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W artykule wyznaczono obciazenia aerodynamiczne metoda pasowg dla samolotu skrzydto-
wego lecacego w formacji V. We wstepie przedstawiona zostala potrzeba linii lotniczych na
oszczednosci paliwowe wraz z przykltadowymi ich metodami. Kolejno przedstawiona zosta-
ta analiza mozliwosci wykorzystania lotu w formacji w samolotach pasazerskich. Nastepnie
pokazany zostal model matematyczny wyznaczania predkoséci indukowanej wygenerowanej
przez samolot lidera skrzydlowego oraz opisana zostata metoda pasowa do wyznaczenia
obciazen aerodynamicznych. Na konicu przedstawione zostaly zalozenia obliczeniowe oraz
wyniki dokonanych obliczen.
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1. Linia lotnicza

Rosnace koszty paliw, pracy ludzkiej, czesci lotniczych moglyby negatywnie wptywaé albo
na jakos¢ oferowanych ustug przez linie lotnicze, albo na wzrost cen biletéw. Jednakze wszyscy
operatorzy lotniczy poszukuja oszczednodci w innych aspektach swoich dziatalnosci. Celem ogra-
niczenia wydatkow na obstuge oraz na czesci zamienne wymieniaja flote samolotéw na mtodsza.
Optymalizuje si¢ siatki potaczen, by czas pobytu samolotu na ziemi skréci¢ do minimum. Za-
kupuje sie specjalistyczne oprogramowanie przyspieszajace prace agentéw handlingowych czy
dyspozytoréw lotniczych.

Analogicznie do podroézy samochodem, samolot przed rozpoczeciem lotu nalezy zatankowac.
Przyktadowo, samolot Boeing 767 w jeden rejs zabiera 60 ton paliwa [1], a cena za tone wynosi
okoto 800 amerykanskich dolaréw, daje to okoto 48 tys. dolaréw.

Wymiana floty w przypadku PLL LOT z samolotu Boeing 767 na typ 787 pozwolita zaosz-
czedzi¢ 20% paliwa na jednym locie [2].

Organizacja Miedzynarodowego Lotnictwa Cywilnego (ICAO) w ramach rekomendacji poleca
wszystkim operatorom tworzenie wlasnej polityki oszczednosci paliwowych [3]. Jedna z rekomen-
dacji jest chociazby regularne mycie ptatowca. Osadzajacy sie brud powoduje wzrost sity oporu,
a zatem niezbednego ciggu silnikéw do lotu.

Kazda z linii lotniczych poszukuje wlasnych unikalnych rozwigzan pozwalajacych znajdowaé
sie caly czas o krok naprzéd od konkurencji.

2. Lot w formacji

Poszukujac mozliwych oszczednosci, nalezy réwniez spojrze¢ na Swiat zwierzat. Ciekawym
zjawiskiem w okresach migracyjnych sa klucze ptakoéow lecacych po niebie. Dzigki rozwojowi
technologii udalto sie zbadaé [4], ze ptaki lecace w kluczu moga wykonaé¢ o 71% dluzszy lot niz
w przypadku lotu pojedynczego ptaka. Stwierdzono réwniez, ze taka sytuacja ma miejsce dzieki
wplywowi cyrkulacji generowanej przez wiry zaskrzydlowe lidera na skrzydtowego.
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Rys. 1. Brudny Airbus 380 (https://www.airliners.net/forum/viewtopic.php?t=580467)

Rys. 2. Ibisy grzywiaste w kluczu [5]

Duzym krokiem naprzéd w rozwoju badan nad mozliwoscia wdrozenia lotow w formacji
w statkach powietrznych byla analiza wykonana przez Boeinga wraz z firma transportows FedEx
w 2009 roku, w ktorej przeprowadzono optymalizacje potaczen lotniczych ich samolotéw pomie-
dzy bazami w Stanach Zjednoczonych [6]. Pokazano wtedy, ze lot w formacji pozwolilby zaosz-
czedzié 12,46% paliwa dla przelotu formacji ztozonej z trzech samolotéw oraz 7,85% dla dwdch
samolotéw. Dla potaczen wykonywanych codziennie przez caly rok jest to oszczedno$é 2,8 mln
dolaréw oraz 700 tys. galonéw paliwa, co rowniez jest aspektem proekologicznym.

