot statkiem powietrznym. Przyktadem takie-
go scenariusza o typie gry, szeroko stosowanego w szkoleniu pilotéw samolotow
liniowych, jest Line Oriented Flight Training (LOFT), podczas ktérego caly
lot, np. przez Atlantyk, wykonywany jest na symulatorze w czasie takim, jak
lot rzeczywisty. Oczywiscie, podczas takiego lotu wprowadzane sg do scena-
riusza najrozniejsze stany awaryjne i zagrozenia, jakie moga sie potencjalnie
pojawi¢ w rzeczywistosci, ale wszystkie te zadania maja swoja logike, Scidle
zwiazang z przyjetym do realizacji scenariuszem ¢wiczenia. Czyz nie jest to
w istocie gra wykonywana na symulatorze lotu najwyzszego poziomu D? Tego
typu ¢wiczenia prowadzone sg od ponad trzydziestu lat i nikt nie neguje ich
przydatnosci do treningu pilotéw liniowych i efektywnosci nabierania przez
nich wtadciwych umiejetnosci i nawykow.

Symulatory certyfikuje sie na zgodnos¢ z imitowanym oryginalnym stat-
kiem powietrznym, podczas gdy zadna z gier takich certyfikatow nie potrze-
buje. Z kolei certyfikujemy umiejetnosci pilotéw nabywane podczas szkolenia
i treningu. Powstaje tu podstawowe pytanie: czy jesli umiejetnosci te zostaly
nabyte podczas szkolenia na profesjonalnym urzadzeniu, to sa wazne, a jesli
na urzadzeniu amatorskim — grze — to si¢ nie licza?

Wedlug danych statystycznych [Keith Smith, 2] podczas szkolenia typu
ab initio, poczatkujacy pilot uzyskuje licencje PPL IFR przecietnie w ciagu
75 godzin nalotu. Jest to czas wigkszy niz okresla minimum dla uzyskania cer-
tyfikatu IFR — 50 godzin. Praktyka pokazala [Keith Smith, ibid.], ze stosujac
w odpowiedni sposob gry, mozna ten czas zblizy¢ do zalecanego przez przepisy,
skracajac w ten sposob czas szkolenia i obnizajac jego koszt. Efekty takie uzy-
skano, stosujac oprogramowanie do gier PilotWorkShops. Podobne rezultaty
w szkoleniu lotéw zalég wieloosobowych dato potaczenie z oprogramowaniem
zdalnego taczenia gier symulacji lotu® w takim samym kokpicie SmartCoPilot
z gra naprowadzania i kontroli lotéw VATSIM. Ten sam autor, instruktor pilot

3Zastosowano tu tzw. shared cockpit technology z gra ,X-Plane Ultra-Realistic
Flight Simulation”,
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z wieloletnim doswiadczeniem, deklaruje takie same efekty przy szkoleniu pod-
czas przejscia z samolotu $Smigtowego na odrzutowy. Szczegdlnie dobre sa tu
do$wiadczenia ze szkoleniem pilotow w postugiwaniu sie zltozonymi systema-
mi wspomagajacymi poruszanie sie w kontrolowanej przestrzeni powietrznej,
w warunkach zageszczajacego sie ruchu lotniczego.

Cele gier sg bardziej zblizone do celow szkolenia — sg ukierunkowane na
zdobywanie do$wiadczenia zwiazanego z uczeniem sie. Z tego wzgledu wsze-
dzie tam, gdzie mamy do czynienia z nabywaniem do$wiadczenia i na tej
bazie odpowiednich odruchéw, mozemy stosowaé gry jako wspomaganie te-
go procesu. W przypadku treningu, a wiec sytuacji doskonalenia umiejetno-
$ci, rozszerzania umiejetnosci lub doswiadczenia na podobne obiekty — statki
powietrzne, musimy bra¢ pod uwage nabieranie witasciwych nawykéw, cze-
sto potaczonych z wladciwymi reakcjami motorycznymi na odbierane bodzce
wzrokowe, dzwiekowe i ruchowe. Tego typu sytuacje wymagaja o wiele wiek-
szej wiernosci odtworzenia calego otoczenia i miejsca pracy pilota — kokpi-
tu symulowanego samolotu. Wymaganie to spelniaja symulatory lotu. Z tego
wiladnie wzgledu wymagania odnosnie urzadzen do profesjonalnego treningu
pilotéw wedlug 14CFR Part 60 sformutowano tak, aby zapewnié: ,otocze-
nie i warunki szkolenia/treningu sprzyjajace uzyskaniu i ocenie umiejetno-
Sci poznawczych (wiedza, przyp. autora), jak i motorycznych (nawyki, przyp.
autora) niezbednych do realizacji zadan pilotazowych, wymaganych od pi-
lota linii lotniczych w warunkach normalnych, niestandardowych oraz awa-
ryjnych, w konkretnie okredlonym typie certyfikowanego statku powietrzne-
go” (tlum. autora). Certyfikowanie urzadzen treningowych, w tym symulato-
réw lotu, wynika bezposrednio z ujednoliconych wymagan odno$nie poziomu
umiejetnosci szkolonych pilotéw na catym swiecie. Jedyna metoda zapewnie-
nia takich jednolitych, chociaz w przyblizeniu, umiejetnosci jest ujednolicenie
scenariuszy szkolenia i treningu oraz sprzetu wykorzystywanego podczas tego
procesu.

Ubocznym efektem tych wymagan i certyfikacji urzadzen sa ich ceny, nie-
jednokrotnie przekraczajace 1000 razy ceny odpowiadajacych im pod wzgle-
dem technicznym grom lub urzadzeniom stuzacym wytacznie do rozrywki. Pa-
radoksalnie, to wtasnie wysokie koszty urzadzen treningowych i symulatordw
lotu sg gléwnym czynnikiem sprawczym prob wiaczania do profesjonalnego
szkolenia i treningu tanich gier i urzadzen na nich opartych. Powodowane tym
czynnikiem dzialania i zwiazana z nimi argumentacja przybieraja niekiedy
niepowazne formy, sptycajac problem i doprowadzajac do jego traktowania ja-
ko nieistotny czynnik zwiazany wylacznie z checia zwigkszenia zyskéw przez
potencjalnych beneficjentéw szerszego wprowadzenia gier do profesjonalnego
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szkolenia pilotow. By¢ moze wynika to z prawa Putt’a o technice i jej ludziach.
Moéwi ono, ze technika jest zdominowana przez dwa typy ludzi:

1) tych, ktérzy rozumieja, czym nie wladaja (manage),

2) tych, ktérzy wladaja (manage) tym, czego nie rozumieja.

Na szczedcie nie wyklucza ono istnienia i funkcjonowania w ramach tech-
niki ludzi, ktérzy rozumieja, czym witadaja. By¢ moze wtasnie zrozumienie,
ze proces szkolenia i treningu maja inny charakter oraz zwiazane sa z innymi
mechanizmami poznawczymi, pozwoli rzeczywiscie zoptymalizowaé¢ scenariu-
sze szkolenia i treningu. Jezeli do tych scenariuszy zdotamy dopasowa¢ odpo-
wiednie narzedzia, w tym gry, wéwczas bedziemy mogli méwi¢ o optymalnosci
w tym obszarze. Niezbedne do osiagniecia tego celu wydaje sie jednak przepro-
wadzenie szerokich badan z zakresu psychologii uczenia i poznawania cztowie-
ka, z nastawieniem na proces szkolenia i treningu zalég latajacych. Wymagane
sg tu jednoznaczne ogdlne wnioski wynikajace z takich badan, a nie tylko przy-
puszczenia lub zalecenia dotyczace bardzo ograniczonych aplikacji i warunkéw
szkolenia. Nie mozemy budowaé¢ urzadzen treningowych i symulatoréw lotu
tylko do nauki latania w specyficznych warunkach, np. wykonywania zakre-
tow przy niewielkim wplywie wiatru bocznego. Niestety, wnioski wynikajace
z licznych badan prowadzonych i publikowanych w tym obszarze, w zasadzie
sprowadzaja sie do opisu warunkdéw szkolenia w tak ograniczonych zakresach,
ze sg praktycznie nieprzydatne, zarowno przy ukladaniu scenariuszy szkolenia
jak tez projektowaniu symulatoréw lotu.

4. Podsumowanie i wnioski

Po pojawieniu sie w 2009 roku gry ,symulatora lotu” firmy Microsoft pod
nazwa Flight Simulator FSX, mamy do czynienia z rozszerzaniem sie apliko-
wania symulacyjnych gier komputerowych na obszar profesjonalnego szkolenia
lotniczego, niestety w wiekszoéci przypadkéw w sposob nieuporzadkowany. Do
dzi$ programy te sa baza tworzonych na nowo urzadzen treningowych, nie-
kiedy nawet uzyskujacych certyfikacje odno$nych urzedéw nadzoru lotniczego.
Dzialania te prowadzone sa jednak na podstawie inicjatywy wlasnej twércoéw
i uzytkownikéw takich systeméw, przy raczej biernej postawie instytucji i or-
ganizacji odpowiedzialnych za to szkolenie. Jezeli szkolenie profesjonalistow
lotniczych nie ma by¢ wylacznie problemem ich samych, czyli jakby hobby-
stow, i firm lotniczych, to niezbedne jest podjecie takich badan na szersza skale
z celem doprowadzenia do zrozumienia mechanizméw uczenia sie i zwigkszania
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umiejetnosci przez pilotéw. Nastepnym krokiem byloby wprowadzenie wnio-
skow wynikajacych z takich badan do scenariuszy szkolenia i treningu oraz do
zalecen dotyczacych wymagan stosowanych do tego szkolenia w symulatorach
lotu i urzadzeniach treningowych.

W obecnej chwili gry symulacyjne osiagnety taki poziom, ze linia oddziela-
jaca je od sprzetu do profesjonalnego szkolenia pilotéw zaczyna sie rozmywac.
Biorac to pod uwage, mozna stwierdzi¢, ze szkolenie profesjonalne zaczyna
sie teraz tam, gdzie urzadzenie jest certyfikowane na okresSlonym poziomie
i wladciwie wytwarzane zgodnie z przepisami certyfikacyjnymi upowaznionych
wladz lotnictwa.

Symulatory lotu na poziomie gier moga stwarza¢ ogromne mozliwoéci szko-
lenia i treningu pilotéw i personelu lotniczego, o ile sa stosowane we wlasci-
wym kontekscie tego treningu. Oznacza to, ze odpowiedni zakres tego szkolenia
musi by¢ dobrany i prowadzony na adekwatnym technicznie urzadzeniu. Bez
odpowiedzi pozostawia autor pytanie, czy takie urzadzenie musi by¢ zawsze
certyfikowane, czy tez wystarczy, aby jego producent i uzytkownik zapewnili
jego zgodnosé z zaleceniami lub wytycznymi wydanymi przez odnoéne wiadze
lotnicze.

W trakcie opracowywania tego artykulu autor natknat sie na szereg zagad-
nien i probleméw niezwiazanych bezposrednio z jego tematem. Jednym z nich,
tylko posrednio zwiazanym z wzajemnym oddzialywaniem profesjonalnych sy-
mulatoréw lotu i gier symulacyjnych, jest problem zastepowania zuzywajacych
sie czesci 1 modutéw symulatorow lotu ich odpowiednikami z rynku, czyli ele-
mentami COTS stosowanymi w grach komputerowych. Przy dtugim cyklu zy-
cia symulatoréw lotu, siegajacym dwudziestu, trzydziestu lat, jest to rozsadna
alternatywa dla dlugotrwalego przechowywania duzych zapaséw starzejacych
sie elementéw elektronicznych i czesci zamiennych. Takie dlugo przechowywa-
ne sktady czesci zamiennych generuja ogromne koszty i problemy techniczne,
zaréwno na etapie ich zakupu, przechowywania, jak tez pdzniejszych préb ich
wykorzystania.

