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Szanowni Czytelnicy!

Organizowane od 1984 roku co dwa lata konferencje ,Mechanika w Lotnictwie”
niezmiennie przyciggajq liczne grono lotnikow, wzbrojeniowcow oraz przedstawicieli
pokrewnych dziedzin nauk inzZynieryjno-technicznych. Kolejne konferencje ozywialy
1 integrowaly Srodowiska lotnicze instytutow mnaukowo-badawczych, wyzszych wuczelni
cywilnych i wojskowych oraz przemystu. Sq one zawsze okazjg do wymiany informacyi
0 nagjnowszych osiggnieciach naukowych w zakresie konstrukcyi, badan doSwiadczalnych,
symulacji numerycznej dynamiki lotu samolotow, rakiet 1 pociskow, ich eksploatacyi, jak
rowniez bezpieczenstwa w locie.

Z przyjemnoscig oddajemy do rgk Czytelnikow kolejng monografie z serii ,Mechanika
w Lotnictuie”. Tradycyjnie publikacje tego cyklu wydawniczego zawieraty rozszerzonme
wersje referatow wygltoszonych podczas konferencyi ,,Mechanika w Lotnictwie”. Niestety,
w tym roku ze wzgledu na sytuacje zwigzang z pandemiq SARS-CoV?2 dziewietnasta
konferencja nie mogta sie odbyé. Mimo to Komitet Naukowy, majgc na uwadze
zachowanie ciggtosci cyklu publikacyi, zdecydowal sie poprosi¢ osoby, ktore zglosily
swog udzial w planowanym jak zwykle na maj spotkaniu w Kazimierzu, o przestanie
artykutow stanowigcych pelne wersje przygotowanych referatow. Wszystkie artykuty
stanowiqgce kolejne rozdziaty monografic ,Mechanika w Lotnictwie — ML-XIX" zostaty
zakwalifikowane do druku po recenzjach. W tym roku publikacja zostala wydana
przez Wydawnictwo Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych. Wspotwydawceg jest
organizator Konferencji — Polskie Towarzystwo Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej.
Monografia bedzie dostepna on-line na stronie Polskiego Towarzystwa Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej pod adresem: hitp://ptmts.org.pl/mechanika-w-lotnictwie/
oraz na stronie Wydawnictwa Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych pod adresem:
hitps:/ /www.itwl.pl/o-itwl/wydawnictwo-itwl /wydawnictwa-ksiazkowe. html.

Chcielibysmy szczegolnie serdecznie podziekowacé Dyrektorow: Instytutu Technicznego
Wojsk Lotniczych za wyrazenie zgody na wydanie tego tomu monografii ,Mechanika
w Lotnictwie ML-XIX" w Wydawnictwie ITWL oraz za sfinansowanie tej publikacji.

Dziekujemy takze wszystkim pozostatym sponsorom oraz wyrazamy nadzieje, zZe i tym
razem publikacja spotka sie z duZym zainteresowaniem i przyczyni sie do rozwoju polskie)
mysli naukowo-technicznej 1 zwiekszy bezpieczenstwo lotow.

Krzysztof Sibilsk:
Piotr Lichota
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METODA OBLICZEN AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU
PASAZERSKIEGO PODCZAS LOTU W FORMACJI

ADAM ANTCZAK, KRZYSZTOF SIBILSKI
Politechnika Warszawska, Wydzial Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa, Warszawa

e-mail: aantczak@meil.pw.edu.pl; krzysztof.sibilski@pw. edu.pl

W artykule wyznaczono obciazenia aerodynamiczne metoda pasowa 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.

Stowa kluczowe: loty formacyjne, linia lotnicza, aerodynamika, metoda pasowa

1. Linia lotnicza

Rosnace koszty paliw, pracy ludzkiej, czesci lotniczych moglyby negatywnie wptywaé albo
na jakosé 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 podrézy 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. dolardw.

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 rozwiazan 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. Dzieki rozwojowi
technologii udalo 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 dziegki
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 lotéw w formacji
w statkach powietrznych byta analiza wykonana przez Boeinga wraz z firma transportows FedEx
w 2009 roku, w ktérej 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 zlozonej z trzech samolotéw oraz 7,85% dla dwdch
samolotow. Dla potaczen wykonywanych codziennie przez caly rok jest to oszczedno$é 2,8 mln
dolarow oraz 700 tys. galonéw paliwa, co rowniez jest aspektem proekologicznym.

Wspdlna 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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AIRBUS

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 przepiséow, ktére okreslaty
minimalng separacje podtuzng dla ladujacych samolotéow na 5 NM, zblizyl sie on na odlegtos¢
4,1 NM od lecacego przed nim samolotu Boeing 767-300ER. Piloci nie byli w stanie przeciwdzia-
ta¢ powstalym obciazeniom, co doprowadzito 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 wplywu wiréw generowanych przez lidera na samolot skrzydlowy zo-
stalo przedstawione w publikacji w 2018 roku [9].

Rys. 4. Slad wirowy za samolotem [10]

W sladzie 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

o; = V (3.1)

gdzie: w — pionowa sktadowa predkosci indukowanej [m/s|, V' — predkosé lotu [m/s].
Powstaly kat indukowany powoduje wytworzenie dodatkowej sktadowej sity nosnej L', dzia-
tajacej w kierunku podiuznym samolotu, wyznaczanej z wzoru

L' = Ltg (673 (32)

W zwyklym locie ustalonym ciag silnikéw réwnowazy site oporu lecacego samolotu. Wygenero-
wana sktadowa sily nosnej powieksza wartos¢ sity pchajacej statek powietrzny

T=D-AL (3.3)

Rys. 5. Rozklad sil z uwzglednieniem predkosci indukowanej [9]

4. Metoda pasowa — wstep

Wir generowany przez samolot lidera wptywa réwniez na powstanie predkosci katowych prze-
chylania, pochylania i odchylania (P, @, R) na samolocie skrzydlowym. Powoduja one utworze-
nie dodatkowych obciazen aerodynamicznych na jego skrzydtach. Jednym z zadan przy analizie
mozliwoéci wykorzystania lotéw w formacji w normalnych operacjach lotniczych jest sprawdze-
nie wplywu ww. obciazen 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 zostata metoda pasowa, ktora pozwala w prosty sposéb na uwzglednienie predkosci
indukowanej generowanej przez wir.

Kolejnosé obliczen 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$¢ wy-
padkowego wektora predkosci (do wyliczenia brana byla pod uwage predko$é¢ 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 ptacie rozmieszczane sa wektory wirowoéci przedstawione na ry-
sunkach 7 i 8 i ich punkty zaczepienia:

e 1,2 3, 4 - sa to 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 réwnolegle do wypadkowego wektora
lokalnej predkosci.

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

Jezeli oznaczymy wektor wspélezynnikéw wplywu jako A, to przyktadowo

i X Tok ik
A = 21“12( 7“2k) (5.1)
r1 X rog] Tk — Tk

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

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

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

1
I = §UCzici% (5.3)
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\ //: P

Rys. 8. Rozmieszczenie wektoréw na pasie [12]

gdzie: U — predkos¢ przeptywu 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 reri rrro 1 rrro rers
K== — — 5.4
41 [‘1‘1 X 1‘2‘2( 71 9 ) ‘1‘2 X I‘3’2( 79 r3 ) t } ( )

Predkosé 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
e

1
Wy =— / Qz; dx = ZQCZ (5.5)
L,

1

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

3
¢

1
/ (Psine; + Rcosejx;) do = Z(P sine; + Rcosg;)c; (5.6)

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

V£:QXI'A

i J k Qza — Rya (5_7)
TA YA ZA Pys—Qua

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
wcezesniej, po czym otrzymujemy

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

1

Vi = Rry — Pzy + Z(P sine; + Rcose;)c; (5.9)
) 1

W = (Qza — Rya)sine; + (Pya — Q) cose; + ZQCi

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

U’V Ucose — Wsine
V’V = 1% (5.10)
Wi’V Usine + W cose

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

Ul vl +Uf+ Utk +Url
Vil =] Vii v v VP (5.11)
wi WY + W2+ WE+wP

gdzie: UF, VL, WE — sktadowe predkosci 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™! d (5.13)
(U7)? + (Wy)?
W ten sam sposéb wyznaczane sa katy optywu zalezne od predkosci liniowej
oY - v
o =tg~! o BY =sin~! = : = (5.14)
u V2 + vy

Zmiana katéw optywu powoduje zmiane kierunku dzialania sil i momentéw sit aerodynamicz-
nych.

Calkowity wplyw predkosci katowej na obcigzenie skrzydta przedstawiamy jako réznice po-
miedzy calkowitym obcigzeniem od wszystkich sktadowych predkosci a obcigzeniem od predkosci
liniowej.

Lokalna zmiana sil w ukladzie samolotowym przedstawiona zostaje jako

X4, 1 —cosa;cosf3; —cosa;sinf3;  sinq; Cxi(ay, Biy My
(%i = §pSV02@ —sin ﬁl CcOs ﬁz 0 Cyz(aza 62‘7 Mai +
Z%, —sinq;cos f; —sinq;sin3; —cosay| | Czi(ay, Biy My
e o e v {519)
) . —cosq cce/sﬂl- — cos s‘inﬁi sin o] Cxi(a; ,@ M)
- §pS(VOi) —sin 3; cos f3; 0 Cyi(a; 75 M, V)

—sina) cos B —sina) sinBY  —cosal | | Czi(a} ,ﬂlv, MY)
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gdzie: Cz;, 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 skrzydila, 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)?* + (Vi) + (W))? (Vo )? =UZ + 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 najwicksza na kon-
cowce skrzydla i w pracy zostalo przyjete, ze powoduje wystapienie predkosci katowej przechy-
lania. Natomiast pozostale 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 — rozpietos¢ 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$é¢ wznoszenia oraz poprzeczna samolotu,

€ = 0.1° — kat zwichrzenia geometrycznego.

Jedna potéwka skrzydla zostata podzielona na 20 paséw, natomiast jedna czesé usterzenia po-
ziomego na 10 paséw.
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7. Wyniki

Wyniki obliczenn wykonane dla skrzydta samolotu Beechcraft 1900C zostalty przestawione na
rysunkach 11-13. Sa to rozktady sktadowych sity aerodynamicznej na osie uktadu wspotrzednych

zwigzanego z samolotem wzdtuz rozpietosci skrzydla.
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Rys. 11. Sktadowa X 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 wspoétrzednych zwigzanego z samolotem wzdluz rozpietosci usterzenia poziomego.
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Rys. 14. Sktadowa X obciazenia na usterzeniu poziomym
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Przy zadziataniu jedynie predkosci katowej przechylania najistotniejszym do analizy otrzy-
manym rozkladem jest obcigzenie w osi Z. Zwrot i zmiana znaku rozktadu po przejsciu na drugie
skrzydto pokazuje, ze otrzymane wyniki mozna traktowaé jako poprawne.

Niskie wartosci obciazen na usterzeniu poziomym pokazuja, ze wicksza odlegto$é¢ od wiru
we wszystkich trzech osiach zmniejsza wplyw jego dziatania 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 wartosci otrzymanych
rozkltadow obcigzen pozwalaja stwierdzié¢, 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 by¢ 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 skrzydtowe beda mialy zaprogramowane
graniczne obciazenia, w ktérych lot ustalony bedzie moégt byé 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 bezpieczna 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.
Odlegtosé 32 metrow o zadanej predkosci samolot pokonuje raptem w 0,25 sekundy. Z punktu
widzenia bezpieczenstwa taka separacja bylaby 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.
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W pracy przedstawiono problematyke projektowania i opracowania technologii wykonania
elementéw kompozytowych o zlozonej geometrii do zastosowan w budowie urzadzen wysoko-
obrotowych na podstawie wykonania zespotu chtodzacego ogniwo paliwowe motoszybowca
AOS-H2. Aby uzycie laminatu weglowego i szklanego w tego typu konstrukcji bylo uzasadnio-
ne (zwazywszy na stosunkowo nieduze maksymalne wymiary srednicowe zespolu wynoszace
200mm), opisano specjalne techniki pracy z materialem kompozytowym. Zaprezentowano
uniwersalny projekt samego wentylatora jako elementu wysokoobrotowego, dzielacego je-
go budowe na elementy mozliwe do wykonania w technologii kompozytowej w stosunkowo
niedhugim czasie i niewielkim kosztem przy zachowaniu niskiej masy i niezawodno$ci go-
towego wyrobu. W artykule, miedzy innymi, przedstawiono przebieg projektowania form
w materiale typu ProLab o niewielkiej gestosci z zastosowaniem ,murkéw ochronnych” na
krawedziach narazonych na uszkodzenia podczas obrobki polepszajacej jakosé powierzchni
i ich podzial w plaszczyznie réwnoleglej do kierunku odformowania, kompleksowy proces
obrébki lopatek weglowych z zastosowaniem narzedzi wykonanych technikami przyrostowy-
mi, jak i technologie montazu poszczegdlnych elementéw sktadowych. Dzieki zastosowaniu
specjalnych technik projektowania i wykonania, jako$¢ gotowego wyrobu uzasadnita uzycie
materialéw kompozytowych w niewielkich konstrukcjach wysokoobrotowych.

1. Wstep

Artykul stanowi opis procesu projektowania, tworzenia technologii wykonania kompozytowe-
go wentylatora bedacego czescia wiekszego projektu, jakim byta budowa dwustopniowej turbiny
chtodzacej ogniwo paliwowe motoszybowca AOS-H2, za ktérego zaprojektowanie i wytworzenie
odpowiedzialni byli autorzy niniejszej pracy. Powszechna opinia o niemal nieograniczonej mozli-
wosci uzyskiwania dowolnych ksztaltéw dla elementéw wykonywanych z kompozytéow polimero-
wych wydala sie nieobowiazujaca w przypadku stosunkowo niewielkich konstrukcji wysokoobro-
towych (generujacych przeplyw powietrza poprzez zastosowanie lopatek), dla ktérych dbalosé
o jakos¢ gotowego wyrobu jest szczegodlnie istotna z punktu widzenia zapewnienia wytrzymatosci
urzadzenia obciazonego silnie aerodynamicznie, sitami od$srodkowymi czy drganiami zwiazany-
mi z nieuniknionym wystepowaniem mimosrodu. Wezedniej podjete proby wykonania elementdw
typu kompozytowy wentylator (o wymiarach $rednicowych nie przekraczajacych 200 mm) bez
zmiany, adaptacji czy tworzenia nowych metod produkcyjnych okazaly sie nieskuteczne, dlatego
zdecydowano sie na zakwalifikowanie tego typu elementéw jako konstrukeji, dla ktérych sposoby
budowy, montazu czy projektowania nie sa jeszcze dostepne i ujete w literaturze czy innych
zrodtach wiedzy. Taki wniosek sklonil konstruktoréw do przemyélenia problematyki projektu
wentylatora, technologii wykonania i sposobu jego montazu, zakladajac zaadaptowanie oraz
tworzenie nowych sposobéw wytwérczych czeéci laminatowych, czy projekt i wykonane narze-
dzi specjalnych sthuzacych na przyktad do obrébki pétfabrykatow, a takze hybrydyzacje technik
znanych, chociazby takich jak laminowanie z uzyciem worka prézniowego i metoda stempla, ale
zastosowanych wspolnie w jednym procesie wykonawczym danego elementu sktadowego.
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Artykul mozna uznaé za zrédto wiedzy czy instrukcje projektowania i wykonania kompo-
zytowych wentylatoréw stosowanych jako elementy generujace przeplyw powietrza turbin chlo-
dzacych o maksymalnych wymiarach $rednicowych z zakresu 190-250 mm i dlugosci lopatek
z przedziatu 40-70 mm napedzanych silnikami elektrycznymi typu ,outrunner”.

2. Projekt wentylatora

Wentylator, ze wzgledu na charakter obciazenia i warunki pracy elementu, projektowano
jako najwazniejsza i najbardziej odpowiedzialng czes¢ zespotu chltodzacego. Na wezesnym etapie
projektowym zaktadajacym analize wytrzymalosciows zauwazono, ze ilo§¢ materiatu, a precyzyj-
niej uzyskane pole przekroju poprzecznego wszystkich odpowiedzialnych elementéw konstrukeji,
umozliwiajace prace z jaka$ czescia (na przyklad obrébke potfabrykatu lopatki) znacznie prze-
wyzsza liczbe warstw tkaniny weglowej zapewniajaca wytrzymatosé na dziatajace sity i stan ob-
ciazenia. Oznacza to, ze dla tak matych konstrukcji, wykonanych z dobrej jakosci tkanin i przy
wysokiej jakosci wyrobu, nalezy zapewni¢ ilod¢ materialu nie tyle wynikajaca z warunku wytrzy-
matosciowego, co umozliwiajaca prace z gotowym elementem na etapie montazu czy eksploata-
cji. Przyktadowo, lopatki wentylatora wykonane przy powierzchni pola przekroju zapewniajacej
wytrzymalo$é ze wzgledu na stan obciazenia moga byé narazone na uszkodzenie (nie widocz-
ne golym okiem) juz przy odformowaniu, poniewaz sily dzialajace w procesach produkcyjnych
czesto beda wigksze niz te wystepujace w trakcie eksploatacji. Jednym z istotniejszych powo-
dow takiego stanu rzeczy jest niska masa wyrobu, w zwiazku z czym wystepuja niewielkie sity
odsrodkowe, co wygladaloby diametralnie inaczej w przypadku dzialania takiego samego geome-
trycznie elementu, ale na przyklad frezowanego metodami CNC z metalu (aluminium). Swoista
optymalizacja takich cze$ci powinna by¢ ukierunkowana na zapewnienie mozliwosci uzytkowych
gotowego detalu, réwnoczesnie zapewniajac niskg mase czy wytrzymaltoéé na dziatajace sity.