Wspodlna praca zaowocowata utworzeniem realnej operacji lotniczej w 2018 roku. Wykonali
oni przelot dwéch samolotéw Boeing 777 przy separacji podluznej czterech tysiecy stép [7]
i normalnej predkosci przelotowej. Wynikiem tego lotu byta 5% oszczedno$é na paliwie dla
samolotéw skrzydtowych.
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Rys. 3. Formacja stworzona przez Airbusa (https://theaviationgeekclub.com/here-are-some-cool-photos-
of-the-formation-flight-celebrating-airbus-50th-anniversary /)

3. Wiry zaskrzydlowe

Dla samolotu wlot w wiry zaskrzydlowe wygenerowane przez inny statek powietrzny moze
stanowié¢ zagrozenie dla jego dalszego lotu. Przykladem moze by¢ katastrofa samolotu rzado-
wego Learjet 45 w Meksyku w dniu 4 listopada 2008 roku. Pomimo przepiséw, ktére okreslaty
minimalng separacje podtuzng dla ladujacych samolotéow na 5 NM, zblizyl sie on na odlegtosé
4,1 NM od lecacego przed nim samolotu Boeing 767-300ER. Piloci nie byli w stanie przeciwdzia-
ta¢ powstalym obciazeniom, co doprowadzilo do katastrofy [8].

W locie w formacji istotnym aspektem jest ustawienie w takim potozeniu samolotow wzgle-
dem siebie, aby nie bylo to niebezpieczne, a pozwalato zmniejszaé¢ opér samolotu skrzydtowego.

Pelne wyprowadzenie wpltywu wiréw generowanych przez lidera na samolot skrzydlowy zo-
stalo przedstawione w publikacji w 2018 roku [9].

Rys. 4. Slad wirowy za samolotem [10]

W $ladzie wirowym powstaje predkosé indukowana o sktadowej w kazdej osi. Pionowa skta-
dowa predkosci indukowanej generuje dodatkowy kata natarcia samolotu wzgledem pierwotnego
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kata natarcia lotu. Taki powstaly kat nazywany jest katem indukowanym, wyliczanym z naste-
pujacego réwnania

Q; = V (3.1)

gdzie: w — pionowa sktadowa predkosci indukowanej [m/s|, V' — predkosé lotu [m/s].
Powstaly kat indukowany powoduje wytworzenie dodatkowej sktadowej sity no$nej L', dzia-
tajacej w kierunku podluznym samolotu, wyznaczanej z wzoru

L' = Ltg (67} (32)

W zwyklym locie ustalonym ciag silnikéw rownowazy site oporu lecacego samolotu. Wygenero-
wana sktadowa sity no$nej powieksza wartosé sity pchajacej statek powietrzny

T=D-AL (3.3)
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Rys. 5. Rozklad sil z uwzglednieniem predkosci indukowanej [9]

4. Metoda pasowa — wstep

Wir generowany przez samolot lidera wplywa réwniez na powstanie predkosci katowych prze-
chylania, pochylania i odchylania (P, Q, R) na samolocie skrzydlowym. Powoduja one utworze-
nie dodatkowych obcigzen aerodynamicznych na jego skrzydtach. Jednym z zadan przy analizie
mozliwoéci wykorzystania lotéw w formacji w normalnych operacjach lotniczych jest sprawdze-
nie wplywu ww. obcigzen na samolot skrzydlowy. Przelot samolotow w formacji ma odbywaé
sie jako lot ustabilizowany, o stalych parametrach lotu. Wymaga to, by samolot skrzydtowy byt
w stanie przeciwdziala¢ wszystkim negatywnym wplywom samolotu lidera. Do tego celu wy-
korzystana zostala metoda pasowa, ktora pozwala w prosty sposéb na uwzglednienie predkosci
indukowanej generowanej przez wir.

