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CONCEPT OF ERGONOMIC REQUIREMENTS FOR
AIRCRAFT CABINS

MIROSEAW ADAMSKI', LUKASZ GIL, KAMIL SKURA?

Polish Air Force Academy
e-mail : ‘tetrazen@wp.pl; *kamil.s@wp.eu

ARIEL ADAMSKI

42nd Training Air Base
e-mail: arnelo@gmail.com

The purpose of this publication is to conduct a comparative analysis of the ergonomics
of aircraft cabins based on examples and to develop the concept of equipping the aircraft
cabin in terms of ergonomics. In the modern world, cabin ergonomics plays a very
important role because it directly affects the safety of the performed tasks. This article
contains a comparative analysis of selected elements of the cabins of the TS-11 Iskra,
MiG-29 and F-16 aircraft, used by the Polish Armed Forces. As a final effect, the cabin
furnishings concepts were proposed in terms of ergonomics.
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APPLICATION OF MICROWAVE WEAPONS

MIROSEAW ADAMSKI, KAMIL SKURA

Polish Air Force Academy
e-mail: tetrazen@wp.pl, kamil.s@wp.eu

A high power microwave weapon is a type of high-energy weapon that uses a focused
and targeted microwave beam to hit targets. To generate a beam, a power source is needed
to provide a sufficiently high voltage and current. The study analyzed the principle of
operation of the microwave oven with special consideration of the methods of obtaining
the highest possible power of the generated microwave beam. The analysis of the operation
of the beam for electronics and live force has been analyzed. The issue of developing a
suitable microwave protective suit for a soldier of the future was also touched upon.
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DESANTOWANIE ZE SMIGLOWCA Z WYKORZYSTANIEM
TECHNIK LINOWYCH

GRZEGORZ BECZKOWSKI, SELAWOMIR KRAINIEWSKI, JAROSEAW KRZONKALLA,
MAJ MORDZONEK, STANISLAW RYMASZEWSKI, FRANCISZEK ZGRZYWA

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: grzegorz.beczkowski@itwl.pl

Desant - operacja wojskowa polegajaca na przerzuceniu wojsk drogg powietrzna,
ladowsg, nawodng na terytorium nieprzyjaciela.

Szczegblnym rodzajem desantowania jest desant ze $migtowca.

Zasadniczo desantowanie ze §migtowca realizowane jest na cztery sposoby.

Z wykorzystaniem technik zjazdu z uzyciem dodatkowego sprzetu, np. wspinacz-
kowego, techniki Fast-rope — zjazdu metoda szybkiej liny bez uzycia dodatkowego
sprzetu, technik spadochronowych i desantowania z przyziemienia.

Technika Fast-rope polega na zjezdzie osoby desantowanej po grubej linie opuszczonej
ze $migtowca do styku z ziemig poprzez oplecenie liny rekoma i nogami desantowanego.
Technika ta stosowana jest w przypadku braku mozliwosci ladowania $miglowca oraz
desantowania duzej ilosci 0osob w krotkim czasie. Zasadniczo w tej technice do zjazdow
uzywane s3 liny o $rednicy ok. 40 mm. Przy zjezdzie, z powodu tarcia o ling desantowa,
wymagane jest uzycie rekawic ochronnych przez desantujacych. Metoda jest szybsza, ale
jednoczes$nie bardziej niebezpieczna niz zjazd z wykorzystaniem sprz¢tu wspinaczkowego.

Natomiast techniki z uzyciem dodatkowego sprzetu sa bezpieczniejsze 1 bardziej
uniwersalne, ale wymagaja kosztownego specjalistycznego oprzyrzadowania oraz
specjalistycznych umiejetnosci od 0soby desantowane;.

W artykule oméwiono sposoby desantowania, ewakuacji i podejmowania os6b na
poktad $miglowca z wykorzystaniem technik linowych, w tym z uzyciem sprzetu
wspinaczkowego oraz technike szybkiej liny (Fast-rope).
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WYZNACZANIE OPYMALNEJ TRAJEKTORII LOTU BSP
Z WYKORZYSTANIEM METODY GRADIENTOW
SPRZEZONYCH

BARTOSZ BRzOZOWSKI!, ZDZISLAW ROCHALA?

Wydziat Mechatroniki i Lotnictwa, Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: ‘bartosz.brzozowski@wat.edu.pl, *zdzislaw.rochala@wat.edu.pl

GRZEGORZ KOWALECZKO

Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych
e-mail: g.kowaleczko@wsosp.pl

Bezzalogowe statki powietrzne (BSP) w ostatnich latach przestalty by¢ utozsamiane
wylacznie z dzialaniami militarnymi, a do powszechnego uzytku weszto pojecie dron,
opisujace najczesciej wielowirnikowy $miglowiec. Wraz z rosngcg popularnoscia BSP
zaczeto prowadzi¢ prace nad przepisami dotyczacymi ich bezpiecznego 1 legalnego
uzytkowania. W Polsce nowelizacja z dnia 30 czerwca 2011 roku, ustawy z dnia 2 lipca
2002 roku Prawo lotnicze wprowadzita rozwigzanie, ktore dopuszcza wykonywanie lotoéw
bezzatogowych po speknieniu okreslonych wymogow dotyczacych wyposazenia statkow
wykonujacych takie loty oraz kwalifikacji personelu lotniczego. Europejska Agencja
Bezpieczenstwa Lotniczego (EASA) przygotowuje obecnie wytyczne dla krajow
cztonkowskich Unii Europejskiej dotyczace ujednolicenia przepisow dotyczacych
uzytkowania BSP. Obecnie wigkszo$¢ lotow wykonywana jest na otwartej przestrzeni
W zasiggu wzroku operatora, co wynika zardwno z mozliwosci sprzetowych systemow
bezzatogowych, jak i z uregulowan prawnych. Loty w petni autonomiczne sg rzadkoscia,
ale stanowig jeden z najpopularniejszych obszarow badawczo-rozwojowych dotyczacych
BSP. SESAR Joint Undertaking zaproponowato U-Space jako mozliwo$¢ szerszego
zastosowania lotow w pelni autonomicznych w przestrzeni zurbanizowanej. Wszystkie
wspomniane uregulowania taczy konieczno$¢ wyposazenia BSP w liczne urzadzenia
I systemy bezpieczenstwa. Jednym z takich systemow jest umozliwienie wykrywania
przeszkod i ich omijania (ang. Sense and Avoid). Zaproponowany w niniejszym referacie
algorytm metody gradientow sprzezonych do wyznaczania optymalnej trajektorii lotu
moze by¢ zastosowany do wyliczania trasy BSP uwzgledniajacej przeszkody terenowe.

W referacie zaprezentowano etapy opracowania, implementacji oraz weryfikacji
algorytmu sterowania optymalnego z wykorzystaniem metody gradientow sprzezonych dla
czterowirnikowego bezzalogowego statku powietrznego, realizujacy stabilizacje jego
potozenia w przestrzeni oraz wyznaczajacy trajektori¢ lotu do okreslonego punktu zgodnie
z przyjetym kryterium optymalizacji. Pierwszym etapem bylo okreslenie problemu
sterowania optymalnego dla czterowirnikowego BSP. Etap ten sktada si¢ z czterech
kolejnych faz: opracowania modelu matematycznego sterowanego obiektu, okresleniu
ograniczen wektorow stanu 1 sterowan, zdeterminowaniu zadania sterowania oraz
zdefiniowaniu wskaznika jako$ci sterowania. Nastgpnie opracowano i zaimplementowano
algorytm sterowania optymalnego wykorzystujacy metode gradientow sprzezonych dla
czterowirnikowego BSP. Natomiast ostatnim etapem bylo przeprowadzenie licznych badan
weryfikacyjny przyjetego rozwigzania.
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ZASTOSOWANIE ALGORYTMU OPTICAL-FLOW
DO SLEDZENIA OBIEKTOW

MARCIN CHMIEL, MARCIN CHODNICKI, MIROSLAW NOWAKOWSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: poczta@itwl.pl

Wzrost wydajnosci obliczeniowych komputeréw w ostatnich latach pozwolit na
zastosowanie algorytméw do analizy obrazu. Mozliwos¢ §ledzenia obiektow na podstawie
takiej obrazu z kamery moze by¢ wykorzystana m.in. do: przetwarzania informacji
0 przemieszczaniu si¢ uczestnikéw ruchu drogowego przez system monitoringu
miejskiego; nawigacji przez systemy autonomiczne; prowadzenia obserwacji
1 naprowadzania $srodkow bojowych na cel.

Istniejg liczne algorytmy wykorzystywane do $ledzenia obiektow. Wigkszo$¢ z nich
zaimplementowana jest w bibliotece OpenCV — Open Computer Vision Library. Ponadto
w zwigzku z przeniesieniem wigkszosci obliczen realizowanych przez omawiane
algorytmy na procesor graficzny (GPU) kod tej biblioteki jest bardzo wydajny. Aby
wybra¢ odpowiedni algorytm do $ledzenia obiektow, przeanalizowano i przetestowano
najpopularniejsze z nich. W wyniku takiej analizy wyrdzniono:

e Template Matching — algorytm, ktorego zadaniem jest odnalezienie najbardziej
podobnego do wskazanego fragmentu obrazu na innym obrazie;

e Optical Flow - wybrane punkty (piksele) z jednego obrazu szukane
sa w drugim (w przypadku $ledzenia obiektéw najczes$ciej w obecnej ramce
szukane sa piksele z poprzedniej ramki, tak aby odnalez¢ wcze$niej wybrany

obiekt);
e Algorytmy wykorzystujgce informacje o kolorze (np. Camshift, Meanshift,
Histogram of oriented gradients (HOG)) - analiza podobienstw

histogramow okreslajacych zestawienie kolorow lub kierunku zmiany jasno$ci
pikseli w wybranym obszarze (HOG);

e Sieci neuronowe — ktorych zadaniem jest ,,nauczenie” (tzw. machine learning)
komputera jak wyglada dany obiekt z uzyciem klasyfikatora. Tego typu algorytmy
najczesciej wykorzystywane sa w popularnych aplikacjach mobilnych i1 stuza m.in.
do wykrywania ludzi, twarzy, samochoddéw lub innych obiektow;

e Algorytmy wycigcia tla (Background Subtraction) — grupa algorytméw, ktére
znajdujg zastosowanie m.in. w monitoringu miejskim. Tworzony jest model
nieruchomego 1 niezmieniajagcego si¢ tla. Wygenerowany model pozwala na
wskazanie przez algorytm obiektow, ktore pojawily si¢ na scenerii, tymi obiektami
sa najczesciej ludzie lub pojazdy.

Ze wzgledu na swojg uniwersalnos$¢ oraz szybko$¢ dziatania wybrany zostal algorytm
Optical-flow. Uzycie tego algorytmu umozliwito ptynne §ledzenie wybranego obszaru
pikseli. Przy dobraniu odpowiednich parametrow, sposobu i czestotliwosci jego uzycia
algorytm umozliwit $ledzenie dowolnego obiektu, ktéry nie zmieniat w zbyt duzym
zakresie swojego wygladu (ksztattu, koloru, jasnosci). Ponadto odpowiednia analiza
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matematyczna wykrytych punktoéw oraz zastosowanie odwrdconego szukania punktéw
pozwolity na wyeliminowanie znacznej wigkszos$ci btedéw generowanych przez algorytm.

Wprowadzenie odwrdconego szukania w celu oceny poprawnosci pomiaru
przemieszczenia punktdw pozwolito na wykorzystanie algorytmu Optical-flow
do porownywania obrazow, ktore moze zosta¢ wykorzystane do ponownego znalezienia
zgubionego obiektu.
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BADANIA SYMULACYJNE SAMOLOTU
BEZZAL.OGOWEGO KLASY HALE

PIOTR CHMIELEWSKI®, WIESEAW WROBLEWSKI?

YWB Electronics; Zaklad Autonomicznych Systeméw Bojowych; WB Group
’Katedra Inzynierii Kriogenicznej, Lotniczej i Procesowej, Politechnika Wroctawska
e-mail: p.chmielewski@wb.com.pl, wieslaw.wroblewski@pwr.edu.pl

Referat przedstawia badania zwigzane z projektem bezzatogowego statku powietrznego
o duzej dlugotrwatosci lotu operujacego na pulapach stratosferycznych. Z powodu
wykonywania lotow na wysokich putapach samolot zmaga si¢ z pracg skrzydia przy
bardzo niskich liczbach Reynoldsa, dlatego tez przeprowadzone badania dotyczyly
mozliwo$ci wymuszenia przesuni¢cia zakresu krytycznego tej liczby. W tym celu
przeanalizowano zagadnienie sztucznej burzliwosci przeptywu oraz przedstawiono metody
jej realizacji. Przeprowadzono szereg badan symulacyjnych oraz badan modelowych
w celu weryfikacji skuteczno$ci turbulatora drutowego na popraweg jakosci aerody-
namicznej profilu LDA (ang. Low Drag Airfoil). Badania symulacyjne zostaly
przeprowadzone w oparciu 0 metody numeryczne przy wykorzystaniu oprogramowania
Xfoil oraz ANSYS Fluent. Przedstawiono proces generowania siatki obliczeniowej oraz
badania wplywu gestosci siatki na jako$¢ wynikow. Przeanalizowano charakterystyki
profilu bez oraz z zastosowanym turbulatorem. W celu ustalenia wptywu turbulatora na
jako$¢ aerodynamiczng profilu postanowiono, iz badania, zarowno symulacyjne jak i
modelowe, zostang przeprowadzone dla szeregu potozen generatora wirow. Uzyskane
wyniki porownano z pomiarami dokonanymi podczas badan w tunelu hydrodynamicznym
Politechniki Wroctawskiej. Badania przeprowadzone =zostaly przy uzyciu modelu
wykonanego w technologii FDM (ang. Fused Deposition Modeling) symulujgcego
skrzydto o nieskonczonym wydtuzeniu. W celu dokladniejszej obserwacji zachodzacych
zjawisk zastosowano wizualizacj¢ barwng. Zaprezentowano technologi¢ wytworzenia
modelu do badan z zintegrowanym systemem kanatow doprowadzajacych ciecz barwiaca.
Dokonano poréwnania wynikdéw uzyskanych metodami numerycznymi oraz tych
pochodzacych z badan tunelowych. Opisano wplyw turbulatora na zmiang¢ jakosci
aerodynamicznej badanego profilu w przebadanym zakresie katow natarcia.
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ZASTOSOWANIE STEROWANIA KASKADOWEGO DO
REGULACJI WYSOKOSCI | PREDKOSCI OPADANIA
| WZNOSZENIA BSP

MARCIN CHODNICKI, MICHAL MAZUR, MIROSEAW NOWAKOWSKI,
GRzZEGORZ KOWALECZKO

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: poczta@itwl.pl

Glowna cecha Bezzatogowych Statkow Powietrznych (BSP) jest brak pilota, a co za
tym idzie, minimalizacja btedow ludzkich podczas wykonywania zadan. BSP wyposazone
sg w algorytmy ulatwiajace operowanie nimi, tzw. tryby pélautomatyczne oraz majg
mozliwo$¢ wykonywania lotdow w pelni autonomicznych. Zastosowane algorytmy sg to
petle sterowania oraz estymacji parametrow lotu z dostepnych sensoréw. W artykule
opisano matematycznie prawa sterowania, bazujac na regulacji kaskadowej PID, oraz
opisano estymacje standéw wysokosci 1 predkosci pionowej BSP przy wykorzystaniu filtru
Kalmana. Opisane rozwigzania zostaly zaimplementowane w §rodowisku symulacyjnym
I rzeczywistym. Wyniki zostaty przedstawione w postaci wykresow.
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METODY MODELOWANIA WIRNIKOW UAV
O MALEJ SREDNICY

MARCIN CIloprCIA, CEZARY SZCZEPANSKI

Politechnika Wroctawska
e-mail: Cezary.szczepanski@pwr.edu.pl

Jednym z Kluczowych aspektéw sterowania wielowirnikowymi UAV (BSP) jest
zagadnienie korelacji momentu z silg ciggu generowang przez S$miglo. Niepewnos$¢
strukturalna zlinearyzowanego modelu, zaktadanego przy klasycznym sterowaniu
regulatorem PID, powoduje liczne praktyczne problemy zwigzane ze stabilnoscig statku
bezzatlogowego. Objawiaja si¢ one niestabilng praca regulatora osi Z przy gwattownych
manewrach oraz zwigkszong podatnoscig wielowirnikowego UAV na niedoskonatosci
geometrii. Dzigki znajomosci modelu $Smigta mozliwe staje si¢ analityczne wyznaczenie
granic stabilno$ci sktadowej pionowej Z ukladu sterowania oraz implementacje
kompensacji nieliniowych zjawisk zachodzacych na $migle.

W pracy zostang przedstawione najpopularniejsze metody modelowania 1 identyfikacji
$migiet o niewielkiej $rednicy wykorzystywanych w cywilnych UAV. Zostang one
sklasyfikowane pod wzgledem jakos$ci odwzorowania zjawisk zachodzgcych na $migle
oraz tatwosci ich implementacji do sterowania lotem UAV.
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MODEL PRZESTRZENI POWIETRZNEJ BAZUJACY
NA GRAFIE KRAWEDZIOWYM DO ZASTOSOWANIA
W SYSTEMIE AUTOMATYCZNEGO PLANOWANIA LOTU

GRZEGORZ DRUPKA, ANDRZEJ MAJKA, TOMASZ ROGALSKI

Politechnika Rzeszowska, Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa
e-mail: g.drupka@prz.edu.pl, andrzej.majka@prz.edu.pl, orakl@prz.edu.pl

Artykut przedstawia jedng z mozliwosci budowy modelu przestrzeni powietrznej do
zastosowan w automatycznym planowaniu lotu wewnatrz przestrzeni lotow swobodnych.
Dotychczas model przestrzeni powietrznej zbudowany byt z przylegajacych do siebie
komorek. W przestrzeni 2D komorki sg o ksztatcie kwadratéw, natomiast w 3D komorki sg
szescienne. Kazdej komorce przypisano rekord z danymi niezbednymi do planowania lotu.
Sa to np. dane odnos$nie warunkéw atmosferycznych lub dostepnosci przestrzeni
powietrznej w okreSlonym przedziale czasowym. Na ich podstawie system analizuje
odpowiednio wagi, a trasa przelotu wyznaczana jest automatycznie. W rekordzie danych
zawarte sg takze informacje o odleglosci do sgsiednich komorek. Przeliczenie
i zsumowanie wag na poszczegblnych odcinkach pozwala na poréwnanie wielu
alternatywnych drog. W dotychczasowych badaniach zastosowano graf wierzchotkowy,
w ktorym Srodek komorki taczony byt poprzez krawedzie grafu ze $rodkiem sgsiednich
komorek. Zatem wierzcholek grafu miescit sie¢ centrum pojedynczej komorki.
Zaprezentowane rozwigzanie pozwala, dzigki zastosowaniu grafu krawedziowego, na
bezposrednie przypisanie danych zawartych w komoérce do dystansu. Takie rozwigzanie
jest mozliwe, bowiem wierzchotek grafu krawedziowego stanowi polaczenie Srodkow
dwoch komorek, ktore taczy. Jednakze taka interpretacja ujawnia koniecznos$¢ usrednienia
wartosci z komorek polaczonych przez wierzcholek grafu krawedziowego. Przedstawiona
w artykule analiza nakres$la perspektywy przeksztalcenia grafu wierzchotkowego na
krawedziowy celem uzyskania odpowiedzi odno$nie zalet i wad obu podejs¢.
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ACTIVE SUPPRESSION OF AEROELASTIC PHENOMENA BY
ARTIFICIAL INTELLIGENCE CONTROL METHODS

FRANCISZEK DuL

Wydziat Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa, Politechnika Warszawska
e-mail: fdul@meil.pw.edu.pl

Aircraft still have problems with various aeroelastic vibrations. Although the most
dangerous bending-torsional flutter of wing and controls is practically eliminated from
commercial and military aviation, other aeroelastic vibrations, especially of ailerons, are
still observed and they were even a reason of spectacular disaster of a very modern stealth
fighter twenty years ago. Although less dangerous than flutter, the nonlinear structural
vibrations of controls, even if not destructive, are highly undesirable because of their
negative impact on control system’s devices. Such vibrations have often highly nonlinear
hysteresis nature and then cannot be prevented by passive methods of prevention
(increasing the stiffness and damping of the control system). Active suppression is thus an
attractive option, because the Flight Control Systems (FCS) mounted on modern aircraft
can be used without essential modifications for this purpose [1]. However, active
suppression of aeroelastic vibrations by classical linear methods of control, although
proved to be effective in suppressing the linear (flutter) or mildly nonlinear (freeplay
induced) vibrations, are not strong enough in case of highly nonlinear hysteresis vibrations.
Such vibrations can be suppressed by nonlinear methods of control that were successful in
other nonlinear control problems.