Podczas fazy koncepcyjnej projektu wentylatora bardzo szybko okazato sie, ze jego konstruk-
cje nalezy podzieli¢ na elementy sktadowe, ktérych geometria charakteryzuje sie malym skom-
plikowaniem na etapie pétfabrykatu — niekoniecznie jako gotowego elementu. Ma to zwiazek
niejako z ograniczeniem technologicznym frezowania form (zwazywszy na minimalizacje czasu
na ich wykonanie), ale gtéwnie z powodu koniecznosci zapewnienia dobrego i réwnomiernego
docisku przesaczonej tkaniny weglowej miedzy forma a workiem prozniowym czy miedzy forma
a stemplem. Na zdjeciu (rys. 1) wida¢ przyklad prébki, dla ktérej docisk nie zostal zapewniony
w sposOb wystarczajacy, z powodu czego zywica niejako wyprzedzita tkanine. Oznacza to, ze
zewnetrzna warstwa probki sktada sie jedynie z osnowy, nie stanowiac kompozytu z materiatem
(strefa A), a takze — co najwazniejsze — wyraznie widaé¢ pecherze (strefa B) §wiadczace o braku
styku laminatu z forma. Powodem takiego stanu jest zbyt gwaltowna zmiana geometrii materiatu
w strefach wad lub niedostosowanie technologii do wykonania elementu.

strefa A

strefa B

Rys. 1. Efekt niewystarczajacego docisku na zlozonej geometrii

Jak dowodzi powyzsze, geometria poszczegdlnego elementu musi by¢ mato skomplikowana,
wiec niemozliwe jest wykonanie wentylatora jako monolitu w jednym procesie laminowania. Pré-
bowaly tego dokonaé¢ poprzednie zespoly, ale czesci ulegaly zniszczeniu juz na etapie odformo-
wania. Konstrukcje nalezy podzieli¢ na elementy wykonalne o bardzo wysokiej jakosci produktu,
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a nastepnie poddac je specjalnym metodom obrébki, nadajac im finalny ksztalt czy wlasciwosci,
planujac réwnolegle technologie ich montazu.

2.1. Podzial konstrukcji i wykonanie modeli

Doboru podziatu konstrukcji na poszczegdlne elementy sktadowe dokonywano, bazujac na
modelach 3D generowanych w srodowisku Catia, sktadajac je nastepnie w celu analizy ich traf-
nosci ze wzgledu na mozliwie najlepsza jakos¢ wykonania. Ostateczna koncepcja zaktadala po-
dzial wirnika na dwie tarcze, przednia (rys. 2a) i tylna (rys. 2b) oraz lopatki (rys. 3) jako
oddzielne czesci. Uzyskane geometrie nie charakteryzuja sie ztozonoscig ksztattow i sa mozliwe
do wylaminowania w bardzo wysokiej jakosci przy odpowiednim zaprojektowaniu technologii wy-
konania i obrobki. Konstrukcja topatek zaktada ich montaz do tarcz w sposéb niejako klasyczny
z punktu widzenia konstrukeji wirnikowych stosowanych obecnie w lotnictwie, ale niespotykany
w konstrukcjach kompozytowych o podobnej skali wymiarowej. Mowa tu o montazu za po-
moca polaczenia zamkowego, dostosowanego do mozliwoéci materialowych i wykonczeniowych.
Ksztalt tarcz zostal zaprojektowany ze szczegdlng uwaga poswiecona na minimalizacje zbed-
nych krzywizn, zapewniajac wysoka jako$¢ wyrobu w okolicach koniecznych zagie¢ kompozytu.
Wklestosé tarczy tylnej przewiduje wypuktodé silnika, efektem czego jest zmniejszenie wymiarow
podituznych zespotu chtodzacego jako calosci.

(@) (b)

Rys. 3. Lopatki wentylatora

Zlozenie elementow sktadowych pokazuja rysunki 4a i 4b.

Zarowno rowki pod topatki w tarczy przedniej, jak i zamek samej lopatki nie wystepuja na
etapie poétfabrykatéw po procesie odformowania. Elementy te musza zostaé¢ poddane specjalnej
obrébce przy uzyciu narzedzi zaprojektowanych i wykonanych konkretnie pod dang faze wykon-
czeniowa. Taki sposéb projektowania wymagal opracowywania technologii wykonania elementu
na etapie tworzenia jego modelu, a nie dostosowywania sposobu wyrobu detalu dla istniejacego
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(b)

Rys. 4. Zlozenie wentylatora. Widoczne: (a) tarcza przednia, (b) tarcza tylna

projektu czesci (dokladny opis procesu wykonania w dalszej czesci artykutu), dlatego réwnolegle
z projektem elementéw stworzono modele narzedzi obrébkowych i wykonczeniowych. Przewidzia-
no uzycie i sposob wykonania ponizej opisanych narzedzi.

Korona wzornikowa (rys. 5a) — jest to narzedzie projektowane w taki sposéb, aby mozliwe
bylo umieszczenie péifabrykatu tarczy przedniej we wnetrzu korony (rys. 5b) i prowadze-
nie pily wlosowej po odpowiedniej Sciezce w celu precyzyjnego naciecia na tarczy przedniej
wentylatora rowkéw pod lopatki. Fakt uzycia tego typu narzedzia zapewnia malo skom-
plikowana geometrie tarczy przedniej na etapie pétfabrykatu i podczas laminowania, a sa-
ma operacja wyciecia rowkéw nie jest trudna do wykonania dzigki uzyciu wtasnie korony
wzornikowej. Finalny ksztalt elementu mozna uznac za zlozony, ale proces produkcyjny po-
dzielony na etapy nadajace rozsadne zmiany ksztaltu czesci kompozytowej wraz z kolejna
operacja, umozliwia jej wykonanie. Korona wzornikowa jest jedynym narzedziem koniecz-
nym do wykonania tej czesci metoda CNC z wlasciwie dowolnego stopu metalu (stali lub
aluminium) w celu zapewnienia mozliwosci jej wielokrotnego uzytku (zesp6t chlodzacy ja-
ko calosé jest dwustopniowy). Grubosé Sciezek musi przekracza¢ 3 mm, aby mozliwe bylo
odpowiednie napiecie i uregulowanie ksztaltu pilty wlosowej (doktadniej oméwione w roz-
dziale 3.1). Szczyt korony, w celu zapewnienia odpowiedniego wciecia narzedzia tnacego,
powinien przewyzszaé¢ wysokos¢ tarczy o co najmniej 2 mm.

. 5. (a) Model korony wzornikowej, (b) model korony wzornikowej z umieszczona wewnatrz tarcza

przednia

Ksztaltowniki lopatek (rys. 6) — to narzedzia umozliwiajace nadanie finalnego ksztaltu
topatkom wentylatora, dzieki ktorym pétfabrykat staje sie uzytkowa czescia. Podobnie jak
w przypadku tarczy przedniej, technologia wykonania lopatki zapewnia mala wymagana
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zlozonosé geometryczng potfabrykatu, jednak dzieki zastosowaniu pézniejszych operacji
obrobkowych stopniowo zwieksza sie uzyteczno$é elementu. Narzedzia tego typu najlepiej
jest wykonywa¢ metoda druku 3D ze wzgledu na skomplikowany ksztatt i fakt wystepo-
wania kanaléw o zmiennym polu przekroju stuzacych do nacinania zamkéw w topatkach.
Same kanaly zaprojektowano w taki sposéb, ze niejako prowadza one narzedzie skrawaja-
ce, dzigki czemu wykonywanie rowkow w topatkach jest precyzyjne i powtarzalne. Uzycie
ksztaltownika zaklada umieszczenie potfabrykatu topatki miedzy dwiema czesciami na-
rzedzia, zabezpieczenie ruchu pétfabrykatu wzgledem ksztattownika przy uzyciu srub, ob-
robienie krawedzi bocznych lopatki papierem $ciernym i naciecie rowkow. Ksztaltownik
wykonany z filamentu typu PETG, z wypelnieniem od 90% do 100%, umozliwia wykon-
czenie od 10 do 15 topatek wentylatora z zachowaniem wysokiej zgodnosci wymiarowej
czesci rzeczywistej wzgledem jej modelu 3D.

(b)

Rys. 6. Ksztaltowniki lopatek (widok A i B)

Na etapie projektu wentylatora przewidziano wszelkie trudnosci technologiczne, dostosowu-
jac ksztalt czesci do mozliwosci wytwoérczych, wychodzac naprzeciw ograniczeniom materiato-
wym, projektujac rownoczesnie zaréwno elementy sktadowe jak i narzedzia stuzace do ich obréb-
ki. Sama koncepcja podziatu wentylatora na 3 glowne elementy, przy zastosowaniu potaczenia
zamkowego topatek, umozliwia precyzyjny montaz przy uzyciu niewielkiej ilosci kleju, nadajac
gotowemu wentylatorowi wlasciwosci monolitu.

2.2. Projekt form

Korzystajac z wykonanych w programie Catia modeli poszczegdlnych sktadowych wenty-
latora, nalezalo wykona¢ projekty form. Zalozono wykonanie ich w materiale typu ProLab
o niewielkiej gestosci przy uzyciu obrabiarki CNC. Planujac projekt zaréwno samego wenty-
latora jak i form, nalezato podzieli¢ elementy na te wykonywane metoda prézniowa oraz metoda
z uzyciem docisku, tzw. stempla. Po doktadnej analizie dostepnych srodkéw oraz biorac pod
uwage fakt ograniczonego czasu na przeprowadzenie catosci projektu, tarcze wykonano metoda
hybrydowa zaktadajaca laminowanie tych elementéw w prézni z réwnoczesnym uzyciem uniwer-
salnego stempla w postaci tulei dociskowej wykonanej technologia przyrostowa (rys. 7). Tarcze
przednia i tylna maja kat prosty lub zaokraglenie o niewielkim promieniu, dlatego narzedzie to
zaprojektowano tak, aby z jednej strony posiadato wladnie kat prosty, a z drugiej zaokraglenie
o promieniu R1,5. Dzigki technologii druku 3D mozliwe bylo skrécenie czasu przygotowania
stempla, a wykonanie go w sposob wielofunkcyjny ograniczyto koszty i zuzycie materiatu.

Zastosowanie metody hybrydowej zapobiega pojawieniom sie ewentualnych niecigglosci ma-
teriatu, a docisk zapewnia odpowiednie wykonanie tarczy z poprawnie wykonczona krawedzia
zgiecia, eliminujac miejsca o zbyt matym docisku, ktére moglyby wystapi¢ w przypadku uzycia
wylacznie technologii prézniowej, umozliwiajac uzyskanie nawet jednomilimetrowych promieni
zaokraglenia. Dodatkowo zastosowano tutaj innowacyjne i autorskie rozwiazanie w postaci ,mur-
kéw ochronnych” (rys. 8) na krawedziach form, ktére szczegélnie narazone sa na uszkodzenia
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c

Rys. 7. Tuleja dociskowa

-

Rys. 8. Forma z zaznaczonym ,murkiem ochronnym”

w czasie obrobki polepszajacej jako$é powierzchni przed laminowaniem, polegajacej na szlifowa-
niu i polerowaniu, w wyniku ktorej mogtoby nie dojs¢ do styku tarczy przedniej z tylna podczas
montazu. Optymalne wymiary murka to 2mmx2mm. Gwarantuja one wystarczajaca trwaltosé
elementu i zapobiegaja jego kruszeniu podczas obrébki, ale rowniez sg latwe do zeszlifowania po
osiggnieciu oczekiwanej chropowatoéci powierzchni formy po obrébce.

Rozwiazujac problem pojawienia si¢ rownoleglych $cianek tarcz do kierunku odformowa-
nia (powszechnie uwazny za blad konstrukeyjny uniemozliwiajacy odformowanie pétfabrykatu),
opracowano specjalny podzial form (rys. 9) w wybranej plaszczyznie symetrii, pozwalajacy na
unikniecie ewentualnego ryzyka zniszczenia gotowego elementu badz formy podczas proby od-
dzielenia ich od siebie. Rozwigzanie to wymagalo wykonania potéwek form w postaci puzzli, co
zapewnilo idealne dopasowanie poszczegdlnych czesci bez ryzyka wystapienia braku koncentrycz-
nosci. Praca przy uzyciu takich form zaktadata uzycie niewielkiej ilosci kleju cyjanoakrylowego,
w celu uzyskania wytrzymalego polaczenia miedzy poléwkami na czas obrébki, laminowania
i utwardzania zywicy. Natomiast podczas procesu odformowania niewielka spoina zapewnita, ze
proces podziatu byl stosunkowo tatwy i nie wymagal uzycia zbyt wielkiego naktadu sity.

Rys. 9. Forma tarczy wentylatora: (a) przedniej, (b) tylnej
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Aby zminimalizowaé wystepujacy w tarczowych konstrukcjach obrotowych mimoséréd niewy-
wazenia, wykonano w formach niewielkie otwory (1 mm) jako znaczniki srodkéw pétfabrykatow.
Dodatkowo sposéb zaprojektowania tarcz zaktadal umozliwienie wykonania otworéw poprawia-
jacych wywazenie gotowego elementu.

Ze wzgledu na stosunkowo niewielka grubosé i potrzebe uzyskania dobrej jakosci powierzchni
lopatek wentylatora zdecydowano sie na uzycie do ich wykonania formy dociskowej w postaci
stempla (rys. 10), poprzez ktéry realizowano nacisk na material. W przypadku tego typu ele-
mentéw niezwykle istotne jest zastosowanie odpowiedniej sity podczas utwardzania zywicy, aby
finalny przekrdj i sztywnos¢ gotowego wyrobu byly zachowane, co z kolei decyduje o mechani-
zmie wywarcia odpowiedniej sily $ciskajacej (docisk zapewniony poprzez polaczenie $rubowe,
prasa, Sciskami czy préznie).

Rys. 10. Forma ze stemplem przeznaczona do wykonania lopatek wentylatora

Forme na topatki zaprojektowano poprzez roztozenie 11 powierzchni topatek po okregu.
Liczba ta wyniknela z przeprowadzonego eksperymentu, ktéry wykazal, ze podczas zelowania
zywicy L285 polaczonej z utwardzaczem H287 w proporcji 5:2 mozliwe bedzie wylaminowanie
takiej wlasnie iloéci potfabrykatow topatek. Zwracajac uwage na koniecznosé doktadnego wyko-
nania lopatek, zdecydowano sie na rozmieszczenie powierzchni do laminowania w taki sposob,
aby byla mozliwa wstepna obrobka ich potfabrykatéw jeszcze przed odformowaniem. W celu uzy-
skania potaczenia koncentrycznego formy i stempla zastosowano polaczenie Srubowe z uzyciem
srub M6, a moment docisku uzyskano doswiadczalnie, na podstawie wczeéniej wykonanych prob
z uzyciem materialu weglowego, osiagajac warto$é¢ zapewniajaca odpowiednig grubosé i sztyw-
nos¢ gotowego wyrobu.

Jeszcze podczas etapu projektowania zlozenia i form nalezalo przewidzie¢ sposéb montazu
gotowych elementéw skladowych, w celu oceny liczby potrzebnych narzedzi i sprawdzianéw.
Po analizie uznano za konieczne wykonanie sprawdzianu montazowego (rys. 1la) stuzacego do
kontroli odpowiedniego utozenia montowanych topatek wzgledem tarczy, ze szczegdlnym zwréd-
ceniem uwagi na kat natarcia i skrecenia. Element ten stosowano po wstepnym montazu topatki
do tarczy, kontrolujac czy odpowiednie powierzchnie i krawedzie sprawdzianu pokrywaja sie
z poszczegbdlnymi powierzchniami i krawedziami montowanych czeéci wentylatora.

Kolpak ze wzgledu na charakter pracy zespotu chlodzacego (powietrze jest wysysane z ko-
mory ogniwa paliwowego) i fakt, ze obraca sie on z ta sama predkoscia katowa co wentylator,
podlega takim samym restrykcja projektowym jak reszta czesci wirujacych. Forma powinna daé
mozliwo$é spiralnego utozenia materiatlu w celu zapewnienia wytrzymaltosci na ztozony stan na-
prezen. Zostala ona zaprojektowana (rys. 11b) w sposéb zakladajacy wykonywanie elementu
w dwdbch etapach. Niezbedne byto wyfrezowanie powierzchni kotpaka podzielonej w plaszczyz-
nie symetrii tak, aby pierwszy etap laminowania wykonywaé¢ na dwéch osobnych potéwkach,
a nastepnie za pomoca dodatkowego materiatu (typu textreme) przesaczonego zywica skleié je,
tworzac gotowy element. Na etapie projektu zaplanowano miejsce pod sruby stuzace do montazu
z tarczg wentylatora. Forma jest dobrym przyktadem zalet stosowalnosci ,,murkéw ochronnych”
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umozliwiajacych uzyskanie potaczenia doczotowego dobrej jakosci, w tym wypadku bardzo istot-
nego ze wzgledu na sposéb pracy gotowego wyrobu.

(a) (b)

Rys. 11. (a) Sprawdzian montazowy, (b) polowa formy kolpaka

3. Budowa wentylatora

Przed przystapieniem do wykonania wentylatora konieczne byto przeprowadzenie prob mate-
rialowych w celu okreslenia odpowiedniej liczby warstw danej tkaniny, aby zapewni¢ wynikajaca
z projektu grubosé $cianek elementéw. Calosé procesu do$wiadczalnego nie miesci sie w tematyce
artykutu, wiec nie bedzie rozwijana. Warto jedynie zwrédci¢ uwage na rodzaje tkanin, jakie zo-
staly ostatecznie zastosowane w procesie produkcyjnym samego wentylatora. Uzyto nastepujace
materialy:

e tkanine weglowa 200 g/m? o splocie typu twill (rys. 12a) — stosowana na wewnetrzne war-
stwy tarcz dzieki wysokim wlasciwoscig dopasowania sie do nieregularnej geometrii z za-
chowaniem ciaglosci struktury,

e tkanine weglowa 200 g/m? o splocie tradycyjnym (rys. 12b) — uzywana do budowy tarcz,
wspolpracujaca z tkaning typu twill w elementach tarczowych,

e tkanine weglowa 80 g/m? o splocie tradycyjnym (rys. 12c) — uzywana do budowy lopatek,

e tkanine jednokierunkows 60 g/m? — stosowana w topatkach w celu polepszenia wlasciwoéci
wytrzymaltosciowych.