Kolejno$é obliczenn metody pasowej byla nastepujaca [11]:

1) podzial skrzydel oraz usterzenia poziomego na szereg elementéw (paséw),

2) w kazdym pasie zostal wyznaczony lokalny kat natarcia i kat Slizgu oraz warto$é wy-
padkowego wektora predkosci (do wyliczenia brana byta pod uwage predkosé indukowana
generowana przez lidera oraz wplyw wiréw generowanych przez sasiednie pasy),

3) z charakterystyk aerodynamicznych profilu wyznaczany byl lokalny wspoélczynnik aerody-
namiczny sily nosnej, oporu oraz momentu pochylajacego.
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Rys. 6. Rozklad predkosci powstaly na skutek predkosci katowej P, Q i R [12]

5. Metoda pasowa — model

Whplyw wiréow z paséw sasiadujacych wyznaczany jest w podobny sposéb co wplyw lotu
lidera na samolot skrzydtowy. Na sasiadujacych pasach powstaja wiry, ich mierzalna wartoscia
jest cyrkulacja, ktéra postuzy do wyznaczenia predkosci indukowanej.

Na podzielonym na panele placie rozmieszczane sa wektory wirowosci przedstawione na ry-
sunkach 7 i 8 i ich punkty zaczepienia:

e 1,2 3, 4 - sato punkty zaczepienia wektoréw cyrkulacji na danym pasie.

Punkty 11 2 leza na placie w odleglosci 1/4 lokalnej cieciwy od krawedzi natarcia. Punkty 3
i4 znajduja sie w duzej odlegtosci za ptatem, w przyblizeniu 10-krotnosci cieciwy skrzydta.
Wektory lezace pomiedzy punktami 1, 4 oraz 2, 3 sa réwnoleglte do wypadkowego wektora
lokalnej predkosci.

e k — punkt kontrolny, w ktéorym wyznaczana jest predko$é¢ indukowana na danym pasie.

Jezeli oznaczymy wektor wspélezynnikéw wplywu jako A, to przyktadowo

i X Tok rig
A = 21“12( T2k;) (5.1)
|ty X rok| Tk — Tk

gdzie: rq; — wektor pomiedzy punktami 11 k, rop, — wektor pomiedzy punktami 2 i k, r1o — wektor
pomiedzy punktami 11 2.

Whplyw wektoréow cyrkulacji na konkretnym panelu na predkosé indukowana w jego punkcie k
mozna przedstawic¢ jako

r
Vind = E(Au + Az + Agzy + Ay) (5.2)
Do powyzszego réwnania nalezy wstawié¢ ponizsza zalezno$é na cyrkulacje

1
I = §UCzicZ-% (5.3)
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Rys. 8. Rozmieszczenie wektoréw na pasie [12]

gdzie: U — predkos$¢ przepltywu niezaburzonego, C'z; — lokalny bezwymiarowy wspotczynnik sity
nosnej profilu, ¢; — lokalna cieciwa, y — grubo$é panelu, b — rozpietos¢ ptatowca.