In this study the Artificial Intelligence type Neural Network/ Reinforcement Learning

nonlinear controller (NN/RL) is proposed for suppressing of highly nonlinear structural
vibrations of ailerons. A synthesis of NN/RL controller based on reinforcement learning of
the neural network with an utility function that assesses the states of the system according
to their distance to the desired equilibrium (absence of the vibration of aileron) will be
described. The learning of the neural network is based on the set of episodes being
simulations of nonlinear aileron’s vibrations for various initial conditions chosen in some
neighborhood of the equilibrium state. The gradient method is used in learning to find the
optimal weights for the net. Some drawbacks of this approach will be also discussed.
It will be shown that the NN/RL nonlinear controller is able to damp the nonlinear
hysteresis vibrations of aileron much stronger than the linear controllers, such as LQR or
H.., Although NN/RL controller is still not able to suppress nonlinear hysteresis vibrations
completely, one can realistically supposed that more involved neural network comparing to
that used in present work will be able to do it, in opposition to the classical linear methods
that probably reaches their limits in this area. It will be also shown, that NN/RL controller
is robust enough, even in comparing with the robust H., method.

[1] Dul, F.A., “Active Suppression of Freeplay Aeroelastic Vibrations of Ailerons by

Robust Control Methods with Incomplete Measurements”, Aircraft Engineering and
Aerospace Technology, vol.90, issue 4, 2018.
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URZADZENIE DO STARTU | ODZYSKIWANIA BSL
W WARUNKACH OGRANICZONEJ PRZESTRZENI

RAFAL DzIwisz, ANDRZEJ GRONCZEWSKI

Politechnika Wroctawska, Katedra Inzynierii Kriogenicznej, Lotniczej i Procesowej
e-mail: r.dziwisz95@gmail,com; andrzej.gronczewski@pwr.edu.pl

Rozw¢j lotnictwa spowodowat znaczne rozszerzenie zakresu zadan realizowanych
przez t¢ dziedzing transportu. Oprocz typowych zadan, jakimi sg transport ludzi i/lub
towarow, pojawily si¢ szerokie potrzeby realizacji lotniczych zadan rozpoznawczych,
w szeroko rozumianym znaczeniu tego stlowa. Poczatkowo dominujaca role odgrywaty
w tym zakresie zastosowania militarne. W miar¢ postgpu technologicznego w tej
dziedzinie coraz czgsciej wykorzystywano lotnictwo do realizacji licznych zadan
cywilnych. Zadania te dedykowane byly w coraz wigkszym stopniu bezzalogowym
statkom latajgcym (BSL), ze wzgledu na oczywiste zalety takiego rozwigzania.
Dynamiczny rozwo0j technologii BSL zaowocowat licznymi konstrukcjami statkow
powietrznych, poczawszy od mikro samolotéw, az do samolotow o rozmiarach i masie
dorownujacych ztogowym statkom powietrznym, poprzez wielosilnikowe wiroplaty, az po
konstrukcje  wykorzystujace  jednoczesnie  wiasciwosci  samolotu 1 wiroplata.
Doswiadczenia eksploatacyjne wskazuja, ze w przypadku konieczno$ci zapewnienia
stosunkowo duzej dlugotrwatosci lotu lub duzego zasiegu, jednym z najkorzystniejszych
rozwigzan jest zastosowanie samolotu bezzalogowego. Do podstawowych ograniczen
mozna zaliczy¢ w tym przypadku konieczno$¢ nadania samolotowi odpowiedniej
predkosci podczas startu oraz problem bezpiecznego ladowania. W przypadku
przewidywania startu i ladowania z lotniska nie wystepuja jakiekolwiek ograniczenia
I utrudnienia, jednak wiele zastosowan BSL wymaga wykorzystywania urzadzenia
w warunkach ograniczonej przestrzeni. Wowczas najwigkszym problemem jest ladowanie
samolotu.

W referacie przedstawiono projekt zestawu umozliwiajgcego start i odzyskiwanie BSL
o r6znych masach. Opracowany zestaw spelnia nastepujace, glowne wymagania:

—umozliwia start przy zerowej dtugosci rozbiegu (start z wyrzutni);

— umozliwia odzyskiwanie statku powietrznego przy zerowej dtugosci dobiegu;

— zestaw do startu 1 odzyskiwania BSL bedzie mozliwy do transportu w kontenerze
mieszczacym si¢ w typowej przyczepie przeznaczonej dla samochodu osobowego.

Gtowny akcent referatu potozony jest na rozwigzanie konstrukcyjne urzadzenia do
odzyskiwania statku powietrznego.
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URZADZENIE DO RATOWNICTWA POWIETRZNEGO
Z WYSOKICH OBIEKTOW

AGATA FIGULA, ANDRZEJ GRONCZEWSKI

Politechnika Wroctawska, Katedra Inzynierii Kriogenicznej, Lotniczej i Procesowej
e-mail: figula.agata@gmail.com; andrzej.gronczewski@pwr.edu.pl

Zagrozenia bezpieczenstwa we wspotczesnym $§wiecie prowadzg do wypadkow, ktérych
negatywne skutki mozna zminimalizowa¢ lub czasami wyeliminowa¢ dzigki szybkiej
i skutecznej ewakuacji ludzi z miejsc zagrozonych. Szczegdlne trudnosci w ewakuacji,
przy powaznych zagrozeniach bezpieczenstwa, nastreczajg trudno dostepne obiekty
infrastruktury budowlanej. Niebagatelne znaczenie dla skuteczno$ci akcji ratowniczych
maja tu nastgpujace uwarunkowania:

— utrudniony dostgp do miejsc akcji ratowniczej ze wzglgdu na wysokosé obiektu;

— istnienie zabudowy utrudniajacej dostep do obiektu, z ktorego ewakuowani sg ludzie;

— duza liczba 0s6b znajdujacych si¢ w strefie bezposredniego zagrozenia.

Doswiadczenie wskazuje, ze w przypadku wielu tragicznych zdarzen mozliwe bytoby
ograniczenie strat w ludziach (lub ich uniknigcie), gdyby shuzby ratownicze dysponowaty
wyposazeniem pozwalajgcym na szybkie dotarcie do poszkodowanych oraz bezpieczng ich
ewakuacj¢ z miejsca wypadku. Nierzadko czas dotarcia do ludzi wymagajacych pomocy
jest czynnikiem wptywajacym na stopien uszczerbku na zdrowiu lub nawet decydujagcym
0 przezyciu. Szczeg6lne trudnoSci wystgpuja przy konieczno$ci ewakuacji ludzi
z obiektow trudnodostepnych. Do takich obiektow mozemy zaliczy¢ m.in. bardzo wysokie
budynki lub miejsca potozone w terenie, ktérego uksztalttowanie uniemozliwia uzycie
tradycyjnych srodkoéw ewakuacji (np. tereny gorskie).

Projektanci i konstruktorzy budynkéw o znacznych wysokosciach, w zakresie
zapewnienia  bezpieczenstwa biernego, przewiduja sposoby ewakuacji  ludzi
w przypadkach katastroficznych (np. pozar). Zazwyczaj sa to drogi ewakuacyjne wewnatrz
lub na zewnatrz obiektu, umozliwiajace samodzielne opuszczenie zagrozonej strefy. Takie
rozwigzania powoduja jednak ograniczenia zwigzane (np. w przypadku rozlegtego pozaru)
z ryzykiem zablokowania wszystkich drog ewakuacyjnych. Woéwczas bezpieczng
ewakuacje moga zapewni¢ jedynie stuzby ratownicze. W przypadku koniecznosci
ewakuacji ludzi z duzej wysokosci stuzby ratownicze muszg dysponowa¢ odpowiednim
sprzgtem ratunkowym. Nierzadko wewngtrzne drogi ewakuacji staja si¢ calkowicie
niedrozne i wowczas zachodzi potrzeba wykorzystania $miglowcow. Jednakze ratownik
opuszczany na linie najczesciej moze, podczas jednorazowej akcji, podjac¢ zaledwie jedng
osobe. Kolejnym problemem jest skomplikowany pilotaz $miglowca spowodowany
konieczno$cia wykonania precyzyjnego zawisu w poblizu budynku, nierzadko
w warunkach zadymienia oraz burzliwej atmosfery bedacej skutkiem wptywu
infrastruktury budowlanej na prady powietrzne. Do ratowania ludzi z obiektow
trudnodostepnych proponuje si¢ wykorzystanie nowego, mobilnego urzadzenia -
Urzadzenia Do Ratowania Ludzi (UDRL). Idea ewakuacji ludzi z obiektow
trudnodostepnych oparta zostata na podwieszanym pod $migtowcem urzadzeniu, ktore
zapewni mozliwos¢ podjecia jednorazowo Kilku osob. Urzadzenie to bedzie miato
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mozliwo$¢ przemieszczania si¢ w pewnym, ograniczonym zakresie, niezaleznie od
potozenia $migtowca. Takie rozwigzanie wyeliminuje konieczno$¢ ustalenia precyzyjnego
potozenia $miglowca wzgledem obiektu, co znaczenie skrdci czas ewakuacji. Urzadzenie
zostanie wyposazone w uktad zapewniajgcy jego stabilizacje podczas podejmowania na
poktad ratowanych oso6b. W referacie przedstawiono analize mozliwosci ratowania ludzi
z obiektow trudnodostepnych, zaprezentowano koncepcje konstrukcyjng UDRL, a takze
opisano rozwigzania techniczne zapewniajace jego mobilnos¢ i stabilizacje. Ponadto
przedstawiono koncepcj¢ wyposazenia 0raz opracowane procedury wykorzystania
urzadzenia.

Referat bedzie rozwinigciem i kontynuacjg referatu przedstawionego na Konferencji
ML-XVII 2016, przez tych samych autorow — Andrzeja Gronczewskiego i Agate Matras
(obecnie Agata Figuta).
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PROJEKTOWANIE TRAS DLA ODRZUTOWYCH CELOW
POWIETRZNYCH NA POLIGONIE WICKO MORSKIE
W ASPEKCIE CECH DYNAMICZNYCH OBIEKTU

BARTOSZ GAWELDA, MACIE] KULINSKI
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: bartosz.gawetda@itwl.pl; maciej.kulinski@itwl.pl

W 2017 r. zrealizowano projekt pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowang trasg
lotu”. Przeprowadzono badania panstwowe zestawu odrzutowych celéw powietrznych
ZOCP-JET2. Zestaw wykorzystywany jest do szkolenia w wojskach obrony
przeciwlotniczej. Jest to system przeznaczony do treningu zaldg zestawodw rakietowych
takich jak ,,OSA” i ,,KUB”. Zestaw eksploatowany jest na terenie Centralnego Poligonu
Sit Powietrznych ,,USTKA”.

W artykule zaprezentowano metodologi¢ projektowania tras lotu dla zestawu
odrzutowych celéw powietrznych ZOCP-JET2. Projektowanie tras lotu dla tego typu
obiektow musi uwzgledni¢ wiele czynnikow. Zestaw przygotowany jest do wykonywania
lotow dwoma celami jednoczes$nie, CO narzuca pewne zasady ustalania tras przelotu oraz
separacji pomiedzy celami podczas wykonywania zadan. Ze wzgledu na predkosci,
z jakimi poruszaja si¢ cele, na planowang tras¢ lotu wptyw maja réwniez granice obszaru
poligonu, na jakim wykorzystywany jest zestaw odrzutowych celow powietrznych.
Podczas projektowania tras lotu uwzglednione musza by¢ rowniez warunki atmosferyczne
panujace w danym dniu w strefie lotow. Jednym z glownych parametrow branym pod
uwage podczas projektowania planu lotu sa cechy dynamiczne obiektu. Dodatkowo nalezy
rowniez uwzgledni¢ warunki wykonywania lotdw na terenie poligonu oraz procedury
bezpieczenstwa. Artykut przedstawia metodyke projektowania tras lotu z podzialem na
nastepujace etapy: start, przebywanie w strefie oczekiwania, realizacja zadania, powrot do
strefy oczekiwania, podejscie do ladowania oraz lgdowanie.

Poprawne i zblizone do optymalnego przygotowanie trasy lotu w zakresie trajektorii,
predkosci 1 wysokosci lotu oraz reakcji na przebieg ¢wiczen i sytuacje szczegdlne pozwala
na maksymalne wykorzystanie osiggdéw systemu przy jednoczesnej minimalizacji ryzyka
wypadku i utraty celu w lotach treningowych.

31


mailto:bartosz.gawe%C5%82da@itwl.pl
mailto:maciej.kulinski@itwl.pl

32



ML-XVIIl 2018
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W wyniku realizacji badan panstwowych w 2017 r. zestaw odrzutowych celow
powietrznych ZOCP-JET2 uzyskal zdolno$¢ operacyjng jako system treningowy
dedykowany dla rakietowych oddziatow przeciwlotniczych. Dzigki wysokim osiggom
w zakresie predkosci 1 wysokosci lotu odrzutowe cele powietrzne JET2 skutecznie imituja
zatogowe statki powietrzne rowniez w zakresie operowania grupowego przy stosunkowo
niskiej cenie wylotow.

Badania, probna eksploatacja oraz konsultacje z udzialem przysztego uzytkownika
I dowodcow wojskowych wskazuja na potencjalng potrzebe rozszerzenia zakresu
uzytkowania systemu poza funkcje celéw powietrznych, a takze na celowos¢ kontynuacji
pracy majacej na celu dalsze podwyzszanie 0siaggdéw oraz zakresu uzytkowania.

W aktualnej postaci zasadniczym celem systemu jest imitowanie zatogowych statkow
powietrznych przeciwnika z uzyciem celow powietrznych o zblizonych parametrach lotu
oraz podobnej skutecznej powierzchni odbicia radarowego i sygnaturze termicznej.
Ladunkiem uzytkowym dla celow powietrznych JET-2 jest wigc w gldwnej mierze paliwo
zapewniajagce wymagany czas lotu oraz zrodla promieniowania termicznego (flary),
ktorych tadunek stanowi okoto 50 % masy startowej celu.

Wstepne analizy pokazaty, ze rozszerzenie mozliwosci uzytkowych ptatowcéw JET2
poza funkcje celow powietrznych wymaga zapewnienia udzwigu dla systemow
zadaniowych na poziomie 25 kg z uwzglednieniem zasilania dla dodatkowych systemow
poktadowych. Modyfikacja latajacego i wszechstronnie przebadanego platowca z jednej
strony pozwala zmniejszy¢ koszty 1 zwigksza prawdopodobienstwo spetnienia wymagan
w zalozonym czasie, z drugiej jednak strony pocigga za soba koniecznos¢
kompromisowego podejscia do rozwigzywania zagadnien technicznych pomiedzy
istniejgcymi  juz rozwigzaniami | ograniczeniami a oczekiwaniami. W artykule
zaprezentowano koncepcj¢ modyfikacji struktury platowca celu powietrznego, jego
wyposazenia oraz zmian wymaganych w calym systemie, a takze przedstawiono
obliczeniowe o0siggi zmodernizowanego ptatowca JET2M.
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ANALIZA SYSTEMU ZIMNEGO STARTU
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Politechnika Warszawska, Wydzial Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa
e-mail: mjacewicz@meil.pw.edu.pl; rglebocki@meil.pw.edu.pl

Obecnie na $wiecie popularnym rozwigzaniem wystrzeliwania pociskow jest metoda
pionowego, ,,gorgcego” startu, polegajgca na uruchomieniu silnika marszowego w chwili,
gdy obiekt znajduje si¢ jeszcze na wyrzutni. Takie podejscie powoduje zuzycie paliwa od
momentu, gdy obiekt jest jeszcze nieruchomy na stanowisku startowym, jak rowniez
naraza infrastrukture stanowiska startowego na zlokalizowanie przez potencjalnego
przeciwnika.

Alternatywng metoda jest tak zwany pionowy ,zimny” start. W odrdznieniu od
poprzednio wymienionego rozwigzania pocisk wyrzucany jest w powietrzne przy uzyciu
uktadu innego niz silnik marszowy (np. pirotechniczny, pneumatyczny lub zespoét ciegien).
Podczas wznoszenia, przy wykorzystaniu gazodynamicznego uktadu wykonawczego
sterowania, zmieniana jest orientacja przestrzenna pocisku. Przy matych predkosciach lotu
sterowanie za pomocg tylko powierzchni aerodynamicznych jest nieefektywne, przez co
znaczgco wydtuza si¢ czas zmiany toru lotu rakiety. Z tego powodu nie jest mozliwe
przechwytywanie celow, ktore znajduja si¢ blisko wyrzutni. W koncowej fazie startu, gdy
rakieta jest odpowiednio ustawiona wzgledem wyrzutni, nastgpuje uruchomienie silnika
marszowego i gwattowne zwickszenie predkosci postgpowej. Uzycie ,,zimnego” startu
pozwala na znaczng redukcje sygnatury termicznej wyrzutni, przez co jest ona trudniejsza
do wykrycia izniszczenia przez przeciwnika. Opodznione uruchomienie silnika
marszowego generuje zysk w postaci zwigkszenia zasiggu rakiety. Podejscie to umozliwia
maksymalizacj¢ efektywnosci magazynowania pociskow 1 ich dostgpnosci przy
jednoczesnym uproszczeniu procesu startu oraz zapewnia dobre pokrycie strefy ostrzatu.

. Gowa
| cuws i J
Payload [ dystans

Praedziaf elektroniki

Spadochronowy system odrysku

Preedzial silnikowy 2

Rys. 1 Wizualizacja demonstratora do préb poligonowych (przekréj) [na podstawie
materiatéw Instytutu Lotnictwal]

W celu szczegdtowego zbadania dynamiki manewru obrotu rakiety nad wyrzutnig we
wspotpracy Politechniki Warszawskiej 1 Instytutu Lotnictwa opracowany zostal projekt
demonstratora systemu posiadajacego funkcjonalno$¢ ,,zimnego” startu (Rys. 1). System
stal si¢ przedmiotem badan numerycznych powtarzalno$ci manewru obrotu nad wyrzutnia,
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wplywu umiejscowienia silnikow korekcyjnych na przebieg procesu startu i opdznien
W uktadzie sterowania. Dlugo$¢ badanej rakiety wynosi 1600 mm, kaliber 152 mm, masa
17 kg. W sktad jej wyposazenia wchodza dwa gazodynamiczne uklady wykonawcze
sterowania: jeden umieszczony przed, a drugi za srodkiem ciezkosci obiektu.

Zalozono, ze misja demonstratora sktada si¢ z etapéw (Rys. 2):

pionowy start przy wykorzystaniu uktadu lin zamontowanego na wyrzutni,
zejs$cie z wyrzutni,

uruchomienie pierwszego silnika korekcyjnego i obrot rakiety (pochylenie),
uruchomienie drugiego silnika korekcyjnego,

uruchomienie silnika marszowego,

lot rakiety przy pracujgcym silniku marszowym,

uruchomienie uktadu odzysku rakiety (wystrzelenie spadochronu),
opadanie rakiety na spadochronie,

ladowanie i odzyskanie nos$nika danych zawierajacego zapis parametrow lotu
rakiety.
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Rys. 2 Szkic planu misji demonstratora technologii ,,zimnego” startu [na podstawie
materiatow Instytutu Lotnictwa]

Na podstawie powyzszych zatozen wykonano badania symulacyjne procesu ,,zimnego”
startu. Opracowano model fizyczny obiektu, ktory nastgpnie postuzyl do wygenerowania
modelu matematycznego rakiety. Wyznaczono charakterystyki aerodynamiczne rakiety
I zamodelowano sposob pracy ukladow wykonawczych sterowania. Nastepnie stworzone
zostalo  oprogramowanie = symulacyjne w  S$rodowisku MATLAB/SIMULINK.
Przeprowadzono seri¢ symulacji lotu majacych na celu wyznaczenie optymalnych chwil
uruchomienia zaréwno poszczegolnych silnikéw  korekcyjnych, jak tez silnika
marszowego. Zbadano réwniez wptyw opoznien zaptonnikéw poszczegodlnych silnikow na
predkosci katowe 1 katy orientacji przestrzennej osiggane przez obiekt w kazdym z etapow
manewru. W sposob szczegdélowy omowiono uzyskane wyniki, ktore postuza do
syntezy praw sterowania  autopilota. W najblizszej przyszio$ci  planowane  jest
potwierdzenie wynikow symulacji na drodze badan poligonowych.
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Rejestratory katastroficzne sg urzadzeniami wyposazenia poktadowego statkow
powietrznych (SP), ktorych zadaniem jest przede wszystkim ochrona zapisanych danych
W postaci parametréw lotu oraz parametréw pracy systemow poktadowych, na okolicznos¢
zaistnienia katastrofy. Urzadzenia te muszg w zwigzku z tym speilnia¢ wymagania
zwigzane z pracg na pokladzie statku powietrznego oraz restrykcyjne wymagania
dotyczace narazeni, jakie moga wystepowac podczas katastrofy lotniczej. Narazeniami
charakterystycznymi dla katastrofy lotniczej s3: zderzenie z powierzchnig ziemi lub wody,
pozar, zanurzenie szczatkow samolotu w wodzie lub ptynach eksploatacyjnych.
Wymagania oraz opis metod badawczych proponowanych w celu potwierdzenia ich
spelnienia zawarte sg m.in. w normie europejskiej EuroCAE ED-112 oraz normie polskiej
NO-16-A200:2006.

Jednym z wymogow zwigzanym z warunkami imitujgcymi katastrofe lotnicza jest
odporno$¢ rejestratora katastroficznego lub kasety ochronnej systemu rejestracji na
przecigzenie o wartosci 3400 g. Norma EuroCAE ED-112 zawiera szczegdlowy opis
wszystkich metod realizacji badan symulujacych wymagane narazenia, jednak metoda
badania odporno$ci na przecigzenie o warto$ci 3400 g jest skomplikowana i opisana
skrotowo. W polskiej normie NO-16-A200:2006 zrezygnowano z przedstawienia metody
badan dotyczacych przecigzen, ograniczajgc si¢ tylko do opisu parametréw impulsu
przeciazenia.