Rys. 12. Tkaniny: (a) o splocie typu twill 200 g/m?, (b) weglowa 200g/m?, (c) weglowa 80 g/m?

Przy doborze tkaniny na budowe topatek z zastosowanym potaczeniem zamkowym nalezalo
zwrocié szezegdlng uwage na dobdér materiatu pod wzgledem gestosci splotu, aby na ramieniu
zamka znajdowal sie wiecej niz jeden pelny kwadrat splotu. Z tego powodu dobrano wiékno
weglowe o zageszcezeniu okoto 64 kwadratéw na centymetr kwadratowy. Zageszczenie splotu nie
jest czesto podawane przez producenta materiatu, a w przypadku budowy tak niewielkich czesci
kompozytowych nabiera duzego znaczenia ze wzgledéw wytrzymalodciowych.

Na tym etapie nalezalo takze (w réwnoleglym procesie do§wiadczalnym) dobraé¢ odpowiednie
wartosci docisku materialu laminowanego, uzyskanego w worku prézniowym czy za pomoca
stempla tak, aby zapewni¢ dobra strukture i sztywnos$é laminatu. Warunki te nalezato odtworzy¢
podczas wykonywania elementu, aby zachowaé¢ odpowiednie grubodci $cianek, bowiem nie tylko
liczba warstw samej tkaniny wplywa na koncowy wymiar produktu, lecz rownie istotne znaczenie
ma takze sita $ciskajaca.
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3.1. Wpykonanie tarcz i lopatek wentylatora

Budowe wentylatora rozpoczeto od laminowania tarcz, przedniej i tylnej. Wykonano je w spo-
sob analogiczny, wiec opisywane poszczegdlne procesy produkcyjne beda przedstawiane tylko
raz. Na poczatku formy poddano obrébee powierzchni przez szlifowanie i polerowanie, a takze
usuniecie ,murkéw ochronnych”. Procesy te, dzieki temu, ze ProLab, z ktorego formy zostaty
wykonane, mial stosunkowo nieduza gestosé, nie stanowity trudnosci technologicznych. Na przy-
gotowang do laminowania forme uktadano przesgczone zywica warstwy materiatu w taki sposob,
aby wldkna kolejnych tkanin weglowych nie byty réwnolegle. Zmiana kata utozenia miata za za-
danie zwigkszy¢ wytrzymalo$é gotowego wyrobu poprzez nadanie mu wiekszej odpornosci na
zlozone stany naprezen. Nastepnie forme z materialem wlozono do worka prézniowego i przy
pomocy pompy uzyskano podcisnienie o wartosci 900 mbar. W kolejnym kroku zastosowano tu-
leje dociskowa (przylozona do materialu strona z tukiem R1,5), ktéra obciazono odpowiednim,
wynikajacym z przeprowadzonego doswiadczenia w prébach materiatowych, dociskiem. Elemen-
ty zostaly umieszczone w prézni na 12 godzin (rys. 13).

Rys. 13. Tarcza przednia w prézni

Po utwardzeniu zywicy tarcze zostaly poddane obrébce (rys. 14a). Nadmiary materiatu od-
cieto nozykiem i zeszlifowano papierem Sciernym jeszcze przed odformowaniem, uzywajac formy
jako poziomu. Nastepnie, tak jak przewidziano w fazie projektu, rozdzielono formy na dwie czesci
i woéwczas wyjecie gotowego elementu nie stanowito problemu i nie wystapito ryzyko uszkodze-
nia materiatu, pomimo faktu wystepowania $cianek réownolegtych do kierunku odformowania
(rys. 14b).

(b)

Rys. 14. (a) Prébka pétfabrykatu tarczy tylnej, (b) tarcza tylna po obrébcee

Wedlug wcezedniej opracowanej etapowej technologii wykonywania, poprzez zwigkszanie po-
ziomu skomplikowania wyrobu, po laminowaniu i wstepnej obrébce nalezato wyciaé¢ rowki pod
topatki w tarczy przedniej wentylatora. Do tego procesu wykorzystano (opisana w rozdziale 2.1)
wkorone wzornikowa” (rys. 15a). Wykorzystujac wiertlo 0,5 mm, zaznaczono wstepnie tor tu-
ku rowka, kolejno wykonano naciecia przy uzyciu pilty wlosowej 0,8 mm (rys. 15b), a nastepnie
wykonczono je pilnikiem.
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Rys. 16. (a) Przygotowana forma przed laminowaniem, (b) proces laminowania materialu weglowego,
(c) ukladanie przelaminowanego materialu na formie

Po wykonaniu tarcz wentylatora rozpoczeto budowe lopatek. Ksztalt formy do wykonania
topatek uniemozliwial wykonanie murkéw ochronnych zabezpieczajacych ostre krawedzie, a nie-
zbednych do uzyskania dobrej jakosci powierzchni gotowego produktu. Zdecydowano sie wiec na
rezygnacje z obrébki éciernej na rzecz uzycia elastycznego tworzywa sztucznego, ktére naklejo-
no na powierzchnie robocze formy, uzyskujac w ten sposéb powierzchnie lustrzang, gotowa do
laminowania (rys. 16a). Zastapienie tradycyjnego procesu obrébki $ciernej i woskowania byto
mozliwe, ze wzgledu na malo skomplikowana powierzchnie lopatek (bez ostrych przejsé i za-
taman), co w przypadku np. tarcz wentylatora nie byloby mozliwe do wykonania. Material
weglowy laminowano w postaci duzych placht (rys. 16b) kolejnych warstw materiatu, nastepnie
wycinano z nich, przy uzyciu przygotowanego wczesniej wzornika, mniejsze fragmenty o wiel-
kosci powierzchni topatki z niewielkim naddatkiem technologicznym. Gotowe wycinki uktadano
na formie (rys. 16¢).



Projektowanie i technologia wykonania elementow kompozytowych... 31

Za pomoca $rub zamknieto i docisnieto forme z wczesniej wyznaczong doswiadczalnie sita
potrzebng do uzyskania pozadanej gruboéci topatek, wynoszacej 0,8 mm, uzywajac wkretarki na
takiej samej nastawie sprzegla na calym obwodzie formy (rys. 17).

Rys. 17. Lopatki wentylatora podczas utwardzania zywicy

Po utwardzeniu zywicy i wstepnym odcieciu naddatkéw materiatu otworzono forme. Otrzy-
mane péifabrykaty obrobiono wstepnie na $ciernicy, nastepnie zamontowano we wzorniku (opi-
sanym w rozdziale 2.1) i rozpoczeto obrébke pilnikiem (rys. 18). Do wykonania jednostopniowego
zamka w potfabrykacie, postuzono sie pitka i pilnikiem 0,8 mm. Tak otrzymano gotowe topatki
(rys. 19).

Rys. 19. (a) Pélfabrykat lopatki, (b) lopatka przygotowana do montazu w tarczy
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3.2. Montaz wentylatora

W technologii montazu wentylatora przewidziano zastosowanie potaczen klejonych, jednak
ich zadaniem, ze wzgledu na konstrukcje wirnika, nie jest przenoszenie gltéwnych obciazen, lecz
pelnig one role bardziej zabezpieczajaca. Juz przy prébnym montazu suchym (rys. 20a) (wyko-
nanym bez naktadania kleju w celu sprawdzenia zgodnosci zamka topatki z elementami monta-
zowymi tarcz) wentylator, ze wzgledu na wysoka jakosé obrébki, zachowywal integralno$é. Sam
fakt uzycia sruby mocujacej wirnik do silnika i $ciskajacej elementy tarczowe w praktyce wystar-
czytby do zachowania trwalosci konstrukcji. Taka zaleta wybranej metody podzialu elementéw
sktadowych i zastosowanej obrébki jest niezwykle istotna z uwagi na fakt, iz konstrukcje kom-
pozytowe charakteryzuja sie wystepowaniem stosunkowo duzych odksztatcen doprowadzajacych
do wykruszania sie kleju ze spoin.

Jako klej zastosowano zywice L285 z utwardzaczem H287 (taki sam zestaw, jak do lamino-
wania), ale wypelniona aerosilem w proporcjach umozliwiajacych otrzymanie gestej struktury
zelowatej. Zmatowiono dolne czedci zamkow topatek i wewnetrzne powierzchnie elementow tacz-
nikowych tarcz w celu zapewnienia mozliwie najlepszego styku kleju z kompozytem. Nastepnie
uzywajac sprawdzianu montazowego, naltozono topatki do tarczy przedniej. Kolejnym etapem
w procesie montazu wentylatora bylo naniesienie wczesniej wspomnianej cienkiej, zabezpiecza-
jacej warstwy zywicy z aerosilem (rys. 20b). Potem nalozono warstwe kleju na brzeg tarczy
przedniej (rys. 20c), montujac na nia tarcze tylna i ostatecznie zamykajac konstrukcje wen-
tylatora. Elementy obciazono trzy kilogramowym cigezarkiem i pozostawiono na 12 godzin do
utwardzenia zywicy (rys. 20d). Po zakohczonym procesie montazu nie stwierdzono zadnych wad
czy skaz konstrukeji, kwalifikujac ja jako gotowa do umieszczenia w zespole systemu chodzacego
(rys. 21).

(a) (b)

Rys. 20. (a) Montaz suchy, (b) nakladanie zywicy z aerosilem, (c) niewielka warstwa zywicy,
(d) utwardzanie zywicy

3.3. Budowa kolpaka

Kotpak wykonany zostal z tkaniny weglowej typu twill o gramaturze 200 g/m?2. Jak wspo-
mniano wezedniej (rozdzial 2.2), element produkowano na formie dzielonej. Dwie warstwy przela-
minowanego materiatlu utozono wzgledem siebie pod katem 45° oraz tak, by zewnetrzna warstwa
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Rys. 21. Gotowe wentylatory

gotowego elementu miata spiralne ulozenie wiodkien, konieczne do uzyskania ze wzgledu na stan
obciazenia. Po standardowym czasie 12 godzin utwardzania zywicy elementy obrobiono, nie wy-
ciaggajac ich wczedniej z formy. Nastepnie na wykonczone krawedzie natozono zywice z aerosilem
i wykorzystujac zaplanowane wczesniej otwory w formach, potaczono dwie poléwki za pomoca
srub i éciskow. W kolejnym kroku spoine wzmocniono dwoma paskami tkaniny typu textreme
cietymi diagonalnie (rys. 22a) tak, aby struktura spoiny byla najkorzystniejsza wzgledem dziala-
jacego na nig rozktadu sit. Po kolejnych 12 godzinach utwardzania zywicy element odformowano
i wypolerowano w celu zmniejszenia chropowatosci i uzyskania lepszego efektu aerodynamicznego
(rys. 22b).

(b)

Rys. 22. (a) PéHabrykat kolpaka, (b) gotowy kolpak zamontowany na zespole chtodzacym

4. Podsumowanie i wnioski

W artykule przedstawiono w wigkszoéci oryginalne i kompleksowe rozwiazania sprawiajace,
ze technologia kompozytowa moze byé uzywana do budowy wysokoobrotowych wentylatoréw
chtodzacych o niewielkich wymiarach érednicowych bez potrzeby przygotowania specjalnego za-
plecza materiatowego, lecz przy uzyciu ogélno dostepnych srodkéw. Niektére autorskie rozwia-
zania, chociazby jak podzial form elementéow tarczowych w plaszczyznie pokrywajacej sie z osig
obrotu, sprawiaja, ze swego rodzaju klasyczne ograniczenia konstrukcyjne, jak $cianki elementéw
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niemogace by¢ réwnolegle z kierunkiem odformowania, nie sa juz aktualne. Whrew powszech-
nemu przekonaniu, co do mozliwosci wykonania kompozytowego wentylatora o duzej zlozonosci
geometrycznej i niewielkich wymiarach, udalo sie opracowaé¢ kompleksowy proces technologiczny
sprawdzony i zweryfikowany w praktyce. Co bardzo istotne z punktu widzenia rozwoju i koniecz-
nosci dazenia do cigglej poprawy osiagéw maszyn latajacych, opracowana technologia umozliwia
znaczng redukcje masy elementéw wyposazenia samolotu, tym samym uzasadniajac uzycie kom-
pozytu jako materialu wykonawczego do budowy zespoléw chtodzacych.

Podsumowujac, warto doda¢, ze projekt i wykonanie wentylatora jest jedynie czeécia drogi
prowadzacej do stworzenia systemu chlodzacego jako catosci, czyli kompletnej kompozytowej
turbiny chlodzacej (rys. 23a,b), w ktérej sktad wchodzi jeszcze potrzeba zaprojektowania wy-
konalnej konstrukcji statoréw, zapewnienia chlodzenia silnikow zasilajacych wentylatory czy
wykonanie korpusu odpornego na ewentualna dezintegracje rdzenia (rys. 23c), jednak ze wzgle-
dow na ograniczenia objetosciowe samego artykulu beda to zagadnienia poruszane w innych
publikacjach.

! gu"i._:@!_ -
1 RA 1

L

Rys. 23. (a) Zespol chodzacy — widok A, (b) zesp6l chlodzacy — widok B,
(¢) rdzen zespolu chlodzacego
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Design and manufacturing technology of composite components with complex geometry
for high speed applications

This paper presents the problem of designing and developing a technology of manufacturing composite
components with complex geometry for applications in high-speed equipment on the basis of AOS-H2
motor glider fuel cell cooling unit. In order to justify the use of carbon and glass laminate in this type of
structure (considering relatively small maximum diameter dimensions of the assembly of 200 mm), special
techniques of working with the composite material are described as well as the universal design of the
fan itself as a high-speed element. Its construction is divided into parts that can be made in a composite
technology in a relatively short time and at a low cost while maintaining low weight and reliability of
the final product. The article, among other things, presents the way of designing moulds in the ProLab
material of low density with the use of “protective walls”, on the edges exposed to damage during
processing to improve the quality of the surface. It discussed division of the edges in the plane parallel
to the direction of demoulding, a complex scheme of processing carbon blades with the use of tools made
by 3D printing and the technology of assembly of individual components. Thanks to the original design
and manufacturing techniques, the quality of the final product justifies the use of composite materials in
small high-speed structures.
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Opracowanie porusza problematyke zarzadzania ciagla zdatnoscia do lotu statkéw powietrz-
nych. Przeprowadzono analize regulacji prawnych oraz wynikajacych z nich wymagan dla
operatoréw lotniczych, skupiajac si¢ na praktycznej stronie tego zagadnienia. Rozpatrzono
kilka obszaréw procesu zarzadzania, w ktérych najczedciej moze dochodzié¢ do bledéw moga-
cych stanowi¢ przestanke badz posrednia przyczyne zdarzenia lotniczego. Jednym z porusza-
nych aspektéw sa nieprawidlowosci w procesie spelniania wymagan dyrektyw zdatnosci do
lotu przez operatoréw lotniczych. Opracowanie przedstawia takze mozliwe niedopatrzenia
pojawiajace si¢ na etapie tworzenia programoéow obslugi statkéw powietrznych i zwiazane
z tym problemy dotyczace ich aktualizacji po wykonanych modyfikacjach czy naprawach.
Opisano przyktady bledéw jezykowych pojawiajacych sie podczas prowadzenia zapiséw tech-
nicznych statkow powietrznych. Przedstawiane tezy poparto przykladami z pracy zawodo-
wej autorow, jak rowniez analizami zdarzen lotniczych, ktore wydarzyly sie w przesztosci.
W kazdym z przypadkéw przeanalizowano ciag przyczynowo-skutkowy, prowadzacy do oceny
efektywnosci istniejacych regulacji.

Najwazniejsze skroty i oznaczenia

AD — Dyrektywa zdatnosci do lotu (ang. Airworthiness Directive)
ANAC - Brazylijski Nadzor Lotniczy (br. Agéncia Nacional de Aviacao Civil)

CAMO - Organizacja Zarzadzania Ciagla Zdatnoscia do Lotu (ang. Continuing Airworthiness
Management Organization)

EASA - Europejska Agencja Bezpieczenstwa Lotniczego (ang. European Union Aviation Safety
Agency)

FAA — Administracja Lotnicza Stanéw Zjednoczonych (ang. Federal Aviation Administration)
Part — 145 — Zalacznik II do Rozporzadzenia Komisji (UE) 1321/2014

Part-CAMO - Zalacznik Ve do Rozporzadzenia Komisji (UE) 1321/2014

Part-M — Zalacznik I do Rozporzadzenia Komisji (UE) 1321/2014

POT/AMP — Program Obsltugi Technicznej (ang. Aircraft Maintenance Programme)

1. Wstep

Zdatnos¢ do lotu statkéw powietrznych to termin okreslajacy ich gotowo$¢ do wykonania
zaplanowane]j operacji lotniczej [1]. Méwiac o gotowosci technicznej, gdzie wszystkie (wymaga-
ne) podzespoly, systemy i komponenty sa sprawne, czesto zapomina sie o gotowosci formalnej.
Zazwyczaj jest ona marginalizowana juz na poziomie edukacji przysztych inzynieréw lotnictwa.
Strona formalna zagadnienia zdatnosci do lotu jest nie mniej istotna i czesto tak naprawde to
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na tym poziomie zapadaja decyzje, ktére maja wplyw na bezpieczenstwo lotu. Od niej zalezy
wlasnie ta tatwa do zaobserwowania i definiowania zdatnos¢ techniczna. Zarzadzanie ciagta zdat-
noscig do lotu to wieloetapowy, zltozony proces, ktéry zapewnia, ze statki powietrzne wykonuja
loty w sposéb mozliwie najbardziej niezawodny. Proces ten przeklada wymagania narzucane
przez nadzory lotnicze i producentéw sprzetu lotniczego na rzeczywiste czynnosci obstugowe,
ktorym poddawane sa statki powietrzne. Czy zawsze te wymagania sa sprecyzowane na tyle
jasno, ze pozwalaja na jednoznaczna ich interpretacje? Czy sa na tyle dobrze skonstruowane, ze
faktycznie zapewniaja zakladane bezpieczenstwo? A na koniec — czy zawsze sg wlasciwie prze-
strzegane? Bledy w procesie zarzadzania ciagla zdatnoscia do lotu moga mieé¢ lawinowy wpltyw
na calg piramide bezpieczenstwa operacji lotniczych. Jesli nie zostana wykryte odpowiednio
wcezesnie, moga byé przyczyna btedow popelnianych przez mechanikéw i w efekcie doprowadzic¢
do potencjalnie groznych w skutkach zdarzen lotniczych. Niniejszy artykul stanowi przeglad wy-
magan stawianych w procesie zarzadzania ciggla zdatnoscia do lotu, ukazujac szereg mogacych
pojawi¢ sie w jego trakcie btedow i nieprawidlowosci. Prezentowane tezy zostana podparte przy-
ktadami z pracy zawodowej autoréw, a takze odnosza sie do zdarzen lotniczych, ktére wydarzyty
sie w przesztosci.