Biorac pod uwage wszystkie przeprowadzone w tym artykule analizy, moz-
na pokusi¢ sie o sformutowanie potencjalnych kierunkéw zmian w przysztosci
na obszarze bedacym przedmiotem tych rozwazan. Wydaje sie, ze integracja
obu rynkéw profesjonalnych urzadzen treningowych i gier symulacyjnych be-
dzie postepowac. Bedzie to proces przebiegajacy we wszystkich wymienionych
obszarach. Wedlug opinii autora doprowadzi to do stanu, w ktérym bedziemy
mieli do czynienia z urzadzeniami projektowanymi i wytwarzanymi $cisle we-
dlug wymagan i/lub potrzeb uzytkownika. Nie bedzie rozréznienia pomiedzy
urzadzeniami do uzytku profesjonalnego lub rozrywkowego, przynajmniej pod
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wzgledem technicznym. Nie bedzie po temu zadnego istotnego powodu natury
technicznej czy finansowej. Oczywiscie prawdopodobnie pozostang wymaga-
nia i certyfikaty réznego rodzaju, ale nie powinny one dtuzej by¢ podstawowa
przyczyna tak duzego zroznicowania cenowego obu typdéw urzadzen symula-
cyjnych.
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Training in aviation — simulators — computer games — interactions and
dependencies

Abstract

In aviation training, in particular of professional pilots and mechanics, simulators
are becoming important players. Simulators and training devices, as other aviation
equipment, are strictly defined and certified according to appropriate requirements.
Simulators applied to aviation training, used to be the devices built with specialized
electronic elements, modules like projectors or graphical computers and specialized
software working in the real time and developed specially for those applications. Be-
cause of comparatively small amount of simulators and training devices manufactured
all over the world, all those elements are very expensive — a few times more expensive
than their equivalents used in other markets, not requiring the certification. There
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has been a change in that area, when the computer games for PC class computers
started to grow extensively at the end of the XX century. Increasing expectations of
a huge number of computer games players, particularly to the graphics quality and
speed caused the development of new, much more effective main processors, specia-
lized graphic cards and effective interfaces based on USB technology. The size of the
market for those products was a good reason for their continuous development, which
in effect led then achieve the level of development enabling their effective application
in aviation simulators at much lower cost. For example, the graphic card available in
the market in 2010 for 2.5 thousand US dollars was at least equivalent to a specialized
computer manufactured by Silicon Graphics Int. in 2000 for 1 million USD. Extensive
use of the above listed elements in aviation simulators, which happened in the XXI
century, has initiated some new phenomena both in aviation training and computer
games. In the paper, these phenomena and also interactions between, until now, se-
parated worlds of professional aviation training and computer games, are described.
The present discussions among professional aviation trainers on the possibilities of
implementation of computer games into the training process are the reflections of a
such situation. In the paper the author tries to present the summary of the present
status in that area from the technological, human factor and the law point of views.
Possible directions of evolution in that area are also discussed.
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W pracy na podstawie modutu uzbrojenia ZSMU-70 opracowany zostat
dyskretny model wyrzutni rakiet niesterowanych umieszczonej na pojez-
dzie samochodowym. Na podstawie przyjetego modelu fizycznego z wy-
korzystaniem metody energetycznej zostal wyprowadzony model mate-
matyczny. Korzystajac z réwnan sprzezonych opisujacych zachowawczy
i autonomiczny ruch uktadu wyznaczono wartosci i wektory wlasne. Dys-
ponujac macierzg modalng sprawdzono warunki ortogonalnosci postaci
drgan wtasnych i wprowadzono wspotrzedne gtéwne. Nastepnie wyzna-
czono niezalezne rownania drgan, ktére wykorzystano do syntezy ukta-
du wyrzutnia-samochod. Celem pracy jest uzyskanie ukladu o wtasciwo-
Sciach dynamicznych korzystnie wpltywajacych na warunki startu rakiety
niesterowane;j.

1. Wstep

Obiektem badan jest modul uzbrojenia ZSMU-70, ktory przedstawiony
jest na rysunku 1. Rozpatrywany uktad sktada sie z wyrzutni WW-4 niekiero-
wanych pociskéw rakietowych NLPR-70 bliskiego zasiegu. Wyrzutnia umiesz-
czona jest na opancerzonym pojezdzie samochodowym [3]. W jej konstrukeji
mozna wyodrebni¢ dwa zasadnicze obiekty.

Pierwszy obiekt to platforma, ktora umieszczona jest na pojezdzie samo-
chodowym. Drugi obiekt to uktad czterech prowadnic, ktére zamontowane
sa na platformie [6]. Wystrzelenie rakiet nastepuje po uprzednim ustawieniu
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Rys. 1. Modut uzbrojenia ZSMU-70

Rys. 2. Start trzech wystrzeliwanych po sobie pociskow rakietowych
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odpowiedniej konfiguracji wyrzutni. Na wojskowym poligonie zostata przepro-
wadzona rejestracja startu trzech wystrzeliwanych po sobie pociskéw rakieto-
wych, jak na rysunku 2.

W tym celu zastosowano aparature skladajaca sie z szybkiej kamery cy-
frowej Phantom v9.1, specjalistycznego oprogramowania, akwizytora danych
i akcesoriéw. Analiza startu kazdej z trzech rakiet wykazala istnienie réznic
w charakterystyce warunkow poczatkowych, przy ktérych opuszezaja one wy-
rzutnie. Inne warunki startu spowodowaly réznice w realizowanych przez rakie-
ty trajektoriach, co wykazala analiza pierwszej fazy lotu. Na charakterystyke
warunkéw poczatkowych wplywaja wlasnosci dynamiczne uktadu wyrzutnia-
samochod. Brak powtarzalnosci parametréow w chwili opuszczania wyrzutni
przez kolejna rakiete wynika z niekorzystnej dynamiki modutu uzbrojenia.
Badania wykazaly mozliwoéé¢ wystepowania zjawiska dudnienia. Celem pra-
cy jest synteza samobieznego zestawu rakietowego, ktora ma doprowadzi¢ do
uzyskania ukladu o wlasciwosciach dynamicznych korzystnie wplywajacych na
warunki startu rakiety niesterowanej.

2. Model fizyczny i matematyczny

Interpretacja zarejestrowanego na poligonie wojskowym ruchu modulu
uzbrojenia oraz istniejaca symetria zaréwno geometrii, jak i charakterysty-
ki bezwladnosciowej wykazala mozliwos¢ uproszczenia modelu przestrzennego
do dwéch wymiaréw [3].

Modele fizyczny i matematyczny modutu uzbrojenia ZSMU-70 wraz z ana-
liza modalng oraz transformacja modalng zostaly przedstawione w artyku-
tach ,,Analiza modalna ukladu dyskretnego sktadajacego sie z wyrzutni rakiet
umieszczonej na pojezdzie samochodowym” oraz ,Analiza drgan wilasnych
uktadu wyrzutnia rakiet — samochod z wykorzystaniem wspoétrzednych gtow-
nych”. Niniejsza prace nalezy traktowaé jako kontynuacje tych rozwazan. Dla
zachowania czytelnosci obecnym rozwazaniom niektére elementy zostaly po-
wtorzone.

Sformutowany model fizyczny przedstawiony jest na rys. 1. Powstal on
w wyniku zastosowania wnikliwych badan zmierzajacych do agregacji uktadu
1, [8].

Na podstawie modelu fizycznego i zastosowania metody wariacyjnej wypro-
wadzono model matematyczny samobieznego zestawu rakietowego jako uktad
zachowawczy 1 autonomiczny [2], [4], [9], [10]. Forma kwadratowa energii kine-
tycznej przyjmuje postaé¢ kanoniczna, w zwiazku z tym uktad réwnan w postaci
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yo2 1 ki2 ﬂ C12 ki1 ?L} Ci1 ' yot
b a
[

Rys. 3. Model fizyczny samobieznego zestawu rakietowego

sumacyjnej mozna przedstawié¢ zaleznoscig (2.1) [12]. Réwnania (2.1) nazywa-
ne sg réwniez rownaniami w postaci bezposredniej, sa one sprzezone ze soba
statycznie [11]

1

4
]:
gdzie: y,v,y11,y12 — niezalezne wspodtrzedne fizyczne, m, I, mi1, mio — para-
metry okreslajace bezwtadnosé, ki1, ki, ko1, koo — wspolczynniki sztywnosci

oraz

n=y g =1 g3 = Y11 44 = Y12
Mlzm MQZI M3:m11 M4:m12
and

K1 = ko1 + koo K12 = kora — kaob

Ki3 = —ko Ky = —kao

K1 = kora — kaob Koo = kyra® — kaob?

Koz = —ko1a Koy = kaob

K31 = ko K3z = —ko1a

K33 = k11 + ka1 K34 =0

Kq1 = —koo Kao = ka2b

Ky3=0 Ky = k12 + koo
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Calke szczegdlnag uktadu réwnan (2.1) mozna sformutowaé w postaci funk-
cji harmonicznej ([12], [14])

q; = Ajsin(wot + o) ji=1,2,3.4 (2.2)

Po podstawieniu funkeji (2.2) do réwnan (2.1) otrzymujemy jednorodny
uktad réwnan algebraicznych (2.3) o niewiadomych A; ([7], [12])

(Kij — Mwg)A; =0 i=1,2,3,4 (2.3)
1

4
‘]:
gdzie

M;#0 dla j=i M;=0 dla j#i

Ogodlnie, dla dowolnego wy uktad réwnan (2.3) ma rozwiazania trywialne. Wy-
jatek stanowia takie wartosci wq, dla ktorych wyznacznik charakterystyczny
(2.4) ukladu réwnan (2.3) jest réwny zero ([7], [12])

K11 — Mywd Kis K3 Ky
D Ko Koy — Mow Ko3 , Koy (2.4)
K3 K3 K33 — M3wg K3y
Ky Ky Ky3 Ky — Myw

Rozwijamy wyznacznik (2.4) i porzadkujemy wedtug poteg wi. Po prze-
ksztalceniach otrzymujemy réwnanie sekularne (wiekowe, charakterystyczne),
z ktorego wyznaczamy czestotliwosci drgan wlasnych (2.5). Zbiér wszystkich
wartosci wp; nazywamy widmem lub spektrum [1]

Wos 1= 1,2,3,4 (2.5)

Warunkiem stabilnos$ci analizowanego ukladu jest otrzymanie nieujemnych
wartoéci wlasnych w3. Czestotliwosci drgaf whasnych zaleza od charaktery-
styki mechanicznej i struktury uktadu. Stanowiag jedna z charakterystyk dy-
namicznych uktadu, od ktérych m.in. zalezy przebieg drgan przy réznych wy-
muszeniach [1].

W celu wyznaczenia macierzy modalnej formutujemy catki szczegdlne
w postaci funkcji harmonicznej ([12], [14])

gdzie: j — numer wspoélrzednej, ¢ — numer czestotliwosci drgan wlasnych.
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Po podstawieniu funkeji (2.6) do réwnan (2.1) otrzymujemy jednorodny
uklad réwnan algebraicznych (2.7) o niewiadomych Aj; (7], [12]

4

> (Kij — Mywp;)Aji =0 i=1,2,3,4 (2.7)
j=1
gdzie
M;#0 dla j=i M;=0 dla j#i

Jednorodny uktad réwnan (2.7) ma rozwiazania nietrywialne, ktére otrzymu-
jemy dla wyznaczonych czestotliwosci drgan wlasnych (2.5). W tym celu kazda
warto$¢ Aj; odnosimy do wybranej amplitudy Ai; i otrzymujemy zaleznos$é

Aji ..

WielkoSci j15; noszg nazwe wspotezynnikéw rozktadu amplitud drgan wlasnych
lub wektoréw wlasnych.