W ramach szeroko zakrojonego programu prac Instytutu Technicznego Wojsk
Lotniczych (ITWL) zwigzanych z opracowaniem metodyki kompleksowych badan
rejestratorow katastroficznych podjeto rowniez dzialania majace na celu przygotowanie,
przeprowadzenie i udokumentowanie wynikow testu zderzeniowego. Jako obiekt badania
odporno$ci wybrano uktady systemu rejestracji parametrow lotu S2-3a. Celem
czteroetapowego programu badan bylo odtworzenie parametrow charakteryzujacych
zderzenie obiektu badan z przeszkodg wymaganych przez norm¢ EuroCAE ED-112. Test
zderzeniowy postanowiono przeprowadzi¢ poprzez przyspieszenie sondy z zabudowanym
wewnatrz rejestratorem  badanym 1 ewentualnymi rejestratorami  pomochiczymi,
a nastepnie jej wyhamowaniu w kontrolowany sposob za pomocg stanowiska hamujgcego
(rys. 1). W kolejnych etapach prac stosowane byly roézne, indywidualnie projektowane
sondy badawcze dostosowane do zabudowy pakietu elektroniki kasety ochronnej oraz
systemu rejestracji przecigzen. Do nadania obiektowi niezbednej predkosci wykorzystano
dzialo pneumatyczne DPZ-250, ktorym dysponuje Instytut Lotnictwa, natomiast
hamowanie przeprowadzano z wykorzystaniem specjalnego stanowiska ze ztozem
piaskowym, zaprojektowanym i zbudowanym w ITWL. Przebieg kazdego testu
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zderzeniowego, czyli przelot i proces wbijania si¢ sondy pomiarowej w piasek
rejestrowany byt przez kamerg do rejestracji zjawisk szybkozmiennych. Dodatkowo przy
realizacji kluczowych testow zderzeniowych montowano wewnatrz sondy system
rejestracji przecigzen i/lub pakiet elektroniki kasety ochronne;.

a4, 4, A, A, & Reieitory

Dziato pneumatyczne ‘ Sabot Sonda| > | Stanowisko hamujace

Kamera|

PE - pakiet elektroniki kasety ochronnej; ‘. ‘- “ ‘. ‘. * Reflektory

SRP - system rejestracji przeciazen

Rys. 1. Schemat stanowiska pomiarowego

W artykule przedstawiono zapis przebiegu reprezentatywnego testu zderzeniowego
wykonanego przez kamer¢ oraz system rejestracji przecigzen oraz poréwnano uzyskane
Wten sposOb parametry impulsu przecigzenia towarzyszacego hamowaniu sondy
pomiarowej w ztozu piasku. Otrzymane wyniki ilustruja sposob i doktadnos$¢ odtworzenia
wymagan normy EuroCAE ED-112 w zakresie odpornosci rejestratorow katastroficznych
na przecigzenie 3400 g. W szczeg6lnosci potwierdzaja odporno$¢ badanego w tescie
pakietu elektroniki kasety ochronnej oraz potwierdzajg skuteczno$¢ zastosowanych metod

1 procedur badan.
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PROJEKT WSTEPNY ELEKTRYCZNEGO SYSTEMU
WSPOMAGANIA OPERACJI NAZIEMNYCH
DLA SAMOLOTU PASAZERSKIEGO

ADAM JAROSZEWICZ

Politechnika Wroctawska
e-mail: adam.jaroszewicz@pwr.edu.pl

Czy mozliwa jest procedura kotowania wspodlczesnego samolotu pasazerskiego
w rejonie portu lotniczego bez szkodliwej emisji gazow cieplarnianych do atmosfery?
Szacuje si¢, ze tzw. emisja naziemna, generowana przez silniki samolotow i pomocnicze
jednostki mocy APU w obszarze portu lotniczego, stanowi ponad 20% zanieczyszczen
powietrza wytwarzanych przez wspotczesne lotnictwo pasazerskie. Dla przyktadu
,konwencjonalna” pomocnicza jednostka mocy APU na wspotczesnym samolocie
pasazerskim (np. Honeywell’s 331-500 APU — Boeing 777) emituje do atmosfery w czasie
jednego lotu (glownie operacje lotniskowe) ok. 5,3 kg NOx, 6,2 kg CO, i ok. 0,4 kg UHCs
(niespalone weglowodory). Reasumujac, wspolczesnie lotnictwo emituje ok. 3% calej
Swiatowe] emisji gazow cieplarnianych z tendencja wzrostowg (ok. 4% — 2030), za$
calkowity wptyw lotnictwa na klimat jest trzy-cztery razy wigkszy niz wynika to tylko
z samej emisji CO,. Uwzgledniajgc fakt dynamicznego wzrostu liczby lotniczych
przewozow pasazerskich, ograniczenia emisji gazoéw cieplarnianych przez lotnictwo
pasazerskie nalezy szuka¢ glownie we wdrazaniu nowych i modernizacji istniejacych
technologii w dziedzinie napgdow, jak 1 systemow poktadowych samolotow pasazerskich.

Od kilkunastu lat prowadzone s3 zaawansowane prace majace na celu wyposazenie
wspotczesnego samolotu pasazerskiego w elektryczny system napedowy przedniego kota
(Wheel Tug) lub podwozia gléwnego (EGTS - Electric Green Taxiing System),
umozliwiajacy prowadzenie operacji kotowania w rejonie portu lotniczego z
wykorzystaniem napedu elektrycznego (eTaxi). Rozwigzanie takie pozwoli na znaczng
redukcje emisji gazéw cieplarnianych w rejonach portdw lotniczych, przyczyni si¢ takze
do ograniczenia liczby holownikéw i innych pojazdow lotniskowych oraz skroci czas
trwania operacji kolowania wspoétczesnych samolotow pasazerskich.

Wymaganie, jakie stawiane sg dla systemow eTaxi, to m.in.: pelna autonomicznos¢
zasilania energig elektryczng, odpowiedni moment napgdowy oraz mozliwos$¢ pracy
w rezimie jazdy w przod i jazdy w tyt.

W prezentacji zostanie przedstawiony projekt wstepny elektrycznego systemu
wspomagania operacji naziemnych dla samolotu pasazerskiego w wersji Wheel Tug
I EGTS dla dwoch typow samolotow pasazerskich: Airbus A321 i Boeing 737, zostanie
takze dokonana analiza wykorzystania istniejacych poktadowych zZrodet energii
elektrycznej dla zasilania systemu eTaxi.
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MOCY APUDLA SAMOLOTU PASAZERSKIEGO
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Politechnika Wroctawska
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Wspotczesne dwusilnikowe samoloty pasazerskie sg certyfikowane normg ETOPS
(Extended range Twin Operations) zezwalajaca dwusilnikowym samolotom pasazerskim
operowac na trasach dlugodystansowych, wczesniej niedostgpnych dla samolotow o takiej
liczbie silnikbw. Norma ETOPS wymaga zastosowania na poktadzie dodatkowych,
awaryjnych zrodet zasilania energig elektryczng, pneumatyczng 1 hydrauliczng,
kompensujacych (czesciowo) spadek wydajnosci poktadowych systeméw energetycznych
przy niesprawnosci jednego z silnikoOw 1 systemow z nim wspoipracujagcych. Wspotczesnie
na pokladach samolotéw pasazerskich wykorzystywane sa pomocnicze jednostki mocy
APU (Auxiliary Power Unit), turbiny napedzane powietrzem naporowym RAT (Ram Air
Turbine) czy tez generatory z magnesami trwalymi PMG. Budowa ,.konwencjonalnej”
pomocnicze] jednostki mocy APU oparta jest na malym silniku turbinowym, ktorego
obcigzeniem jest generator elektryczny i dodatkowa spre¢zarka begdaca Zrédlem energii
pneumatycznej (ECS, systemy rozruchowe silnikéw lotniczych). Sprawnos¢ ,.konwen-
cjonalnej” jednostki APU nie przekracza 40% przy znacznej emisji niepozadanego hatasu
i gazow cieplarnianych, szczegolnie podczas wykorzystania APU w obszarze portu
lotniczego.

W prezentacji zostanie przedstawiony projekt wstepny pomocniczej jednostki mocy
APU opartej na ogniwie paliwowym SOFC (Solid Oxide Fuel Cell) (ogniwo paliwowe ze
stalym tlenkiem) przeznaczonym dla zasilania energig elektryczng samolotu pasazerskiego
w koncepcji ,,More Electric Aircraft”.

Ogniwa paliwowe s3 obiecujagcym alternatywnym awaryjnym zrodlem energii
elektrycznej dla zasilania wojskowych jak 1 cywilnych samolotow 1 $miglowcow,
pozwalajacym uzyska¢ prawie dwukrotny wzrost sprawnos$ci przetwarzania energii
chemiczne] w energi¢ elektryczng w porodwnaniu z ,.konwencjonalng” wersja APU.
Zasadnicza zaleta wysokotemperaturowych ogniw paliwowych SOFC jest mozliwos¢
bezposredniego zasilania ogniwa paliwem wodorowym (wodorono$nym) pozyskiwanym
bezposrednio z paliwa lotniczego i tlenem z powietrza atmosferycznego. Produktami
wyjsciowymi ogniwa paliwowego SOFC sa: energia elektryczna, energia cieplna i gaz
syntezowy.

W prezentacji zostanie zaprezentowana koncepcja wykorzystania ogniwa paliwowego
SOFC w uktadzie hybrydowym (SOFC - Gas Turbine Hybrid System) jako pomocniczej
jednostki mocy SOFC APU dla systemu elektroenergetycznego samolotu pasazerskiego
wzorowanego na rozwigzaniach zastosowanych w samolocie pasazerskim Boeing 787.

41



42



ML-XVIII 2018

BADANIA SZTYWNOSCI CIENKOSCIENNEJ, KOMPOZYTOWEJ
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W pracy przedstawiono koncepcje uproszczonych badan sztywnos$ci gietnej i skretnej
cienko$ciennej, kompozytowej struktury skrzydia samolotu bezzatogowego, pomocnag
w opracowaniu adekwatnego modelu numerycznego, umozliwiajagcego symulacje
zachowania si¢ konstrukcji zarbwno w warunkach obcigzen statycznych, jak
i dynamicznych.

Rys. 1. Geometria samolotu bezzatogowego TWISST-2

Konstrukcja w postaci skrzydta samolotu bezzalogowego TWISST-2 w pierwszej
kolejnosci poddana zostata badaniom statycznym umozliwiajgcym okreslenie sztywnos$ci
gietnej 1 skretnej struktury. Eksperyment przeprowadzono z wykorzystaniem skanera
ARAMIS, opartego na metodzie cyfrowej korelacji obrazu rejestrujacego informacije
ilosciowg o polu przemieszczen struktury. Zastosowanie mlotka modalnego w fazie
wstepnych badan rezonansowych umozliwito identyfikacje czgstosci 1 postaci drgan
wiasnych badanego skrzydta.
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Rys.2. Przyktadowy wynik badan eksperymentalnych — ugiecie skrzydta
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Wyniki przeprowadzonych badan doswiadczalnych wydaja si¢ pomocne przy
opracowywaniu stosownych modeli numerycznych w ujeciu MES.

W pracy wykorzystano wyniki projektu LIDER/011/443/L-4/12/NCBR/2013 z dnia
01.10.2013 roku finansowanego przez Narodowe Centrum Badan i Rozwoju w Warszawie,
w ramach konkursu LIDER IV.
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System rejestracji parametréw lotu sktada sie z kilku zasadniczych elementow. Naleza
do nich migdzy innymi: rejestratory katastroficzny 1 eksploatacyjny oraz urzadzenie lub
aplikacja do deszyfracji i analizy parametrow lotu. Jezeli uzytkownik kontroluje sprawno$¢
statku powietrznego przed kazdym lotem, to istnieje potrzeba czgstego wczytywania
danych z rejestratora eksploatacyjnego. Dynamiczny rozwdj ukladéw potprze-
wodnikowych pozwala na wprowadzanie nowych rozwigzan usprawniajacych
1 przyspieszajacych caly proces. Rozwijana koncepcja zaklada uzycie powszechnie
uzywanych pamigci potprzewodnikowych USB do wczytywania danych z rejestratora
eksploatacyjnego. Prototyp rejestratora jest zbudowany w oparciu o mikrokontroler
architektury ARM Cortex MO+. Jako nos$niki danych zastosowano pamigé
potprzewodnikowg oraz ferrytowg. Artykul przedstawia porownanie réznych sposobdéw
przenoszenia zawarto$ci pamigci rejestratorow parametrow lotu do urzadzenia
deszyfrujacego, gtowne zatozenia opracowywanego urzadzenia oraz wstepny projekt
rejestratora szybkiego dostepu wyposazonego w ztacze USB. Tre§¢ referatu jest oparta
o doswiadczenia pozyskane podczas procesu projektowania oraz eksploatacji systemow
rejestracji parametrow lotu w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych.
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MODEL RUCHU STEROWANEJ BOMBY LOTNICZEJ
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WIESLAW BULER , MARIUSZ PIETRASZEK, KRzYSZTOF GRAJEWSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: wieslaw.buler@itwl.pl, mariusz.pietraszek@itwl.pl, mirek.wijaszka@itwl.pl

Jednym z elementow prac badawczych prowadzonych w Instytucie Technicznym
Wojsk Lotniczych dotyczacych modernizacji bomby éwiczebnej LBCw-10 s badania
symulacyjne. Oparto je na autorskich programach komputerowych stworzonych w ITWL.
Ich opracowanie bylo konieczne ze wzgledu na zakres modernizacji, obejmujacych m.in.
aktywne sterowanie przy pomocy dodatkowych sterow. Dostep do kodow zrodtowych daje
petna mozliwo$¢ ich modyfikacji, uwzglgedniajac na biezagco wprowadzane zmiany
konstrukcyjne.

Inny istotny fragment tych prac to badania poligonowe. Wykonywane sa one czg¢sto
w trudnych warunkach atmosferycznych, przy porywach wiatru. Moga one wptywaé na
celnos¢ zrzutu bomby.

W zwigzku z decyzja o prowadzeniu symulacji z wykorzystaniem wlasnego
oprogramowania konieczne bylo opracowanie modelu matematycznego ruchu
przestrzennego bomby. Oparto go o klasyczny model ruchu bryty sztywnej podlegajacej
dziataniu sit i momentéw sit zewngtrznych. Jednymi z tych sit sg sity aerodynamiczne,
ktore obliczano, wykorzystujac charakterystyki aerodynamiczne otrzymane przy uzyciu
programu komercyjnego Prodas. Charakterystyki te weryfikowano w oparciu o badania
tunelowe bomby. Dodatkowo uwzgledniono mozliwos¢ symulowania turbulencji
powietrza, wykorzystujac stochastyczny opis pola wiatru.

W referacie omdwiony zostanie opracowany model matematyczny ze szczegdlnym
uwzglednieniem sposobu wyliczania obcigzen aerodynamicznych dziatajagcych na bombe,
w tym sit sterujgcych jej ruchem.
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rzut osi Ox na plaszezyzne Oxy,

Plaszczyzna horyzontalna Oxy,
|

plaszczyzna symetrii Oxy

Rys. 1. Uktady wspotrzednych i podstawowe oznaczenia do badania dynamiki lotu bomby
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Jednym ze sposobOw samonaprowadzania bomb jest zastosowanie flugera. Jest to
obiekt aerodynamiczny w ksztalcie cylindra z poétsferyczna czgscia nosowa i kolowym
stabilizatorem w cze$ci ogonowej zawierajacy detektory optoelektroniczne. Fluger
mocowany jest do nosowej Czgsci bomby na wysiggniku (rys. 1). Ma on mozliwos¢
swobodnego obrotu wokot dwoch osi prostopadiych do jego osi podtuznej. Wykorzystuje
si¢ do tego przegub dwuosiowy. Punkt mocowania powinien pokrywac si¢ ze $rodkiem
masy flugera w celu wyeliminowania wptywu ruchu bomby na dynamike ruchu flugera.

Fluger powinien by¢ stateczny statycznie i dynamicznie. Dzigki temu w trakcie lotu
samoczynnie ustawia si¢ roOwnolegle do naptywajacych strug powietrza. Oznacza to, ze
jezeli fluger skierowany jest na cel, to bomba go osiagnie. Jezeli natomiast jest inaczej, to
nalezy skorygowac lot bomby tak, aby o$ obserwacji celu flugera byta rownolegta do jego
osi podhuznej. Korekte taka mozna realizowa¢ w oparciu o sygnaty pochodzace z glowicy
obserwacyjnej umieszczonej w czg¢sci nosowej flugera.

W referacie przedstawiony zostanie model matematyczny opisujacy ruch przestrzenny
uktadu bomba-fluger. W modelu zatozono, ze punkt mocowania nie pokrywa si¢ ze
srodkiem masy flugera. Komplikuje to opis matematyczny ruchu, ale jednoczes$nie
umozliwia badanie wptywu btedéw lub ograniczen konstrukcyjnych na dynamike ruchu
flugera i w efekcie na skuteczno$¢ samonaprowadzania.

AN
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detaitor
pr anny o
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J;r detetor
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Rys. 1. Schemat i geometria uktadu bomba-fluger
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W artykule przedstawione zostang wyniki symulacji numerycznej bomby korygowane;j
LBCw-10K, zrzuconej w warunkach atmosfery turbulentnej. Bomba korygowana powstata
w wyniku modyfikacji lotniczej bomby éwiczebnej LBCw-10, poprzez dodanie modutu
umozliwiajagcego korygowanie toru lotu bomby. Przedstawiono proces modelowania
dynamiki lotu bomby lotniczej zrzuconej w warunkach atmosfery turbulentnej. Pokazano
model matematyczny bomby lotniczej traktowanej jako bryta sztywna. Przedstawiono
stochastyczny model opisujacy atmosfer¢ turbulentng opracowany przez Shinozokiego.
Charakterystyki geometryczne i masowe uzyte do obliczen przyjeto z bomby korygowanej
zaprojektowanej i wykonanej w Instytucie Techniki Wojsk Lotniczych. Charakterystyki
aerodynamiczne przedstawione w artykule okreslono, wykorzystujac oprogramowanie
PRODAS oraz wyniki badan w tunelu aerodynamicznym. Przyktadowe wyniki uzyskano
w wyniku numerycznej symulacji przy pomocy autorskiego oprogramowania. Omowiono
wplyw parametrow poczatkowych na lot bomby w atmosferze spokojnej oraz turbulentnej.
Artykut zwiera analize wptywu turbulencji atmosfery na rozrzut oraz celno$¢ bomby.

Potozenie sredniego punktu upadku bomby i CEP

® punkty upadku
srpunktupad
punkt celowania

] CEP
®

o ®
5500 5510 5520 5530 5540

Xg [m]

Rys. 1. Potozenie $redniego punktu upadku i CEP dla warunkow poczatkowych: predkos¢
zrzutu 250m/s, kat zrzutu 0°, wysokos$¢ zrzutu 3000m, Lg=400m, o= 7m/s
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Fluger jest to urzadzenie wykorzystywane do sterowania bombg lotniczg. Zamocowany
na nim detektor stuzy do wykrywania sygnatu laserowego. Moc tego sygnatu jest podstawa
do wypracowywania sygnaldow wykonawczych ruchomymi parami sterow. Dzieki temu, ze
fluger jest stateczny aerodynamicznie, mozliwe jest takie sterowanie bombg, aby wektor
predkosci skierowany byl na cel. Utatwia to celowanie.

W referacie przedstawione beda wyniki symulacji zrzutéw bomby sterowanej aktywnie
z wykorzystaniem flugera. Oceniona zostanie skuteczno$¢ trafienia celu przy réznym jego
potozeniu na powierzchni Ziemi. Do obliczen wykorzystano opracowane w ITWL
oprogramowanie symulujace lot zmodernizowanej bomby lotniczej LBCw-10K w wersji
z flugerem. Program symulacyjny oparto o model ruchu uktadu dwoéch potaczonych
mechanicznie obiektéw — bomby i flugera. Rozwigzanie pozwala otrzymaé przebiegi
czasowe parametréw ruchu bomby oraz polozenia flugera wzgledem korpusu bomby, patrz
rysunek. Mozna tez analizowaé sygnaly rejestrowane przez poszczegdlne detektory.
Omoéwione zostang najwazniejsze wnioski dotyczace warunkéw poprawnego dzialania
flugera.

Our [deg]

T~

1 -=19mm

t[s]
Rys. 1. Bomba z flugerem Rys. 2. Kat pochylenia flugera w trakcie lotu
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W artykule zostang zaprezentowane wyniki numerycznej symulacji lotu bomby
LBCw-10K korygowanej z wykorzystaniem laserowego systemu naprowadzania. Prototyp
takiej bomby zostal zaprojektowany i wykonany w Instytucie Technicznym Wojsk
Lotniczych w ramach modyfikacji lotniczej bomby ¢éwiczebnej LBCw-10. Modyfikacja
polegata na zabudowaniu w korpusie bomby laserowego uktadu korekcji toru lotu oraz
uktadoéw sterowania. Uktad detekcji sktada si¢ z czterech rozmieszczonych symetrycznie
detektorow. Natomiast uktad sterowania to dwie pary skrzydetek, ktore, wychylajac si¢
parami, umozliwiaja sterowanie bomba w dwdch plaszczyznach.