2. Miedzynarodowe regulacje prawne

Pierwszy, lecz obowiazujacy do dzis§ wymodg zapewnienia zdatno$ci do lotu postawita juz
Konwencja o Miedzynarodowym Lotnictwie Cywilnym z dnia 7 grudnia 1944 r. (zwana Konwen-
cja Chicagowska) [2]. Przyjecie Konwencji byto krokiem do uregulowania dzialalnosci lotniczej
w skali $wiatowej oraz wprowadzenia jednorodnego systemu prawnego [3]. Konwencja nalozyla
obowigzek wydawania Swiadectwa Zdatnosci do Lotu dla kazdego statku powietrznego uzywane-
go do zeglugi powietrznej. Jest to do tej pory podstawowy dokument potwierdzajacy, ze statek
powietrzny zostal wyprodukowany zgodnie z zatwierdzonym projektem i spelnia stawiane mu
wymagania zdatnosci. Wydawany jest przez nadzor lotniczy wlasciwy dla kraju rejestracji statku
powietrznego.

Zobowiazanie panstwa rejestracji do wydawania Swiadectw Zdatnosci do Lotu szerzej opi-
suje Zatacznik 8 do Konwencji Chicagowskiej w czeéci 11, w rozdziale 3. Wynika stamtad, ze do
wydania Swiadectwa niezbedne jest uzyskanie przez panstwo rejestracji wystarczajacych dowo-
déw, ze statek powietrzny spelnia odpowiednie, stawiane mu wymagania [4]. Realizowane jest
to zazwycza] na podstawie inspekcji zapiséw zdatnosci do lotu (dokumentacji) oraz inspekcji
fizycznej statku powietrznego. Celem jest weryfikacja poprawnosci procesu zapewniania cigglej
zdatnosci do lotu przez operatora, a takze sprawdzenie zgodnoéci faktycznej konfiguracji statku
powietrznego z ta prezentowana w dokumentach [5].

Zalacznik 8 do Konwencji natozyl szereg wymogoéw takze na operatoréw lotniczych. Zostali
oni zobligowani do zapewnienia, ze kazdy uzytkowany przez nich samolot bedzie utrzymywany
w warunkach ciaglej zdatnosci do lotu. Nie oznacza to, ze statek powietrzny nie moze zostaé
wyltaczony z eksploatacji na pewien czas z powodu usterki czy planowanego przegladu. Dazy
sie jednak do tego, aby jego postéj odbywal sie w sposéb zgodny z zaleceniami producenta,
a podejmowane dziatania formalnie i praktycznie prowadzily do wznowienia jego eksploatacji.

Na operatoréw natozono obowiazek opracowania i stosowania Programu Obstugi Techniczne;j.
Dokument szczegdélowo opisuje czynnosci obstugowe, ktérym musi byé poddany samolot, aby
jego eksploatacja byta bezpieczna. Zwiazany jest z tym wymog prowadzenie dziennika podrozy,
ktéry pelni funkcje swego rodzaju rejestru nie tylko lotéw, ale takze wykonanych czynno$ci
obstugowych. Organizacje, w ktorych obstuga jest przeprowadzana, sg zatwierdzane przez wladze
lotnicze.
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Wymagania Konwencji o Miedzynarodowym Lotnictwie Cywilnym sa do dzi§ baza regulacji
prawnych dla panstw sygnatariuszy oraz dla panstw, ktore ratyfikowaly ja w terminie pdzniej-
szym. Przepisy lotnicze formutuja jedynie wymagania minimalne. Od praktyki i zapobiegaw-
czo$ci operatora czy kazdej innej organizacji majacej udzial w eksploatacji statku powietrznego
zalezy ostateczny poziom bezpieczenstwa operacji lotnicze;j.

3. Sytuacja prawna w Unii Europejskiej

Zapisy Konwencji Chicagowskiej sg zréodtem regulacji prawnych dotyczacych lotnictwa takze
w Unii Europejskiej. Nadrzednymi aktami prawnymi sa tu Rozporzadzenia Parlamentu Europej-
skiego i Rady, a dalej rozporzadzenia Komisji Europejskiej. Te akty prawne spelniaja minimalne
wymagania okre$lone w Konwencji, ale takze narzucaja szereg dodatkowych. Podmiotem tworza-
cym regulacje wykonawcze i sprawujacym nadzér nad wladzami lokalnymi w Unii Europejskiej
jest Europejska Agencja Bezpieczenstwa Lotniczego EASA (ang. European Union Aviation Sa-
fety Agency). Zostala powolana do zycia w 2003 roku, z siedziba w Kolonii. Jej gléwnym celem
jest zapewnienie wysokiego poziomu bezpieczenstwa lotnictwa cywilnego. Stanowi ona takze cia-
to doradcze dla organéw europejskich w zakresie tworzonego prawa lotniczego. Zajmuje sie takze
certyfikacja wyrobéw lotniczych.

Kwestia zapewniania ciaglej zdatnosci do lotu dla statkéw powietrznych zarejestrowanych
w panstwach cztonkowskich Unii Europejskiej zostala ostatecznie uregulowana Rozporzadzeniem
Komisji (UE) Nr 1321/2014 z dnia 26 listopada 2014 r. Rozporzadzenie to, choé¢ kilkukrotnie
zmieniane, obowiazuje do dzi$. Z praktycznego punktu widzenia, bardziej istotne sa jednak
zataczniki do Rozporzadzenia. Zostaly one podzielone na kilka kategorii, zaleznie od zakresu
aktywnosci, do ktorych sie odnosza.

Na rysunku 1 zaprezentowano wybrane wybrane elementy struktury Rozporzadzenia, kto-
re maja bezposredni wplyw na zapewnienie zdatnosci do lotu statkéw powietrznych. Nazwy
te sa nazwami roboczymi, ale funkcjonuja powszechnie zaréwno w srodowisku prawnym, jak
i w codziennej praktyce. W rozporzadzeniu dzieki tym dwom zatacznikom wprowadzono bardzo
czytelny podzial odpowiedzialnosci za zapewnienie cigglej zdatnosci do lotu oraz obstuge tech-
niczna statkéw powietrznych. Jasno rozdzielono obowiazki wtasciciela lub operatora od obowiaz-
kéw organizacji obstugowych. W opracowaniu dokonano opisu wybranych wymagan nalozonych
na operatoréow lotniczych, a dokladnie na organizacje Zarzadzania Ciagla Zdatnoscia do Lotu
CAMO (ang. Continuing Airworthiness Management Organization).

Rozporzadzenie Komisji (UE)
Nr 1321/2014

]
| [ |
Zatgcznik | Zatacznik Il Zatacznik Vc
Part M Part 145 Part CAMO
SR Organizacje
Zaatnoécin do totu ] technicina | ] Z2r2adzania Ciagla
Zdatnoscig do Lotu

Rys. 1. Wybrane elementy struktury Rozporzadzenia Komisji (UE) 1321,/2014

Funkcjonowanie organizacji CAMO do dnia wprowadzenia Rozporzadzenia Komisji (UE)
2019/1383 z dnia 8 lipca 2019 r. oraz Rozporzadzenia Komisji (UE) 2020/270 z marca 2020 r.
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bylo umocowane w podczesci F oraz G zalacznika Part-M do Rozporzadzenia 1321/2014. Wraz
z wprowadzeniem ww. poprawek dotyczace ich regulacje zostaly przeniesione do osobnych zalacz-
nikéw Part-ML, Part-CAMO oraz Part-CAO. Sa to regulacje dedykowane odpowiednio organi-
zacjom zarzadzajacym ,lekkimi samolotami” nieuzywanymi w transporcie lotniczym, organiza-
cjom zarzadzajacym wszystkimi typami statkéw powietrznych (w domysle innymi niz te pokryte
przez Part-ML) oraz mieszane organizacje zarzadzajace i obslugujace proste statki powietrzne
nieuzywane w transporcie. EASA zaklada, ze funkcjonowanie organizacji w oparciu o poprzedni
model bedzie mozliwe do 24 wrzesnia 2021 roku. Do tego czasu wszystkie organizacje beda mu-
sialy przekonwertowaé¢ posiadane zatwierdzenia zgodnie z nowymi regulacjami. Dla niniejszego
opracowania istotne beda te informacje i wymagania stawiane w zatacznikach Part-M, Part-145
oraz Part-CAMO [6].

EASA, poza samymi przepisami stawiajacymi twarde wymagania do spelnienia, wydaje takze
materialy doradcze w postaci tzw. AMC oraz GM. Sa to [7]:

e Akceptowalne Formy Spelnienia AMC (ang. Acceptable Means of Compliance) — niewiaza-
ce, tzw. miekkie wymagania, stuzace za przyktad spelnienia wtasciwych wymagan przepi-
sow. Oczywidcie uzytkownik moze zaproponowaé¢ wlasny sposéb spelnienia wymagan, pod
warunkiem, ze osiagniety poziom bezpieczenstwa jest nie nizszy niz wymagany. Kazdora-
zowo przypadki takie podlegaja zatwierdzeniu przez wlasciwe krajowe wladze lotnicze.

e Poradnik GM (ang. Guidance Materials) — niewiazace wyjas$nienia oraz materialy doradcze,
pokazujace mozliwe przyktady spelnienia wymagan, pomagajace w ich interpretacji.

3.1. Odpowiedzialno$é operatora za zapewnienie zdatnosci do lotu, M.A.201

Zaltacznik Part-M w pkt. M.A.201 precyzyjnie okresla, ze odpowiedzialnosé za zapewnienie
cigglej zdatnosci do lotu spoczywa na wlascicielu statku powietrznego. Musi on zapewnié, ze
statek powietrzny wykona lot tylko wtedy, gdy miedzy innymi:

e cale niezbedne wyposazenie operacyjne i awaryjne jest sprawne, poprawnie zainstalowane
i oznakowane;

e Swiadectwo Zdatnosci do Lotu pozostaje wazne;

e obsluga techniczna statku powietrznego zostata wykonana zgodnie z zatwierdzonym Pro-
gramem Obstugi Technicznej, wymaganym przez M.A.302.

W przypadku, gdy statek powietrzny jest dzierzawiony odpowiedzialno$¢ za wymienione czyn-
nosci przenoszona jest na dzierzawce. To powszechne zjawisko wynikajace z modelu biznesowego
przyjmowanego przez linie lotnicze. Ekonomicznie bardziej oplacalnym jest dla wielu z nich
nieposiadanie majatku w postaci samolotow, tylko dzierzawienie ich od formalnych wtascicieli
— leasingodawcow. W wigkszosci takich przypadkéw statek powietrzny zostaje zarejestrowany
w kraju operatora, co skutkuje przeniesieniem na niego odpowiedzialnosci za zapewnienie zdat-
noéci do lotu.

Warto tutaj wspomnieé, ze dla statkow powietrznych uzywanych w zarobkowym przewozie
lotniczym operator musi zapewni¢, ze ma status certyfikowanej Organizacji Zarzadzania Cia-
gla Zdatnosécia do Lotu CAMO (ang. Continuing Airworthiness Management Organisation),
zatwierdzonej zgodnie z podcze$cia G zalacznika Part-M (a zgodnie z nowa wersja Rozporza-
dzenia, sekcja A zalacznika Part-CAMO). Aby otrzymaé stosowne zatwierdzenie, organizacja
CAMO musi wykazaé sie miedzy innymi posiadaniem personelu o odpowiednich kwalifikacjach,
opracowaniem wlasciwych procedur (zawartych w Charakterystyce Zarzadzania Ciagla Zdatno-
$cia do Lotu CAME), ale tez posiadaé¢ odpowiednie zaplecze oraz wyposazenie. Ocena spelnienia
powyzszych wymagan powierzona zostalta lokalnym wladzom lotniczym, zaréwno na poczatku,
przy wydawaniu zatwierdzenia, jak i pézniej przy biezacym nadzorze nad dziatalnoscig organi-
zacji.
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3.2. Zadania ciagglej zdatnosci do lotu, M.A.301

Ciagta zdatnos¢ do lotu statku powietrznego to takze szereg aktywnosci i zadan, ktore sta-
wiane sg operatorowi. Ich efektywne spelnianie ma prowadzi¢ do zapewnienia, ze eksploatacja
statku powietrznego bedzie przede wszystkim bezpieczna [3]. Podcze$é C zatacznika Part-M,
a w szczegblnosci punkt M.A.301 stawiaja przed operatorem obowiazek zapewnienia ciaglej
zdatnosci statku powietrznego i sprawnosci jego wyposazenia przez miedzy innymi:
e wykonywanie obstugi technicznej zgodnie z zatwierdzonym Programem Obstugi Technicz-
nej (M.A.302);

e wykonywanie wszelkich majacych zastosowanie dyrektyw zdatnosci (M.A.303);

e wdrazanie modyfikacji i wykonywanie napraw zgodnie z zatwierdzonymi procedurami
(M.A.304);

e prowadzenie zapiséw technicznych odzwierciedlajacych konfiguracje statku powietrznego
oraz wykonana obstuge (M.A.305);

e korzystanie z Pokladowego Dziennika Technicznego pozwalajacego na $ledzenie wyko-
nanych lotéw i ewentualnych usterek, a takze bedacego zréodlem informacji dla zaltogi
(M.A.306).

Aktywnos$ci opisane powyzej wymagaja opracowania stosownych procedur, ktore — gdy sa prze-
strzegane — powinny prowadzi¢ do bezpiecznej eksploatacji statkow powietrznych. Sposob po-
stepowania organizacji CAMO i poprawnosé ich dzialania jest weryfikowana w czasie audytéw
przeprowadzanych przez wladze lotnicze, ktorym dana organizacja podlega. Audyty takie prze-
prowadzane sg nie rzadziej niz raz na dwa lata (CAMO.B.305). Odbywaja sie one na zasadzie
losowo wybieranej prébki z kazdego obszaru aktywnosci. Przyktadowo, audytor wybiera dyrekty-
we zdatnodci i ocenia sposob jej wdrozenia na flocie samolotéw. Z zalozenia metoda probkowania
powinna wykaza¢ niezgodnosci systemowe. Jesli jakiekolwiek wystapia, dazy sie do ich usuniecia
i wprowadzenia dziatan korygujacych, ktore zapobiegng podobnym niezgodnosciom w przyszto-
$ci. Mimo to zdarzaja sie jednak bledy, ktére maja réznorakie podloze i czasem sa trudne do
przewidzenia.

4. Btledy i nieprawidlowos$ci w procesie zarzadzania cigglg zdatno$cig do lotu

4.1. Dyrektywy zdatnosci do lotu — bledy w interpretacji

Dyrektywy zdatnosci sa to dokumenty wydawane przez nadzory lotnicze w celu skorygo-
wania potencjalnie niebezpiecznej sytuacji [8]. Wlasciwe ich monitorowanie oraz zapewnienie
wykonywania obowiazkowych zadan w wyznaczonym terminie jest odpowiedzialnosciag organiza-
¢ji CAMO, zgodnie z M.A.303. Taka organizacja musi $ledzi¢ i wykonywaé wszystkie dyrektywy
zdatnosci wydane przez EASA, ale takze przez nadzory wlasciwe dla posiadacza Swiadectwa
Typu i/lub producenta statku powietrznego, silnikéw, Smigiel, wyposazenia czy modyfikacji
[9]. Oznacza to, ze dla samolotéw np. Embraer operator musi sledzi¢ Dyrektywy wydane przez
EASA, Brazylijski Nadzor Lotniczy ANAC, ktéry jest wlasciwy dla posiadacza Certyfikatu Typu
samolotu oraz Amerykanska Agencje FAA (nadzér wlasciwy dla posiadacza Certyfikatu Typu
silnikéw). Generuje to kilka zrédel, z ktorych dyrektywy sa otrzymywane i ktére nalezy mo-
nitorowaé¢. Punkt M.A.305(C)(1) nakazuje dodatkowo prowadzenie listy wszystkich dyrektyw
potencjalnie dotyczacych danego samolotu wraz z informacja o formie spetnienia majacych za-
stosowanie wymagan.

Dokumenty te ustanawiaja szereg dzialan korygujacych, ktorych wykonanie w odpowiednim
terminie jest dla operatoréw obligatoryjne. Czesto odnosza sie tylko do pewnej grupy statkow
powietrznych. Ich efektywno$é (wymodg spelnienia wymagan) moze zaleze¢ od egzemplarza sa-
molotu, jego konfiguracji, wykonanych uprzednio modyfikacji, zainstalowanego wyposazenia czy



40

P. Karelus, M. Lasek

oprogramowania. Zwykle jest to jasno okreslone w dyrektywie w sposéb bezposredni lub jako
odwotlanie do innego dokumentu, jak na przyktad dokumentacji producenta. Poszczegdlne czyn-
nosci dyrektywy sa czesto warunkowe i zaleza wzajemnie od siebie. Efekt wykonania jednego,
wplywa na koniecznoéé¢ spelnienia kolejnych punktéw.

4.1.1.  Przestanki do zdarzen lotniczych

Przyktadem stabych punktéow w $ledzeniu wymagan dyrektyw jest dyrektywa Brazylijskiego
Nadzoru Lotniczego ANAC o numerze 2011-02-01 [10]. Zostala wydana jako nastepstwo zara-
portowanej nieprawidlowosci w dziataniu sitownika chowania gléwnego podwozia w samolotach
rodziny Embraer ERJ 190. Operatorzy raportowali usterke zakonczenia tloka sitownika, ktora
potencjalnie moze powodowaé zlozenia sie podwozia przy ladowaniu. Akcja korygujaca nakazana
przez te dyrektywe wymagala wykonania inspekcji wizualnej pod katem uszkodzen oraz, jesli
takowe stwierdzono, wymiane uszkodzonego elementu na nowy.