Po wykorzystaniu zaleznosci (2.8) i réwnania (2.7) otrzymujemy jednorod-
ny uktad réwnan algebraicznych (2.9) o niewiadomych p;; ([7], [12])

4
> (Kij — Mywg;)pji = 0 i=1,2,34 (2.9)
j=1
gdzie
M;#0 dla j=i M;=0 dla j#i

Z réwnan (2.9) dla kazdej czestotliwosci drgan wlasnych wgy; wyznaczamy
odpowiadajace im wektory wlasne pj;. W ten sposéb otrzymujemy posta-
cie drgan wtasnych lub postacie gtéwne, ktére tworza odpowiednie kolumny
macierzy modalnej (2.10). Macierz modalna stanowi jedna z najwazniejszych
charakterystyk dynamicznych uktadu [1]

M1l H12  M13 H14
H21 22 23 24 (2.10)
H31  H32  M33 34
H4a1  H42 43 44

W celu przeprowadzenia transformacji modalnej formulujemy warunki or-
togonalnosci wektoréw wlasnych w postaci zaleznosci

=0 dla v#k, k=1,234
#0 dla v=k, vr=1234
0 dla v#k, k=1,234
#£0 dla v=Fk v=123,4

(1] =

4
Z M;prpjo
j=1

4
Z Kij ik toiv
ij—=1

(2.11)
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Jezeli warunki ortogonalnoéci sa spelnione, to rownania opisujace drgania wta-
sne uktadu mozna rozprzac. Odbywa sie to poprzez wprowadzenie wspolrzed-
nych gtéwnych, tak aby spelniaty réwnanie

4
G =Y pjiwi =0 j=1,2,34 (2.12)
=1

gdzie: x1, w9, w3, x4 — wspolrzedne gltéwne.
Wspolrzedne fizyczne ¢; wyrazamy za pomoca wspétrzednych gtéwnych x;
i otrzymujemy réwnania opisujace drgania wlasne w postaci zaleznosci

m,%, +k,x, =0 vr=1223,4 (2.13)
gdzie
4 4
m, = Z M; iy o k, = Z Kijpjutiv
Jj=1 1,j=1

Rozwiazujemy zagadnienie Cauchy’ego. W tym celu formutujemy caltki
szczegblne w postaci funkeji harmonicznej

x, = Ay sin(wo,t + o) v=123,4 (2.14)

gdzie

k, Tu0\ 2 Wop L

_ _ 2 v0 _ Ov-Lv0

Wy = | — Ay =[x+ ( ) , = arctg ———
my Wov Lo

Nastepnie wyznaczamy warunki poczatkowe wykorzystujac zaleznosci

4 4

Gjo = D _ pjitio = 0 Gjo =Y pjitio =0 J=12,3,4 (2.15)
i1 i—1

Ostatecznie rozwiazanie rownan opisujacych drgania wlasne uktadu (2.1)
z uwzglednieniem wyznaczonych charakterystyk dynamicznych uktadu przed-
stawia zaleznos¢

4

q; = Z ,LL]ZAZ SiD(Woit + Oli) ] = 17 27 37 4 (216)
i=1
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3. Wybrane wyniki przeprowadzonych obliczen

Przedstawione rozwazania w rozdziale 2 pozwalaja na uzyskanie ukladu
o wtasciwosciach dynamicznych korzystnie wplywajacych na warunki startu
rakiety niesterowanej. Warunki startu rakiety zaleza od charakterystyki dyna-
micznej modulu uzbrojenia ZSMU-70. Dzieki przedstawionym rozwazaniom
mozemy tak zaprojektowaé charakterystyke mechaniczna ukltadu, aby uzyskaé
wymagane wlasnoéci dynamiczne. Ponizej przedstawione sa wybrane wyniki
przeprowadzonych obliczen dla dwéch wariantéw charakterystyki mechanicz-
nej uktadu.

3.1. Wariant I

Parametry fizyczne modelu uktadu ZSMU-70 dla wariantu I sa nastepuja-

ce:
m = 1780 kg I = 2620 kg m? mi = 113kg
mig = 157kg k11 = 350000 N/m k12 = 400000 N/m
ko1 = 75000 N /m ko = 65000 N /m a=1,14m
b=1,28m [=242m

Po przeprowadzeniu analizy modalnej otrzymano widmo i macierz modalna.
Zbioér czestotliwosci drgan wlasnych [rad/s]

wo1 = 8,0633731 < wpp = 8,1365435 < w3 = 54,523538 < wpq = 61,443545

(3.1)
Macierz modalna
1 1 1 1
(4] = 1,2988344  —0,5231057 —0,8695898  0,7742938 (3.2)
H= 0,4454664  0,0725104  0,0072983 —87,706333 '
—0,0946873  0,2387174  —79,294773 —0,0045313
Obliczenia wykonujemy dla nastepujacych warunkéw poczatkowych

y():O,l 190:0 y?l =0 y?QZO (3 3)

Y0 =0 Up=0 9?1:0 Z)?QZO

Warunki poczatkowe dla wspotrzednych gtéwnych majg nastepujace war-
tosci

z19 = 0,0286004 x99 = 0,0710160

x39 = 0,0001796 x40 = 0,0002040

. . (3.4)
10 =0 Zog = 0

30 =0 Tg0 =0
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Na rysunku 4 przedstawione sa przebiegi zmiennosci wspoétrzednych fizycz-
nych i pierwszej pochodnej wspélrzednych fizycznych dla drgan trwajacych
t = 3s obliczonych z zaleznosci (2.16).

Rys. 4. Przebiegi zmiennosci wspolrzednych fizycznych i pierwszej pochodnej
wspolrzednych fizycznych dla ¢t = 3s

Na rysunku 5 przedstawione sa przebiegi zmiennosci wspotrzednych fizycz-
nych i pierwszej pochodnej wspélrzednych fizycznych dla drgan trwajacych
t = 300s obliczonych z zaleznosci (2.16).

7 przebiegu zmiennosci wspélrzednych fizycznych wynika, ze w ukladzie
generuja sie sygnaly o zblizonych czestotliwosciach. Konsekwencja tego jest
pojawienie sie zjawiska dudnienia. Czestotliwosé obwiedni wyznaczonych sy-

gnaléw ma wartosé

d
wog = 0,0731704 %

Wystepowanie zjawiska dudnienia w rozpatrywanym ukladzie moze negatyw-
nie wplywaé na warunki startujacych po sobie rakiet.

3.2. Wariant II

Ze wzgledu na niekorzystna charakterystyke dynamiczng samobieznego ze-
stawu rakietowego wynikajaca z wariantu I, po dokonaniu syntezy uktadu
opracowano wariant II. Biorac pod uwage rzeczywiste mozliwosci korekty ist-
niejacej juz konstrukcji, ograniczono sie do niewielkich zmian wartosci para-
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Rys. 5. Przebiegi zmiennosci wspélrzednych fizycznych i pierwszej pochodnej
wspoélrzednych fizycznych dla ¢ = 300s

metrow. W przypadku realizacji nowej konstrukcji lub gruntownej moderniza-
cji juz istniejacej mozna zdecydowanie korzystniej opracowaé charakterystyke
mechaniczna.

Parametry fizyczne modelu uktadu ZSMU-70 dla wariantu II sa nastepu-

jace

m = 1780 kg I = 2330 kg m? my; = 113 kg

myo = 157kg k11 = 150000 N/m k12 = 250000 N /m

k21 = 50000 N/m k22 = 100000 N/m a=0,89m
=1,53m [=242m

Po przeprowadzeniu analizy modalnej otrzymano widmo i macierz modalna.
Zbior czestotliwosei drgan wlasnych [rad/s]

wp1 = 9,7948572 < wpp = 10,468728 < wpz = 42,206651 < wps = 47,711321

(3.5)
Macierz modalna
1 1 1 1
4] = 0,6424401 —1,1891059 0,6789575 —1,1706302 (3.6)
H= 0,4005424  0,0155382 —61,780860  0,0365726 '

0,0049508 0,8471711 —0,0551834 —37,767541
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Obliczenia wykonujemy dla nastepujacych warunkéw poczatkowych:

yo = 0,1 Yo =0 ¥} =0 Yy =0

. : . . 3.7
g0 =0 Yo =0 g9 =0 Uy =0 3.7)

Warunki poczatkowe dla wspoélrzednych gléwnych maja nastepujace war-
tosci

z19 = 0,0644976 zoo = 0,0343148

30 = 0,0004100 240 = 0,0007776

) ) (3.8)
10 =0 o9 =0

T30 =0 T40 =0

Na rysunku 6 przedstawione sa przebiegi zmiennosci wspotrzednych fizycz-
nych i pierwszej pochodnej wspélrzednych fizycznych dla drgan trwajacych
t = 3s obliczonych z zaleznosci (2.16).

) youmo s
0s

Rys. 6. Przebiegi zmiennosci wspélrzednych fizycznych i pierwszej pochodnej
wspolrzednych fizycznych dla ¢t = 3s

Na rysunku 7 przedstawione sa przebiegi zmiennosci wspotrzednych fizycz-
nych i pierwszej pochodnej wspélrzednych fizycznych dla drgan trwajacych
t = 300s obliczonych z zaleznosci (2.16).

7 otrzymanego widma czestotliwoéci drgan witasnych oraz z przebiegu
zmiennoéci wspoélrzednych fizycznych wynika, ze w ukladzie generuja sie sy-
gnaly o odseparowanych od siebie czestotliwosciach. Konsekwencja tego jest
wyeliminowanie zjawiska dudnienia, a tym samym uzyskanie korzystniejszej
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Rys. 7. Przebiegi zmiennosci wspélrzednych fizycznych i pierwszej pochodnej
wspoélrzednych fizycznych dla ¢ = 300s

charakterystyki dynamicznej uktadu. Ma to wptyw na poprawienie warunkéw
dla startujacych z wyrzutni rakiet ([5], [13]).

Wprowadzone w wariancie II zmiany dotyczyly przesuniecia wyrzutni do
przodu samochodu i odpowiedniego doboru wartoéci elementéw restytucyj-
nych.

4. Whnioski

Wyznaczono podstawowe charakterystyki dynamiczne samobieznego ze-
stawu rakietowego w postaci wartosci 1 wektoréw witasnych, ktére wykorzy-
stano do syntezy ukltadu wyrzutnia-samochéd. Struktura i wartosci parame-
tréw uktadu w przypadku wariantu I prowadza do mozliwosci wystapienia
w rozpatrywanym uktadzie zjawiska dudnienia. W celu korekty charaktery-
styki dynamicznej badanego ukladu dokonano zmiany rozkladu i wartosci
parametréw samobieznego zestawu rakietowego. Po przeprowadzeniu synte-
zy sformutowanego modelu wyznaczono przebiegi zmiennosci wspoétrzednych
fizycznych z uwzglednieniem wartosci i wektoréw wtasnych. Stwierdzono uzy-
skanie uktadu o wlasciwosciach dynamicznych korzystniej wptywajacych na
warunki startu rakiety niesterowanej. Nastepnym etapem pracy bedzie spraw-
dzenie uzyskanych wynikow poprzez przeprowadzenie symulacji startu rakiet
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z wyrzutni umieszczonej na pojezdzie samochodowym o charakterystyce wy-
nikajacej z wykonanej syntezy.

10.
11.

12.

13.

14.
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Estimating the conditions of launching an unguided rocket on the basis
of selected dynamic characteristics of the launcher-vehicle system

Abstract

A discrete model of the unguided rocket launcher mounted on a combat vehic-
le is developed in the study on the basis of the ZSMU-70 armament module. The
mathematical model is derived on the grounds of the assumed physical model using
the energy method. The eigenvalues and eigenvectors are determined using coupled
equations describing the autonomous and conservative motion of the system. The
main coordinates are introduced and proper vibration orthogonality conditions are
examined thanks to the modal matrix. Then the independent vibration equations are
determined, which are applied to the synthesis of the launcher-vehicle system. The
aim of the study is to obtain a system with dynamic properties affecting in a positive
way the conditions of launching the unguided rocket.
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Praca nawiazuje do cyklu artykuléw poswieconych badaniom prowadzo-
nym nad zaprojektowang optyczna glowica skanujaco-sledzaca. Projekt
urzadzenia, opis budowy, wykaz podstawowych elementéw oraz zasada
dzialania przedstawione sa w opisie patentowym [1]. Innowacyjno$é¢ pro-
jektu oraz jego poréwnanie z istniejacymi wynalazkami przedstawiono
w pracy [2]. Jest to technologia rozwijana przez najwieksze firmy zbroje-
niowe. Urzadzenia tej klasy charakteryzuja si¢ duza precyzja wykonania,
zatem przed przystapieniem do budowy prototypu uwzglednione musza
zosta¢ wszystkie aspekty mogace mie¢ niekorzystny wplyw na dziala-
nie glowicy. Zaprezentowane w artykule wyniki badan obejmuja oceng
wplywu zmiany ustawien zwierciadel skanujacych urzadzenia na proces
Sledzenia wykrytego celu powietrznego.