Wykorzystujac geometryczne i masowe charakterystyki bomby LBCw-10, przepro-
wadzono obliczenia zrzutow. Charakterystyki acrodynamiczne okreslono, wykorzystujac
oprogramowanie komercyjne PRODAS. Obliczajgc sity i momenty aerodynamiczne,
uwzgledniono oddziatywanie wychylanych aktywnie sterow.

Analizie poddano ruch przestrzenny opisany uktadem dwunastu réwnan rézniczkowych
zwyczajnych, ktére uzupelniono prawami sterowania. Podstawowym problemem, ktory
analizowano, polegat na okresleniu skutecznosci przyjetego rozwigzania konstrukcyjnego.
W symulacjach zmieniano potozenie celu, starajac si¢ uzyskaé jak najwigksza celnos¢
bomby. Realizowano to, testujac rdézne postacie praw sterowania. Badano tez wplyw
modyfikacji konstrukcyjnych uktadu detekcji na mozliwos¢ skutecznego wykrycia
i lokalizacji celu.

W referacie przedstawione zostang przykladowe wyniki obliczen. Ich fragment
Zamieszczono ponize;j.

Trajektorie bomby LBCW-10K dla neutralnego oraz skrajnych
warto$ci wychylenia steréw.
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Referat prezentuje prace badawcze i rozwojowe napedu rakietowego przeznaczonego
od polskiej sondy kosmicznej, ktora osiagneta putap powyzej 105 km, tj. przekroczyla
umowng granic¢ kosmosu, tzw. lini¢ von Karmana, ktéra wynosi 100 km.

Prace badawcze obejmowaly opracowanie kompozytowego materialu pegdnego
sktadajacego si¢ zasadniczo z 68% utleniacza 1 32% paliwa. Predkos¢ spalania byla
kontrolowana za pomoca ziarnisto$ci utleniacza. Zasadnicze prace badawcze nad
opracowaniem materiatu pednego realizowane byly w warunkach modelowych w silniku
badawczym wykonanym w skali 1:5 w odniesieniu do silnika docelowego. Ponadto
badania byly realizowane takze w warunkach modelowych w drugim silniku badawczym
wykonanym w skali 1:3 w odniesieniu do silnika docelowego. Badania w tym silniku
mialy na celu empiryczng weryfikacj¢ zasad modelowania oraz zmniejszenie do
niezb¢dnego minimum liczy testow silnika docelowego. Badania byty nakierowane
glébwnie na proces zaptonu, zjawisko spalania erozyjnego, zjawisko spalania
rezonansowego, upakowania maksymalne;j ilosci tadunku napedowego w danej objetosci w
warunkach statego ci$nienia w komorze spalania i ciggu w czasie calej pracy silnika w
zakresie 18-25 s.

Referat prezentuje wyjasnienie btednego pogladu o braku wptywu cis$nienia na predkosé
spalania erozyjnego. W istocie wpltyw cisnienia na t¢ predkos¢ jest rozny izalezy od
rodzaju zalezno$ci predkosci spalania od ci$nienia bez wystegpowania erozji. Referat
zawiera wyniki badan silnika w wersji modelowej oraz docelowe;.

Poznanie zjawiska wptywu erozji stanowilo punkt wyjscia dla projektu silnika
rakietowego o odmiennego do dotychczas stosowanych rozwigzan, natomiast poznanie
zjawiska spalania rezonansowego pozwolito na usunigcie spalania rezonansowego.
W rezultacie zostal opracowany oryginalny silnik rakietowy na paliwo state
0 powtarzalnych parametrach pracy: statej wartosci ciggu 24 000 kKN w czasie pracy do
25, masie tadunku 242 kg oraz impulsic wlasciwym 200s. Zastosowanie silnika
rakietowego wraz z dwoma silnikami pomocniczymi o ciggu 14 000 kN kazdy i czasie
pracy 2,3 s w sondzie kosmicznej pozwolito na uzyskanie putapu powyzej 105 km.

57


mailto:antoni.jankowski@ilot.edu.pl

Rozwoj silnika poprzez zastosowanie nowego rakietowego paliwa stalego o impulsie
wlasciwym znacznie wiekszym od dotychczas stosowanego pozwoli na zwigkszenie
warto$ci ciggu do wartosci 30 000 kN. pozwoli takze na uzyskanie putapu sondy
kosmicznej powyzej 100 km bez silnikbw pomocniczych, co znakomicie uprosci
konstrukcje rakiety lub znaczne zwigkszenie masy tadunku uzytecznego, ktéra wynosi

10 Kkg.
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Z inicjatywy Ministrow Obrony 26 panstw cztonkowskich Unii Europejskiej
zrzeszonych w EDA, decyzja Rady Sterujacej EDA Nr 2008/39 z dnia 10.11.2008 r.,
zostalo powotane Forum Wojskowych Nadzorow Zdatnosci do Lotu (MAWA Forum). Do
podstawowych zadan tego ciata nalezato opracowanie (oraz pdzniejsza aktualizacja) zbioru
Zharmonizowanych  Europejskich Wojskowych Wymagan Zdatnosci do Lotu
(ang. European Military Airworthiness Requirements - EMAR).

Dokumenty EMAR nie sg zbiorem przepisow (regulacji prawnych), a jedynie
wymaganiami. Kazde panstwo UE zrzeszone w EDA jest odpowiedzialne za wdrozenie
tych wymagan do krajowych przepisow regulujacych zdatnos¢ do lotu wojskowych
statkdw powietrznych.

Dyrektor Departamentu Polityki Zbrojeniowej, dzialajac z upowaznienia Ministra
Obrony Narodowej, podpisal w dniu 18.06.2013 r. Podstawowy Dokument Ramowy.
Dokument ten nakltada na MON obowigzek uczestnictwa w procesie stanowienia
(opracowywania 1 aktualizacji) wymagan EMAR 1 dolozenia wszelkich staran, aby
zapewni¢ ekspertow do prac w réznych grupach roboczych/doradczych zaangazowanych
w ten proces, oraz implementacji catego zbioru przysztych EMAR 1 adaptacji istniejacych
EMAR jako jedynych przepisow regulujacych zdatno$¢ do lotu wojskowych statkow
powietrznych, w najkroétszym mozliwym terminie.

Krajowe organizacje majace w planach projektowanie, produkcj¢ oraz serwisowanie
produktéw lotniczych o przeznaczeniu wojskowym, sklasyfikowanych jako wyréb lub
czg$¢ 1 wyposazenie dla potrzeb MON, musza bra¢ pod uwage fakt, ze implementacja
EMAR w krajowych przepisach regulujgcych zdatno$¢ do lotu wojskowych statkow
powietrznych bedzie miata powazne konsekwencje dla ich dalszej dziatalnosci.
Organizacje te bedg musialy spelnia¢ wymagania odpowiednich EMAR, w tym posiadac
stosowne certyfikaty.

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych realizowane sg przygotowania do
stworzenia mozliwo$ci wystapienia o certyfikacje zdatnosci do lotu cywilnych statkéw
powietrznych (tzw. Part) oraz — po powotaniu Wojskowej Wiadzy Lotniczej w Polsce —
europejskich wymagan zdatnosci do lotu wojskowych statkéw powietrznych (EMAR)
wedlug europejskich przepisow. W artykule oméwiono paradygmaty i doswiadczenia
ITWL dotyczace wymagan zdatnosci do lotu.
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NAPEDOWYM W STATKU POWIETRZNYM ZLIN 143LSi
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e-mail: bartlomiej.krok@gmail.com, n.grzesik@wsosp.pl, k.kuzma@wsosp.pl

W artykule omdéwiono sposob sterowania zespotem napedowym w samolocie Zlin
143LSi1, ktory wyposazony jest w silnik tlokowy napedzajacy $miglo z mozliwoscig
zmiany jego skoku. Wszystkie czynnosci obstugi wykonywane sg manualnie przez pilota
na podstawie instrukcji uzytkowania w locie.

Autorzy postawili sobie za cel opracowanie projektu sterownika opartego o logike
rozmytg, ktéorego zadaniem bedzie zautomatyzowanie systemu sterowania zespotem
nap¢gdowym, zmniejszajac tym samym stopien trudno$ci pilotazu oraz zwigkszajac
ekonomike eksploatacji. Projekt zostat wykonany w interaktywnym $rodowisku
FuzzyLogic Toolbox programu Matlab.

W analizie wzi¢to pod uwage trzy parametry wejsciowe majace wplyw na zmiang
predkosci obrotowej $migta: ciSnienie tadowania jednostki napgdowej podawane w calach
stupa rteci (Mode), predkos$¢ statku powietrznego TAS (True Air Speed) wyrazong
w weztach oraz kat natarcia (Angle of Attack) z jakim aktualnie wykonywany jest lot
wyrazony w stopniach. Na podstawie wyze] wymienionych sygnatow wejsciowych
okreslano predkos¢ obrotowa $migla, poprzez zmiang skoku $migta (ProppRPM) oraz
zalecany kat natarcia (AdvisoryAOA) dla danych parametrow w celu optymalnego
wykorzystania danych warunkéw lotu. Schemat projektowanego sterownika nazwanego
przez autoréw Automatic Control of Power Unit (ACOPU) przedstawiono na rys. 1.

ACOPU
><X ProppRPM
(mamdani)
TrueAirSpeed / \
AdvisoryA 04

AngleCfAttack

Rys. 1. Sterownik rozmyty Automatic Control of Power Unit
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Dla projektowanego sterownika na podstawie szerokich konsultacji z ekspertem
ustalono poszczeg6dlne zakresy i1 wartosci sygnatow wejsciowych, wyjsciowych, a takze
opracowano baze¢ regul, na ktora sklada sie¢ 96 regut wnioskowania. Podczas konsultacji
omowiono projekt automatycznego systemu sterowania. Przedstawiono jego zakres, forme
dziatania oraz korzysci pltynace z zastosowania go na statku powietrznym. Ekspert
stwierdzil, 1z jego zastosowanie jest uzasadnione, a jego wdrozenie bedzie w znacznym
stopniu ulatwiato pilotaz samolotu Zlin 143LSi oraz sprawiato, ze eksploatacja samolotu
bedzie bardziej ekonomiczna. Ekspertem byt pilot Polskich Linii Lotniczych LOT
wykonujacy loty na samolocie Bombardier Dash Q400 (nalot 650 godzin), instruktor LOT
Flight Academy, posiadajacy dodatkowo uprawienia do lotow na samolot Zlin 143LSi.

W nastepnym etapie prac zaprojektowany rozmyty system sterowania poddano badaniu
poprawnosci dzialania. Polegalo ono na zadawaniu konkretnych wartosci sygnatéw
wejsciowych w celu otrzymania sygnatéw sterujacych na wyjsciu uktadu. Badanie
przeprowadzono dla 20 wybranych probek testowych, ktorych wartosci zostaty wybrane
w taki sposob, aby sprawdzi¢ dzialanie sterownika w sytuacjach, jakie moga zaistnie¢
podczas lotu. Pierwsze badanie testowe wykazato istnienie kilku bledow w bazie regut
wnioskowania, dlatego po ponownej konsultacji z ekspertem baza regut zostala
poprawiona, a sterownik poddany kolejnej probie testowej na tych samych warto$ciach
sygnatéw wejsciowych. Drugie badanie nie wykazato bledéw, a praca sterownika byta
zgodna z oczekiwaniami.

Pakiet Fuzzy Logic Toolbox pozwolit na zaprojektowanie modelu do automatycznego
sterowania zespolem napedowym sktadajacym si¢ z silnika i §migta. Dobrze opracowany
uktad jest w stanie oblicza¢ poprawne warto$ci, jednak niezbgdna jest do tego wiedza
ekspercka. Na jej podstawie okreslono bowiem zakresy 1 wartosci sygnatow wejsciowych,
wyjsciowych oraz zbudowano baze regul. Przebadanie sterownika oraz ponowna
konsultacja z ekspertem pozwolily na wskazanie bledow powstatych przy projektowaniu
oraz wyeliminowaniu ich poprzez optymalizacje. Ponowne badanie wykazato, iz sterownik
pracuje poprawnie 1 moze przejs¢ do dalszych testow na przyktad do symulacji
W narze¢dziu Simulink programu Matlab.

Dalszym etapem prac nad projektowanym sterownikiem bedzie doktadniejsza
symulacja i1 dostrojenie sterownika, tak aby mozna bylo podja¢ proby wdrozenia
proponowanego rozwigzania na samolocie Zlin 143LSi.
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WSTEPNE POMIARY | SYMULACJA BEZROZBIEGOWEGO
STARTU WIATRAKOWCA

WIESLAW KRZYMIEN

Instytut Lotnictwa, Warszawa
e-mail: wieslaw.krzymien@ilot.edu.pl,

Cechg charakterystyczng typowego lekkiego wiatrakowca jest brak napgdu wirnika
1 dlatego jego start przypomina start samolotu. Start bezrozbiegowy wykorzystujacy
energie bezwladnosci wirnika jest wykonywany przez niektore bardzo lekkie wiatrakowce.

W artykule przedstawiono przebieg wstepnych pomiarow majacych na celu
skonstruowanie wiatrakowca, ktore miatby mozliwo$¢ wykonania bezpiecznego startu
bezrozbiegowego. Badania obejmowaty proby naziemnie ukladu napgdowego, topat
1 wirnika oraz pomiar impulsu ciggu.

Obiektem badan byl specjalnie przygotowany demonstrator (wiatrakowiec o uprosz-
czone] konstrukcji), dla ktéorego wykonano wstepne obliczenia symulacyjne startu
bezrozbiegowego. Uktad napedowy demonstratora, tj. silnik, przektadnia, sprzggla, wat
napedowy prerotacji, gtowica 1 lopaty przystosowane byly do zabudowy na egzemplarz
lotny wiatrakowca. Projektowany wiatrakowiec mial wirnik o $rednicy 9.4 m i maksy-
malng masg startowa 700 kg.

Przedstawiono przebieg wykonanych prob 1 przykladowe wyniki pomiaréw
wykonanych na specjalnym stanowisku w Instytucie Lotnictwa. Pomiary potwierdzity
mozliwo$¢ wykonania bezrozbiegowego startu zaprojektowanego dwumiejscowego
wiatrakowca I-28, jednak badania wymagajg dalszych prob naziemnych.

Badania przeprowadzono w ramach projektu "Technologia wdrozenia do praktyki
gospodarczej nowego typu wiroptatowego statku powietrznego".
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EKSPERYMENTALNE BADANIA MODELU SAMOLOTU
TU 154 M W SKALI 1:40 W TUNELU AERODYNAMICZNYM

ANDRZEJ KRZYSIAK

Instytut Lotnictwa
e-mail: andkrzys@ilot.edu.pl

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan modelu samolotu
Tu-154 M w skali 1:40. Model samolotu wykonany zostat metodg drukowania 3D na
podstawie zeskanowanej geometrii zewngtrznej rzeczywistego obiektu. Skanowanie 3D
geometrii samolotu Tu-154 M oraz jego model wykonatl zesp6t pracownikow WAT.
Wykorzystana technika wykonania modelu, bazujgca na dokladnej geometrii obiektu
rzeczywistego, pozwolita na wytworzenie modelu bardzo doktadnie odwzorowujacego
rzeczywisty samolot.

Badania obejmowaty pomiary podstawowych charakterystyk aerodynamicznych
modelu samolotu w skali 1:40 w dwdch podstawowych jego wariantach, tj. w konfiguracji
do ladowania (sloty i podwozie wysunicte, klapy wychylone na 36°) ze skrzydiem
w pelnym obrysie, oraz w tej samej konfiguracji, lecz z obcigta koncowka lewego skrzydia
(w przyblizeniu w 1/3 jego rozpigtosci).

Badania podstawowych charakterystyk aerodynamicznych modeli samolotu Tu-154 M
wykonane zostaty w tunelu matych predkosci T-1 ($rednica przestrzeni pomiarowej 1.5 m)
Instytutu Lotnictwa. Wigkszo$¢ badan przeprowadzono dla najwigkszej mozliwej do
uzyskania w tym tunelu predkosci, tj. V = 40 m/s, co odpowiadato liczbie Reynolds’a
(odniesionej do $redniej cigciwy aerodynamicznej modelu) Re = 0.35%10°. Pomiary
charakterystyk aerodynamicznym modelu samolotu Tu-154M zrealizowane zostaty
zaréwno przy zmiennym kacie natarcia, tj, dla -8°< o < 22° przy kacie $lizgu p = 0°, jak
i przy zmiennym kacie $lizgu, tj. dla 10°< B < 10° przy kacie natarcia a = 0°.

Omawiane w niniejszej pracy badania wykonano na zamodwienie Podkomisji do
Ponownego Zbadania Wypadku Lotniczego, dziatajacej przy Ministerstwie Obrony
Narodowe;j.

65


mailto:andkrzys@ilot.edu.pl

66



ML-XVIIl 2018

ZASTOSOWANIE METOD OBLICZENIOWYCH
W PROJEKTOWANIU WLASNOSCI LOTNYCH
SAMOLOTOW | SZYBOWCOW

KRzYSzTOF KUBRYNSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: kkubryn@itwl.pl

Jednym z podstawowych zadan stawianych projektowaniu aerodynamicznemu jest
zapewnienie jak najlepszych charakterystyk aerodynamicznych, w tym mozliwie matego
oporu w warunkach duzej predkosci lotu (np. przelotu), duzych wspdtczynnikéw sity
nosnej w warunkach startu i ladowania, odpowiednich wtasnosci przy przeciggnigciu —
w tym braku tendencji do zwalania si¢ na skrzydlo oraz zapewnienia skuteczno$ci
sterowania. Nie mniej istotne jest zapewnienie odpowiednich wiasnoSci zwigzanych
z mechanika lotu, np. stateczno$ci statycznej i dynamicznej, mozliwo$ci zapewnienia
rownowagi we wszystkich fazach lotu 1 przy réznych stanach zatadowania, odpowiedniej
skuteczno$ci lotek — wymaganych predkosci katowych przechylania bez tendencji do
wywotywania §lizgu, skutecznosci steru wysokosci, itp./itd. Jednym z waznych zagadnien
projektowania samolotu jest zapewnienie odpowiedniej skutecznosci steru wysokosci,
w celu umozliwienia rotacji (podniesienia kota przedniego) podczas startu. Zagadnienie to
jest szczegdlnie problematyczne w przypadku samolotu z wysoko uniesionym zespolem
napedowym, ale wptywa na nie réwniez wywazenie samolotu, konfiguracja podwozia,
warto$¢ kata postojowego (wysokosci goleni kola przedniego) oraz wplyw ziemi na
aerodynamike samolotu. Innym zagadnieniem, ktore jest wyjatkowo wazne ze wzgledow
bezpieczenstwa, jest zapewnienie wlasciwego zachowania si¢ szybowca podczas startu za
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Niewtasciwa lokalizacja zaczepu haka lub nieodpowiednia skuteczno$¢ usterzenia
poziomego podczas oderwania w fazie rozpgdzania szybowca moze spowodowaé
niebezpieczenstwo niekontrolowalnego wzrostu kata natarcia w tej fazie, prowadzac do
sytuacji niebezpiecznych.

W referacie omoOwione zostang niektore rozszerzenia pakietu KK-AERO (stuzacego
zasadniczo do wspomagania projektowania aerodynamicznego w oparciu 0 metody
odwrotne i optymalizacyjne), ktore pozwalajg na wlasciwy dobor takich parametrow, jak:
wielko$¢ usterzenia poziomego i1 pionowego, wielkosci sterow, roéznicowos¢ i zakres
wychylen lotek, itd., w celu zapewnienia odpowiednich wlasnosci lotnych oraz
bezpieczenstwa uzytkowania samolotu. Opracowane rozszerzenia pakietu daja rowniez
mozliwos¢ uwzglednienia wplywu odksztatcalnos$ci skrzydia (pod wpltywem obcigzen) na
jego wlasnosci oraz wyznaczenie statecznosci dynamicznej samolotu w roéznych fazach
lotu. Rozszerzenia te pozwalaja na zautomatyzowane rozwigzanie poszczegdlnych
zagadnien, prowadzac do zasadniczego przyspieszenia 1 usprawnienia procesu
projektowania samolotu, zapewniajac jednoczesnie na znaczne podniesienie efektywnosci
1 koncowego efektow projektowania.
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DEDYKOWANE SYSTEMY POKEADOWE WYKORZYSTYWANE
PODCZAS BADAN W LOCIE W PROJEKCIE ZESTAWU
ODRZUTOWYCH CELOW POWIETRZNYCH ZOCP-JET2

MACIEJ KULINSKI, BARTOSZ GAWELDA, EMILIAN MAGDZIAK, GRZEGORZ MENTRAK

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: boguslaw.czechowicz@itwl.pl; bartosz.gawetda@itwl.pl,
emilian.magdziak@itwl.pl; grzegorz.mentrak@itwl.pl

W wyniku realizacji projektu pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowang trasg
lotu” zostaly zaprojektowane oraz wykonane dedykowane systemy poktadowe
pozwalajace na zebranie kompletu danych umozliwiajgcych poprawne dostrojenie uktadu
autopilota oraz uklady umozliwiajace wykonanie zadan zgodnie z zatozeniami taktyczno-
-technicznymi.