Wazny jednak z punktu widzenia organizacji CAMO jest fakt, ze dyrektywa zostata okreslona
jako efektywna tylko dla grupy silownikéw o numerach katalogowych P/N (ang. Part Number)
190-70980-403. Ustalenie P/N sitownika bylo dopuszczone zaréwno przez inspekcje samego si-
townika, jak i przez ocene dostepnych zapiséw zdatnosci (statuséw komponentéw). Co istotne,
sitownik podwozia na samolocie Embraer ERJ 190 jest czescia, na ktérym nie sa wykonywane
regularne zadania obstugowe, tzn. jest komponentem obstugiwanym wedlug stanu (gdy nastapi
ewentualna usterka), tzw. OCCM (ang. On Condition Component Management).

Zgodnie z M.A.305(d) operator jest zobowiazany do prowadzenia aktualnej listy jedynie
komponentéw o ograniczonej zywotnosci LLP (ang. Life Limited Parts) oraz o ograniczonym re-
sursie miedzy obstugowym HT (ang. Hard Time/Time-Controlled Components). Aktualna lista
komponentéw OCCM nie jest wymagana prawnie i nie musi by¢ przez operatora prowadzona.
Jest to jednak dobra praktyka, czesto stosowana przez linie lotnicze. Dodatkowo, w przypadku
samolotéw bedacych w dzierzawie, zazwyczaj jest to wymodg kontraktu pozwalajacy oszacowaé
warto$¢ samolotu.

Lista oryginalnie zamontowanych komponentéw OCCM jest zazwyczaj dostarczana przez
producenta statku powietrznego. Zadaniem operatora jest jedynie utrzymywanie jej aktualnosci
i wprowadzanie zmian wynikajace z ewentualnych wymian podzespotéow w trakcie uzytkowania
samolotu. Nieprawidlowos¢ w statusie tych komponentéw moze tatwo prowadzi¢ do niewlasciwej
oceny dyrektywy. W rezultacie prowadzi to rowniez do niespelnienia jej wymagan i doprowadze-
nia do potencjalnie niebezpiecznej sytuacji, ktérej miata ona przeciez zapobiec. Rzadko zdarza
sie, zeby komponent zainstalowany przez producenta, ktorego dana dyrektywa nie obejmuje, zo-
stal wymieniony na taki, ktéry bedzie wymagat czynnosci korygujacych. Jest to jednak sytuacja
niewykluczona.

Przykladem jest dyrektywa zdatnosci wydana przez FAA o numerze 2008-05-01 [11] dnia
15 lutego 2008 r. Jej wymogiem bylo przeprowadzenie testu poprawnosci podiaczenia dozow-
nika paliwa FMU (ang. Fuel Metering Unit). Dyrektywa miala zastosowanie dla komponen-
téw oznaczonych P/N 4120T01P02, posiadajacych numer seryjny w zakresie od WYG89156 do
WYGB4222, montowanych m.in. do silnikéw CF34-8E, ktére wystepuja na samolotach Embra-
er. Na jednym z takich silnikéw producent zamontowal FMU o numerze seryjnym WYGC24(..),
a wiec nieobjety dyrektywa. Operator w trakcie analizy przypisat dyrektywe do silnika i ozna-
czyt jako ,wdrozona na produkcji”. W wyniku tego zostala uznana przez system za zakonczona.
Po pewnym czasie komponent wymieniono na taki, ktéry posiadal numer seryjny WYGB27(..),
a wiec byl objety dyrektywa. Personel nie zanotowal faktu wymiany. Z powodu przypisania
dyrektywy do silnika, a nie do komponentu, system komputerowy takze nie wygenerowal wita-
Sciwego ostrzezenia.
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Sytuacja opisuje przyktadowe zagrozenia wynikajace z braku prowadzenia przez operatorow
rejestru wszystkich komponentéw zainstalowanych na samolocie. Pokazuje, jak tatwo mozna —
czesto nieSwiadomie — zrezygnowac¢ z funkcjonalnoéci, jakie oferuja nowoczesne systemy wspo-
magajace zarzadzanie ciggla zdatnoscia do lotu.

Jedli operator nie prowadzitby rejestru komponentéw OCCM, niemozliwe byloby wykry-
cie faktu, ze zainstalowany zostal komponent objety dyrektywa w miejsce takiego, ktéry juz
fabrycznie spelnial jej wymagania. Potencjalnie sa to okolicznosci mogace prowadzi¢ w odpo-
wiednich ku temu warunkach do uszkodzenia, a nawet wylaczenia silnika samolotu podczas
lotu. Z drugiej strony, przypisanie przez operatora dyrektywy do calego systemu (silnika), a nie
do pojedynczego komponentu, uniemozliwia oprogramowaniu komputerowemu wystanie ostrze-
zenia w przypadku, kiedy zainstalowany jest ,niewlasciwy” komponent. Mimo odpowiedniego
podejscia do prowadzenia statusu komponentow operator niejako nie korzysta z wynikajacych
z tego benefitéw. Rezygnacja ze szczegdlowego rejestrowania wymagan dyrektyw zdatnosci, nie
rozdzielajac ich wymagan na poszczegdlne komponenty, stanowi jednoczeénie rezygnacje z au-
tomatycznego monitorowania przez system, czy zainstalowane komponenty spetniaja naktadane
na nie wymagania. Sprzyja temu rowniez czesto wystepujace u$pienie czujnosci spowodowane
zhudnym przeswiadczeniem posiadania systemu, ktéry rzekomo wszystkiego dopilnuje. Stanowi
to jedna z pierwszych okolicznosci sprzyjajacych dla potencjalnych zdarzen lotniczych.

4.1.2.  Nastepstwa niespelnienia wymagan dyrektywy

Jak podaje ICAO [12], przyczyna znacznej wiekszosci wypadkéw lotniczych jest wiecej niz
jeden czynnik. Czesto sa one nastepstwem serii btedoéw systemowych, az po ,,czynnik zapalny”,
po ktérym nastepuje zdarzenie. Przerwanie w odpowiednim momencie tancucha tych okolicznosci
moze zapobiec wypadkom i incydentom lotniczym. Takim wtasnie przerywnikiem sa dyrektywy
zdatnosci, ale tylko wtedy, gdy ich wymagania sa skrupulatnie spelniane.

15 pazdziernika 2015 roku z lotniska w Teheranie wystartowal samolot Boeing 747-300 o nu-
merze rejestracyjnym EP-MNE, nalezacy do linii lotniczej Mahan Air. Po starcie i osiagnieciu
wysokosci okoto 7500 stép doszlo do uszkodzenia silnika numer 3 (silnik wewnetrzny na pra-
wym skrzydle). Dodatkowo oddzielilo sie od niego kilka czesci, ktére uszkodzity silnik numer 4
(zewnetrzny na prawym skrzydle), a takze strukture kadluba. Doszlo do uszkodzenia trzech
z czterech systeméw hydraulicznych, a oddzielone od silnika elementy spadly na ziemie. Zaloga
pomimo trudnosci ze sterowaniem samolotem ze wzgledu na uszkodzone systemy hydrauliczne,
wykonata bezpieczne awaryjne ladowanie na lotnisku startu, przeprowadzono ewakuacje i zadna
z 0s6b znajdujacych sie na poktadzie nie doznalta obrazen.

Jak wykazano w raporcie Iranskiej Organizacji Lotnictwa Cywilnego [13] bezposrednia przy-
czyna zdarzenia byl rozpad dysku turbiny niskiego cisnienia LPT (ang. Low Pressure Turbine)
wskutek peknie¢ w jego strukturze. Rozpadajacy sie dysk turbiny doprowadzit do wylaczenia
silnika numer 3. Jego fragmenty dostaly si¢ takze do wlotu silnika numer 4, skutkujac takze
jego wylaczeniem. Uszkodzeniu ulegly takze systemy hydrauliczne numer 1, 3 oraz 4 i doszlo do
wycieku paliwa. Dzieki sprawnosci uktadu hydraulicznego numer 2 zaloga zdotata powrdcié¢ na
lotnisko startu.

Iranska komisja w swoim raporcie o$wiadczyla, ze uszkodzenie silnika w locie bylo nastep-
stwem niespelnienia przez operatora wymagan dyrektywy zdatnosci o numerze 2012-02-07 [14]
wydanej przez FAA 11 stycznia 2012 r. Dyrektywa zostata wydana jako srodek zapobiegawczy
przed uszkodzeniem pewnej grupy dyskéw turbiny niskiego ci$nienia LPT w silnikach rodziny
CF6-50, zainstalowanych miedzy innymi w samolotach Boeing 747.

Co wazne, podtozem do wydania tej dyrektywy byla seria co najmniej 8 zdarzen, w ktorych
doszto do odseparowania si¢ dysku w locie. Jedno z takich zdarzen nastapito w czerwcu 2012
roku na samolocie Boeing 747-300, o znakach rejestracyjnych EP-MND, nalezacym takze do linii
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Mahan Air [15]. W tym przypadku do podobnego incydentu doszlo podczas rozbiegu, jednakze
zalodze udalo sie¢ bezpiecznie przerwaé start [16].

Dyrektywa zdatnosci nr 2012-02-07 wymaga dla pewnej, okreslonej grupy P/N dyskow wy-
konania czynnosci korygujacych. Prowadzg one ostatecznie do ich usuniecia z uzytkowania po
osiagnieciu pewnej ilosci cykli od nowosci CSN (ang. Cycles Since New — liczba pelnych operacji
lotniczych uwazanych jako start-lot-ladowanie). Wymiana dotknietych problemem dyskéw musi
nastapi¢ w czasie:

A. dla dyskéw majacych mniej niz 3200 CSN w momencie wejscia w zycie dyrektywy, przed
przekroczeniem 6200 CSN;
B. dla dyskéw majacych 3200 CSN lub wiecej w momencie wejscia w zycie dyrektywy:

1. jesli silnik ma obstuge warsztatowa przed osiagnieciem przez dysk 6200 CSN — w czasie
tej obstugi;

2. jesli silnik nie bedzie miat obstugi warsztatowej przed osiagnieciem przez dysk 6200
CSN — w czasie najblizszej obstugi warsztatowej, jednak nie p6zniej niz 3000 cykli od
wejécia w zycie dyrektywy.

Dodatkowym wymaganiem dyrektywy jest takze wykonywanie powtarzalnych inspekcji skie-
rowanych na wykrywanie nadmiernych wibracji. W przypadku wystapienia takowych, takze
wymienia si¢ dysk 3 stopnia turbiny LPT.

Silnik, ktéry ulegt uszkodzeniu w opisywanym locie, wyposazony byl w dysk o numerze ka-
talogowym P /N 9061M23P10. Dysk ten wylistowany zostal w paragrafie (c), tabeli 1 dyrektywy
jako dotkniety problemem peknieé. Na dzien wejscia jej wydania, dysk mial nagromadzone 9600
CSN. Zatem, zgodnie z wymaganiem opisanym powyzej, jego wymiana powinna byla nastapi¢
nie pdzniej niz 3000 cykli od wydania dyrektywy. Operator, wdrazajac ten limit, przyjat — na
pierwszy rzut oka stuszne — zalozenie ograniczenia uzytkowania komponentu do 12 600 CSN.
Pominiety zostal jednak wymodg wycofania dysku przy najblizszej mozliwej obstudze warsztato-
wej.

Sledzac historie przedmiotowego dysku, trzeba z niej wynotowaé kilka waznych punktéw:

e w dniu wydania dyrektywy dysk zainstalowany byt na silniku o numerze seryjnym ESN

530376;

e 7z powodu nadmiernych wibracji silnik zostal wystany na obstuge warsztatowa, gdzie zde-
montowano przedmiotowy dysk w celu wykonania inspekcji;

e po wykonaniu inspekcji i niestwierdzeniu uszkodzen dysk zainstalowano ponownie na sil-
niku o numerze seryjnym ESN 517372;

e po pewnym czasie dysk zdemontowano z silnika ze wzgledu na nadmierne wibracje i podda-
no inspekcji, po ktoérej nie stwierdzono uszkodzen. Zainstalowano go do silnika o numerze
seryjnym ESN 517862, ktéry zostal zamontowany do samolotu Airbus A300. W czasie
jednego z lotéw na silniku wystapily nadmierne wibracje, po ktoérych dysk zdemontowano
i ponownie wystano na inspekcje;

e po inspekcji dysk zainstalowano do silnika o numerze seryjnym ESN 530415, ktéry finalnie
trafit do samolotu EP-MNE;

e w czasie 3 kolejnych dni notowano na przedmiotowym silniku podwyzszone wibracje, az
finalnie, 15 pazdziernika 2015 roku doszto do rozpadu dysku.

Podsumowujac pokazane powyzej etapy zycia dysku, nietrudno zauwazy¢, ze od dnia wejscia
w zycie dyrektywy FAA 2012-02-07 zachowywatl sie on w spos6b budzacy podejrzenia, powodujac
wystepowanie nadmiernych wibracji na wszystkich silnikach, na ktérych byt zainstalowany. Kaz-
da z tych sytuacji skutkowatla oddaniem silnika na obstuge warsztatowa, w czasie ktérych Dysk
poddawano inspekcjom. Takich obstug bylo az cztery. Zgodnie z wymaganiami dyrektywy, dysk
powinien zosta¢ wylaczony z eksploatacji juz w czasie pierwszej z nich, majac nagromadzone
wiecej niz 6200 CSN.
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Komisja badajaca wypadek podata jako przyczyny oraz okolicznosci sprzyjajace miedzy in-
nymi nastepujace czynniki:

— nieefektywna procedura dostarczania zakresu prac z organizacji obstugowej do warsztatu
silnikowego;

— nieefektywna komunikacja pomiedzy CAMO a organizacja obstugows i warsztatem silni-
kowym, co spowodowalo brak oficjalnego dostarczenia informacji o obowiazujacych dyrek-
tywach zdatnosci oraz biuletynach serwisowych do tych jednostek;

— wydanie przez warsztat silnikowy certyfikatu Form 1 poswiadczajacego dopuszczenie silnika
do uzytku bez uprzedniego wykonania jego testu na stanowisku testowym:;

— niewlasciwe Sledzenie wymagan dyrektywy i nie zlecenie wymiany dysku 3 stopnia turbiny
LPT we wtasciwym momencie przez CAMO.

Jako dodatkowe okolicznosci sprzyjajace komisja zidentyfikowata brak wsparcia producenta sil-
nikéw oraz brak dostepu do oryginalnych czesci zamiennych ze wzgledu na natozone przez rzad
Stanéw Zjednoczonych embargo.

Rozszerzajac nieco analize przeprowadzong przez Komisje i patrzac z perspektywy zarzadza-
nia zdatnoscia do lotu, przeanalizowano takze iranskie regulacje lotnicze. Trzeba zaznaczy¢, ze
ich brzmienie jest zblizone, a wrecz zaczerpniete z przepiséw europejskich, stad zasadne wyda-
je sie przytoczenie powyzszego przykitadu. Podobnie jak te europejskie, iranskie przepisy takze
W precyzyjny sposob ustanawiaja odpowiedzialno$é¢ zaréwno organizacji obstugowych i warszta-
tow, jak i organizacji CAMO za zapewnienie ciaglej zdatnosci do lotu.

Punkt M.A.301(k)(i) przepiséw dotyczacy zarzadzania ciagla zdatnoscia do lotu [17] okre-
$la dbatos¢ o wykonywanie dyrektyw zdatno$ci w wyznaczonym czasie jako odpowiedzialno$é
CAMO. To wiec ten dzial linii Mahan Air powinien byl zadbaé, aby wymagania dyrektywy 2012-
02-07 zostaly spelnione. O ile operator w sposéb poprawny zaimplementowal wymaég wycofania
zaafektowanych dyskow przed uptywem 3000 cykli od wydania dyrektywy (dla przedmiotowego
dysku byto to 12600 CSN), o tyle pominieto fakt, ze jest to gérna granica limitu i dysk naleza-
to wymienié przy pierwszej mozliwej okazji, ktérych w tym przypadku byto az cztery. Niestety,
wymagania okreslane w ten sposéb pojawiaja sie w wielu dyrektywach. Jest to w przypadku uzy-
wania nowoczesnych systemoéw komputerowych wymoég stosunkowo trudny do wdrozenia i jego
$ledzenie musi odbywacé sie¢ manualnie.

Z drugiej strony, regulacje dotyczace organizacji obstugowych [18] w punkcie 145.A.50 w ja-
sny sposob ktada na nie obowiazek upewnienia sie, ze przed wydaniem dopuszczenia komponentu
czy statku powietrznego do lotu nie ma czynnosci obstugowych, ktére moglyby zagrozi¢ bezpie-
czenstwu lotu. Za takie uznaje si¢ niewykonane wymagania dyrektyw zdatnoéci. Organizacje
te zgodnie z 145.A.70 [16] musza opracowaé procedure postepowania z dyrektywami zdatnosci.
Procedura powinna by¢ czescia Charakterystyki Organizacji — dokumentu formalnie zatwierdza-
nego przez nadzoér lotniczy. Trudno zatem zgodzi¢ sie z Komisja, ze brak przekazania wlasciwych
informacji przez CAMO byt przyczyna tego zdarzenia. To wladnie warsztat silnikowy podczas
kazdej z czterech wizyt powinien upewnic sie, dopuszczajac komponent czy silnik do uzytku, ze
zadna z obejmujacych go dyrektyw zdatnosci nie jest przeterminowana.