1. Wstep

Jednym z innowacyjnych rozwiazan zastosowanych w zaprojektowanej gto-
wicy skanujaco-$ledzacej jest mozliwo$¢ zmiany kata skanowania, dzieki czemu
glowica staje sie odporna na tzw. putapki termiczne emitowane przez sledzony
cel, co zostalo dokladniej przedstawione w pracy [3]. Zmiana kata skanowania
uzyskana zostata dzieki zastosowaniu dwoch nastawnych zwierciadel skanuja-
cych (zwierciadla wtérnego oraz dodatkowego) przedstawionych na rys. 1.

Zmiana katéw ustawien poszczegélnych zwierciadel dy i dp (rys. 1) po-
woduje zmiane momentéw bezwladnosci rotora urzadzenia. Poniewaz przesta-
wienie zwierciadel nastepuje w trakcie éledzenia wykrytego celu powietrznego,
wiec niewatpliwie istotnym zagadnieniem stato sie zbadanie wptywu tego pro-
cesu na dokladnosé wyznaczania polozenia celu.
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Rys. 1. Uktad optoelektroniczny gltowicy

Detektory promieniowania podczerwonego

2. Wplyw zmiany kata ustawien zwierciadet glowicy na
dokladno$é wyznaczania polozenia celu

W tabeli 1 zestawiono obliczone parametry gtowicy w tzw. pierwszym try-
bie jej pracy, w ktérym uktad optoelektroniczny skanuje przestrzen powietrzna
z duzym katem skanowania, oraz w drugim trybie pracy, w ktérym uktad
optoelektroniczny skanuje przestrzen powietrzna z malym katem skanowa-
nia. Zmiany katow ustawien poszczegolnych zwierciadet wynosza odpowiednio:
ow = 0.7deg, dp = 1deg.

Na podstawie przedstawionych w tabeli 1 parametréw glowicy w jej dwoch
trybach pracy zostala przeprowadzona symulacja komputerowa $ledzenia wy-
krytego celu powietrznego z uwzglednieniem zmiany momentéow bezwtadnosci
glowicy spowodowanej przestawieniem zwierciadel skanujacych. Na podsta-
wie powyzszej symulacji dokonano oceny wplywu zmiany kata skanowania na
doktadnos¢ wyznaczania potozenia katowego Sledzonego celu.

3. Wyniki symulacji

Na rys. 2 przedstawiona zostala symulacja komputerowa $§ledzenia przez
glowice celu powietrznego poruszajacego sie z predkoscia 420 m/s, znajdujace-
go sie w odlegtosci 1500 m od stanowiska ogniowego. Na rysunku tym zazna-
czono miejsce wystgpienia zmiany ustawien zwierciadel skanujacych glowicy.
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Tabela 1. Obliczone parametry glowicy w pierwszym i drugim trybie jej pracy

Pierwszy tryb pracy Drugi tryb pracy

Momenty bezwladnosci rotora

Jy;, = 0.00114143 kg-m? Jyy, = 0.00114144 kg-m?
Jz, = 0.00157911 kg-m? Jz, = 0.0015791 kg-m?
Jx, = 0.00158234 kg-m? Jxp = 0.00158233 kg-m?

Momenty bezwladnosci kompletnej czaszy wewnetrznej

Jyeyw = 0.0016663 kg-m? Jyey = 0.0016663 kg-m?
JZew = 0.0011666 kg m? Jzew = 0.0011666 kg m?
Jxew = 0.0011463 kg-m? Jxow = 0.0011463 kg-m?

Momenty bezwladnosci kompletnej czaszy zewnetrznej

Jyve, = 0.0003383 kg-m? Jve, = 0.0003383 kg-m?
J2e, = 0.0002213 kg-m? J70, = 0.0002213 kg-m?
Jxey = 0.0002583 kg-m? Jxey = 0.0002583 kg-m?

Potozenie srodka masy rotora wzgledem punktu przeciecia
osi obrotu czaszy zewnetrznej i wewnetrznej

Yomr = 12.7024 mm Yomr = 12.7025 mm
Zsmr = 0.23499 mm Zsmr = 0.2354 mm
Xsmr = 0mm Xeomr = 0mm

Na rys. 3 porownano trajektorie ruchu osi gltowicy odpowiednio bez
uwzglednienia zmiany momentéw bezwladnosci rotora 717 oraz po uwzgled-
nieniu tej zmiany T5. Trajektorie te realizowane sa poprzez katy obrotu po-
szezegblnych czasz glowicy (¢ — kat obrotu czaszy zewnetrznej, ¢ — kat obrotu
czaszy wewnetrznej). Dokladny opis wszystkich przyjetych katéw oraz ukla-
déw wspélrzednych przedstawiono w pracy [2].

Rysunek 4 przedstawia symulacje komputerowsg majaca na celu zbadanie
wplywu, jaki ma zmiana ustawien zwierciadel skanujacych na doktadnos¢ wy-
znaczania potozenia katowego wykrytego celu. Wyznaczone potozenia katowe
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Skanowanie przestrzeni powietrznej
w drugim trybie pracy glowicy
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Rys. 2. Symulacja sledzenia celu powietrznego z uwzglednieniem zmiany momentow
bezwladnoéci glowicy spowodowanych faza przestawienia zwierciadel skanujacych
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Rys. 3. Trajektorie ruchu osi gltowicy

celu okreslane sg wzgledem tzw. nieruchomego uktadu wspétrzednych zwiaza-
nego ze stalym kierunkiem w przestrzeni, ktory wyznaczany jest w momencie
uruchomienia glowicy (doktadniejszy opis znajduje sie w pozycji [2]). Na ry-
sunku tym symbolem 77 oznaczono wyznaczone poltozenia katowe sledzone-
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go celu bez uwzglednienia zmiany momentow bezwladnosci rotora, natomiast
symbolem 75 z uwzglednieniem tej zmiany.

2.5 T T T T T T T T
1.929 T
241 1.928 ./—’ ]
1.927
23 1
1.926 T,
— 22r 1.925 o ]
T}
< 1.924
=t : 20636 2.0637 :
g
a
Y 2 L] P g
@;.
[ ]
191 4
18} ° g
[ ]
1.7 &
[ ]
1.4 1.6 1.8 2 22 24 26 2.8 3 3.2

BXTI > BXTE [deg]

Rys. 4. Wyznaczone wspolrzedne wykrytego celu

Na rys. 5-8 poréwnano momenty sterujace poszczegélnymi czaszami glo-
wicy odpowiednio bez uwzglednienia zmiany momentéw bezwtadnosci rotora
M1, M, oraz po uwzglednieniu tej zmiany Mo, M,o.
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Rys. 5. Momenty sterujace czasza wewnetrzng gtowicy
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Rys. 7. Momenty sterujace czasza zewnetrzna glowicy

4. Podsumowanie

7 przeprowadzonych badan wynika, iz zmiana momentéw bezwladnosci ro-
tora glowicy spowodowana przestawieniem zwierciadetl skanujacych nie wply-
wa niekorzystnie na prace urzadzenia. Z rys. 3 mozna wywnioskowaé, ze nie
ma ona niekorzystnego wplywu na trajektorie ruchu osi gtowicy, natomiast
na podstawie rys. 4 mozna stwierdzié, ze przejscie glowicy z pierwszego do
drugiego trybu pracy nie powoduje znaczacych bledéw w wyznaczaniu poto-
zenia katowego sledzonego celu i nie ma wplywu na proces samonaprowadzania
glowicy na cel.
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Rys. 8. Momenty sterujace czasza zewnetrzna glowicy w momencie przetaczenia
zwierciadel skanujacych
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The impact of changing the mirrors settings on the process of tracking
the aircraft by the designed optical seeker

Abstract

This article refers to a series of articles devoted to the research conducted over
the designed optical scaning seeker. Equipment design, construction description, a
list of the basic elements and principles of operation are presented in the patent [1].
Innovation project and its comparison with existing inventions are presented in the
article [2]. It is a technology developed by major arm companies. Devices in this class
are characterized by high precision performance, so before the construction of the
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prototype all aspects that may have an adverse effect on the operation of the seeker
must be taken into consideration. The presented studies include evaluation of the
impact of changing the settings mirror scanning device detected on the process of
tracking the aircraft.
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Jednym z najwazniejszych elementéw przeciwlotniczego, samonaprowa-
dzajacego sie na podczerwien pocisku rakietowego jest optoelektronicz-
na glowica samonaprowadzajaca (koordynator celu). Najnowoczes$niejsze
konstrukcje charakteryzuja sie duza dokladnoscia oraz precyzja wyko-
nania i naleza do grupy tzw. glowic skanujaco-$ledzacych. Temat pra-
cy zwiazany jest z badaniami zaproponowanej konstrukeji koordynatora
skanujaco-$ledzacego. Przedstawiono wyniki badan prowadzonych nad
zwigkszeniem stabilnoSci procesu $ledzenia wykrytego celu powietrznego
przez koordynator. Powyzszy efekt uzyskano poprzez zastosowanie od-
powiednich algorytmow selekcji sygnaléow odbieranych przez uktad opto-
elektroniczny urzadzenia. Wybrane wyniki badan symulacyjnych przed-
stawione sa w graficznej postaci.

1. Wstep

Przedmiotem badan jest optyczna glowica skanujaco-§ledzaca (koordyna-
tor celu) stosowana w przeciwlotniczych samonaprowadzajacych pociskach ra-
kietowych. Budowa oraz zasada dziatania urzadzenia opisane zostaly w pa-
tencie PL 199721 B1. Elementem napedowym koordynatora jest giroskop me-
chaniczny (rotor) zawieszony na przegubie Cardana. Dotychczas opracowano
model dynamiki i sterowania ruchami programowymi oraz $ledzacymi koor-
dynatora przy jednoczesnym oddzialywaniu zaktécen zewnetrznych ze strony
pocisku rakietowego [1]. Dokonano réwniez analizy doboru parametréw ukla-
du optoelektronicznego oraz doboru predkoéci i odpowiednich trajektorii prze-
mieszczenia osi glowicy [2].

W trakcie trwania prac badawczych prowadzonych nad zaprojektowana
optoelektroniczna gtowica skanujaco-$ledzaca wystapity problemy z precyzyj-
nym sterowaniem osig urzadzenia w tzw. drugim trybie pracy, w ktérym to
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glowica sledzi wykryty uprzednio cel powietrzny. Po glebszej analizie problemu
okazalo sie, iz spowodowane jest to zbyt duzg iloscig odbieranych przez uktad
optoelektroniczny impulséw pochodzacych od promieniowania podczerwonego
jakie emituje $ledzony cel [3]. Zbyt duza liczba impulséw detekcji powoduje
przesterowanie osi glowicy i prowadzi do niestabilnej pracy urzadzenia. Celo-
wym wiec stalo sie przeprowadzenie selekcji sygnaléw odbieranych przez uktad
optoelektroniczny.

2. Selekcja sygnaléw odbieranych przez uklad optoelektroniczny
glowicy

Na rys. 1 przedstawiona zostata wizualizacja 3D rotora glowicy wraz
z przyjetym ukladem wspdtrzednych. Plaszezyzna OXZ jest plaszczyzna,
w ktérej odbywa sie skanowanie przestrzeni powietrznej.

Z

Rys. 1. Rotor glowicy wraz z przyjetym ukltadem wspoélrzednych

Prawo skanowania przestrzeni powietrznej przez uktad optoelektroniczny
glowicy przedstawione jest w pracy [2]. Na jego podstawie wyznaczane sa
wspotrzedne katowe wykrytego celu (x, 8z odmierzane wzgledem osi optycz-
nej rotora gltowicy. Wspolrzedne te stanowia polozenie pozadane do sterowania
osia glowicy, tak aby §ledzita ona wykryty cel. Prawa sterowania osig glowicy
opisane zostaly w pracach [1], [4], [5].

Na rys. 2 przedstawiono obraz symulacji komputerowej sledzenia wykryte-
go celu powietrznego przez zaprojektowana gltowice skanujaco-$ledzaca bez za-
stosowania selekcji impulséw odbieranych przez uktad optoelektroniczny urza-
dzenia. Na rysunku tym widoczna jest bardzo duza liczba impulséw (sygnaléw)
z detektora podczerwieni wykorzystywanych do sterowania osig gtowicy w dru-
gim trybie pracy. Duza liczba sygnatéw sterujacych wprawdzie nie powoduje
zgubienia $ledzonego celu, jednak wplywa niekorzystnie na prace urzadzenia
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oraz precyzyjne sterowanie jego osia podczas Sledzenia wykrytego celu po-
wietrznego.