W artykule zostaly przedstawione 1 szczegdlowo opisane dedykowane moduty
zastosowane w ZOCP-JET2. Gtownym modutem jest autopilot zapewniajagcy mozliwos¢
sterowania obiektem oraz rejestracji 60 parametrow z czgstotliwoscig 50 Hz. Ze wzgledu
na specyficzne miejsce operowania celéw powietrznych uktad autopilota posiada
procedury automatycznego startu, automatycznego ladowania oraz warianty awaryjne
dostosowane do dziatania na terenie poligonu. Kolejnym systemem jest uktad dystrybucji
zasilania 1 sygnatow. Uklad ten zapewnia dystrybucje zasilania oraz komunikacje
pomigdzy autopilotem a resztag modutow zainstalowanych na samolocie. Cel powietrzny
wyposazony jest w bezstykowy uklad pomiaru paliwa, bgdacy uzupelieniem systemu
zliczeniowego zuzytego paliwa. Uktad sterowania silnikami zapewnia dwustronng
komunikacje¢ pomiedzy autopilotem a silnikami. Rozwigzanie takie pozwala na wysylanie
komend do silnikéw 1 odczyt parametrow pracy. Kolejnym dedykowanym modutem jest
modut stabilizacji temperatury dajnika ci$nienia zapewniajacy poprawng pracg¢ czujnika
w rzeczywistych  warunkach atmosferycznych. Poprawne wykorzystanie danych
pozyskanych z dedykowanych systemow zainstalowanych na bezzalogowcu pozwala na
maksymalne wykorzystanie osiggéw systemu ZOCP-JET2 przy jednoczesnej
minimalizacji ryzyka wypadku i utraty celu w lotach treningowych.
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EKSPERYMENTALNA ANALIZA RUCHU SKRZYDLA
MOTYLA ATTACUS ATLAS W KARTEZJANSKIM
UKLADZIE WSPOLRZEDNYCH

ZUzZANNA KUNICKA-KOWALSKA, KRZYSZTOF SIBILSKI

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska
e-mail: kunnal3@wp.pl, sibilski@hot.pl

Przedmiotem pracy jest opis badan wykonanych w tunelu aerodynamicznym na zywym
owadzie gatunku Attacus atlas. Celem eksperymentu byt opis ruchu i odksztatcen skrzydta
motyla w trakcie trzepotania. Do analizy wybrano 11 charakterystycznych punktéw na
skrzydle, z czego 8 znajdowato si¢ na krawedzi, a pozostate 3 zlokalizowane byly na
powierzchni skrzydta. Polozenie tych punktow pokrywato si¢ z charakterystycznymi
plamkami na skrzydle motyla, (ze wzgledu na bardzo delikatng strukture skrzydta nie byto
mozliwe fizyczne nalozenie znacznikéw lub namalowanie punktow).

Motyl zostal unieruchomiony na specjalnie zaprojektowanym przyrzadzie i umiesz-
czony w tunelu aerodynamicznym (rys. 1a).

Ruch skrzydet motyla sfilmowano za pomoca trzech szybkich kamer. Kamery zostaty
umieszczone tak, ze ruch skrzydet oraz ich odksztatcenia obserwowane byly jednoczesnie
z trzech stron: z boku, z tytu i z dotu.
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b)
. Rysl.(a): Zdjecie unieruchomionego owada podczas badania;
(b) Sciezki sledzenia ruchu (motion tracking) z programu Kinovea - widok z boku

W efekcie tych badan uzyskano serie zdjg¢ poklatkowych pozwalajacych na okreslenie

zmian potozenia skrzydet oraz ich odksztatcen. Wyniki pomiarow zostaly opracowane za
pomoca programu Kinovea (rys. 1b).
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ANALIZA WIATROWA DLA WYNIESIONEGO
LADOWISKA SMIGLOWCOWEGO

MACIEJ LASEK, MACIEJ PISULA

Politechnika Warszawska, Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
e-mail: mlas@poczta.onet.pl, mrpisula@gmail.com

Inzynieria wiatrowa jest preznie rozwijajaca si¢ dziedzing wiedzy. Wplyw interferencji
oplywow budynkéw na przeplyw powietrza wokoét wyniesionych ladowisk $miglow-
cowych moze mie¢ decydujace znaczenie dla bezpieczenstwa korzystania z tego typu
obiektow. Celem pracy jest przedstawienie metody numerycznej mechaniki ptynow do
badan wiatrowych lgdowisk umiejscowionych na dachach budynkow.

W artykule przedstawiono krok po kroku etapy przygotowania danych wejsciowych do
programu ANSYS Fluent. Sformutowane zostaty rowniez wskazowki pozwalajace na
automatyzacj¢ podejScia do tego procesu. Nastgpnie zaprezentowano wyniki analiz
zZuzyciem modelu turbulencji k-¢ zmierzajacych do oceny mozliwosci podejscia do
ladowania $miglowca. Metoda zostala poddana walidacji z uzyciem eksperymentalnych
badan w tunelu aerodynamicznym.
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ANALIZA WYPADKOW LOTNICZYCH SPOWODOWANYCH
DEZORIENTACJA PRZESTRZENNA PILOTA

RAFAL LEWKOWICZ

Wojskowy Instytut Medycyny Lotniczej
e-mail: rlewkowicz@wiml.waw.pl

GRZEGORZ KOWALECZKO

Wydziat Lotnictwa, Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych
e-mail: grzegorz.kowaleczko@itwl.pl

Podczas analizy przyczyn wypadku lotniczego wcigz znaczacym problemem jest
okreslenie powodu blednego dziatania pilota, czgsto trudniejszym niz okreslenie np.
powodu usterki silnika. Dotyczy to szczegolnie sytuacji, w ktorej pomimo sprawnosci
technicznej statku powietrznego pilot traci kontrole nad lotem lub w sposéb kontrolowany
doprowadza do zderzenia z ziemig. Przyczyng tych zdarzen jest zazwyczaj utrata orientacji
przestrzennej, w wyniku czego pilot btgdnie okresla swoje potozenie i ruch wzgledem
powierzchni Ziemi. Nieszczesliwe wypadki w lotnictwie wojskowym i1 cywilnym, ktére sg
zwigzane z dezorientacjg przestrzenng (DP), powoduja wysokie straty osobowe oraz
finansowe. Doniesienia o wypadku lotniczym, ktérego przyczyng byta DP, zwykle opierajg
si¢ na jakosciowej ocenie tego zjawiska. W zwigzku z faktem, ze DP jest zjawiskiem
ktopotliwym, w analizie zaleca si¢, aby jakosciowe powigzanie analizowanej, krytycznej
fazy lotu ze znanym zludzeniem wywolujacym DP, wspiera¢ wynikami z analizy
ilosciowej.

W referacie zostanie przedstawiony model wykrywania i identyfikacji DP, w ktérym do
wnioskowania o mozliwosci wystgpienia DP, jako przyczyny wypadku lotniczego
zastosowano podejsScie oparte na analizie iloSciowej. Opisane zostang cztery etapy tej
analizy (rys. 1), ktére obejmuja:

Przygotowanie danych z krytycznej fazy lotu. W oparciu o dane z pokladowych
rejestratorow parametrow lotu, obliczane sg polozenie oraz liniowe i kgtowe predkosci
1 przyspieszenia oddziatujace na glowg pilota. Okresla sig, czy pilot korzystat z dostgpnych
wzrokowych wskaznikéw orientacji przestrzennej (wskazania przyrzadéw poktadowych
oraz informacje z zewnatrz kabiny);

Oszacowanie postrzeganej przez pilota orientacji przestrzennej. Szacowanie to
przeprowadza si¢ za pomoca modelu percepcji potozenia i ruchu pilota. Danymi
wejsciowymi modelu sg parametry lotu wyznaczone w pierwszym etapie analizy;

Wykrycie i identyfikacja ztudzenia, ktére wywotalo DP. Wykrycie ztudzenia odbywa
si¢ w oparciu o wyniki z 1 1 2 etapu analizy. W przypadku, gdy wyniki modelu percepcji
r6znig si¢ znaczaco od wynikow z 1 etapu analizy, w celu weryfikacji ich wiarygodnosci,
poddaje si¢ je dodatkowej ocenie przy uzyciu danych z innych zrédet. Sg to dane w postaci
wejsciowych sygnatéw sterowania wprowadzanych przez pilota, opinii ekspertow na temat
lotu 1 relacji $wiadkow. Identyfikacja ztudzenia jest procesem realizowanym zwykle przez
cztowieka posiadajacego specjalistyczng wiedze. Proponuje si¢ jednak wspomaganie
cztowieka inteligentnym oprogramowaniem opartym na utworzonej bazie wiedzy.
Rozpoznanie zhudzenia bedzie wowczas odbywaé si¢ w bloku zawierajacym reguly
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eksperckie, wykorzystujace logike rozmyta. Takie podej$cie zapewni powtarzalno$é
identyfikacji DP;

Wizualizacja wynikow. Wyniki analizy zostaja przedstawione w formie przebiegow
rzeczywistych parametrow lotu 1 parametrow postrzeganych przez pilota oraz, za pomoca
tréjwymiarowej wizualizacji, symulacji komputerowej krytycznej fazy lotu.

Przygotowanie | Oszacowanie Wykrycie Wizualizacja
danych percepcji i identyfikacja - wynikow
[ dezorientacji
. przestrzennej (DP) _
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: i > o
i — * o
TTE| |
Model ! 3 : g (:S -
- rejestrator lotu o|  percepcji oszacowana | wykrycie » £ > L—I
- relacje pilota orienlacjl | pereepeja Z?ud;f.ema =
- nagranie video/audio przestrzennej i E o -
- rc]a‘c_]c swiadkow 2 A = f Ar:itudﬁt]?mﬁ:‘\
- zapis z radaru \ S " ! Y
‘ERoll{del——1
- 7' ===l
Pilot i ] =
- rejestrator lotu syenaly sterujace, P L Dowldegised)
I zapis video/audio po]ozcnit? glowy 1 wzroku " Baza wiedzy R
| o zludzeniach
Wa.l'lllllkl lotu widzialnosc . 1DP
- relagje pilota : ~p
- dane meteo :

W referacie zostanie zaprezentowany opracowany model wykrywania i identyfikacji
DP. W obliczeniach wykorzystano dane dotyczace zdarzenia lotniczego, do ktorego doszto
na samolocie F-16 w warunkach nocnych.
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OCENA JAKOSCI ODWZOROWANIA PRZYSPIESZEN
W WIROWCE PRZECIAZENIOWEJ

RAFAL LEWKOWICZ

Wojskowy Instytut Medycyny Lotniczej
e-mail: rlewkowicz@wiml.waw.pl

GRZEGORZ KOWALECZKO

Wydziat Lotnictwa, Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych
e-mail: grzegorz.kowaleczko@itwl.pl

Wiréwka przecigzeniowa jest urzadzeniem, ktore w bezpiecznych dla pilota warunkach
umozliwia jego szkolenie, trening i1 ocen¢ predyspozycji do lotow samolotami
wysokomanewrowymi. Za pomocg tego symulatora pilot zapoznaje si¢ z mozliwoscig
wystgpienia podczas lotu niepozadanych skutkow dziatania przecigzen, takich jak
przecigzeniowa utrata $§wiadomos$ci oraz dezorientacja przestrzenna. Wirdwka
przecigzeniowa stosowana jest roéwniez w pracach badawczy dotyczacych sztucznej
grawitacji. Celem tych badan jest m.in. opracowanie metody przeciwdziatania
niekorzystnemu wplywowi dilugotrwatej niewazko$ci na organizm cztowieka. Obok
licznych zalet wiréwki przecigzeniowej urzadzenie to ma réwniez wady. Wsrdd nich sg
specyficzne bodzce ruchowe, ktore niejednokrotnie wywoluja u pilota chorobe
symulatorowg. Objawy tej choroby sg analogiczne do choroby lokomocyjnej, a ich
pojawienie si¢ obniza efektywno$¢ realizowanych w symulatorze szkolen i treningdw.
Przyjmuje si¢, ze podstawg do wyeliminowania czynnikéw wywotujacych chorobe
symulatorowg jest wysoka wierno$¢ percepcji ruchu w odpowiedzi na bodzce ruchowe
wytworzone przez symulator. Wierno$¢ ta przyjmuje wysoka warto$¢, gdy percepcja pilota
bodzcow ruchowych w trakcie treningu w symulatorze lotu jest nie do odrdznienia od
percepcji bodzcoOw wystepujacych podczas analogicznego manewru w locie rzeczywistym.

Celem prezentowanych w referacie badan byla ocena jakosci odwzorowania
przyspieszen w wirdOwce przecigzeniowej. Z uwagi, ze dotychczas nie opracowano
obiektywnej 1 efektywnej metody oceny jakosci odwzorowania przyspieszen opartej na
ludzkiej percepcji, do osiggnigcia celu badan konieczne byto opracowanie nowego testu.
W zaproponowanej metodzie (rys. 1) podstawowym kryterium jakosci odwzorowania
przyspieszen jest odczucie pilota oszacowane za pomoca opracowanego modelu percepcji
orientacji przestrzennej cztowieka.

Obiektem badan byt dynamiczny symulator lotu — wirowka przecigzeniowa HTC-07,
znajdujaca si¢ na wyposazeniu Wojskowego Instytutu Medycyny Lotniczej w Warszawie.
W badaniach wykorzystano dane z lotu rzeczywistego samolotu F-16 oraz dane
z symulatora HTC-07, =zarejestrowane podczas odtwarzania tego lotu. Badanie
przeprowadzono metodg obliczen numerycznych w §rodowisku Matlab z wykorzystaniem
pakietu Simulink.
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Rys.1 Metoda oceny jakos$ci odwzorowania przyspieszen

Wyniki przeprowadzonych obliczen symulacyjnych wskazuja, ze symulator lotu
HTC-07 ma wysoka jako$¢ odwzorowania przyspieszenia liniowego. Niska jakos¢
odwzorowania wykazuje ten symulator w zakresie zar6wno potozenia katowego, jak
1 przyspieszenia grawitacyjnego. Wzrost jakosci odwzorowania tych parametréw mozna
jednak osiggna¢ poprzez wprowadzenie wzrokowych wskaznikdéw orientacji przestrzenne;.
Biorac pod uwagg fakt, ze uktad ruchu symulatora HTC-07 ma jedynie 3 stopnie swobody,
to uzyskana jako$¢ odwzorowania przyspieszenia liniowego jest zadowalajaca, a jego
poziom odpowiedni do realizacji szkolen i treningdw pilotow. Zaprezentowana metoda
oceny jako$ci odwzorowania przyspieszen moze by¢ stosowana rowniez do oceny innych

symulatorow lotu, ktore wyposazono w uktad ruchu.
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MODELOWANIE TRAJEKTORIlI LOTU SAMOLOTOW RPAS
W KONTEKSCIE INTEGRACJI WEDLUG PROCEDUR IFR
NA LOTNISKU RZESZOW-JASIONKA

DANIEL LICHON

Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa, Politechnika Rzeszowska
e-mail: d_lichon@prz.edu.pl

Samoloty klasy RPAS (Remotely Piloted Aircraft Systems) stanowig grupe samolotow
bezzatogowych wykonujacych loty nieautonomiczne pilotowane przez naziemnego
operatora. W skali europejskiej dazy si¢ do integracji samolotow RPAS z lotnictwem
zalogowym w Kkontrolowanej przestrzeni powietrznej oraz W operacjach z lotnisk
kontrolowanych. Podejmowane dzialania shuiza wypracowaniu modelu jednolitej
przestrzeni powietrznej, zast¢pujac model segregacji przestrzeni.

W pracy przedstawiono zagadnienie modelowania trajektorii lotu samolotéw
bezzatogowych RPAS w odniesieniu do realizacji procedur podejscia 1 odejscia IFR na
lotnisku RzeszOw-Jasionka. Podstawowym celem badan bylo okreslenie mozliwosci
integracji samolotow RPAS wedtug istniejgcych procedur IFR. Zbudowano model osiggow
oraz dynamiki lotu dostosowany do charakterystyk samolotow bezzatogowych.
Model osiggdéw zweryfikowano w oparciu o badania w locie samolotu bezzatogowego
,Demon-2", opracowanego na Politechnice Rzeszowskiej. Wykonano symulacje trajektorii
lotu samolotow RPAS wedtug procedur IFR na lotnisku Rzeszow-Jasionka. Uwzgledniono
wplyw skali obiektu, tj. mas¢ i wymiary, na modelowane trajektorie. Badania obejmowaty
obwiedni¢ osiggow samolotéw RPAS, doktadno$¢ odwzorowania proceduralne;j trajektorii
lotu oraz poréwnanie symulowanych trajektorii RPAS wzgledem trajektorii realizowanych
przez samoloty zatogowe w wybranych procedurach IFR.
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IDENTYFIKACJA NIEPARAMERYCZNA OBIEKTU
WZBUDZONEGO D-OPTYMALNYM WYMUSZENIEM
MULTI-STEP

P1OTR LICHOTA

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska
e-mail: plichota@meil.pw.edu.pl

W artykule przedstawiono wyniki identyfikacji nieparametrycznej uzyskane poprzez
analize odpowiedzi czestotliwosciowej. Nieliniowy model symulacyjny samolotu F-16
zostal wzbudzony zbiorem jednoczesnych i D-optymalnych wymuszen multi-step. Do ich
zaprojektowania wykorzystano dyskretng transformate falkowg i algorytm genetyczny.
Zarejestrowana odpowiedz modelu symulacyjnego zostala uzyta do identyfikacji modelu
liniowego uwzgledniajacego sprzezenia pomiedzy ruchem podtuznym i bocznym. Do
przeksztalcenia sygnatu z dziedziny czasu do dziedziny czestotliwosci wykorzystano
naktadajace si¢ pot-sinusoidalne okna wygtadzajace 1 transformate chirp-Z. Estymowane
charakterystyki amplitudowe i fazowe poréwnano z odpowiedzia uzyskang dla modelu
symulacyjnego. Zakres stosowalnosci zidentyfikowanego modelu liniowego zostat
okreslony na podstawie warto$ci funkcji koherencji.
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SYMULACJA ZOBRAZOWAN RADARU Z SYNTETYCZNA
APERTURA - SYNTHETIC APERTURE RADAR (SAR)

MAJ MORDZONEK, JAROSEAW KRZONKALLA

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: maj.mordzonek@itwl.pl

KRzYSTOF KULPA, PIOTR SAMCZYNSKI

Politechnika Warszawska, Instytut Systeméw Elektronicznych
e-mail: psamczyn@elka.pw.edu.pl

DAMIAN GROMEK
Politechnika Warszawska

GRZEGORZ BECZKOWSKI
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

W artykule przedstawiono komputerowe metody symulacji zobrazowan powierzchni
Ziemi i obiektoéw znajdujacych si¢ na niej, porownywalnych z uzyskiwanymi za pomoca
rzeczywistych radaroOw z syntetyczng aperturg (SAR).

Wynikiem symulacji jest scena radarowa zawierajaca zarowno zobrazowanie Ziemi,
jak i obiekty znajdujace si¢ na jej powierzchni.

Scena radarowa moze by¢ wygenerowana za pomoca komputerowego wspomagania
projektowania (CAD), w celu uzyskania numerycznego modelu terenu (DTM), jak tez
z uzyciem zobrazowan 3D terenu, zarejestrowanych za pomoca skanowania powierzchni
Ziemi z wykorzystaniem laserowej techniki skanowania (LIDAR). Mozliwe jest tez
wykorzystanie surowej wizji radarowej z rzeczywistego radaru SAR.

Tak uzyskane syntetyczne dane obrazowe moga zosta¢ wykorzystane do testow
algorytméw SAR, weryfikacji uzyskanych danych obrazowych z uwzglednieniem
trajektorii lotu platformy z radarem, efektow zacieniania przez obiekty fizyczne, wptywu
na zobrazowanie podwaojnego/wielokrotnego odbicia itp.

Wytworzone syntetycznie zobrazowania radarowe umozliwiajg uzyskanie danych
obrazowych o duzej rozréznialno$ci bez konieczno$ci wykonywania kosztownych lotow
z wykorzystaniem rzeczywistego statku powietrznego.

Jest to szczegodlnie istotne przy pracach badawczych nad technikg SAR, jak réwniez
przy projektowaniu i testach radarow z syntetyczng aperturg. Dlatego symulatory SAR
znajduja szerokie zastosowanie w radiolokacji samolotowej, bedac waznym narzgdziem
wsparcia prac w zakresie radarow z syntetyczng aperturg.
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WYKRYWANIE OBIEKTOW RUCHOMYCH
NA TLE ZIEMI (GMTI)
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JEDRZEJ DROZDOWICZ
Politechnika Warszawska

GRZEGORZ BECZKOWSKI
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

Moving target indication (MTI) jest trybem pracy radaru, wykrywania obiektoéw
ruchomych na tle zaktécen radiolokacyjnych (clutter). Jednym z rodzajow MTI jest radar
z funkcjg wykrywania obiektow poruszajacych sie na tle Ziemi (GMTI).

Funkcja GMTI moze by¢ zrealizowana zasadniczo na dwa rozne sposoby.

Pierwsza metoda nazywana jest DPCA (przesunigcie fazowe centrum anteny). Istotng
wada techniki DPCA jest to, Ze powstaja Slepe predkosci, i poruszajace si¢ z ta predkoscia
obiekty sg postrzegane jako stacjonarne.