Jak pokazuje przypadek samolotu Boeing 747-300 linii Mahan Air, kazde ze zdarzen lotni-
czych jest efektem wielu czynnikéw. W tym przypadku dobrze zadzialatby urzedowy mechanizm
zapobiegania sytuacjom niepozadanym, gdyby kazda z organizacji spetnita wlasciwe dla siebie
obowiazki. Nadzér lotniczy wydal stosowny dokument. Jeéli bylby on przestrzegany, pozwo-
litby na bezpieczna eksploatacje. Niestety, jeden z jego zapiséw byt na tyle nieprecyzyjny, ze
operatorom trudno bylo zaaplikowaé¢ odpowiednie jego Sledzenie do systemow komputerowych.
7 drugiej za$ strony dyrektywa, zostawiajac dla pewnej grupy komponentéw margines bezpie-
czenstwa o wielkosci 3000 cykli, z pewnym oczywiscie prawdopodobienstwem, nie przewiduje
wystapienia usterki w tym okresie.
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Operator zgodnie z dobra praktyka powinien dostosowywaé obowiazujace wymagania, re-
komendacje i zalecenia do niezawodnosci swojej floty. Doswiadczajac podobnego w skutkach
zdarzenia w przesztosci, powinien przeprowadzi¢ analize niezawodnosci i zleci¢ wykonanie za-
dan obstugowych we wlasciwym momencie. Jest to jego obowiazkiem zgodnie z pkt. M.A.302(f)
przepiséw. Operator, majac Swiadomo$¢ wystapienia usterek tego komponentu w przesztosci
oraz wyraznych symptomoéw sugerujacych nieprawidtowosci, powinien byt wprowadzi¢ dziatania
profilaktyczne.

Osobng kwestia pozostaje takze nieprzestrzeganie przez warsztat silnikowy procedur. Poste-
powanie zgodnie z przepisami wykluczytoby przedmiotowy dysk z uzytkowania juz na etapie
pierwszej obstugi przeprowadzonej w 2012 roku, 3 lata przed incydentem.

4.2. Program Obstugi Technicznej

Jak wspomniano we wprowadzeniu, jednym z zadan organizacji CAMO jest dbato$é¢ o to,
aby obshuga statku powietrznego byta wykonywana zgodnie z zatwierdzonym Programem Ob-
stugi Technicznej. Szczegdlowy ksztalt takiego dokumentu oraz jego zrédia definiowane sa przez
punkt M.A.302 zatacznika Part-M. Zgodnie z tym dokumentem oraz AMC.M.A.302(e) Program
Obstugi Technicznej powinien zawieraé¢ szczegdtows liste wykonywanych okresowo czynnosci
wraz 7z ich czestotliwosciag. Powodami wykonania takich czynnosci sa miedzy innymi rekomenda-
cje producenta statku powietrznego (w tym Dokument Planowania Obstugi Technicznej MPD
— ang. Maintenance Planning Document), silnikéw czy innych zainstalowanych komponentéw,
ktorych zywotnosé albo okresy miedzyobstugowe zostaly ograniczone. Dodatkowo nalezy takze
uwzglednié wszelkie wymagania wynikajace z wdrozonych modyfikacji, powtarzalne wymagania
wynikajace z dyrektyw zdatnodci, ale takze te bedace nastepstwem powstalych uszkodzen oraz
wykonanych napraw. Warto nadmienié¢, ze Program Obstugi Technicznej dla statkéw powietrz-
nych uzywanych w zarobkowym transporcie lotniczym jest przedmiotem corocznej ewaluacji.
Jej celem jest miedzy innymi ocena efektywnosci Programu oraz jego aktualnosci. Potwierdza-
ne jest rowniez uwzglednienie wptywu wykonanych w ciaggu roku modyfikacji oraz napraw czy
wydanych przez wlasciwe nadzory dyrektyw zdatnosci.

4.2.1.  Naprawy

Dodatkowym wymaganiem, ktére czesto wdrazane jest do Programu Obstugi Technicznej,
sa wszelkie inspekcje i czynnosci wynikajace z dokonanych napraw statku powietrznego. Na-
prawy strukturalne platowca sa nastepstwem uszkodzen, ktoére wykraczaja poza dopuszczane
przez producenta limity. Mozemy je podzieli¢ typowo na tymczasowe i stale. Naprawy tymcza-
sowe zazwyczaj wybiegaja poza dostepna standardowo dokumentacje. Wykonuje sie je takze,
gdy dostepne materialy nie pozwalaja na wykonanie naprawy stalej o pelnej wytrzymalosci.
Instalowana jest na pewien okres, po ktorym musi zosta¢ zastapiona naprawa stata. Te z ko-
lei posiadaja wytrzymalo$é¢ zblizona do ,zdrowej” struktury, lecz czesto ich wykonanie wymaga
uzycia bardziej wyrafinowanych metod, narzedzi czy materiatéw. Oba typy napraw moga by¢ ob-
tozone pewnymi dodatkowymi wymaganiami ciaglej zdatnosci do lotu. Moga to by¢ powtarzalne
inspekcje czy to wizualne, czy nieniszczace inspekcje NDT (ang. Non-Destructive Test) pozwa-
lajace oceni¢ wewnetrzng kondycje struktury i wykry¢ ewentualne nieprawidtowosci. Wszystkie
te wymagania musza zostaC przez operatora wlasciwie zarejestrowane, a jesli wynikajg z nich
czynnosci powtarzalne, to wdrozone takze do Programu Obstugi.

Rejestracja uszkodzen struktury statku powietrznego oraz wykonanych napraw odbywa sie
zazwyczaj na tzw. Statusach Napraw oraz Uszkodzen Strukturalnych D&B (ang. Dent, Buckle
and Repair Charts) jako spelnienie wymagania M.A.305(d)1. Postuzmy sie przyktadem samo-
lotu Embraer ERJ 190-200, ktéry uzytkowany byl przez jednego z operatoréw z Ameryki Po-
tudniowej. Samolot przygotowany byt do importu do kraju cztonkowskiego EASA, wobec tego
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musial spelni¢ wszystkie istniejace w tym $rodowisku wymagania. Procedura importu takie-
go statku powietrznego zaklada, ze do wydania Swiadectwa Zdatnoéci do Lotu niezbedne jest
przejécie z wynikiem pozytywnym przegladu zdatnosci do lotu. Jego wynikiem jest uzyskanie
certyfikatu ARC (ang. Airworthiness Review Certificate). Inspekcja ARC ma na celu weryfikacje
poprawnosci funkcjonowania systemu zarzadzania ciagla zdatnoscia do lotu i przeprowadzana
jest dwutorowo. Weryfikowane sa zaréwno zapisy zdatnosci do lotu, jak i potwierdzana jest ich
zgodnosé z rzeczywista konfiguracja statku powietrznego w drodze jego inspekcji. W czasie jed-
nej z takich inspekcji na dolnej powierzchni lewego skrzydla samolotu zaobserwowana zostala
naprawa strukturalna, jak prezentowana na rysunku 2.

Rys. 2. Naprawa wykryta w trakcie inspekcji samplotu

Weryfikacja dostarczonej przez operatora dokumentacji ujawnila, ze naprawa nie jest wpro-
wadzona do statusu, wobec czego brak jest jakichkolwiek informacji o sposobie jej monitorowania
oraz o ewentualnych ograniczeniach zdatnos$ciowych. Fakt taki stanowi niezgodnosé, ktéra jest
przeszkoda do wydania Swiadectwa Zdatnosci do Lotu.

Operator w ramach dziatan korygujacych odnalazt i dostarczyt dokumentacje wykonawcza
oraz zrédlowa dla przedmiotowej naprawy. Byla to naprawa wykraczajaca poza standardowe
praktyki okreslone przez producenta w Podreczniku Napraw Strukturalnych SRM (ang. Structu-
ral Repair Manual). Wykonano ja w oparciu o jednorazowe zezwolenie (dyspozycje techniczna,)
producenta ETD (ang. Embraer Technical Disposition). ETD jest dokumentem, ktéry wyda-
wany jest w celu wydania zatwierdzenia wszelkich dziatan technicznych, ktére wykraczajg poza
standardowa dokumentacje, takich jak np. dopuszczenie samolotu z niesprawnoscia do lotu, pro-
cedury napraw czy odstepstwa od wymagan zdatnosciowych. ETD wydawane jest dla kazdego
przypadku oraz dla kazdego egzemplarza samolotu indywidualnie, bazujac na danych dostarczo-
nych producentowi przez wnioskodawce. Wnioskodawca moze by¢ operator statku powietrznego,
jego organizacja CAMO badz organizacja obstugowa. Na podstawie dokumentacji stwierdzono,
ze naprawe wykonano w 2015 roku. Byta to jedynie naprawa tymczasowa posiadajaca ogranicze-
nie na rok od jej wykonania. Zgodnie z tym, w roku 2016 powinna zosta¢ zastapiona naprawa
stala o innym charakterze. Omawiana inspekcja zdatnoéci przeprowadzana byta w 2018 roku,
wiec 3 lata po wykonaniu naprawy. Operator, ze wzgledu na fakt niezarejestrowania naprawy,
nie dotrzymat wymaganego dla niej terminu.

W celu spelnienia wymagan, naprawa zostata usunieta z samolotu. Ocena struktury ujawnita
powstanie dodatkowych peknieé pod zamontowanym wzmocnieniem, widocznych na rysunku 3.

Operator po kontakcie z producentem otrzymal ponownie zezwolenie na wykonanie jedy-
nie naprawy tymczasowej, z podobnym jak wczeéniej ograniczeniem jej waznosci na jeden rok,
liczac od daty wykonania. W tym czasie producent przeprowadzi analize wytrzymalosciowa
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Rys. 3. Pekniecia powstale pod naprawa tymczasowa, dolna powierzchnia lewego skrzydla, okolice
tylnego dzwigara

uszkodzenia, ktéra po wykonaniu dodatkowych badan nieniszczacych przez operatora pozwoli
potencjalnie na wydanie procedury naprawy statej.

Trudno w obecnej sytuacji ocenié, jakie byto podtoze bledu ze strony operatora. Wykonana
naprawa musi zosta¢ zarejestrowana w wykazie. W przypadku uszkodzen powstalych w czasie
obstugi biezacej samolotu moze zrobi¢ to personel naziemny. Najczesciej jednak statusy te ak-
tualizowane sg przez personel CAMO na podstawie dokumentacji obstugowej. Weryfikowane sg
wtedy procedury wykonania naprawy oraz wynikajace z tego ograniczenia. Po wprowadzeniu
takich limitacji do systemu komputerowego operator moze w tatwy sposéb pilnowaé terminu
ich wykonania. Co wiecej, w przypadku gdy z napraw wynikajg ograniczenia powtarzalne, takie
jak na przyklad okresowe inspekcje, operator jest zobligowany do stworzenia stosownych zadan
w Programie Obstugi Techniczne;j.

W sytuacji opisanej powyzej widzimy, ze przekroczenie czy zupelne niespelnienie wymagan
wynikajacych z wykonanych na samolocie napraw moze prowadzi¢ do sytuacji potencjalnie nie-
bezpiecznych. Pojawiajace si¢ pod naprawa dodatkowe uszkodzenia struktury czy propagujace
pekniecia sa przyczynkiem do powaznych w skutkach zdarzen lotniczych. Intencja wydawania
pozwolen czasowych czy zobligowania operatora do wykonywania powtarzalnych inspekcji jest
wladnie zapobiezenie nieprzewidzianym konsekwencjom naruszenia cigglosci struktury jaka jest
naprawa.

Przyktadem, ktéry pokazuje konsekwencje przekroczenia dopuszczen dla napraw tymczaso-
wych jest wypadek samolotu Boeing 747-146SR, ktéry uzytkowany byt przez linie lotnicze Japan
Airlines. Byla to zmodyfikowana wersja samolotu Boeing 747-100 przystosowana do operowania
na krétkich trasach krajowych.
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W czasie jednego z takich lotéw podczas startu doszto do uszkodzenia struktury tylnej czesci
kadtuba wraz z uszkodzeniem tylnej wregi ciSnieniowej. Naprawa uszkodzonej wregi zostala wy-
konana przez zespét inzynieréw producenta samolotu, firmy Boeing. Zaprojektowana naprawa
obejmowala demontaz uszkodzonej cze$ci wregi ciSnieniowej i zastgpienie jej nowym elemen-
tem, ktéry miat zostaé¢ przynitowany do pozostalej struktury wregi z uzyciem jednoczesciowego
wzmocnienia przy wykorzystaniu trzech rzedéw nitéw, z ktérych wszystkie przenosityby obciaze-
nia powstajace od sil spowodowanych réznica ci$nien miedzy wnetrzem kadtuba a otoczeniem.
Po wykonaniu naprawy, w czasie jednego z planowych lotéw z pasazerami na trasie z Tokio
do Osaki, gdy samolot byl w powietrzu doszto do pekniecia tylnej wregi ci$nieniowej w miej-
scu jej naprawy, co spowodowato uszkodzenie statecznika pionowego, powodujac catkowite jego
odpadniecie. Dodatkowo uszkodzeniu ulegl system hydrauliczny odpowiadajacy za poruszanie
powierzchniami sterowymi steru wysokosci. Po kilkunastu minutach od zdarzenia samolot rozbit
sie o zbocze gbry, a na jego pokladzie zginglo 520 oséb, a 4 zostaly ranne.

Powolujac sie na raport Japonskiej Komisji Badania Zdarzen Lotniczych [19], mozna stwier-
dzi¢, ze naprawa wregi ciSnieniowej zostata wykonana niepoprawnie, przy uzyciu dwuczeéciowego
wzmocnienia, tak jak pokazano na rysunku 4. W efekcie spowodowato to, ze jedynie srodkowy
z trzech rzedéw nitéw przenosil obciazenia [20], powodujac propagacje peknie¢ w strukturze
wregi, az do catkowitego jej uszkodzenia i gwaltownej dekompresji w czasie lotu.

Struktura wregi

#— Transport obcigien Transport obcigzer

——

Gorna czest
wzmocnhienia
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Rys. 4. Naprawa wregi ci$nieniowej w samolocie Boeing 747 Japan Airlines (oprac. wlasne na podst.
20])

Wykonanie naprawy w sposob odbiegajacy od jej projektu nie zostalo zarejestrowane w do-
kumentacji technicznej, a takze nie zostalo wykryte pomimo niezaleznej inspekcji przedstawi-
ciela firmy Boeing, a takze inzynieréw linii Japan Airlines. Sledczy ustalili, ze jej wykrycie bylo
niemozliwe, gdyz taczenie dwdch czeSci wzmocnienia bylo pokryte warstwa uszczelniacza. Fir-
ma Boeing nie przewidziata dodatkowych inspekcji okresowych skoncentrowanych na znalezieniu
peknieé oraz uszkodzen w tej czesci struktury. Inspekcje, ktére byty wykonywane okresowo w tym
rejonie, dotyczyly jedynie programu antykorozyjnego, wobec czego wykrycie peknie¢ nie byto
mozliwe.

Po wykonaniu analiz wytrzymatosciowych prowadzacy badanie ustalili, ze wykonana w ten
sposéb naprawa moglaby wytrzymaé¢ maksymalnie 10000 cykli ci$nieniowych, co mozna rozu-
mie¢ jako 10000 operacji lotniczych. W dzisiejszych czasach spowodowaloby skategoryzowanie
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jej jako naprawe tymczasowa, kwalifikujaca sie do inspekcji lub zastgpienia naprawa stala, po
odpowiednim czasie z uwzglednieniem zapasu bezpieczenstwa.

Powyzszy przyktad nie jest moze typowym bledem w zarzadzaniu zdatnoscia do lotu, ale do-
skonale pokazuje jakie konsekwencje moze mie¢ pozostawienie naprawy tymczasowej na statku
powietrznym bez jej monitorowania oraz na dluzszy czas niz byla ona zaprojektowana. Praw-
dopodobnie, gdyby przy obecnym stopniu rozwoju techniki lotniczej dla naprawy wykonanej
na samolocie Boeing 747 wprowadzono wymaganie inspekcji nieniszczacych, ktore pozwalaja
wykrywaé¢ mikropekniecia i mikrouszkodzenia struktur, do wypadku by nie doszto. Juz przy
pierwszym takim badaniu wykryto by niecigglos¢ zainstalowanego wzmocnienia, dzieki czemu
naprawa moglaby zosta¢ ponownie wykonana juz w sposéb poprawny.

4.2.2.  Wplyw modyfikacji na Program Obslugi Technicznej i ograniczenia operacyjne

Modyfikacje statkow powietrznych to rzecz niezwykle powszechna. Sa wykonywane, aby do-
stosowal statek powietrzny do specyficznych wymagan operacyjnych. Moga mieé takze skutek
ekonomiczny, zwickszajac niezawodno$é¢ systemu lub byé rekomendacja producenta, wydana
w celu usuniecia zaobserwowanych nieprawidlowosci. Modyfikacje moga byé¢ wdrazane poprzez
biuletyny serwisowe, ktérych wydawca jest zazwyczaj posiadacz swiadectwa typu dla danego
statku powietrznego. Wazne jest zaznaczenie, ze zalacznik Part-M nie obliguje operatoréw do
wdrazania zadnego z biuletynow serwisowych, nawet gdy maja one status obowiazkowych. Ope-
rator musi co prawda opracowaé wlasna polityke postepowania z takimi biuletynami (zgodnie
z M.A.301(7)), jednakze jedyna forma zobligowania operatora do ich wdrozenia jest dyrektywa
zdatnosci.

Uzytkownik moze takze zmodyfikowaé statek powietrzny we wtasnym zakresie. Sposob za-
twierdzania takich modyfikacji szczegbélowo precyzuje zalacznik I (Part-21) do Rozporzadzenia
Komisji (UE) Nr 748/2012 z 3 sierpnia 2012 r. Zgodnie z paragrafem 21.A.91, modyfikacje tego
typu mozemy podzieli¢ na:

e drobne (ang. minor) — sa to modyfikacje, ktére nie maja znaczacego wplywu na mase stat-
ku powietrznego, jego wywazenie, wytrzymaloéé, niezawodno$é czy cechy operacyjne. Sa
to na przykitad modyfikacje malowania, oznaczen samolotu, rozmieszczenia wyposazenia
ratunkowego badz nieznaczne zmiany w uktadzie kabiny. Modyfikacje moga by¢ wdrazane
na podstawie biuletynu opracowanego przez Organizacje Projektujaca zatwierdzona zgod-
nie z Part-21. Warto dodacé, ze w wiekszosci te modyfikacje nie wymagaja dodatkowego
zatwierdzenia nadzoru (21.A.95).

e powazne (ang. major) — sa to wszystkie modyfikacje, ktére nie spelniaja kryterium dla mo-

dyfikacji drobnych, czyli maja znaczacy wplyw na mase, cechy wytrzymatosciowe i ope-
racyjne statku powietrznego. Moze byé¢ to na przyktad catkowita rekonfiguracja kabiny
pasazerskiej, instalacja elektronicznych tabletéw dla pilotéw czy inne modyfikacje naru-
szajace strukture.
Modyfikacje powazne najczesciej wydawane sa w postaci Uzupelniajacego Certyfikatu Ty-
pu STC (ang. Supplemental Type Certificate). Projekt takich modyfikacji przeprowadza-
ny jest pod nadzorem EASA oraz poddawany wymaganym testom. Po ich pozytywnym
zakonczeniu EASA wydaje certyfikat, ktory wraz z instrukcjami uprawnia operatora do
zaimplementowania modyfikacji na statku powietrznym.