W celu wyznaczenia trzech sktadowych zostalo wykorzystane ponizsze przeksztalcenie wzoru
(5.2)

u=KA, v=KA, w=KA,
gdzie
I; 1 rery rrro 1 rero rrers
K== — — 5.4
41 |:’I‘1 X I'Q‘Q( 1 79 ) ’I‘g X I‘3‘2( 79 3 ) t } ( )

Predko$é katowa (2 powoduje powstanie zmiennych rozktadéw predkosci na skrzydle sa-
molotu. Przyktadowy rozktad predkosci wzdluz cieciwy na dowolnym przekroju skrzydta, przy
dziataniu predkosci pochylania @, przedstawiono na rys. 9.
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Rys. 9. Rozklad predkosci wzdluz cieciwy na skutek wystapienia predkosci katowej pochylania @ [12];
A — punkt lezacy w 1/4 lokalnej cigciwy, ¢; — lokalna cieciwa, €; — kat nachylenia lokalnego ukladu
wspOlrzednych wzgledem ukladu samolotowego (dla skrzydla — kat zwichrzenia geometrycznego),

T Ay 24; — WspOlrzedne punktu A w ukladzie samolotowym, \73 — wypadkowa predko$é¢ punktu A

Wystapienie predkosci pochylania skutkuje powstaniem zmiennego rozkladu predkosci Wy
wzdhuz lokalnej cieciwy. Srednia warto$é powyzszej predkodci wynosi

3
1¢i

1
Wy =— / Qz; dx = ZQCZ (5.5)
1.

1

Predkoéci katowe P i R powoduja, poza wygenerowaniem zmiennego rozkladu predkodci liniowej
wzdluz lokalnej cieciwy, powstanie zmiennego rozktadu predkosci liniowej wzdluz rozpietosci
calego skrzydtla, rys. 6. Przy uwzglednieniu nachyleniu lokalnej cieciwy wzgledem osi uktadu
samolotowego otrzymujemy

3
3¢
1
Vi = 1 / (Psing; + Reosejx;) do = Z(P sing; + Rcose;)¢ (5.6)

1
3¢

Ogolna postaé¢ wektora predkosci punktu A, lezacego w 1/4 lokalnej cieciwy, powstalego przez
predkosé katowa w ma postaé

V£:Q><I'A

i J k Qza — Rya (5.7)
TA YA ZA Pysy—Qxa

Nastepnie powyzszy wektor predkosci nalezy przetransformowaé z uktadu samolotowego Oxyz

do ukladu lokalnego Oxy!z! odchylonego o kat € przy uzyciu ponizszej macierzy transformacji T

cose 0 —sine
T = 0 1 0 (5.8)
sine 0 cose
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Jak réwniez nalezy zsumowaé ze Srednimi warto$ciami predkosci W/ oraz V) wyznaczonymi
wezedniej, po czym otrzymujemy

Uf? = (Qza — Rya)cose; — (Pya — Qua)sing;

1
V2 :R:cA—PzA+Z(Psinei+Rcosei)cl- (5.9)
n . 1
W;" = (Qza — Rya)sing; + (Pya — Qx4)cose; + ZQCZ'

Natomiast sktadowe predkosci lotu samolotu po transformacji o macierz T do uktadu lokalnego
przyjmuja postaé

U’V Ucose —Wsine
VVZ.’V Usine + Wcose

Po zsumowaniu wszystkich predkosci liniowych w ukltadzie lokalnym otrzymujemy nastepujace
catkowite wartosci predkosci liniowych

Ul vl +Uf+ Ul + b
Vil =| Vii v Vi Ve (5.11)
w; WY + W2+ wEk+wP

gdzie: UF, VL, WE — sktadowe predkoéci wygenerowane przez samolot lidera, U, V', WP — skla-
dowe pr@dkosm wygenerowane przez poboczne pasy.
Nastepnie wyliczany jest lokalny kat natarcia «;

/

=tg ! U’ (5.12)
oraz kat $lizgu (;
V/
B; = sin™* : (5.13)
(U7)? + (Wy)?
W ten sam sposéb wyznaczane sa katy optywu zalezne od predkodci liniowej
aowY . v
o =tg™! —4 BY =sin~! = . = (5.14)
G VU + oy

Zmiana katéw oplywu powoduje zmiane kierunku dziatania sil i momentéw sil aerodynamicz-
nych.