Druga metoda nosi nazwe STAP (filtrowanie adaptacyjno-przestrzenne) i opiera si¢ na
wlasciwosci kowariancji sygnatow czasowych dla réznych elementow w antenie
macierzowej. Matryca kowariancji odpowiednio dla obiektow nieruchomych i ruchomych
jest inna, co jest wykorzystywane przez liniowe tgczenie sygnatow w czasie 1 przestrzeni,
tak ze uzyskuje si¢ maksymalny stosunek pozadanego do niepozadanego sygnatu.

Istnieje tez trzecia mozliwo$¢ wykrywania obiektéw ruchomych wykorzystujaca
technike radaru z syntetyczng aperturg (SAR). W tym rozwigzaniu ruchomy cel be¢dzie nie
tylko wykryty, ale takze zobrazowany w wysokiej rozdzielczosci. Wyniki eksperymentow
pokazaty, ze SAR GMTI jest skutecznym narzgdziem do wykrywania i zobrazowania
ruchomych celow na tle Ziemi.

W artykule przedstawiono wspotczesne metody wykrywania obiektow poruszajacych
si¢ na tle Ziemi (GMTI) w tym SAR GMTI.
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ZASTOSOWANIE METOD INZYNIERII’ODWROTNEJ ORAZ
NUMERYCZNEJ MECHANIKI PLYNOW NA POTRZEBY
ANALIZY ODPORNOSCI NA ZDERZENIA SAMOLOTOW

ALEKSANDER OLEJINIK, LUKASZ KISZKOWIAK,
ADAM DzIUBINSKI, PIOTR WITAKOWSKI

Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: aleksander.olejnik@wat.edu.pl

W niniejszej pracy przedstawiono ztozony proces odtwarzania geometrii zewnetrznej
oraz struktury wewngtrznej samolotu z wykorzystaniem metod inZynierii odwrotnej na
potrzeby analiz zderzeniowych z wykorzystaniem Metody Elementow Skonczonych.
Ponadto przedstawiono proces wyznaczania obcigzen aerodynamicznych dziatajacych na
samolot oparty o Metode Objetosci Skonczonych. Procedura odtwarzania geometrii
zewnetrznej samolotow wraz z budowa ich modeli numerycznych jest niezwykle ztozonym
zadaniem z zakresu inzynierii odwrotnej. Korzystajac z uzyskanych danych pomiarowych,
opracowano modele numeryczne i skalowane samolotu wykorzystane w trakcie badan
aerodynamicznych. Zastosowana procedura badawcza pozwala miedzy innymi na
analizowanie wplywu poszczegolnych zespotdw konstrukcyjnych samolotu na uzyskiwane
charakterystyki aerodynamiczne. Natomiast tok modelowania struktury wytrzymatos-
ciowej samolotu uwzglgdnia wykorzystanie geometrii zewnetrznej bryly platowca oraz
odtworzenie geometrycznych form wewnetrznych z naciskiem na przekroje elementow
sitowych struktury. Majac na uwadze potrzebe zwigkszenia poziomu bezpieczenstwa
realizacji operacji lotniczych przez statki powietrzne bedace na wyposazeniu Sit
Powietrznych RP, wskazane jest opracowanie technologii badan odporno$ci na zderzenia
duzych samolotow z wykorzystaniem metod numerycznych. Opisana procedura moze
zosta¢ wykorzystana na etapie analizy przyczyn i1 skutkow wypadkow lotniczych.
Przeprowadzone badania sg przyktadem w pelni profesjonalnego 1 innowacyjnego
podejscia do realizacji przedmiotowego zagadnienia.
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BADANIA WEASCIWOSCI CIEPLNO-MECHANICZNYCH
LOTNICZEGO KOMPOZYTU EPOKSYDOWO-SZKLANEGO
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W pracy przedstawiono metodyke oraz wyniki badan wiasciwosci cieplnofizycznych
struktury kompozytowej kompozytu epoksydowo-szklanego. Kompozyt wytworzony
zostal metoda kontaktowg laminowania rgcznego z utwardzaniem w worku prézniowym.
Osnowe kompozytu stanowi zywica MGS 285 z utwardzaczem H 286, natomiast jako
wypetnienie zastosowano tkaning wtokna szklanego w splocie ptociennym w dziesigciu
kolejnych warstwach naktadanych bez zmiany orientacji. Badana struktura kompozytowa
stanowi reprezentatywny przyklad lotniczego materiatu konstrukcyjnego 1 w takim
zastosowaniu byla juz wykorzystywana.

Przeprowadzone badania mialy charakter badan wieloparametrowych catosciowych
I objely swoim zakresem badania struktury, pomiary wagowe, termograwimetryczne,
mikrokalorymetryczne, dylatometryczne, badania wlasciwosci lepkosprezystych oraz
pomiary dyfuzyjnosci cieplnej. Celem badan byto zaré6wno wyznaczenie wartosci
| zalezno$ci poszczegdlnych parametrow od temperatury, jak rowniez sprawdzenie
skuteczno$ci opracowanych wczesniej 1 zastosowanych do wykonania badan metod oraz
procedur pomiarowych Ze wzgledu na specyfike badanej struktury do zakresu
analizowanych zjawisk wlaczone zostaly problemy stabilnosci i powtarzalno$ci
wiasciwosci cieplnofizycznych, obserwacja i1 opis zjawisk polimeryzacji resztkowej,
elementy poglebionej analizy termicznej ewentualnych innych identyfikowanych podczas
pomiarow efektow, a takze charakteryzacja roznic kierunkowych wiasciwosci — anizotropii
kompozytu.

Do wykonania badan wykorzystano zestaw Wwyspecjalizowanych przyrzadow
badawczych oraz stanowiska pomiarowe witasnej konstrukcji. Pomiary przeprowadzono
w szerokim zakresie temperatury, obejmujgcym peten zakres temperatur eksploatacyjnych.
Uzyskane wyniki stanowig podstawe opisu wlasciwosci badanego materiatu 1 umozliwiaja
okreslenie ograniczen technologii jego wykonywania oraz pdzniejszego uzytkowania
zwigzanych z oddziatywaniami termicznymi i mechanicznymi. Charakterystyka badanego
materialu obejmuje rowniez obliczeniowe warto$ci przewodnosci cieplnej, ktore zostaty
wyznaczone z danych dyfuzyjnosci cieplnej, ciepla wlasciwego, gestosci i1 rozszerzalnosci
cieplnej.

Efektem wykonanej pracy jest sprawdzenie i1 dopracowanie metodyki badan
doswiadczalnych oraz okreslenie kompletu wilasciwosci termofizycznych materiatu
lotniczej struktury kompozytowej z uwzglgdnieniem ich zaleznosci od temperatury i zmian
w poszczegoblnych cyklach wymuszenia cieplnego. Przyktadowe, przedstawione na rys. 1-4
wyniki obrazuja efekty:
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utwardzania resztkowego materiatu osnowy kompozytu (rys.1 — charakterystyki

ciepta wlasciwego, rys. 3 — modutu sprezystosci i charakterystyki stratnosci tg o,

rys. 4 — wydluzenia wzglednego),

przemiany szklistej polegajacej na przej$ciu materiatu osnowy epoksydowej ze

stanu wysokiej sztywnosci do stanu wysokoelastycznego powyzej temperatury

ok. 80 °C (rys. 1 —4),

réznic kierunkowych wiasciwosci cieplnych (rys. 2 — dyfuzyjnos¢ cieplna),

mechanicznych (rys. 3 — wyniki badan termomechanicznych — DMA) oraz
cieplnomechanicznych (rys. 4 — rozszerzalno$¢ cieplna liniowa).

Poniewaz badany material stanowi reprezentatywny przyktad szerokiego asortymentu

lotniczych struktur kompozytowych, uzyskane wyniki szczegoétowe, ze wzgledu na

kompleksowy charakter

wykonywanych  pomiarow,

stanowi¢ podstawe

moga

poszerzonych badan teoretycznych w obszarze ksztaltowania wlasciwosci pozornych
I efektywnych niejednorodnych struktur materiatowych. W zakresie opracowanej metodyki

badan rezultaty majg charakter uniwersalny.
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W pracy zaprezentowano stanowisko zaprojektowane i zbudowane na potrzeby
naziemnego monitorowania stanu technicznego turbinowych silnikéw lotniczych o ciggu
nieprzekraczajacym 200N, wykorzystywanych jako napgdy cywilnych i wojskowych
bezzatogowych statkdéw powietrznych. Motywacja podjecia prac byla konieczno$¢
wdrozenia procedur umozliwiajacych  wypracowanie decyzji  dopuszczajacych
przedmiotowe napedy do bezpiecznej eksploatacji. Procedury te zaktadaja cykliczne
pozyskiwanie zestawu kluczowych z punktu widzenia bezpiecznej eksploatacji
charakterystyk wybranych wielkosci diagnostycznych dla kazdego z eksploatowanych
silnikow. Te nastgpnie poddawane sg analizie, w wyniku ktorej mozliwe jest uruchomienie
procesu decyzyjnego.

Gléwnym problemem wdrozenia przyjetych procedur byly ograniczenia pomiarowe
zwigzane z brakiem krajowych rozwigzan konstrukcyjnych umozliwiajacych pozyskanie
zestawu komplementarnych danych diagnostycznych oraz wysoka cena istniejacych
zagranicznych platform badawczych. Dodatkowag dyskwalifikacja dla istniejgcych
stanowisk bylo niespelnienie zatozen przyjetych procedur oraz ograniczenia w ich
stosowalnosci jedynie do warunkow laboratoryjnych.

Wobec tego zaprojektowano i zbudowano stanowisko badawcze, ktdrego schemat
funkcjonalny zaprezentowano na rys. 1. Zatozenia techniczno-technologiczne stanowiska
wymagaly wprowadzenia szeregu rozwigzan konstrukcyjnych pozwalajagcych m.in. na
badanie silnikéw w rdéznych warunkach otoczenia bez koniecznos$ci prowadzania
specjalistycznych prac przygotowawczych. Umozliwia ono pomiar charakterystyk szesciu
wielkosci diagnostycznych. Standardowa procedurag monitorowania zmian parametrow jest
ich $ledzenie na wyswietlaczach funkcjonujgcych w trybie pracy ciaglej. W ograniczonym
zakresie istnieje dodatkowa mozliwo§¢ wykorzystania trybu pracy automatycznej, ktory
pozwala na zapisywanie wybranych danych z wykorzystaniem komercyjnego pakietu
komputerowego. Oryginalnym w skali kraju rozwigzaniem Kkonstrukcyjnym jest
zabudowany autorski zestaw umozliwiajacy prowadzenie analiz wibrodiagnostycznych.
W tym celu zaprojektowano i zbudowano rejestrator drgan wraz z oprogramowaniem.

W efekcie zaproponowanych procedur diagnostycznych i rozwigzan konstrukcyjnych
utworzono kompletny program badawczy umozliwiajacy wydanie jednoznacznej decyzji
o mozliwosci dalszej eksploatacji dozorowanych napedow lotniczych. W diuzszej
perspektywie analiza pozyskanych danych pomiarowych stanowi¢ bedzie kryterium do
ewentualnego przedtuzania ich resurséw. Utworzona pelna dokumentacja eksploatacyjna
oraz konstrukcyjna stanowiska stanowi dopetnienie catosci prac.
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Rys. 1. Schemat funkcjonalny stanowiska monitorowania.

MTSO — miniaturowy turbinowy silnik odrzutowy; ECU — elektroniczna jednostka
kontrolna; GSU — naziemna jednostka wsparcia; Nzaq, Nr; — zadana i rzeczywista warto$¢ pr.
obrotowej; Teg — temp. gazow wylotowych; Uyump — napigcie na pompie paliwowej; K —
ciag; Q — obj. natgzenie przeptywu paliwa; Vamp — zestaw danych wibrodiagnostycznych;
Mpa — zasilanie w paliwo; U, — zasilanie w energig elektryczng

Budowe stanowiska do monitorowania stanu technicznego miniaturowych turbinowych
silnikéw odrzutowych wykonano w ramach pracy DOBR 0065/R/1D1/2012/13
pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowang trasq lotu™.
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W referacie przedstawiono charakterystyki miniaturowych turbinowych silnikéw
odrzutowych typu JetCat P140 RXiB wyznaczone przy uzyciu stanowiska przygotowania
1 obstugi silnikow.

Potrzeba wyznaczenia charakterystyk miniaturowych silnikow turbinowych JetCat
P140 wynikata z ich wyboru do napedu bezzatogowych celéw latajacych oraz z faktu,
ze dokumentacja techniczna dostarczona przez producenta silnikdw jest bardzo uboga
| zawiera przede wszystkim opis wybranych zagadnien dotyczacych pracy elektronicznego
uktadu sterowania. Ponadto nie byla ona przez producenta aktualizowana wraz
z opracowywaniem przez niego nowych wersji silnikow. Podczas opracowywania
programu prob nalezalo takze wzigé pod uwage, iz badane silniki przeznaczone byly
przede wszystkim do realizacji prob w locie, co wykluczato ingerencj¢ w ich konstrukcje
w celu zamontowania dodatkowego wyposazenia umozliwiajagcego pomiar dodatkowych
parametrow poza tymi, ktore zostaly przewidziane przez producenta.

W zwiazku z powyzszym rejestrowane byly nastgpujace parametry: predkos¢ obrotowa
wirnika zadana przez operatora, rzeczywista predko$¢ obrotowa wirnika, temperatura
spalin w uktadzie wylotowym oraz napigcie zasilania pompy paliwowej. Dodatkowo
stanowisko badawcze zostalo wyposazone w uktad do pomiaru ciggu, w przeptywomierz
umozliwiajacy pomiar wartosci objetosciowego natezenia przeplywu paliwa, a takze uktad
do pomiaru drgan.

Badania prowadzono dla dwdch egzemplarzy silnikow JetCat P140 RX wyposazonych
w oddzielng zebatg pompe paliwowg napedzang silnikiem elektrycznym oraz dla czterech
sztuk silnikow JetCat P140RXiB wyposazonych w zgbatg pompe¢ paliwowg z napgdem
elektrycznym zintegrowang z silnikiem. Prezentowane wyniki obejmuja wyniki prob
ostatniej z opisywanych wersji silnikow.

Dla przyktadu, na rys. 1 pokazano przebieg zmian ciggu silnikow JetCat P140 RXiB
w funkcji predkosci obrotowej wirnika, natomiast na rys. 2 zaprezentowano zaleznos¢
ciggu od napigcia zasilania silnika elektrycznego napedzajacego zebata pompe paliwa.

Uzyskane wyniki pokazuja maty rozrzut parametrow poszczegélnych egzemplarzy
silnikow, z wyjatkiem temperatury spalin mierzonej w uktadzie wylotowym oraz warto$ci
objetosciowego zuzycia paliwa podczas pracy silnikow na zakresie zblizonym do zakresu
biegu jalowego. Ponadto poszczegolne egzemplarze silnikow rdéznig sie takze dosyc
znacznie pod wzgledem wartosci drgan.
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Rys. 1. Zalezno$¢ ciggu silnika K [daN] od predkosci obrotowej wirnika nzaq [0br/min]
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Rys. 2. Zaleznos$¢ ciagu silnika K [daN] od napigcia zasilania pompy paliwowej U, [V]

Badania miniaturowych turbinowych silnikéw odrzutowych na stanowisku przygotowania
i obstugi silnikow wykonano w ramach pracy DOBR 0065/R/ID1/2012/13 pt. Odrzutowe

cele powietrzne z programowang trasq lotu.
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W niniejszym artykule zaprezentowano metod¢ pozwalajaca na analize¢ przeszltego
ruchu lotniczego, polegajaca na modelowaniu rozkladu separacji czasowych
przylatujacych samolotdow w danym punkcie nawigacyjnym w rejonie kontrolowanym
lotniska przy uzyciu rozkladu prawdopodobienstwa Gamma. Modelowanie dyskretnego
rozktadu separacji czasowych samolotow przy uzyciu cigglego rozktadu prawdopodo-
bienstwa pozwolito na zastosowanie narzedzi matematycznych stosowanych do analizy
funkcji cigglych do analizy wybranych aspektow rozktadu separacji czasowych
przylatujacych samolotow. Przedstawiono zalozenia oraz budowe¢ modelu matema-
tycznego, wykorzystanie modelu w przyktadowym scenariuszu z lotniskiem o duzym
nat¢zeniu ruchu lotniczego, a takze analiz¢ otrzymanych wynikéw. Do modelowania
zostaly uzyte rzeczywiste dane na temat ruchu lotniczego. Uzyskane wyniki pokazaty, ze
metoda moze mie¢ zastosowanie w analizie 1 organizacji ruchu lotniczego.
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Zadania zwigzane z projektowaniem uktadow sterowania samolotem mozna podzieli¢
na.

1. Sterowanie lotem z niewielka dynamika zmian parametréw charakteryzujacych lot

2. Sterowanie lotem z wykorzystaniem pelnych mozliwosci dynamiki samolotu,
z uwzglednieniem sytuacji awaryjnych

3. Sterowanie w fazie startu i lgdowania

4. Sterowanie podczas kotowania

Zadania ujete w punkcie 1. wymagaja stosunkowo prostego modelu ruchu samolotu
uwzgledniajacego podstawowe prawa rzadzace ruchem i aerodynamika. Moze to by¢
rowniez model liniowy, chociaz znacznie lepsze efekty zapewni stosowanie modelu
nieliniowego.

Dla zadan przewidzianych w punkcie 2. wymagany model ruchu samolotu powinien
wykorzystywaé¢ pelne nieliniowe rownania ruchu samolotu i szeroki zakres zmian
wspotczynnikow aerodynamicznych.

Znacznie bardziej rozbudowany model jest konieczny do realizacji zadan opisanych w
punktach 3. i 4., tutaj konieczne jest uwzglednienie kontaktu samolotu z podilozem.
Dodatkowo nie mozna zaniedba¢ istotnych wartosci sit acrodynamicznych, ktoére na ziemi
wplywajg na obcigzenie 1 zachowanie si¢ podwozia.

Wigkszo§¢ prac prezentujacych projekty systemow sterowania samolotem dotyczy
zakresu lotu. Rozwijanie systemOw automatycznego startu i lgdowania wymaga
uzupelnienia modelu o zjawiska wynikajace z kontaktu podwozia z powierzchnig lotniska.

Problem modelowania wspotpracy kot z nawierzchnig jest domeng pojazdow ladowych,
jednak w przypadku projektowania kompletnego uktadu sterowania samolotem
uwzgledniajacego wszystkie fazy ruchu niemozliwe staje si¢ jego pominigcie.

Pewng réznicg pomigdzy modelem podwozia dla pojazdow ladowych a samolotem jest
konieczno$¢ uwzglednienia oderwania kota od podtoza. Modelowanie sit oddziatujacych
podczas przyziemienia jest istotne dla poprawnej oceny algorytméw lagdowania.

W przedstawionym artykule autorzy opisuja problemy zwigzane z ujgciem w reguly
matematyczne zagadnien zwigzanych 2z odwzorowaniem kontaktu podwozia
z powierzchnig lotniska. Ze wzgledu na przeznaczenie modelu, czyli synteze i badanie
uktadu sterowania, model ten nie moze by¢ nadmiernie zlozony. Niezaleznie jednak od
mozliwo$ci uproszczenia wprowadzenie modelu podwozia zwigksza wymagania odnos$nie
rozwigzywania rownan modelu.

Prezentowane zagadnienia zostang zilustrowane wynikami obrazujagcymi wilasciwosci
modelu podwozia (wraz z modelem ruchu i aerodynamiki samolotu) opracowanym przez
autoréw artykutu.
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Start 1 ladowanie samolotu s3 fragmentami lotu, ktére najbardziej obcigzaja pilota
zarOwno poprzez znaczng liczbg¢ czynnosci, jakie wykonuje w procesie sterowania, jak
1 poprzez konieczno$¢ kontroli wartosci zwigkszonej liczby zmiennych stanu samolotu.
Automatyzacja wspomagajaca prace pilota poprzez zastepowanie w zakresie realizacji
czynnosci zmudnych oraz automatyczne wykonywanie sekwencji czynnosci na rozkaz
pilota, a wigc zastgpowanie w pewnym zakresie pilota, moze zmniejszy¢ poziom
obcigzenia zadaniowego. Rownoczesnie zmniejszenie liczby czynno$ci, jakie wykonuje
pilot, redukuje mozliwo$¢ popetnienia btgdu, a wige poprawia bezpieczenstwo.

Jedna z czynnosci, jakie wykonuje pilot, jest przestawienie klap w pozycje odpowiednig
dla aktualnej fazy lotu. W samolotach ultralekkich zwykle klapy przestawiane sa
z wykorzystaniem mechanicznego uktadu z dzwignig bezposrednio potaczong z klapami,
natomiast w samolotach lekkich czgsto spotykanym rozwigzaniem jest przetacznik
trojpozycyjny stuzacy do wysuwania i chowania klap. W obydwu rozwigzaniach zmiana
polozenia klap angazuje uwage pilota i powoduje konieczno$¢ wykonania czynno$ci
manualnych, czyli konieczne jest oderwanie jednej reki od drazka.