Kazda zmiana konfiguracji statku powietrznego moze nies¢ za sobg dodatkowe ograniczenia eks-
ploatacyjne i zdatnosciowe. W przypadku modyfikacji wlasnych czy to nieznacznych, czy tych
wdrazanych w oparciu o STC, organizacja, ktéra jest autorem modyfikacji, opracowuje instruk-
cje dla ciaglej zdatnosci do lotu ICA (ang. Instructions for Continuing Airworthiness). Sa to
procedury, ktére miedzy innymi razem z procedurami wykonawczymi stanowia kompletng do-
kumentacje modyfikacji. Dane te sa czesto dodatkowymi wymaganiami okreslajacymi obowiaz-
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kowe czynnoéci okresowe, ktére operator musi wykonywaé¢ po wdrozeniu modyfikacji. Zgodnie
z M.A.302(h)3 zadania takie powinny zosta¢ rozwazone jako wymagane do wprowadzenia do
Programu Obstugi.

Bez wzgledu na to, czy modyfikacja zostala opracowana przez producenta statku powietrz-
nego czy niezalezng organizacje, watpliwosci nie budzi fakt ich wplywu na zdatno$é¢ statku
powietrznego do lotu. Wymagalno$¢ wykonywania poszczegélnych zadan MPD bardzo czesto
uzalezniona jest od konfiguracji statku powietrznego. Ma to wptyw takze na czestotliwosé ich
wykonywania.

Dokument Planowania Obstugi Technicznej MPD (ang. Maintenance Planning Document)
dla samolotéw Embraer ERJ 190 sktada sie¢ z blisko 4 tysiecy pozycji opisujacych czynnosci ob-
stugowe. Podzielony jest na sekcje dotyczace systeméw statku powietrznego oraz jego struktury.
Efektywnosé czesci zadan, zwlaszcza z sekcji strukturalnej, uzalezniona jest od wdrozonych na
statku powietrznym modyfikacji. Status ten okredlany jest przez producenta jako ,PRE-MOD”
dla zadan, ktére nalezy wykonywaé przed wdrozeniem modyfikacji oraz ,POST-MOD” dla tych
wykonywanych, gdy dana modyfikacja zostata wdrozona.

W duzej mierze zadania PRE majg swoj odpowiednik w zadaniach POST, rézniac sie zwy-
kle tylko zakresem lub czestotliwoscia wykonywania. Trudne jest pominiecie ktérego$ z nich,
poniewaz zawsze wystepuje alternatywa. Zalézmy, ze operator posiada samolot, na ktérym
nie wykonal pewnej modyfikacji. W dokumencie MPD istnieja dwa zadania odnoszace sie do
niej, nakazujace wykonywanie czynnosci obstugowych w podobnym rejonie. Réznia sie jednak
nieznacznie procedurg i zakresem, ze wzgledu na odmienna konfiguracje. Operator, wdrazajac
ta modyfikacje, powinien dokonaé¢ korekty Programu Obstugi Technicznej wykluczajac zadanie
»2PRE-MOD”, a dotaczajac zadanie ,,POST-MOD”. W przypadku gdy tak sie nie stanie, a ope-
rator w dalszym ciagu bedzie §ledzil zadanie ,PRE-MOD” (czesto ma ono wyzsza czestotliwos¢),
to przy jego zleceniu do organizacji obstugowej czynno$é¢ nie bedzie mogla zosta¢ wykonana ze
wzgledu na odmienna konfiguracje statku powietrznego. Jest to oczywiscie niezgodnosé, nie ma
ona jednak istotnego wplywu na bezpieczenstwo. Operator moze tatwo wtedy zmodyfikowaé
zakres zlecenia, tak by organizacja obslugowa mogta to zadanie wykonaé.

Rozwazmy jednak inny przypadek. Postawmy sie w roli CAMO opracowujacego Program Ob-
stugi Technicznej dla nowego egzemplarza statku powietrznego wdrazanego do floty. Analizujac
MPD, pracownik napotyka zadanie strukturalne dotyczace inspekcji nieniszczacej mocowania
przedniej wregi ciSnieniowej. Zadanie to jest warunkowe, wykonywane tylko, gdy na samolocie
zmodyfikowano te mocowania, wykorzystujac do tego pewien biuletyn serwisowy. Nie posiada
ono swojego odpowiednika ,,PRE-MOD”. Sprawdzajac prowadzony status biuletynéw, pracow-
nik nie odnotowuje obecnosci ww. modyfikacji, wobec tego wyklucza zadanie i nie dodaje go do
programu obstugi techniczne;j.

Pewien czas podzniej operator decyduje sie, z pewnych wzgledow, wdrozy¢ te modyfikacje.
Po jej wykonaniu, zgodnie z dobrg praktyka, powinna nastapi¢ analiza wpltywu modyfikacji na
program obstugi technicznej. Tak sie jednak nie dzieje i wlasciwe zadanie nie jest uwzgledniane.
Stwarza to zagrozenie braku wykonywania nalezytej obstugi technicznej — inspekcji w rejonie,
ktorego wiasciwoséci wytrzymatoSciowe zostaly zmienione wykonaniem modyfikacji. Jakie moga
plynaé z tego zagrozenia? Producent statku powietrznego w samym biuletynie informuje, ze
zostal on wydany jako dziatanie korygujace na pojawiajace si¢ pekniecia w rejonie mocowan
przedniej wregi. Wdrozenie biuletynu powinno is¢ w parze z wdrozeniem okresowych inspekcji,
aby w pelni zapobiec lub odpowiednio wczesnie wykryé ewentualne uszkodzenia.

Podstawowa pomoca w zakresie zapewniania aktualnos$ci programu obstugi sa procedury
wewnetrzne organizacji CAMO. Najistotniejsze sa te uwzglednione w charakterystyce organizacji
(tzw. CAME). Ten dokument jest podstawowym, zatwierdzanym przez nadzoér zbiorem procedur
opisujacym dziatanie organizacji CAMO. To wtasnie w CAME powinien znalez¢ si¢ opis polityki
operatora dotyczacy modyfikacji nieobowigzkowych. CAME powinno zawieraé¢ réwniez, pomocne
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w codziennej pracy organizacji, procedury przygotowawcze, zgodnie z ktérymi modyfikacje sa
wdrazane, jak i procedury opisujace czynnosci wykonywane po ich wdrozeniu.

Jedli powyzsze procedury zawioda i wplyw modyfikacji na program obstugi technicznej
nie zostanie wtasciwie uwzgledniony, kolejnym, wewnetrznym etapem kontroli jest okreso-
wa weryfikacja programu obstugi. Operator zobowiazany jest przepisami (M.A.302(h) oraz
AMC.M.A.302(h)3.) do wykonywania takiej analizy co roku. W jej trakcie szczegblna uwa-
ge powinno przykladaé sie wlasnie do wszystkich czynnosci obstugowych wykonanych w ciggu
ostatniego roku, ktore mogg mie¢ wplyw na zakres programu obstugi technicznej. Analiza ta
czesto przeprowadzana jest przez niezalezng osobe, niezaangazowana w zarzadzanie samolotami
objetymi tym programem. Pomaga to dokonaé obiektywnej oceny i wlasciwie zinterpretowaé
wymagania. Teoretycznie zatem na tym etapie powinno dojs$¢ do wychwycenia ewentualnej nie-
zgodnosci uzupeltnienia programu obstugi o brakujace zadania.

Przedstawione powyzej metody oparte sa o wlasne procedury operatora. Moga sie réznié
w zaleznosci od organizacji i podejécia lokalnych wtadz lotniczych. Nalezy przyjrzeé sie temu,
w jaki sposob skonstruowane sa biuletyny serwisowe wydawane przez posiadacza certyfikatu ty-
pu. Jak wspominaliSmy powyzej, dla modyfikacji wlasnych integralng ich czeScig sa instrukcje
ciaglej zdatnosci do lotu, ktore daja operatorowi jasny przekaz dodatkowych czynnosci obstugo-
wych koniecznych do wdrozenia na statku powietrznym. Niestety, w znacznej czesci biuletynéw
wydawanych przez réznych producentéw, niezaleznie, czy jest to Boeing, Embraer czy De Ha-
villand, nie znajdziemy sekcji poswieconej wymaganiom zdatno$ciowym. Mimo pozornie dosé
tatwego do powiazania zakresu dodatkowych wymagan pojawiajacych sie po wprowadzeniu mo-
dyfikacji, producenci nie wprowadzili takiej sekcji do samego biuletynu. Utatwiloby to znaczaco
analize oraz wskazalo w bardzo jasny sposob, jak nalezy dostosowaé¢ Program Obstugi Technicz-
nej do nowej konfiguracji statku powietrznego.

Obrazowo istote wymagan dodatkowych nastepujacych po wdrozeniu modyfikacji pokazuje
zdarzenie, do ktérego doszlo przy udziale samolotu Cessna 208B w 2012 roku w Chrcynnie koto
Nasielska. Samolot zostal sprowadzony do Polski ze Stanéw Zjednoczonych w wersji przystoso-
wanej do wyrzucania skoczkow spadochronowych. Modyfikacja polegata na zmianie konfiguracji
wnetrza oraz zamontowaniu dodatkowych drzwi po lewej stronie w tylnej czesci kadtuba. Samo-
lot zmodyfikowano w Stanach Zjednoczonych i zatwierdzono na podstawie tzw. Field Approval
(zgodnie z przepisami FAA jest to modyfikacja nieznaczna — dotyczaca jednego egzemplarza
statku powietrznego), wobec czego jej dodatkowe zatwierdzenie przy imporcie samolotu nie byto
wymagane (zgodnie z umowa bilateralna pomiedzy FAA a EASA tylko modyfikacje typu STC
musza posiadaé takze osobne europejskie zatwierdzenie).

Bezpieczne opuszczenie samolotu przez skoczkéw wymagato jednak odpowiedniej jego kon-
figuracji w locie ze wzgledu na blisko$é¢ drzwi do statecznika poziomego. Zrzut musi by¢ wyko-
nywany w locie poziomym przy odpowiednio wychylonych klapach, a takze w $cisle okreslonym
zakresie predkosci. W czasie zrzutu skoczkéw niedopuszczone jest wznoszenie sie samolotu z uwa-
gi na ryzyko kontaktu skoczka ze statecznikiem poziomym. Spowodowane to jest faktem, ze przy
zadartym nosie samolotu statecznik poziomy obniza sie wzgledem drzwi (jak na rys. 5), znaj-
dujac sie zaledwie kilkadziesiat centymetrow ponad dolnym ich progiem. Stwarza to zagrozenie,
ze przy nieodpowiedniej pozycji skoczka linia skoku pokryje sie ze statecznikiem poziomym,
doprowadzajac do kontaktu.

Podobna modyfikacja wprowadzona zostata na wielu innych samolotach tego typu latajacych
w Europie i zatwierdzona jako STC pod europejskim Certyfikatem Typu (przypomnijmy, w USA
zakwalifikowano ja jako naprawe drobna, zatwierdzona pod Field Approval). Dokumentacje sa-
molotéow posiadajace ta modyfikacje byly uzupelnione o dodatki do Instrukcji Uzytkowania
w Lociem, zawierajace instrukcje postepowania, instrukcje wywazenia oraz liste niezbednego
wyposazenia.
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Rys. 5. Polozenie statecznika poziomego wzgledem drzwi zaladunkowych dla réznych katéw pochylenia
samolotu [Zrédlo: PKBWL

W omawianym przypadku modyfikacja dokumentacji zostata opracowana w sposoéb niepra-
widlowy. Po jej wykonaniu nie wdrozono wymaganych dodatkéw do Instrukcji Uzytkowania
w Locie samolotu.

W trakcie jednego z rutynowych lotéw na wyrzut skoczkéw, zatoga samolotu zezwolita skocz-
kom opusci¢ samolot jeszcze przed przejéciem do fazy lotu poziomego.

Jak mozemy wyczyta¢ w raporcie [21], zgodnie z planem samolot mial sie wznie$é¢ do za-
planowanej wysokosci zrzutu, ok. 4000 m AGL. Jednakze, za zgoda zalogi, dwoch skoczkow
wykonato skok na wysokosci okoto 1800 m AGL. Drugi z nich po oddzieleniu sie od samolotu
uderzyt glowa w statecznik poziomy. Skoczek bezpiecznie wyladowal na ziemi tylko dzieki temu,
ze spadochron zostal otworzony przez awaryjny automat. Przed ladowaniem skoczek odzyskal
Swiadomosé, ladujac bezpiecznie na lotnisku.

Po zdarzeniu samolot kontynuowal wznoszenie do planowanej wysokoéci, gdzie nastapit wy-
rzut pozostalych skoczkéw i wyladowal bezpiecznie na lotnisku startu bez dalszych komplikacji.
W zdarzeniu tym skoczek, ktory uderzyl w usterzenie samolotu, nie doznal trwatych obrazen,
a w samolocie uszkodzeniu ulegla jedynie krawedz natarcia lewego statecznika poziomego.

Analizowane zdarzenie zakonczylo sie bez powaznych nastepstw. Uszkodzenia samolotu byty
niewielkie, pozwalajac na bezpieczny powrot na lotnisko. Poszkodowany skoczek takze nie doznat
powaznego urazu. Mimo to pokazuje ono, jakie zagrozenia niesie za soba niewtasciwie przygo-
towana dokumentacja danej modyfikacji. Po drugie, widzimy przyktad potencjalnych nastepstw
niewdrozenia tych wymagan. Zaréwno wymagania operacyjne, informujace zaloge o zmianie
charakterystyk pilotazowych samolotu, czy tez wymagania zdatnosciowe, wprowadzajace do-
datkowe zadania obslugowe, sa istotnymi elementami zapewnienia bezpieczenstwa lotéw. Ich
wiasciwe przygotowanie, interpretacja i wdrozenie zapewniaja, ze planowane operacje odbywaja
sie w spos6b bezpieczny.

Watpliwosci budzi jedynie pytanie, czy przepisy sa na tyle restrykcyjne i precyzyjne, ze
nie pozostawiaja pola na dowolna interpretacje i braki w procedurach. Przytoczone przyktady
pokazuja, ze nie zawsze i ze sa miejsca, gdzie tatwo o blad. Pokazuja takze niespdjnosé przepiséw
obowiazujacych w Unii Europejskiej z przepisami w krajach, z ktérymi EASA bardzo blisko
wspolpracuje.

4.3. Prowadzenie zapiséw obstugowych

W rozdiale 2 niniejszego opracowania wspomniane zostalo, ze Konwencja Chicagowska w Za-
taczniku 8 nalozyla na wtascicieli statkéw powietrznych obowiazek prowadzenia dokumentacji
obrazujacej historie statku powietrznego. Forma, w jakiej taka dokumentacja jest prowadzona
oraz jaki jest zakres przechowywanych dokumentéw, zalezy jedynie od wymagan krajowych.



52

P. Karelus, M. Lasek

Zalaczniki Konwencji nie definiuja takze jezyka, w jakim dokumentacja ma byé¢ prowadzona.
Wydaje si¢ to z pozoru oczywiste, ze jezyk angielski powinien by¢ tym, ktory uzywany bedzie
w lotnictwie, w kazdej jego gatezi. Taki wymog owszem istnieje, ale dotyczy jedynie komunikacji
radiowej. Jesli chodzi o dokumentacje obstugowa, to wymogu takiego nie ma. Wszelka doku-
mentacja wydawana przez producentow sprzetu zazwyczaj pisana jest po angielsku. Operatorzy
moga natomiast prowadzi¢ wszelkie rejestry w swoim ojczystym jezyku, co wiecej, moga oni
takze tlumaczy¢ dokumentacje dostarczana przez producentéw.

Jak pokazuja badania [22], najwiekszy odsetek dokumentacji zdatno$ciowej prowadzonej
w jezyku innym niz angielski mozna spotka¢ w krajach azjatyckich. Dotyczy to zaréwno ttuma-
czen instrukcji producenta, takich jak Podreczniki Obstugi Technicznej czy Podreczniki Napraw
Strukturalnych, ale takze mozna zaobserwowaé przygotowywanie wlasnych kart zadaniowych
w ojczystym jezyku. Dokumentacja wykonawcza czy zapisy w pokladowym dzienniku technicz-
nym takze nie sa prowadzone w jezyku angielskim. Mozna by bylo powiedzie¢, ze tak dlugo, jak
dtugo jest to czytelne i zrozumiale dla personelu takiej linii lotniczej, to nie rodzi to zadnego
problemu. Problemem bytoby potencjalnie wprowadzenie obowiazku wypelniania dokumentacji
w jezyku angielskim przez pracownikéw niepostugujacych sie biegle tym jezykiem. Owszem, jest
to prawda, jednakze w dzisiejszych czasach coraz czesciej statek powietrzny przez caly okres
swojego zycia ma nie jednego, a kilku operatéw. Nierzadko sa to linie lotnicze z réznych czedci
Swiata.

Wyobrazmy sobie statek powietrzny operujacy najpierw w Chinach, potem w Turcji, Brazylii,
ktory na koniec trafia do Unii Europejskiej. Jesli kazdy z operatorow stosowalby swoj ojczysty
jezyk i prowadzitby w nim dokumentacje — co teoretycznie jest mozliwe — mielibySmy zupelny
brak mozliwosci przesledzenia historii obstugowej takiego samolotu. I tak niestety sie dzieje.