Trajektonia skanowania przestrzeni powietrznej w pierwszym trybie pracy glowicy

Impulsy z detektora podezerwieni /
j S

: . . 3 sledzony cel
Trajektoria ruchu osi glowicy ¢

Trajektoria skanowania przestrzeni w drugim trybie pracy glowicy

Rys. 2. Sledzenie wykrytego celu powietrznego bez zastosowania selekeji sygnaléw

Przedstawiona w pracy metoda selekcji sygnaléw odbieranych przez uktad
optoelektroniczny glowicy podzielona jest na dwa etapy:

e wyselekcjonowanie sygnatu (impulsu) maksymalnego.

e dokonanie dodatkowej selekcji katowej z wyznaczonych sygnaléw mak-
symalnych.

Na podstawie serii impulséw z detektora uwzgledniany jest tylko ten, kté-
rego warto$¢ napiecia jest najwieksza, a wiec znajdujacy sie najblizej zrodta
promieniowania podczerwonego (impuls maksymalny). Kolejnym krokiem jest
pominiecie tych impulséw maksymalnych, ktore wskazuja na zbyt bliskie poto-
zenie katowe celu wzgledem osi glowicy (polozenie mniejsze od przyjetego AfS
— patrz rys. 3). Drugi etap selekcji ma na celu przede wszystkim wyelimino-
wanie zjawiska drgania osi glowicy podczas strzelania do celéw nieruchomych
lub wolno lecacych.

Na rysunku 3 pokazany zostal schemat sposobu dokonywania selekcji sy-
gnaléw odbieranych przez uklad optoelektroniczny gtowicy.

Wyselekcjonowane w powyzszy sposob sygnaly Bx, 8z, zostaly uzyte do
sterowania osia glowicy i tym samym $ledzenia wykrytego celu powietrznego,
co zostato przedstawione w kolejnym rozdziale pracy.
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Rys. 3. Schemat selekcji sygnatéw odbieranych przez uklad optoelektroniczny
glowicy

3. Wyniki badan

Rysunek 2 przedstawia obraz symulacji komputerowej naprowadzania osi
glowicy na nieruchomy cel powietrzny ($miglowiec w zawisie) bez zastoso-
wania selekcji sygnaléw odbieranych przez uklad optoelektroniczny glowicy.
Odleglosé celu od stanowiska ogniowego wynosita 800 m. Rysunek 4 pokazuje
natomiast wynik tej samej symulacji, jednakze z zastosowaniem selekcji sy-
gnatow.

Wyselekcjonowany sygnal z detektora podczerwieni

Trajektoria ruchu osi glowicy

Rys. 4. Sledzenie wykrytego celu powietrznego z zastosowaniem selekeji sygnaléw

W celu poréwnania obydwu symulacji na rys. 5 przedstawiono trajektorie
zadana T, oraz realizowana Tp przez o$ gtowicy podczas Sledzenia powyzszego
celu bez zastosowania selekcji sygnatéw, natomiast na rys. 6 pokazano te same
trajektorie po zastosowaniu selekcji sygnatéw.
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Rys. 5. Trajektoria zadana T i realizowana Tr osi glowicy bez uwzglednienia
selekcji sygnatéw odbieranych z detektora podczerwieni
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Rys. 6. Trajektoria zadana T i realizowana Tgr osi glowicy po zastosowaniu selekcji
sygnaléw odbieranych z detektora podczerwieni

Rysunek 7 przedstawia obraz symulacji komputerowej $ledzenia celu po-
wietrznego poruszajacego sie z predkoscia 270m/s, znajdujacego sie¢ w od-
legtosci 1500 m od stanowiska ogniowego, bez zastosowania selekcji impulséw
odbieranych przez uklad optoelektroniczny glowicy. Natomiast na rys. 8 poka-
zano obraz symulacji komputerowej sledzenia tego samego celu powietrznego,
jednakze z zastosowaniem przedstawionej selekcji sygnatow.

Dla lepszego poréwnania obydwu symulacji na rys. 9 pokazano trajektorie
zadana T, oraz realizowang Tp przez o$ gtowicy podczas Sledzenia powyzszego
celu bez zastosowania selekcji sygnatéw. Rysunek 10 pokazuje natomiast te
same trajektorie po zastosowaniu selekcji sygnatow.
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Rys. 7. Sledzenie wykrytego celu powietrznego bez zastosowania selekeji sygnaléw

Sledzony cel
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Trajektoria ruchu osi glowicy

Rys. 8. Sledzenie wykrytego celu powietrznego z zastosowaniem selekeji sygnalow
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Rys. 9. Trajektoria zadana T i realizowana T osi glowicy bez uwzglednienia
selekcji sygnaléw odbieranych z detektora podczerwieni
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Rys. 10. Trajektoria zadana T i realizowana Tx osi glowicy po zastosowaniu
selekcji sygnatow odbieranych z detektora podczerwieni

4. Podsumowanie

Przeprowadzone symulacje komputerowe potwierdzaja skutecznosé¢ opra-
cowanej metody selekcji sygnaléw odbieranych przez uktad optoelektroniczny
glowicy zaréwno dla celow szybko, jak i wolno lecacych. Po zastosowaniu se-
lekcji sygnalow wyraznie widaé znaczaca poprawe stabilnosci trajektorii ruchu
osi glowicy (rys. 6, 8, 10) w poréwnaniu do §ledzenia celu bez selekcji (rys. 5,
7, 9). Drugi etap selekcji ma na celu przede wszystkim wyeliminowanie zjawi-
ska drgania osi glowicy podczas strzelania do celéw nieruchomych lub wolno
lecacych co widoczne jest szczegblnie na rys. 51 6.
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Selection of signals received by the optoelectornic system in the scanning
seeker

Abstract

One of the most important elements of an anti-aircraft rocket missile is the opto-
electronic homing head. Most modern structures are characterized by high accuracy
and precision of operation and belong to the group of so-called scanning and tracking
heads. The topic of the paper is related to the study of the proposed construction of
the scanning and tracking seeker. The results of research conducted over the increase
of the stability of the process of tracking the detected air target by the seeker are pre-
sented. This effect is achieved through the use of an appropriate algorithm of signals
selection received by the optoelectronic system of the device. Selected results of the
numerical simulation are shown in graphical form.
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W pracy rozpatrywana jest problematyka wystepowania zaklécen ze-
wnetrznych oddziatlujacych na przeciwpancerny pocisk rakietowy (prze-
ciwpancerny pocisk kierowany — ppk) i majacych bezposredni wplyw na
skuteczno$¢ sterowania ppk w czasie jego lotu. Zaklécenia te zamodelo-
wane zostaly jako podmuch wiatru. W modelu zaklécenia uwzgledniony
jest ciagly rozktad obciazenia na calej bocznej powierzchni bryty pocisku
rakietowego. Przedstawione sa rézne warianty wystepowania zaklécenia
w postaci bocznego podmuchu wiatru i reakcje ppk na takie zaktéce-
nia. Model zaklécenia opracowany zostal w mysl zatozenia, ze hipote-
tyczny przeciwpancerny pocisk kierowany o znanych wymiarach porusza
sie w gestych warstwach atmosfery, w ktorych gestosé powietrza mozna
uznaé za warto$c¢ stata. Wyniki symulacji komputerowej zobrazowane sa
w postaci graficznej.

1. Wprowadzenie

Na przetomie ubieglego stulecia przeciwpancerne pociski kierowane ewolu-
owaly z prymitywnych pociskéw recznie kierowanych na cel (przez operatora
obserwujacego cel i pocisk oraz spelniajacego funkcje autopilota do sterowa-
nia) do inteligentnych, samonaprowadzajacych sie na cel pociskéw rakietowych
typu ,wystrzel i zapomnij”, mogacych wyodrebni¢ sposréd pojazdéw na po-
lu walki opancerzony obiekt nieprzyjaciela. Obecnie przeciwpancerne pociski
kierowane sklasyfikowane sa w trzy generacje. Najstarsza, pierwsza generacja
rzadko juz stosowanych pociskéw kierowanych produkowana byta w 60. latach
ubieglego stulecia, ale prace nad nia siegaly konca okresu II wojny Swiatowe;j.
Pociski naprowadzane byly na cel recznie, w tak zwanym trybie MACLOS
(manual command to line-of-sight). Nie byly wyposazone w glowice napro-
wadzania. Strzelec przy pomocy kontrolera sterowal lotem ppk, obserwujac
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cel i pocisk. Sygnaly sterujace przesylane byly przez przewdd ciagnacy sie
za pociskiem w czasie jego lotu. Flagowym ppk pierwszej generacji byt 9M14
»,Malutka” [8] produkowany w ZSRR, a takze przez inne kraje pod rézny-
mi nazwami. Pocisk ten doczekal sie wielu modyfikacji. Poczatkowo uzywany
byt przez wojska piechoty, pézniej stopniowo adaptowany zostal do wyrzutni
umieszczanych na pojazdach i Smiglowcach.

W miare rozwoju technologii i po opracowaniu nowego systemu naprowa-
dzania niektore ppk pierwszej generacji otrzymaly o wiele latwiejszy w uzyciu
system naprowadzania SACLOS (semi automatic command to line-of-sight),
stajac sie pociskami drugiej generacji. W wiekszosci przypadkéow powstawa-
ly jednak calkowicie nowe konstrukcje pociskéw drugiej generacji, jak np.
9M111M ,Fagot” [9]. Ta generacja byla juz bardziej zaawansowana. Naprowa-
dzanie na cel odbywalo sie pétautomatycznie. Operator miat tylko utrzymaé
znak celowniczy na celu, a ppk sam za pomoca komputera obliczajacego sy-
gnaly sterujace naprowadzal sie na wlasciwy kurs. Sygnaly sterujace, tak jak
w poprzedniej generacji, przesytane byty przewodami ciggnacymi sie za poci-
skiem. Predkosci tych rakiet miescily sie w granicach 200-280 m/s. Nie mogly
przy tym przekroczy¢ maksymalnych wartosci z powodu ograniczonej wytrzy-
matosci przewodow sygnalowych, ktére mogly ulec zerwaniu przy wiekszych
predkosciach.

Najnowsza, trzecia generacja obecnie produkowanych przeciwpancernych
pociskéw kierowanych jest juz catkowicie autonomiczna. Nie bez przyczyny no-
szg miano pociskéw typu ,f&{”. Po wystrzeleniu cel jest namierzany za pomo-
ca radaréw, glowic termowizyjnych lub/i telewizyjnych [1]. Niektore systemy
przeciwpancerne potrafia rozpoznaé¢ konkretny rodzaj czotgu dzieki wgranym
bibliotekom obrazéw radarowych.

Przy rozpatrywaniu zagadnienie sterowania przeciwpancernymi pociska-
mi kierowanymi we wszystkich trzech generacjach trzeba bra¢ poprawke na
wystepowanie zaktécen zewnetrznych, takich jak utrudnienia klimatyczne czy
zmiany pogodowe. Boczne podmuchy wiatru jako najbardziej dajace sie zauwa-
zy¢ zakldcenie zewnetrzne moze spowodowaé zniesienie pocisku rakietowego
z zalozonego kursu, czego skutkiem moze by¢ nieosiagniecie celu.

2. Zaklécenia zewnetrzne

W niniejszej pracy zamodelowane zostalo zakldcenie zewnetrzne w postaci
naglego, bocznego podmuchu wiatru dziatajacego na bryte przeciwpancernego
pocisku kierowanego trzeciej generacji w czasie jego lotu. Model zakldcenia
opracowany zostal przy zalozeniu, ze hipotetyczny ppk o znanych wymiarach
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porusza sie w takich warstwach atmosfery, w ktéorych gesto$¢ powietrza mozna
uznaé za warto$¢ stata. Pocisk nie wykonuje ruchu obrotowego wzgledem swo-
jej osi podtuznej S€. Przyjete zostalo, ze $rodek sit parcia aerodynamicznego
pokrywa sie ze §rodkiem masy pocisku. Boczny podmuch wiatru zostat okre-
slony jako obciazenie roztozone réwnomiernie na calej powierzchni bocznej
pocisku rakietowego, a takze jego sterach i skrzydtach (rys. 1).