Badanie symulacyjne i analiza wynikow z lotow, jakie zostang zawarte w artykule,
pokazuja, ze zmiana potozenia klap powoduje niepozadang zmian¢ stanu samolotu. Stad
konieczna jest réwnoczesna interwencja pilota poprzez sterowanie pochyleniem oraz
zespotem napedowym. Ze wzgledu na zaangazowanie w tym czasie w proces ustawiania
klap pilot ma utrudnione zadanie. Pogorszenie jako$ci sterowania w pewnych sytuacjach
moze skutkowac¢ nawet doprowadzeniem do sytuacji niebezpiecznych.

Wykonane symulacje z wykorzystaniem modelu samolotu MP-02A pokazuja, ze duzy
wpltyw na charakter zaburzenia lotu samolotu ma szybko$¢ zmiany potozenia klap. Szybkie
wychylenie klap skutkuje zmiang stanu, ktéra wymaga szybkiej i prawidtowej interwencji
pilota. Stad wynika, ze rownoczesne wychylanie klap 1 dziatanie kompensujace sterem
wysokos$ci powinno by¢ wytrenowane.

Dla poroéwnania wykonane zostaly takze symulacje z aktywnymi regulatorami kata
natarcia i predkosci lotu. W takiej konfiguracji dziatanie regulatorow powoduje, ze
w przebiegu lotu nie ma znaczacego zaburzenia niezaleznie od szybko$ci wychylania klap.
O ile jednak podczas sterowania automatycznego nie ma znaczenia liczba kanatow
w jakich odbywa si¢ rownoczesne sterowanie to podczas sterowania recznego pilot ma
ograniczone mozliwosci rownoczesnego oddziatywania na wigkszg liczbe elementow
sterowanych.

Przedstawione analizy postuzyly do opracowania rozwigzania zautomatyzowanych
klap, ktore powstato w Katedrze Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej i jest
dedykowane dla samolotow lekkich i ultralekkich. Prototyp urzadzenia zainstalowany
w samolocie MP-02A umozliwil przeprowadzenie badan i oceny zaprojektowanego
urzadzenia.
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Podstawowe zatozenie przyj¢te w projekcie to zapewnienie poprawnej $wiadomosci
sytuacyjnej 1 tatwos¢ zadawania wychylen. W efekcie czynnos$ci pilota ograniczajg si¢ do
ustawienia zadanego potozenia i monitorowania stanu klap. Sam proces przestawienia
realizowany jest automatycznie. Zwolnione z oddzialywania na procesy wysuwania
i chowania klap zasoby pilota (uwaga, percepcja i analiza informacji oraz efektory)
pozwalaja na pelne sterowanie samolotem.

Dzigki ograniczeniu szybkosci wychylania klap uzyskano ograniczenie poziomu
zaburzenia stanu samolotu, a niewielka szybko$¢, z jaka nastepuje zmiana stanu, powoduje
to, ze pilot kompensuje powstate zaburzenie na poziomie podstawowych umiejetnosci
pilotazowych tak jak efekty kazdego innego z mozliwych zaburzen zewnetrznych. Nie
zwigksza si¢ wigc przez to poziom obcigzenia zadaniowego.

Dodatkowym pozytywnym efektem ograniczenia szybkosci wysuwu klap jest
ograniczenie zuzycia energii przez silnik napedzajacy mechanizm wysuwu.
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W  kazdym statku powietrznym mogg wystgpi¢ niesprawnosci elementOw.
Niesprawno$¢ jest zdarzeniem niepozadanym. Podstawowymi przyczynami niesprawnosci
sg najczesciej uszkodzenia, rozregulowanie, niezadzialanie, zakldcenie dziatania, brak
zasilania, wadliwe dziatanie. Nastgpstwem pojawienia si¢ niesprawnosci moze byc
przerwanie lotu lub wrecz wystapienie zdarzenia lotniczego. Wypadki oraz incydenty
lotnicze mogg powodowac straty zarowno w ludziach jak 1 sprzecie, a przerwa
w wykonywaniu zadan lotniczych moze pociagna¢ za sobg negatywne skutki
ekonomiczne, organizacyjne, czy tez militarne.

Wobec tego uzasadnione jest prowadzenie dziatah zmniejszajacych skutki
wystepowania niesprawnosci oraz prowadzenie badan sprzetu przed ipo zaistnieniu
zdarzenia.

W rezultacie dazy si¢ do tego, aby statek powietrzny mial takg niezawodnos¢
techniczng, aby zapewni¢ mozliwie bezpieczne wykonanie zadania lotniczego.

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych zajmuje si¢ niezawodno$cig sprz¢tu lotniczego
Sit  Zbrojnych RP, zwigzang z nadzorem 1 prowadzeniem badan dotyczacych
niesprawnos$ci, uszkodzen elementow statkow powietrznych oraz zdarzen lotniczych.
Biorac pod uwagg wagg tych zagadnien, w artykule dokonano zestawienia, klasyfikacji
I merytorycznej analizy zagadnien, jakie wystgpily w czasie eksploatacji sprzetu
lotniczego, oraz przedstawiono przyktady niesprawnosci, uszkodzen oraz zdarzen
lotniczych, jakie mialy miejsce w Sitach Powietrznych.
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W artykule zaprezentowano metodologi¢ realizacji badan wstepnych i panstwowych
(kwalifikacyjnych) projektu pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowang trasg lotu”,
prowadzonych przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych. Doswiadczenia w dziedzinie
manewrujacych celow powietrznych zebrane w ITWL od roku 1996 pozwolity
na dopracowanie i wdrozenie zestawu odrzutowych celow powietrznych ZOCP-JET2.
Przedstawiono kolejne etapy badan niezbednych do wdrozenia zestawu do eksploatacji.
Badania odrzutowych celow powietrznych realizowane byty w oparciu o aktualne przepisy
obowigzujace w Sitach Zbrojnych RP. Jednym z takich przepisow byta decyzja Ministra
Obrony Narodowej Nr 72 z dnia 25.03.2013 r. Celem decyzji byta poprawa efektywnosci
funkcjonowania procesu pozyskiwania sprz¢tu wojskowego. Projekt ,,Odrzutowe cele
powietrzne z programowang trasa lotu” realizowany byt jako praca rozwojowa.
Zasadniczym celem pracy rozwojowej (PR) jest opracowanie dokumentacji technicznej
wyrobu (DTW) pozwalajacej na wytworzenie i zakup sprzetu wojskowego (SpW)
spetniajagcego wymagania zamawiajacego. Podstawe merytoryczng rozpoczgcia pracy
stanowily wstepne zalozenia taktyczno-techniczne (W ZTT). Realizacja PR obejmowata
etapy:

e okreslenia zalozen do projektowania (OZP), w ramach ktérego opracowany zostat

projekt koncepcyjny (PK) rozpatrywanego SpW;

e projektowania i rozwoju (PiR), w ramach ktorego realizowane byto opracowanie
prototypu obejmujgce wykonanie projektu wstepnego i1 projektu technicznego wraz
z opracowaniem DTW.

W trakcie realizacji etapu OZP opracowano: projekt koncepcyjny (PK), analize¢

techniczno-ekonomiczna (ATE), projekt zatozen taktyczno- technicznych (PrZTT).

Projekt koncepcyjny w szczegdlnosci zawierat:

e analiz¢ mozliwosci osiggnigcia parametrow technicznych SpW niezbednych
do spelnienia wymagan ujetych w WZTT pod katem dostepnych na rynku
technologii, poparta badaniami elementow modelowych (demonstratorow
technologii), obliczeniami, symulacjami wraz z propozycja weryfikacji parametrow
technicznych;

e identyfikacj¢ probleméw dotyczacych kompatybilnosci, interoperacyjnosci,
unifikacji, bezpieczenstwa teleinformatycznego, ochrony informacji, zabezpieczenia
metrologicznego oraz kodyfikacji i standaryzacji, w tym koniecznych do
zastosowania norm krajowych, miedzynarodowych i1 wlasciwych dokumentéw
standaryzacyjnych NATO;

e propozycje rozwigzan technicznych SpW spehniajacych wymagania ujete w WZTT,
W tym rozwigzan wariantowych;

103


mailto:dariusz.rykaczewski@itwl.pl

e rekomendacj¢ rozwigzania technicznego SpW optymalnego dla zamawiajacego,
W szczegolnosci z uwzglednieniem aspektow finansowych i technicznych;

e szczegOlowy specyfikacje techniczng rozwigzania optymalnego.

Podstawa merytoryczng realizacji etapu projektowania i rozwoju (PiR) byly ZTT
i OPK. Etap PiR realizuje si¢ w szczegdlnoSci poprzez opracowanie prototypu SpW i jego
weryfikacje pod katem zgodnosci z ZTT, a w tym:

e  wykonanie projektu wstepnego (PW) SpW, w ramach ktérego opracowuje si¢
miedzy innymi dokumentacje konstrukcyjng modelu (DKM) SpW, model SpW lub
jego istotne elementy, przeprowadza i1 dokumentuje badania modelu oraz
opracowuje analizy niezbedne do potwierdzenia mozliwos$ci spetlnienia wymagan
ujetych w ZTT, oraz proponuje si¢ weryfikacje ZTT wraz z uzasadnieniem
proponowanych zmian, dotaczajac projekt zweryfikowanej wersji ZTT;

e wykonanie projektu technicznego (PT) SpW, w ramach ktorego opracowano
dokumentacje techniczng prototypu (DTP), prototyp SpW, program badan
kwalifikacyjnych wraz z metodykami badan (PBK) oraz wykonano
I udokumentowano badania wstgpne (zaktadowe) (BW) i badania kwalifikacyjne
(BK);

e  opracowanie DTW uwzgledniajacej zalecenia z BK. Sklad i zawartos¢ DTW
powinny by¢ zgodne z postanowieniami decyzji Nr 349/MON Ministra Obrony
Narodowej z dnia 20 wrzesnia 2012 r. w sprawie wprowadzenia ,,Instrukcji w
sprawie zarzadzania dokumentacja techniczng Uzbrojenia i Sprzetu Wojskowego”
oraz ,Instrukcji w sprawie okreSlenia wymagan na dokumentacj¢ techniczng
Uzbrojenia i Sprzetu Wojskowego™.

Prototyp zestawu odrzutowych celow powietrznych poddawany byl badaniom
wstepnym (zaktadowym) (BW) i badaniom kwalifikacyjnym (BK) zgodnie z procedurami
zawartymi w odpowiednich normach. Prototyp zostal przebadany w rzeczywistym
srodowisku operacyjnym podczas dzialania wojsk obrony przeciwlotniczej. Badania
wstepne prototypu zostaly przeprowadzone w celu sprawdzenia jego zasadniczych
charakterystyk ujetych w ZTT zgodnie z programem badan wstgpnych (PBW) i w celu
mozliwosci przedstawienia prototypu do BK. Prototypy przedstawione do badan
kwalifikacyjnych charakteryzowaly si¢ pozytywnymi wynikami z badah wstepnych
I zostaly sprawdzone przez wiasciwe instytucje na zgodnos¢ z DTW wyrobu. Badania
kwalifikacyjne przeprowadzono pod nadzorem Komisji Badan Kwalifikacyjnych (KBK).

Doswiadczenia zebrane dzigki wieloletniej eksploatacji celow powietrznych i uwagom
zglaszanym przez komisj¢ badan pozwolily na wprowadzenie modyfikacji w konstrukcji
zestawu.
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STUDIUM PRZYPADKOW MODELOWANIA PRZYCZYN
| PRZEBIEGU WYPADKU SAMOLOTU TYPU BOEING 737

ANDRZEJ RYPULAK, JUSTYNA TOMASZEWSKA

Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych, Wydzial Lotnictwa
e-mail: a.rypulak@wsosp.pl, j.tomaszewska@wsosp.pl

MARTA WOCH, MARIUSZ ZIEJA

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: marta.woch@itwl.pl, mariusz.zieja@itwl.pl

Jednym z najwazniejszych dziatan, ktdore moga prowadzi¢ do zmniejszenia ryzyka
zaj$cia zdarzenia niepozadanego oraz zwigkszenia bezpieczenstwa we wspdiczesnym
lotnictwie, jest badanie zdarzen niepozadanych. Procedury postepowania w czasie analizy
wypadku s3a S$cisle okreslone i regulowane odrgbnymi przepisami krajowymi oraz
mi¢dzynarodowymi. Jednym =z dokumentow zawierajgcych opis postgpowania
przy badaniu wypadku jest Rozporzadzenie Parlamentu Europejskiego i Rady Unii
Europejskiej Nr 996/2010 w sprawie badania i zapobiegania wypadkom oraz incydentom
w lotnictwie cywilnym, w ktérym stwierdzono, ze szybkie przeprowadzanie badania
zdarzen lotniczych w lotnictwie cywilnym poprawia stan bezpieczenstwa lotniczego
| pomaga zapobiega¢ wypadkom oraz incydentom.

Przy prowadzeniu badan wypadkéw konieczna jest $§wiadomos$¢, ze przyczyn
I scenariuszy przebiegu zasztego zdarzenia moze by¢ wiele i nie zawsze s3 one mozliwe do
ustalenia w spos6b jednoznaczny. Wnioskowanie tylko na podstawie zaistniatych strat
moze czgsto prowadzi¢ do blednych konkluzji. Metodami, ktére moga w znaczny sposéb
zminimalizowaé ryzyko podjecia niewlasciwej decyzji, sg3 metody statystyczne, a jedng
z nich jest metoda drzew omoéwiona w niniejszej pracy.

Metoda drzew stosowana w analizie niezawodnosci 1 ryzyka moze by¢ oparta na jednej
z dwoch metod: technice drzewa niesprawnosci oraz zdarzen. Pierwsza z nich polega na
przedstawieniu  kombinacji zdarzen jako przyczyn rozpatrywanego zdarzenia
niepozadanego. Druga metoda opiera si¢ na graficznym przedstawieniu chronologicznego
ciggu zdarzen istotnych ze wzgledu na funkcjonowanie obiektu, wystepujacych po
inicjujagcym ten ciagg wybranym zdarzeniu.

W niniejszej pracy przeanalizowano wypadek samolotu typu Boeing 737, ktory
wydarzyt si¢ w obrebie portu lotniczego Los Rodeos (kod ICAO: GCXO) na Teneryfie
27 marca 1977 roku o0 17:06 czasu lokalnego. W zdarzeniu tym uczestniczyty dwa Boeingi
747, jeden linii Pan Am, drugi KLM. Samolot linii KLM uderzyt podczas rozbiegu w
samolot linii Pan Am, ktory nie zdazyt opusci¢ pasa startowego. Z powodu gestej mgly
kotujacy na pasie boeing Pan Am byl niewidoczny. Uderzenie ipowstaly w jego
nastepstwie pozar spowodowaly smier¢ wszystkich oséb bedacych na poktadzie samolotu
KLM i wigkszosci znajdujacych si¢ w samolocie Pan Am. Lacznie w katastrofie zginety
583 osoby, co jest najwickszg katastrofg lotniczg pod wzgledem liczby ofiar. Do analizy
wypadkéw zastosowano metod¢ techniki drzewa zdarzen jako narzedzie do tworzenia
zbioru przyczyn iscenariuszy przebiegu wypadku. Przykladowe drzewo przyczyn
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scenariuszu zostalo pokazane na rys.1l. Przedstawione na nim

0 nieznanym
prawdopodobienstwa zostaly obliczone jako liczba zdarzen na liczbe godzin lotu.
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Rys. 1. Drzewo zdarzen dla przyczyn o nieznanym scenariuszu

Scenariusze otrzymane na podstawie analizy mozliwych przyczyn mozna poroéwnac
z wynikami prac komisji, ktora orzekla, ze przyczyna wypadku byt czynnik ludzki

rozumiany jako niezrozumienie pilota z wiezg lotnicza.
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MASKOWANIE ZOLNIERZA PRZED WYKRYCIEM KAMERA
TERMOWIZYJNA Z BEZZALOGOWEGO STATKU
POWIETRZNEGO

ANDRZEJ RYPULAK
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OLIWIA ZIOLKOWSKA

Wydziat Lotnictwa, Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych
e-mail: zet.oliwia@gmail.com

Jednym z najwazniejszych aspektow pola walki jest by¢ jak najdluzej niewykrytym
przez przeciwnika. Stosowane s3 w tym celu kamuflaze w postaci specjalnego
umundurowania zolnierzy oraz rézne Srodki maskujace sprzgt wojskowy. Wraz
z pojawieniem si¢ na wspotczesnym polu walki optoelektronicznych urzadzen
obserwacyjnych, w tym termowizyjnych, pojawila si¢ potrzeba maskowania przed
wykryciem z ich wykorzystaniem.

Termowizja zrewolucjonizowala prowadzenie dziatan bojowych na wspotczesnym polu
walki. Szczegolnie istotne jest to, ze metoda ta jest calkowicie pasywna, dzigki czemu
wykrycie obserwatora jest niemozliwe, a noc nie zapewnia juz ostony przed obserwacja.
Dlatego konieczne jest stosowanie maskowania nie tylko w dzien, ale rowniez w porze
nocnej.

Nasuwajg si¢ wiec nastepujgce pytania: ,,czy zolierz ma mozliwo$¢ ukrycia si¢ przed
wykryciem przez kamer¢ termowizyjng zainstalowang na bezzatogowym statku
powietrznym?”, ,jakie $rodki maskowania s3 najskuteczniejsze?” W artykule
przedstawiono wyniki badan majacych na celu uzyskanie odpowiedzi na te pytania.

107


mailto:a.rypulak@wsosp.pl

108



ML-XVIIl 2018

REAKCJE DYNAMICZNE W URZADZENIU ,,LOOPING”

KAROLINA SADOWNIK
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e-mail: ksadownik@meil.pw.edu.pl

W artykule oszacowano w sposéb analityczny reakcje dynamiczne w urzadzeniu
treningowym typu ,Jlooping”. Zalozono, ze sily zewngtrzne dzialajace na urzadzenie
treningowe 1 osobg¢ ¢wiczaca pochodzg jedynie od grawitacji, za$ naped urzadzenia
stanowig ruchy ciata czlowieka, wprawiajacego rame¢ osi pionowej w ruch. W celu
wyznaczenia sit w przegubie kulistym zostaly przyjete dwa prawoskretne uktady
odniesienia: nieruchomy oraz sztywno zwiazany z hustawka. Dynamiczne rownania ruchu
wyprowadzono, stosujgc prawa zmienno$ci pedu oraz kretu dla bryly sztywne;.
W rezultacie wyznaczono reakcje w przegubie urzadzenia. Otrzymane maksymalne
wartosci reakcji dynamicznych poréwnano z danymi literaturowymi.
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MODEL NUMERYCZNY RUCHOW PODLUZNYCH WOZKA
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KRzYSZTOF FALKOWSKI
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Konstruktorzy wspotczesnych bezzatogowych statkéw powietrznych muszg rozwigzad
szereg problemdw technicznych zwigzanych z krytycznymi aspektami obstugi, tak aby
sprosta¢ potrzebom intensywnie rozwijajacego si¢ rynku. Jednym z kluczowych aspektow
s procedury startu i ladowania BSP. Wigkszos$¢ bezzalogowych statkow powietrznych nie
ma ani dostatecznego zapasu mocy, ani konstrukcji umozliwiajacej samodzielny start,
zwlaszcza w warunkach terenowych, cechujacych si¢ nieréwnym podiozem i czesto
niewystarczajacg drogg startowg. Alternatywnym rozwigzaniem tego problemu sg
wyrzutnie lewitacyjne, ktdre w poréwnaniu z klasycznymi rozwigzaniami katapult
pozwalaja na osiggnigcie znacznie wigkszych predkosci, umozliwiajagc jednoczes$nie
bezkontaktowe sterowanie procesem startu statkbw powietrznych. NASA planuje
wykorzystanie tego typu rozwigzan do wystrzeliwania statkow kosmicznych i samolotow
hipersonicznych. Wyrzutnie lewitacyjne majg takze zastapi¢ klasyczne katapulty parowe
wykorzystywane na lotniskowcach.

W referacie przedstawiono model numeryczny wozka startowego wyrzutni
magnetycznej oraz startujgcego z niego BSP. Program komputerowy do analizy dynamiki
wozka startowego wyrzutni zaimplementowany zostat w $rodowisku MATLAB, przy
wykorzystaniu  bibliotek matematycznych. Interfejs graficzny programu utatwia
parametryzacj¢ badanych modeli numerycznych. Model symulacyjny zostat sformutowany
jako zagadnienie poczatkowe rownan rozniczkowych zwyczajnych. Do przeliczenia
modelu wykorzystano algorytmy catkowania numerycznego, bazujace na metodzie réznic
skonczonych: metod¢ Rungego Kutty 4 rzedu — funkcja ,,0de45” albo metode Geara,
w przypadku problemow sztywnych (zle uwarunkowanych) — funkcja ,,0de15s”.

Na podstawie zaprezentowanych w pracy wynikéw wysnuto wnioski, ktore pomagaja
sprecyzowa¢ warunki pracy uktadu wyrzutni magnetycznej samolotéw bezzatogowych.
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W artykule zostanie przedstawiona optymalizacja niezbe¢dnego ciggu do lotu w formacji
lotniczej o ksztatcie V na przyktadzie samolotu bezzalogowego ,,Sikorka”.

Pokazana zostanie analiza zachowania ptakow, ktorych lot w kluczu stat si¢ bodzcem
do rozpatrywania zagadnienia lotow formacyjnych dla oszcz¢dnosci na paliwie.