Calkowity wpltyw predkosci katowej na obcigzenie skrzydta przedstawiamy jako réznice po-
miedzy catkowitym obciazeniem od wszystkich sktadowych predkosci a obcigzeniem od predkosci
liniowej.

Lokalna zmiana sit w ukladzie samolotowym przedstawiona zostaje jako

X3 1 —cosq;cos3; —cosa;sinf;  sin oy Cx;i(ay, Biy My
5| =5pSVoi | —sing, cos 3; 0 Cyi(avi, Bi, Mai | +
Z}, —sinq;cos f; —sinq;sin3; —cosay| | Czi(ay, Biy My
1% 1% Vo AV PN v 1 Va4 (5.15)
1 e —cos c?/sﬂl- —cos oy s‘}nﬂi sin oy Czi(oy ,@ M)
- §PS(V0@') —sin f3; cos f3; 0 Cyi(a; 75 M, V)

—sina} cos B —sina) sinf)  —cosal | | Czi(a) ,BV MY)
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gdzie: Cx;, Cy;, Cz; — odpowiednio bezwymiarowe wspélczynniki sit oporu, bocznej i nosnej dla
i-tego przekroju skrzydta, M,;, MY, — odpowiednio liczby Macha dla wypadkowej predkosci lo-
tu Vp; i ‘/O‘z/ w i-tym przekroju skrzydta, Vy; — wypadkowa predkosé lotu w i-tym przekroju
skrzydta, Vo‘z/ — wypadkowa predkosé (bez uwzglednienia przyrostu predkosci od predkosci kato-
wej) w i-tym przekroju skrzydla

Vi = (U)? + (V) + (W))? (Vo )? = U + V2 + W7 (5.16)

2 2

6. Zalozenia

Do obliczen zostal przyjety model samolotu zblizonego do Beechcraft 1900C, dla ktérego
charakterystyki aerodynamiczne zostaly wyznaczone w programie Panukl:

e 32m — odlegltosé podtuzna samolotéw w formacji (2 rozpietosci),

e 0m — separacja pozioma oraz pionowa samolotéw w formacji [9],

e 41 m — odlegtos$¢ usterzenia poziomego od skrzydla lidera.

Rys. 10. Wizualizacja modelu w programie Panukl

Powyzsze zalozenia dotyczace separacji samolotéw spowodowaly powstanie jedynie pionowej
sktadowej predkosci indukowanej na samolocie skrzydtowym. Jej wartos¢ jest najwieksza na kon-
cowce skrzydla i w pracy zostalo przyjete, ze powoduje wystapienie predkosci katowej przechy-
lania. Natomiast pozostate sktadowe: pochylania oraz odchylania predkosci katowej przyjmuja
wartos¢ zerowa.

Obliczenia wykonano przy wartosciach:

P =0,012rad/s — predkosé¢ katowa przechylania,

b =16 m — rozpietosé¢ plata,

b, = 6 m — rozpigtos¢ usterzenia poziomego,

S = 31m? — powierzchnia plata,

m = 10700 kg — masa samolotu,

p = 0.863 kg/m> — gestosé powietrza dla 3500 m,

U = 125m/s — predkosé¢ podluzna samolotu,

W,V = 0m/s — predko$¢ wznoszenia oraz poprzeczna samolotu,

€ = 0.1° — kat zwichrzenia geometrycznego.

Jedna potéwka skrzydla zostata podzielona na 20 paséw, natomiast jedna czes¢ usterzenia po-
ziomego na 10 paséw.
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Wyniki obliczenn wykonane dla skrzydta samolotu Beechcraft 1900C zostaly przestawione na
rysunkach 11-13. Sa to rozklady sktadowych sily aerodynamicznej na osie uktadu wspétrzednych

7. Wiyniki

zwigzanego z samolotem wzdluz rozpietosci skrzydta.