Zsk Zu
S — | R |Zs|
A0 ARAGTHAC3T S l 11 l l 11 i 11
o T
| : |_5J - :
e 1Q,

Rys. 1. Rozklad zaklécenia w postaci obciazenia ciaglego ze skupionymi sitami
zakldcenia Zy; w punkcie (Q, — sila sterujaca kierunkiem lotu)

Obciazenie ciggle zostato skupione w trzech punktach w postaci trzech od-
rebnych sil znoszenia (sit oporu) Zy; dzialajacych na bryle pocisku. Sily zno-
szenia zostaly przylozone kolejno w srodkach ciezkosci odpowiednich obszardw.
Dla wiekszych predkosci oplywu oraz przeptywu turbulentnego, obejmujacych
zdecydowana wiekszos¢ przypadkéw praktycznych, wielkosé sity oporu obli-
czy¢ mozna z zaleznosci

pU?

Zyi = Coi——

A (2.1)

gdzie: Zy; — sita oporu [N]; i = 1 — plat skrzydla, i = 2 — korpus pocisku,
i = 3 — ster; Cy; — wspOlezynniki oporu; p — gestosé powietrza [kg/m?]; U —
predkos$¢ oplywajacego powietrza [m/s]; A; — pole przekroju rzutu ciata na
kierunek normalny do przeptywu [m?].

Wyodrebnione zostaly trzy obszary oddzialywania bocznych sit oporu po-
wietrza na przeciwpancerny pocisk kierowany. Pierwszy obszar to skrzydto,
ktore oplywane powietrzem zachowuje wiasciwosci ptyty poprzecznie ustawio-
nej do kierunku wiatru o powierzchni A; = 0,06 m? i wspélezynniku oporu ae-
rodynamicznego C1 ~ 1, 5. Drugi obszar to korpus rakiety, czyli czes¢ o ksztal-
cie walca, ktora opltywaja strugi powietrza. Jej powierzchnia to Ay = 0,12 m?,
a wspotczynnik oporu dla walca to Cpe = 0,9. Trzeci obszar to ster ppk o po-
wierzchni A3 = 0,01 m?, réwniez w postaci poprzecznie ustawionej do optywy
plaskiej plyty. Poniewaz w literaturze wystepuja niewielkie réznice w warto-
Sciach wspoélezynnikéw oporu C,, dla walca i plaskiej plyty [2], wiec na potrze-
by obliczen symulacyjnych zostaly przyjete ich gérne wartosci.
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3. Roéwnania lotu ppk

Rysunek 2 przedstawia rozpatrywany przeciwpancerny pocisk kierowany
wraz z ukladami wspoélrzednych, zgodnie z ktérymi wyprowadzone zostaty
réwnania jego lotu.

Rys. 2. Widok pocisku rakietowego wraz z przyjetymi uktadami wspotrzednych

Narys. 2 wprowadzone zostaly nast@pujadce wielkoci i oznaczenia: A — wek-
tor WypadkoweJ sit aerodynamlcznych P- ciag silnika rakietowego; G - sila
ciezkosci; Q — sita sterujaca; V — wektor predkosci pocisku rakietowego; M —
suma momentéw sit dziatajacych na pocisk; Sz4y,2, — uklad wspétrzednych
o poczatku ustalonym na pocisku réwnoleglty do uktadu ziemskiego; Szyz —
uktad wspotrzednych zwiazany z przeptywem; S&n¢ — uklad wspélrzednych
zwiazany z pociskiem; o — kat natarcia; § — kat znoszenia ($lizgu); v, x — rze-
czywiste katy pochylenia i odchylenia wektora predkosci pocisku.

Roéwnania lotu przeciwpancernego pocisku kierowanego wyprowadzone zo-
staly zgodnie z zalozeniem, ze ppk wykonuje manewry gltéwnie w ptaszczyznie
poziomej. Konsekwencja tego jest przyjecie kolejnosci obrotow, z jaka prze-
ksztalcany jest uktad wspotrzednych o poczatku ustalonym na pocisku w uktad
wspotrzednych zwiazany z przeptywem i w uklad wspotrzednych zwiazany
z pociskiem [3], [4]. Pierwszy obr6t dokonany jest zgodnie z plaszezyzna zmia-
ny kierunku lotu ppk. Drugi zgodnie z plaszczyzna zmiany jego wysokosci
lotu.

Réwnania kinematyki ruchu wzajemnego przeciwpancernego pocisku ra-
kietowego i celu (réwnania ruchu linii obserwacji celu LOC), okreslone zostaly
zgodnie z grupa zaleznosci
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7 = V[cos . cos e cos(o — x.) + sin~y,sine|—
— V[cos vy, cos e cos(o — xp) + siny, sin ¢

—ré = V[cosysine cos(o — x.) — siny, cose|— (3.1)
— V[cos vypsine cos(o — xpp) — sin~y, cos ¢

—rdcose = Vp[cos yesin(o — x¢)] — V[cos v, sin(o — xp)]

gdzie: r — wzajemna odlegto$¢ ppk i celu; € — kat pochylenia linii obserwacji
celu; o — kat odchylenia linii obserwacji celu; V. — predkos¢ celu; ~p, xp —
odpowiednio pozadane katy pochylenia i odchylenia wektora predkosci ppk;
Ye, Xe — odpowiednio kat pochylenia i odchylenia wektora predkosci celu.
Réwnania dynamiki lotu ppk w postaci uproszczonej przedstawiaja sie na-

stepujaco

mV = Pcosacos B — Gsiny —mAxV?
mV# = Psina — Gcosy + miyaV? + Qy
mVycosy = Pcosasinf§ —mAzfV? — (Qz + Zy1 + Zya + Zi3)

J, . .
Wy + (—’“ - 1)%% = —Dl%v2 — DV 3 — D3Vyp+

Ik
Qz+Zks I
+e T f A (3.2)
LZ)C — (ﬂ — 1)w§w = —l)lgv2 — DQVCM — D3V19 + 6&
Jk K L Jk
wgzzl}sinﬁ wnZQLCOSﬁ wgzﬁ
a=19—7 a=179—%

B=1vp—x B=1v—x

gdzie: m — masa pocisku [kg]; g — przyspieszenie ziemskie [m/s?]; Ax, Ay, Az —
wzgledne wspdlezynniki sit aerodynamicznych [1/m]; D; = C;L/Jy, [1/m], C; —
wspoOlczynniki momentow sity nosnej i znoszenia, Cy i C3 — wspolcezynniki
momentéw ttumienia; J,, Jr — momenty bezwladnosci ppk wzgledem osi po-
dtuznej i poprzecznejkgm?]; L — dlugoéé korpusu pocisku [ml; Qy, Q, — sity
sterujace [N]; e — odleglosé $rodka masy pocisku od sily sterujacej [m]; f — od-
legtosé érodka masy pocisku od $rodka skrzydla [m]; ¢,1 — odpowiednio kat
pochylenia i odchylenia pocisku.

Do sterowania lotem pocisku zostal przyjety klasyczny regulator PID. Na
potrzeby symulacji cyfrowych zatozono, ze wyznaczone sygnaly sterujace bez-
posrednio odpowiadajg sitom sterujacym @, i Q.
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tr tr
de d
Qy = ky1ey +ky2d—ty + kyi’»/ey dt + hy1 fy + hy2% +hy?»/fy dt
to to
t tr
de. i df. i (3.3)
Qz:kzlez+kz2ﬁ+kz3/ez dt+hzlfz+hz2g+hz3/fz dt ’
to to
€y = — 7 €z =Xp — X
fy:y_yP fz:Z_zP

gdzie: ey, e., fy, f- — uchyby sterowania; y, z — odpowiednio pozadane wspdt-
rzedne wysokosci i kierunku lotu ppk [m]; yp,zp — odpowiednio rze-
czywisty pulap i wspéhrzedna kierunku lotu ppk [ml]; kyi,ky2, kys, ka1,
k.o, k.3, hy1, hy2, hy3, ho1, hoo, by — wspélezynniki wzmocnien czlonéw regu-
latora.

4. Algorytm naprowadzania

W niniejszej pracy rozwazany jest wariant ataku, w ktéorym przeciwpan-
cerny pocisk kierowany [6], [7] krétkiego zasiegu atakuje cel z lotem programo-
wym realizowanym po krzywych wielomianowych i ustalonym powyzej celu,
z tym, ze w ostatniej fazie ze wzgledu na poruszajacy sie cel realizowane jest
samonaprowadzanie. Schemat takiego rozwiazania przedstawia rys. 3. Z checi
zachowania czytelnosci rysunku przedstawiony zostal widok tylko w plaszczyz-
nie pionowej.

y=ax +bx’ +cx+d

/" krzywa ataku

Py(xpYe Vo) Clx.y.7,)

Rys. 3. Schemat ideowy ataku przeciwpancernego pocisku kierowanego wzdhuz
kierunku linii obserwacji celu (LOC) z lotem programowym ustalonym na pewnej
wysokoéci nad celem w plaszczyznie pionowej

W konicowej fazie ppk porusza sie po krzywej wielomianowej tak, aby prze-
latywal nad celem i atakowal jego gorng powierzchnie, np. przy uzyciu glowicy
kumulacyjnej (rys. 4).
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e m'crg(Saxz + 2bx + c)

a

krsywa  atakit

y=ax’ +bx’ +ex+d

| b

Rys. 4. Koncowy etap ataku ppk

Programowy tor lotu przeciwpancernego pocisku rakietowego jest okreslo-
ny za pomoca krzywych trzeciego stopnia odpowiednio dla ptaszczyzny pozio-
mej i pionowej [5]

Y = Ay + bypyt® + Cpy + dyy (4.1)
z = amz$3 + bxzx2 + Cp2 + dy ‘

Programowe katy lotu pocisku v, i x, (katy sterowania) okreslone sa zalezno-
Sciami

vp = arctg (3awyx2 + 203y + Cry) (4.2)
Xp = arctg (3amx2 + 2by.w + Cyz) '

Poszczegdlne fragmenty krzywych toru lotu obliczane sa na podstawie wspot-
rzednych, a takze katow sterowania na poczatku i konicu tych krzywych w obu
plaszczyznach

($07y07’}’0) ($k7yka’}’k) (‘T07207X0) (‘Tszkan) (43)

Wartosci tych wspotrzednych i katéw sterowania determinowane sa punktami,
ktére pocisk musi osiagna¢ w trakcie lotu (np. w celu ominiecia przeszkod
terenowych). Wspolrzedne tych punktéw okre$lane sa przed wystrzeleniem
ppk.

Wspélezynniki a, b, ¢ i d z zaleznosci (4.1) i (4.2) niezbedne do okreslenia
krzywych wielomianowych trzeciego stopnia obliczone zostaly z ponizszych
uktadéw réwnan macierzowych
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5. Wyniki symulacji cyfrowych

Symulacje przeprowadzone zostaly dla kilku przypadkéw lotu hipotetycz-
nego przeciwpancernego pocisku rakietowego, ktérego model matematyczny
i rownania dynamiki lotu przedstawione sa w punkcie trzecim. Charakte-
rystyki geometryczne i masowe przyjete dla pocisku rakietowego wynosza:
m=129kg; L = 1m; e = f = 0,45m; J;, = 1,53kgm?; J,;, = 0,0324 kg m?;
Dy = 0,0811/m; Dy = 0,08211/m; D3 = 0,00041 1/m; A, = 0,000171 1/m;
Ay = A, = 0,0511/m; d = 0,12m — érednica pocisku (kaliber). Ciag silni-
ka rakietowego ppk jest nastepujacy: P = 3500N dla czasu lotu ¢t < 0,55
i P =400N dla czasu lotu t > 0,5s. Do obliczen przyjeto, ze cel jest ruchomy
i porusza sie z predkoscia V., = 30m/s, a jego poczatkowe polozenie wynosi:
Teo = 2000 m, y.0 = 2m. Trzecia wspdlrzedna poczatkowa z.y uzalezniona jest
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od aktualnie rozpatrywanego ponizej w punktach 5.1-5.5 przypadku lotu ppk
(tabela 11 2). Przyjeto réwniez, ze na lecaca rakiete dziata chwilowo zakl6cenie
w postaci silnych podmuchéw bocznego wiatru o predkosci V,, = 18 m/s.