Kolejno poddane zostang analizie juz istniejgce prace naukowe skupiajace si¢ na
czystych prawach fizyki, jak rdowniez na badaniach majacych na celu wskazanie korzysci
ekonomicznej dla linii lotniczych. Zostang takze przeprowadzone badania obecnych oraz
planowanych przepiséw lotniczych w celu okreslenia mozliwos$ci lotdéw operacyjnych.

Nastepnie przedstawiony zostanie model matematyczny, ktory poddany optymalizacji
dla trzech réznych potozen w osi podtuznej samolotu pozwolit otrzymaé wiarygodne
wyniki wspotrzednych skrzydtowego wzgledem lidera.
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W referacie bedzie przedstawiona konstrukcja modelu skalowalnego samolotu
0 wysokiej manewrowos$ci z napedem odrzutowym. Na podstawie badan tunelowych oraz
obliczen numerycznych zostala opracowana geometria samolotu, ktéra powinna zapewnia¢
poprawne zachowanie dynamiczne oraz sterowno$¢ w zakresie duzych katéw natarcia
(rzedu 50°). Przedstawione beda etapy projektowania i powstawania modelu w skali 20%.
Samolot wyr6znia si¢ specyficzng konstrukcja oraz wyposazeniem nietypowym dla tego
typu modeli samolotow.

Gléwnym celem przedsigwzigcia jest zweryfikowanie zachowania w locie i sterownos$ci
statku powietrznego, a w efekcie sprawdzenie, czy opracowana geometria speinia
postawione wymagania. Modutowa konstrukcja modelu zostata opracowana w sposob
umozliwiajacy  bezproblemowa modyfikacj¢ niektorych elementow  geometrii,
odpowiedzialnych za prawidtowe charakterystyki statku powietrznego. Owe elementy
zrealizowano za posrednictwem technologii FDM (Fused Deposition Modelling), za$
struktury nosne modelu wykonane zostaly z materiatéw kompozytowych.

Rys. 1 Model skalowany samolotu wysokomanewrowego

Stosujac metod¢ FDM za posrednictwem drukarek 3D sterowanych numerycznie CNC
(Computerized Numerical Control), pozbywamy si¢ probleméw z powtarzalnoscig oraz
symetryczno$cig produktéw. Ogodlnodostepne drukarki niskobudzetowe oferuja nam
doktadnosci wykonywanych wydrukéw ponizej 80 mikrometréw. Poza tym ciggly rozwdj

115


mailto:krzysztof.kubrynski@itwl.pl

oprogramowania do tworzenia modeli oraz zastosowanie coraz nowocze$niejszych
materialow stajg si¢ bardzo atrakcyjnym sposobem do wykorzystania przy tego typu
zagadnieniach.

Model ma wiele systeméw i rozwigzan, ktorych nie spotyka sie¢ w modelarskich
konstrukcjach, migdzy innymi: spadochron przeciwkorkociggowy, spadochron ratunkowy,
zintegrowany czujnik kata natarcia i $lizgu oraz cisnienia statycznego i catkowitego,
redundancj¢ systemu rejestracji danych, system wizyjny oparty na trzech rejestratorach
obrazu oraz transmisj¢ danych telemetrycznych i FPV (Video).
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UAV became the significant players on the precision agriculture and the forest
monitoring markets. Typical precision agricultural applications cover the following areas:
monitoring and screening of the crops vegetation, applying the chemicals into the
cultivation areas, even small ones. Tasks usually performed for the forestry purposes are
the following: monitoring the forest (health state, fires, wild animals), firefighting,
chemicals delivery.

Paper presents the critical overview of the sensors used on board of the UAV, applied
for the screening and monitoring of the crops and forests. Different categories of the UAV
applied at those tasks have been presented and analysed. Also their payload equipment has
been discussed, taking into consideration its parameters and characteristics versus UAV
abilities and expected performance.
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Z OBIEKTOW WODNYCH

MARLENA TRAFAS, ANDRzE] GRONCZEWSKI

Politechnika Wroctawska, Katedra Inzynierii Kriogenicznej, Lotniczej i Procesowej
e-mail: m_trafas@o2.pl, andrzej.gronczewski@pwr.edu.pl

Wystepowanie niekorzystnych zdarzen w ruchu komunikacyjnym generuje szereg
zagrozen dla bezpieczenstwa, a w niektorych przypadkach prowadzi do wypadkow.
Projektanci systemow transportowych wkladaja wiele intelektualnego wysitku
W zapewnienie wysokiego poziomu bezpieczenstwa czynnego, polegajacego na eliminacji
lub raczej ograniczaniu mozliwosci wystgpienia r6znego rodzaju niebezpiecznych zdarzen.
Praktyka eksploatacyjna wskazuje jednak na nieuchronno$¢ wystgpowania wypadkow
1 w tym kontek$cie fundamentalne znaczenie ma bezpieczenstwo bierne, czyli ogot
przedsigwzi¢¢ majacych ma celu zminimalizowanie niekorzystnych skutkow wypadku po
jego zaistnieniu. Analiza wielu dramatycznych zdarzen zwigzanych z katastrofami
komunikacyjnymi wskazuje, Ze liczba ofiar i rannych jest pochodng samego zdarzenia, ale
niebagatelny wplyw na mozliwo$¢ uratowania ludzi 1 zminimalizowania skutkéw
zdarzenia ma skuteczno$¢ i tempo akcji ratunkowej. Doswiadczenie wskazuje, ze w wielu
przypadkach mozliwe bytoby ograniczenie strat w ludziach (lub ich catkowite uniknigcie),
gdyby w odpowiednim czasie przeprowadzono efektywng akcje ratownicza.
Niejednokrotnie zdarzalo si¢, ze najwigksze starty wystapily nie wskutek samego
wypadku, lecz w wyniku oddziatywania otoczenia, w jakim znalezli si¢ poszkodowani.
Ogromnego znaczenia nabiera tempo ewakuacji ludzi, ktérzy znalezli si¢ w szczeg6lnie
nieprzyjaznym $rodowisku. Wérdéd wielu mozliwych do identyfikacji niekorzystnych dla
ludzi warunkéw nalezy wymieni¢ srodowisko wodne. Wystepuja tu liczne zagrozenia dla
ludzi, np. mozliwo$¢ utonigcia lub nadmierne wychtodzenie organizmu (hipotermia).
W tym kontekscie tempo ewakuacji jest nierzadko czynnikiem determinujagcym mozliwo$¢
przezycia. Wzigwszy pod uwage fakt, iz znaczna cz¢$¢ drog transportu lotniczego
przebiega nad akwenami wodnymi oraz ze transport morski jest szczegdlnie rozwinietg
dziedzing gospodarki, mozna stwierdzié, iz wystepuje znaczne prawdopodobienstwo
koniecznosci ewakuacji ludzi z wody.

Uwzgledniajac postulat jak najszybszego podjecia akcji ratowniczej jako czynnika
determinujgcego  ograniczenie  skutkow  wypadku, wydaje sig, ze jednym
z najefektywniejszych sposobow jest wykorzystanie do akcji ratowniczej $migtowcow.
Analiza dotychczasowych procedur ratowniczych przy wykorzystaniu $migtowcow
i $rodkow ratownictwa wodnego wskazuje, ze glownym problemem jest tempo
podejmowania rozbitkow. Ratownik opuszczany ze $miglowca na linie moze jednorazowo
podja¢ jedna osobg, przy czym czas tej akcji wydluza si¢ w warunkach burzliwej
atmosfery, ze wzgledu na utrudnienia w sterowaniu $miglowcem, ktoéry musi precyzyjnie
przyja¢ odpowiednia pozycje¢ nad rozbitkiem.

Aby zminimalizowa¢ ograniczenia liczby ludzi podczas ewakuacji z obiektow
wodnych, proponuje si¢ opracowanie konstrukcji plywajacego urzadzenia podwieszanego
pod $miglowcem, ktore bedzie zdolne do podjecia na poktad kliku lub kilkunastu ludzi
jednoczes$nie. Skrécenie czasu ewakuacji bedzie mozliwe dzigki temu, ze urzadzenie
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bedzie odlaczane od $miglowca po przyjeciu przez maszyne pozycji w poblizu akcji
ratowniczej. Zminimalizuje to strat¢ czasu na precyzyjne ustalenie pozycji $Smigtowca.
Urzadzenie po odiaczaniu od $migtowca bedzie mialo mozliwos¢ doptynigcia do
poszczegbdlnych osdb 1 podjecia ich na poktad. Po zakonczeniu akcji ewakuacyjnej
urzadzenie bedzie ponownie podiaczane do $§miglowca i transportowane droga powietrzng
w bezpieczne miejsce (np. na lad lub statek biorgcy udzial w akcji ratowniczej).

W referacie przedstawiono analiz¢ aktualnych procedur ratowania ludzi z obiektow
wodnych, zaprezentowano koncepcje konstrukcyjng urzadzenia do ratownictwa
powietrznego, a takze opisano rozwigzania techniczne zapewniajace jego mobilnosc.
Ponadto przedstawiono koncepcje wyposazenia i zastosowania urzadzenia.
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ASPEKTY PRAWNO-TECHNICZNE BUDOWY SYMULATORA
DO SZKOLENIA OPERATOROW BEZZALOGOWYCH
STATKOW LATAJACYCH (BSL)

WIESEAW WROBLEWSKI, DAMIAN KORENKIEWICZ

Politechnika Wroctawska
e-mail: wieslaw.wroblewski@pwr.edu.pl, 222056 @student.pwr.edu.pl

W artykule przedstawiono analiz¢ rozwigzan stosowanych w systemach szkolenia
operatorow bezzatogowych statkow latajacych zarowno od strony ich organizacji, jak
1 przepisOw prawa. Omowiono takze elementy programowe i konstrukcyjne zwigzane
z projektowaniem symulatora lotniczego wykorzystywanego do szkolenia operatorow
BSL.

W czesci wstepne] przedstawiono wymagania stawiane przez Urzad Lotnictwa
Cywilnego (ULC) odno$nie przeprowadzania szkolen operatorow bezzatogowych statkow
latajacych oraz zaprezentowano przykladowe programy szkoleniowe wykorzystujace
symulatory lotnicze w cze$ci praktycznej z wyszczegdlnieniem tresci, jakie powinny by¢
w nim realizowane; przedstawiono roéwniez sposob prowadzenia takich zajec.

W dalszej czesci artykutu dokonano krdtkiej charakterystyki bezzatogowych statkow
latajacych, ktore mogtyby znalez¢ zastosowanie przy szkoleniu operatoréw. Omodwiono,
jakie cechy powinny one spelnia¢ i1 jakie wymagania s3 im stawiane przy doborze
okreslonego bezzatogowego statku latajacego do celéw szkoleniowych zgodnie
z zaleceniami Urzedu Lotnictwa Cywilnego.

Nastepnie zaprezentowano program obliczeniowy symulatora lotniczego, napisanego
specjalnie pod bezzatogowe statki latajace: omowiono jego dziatanie od poczatku procesu
obliczeniowego w fazie pre-processingu do analizy wynikdéw przeprowadzonej symulacji.
Po przedstawieniu schematu dziatania i przyktadowych wynikéw zaprezentowano
koncepcj¢ rozwoju programu budowy symulatora z wykorzystaniem programu
obliczeniowego, uwzgledniajgc wizualizacj¢ komputerows.
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DZIALALNOSC OSRODKA BADAWCZO-ROZWOJOWEGO
Z WYKORZYSTANIEM INFRASTRUKTURY LOTNISKOWEJ]

WIESLAW WROBLEWSKI, CEZARY SZCZEPANSKI

Politechnika Wroctawska
e-mail: wieslaw.wroblewski@pwr.edu.pl, cezary.szczepanski@pwr.edu.pl

Politechnika Wroctawska, analizujac potrzeby swojego rozwoju, zwlaszcza
w dziedzinie badan naukowych dedykowanych potrzebom rozwoju gospodarczego Polski,
przewiduje rozwoj wlasnej infrastruktury badawczej z mozliwoscia dostepu do
infrastruktury lotniskowej. Przewidujac przyszie potrzeby oraz uwzgledniajac aktualne,
uczelnia powotata Lotniczy Osrodek Badawczo-Rozwojowy Politechniki Wroctawskiej
z lokalizacja na lotnisku Aeroklubu Zaglebia Miedziowego w Lubinie. W projekcie
przewidziano takze potrzebe rozwoju ksztalcenia wysoko specjalizowanych inzynierow
lotniczych dla potrzeb rozwijajacych sie firm branzy lotniczej na Dolnym Slasku.

Na terenie Politechniki Wroctawskiej przy lotnisku Lubin planowana jest nastgpujaca
dziatalnos¢:

e prowadzenie badan naukowych w oparciu o nowoczesne certyfikowane laboratoria

w dziedzinie lotnictwa 1 kosmonautyki, przy wykorzystaniu dostepu do
infrastruktury lotniskowej w celu przeprowadzania badanh w locie, np.
bezzatogowych aparatow latajacych;

e badania w dziedzinie wykorzystania ekologicznych zrdodet energii dla potrzeb
funkcjonowania duzych obiektow (hal produkcyjnych, hangaréw lotniczych,
budynkoéw uzytecznosci publicznej itp.) — obiekty samowystarczalne energetycznie;

e rozwijanie nowoczesnych technologii materiatowych opartych o ksztalttowanie
materiatlow trudno obrabialnych przy pomocy technik wykorzystujacych energie
wysokich ci$nien;

e realizacja badan dla przemystu samochodowego w zakresie wprowadzania nowych
rozwigzan napgdow, zawieszen oraz nadwozi;

e prowadzenie badan naukowych w =zakresie energetyki wiatrowej 1 rozwigzan
architektonicznych przy wykorzystaniu wielofunkcyjnego tunelu aerodynamicznego;

e wykorzystanie posiadanego sprz¢tu i personelu dla potrzeb realizacji zadan
zleconych przez inne podmioty wewngtrzne 1 zewngtrzne, np. badania
zanieczyszczen atmosfery przy wykorzystaniu obiektow latajacych lub dla potrzeb
transportu lotniczego;

o ksztalcenie specjalistow lotniczych w specjalno$ci inzynieria lotnicza;

e rozwdj sportdw lotniczych poprzez aktywowanie Akademickiego Osrodka Sportéw
Lotniczych przy Aeroklubie Zagtebia Miedziowego;

e organizowanie konferencji i seminariow oraz innych przedsiewzi¢¢ propagujacych
lotnictwo i kosmonautyke przy wspotudziale oraz wsparciu srodowiska lotniczego
Dolnego Slaska.
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PRZEGLAD METOD ANALIZY CHARAKTERYSTYK
AERODYNAMICZNYCH NADDZWIEKOWEJ RAKIETY SONDUJACEJ

KAMIL ZYCH, ALEKSANDER GORGERI, MICHAL. RANACHOWSKI
Koto Naukowe Napedow MELprop

Jednym z najwazniejszych etapow w procesie projektowania rakiety jest analiza
dynamiki lotu (balistyki zewnetrznej). Poprawnie wykonane obliczenia pozwalajg nie tylko
przewidzie¢ tor, po jakim porusza¢ si¢ bedzie rakieta, ale co istotniejsze, okreslaja
zapas jej statecznosci. Przeprowadzona symulacja dostarcza takze danych na temat
krytycznych stanow, w jakich znajdowaé si¢ moze rakieta, co wykorzystywane jest
w  obliczeniach  wytrzymatosciowych. Najtrudniejszymi do uzyskania parametrami
wykorzystywanymi w analizie numerycznej balistyki zewnetrznej sg wspotczynniki
aerodynamiczne poszczeg6lnych komponentow. Co wigcej, nawet drobna modyfikacja
geometrii modelu moze powaznie wptynagé na owe wspotczynniki, czego efektem jest
znaczaca zmiana w balistyce catej rakiety. Celem autorow bylto stworzenie przegladu
metod wykorzystanych do wyznaczenia charakterystyk aerodynamicznych projekto-
wanej rakiety sondujacej oraz ich poréwnanie. Wérod omoéwionych metod znajduja si¢
mi¢dzy innymi: analizy CFD oraz badania tunelowe poszczegdlnych elementow
rakiety. Wykorzystano rowniez zalezno$ci empiryczne zaczerpnigte z literatury oraz
oprogramowanie open source.
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100 LAT POLSKIEGO PRZEMYSLU LOTNICZEGO

ANDRZEJ ZYLUK

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: andrzej.zyluk@itwl.pl

Polski przemyst lotniczy, od poczatku jego istnienia, z uwagi na decyzje polityczne,
uwarunkowania geograficzne i rwacy nurt historii, w ktorego centrum znajdowala si¢ na
przestrzeni stu lat Polska, jest najbardziej narazong na trudno$ci rozwojowe galezig
rodzimego przemystu.

Umiejetnos¢ wykorzystania dostepnych mozliwosci, takich jak ptatowce pozostawione
na Polu Mokotowskim przez uciekajacych w poptochu Niemcow czy finansowe wsparcie
uzyskane od zwycieskiej] w I wojnie §wiatowe]j Francji, rozpalita w dumnych i1 wierzacych
w Polske inzynierach wizj¢ stworzenia wlasnych statkéw powietrznych. Dostrzezono
wtedy ogromny wplyw lotnictwa na przebieg konfliktdw zbrojnych, rozwoj gospodarczy
1 bezpieczenstwo kraju.

Rozw@j lotniczych osrodkéw przemystowych w Krakowie i Lwowie (p6zniej m.in. na
Podlasiu i w Wielkopolsce) oraz prace nad produkcja statkow powietrznych na
zagranicznej licencji w trzeciej dekadzie XX wieku pozwalaly przypuszczaé, ze przemyst
jest na dobrej drodze, aby w ciagu kilkunastu lat doréwnaé poziomem panstwom, ktore po
wojnie nie musiaty tworzy¢ tej gatezi przemyslu od podstaw. Na poczatku lat
dwudziestych ubieglego wieku lubelska fabryka Plage & Laskiewicz byta o krok od
rozpoczecia produkcji  samolotow mysliwskich 1 wywiadowczych, jednak seria
niefortunnych wypadkow utatwita Departamentowi Zeglugi Powietrznej podjecie decyzji
o zakazaniu produkcji tychze statkow, ostabiajac mozliwosci wojskowego lotnictwa, ktore
od zakonczenia wojny czekalo na wilasne maszyny. W tym samym okresie podpisano
natomiast umowe ze spotka akcyjng Francopol, ktéra przyniosta Skarbowi Panstwa
znaczace straty, bez widocznych efektoéw dla rozwoju lotnictwa. W 1926 roku ci¢zar
rozbudowy polskiego przemyshu lotniczego przejat ptk Ludomil Rayjski, ktory
zrewolucjonizowal podejscie do tej strategicznej dziedziny i w 1939 r. Polska mogta
poszczyci¢ si¢  juz konkretnymi osiggnigciami. Putkownik Rayski dostrzegat
niedostosowane do potrzeb lotnictwa naktady finansowe przeznaczone na przemyst i gdy
odmowiono mu zwigkszenia tychze funduszy podat si¢ do dymisji.

Historia zatoczyla krag i po kolejnych latach dewastacji Polski przemyst musiat si¢
narodzi¢ na nowo. Niestety, sytuacja polityczna i gospodarcza przy¢mita mozliwosci
dynamicznej odbudowy przemyshu lotniczego, sprowadzajac polski potencjal gtownie do
roli wykonawcy sowieckich rozwigzan, ograniczajac zdecydowanie rozwdj wiasnej mysli
technologicznej. Na szcze$cie wybitni polscy inzynierowie, patrioci, ojcowie powojennej
szkoty budowy samolotow nie ustawali w dziataniach. W polskich o$rodkach naukowych
i przemystowych opracowano przetomowe konstrukcje — TS-11, PZL-130 Orlik czy 1-22
Iryda. Tamte dziatania konstrukcyjne nalezy ocenia¢ nie tylko przez pryzmat namacalnych
efektow, ale takze przez to, jaki wptyw miaty na podtrzymanie zdolno$ci konstrukcyjnych
1 technologicznych, z ktérych Polska moze czerpa¢ do dzis. Brak podejscia
reprezentowanego po I wojnie §wiatowej przez ptk. L. Rayjskiego spowodowal utrate
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strategicznych polskich przedsigbiorstw, filarow krajowego przemystu lotniczego, poprzez
wyprzedanie ich w rece zagranicznych spotek 1 koncernow.

Niewyciagganie wnioskow z wlasnej historii spowodowalo, ze przemyst lotniczy
w Polsce w 2018 roku to gléwnie firmy z kapitatem zagranicznym, co jest bezposrednim
zagrozeniem dla bezpieczenstwa panstwa. Znaczacy obrot i obecno$¢ na rynku
zagranicznych koncernow stwarza ztudzenie pozytywnych efektow ekonomicznych, ale
w rzeczywisto$ci kapital wyprowadzany jest poza granice kraju, hamujac jednocze$nie
mozliwosci rozwoju polskich, rdzennych technologii.

Rdzenny, polski przemyst Ilotniczy nadal istnieje. S3a to czesto niewielkie
przedsigbiorstwa, instytucje naukowe, badawcze czy uczelnie ksztalcace milode
inzynierskie kadry. Ten potencjat to takze znakomici konstruktorzy, ktorzy nie ustaja
w badaniach, tworzac nowoczesne opracowania, dajac nadziej¢ na odbudowanie polskiego
przemystu lotniczego, ktory w dlugim okresie bedzie mégl konkurowaé z przemystami
panstw postrzeganych jako ,,wysoko rozwinigte”.
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