X [N]

Rys. 11. Skltadowa X obciazenia na skrzydtach

Rys. 12. Sktadowa Y obciazenia na skrzydtach

ZN]

Rys. 13. Sktadowa Z obciazenia na skrzydtach
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Wyniki obliczen wykonane dla usterzenia poziomego samolotu Beechcraft 1900C zostalty
przestawione na rysunkach 14-16. Sa to rozklady sktadowych sity aerodynamicznej na osie ukta-
du wspotrzednych zwigzanego z samolotem wzdluz rozpietosci usterzenia poziomego.
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| /

08| /
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Potozenie y [m] liczac od kadiuba

Rys. 14. Sktadowa X obciazenia na usterzeniu poziomym
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Rys. 15. Sktadowa Y obciazenia na usterzeniu poziomym
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Rys. 16. Sktadowa Z obciazenia na usterzeniu poziomym



18

A. Antczak, K. Sibilski

Przy zadziataniu jedynie predkosci katowej przechylania najistotniejszym do analizy otrzy-
manym rozkladem jest obcigzenie w osi Z. Zwrot i zmiana znaku rozkladu po przejsciu na drugie
skrzydto pokazuje, ze otrzymane wyniki mozna traktowaé jako poprawne.

Niskie wartosci obcigzen na usterzeniu poziomym pokazuja, ze wicksza odlegtosé¢ od wiru
we wszystkich trzech osiach zmniejsza wplyw jego dzialania az kilkukrotnie w poréwnaniu do
skrzydta.

8. Podsumowanie

W pracy zostalo przedstawione zagadnienie dotyczace obliczen obciazen aerodynamicznych
powstalych na samolocie skrzydtowym w wyniku lotu w formacji. Niskie wartoéci otrzymanych
rozkladéw obcigzen pozwalaja stwierdzi¢, ze wptyw predkosci katowej powstatej w wyniku wiru
jest nieznaczny i moze by¢ pomijalny przy zatozonych warunkach obliczeniowych. Wir genero-
wany przez samolot lidera moze byé wykorzystany do zmniejszenia oporu aerodynamicznego
samolotu skrzydlowego, a co za tym idzie zmniejszenia minimalnego ciagu niezbednego do lotu,
co prowadzi do oszczednosci paliwowych. Komputery poktadowe samolotéw lecacych w formacji
beda musialy same wyliczaé¢ optymalne potozenie nie tylko ze wzgledu na pozytywny wplyw wiru,
ale réwniez na szkodliwe obciazenia. Docelowo samoloty skrzydlowe bedg miaty zaprogramowane
graniczne obciazenia, w ktérych lot ustalony bedzie moégt by¢ przeprowadzony bezpiecznie.

Wykorzystana w pracy metoda pasowa nie wymaga duzych mocy obliczeniowych, co pozwala
na wykorzystanie jej na poktadzie samolotu. Ze strony obciazen aerodynamicznych dla samolotu
tej klasy odlegto$é dwdch rozpietosci skrzydel jest separacja bezpiecznag dla lotu w formacji.
Natomiast w celu zastosowania lotu w formacji w codziennych operacjach nalezaloby jeszcze
uwzglednié¢ dodatkowe czynniki, m.in. czas reakcji autopilota na zaburzenia lotu samolotu lidera.
Odleglosé 32 metrow o zadanej predkosci samolot pokonuje raptem w 0,25 sekundy. Z punktu
widzenia bezpieczenstwa taka separacja bytaby niemozliwa do zastosowania.
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Use of the strip method during formation flight of a passenger aircraft

In this paper, aerodynamic loads in a wing plane flying in V-formation were calculated by the strip
method. At the beginning, the necessity of airlines for fuel savings was presented along with examples
of methods of such savings. Then analysis of the application of formation flights for passenger aircraft
was shown. Next, a mathematical model to determine the induced speed generated by the leader on the
wingman was presented and the strip method for simulation of the aerodynamic loads was described. At
the end, calculation assumptions and the results were presented.