5.1. Przypadek 1

Zalozone tu zostalo, ze na przeciwpancerny pocisk kierowany dziata bocz-
ny wiatr miedzy druga a piata sekunda lotu. Sterowanie pociskiem w ptasz-
czyznie poziomej jest wylaczone: @@z = 0. Cel poruszal sie w plaszczyz-
nie pionowej: x. = 0. Wspoélrzedne punktéw, ktore pocisk musi osiagnaé
w czasie lotu (ostatni punkt jest poczatkowym polozeniem celu) przedstawia
tabela 1.

Tabela 1. Wspélrzedne punktéw (przeszkdd terenowych), ktére musi osiagnaé
ppk w czasie swojego lotu

ok | B0 | v | 2
1 100 4 0
2 400 2 0
3 700 ) 0
4 1000 10 0
) 1400 0
6 2000 2 0

Na rys. 5-8 przedstawione sa wyniki symulacji dla przypadku 1.
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Rys. 5. Programowy i realizowany tor lotu ppk i tor ruchu celu w ptaszczyznie
pionowej z lewej i w plaszczyznie poziomej z prawej
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Rys. 6. Programowy i realizowany kat lotu ppk w funkcji czasu — plaszczyzna
pionowa z lewej i plaszczyzna pozioma z prawej
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Rys. 7. Z lewej kat pochylenia LOC, z prawej kat odchylenia LOC w funkcji czasu
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Rys. 8. Z lewej sily sterujace lotem ppk, z prawej przeciazenie dziatajace na ppk
w funkcji czasu

5.2. Przypadek 2

Podczas analizy tego przypadku przejete zostalo zalozenie, ze na przeciw-
pancerny pocisk kierowany dziata identyczny wiatr jak w przypadku 1, ale
sterowanie w plaszczyznie poziomej jest wlaczone: Q7 # 0. Cel takze poru-
sza sie w plaszczyznie pionowej, a wspoétrzedne punktow, ktére musi osiagnaé
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pocisk podczas lotu zawarte sa tabeli 1. Na rys. 9-12 przedstawione sg wyniki
symulacji dla przypadku 2.
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Rys. 9. Programowy i realizowany tor lotu ppk i tor ruchu celu w plaszczyznie
pionowej z lewej i w plaszczyznie poziomej z prawej
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Rys. 10. Programowy i realizowany kat lotu ppk w funkcji czasu — plaszczyzna
pionowa z lewej i plaszczyzna pozioma z prawej

05 i \___//—’—’ﬁ 01 m]\/\/‘
A \ AN

2 W
_g_z‘s €02
* .3
03
35
-4 04
45
05
5
a5 08 — N S
o 1 2 3 a4 Sgg8 7 &8 8 10 N o 1 2 3 4 Ssggs8 T 8 8 10 1

Rys. 11. Z lewej kat pochylenia LOC, z prawej kat odchylenia LOC w funkcji czasu
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Rys. 12. Z lewej sity sterujace lotem ppk, z prawej przeciazenie dziatajace na ppk
w funkcji czasu

5.3. Przypadek 3

W tym przypadku zostato zalozone, ze na ppk dziata boczny wiatr mie-
dzy trzecia a dziesiata sekunda, czyli przez wigkszosé czasu lotu. Sterowanie
pociskiem w plaszczyZnie poziomej jest wytaczone: @@z = 0. Cel porusza sie
w plaszczyznie pionowej. Wspotrzedne punktéw, ktére pocisk musi osiagnaé
w czasie zawarte sg w tabeli 1. Rysunki 13-16 przedstawiaja wyniki symulacji
dla tego przypadku.
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Rys. 13. Programowy i realizowany tor lotu ppk i tor ruchu celu w plaszczyznie
pionowej z lewej 1 w plaszczyznie poziomej z prawej
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Rys. 14. Programowy i realizowany kat lotu ppk w funkcji czasu — plaszczyzna
pionowa z lewej i plaszczyzna pozioma z prawej
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Rys. 15. Z lewej kat pochylenia LOC, z prawej kat odchylenia LOC w funkcji czasu
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Rys. 16. Z lewej sily sterujace lotem ppk, z prawej przeciazenie dzialajace na ppk
w funkcji czasu

5.4. Przypadek 4

Tutaj analize przeprowadzono, przy dzialaniu wiatru identycznym jak
w przypadku 3 przy wilaczonym sterowaniu w ptaszczyznie poziomej: QQz # 0.
Cel porusza sie w plaszczyznie pionowej, wspotrzedne punktow, ktére musi
osiagnac¢ pocisk podczas lotu zawarte sg tabeli 1. Na rys. 17-20 przedstawione
sg wyniki symulacji dla tego przypadku.
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Rys. 17. Programowy i realizowany tor lotu ppk i tor ruchu celu w plaszczyznie
pionowej z lewej i w plaszczyznie poziomej z prawej
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Rys. 18. Programowy i realizowany kat lotu ppk w funkcji czasu — plaszczyzna
pionowa z lewej i ptaszczyzna pozioma z prawej
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Rys. 19. Z lewej kat pochylenia LOC, z prawej kat odchylenia LOC w funkcji czasu
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Rys. 20. Z lewej sily sterujace lotem ppk, z prawej przeciazenie dzialajace na ppk
w funkcji czasu

5.5. Przypadek 5

W tym przypadku wiatr oddziatywal miedzy trzecia a dziesiata sekunda
lotu przy wlaczonym sterowaniu w ptaszczyznie poziomej. Cel porusza sie pod
katem x. = 60 deg, wspotrzedne punktéw, ktére musi osiagnaé pocisk podczas
lotu zawarte sa tabeli 2. Na rys. 21-24 przedstawione sg wyniki symulacji dla
tego przypadku.
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Tabela 2. Wspoélrzedne punktéw (przeszkdd terenowych), ktére musi osiagnaé
ppk w czasie lotu — przypadek 5

Nr

punktu | m] | y [m] | 2 [m]
1 100 4 —2
2 400 2 —10
3 700 5 —10
4 1000 10 —20
5 1400 5 —25
6 2000 2 —25
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Rys. 21. Programowy i realizowany tor lotu ppk i tor ruchu celu w ptaszczyznie
pionowej z lewej i w plaszczyznie poziomej z prawej
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Rys. 22. Programowy i realizowany kat lotu ppk w funkcji czasu — plaszczyzna
pionowa z lewej i plaszczyzna pozioma z prawej
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Rys. 23. Z lewej kat pochylenia LOC, z prawej kat odchylenia LOC w funkcji czasu
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Rys. 24. 7 lewej sily sterujace lotem ppk, z prawej przeciazenie dziatajace na ppk
w funkcji czasu

6. Podsumowanie

7 przeprowadzonych badan symulacyjnych wplywu zakitécen poziomych
na lot przeciwpancernego pocisku kierowanego wynika, ze zastosowana meto-
da kompensacji znoszenia pocisku z pozadanego toru lotu dobrze spelnia swoje
zadanie. W przypadkach 1 i 3, gdzie wytaczone byto sterowanie poziome, re-
alizowany lot pocisku znacznie odbiegal od pozadanego i nie trafial on w cel.
Po wlaczeniu sterownia (przypadki 4 i 5) odchylenia od pozadanego toru lotu
osiggaly male wartosci, a blad trafienia byl niewielki. Takze koncowy uchyb
sterowania wyrazony za pomoca poziomych katéw lotu rakiety y osiagnat nie-
wielkie wartosci. Préba powrotu pocisku rakietowego na wlasciwa trajektorie
lotu po zakonczeniu dzialania zaklocen odbywala sie ptynnie. W przypad-
kach 1-4 sily sterujace sa niewielkie. Jedynie w przypadku 5 osiagnely one
miejscami wartosci rzedu 400 N. We wszystkich przypadkach wykresy pokazu-
jace plaszczyzne pionowa sa niemal identyczne — réznice wyraznie widoczne sa
w plaszczyznie x-z. Wartosci przeciazen dziatajacych na pocisk sa takze akcep-
towalne. W przysztosci warto przeprowadzi¢ analize wptywu dzialania wiatru
na ppk z wykorzystaniem dokladniejszego modelu dziatajacych zaklocen.
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The analysis of anti-tank rocket dynamics including external disturbances

Abstract

The paper considers the problem of the external disturbances acting on an anti-
tank rocket (anti-tank guided missile — ATGM) and having the direct influence on
the ATGM control effectiveness during its flight. These disturbances will be modelled
as a gust of wind. The model of disturbance will include the continuous load distri-
bution on the whole side surface of the rocket body. Different variants of occurring
disturbances in the shape of side gust of wind and the ATGM reactions to them will
be presented. Starting from showing the consequences of ignoring the disturbances,
when ATGM does not correct the flight path induced by them, the paper ends up with
a curvilinear flight of the ATGM toward the target, while the occurring disturbance
is strong, but simultaneously its influence is compensated by control algorithm. The
results of digital simulation will be presented in graphical form.
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Przedmiotem artykulu sa badania systemu wielolufowych karabinéw ma-
szynowych zabudowanych na $migltowcu. Opisywany system uzbrojenia
sklada sie z trzech 7,62 mm wielolufowych pokladowych karabinéw ma-
szynowych M-134G zabudowanych na zaprojektowanych ramach stano-
wisk strzeleckich umiejscowionych w luku awaryjnym okna, drzwiach
bocznych oraz drzwiach tylnych kabiny transportowej smiglowca Mi-
17-1V. W artykule przedstawiono podstawowe parametry taktyczno-
techniczne wielolufowego karabinu M-134G oraz szczegbélowe umiejsco-
wienie i wyposazenie stanowisk strzeleckich. Nastepnie oméwiono przyje-
ty zakres oraz rzeczywisty przebieg badan rozwazanego systemu. Badano
i oceniono miedzy innymi niezawodnos¢ systemu, wplyw jego pracy na
dziatanie pozostalych systemow poktadowych i odwrotnie oraz efektyw-
nos¢ ochrony $migtowca. Na zakonczenie przedstawiono wyniki przepro-
wadzonych badan systemu oraz jego zgodno$ci z Zatozeniami Taktyczno-
Technicznymi.

1. Wstep

System wielolufowych pokladowych karabinéw maszynowych M-134G
zgodnie z zalozeniami i zamowieniem uzytkownika, zostal zabudowany na po-
ktadzie Smigltowca Mi-17-1V.

Glownym celem zabudowy systemu wielolufowych poktadowych karabinow
maszynowych na pokladzie Smiglowca byla poprawa jego ochrony podczas
wykonywania misji bojowych.
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2. Cel badan

Celem przeprowadzonych badan byly:

e sprawdzenie i ocena

— poprawnosci wykonanej zabudowy karabinéw wielolufowych na po-
ktadzie $miglowca,

— spelnienia wymagan WZTT na 7,62 mm Wielolufowy Pokladowy
Karabin Maszynowy (7,62 mm WPKM) wraz z Przystosowaniem
Smiglowcéw Mi-17 do Uzytkowania 7,62 WPKM,

— ocena wplywu pracy zabudowanego systemu na prace innych syste-
moéw Smiglowca, w szczegdlnosci systemu awionicznego oraz insta-
lacji energetycznej i odwrotnie;

e potwierdzenie bezpieczenstwa uzytkowania $migltowca z zabudowanym

systemem.
3. Czas i miejsce badan
Miejsce badan naziemnych —  Wojskowe Zaktady Lotnicze nr 1 S.A.
w Lodzi.
Czas trwania badan naziemnych — 8.04.2013 r. do 27.04.2013 r.
Miejsce badan w locie — 21 CPL Nadarzyce.
Czas trwania badan w locie - 6.05.2013 r. do 9.05.2013 r.

4. Konfiguracja systemu

W sktad stanowiska strzeleckiego do 7,62mm WPKM umieszczonego
w drzwiach bocznych kabiny tadunkowej oraz luku awaryjnym okna wchodza:

1 — rama stanowiska strzeleckiego,

2 — stelaz stanowiska pod skrzynki amunicyjne i akumulator,
3 — pulpit sterowania i zasilania z sieci poktadowej,

4 — wiazki przewodow elektrycznych,

5 — 7,62mm wielolufowy pokladowy karabin maszynowy M-134G w n/w
ukompletowaniu: jarzmo, ramie pionowe, standardowe gniazdo wyrzutni-
ka tusek i ogniw, rekaw odprowadzania tusek i ogniw, rekaw taémy amu-
nicyjnej, 2 skrzynki amunicyjne o pojemnosci 3200 i 2000 sztuk amunicji,
skrzynka z akumulatorami, wiazka elektryczna zasilania karabinu.
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Ponadto dla stanowiska strzeleckiego umieszczonego w tylnej czesci kabiny
tadunkowej $migtowca, przewidziano ptyte pancerna dla zapewnienia bezpie-
czenstwa personelu oraz siedzenie dla strzelca.

5. Budowa karabinu M-134G

Wielolufowy poktadowy karabin maszynowy 7,62 mm M-134G jest kara-
binem napedzanym elektrycznie bazujacym na zasadzie dzialania broni typu
Gatling. Zbudowany jest z nastepujacych podzespoléw (rys. 1):

e kolyska,

o zesp6l luf (6 szt.),

e obejma luf — ttumik ognia,

e zesp6l komoér zamkowych,

e silnik elektryczny napedu,

e uchwyt kierowania — pulpit sterowania,
e zespo6l dosytacza,

e ramie¢ pionowe,

e reckaw amunicyjny.

Zespol komor
zamkowych

Kolyska n
. X Silk elektryezny
Obejma lut napedu

Tlumik Ognia

Uchwyt kierowama
Pulpit sterowania

Zespol luf Zespol dosvlacza
Rekaw

Ramie pronowe ‘
AMULCYIIY

Rys. 1. Budowa karabinu M-134G

Zespol komér zamkowych stanowi podstawowy element WPKM M-134G.
W zespole tym zabudowano:
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e wirnik,
e zespoél zamkéw zawierajacy szedé niezaleznych zamkéw poruszajacych sie
osiowo wzgledem wirnika,

e mocowanie zespoléw zamkéow,

e zespol sprzegla umozliwiajacy swobodny obrét wirnika.

W zespole luf umieszczono sze$é luf spietych obejma utrzymujaca lufy w ze-
spole i speliajaca jednoczesnie funkcje ttumika ognia.

Do napedu karabinu zastosowano silnik elektryczny zasilany z akumulato-
ra napieciem statym 24 V. Silnik elektryczny pradu stalego poprzez przektad-
nie redukcyjng zapewnia site mechaniczng wprawiajaca mechanizmy M-134G
w rotacje.

Uchwyt kierowania ogniem, jako podstawowy interfejs pomiedzy karabi-
nem i strzelcem, wraz z pulpitem sterowania umieszczony jest z tytu karabinu.
Stuzy do naprowadzania karabinu M-134G na cel oraz prowadzenia ognia po-
przez wcisniecie przyciskow spustu na pulpicie sterowania. Pulpit sterowania
kontroluje réwniez opdznieniem tadowania amunicji w celu wystrzelenia amu-
nicji z komér karabinu po zwolnieniu przyciskéw spustu.

Zespol dosytacza jest zabudowany od spodu zespotu komér zamkowych za
pomocyg trzpienia do szybkiego demontazu. Ma za zadanie przyjecie amunicji
z rekawa tadmy amunicyjnej, rozpiecie z tasmy amunicji i podanie jej na pro-
wadnice. Oddzielone ogniwa taémy amunicyjnej sa usuwane wraz z tuskami
z broni przez przeznaczone do tego luki.

W sktad zespotu mocowania WPKM M-134G wchodzi kotyska, ramie pio-
nowe oraz czop mocowania. Koltyska broni umozliwia zmiane kata ostrza-
lu w pionie (w elewacji). Ramie pionowe stanowi gtéwny wspornik WPKM
M-134G i umozliwia zmiane kata strzelania w poziomie (w azymucie).

Zespo6l zasilania w amunicje sktada sie ze skrzynki amunicyjnej, pokrywy
z wyrownywaczem tasmy, silnika dosylajacego i rekawa tasmy amunicyjne;j.
Umozliwia on tasmie amunicyjnej z amunicja 7,62x51 mm NATO na swobod-
ny przesyl ze skrzynki amunicyjnej do karabinu.

Na rys. 2 przedstawiono ulozenie taémy amunicyjnej w skrzynce amuni-
cyjnej, a na rys. 3 w rekawie tasmy doprowadzajacej amunicje do karabinu.

Zgodnie z zalozeniami stanowiska strzeleckie zabudowano w kabinie trans-
portowe;j:

e w drzwiach bocznych usytuowanych na lewej burcie $migtowca,

e w tylnej czesci kabiny,
e w luku awaryjnym okna usytuowanym na prawej burcie $miglowca.

Widok stanowisk przedstawiono na rys. 4, 51 6.



BADANIA W LOCIE SYSTEMU WIELOLUFOWYCH... 431

Rys. 2. Ulozenie tasmy amunicyjnej w skrzynce amunicyjnej

=

Rys. 4. Widok sanowiska strzeleckiego usytuowanego w tylnej czesci kabiny
tadunkowej Smiglowca
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Rys. 5. Widok stanowiska strzeleckiego usytuowanego w drzwiach bocznych kabiny
tadunkowej $miglowca

Rys. 6. Widok stanowiska strzeleckiego usytuowanego w luku awaryjnym okna
kabiny tadunkowej $émiglowca

6. Specyfikacja wielolufowego pokladowego karabinu
maszynowego 7,62 mm — M-134G

Specyfikacje techniczng WPKM 7,62mm — M-134G przedstawiono w ta-
beli 1.
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Tabela 1

Kaliber 7,62x51 mm NATO

Dlugosé catkowita 33 cale (838 mm)

Dlugosé lufy 22 cale (559 mm)

Masa wlasna karabinu 341bs (15,44 kg)

Calkowita masa systemu 621bs (28,15 kg)

Zasieg skuteczny ok. 914m (1000 yrd)

Sposob prowadzenia ognia tylko ogien ciagty

Sita odrzutu 3000 strz./min — 889,6 N (91 kG)
3200 strz./min — 1045,3 N (106,7 kG)
4000 strz./min —1423,4 N (145,3kG)

Czas rozpedzenia zespotu luf 0,5s

Czas wyhamowania zespotu luf | 0,4s

Szybkostrzelnosé teoretyczna regulowana: 3000 strz./min,
3200 strz./min, 4000 strz./min

Zasilanie prad staly: 24V, 39 A

Sposob dziatania bron napedowa, zasilanie elektryczne

7. Badania naziemne

Celem badan naziemnych byto:

Sprawdzenie i ocena dokumentacji konstrukcyjnej i eksploatacyjnej.

Sprawdzenie zgodnosci ukompletowania $miglowca z wymaganiami
WZTT i dokumentacja konstrukcyjna.

Sprawdzenie zabudowy stanowiska strzeleckiego w lewych drzwiach
bocznych kabiny transportowe;j.

Sprawdzenie zabudowy stanowiska strzeleckiego w tylnej czesci kabiny
transportowe;.

Sprawdzenie zabudowy stanowiska strzeleckiego w luku awaryjnym okna
kabiny transportowej.

Sprawdzenie masy $miglowca oraz ocena polozenia $rodka masy Smi-
glowca Mi-17-1V bez tylnych drzwi kabiny transportowej z zabudowa-
nymi wielolufowymi poktadowymi karabinami maszynowymi.

Ocena wpltywu pracy zabudowanego systemu na prace innych systeméw
$miglowca, w szczegolnosci systemu awionicznego oraz instalacji energe-
tycznej i odwrotnie.
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e Ocena dostosowania zabudowanego na $migtowcu Mi-17-1V systemu
WPKM 7,62 mm do NVG.

e Sprawdzenie czasu montazu i demontazu stanowisk strzeleckich.

e Sprawdzenie sektorow ostrzatu ze stanowisk strzeleckich.

Pozytywne wyniki przeprowadzonych badan naziemnych, stanowity podstawe
do przeprowadzenia badan w locie.

8. Badania w locie

Podczas badan w locie $émigtowca Mi-17-1V nr 6106 wykonano czterna-
Scie lotow probnych doswiadczalnych. Loty realizowano na poligonie lotniczym
Nadarzyce. Podczas lotow wykonywano strzelania do wystawionych celow:

e pojedynczo z kazdego stanowiska,

e 7z dwoch stanowisk jednocze$nie w réznych konfiguracjach (prawe-lewe,
lewe-tylne, prawe-tylne),

e 7 trzech stanowisk jednoczesnie.

Na rys. 7, 81 9 przedstawiono przyklady realizacji badan w locie.

Rys. 7. Przebieg badan w locie (strzelanie z tylnego stanowiska kabiny
transportowej)

W zrealizowanych lotach dokonano:

e Oceny bezpieczenstwa eksploatacji systemu wielolufowych karabinéw
maszynowych.
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Rys. 8. Przebieg badan w locie (strzelanie ze stanowiska w drzwiach bocznych
kabiny transportowej)

Rys. 9. Przebieg badan w locie (réwnoczesne strzelanie ze wszystkich stanowisk
kabiny transportowej)

e Oceny wplywu pracy zabudowanego systemu na prace innych systeméw
$miglowca, w szczegolnosci systemu awionicznego oraz instalacji energe-
tycznej i odwrotnie.

e Oceny dostosowania zabudowanego na $migtowcu Mi-17-1V systemu
WPKM 7,62 mm do NVG.

e Sprawdzenia sektoréw ostrzatu ze stanowisk strzeleckich.
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9. Wnioski

W wyniku przeprowadzonych badan stwierdzono, ze:

Stanowiska strzeleckie zabudowane w kabinie transportowej maja pra-
widtowo ustawione sektory ostrzalu WPKM 7,62 mm, ktore zapobiegaja
przypadkowemu przestrzeleniu czes$ci §migtowca.

Skrzynki amunicyjne z zatadowanymi tasmami amunicyjnymi sa przy-
mocowane stabilnie do elementéw $miglowca.

Wyniki badan potwierdzity skutecznosé i celowosé zabudowy w $migtow-
cu Mi-17-1V stanowisk strzeleckich w kabinie transportowej. Wniesione
zmiany do konstrukcji i wyposazenia $migtowca Mi-17-1V poprawily jego
ochrone wtasna oraz walory operacyjne.

Wyniki badan potwierdzily, ze zabudowany system 7,62 mm wielolu-
fowych pokladowych karabinéw maszynowych na pokladzie Smigltowca
Mi-17-1V nr 6106 spetnil wymagania uzytkownika zawarte we Wstep-
nych Zatozeniach Taktyczno-Technicznych na 7,62 mm wielolufowy po-
ktadowy karabin maszynowy (7,62 mm WPKM) wraz z przystosowaniem
$migtowcow Mi-17 do uzytkowania 7,62 mm WPKM.

Wyniki badan potwierdzilty bezpieczenstwo uzytkowania $miglowca
Mi-17-1V z zabudowanym systemem 7,62 mm wielolufowych poktado-
wych karabinéw maszynowych M-134G.

Wystapily wahania wskazan wysoko$ciomierza barometrycznego +50 m
oraz szybkie drgania wskazéwki predkosciomierza podczas prowadzenia
ognia ze stanowisk strzeleckich zabudowanych w lewych drzwiach bocz-
nych i w luku awaryjnym okna w przedziale kabiny transportowej, w kie-
runku wykonywania lotu. Powyzsze zaburzenia wskazan zanikaja po za-
przestaniu prowadzenia ognia i zdaniem zalogi Smigtowca nie stanowia
zagrozenia dla realizacji lotu.

We wszystkich pozostalych przypadkach uzytkowania systemu WPKM
7,62mm M-134G nie stwierdzono negatywnego wplywu na prace zad-
nych systeméw $migtowca.
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Flight tests of multi-barreled machine gun system built on
helicopters board

Abstract

This article presents tests of multi-barreled machine gun system built on helicop-
ters board. Described weapon system consists of three 7,62 mm multi-barreled machine
guns M-134G built on the architectural framework of shooting positions located in the
emergency hatch window, the left-side door and the rear doors of transport space of
helicopter Mi-17-1V. The article presents the basic tactical and technical parameters
of the multi-barreled machine gun M-134G and detailed location and equipment of
shooting positions. Secondly, the adopted range and the actual conduct of that system
tests was discussed. Among other things, its reliability, the impact of his work on the
operation of the other on-board systems and vice versa was rated. The effectiveness of
the protection of the helicopter was analyzed too. The results of tests of that system
are given in conclusion, in particular its compliance with the tactical and technical
requirements to the system.
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