Spéjrzmy na prezentowany na rys. 6 przyktad strony Pokladowego Dziennika Technicznego.
Dokumentu, ktory jest podstawowym kanalem wymiany informacji pomiedzy zatoga a obstu-
ga techniczng. Dziennik jest miejscem, gdzie rejestrowane sa czasy lotu statku powietrznego,
wpisywane sa informacje o ewentualnych usterkach. Dziennik taki przekazywany jest potem
personelowi naziemnemu, ktéry odnotowuje wykonane czynnosci oraz wymienione komponenty.
W dalszej kolejnosci trafia on do dziatu CAMO, ktéry na jego podstawie uzupetnia i aktualizuje
wymagane zapisy zdatnoéci do lotu.
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Rys. 6. Przyktad Poktadowego Dziennika Technicznego wypelnionego w jezyku Hebrajskim, dokument
zanonimizowany

Prezentowany wycinek pochodzi z dziennika samolotu, ktéry miat zostaé¢ zaimportowany do
Unii Europejskiej. Historia samolotu byla niezwykle bogata. Operowal on w kilku krajach Azja-
tyckich, a takze w Izraelu. To wlasnie z tego ostatniego etapu pochodzi prezentowany przyktad.
Po lewej stronie znajduje sie pole, w ktérym zaloga moze zaraportowaé zauwazone w czasie rejsu
nieprawidtowosci. W polu w prawej czesci dziennika mechanik odnotowuje wykonane czynnodci,
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przez ktore defekt zostal usuniety. Jak mozna zauwazyé¢, wpisy w tym dzienniku wykonane sg
w jezyku Hebrajskim. Dla osoby nieznajacej nie tyle jezyka, co nawet uzywanego w Izraelu alfa-
betu, rozszyfrowanie powyzszych zapiséw jest niemozliwe. Gdyby bytly to typowe litery alfabety
tacinskiego, mozna by pokusié¢ sie o uzycie popularnych i powszechnych ttumaczy. Otrzymany
wynik mégtby daé¢ poglad na zakres wykonanej obstugi. Oczywiscie nie byloby to rozwiazanie
idealne, ale w sytuacji skrajnej na pewno pomocne. W tym przypadku jest to jednak niemozliwe.
Jedyna informacja, jaka moze odszyfrowaé¢ osoba analizujaca zapisy, to ta w miejscu otoczonym
na czerwono. Przytoczona referencja, z ktéra wykonano czynnosci obstugowe, wskazuje na uzy-
cie procedury z Podrecznika Napraw Strukturalnych SRM. Tutaj wtasnie rodzi si¢ watpliwos¢.
Czesto pod jedna procedura kryje sie kilka réznych czynnosci, ktére moga byé wykonywane
w zaleznosci od typu uszkodzenia czy jego rozmiaru. Od tego zalezy na przyklad, czy dana
naprawa bedzie naprawa stala lub tymczasowa, czy bedzie wymagala dalszych czynnosci lub
inspekcji. Znajac zatem tylko procedure, z ktora wykonano obstuge, nie mozna jednoznacznie
stwierdzi¢, jaki byl jej zakres. Nie da sie tez okresli¢, czy ma ona wplyw na dalsza zdatnosé¢ do
lotu, czy powinna zostaé zarejestrowana na statusie napraw oraz czy istniejg dodatkowe zadania
konieczne do wdrozenia do programu obstugi technicznej samolotu.

Kolejny podobny przyktad dotyczy certyfikacji nowych komponentéw lotniczych lub poswiad-
czania obstugi technicznej uzywanych komponentéow. Globalnie przyjeto sie, ze dla komponen-
tow wydawane sg certyfikaty po$wiadczajace ich zdatnos¢ do lotu. Zazwyczaj druki te maja
standardowa forme, dostarczajac informacji o statusie wykonanej obstugi, jej zakresie oraz orga-
nizacji, ktéra te obstluge wykonata. Na podobnym druku, wydawane sa zaréwno poswiadczenia
dla komponentéw nowych, ale takze tych uzywanych, ktére poddane zostaly testom naprawie
czy naprawie gléwnej.

Zobaczmy zatem przyktadowy certyfikat wydany dla komponentu, ktérego obstuga wykonana
zostala w Azji.
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Rys. 7. Po$wiadczenie obstugi komponentu wydane w Chinach, dokument zanonimizowany

Jak widaé na rysunku 7, zdecydowana czesé¢ informacji podanych na certyfikacie zostata poda-
na w jezyku chinskim, uniemozliwiajac jakakolwiek interpretacje przez personel niepostugujacy
sie tym jezykiem. Najistotniejsze jest jednak pole otoczone na czerwono. To one w standardo-
wym certyfikacie dostarcza informacji o statusie komponentu. Status ten moze by¢ okreslany
jako: ,Nowy” (ang. New), ,Naprawiony” (ang. Repaired), ,,Zmodyfikowany” (ang. Modified),
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,Po naprawie gléwnej” (ang. Overhauled) oraz ,Przetestowany” (ang. Inspected/Tested). Pole
to potwierdza zdatno$¢ komponentu do lotu, a jego uzupelnieniem sa czesto dodatkowe infor-
macje podane w polu ,,Remarks”, dostarczajac pelnych informacji o stanie komponentu.

W przypadku statku powietrznego, ktéry jest importowany do srodowiska EASA, wszelkie
certyfikaty wydane w poprzednim nadzorze (o ile sa zrozumiale i czytelne) pozostaja wazne.
Oznacza to, ze powyzszy certyfikat mogtby zostaé uzyty do po$wiadczenia wykonania zadan
obstugowych na komponencie, ktéry importowany jest wraz ze statkiem powietrznym do kraju
Unii Europejskiej. W przypadku, gdy certyfikat jest jednak nieczytelny, nie mozna uznaé¢ kom-
ponentu za sprawny, dopdki certyfikat nie zostanie przettumaczony, a w skrajnych przypadkach
konieczna jest jego ponowna obstuga.

Wydawaé by sie moglo, ze pokazane powyzej problemy jezykowe sa z pozoru blahe i nie
stanowia zagrozenia. Problem pojawia sie jednak, gdy zachodzi potrzeba odtworzenia historii
statku powietrznego, na przyklad z powodu pojawiajacej sie usterki, ktéra moze mieé¢ swoje
podtoze w przesztosci. Problematyczne staje sie ustalenie statusu zdatnosci komponentu, statu-
su wykonania dyrektywy czy zadania obstugowego. Przyktadéw mozna wymieniaé¢ wiele. Kazdy
z nich mozna rozwiazaé¢, tlumaczac potrzebne dokumenty, ale czesto przez roéznice jezykowe nie
da sie ich nawet odszukaé. Naraza to operatoréw na koszty. Jednak, co gorsza, w efekcie tego po-
wstaje niekorzystna dla bezpieczenstwa luka w historii, ktora trudno zatataé¢. Oczywiscie, czesto
aspekty ekonomiczne spadaja na leasingodawcéw. Jako witadciciele statku powietrznego musza
dostarczy¢ operatorowi samolot spelniajacy pewne standardy, dotyczy to takze jezyka prowa-
dzonej dokumentacji. Czy nie mozna byloby znalez¢ jednak érodka, ktory na poziomie globalnym
zapewni rozwiazanie problemdéw jezykowych w lotnictwie? Zapewne tak. Zapisy techniczne to
tez spos6b komunikacji. Wiec jesli udalo sie wprowadzi¢ jezyk angielski jako obowiazujacy na
calym $wiecie w komunikacji radiowej, to dlaczego nie mozna wprowadzi¢ tego samego wymo-
gu dla jezyka dokumentacji? Zataczniki do Konwencji Chicagowskiej pozostaja wciaz otwarte
i jedynie kwestia porozumienia i legislacji jest wprowadzenie dodatkowego wymogu.

5. Podsumowanie i wnioski

Zarzadzanie ciagla zdatnoscia do lotu jest dziedzing stosunkowo nowa, patrzac przez pryzmat
historii lotnictwa. Regulacje, ktére obowiazuja dzis, maja swoje podtoze w zapisach i traktatach
z lat 40. ubiegtego wieku. Oczywiscie stwierdzenie to brane dostownie jest wysoce nieprawdziwe.
Regulacje sa zmieniane i dostosowywane réwnolegle do dynamicznie rozwijajacego sie przemyshu,
bedac niejako towarzyszem jego rozwoju. Dzi§ dysponujemy symulacjami, systemami kompute-
rowymi, ktére pozwalaja lepiej oceni¢ niezawodnos¢ statkow powietrznych, ale tez zaplanowac
ich obsluge techniczna tak, by byla ona ekonomiczna i zapewniala witasciwe bezpieczenstwo.
Zadaniem Organizacji Zarzadzania Ciagla Zdatnoscia do Lotu jest czuwanie nad tym procesem.

Jak sie okazuje, w swoich dzialaniach organizacje CAMO moga popelniaé¢ wiele btedéw. Czesé
z nich ma istotne znaczenie i moze bezposrednio zagrazaé¢ bezpieczenstwu lotu. Czes¢ natomiast
ma nature systemows i jesli popelniona jest raz, prawdopodobnie nie bedzie miata dalszych
konsekwencji. Jedli natomiast popelniana jest regularnie z powodu braku w procedurach czy
niedostatecznie wymagajacych regulacjach, moze po pewnym czasie spowodowaé efekt domina
i przerodzi¢ sie¢ w przestanke do zdarzenia lotniczego.

Kluczowe z punktu widzenia zarzadzania ciggla zdatnoscia do lotu jest, aby wymagania
naktadane przez nadzory lotnicze byly na tyle precyzyjne, aby nie pozostawialy miejsca na
niejednoznaczng interpretacje. Dotyczy to takze przepisow, w oparciu o ktore prowadzony jest
proces zarzadzania czy jednorazowe wymagania, takie jak dyrektywy zdatnosci do lotu. Musza
one by¢ napisane w taki sposob, aby dowolne dwie osoby byly zdolne zrozumieé je doktadnie tak
samo. Powinny takze uwzglednia¢ pewne ograniczenia, z ktérymi spotyka sie personel wdraza-
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jacy te wymagania w zycie. Méwimy tu szczegdlnie o wymaganiach stawianych w dyrektywach
zdatnosci do lotu, ktérych wykonanie jest przewidziane za pewien czas. Czesto poziom skom-
plikowania tych dokumentéw, ich ztozonosé, liczba odniesienn do innych Zrédet sprawia problem
w wydobyciu z nich tych naprawde istotnych informacji. Utrudnia odpowiedzenie na pytania:
czy samolot, ktérym zarzadzam, jest objety tym wymaganiem? co musze zrobi¢? kiedy musze to
zrobi¢? Wazne jest wiec, aby wymagania stawiane przez nadzory, zanim zostana upublicznione,
byly konsultowane z doswiadczonymi osobami — praktykami, ktérzy posiadaja do$wiadczenie
zdobyte ,,po drugiej stronie”.

Organizacje CAMO opracowuja procedury analizy i Sledzenia dyrektyw zdatnoéci, wdraza-
nia biuletynéw serwisowych, opracowywania i modyfikowania Programu Obstugi Technicznej
po przeprowadzonej obstudze. Organizacje obstugowe korzystaja z procedur prowadzenia doku-
mentacji, dopuszczania statkéw powietrznych do lotu, pozyskiwania dokumentacji czy informacji
o obejmujacych komponent dyrektywach zdatnosci. Ta sama procedura, opracowana w réznych
organizacjach moze by¢ drastycznie rozna i na koniec prowadzi¢ do otrzymania zupelnie innego
poziomu bezpieczenstwa. Oczywiscie, nie mozna narzuci¢ organizacjom ,sztywnego” sposobu
postepowania. Przepisy zawsze beda elastyczne, bo musza dostosowaé sie na tyle na ile si¢ da
do lokalnych uwarunkowan w wielu organizacjach. Personel organizacji powinien jednak pamie-
taé¢, aby opracowujac procedury, korzystaé¢ tak dalece jak tylko sie da z materialéw doradczych
oferowanych przez nadzory. Procedury powinny takze czerpa¢ z doswiadczen przesztosci. Przy-
ktad samolotu linii Mahan Air — operator nie wyciagnat wnioskéw ze zdarzenia, ktére zaistniato
na jednym z samolotéw. Za kilka lat, z powodu niewykonanej dyrektywy zdatnosci doszto do
identycznego incydentu na kolejnym samolocie we flocie.

Kontrola wladz lotniczych nad wypelnianiem wymagan i spelnianiem procedur przez ope-
ratoréow jest rownie istotna. Regularne audyty zaréwno organizacji, jak i te skierowane na zdat-
nos¢ do lotu konkretnych samolotéw, o ile przeprowadzane sa skrupulatnie, powinny wykazaé
ewentualne nieprawidtowosci. Powinny wylapaé btedy popelniane przez organizacje, aby w od-
powiednim momencie przerwa¢ niewtasciwy bieg zdarzen i zapobiec ich eskalacji.

Pomocne w zarzadzaniu sa takze jasne instrukcje dostarczane przez producentéow sprzetu
lotniczego czy organizacje opracowujace modyfikacje. Powinny by¢ one jednoznaczne, napisane
w zrozumialy sposéb. Powinny takze dostarcza¢ informacji o dalszych dzialaniach koniecznych
do wykonania po wdrozeniu modyfikacji czy wykonaniu naprawy. W przypadku modyfikacji
opracowywanych przez posiadacza Certyfikatu Typu, powinny okresla¢ potencjalny wplyw na
Program Obstugi Technicznej, jasno wskazujac konieczne zmiany.

Lotnictwo jest obecnie najbardziej umiedzynarodowiona dziedzing przemystu. Jest wszech-
obecne, globalne. Skoro stosujemy traktaty miedzynarodowe laczace prawie wszystkie kraje
Swiata, umowy bilateralne, to czemu nie moglibyémy opracowaé¢ wspdlnych przepiséw lotni-
czych? Oczywiscie zmienitoby to znaczaco porzadek prawny na $wiecie oraz wymagatoby zmian
procedur legislacyjnych w danych krajach czy wspoélnotach, ale sprawitoby, ze kazdy samolot
obstugiwany i zarzadzany bylby w ten sam sposob. Trudno jest teraz odpowiedzie¢ na pytanie,
czy przepisy europejskie sa lepsze od tych ze Stanéw Zjednoczonych, a moze géruja nad nimi te
z Chin. Kazde z nich sa podobne i kazde czerpig z tego samego dokumentu, jakim jest Konwen-
cja Chicagowska. Wprowadzenie wspoélnych regulacji wydaje sie by¢ na razie piesnig przysztosci.
Na pewno jest to jednak zagadnienie otwarte, ktére warto analizowaé, aby podnies¢ poziom
bezpieczenstwa.
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Management of aircraft continuing airworthiness — faults and their influence on safety

of air operations

The study presents issues related to the management of aircraft continuing airworthiness. The law

regulations were analysed in terms of requirements that air operators are obliged to meet. The study

focuses mostly on the practical side of the problem showing collection of faults and mistakes in the

management process that might lead to aircraft accidents. One of areas of interest are lapses in the

process of analysis of airworthiness directives and implementation of their requirements. Inconsistencies

in the development of aircraft maintenance programmes as well as in the process of the programmes

revision after performed modifications or repairs on an aircraft are also shown. There are also language

mistakes in technical records taken into consideration. The presented theses are supported by examples

from authors’ industrial experience as well as analysis of aircraft accidents that occurred in the past.

Causal links between the management errors and the accident causes were analysed, leading to evaluation

of efficiency of the existing regulations.
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W pracy przedstawiono rezultaty badan numerycznych profilu aerodynamicznego NA-
CA 0018 w zakresie malych liczb Reynoldsa od 10000 do 1mln oraz w zakresie katow
natarcia od 0° do 20°. Wyniki zaprezentowano w postaci charakterystyk wspdtczynnikéw
sily nosnej i oporu w funkcji kata natarcia. Badania przeprowadzono, wykorzystujac mo-
del turbulencji k-w SST oraz hybrydowsa siatke obliczeniowa zlozona z siatki strukturalnej
w poblizu krawedzi profilu oraz siatke niestrukturalna w pozostalym obszarze domeny obli-
czeniowej. Intencja autorow pracy bylto pokazanie mozliwosci zastosowania podej$cia nume-
rycznego w badaniach profili w zakresie malych liczb Reynoldsa. Przeprowadzone badania
pokazaly, ze minimalna liczba Reynoldsa, przy ktérej warto$é¢ bledu jest akceptowalna, wy-
nosi 40000. Rezultaty badan symulacyjnych sil aerodynamicznych przedstawiono réwniez
tabelarycznie do wykorzystania w innych analizach.

1. Wstep

Amerykanski komitet doradczy do spraw aeronautyki (National Advisory Committee for
Aeronautics), przeniesiony pézniej do nowopowstalej NASA. jako jeden z pierwszych opraco-
wal rodzine czterocyfrowych profili aerodynamicznych. Ksztalt profilu opisany jest za pomoca
czterech cyfr umieszczonych po stowie NACA. Pierwsza cyfra definiuje maksymalne ugiecie linii
szkieletowej wyrazone w procentach, druga cyfra okresla potozenie strzatki ugiecia w procentach
dtugosci cieciwy poczawszy od noska profilu. Dwie ostatnie cyfry okreélaja maksymalna grubo$é
profilu wyrazona w procentach dlugosci cieciwy [1], [2]. Profile symetryczne okreslone sa jedynie
za pomocg dwbch ostatnich cyfr NACA 00XX. Ksztalt profilu mozna zdefiniowaé za pomoca
wzoru [3]

yr = 5t(0,2969v/ — 0,12602 — 0,35162% + 0,28432° — 0,10152%) (1.1)

gdzie: x — wspélrzedna okre$lajaca potozenie wzdluz cieciwy odniesiona do dilugosci cigci-
wy, Yy — wspolrzedna okreslajaca grubos¢ profilu w punkcie okredlonym przez wspdirzedna =z,
t — maksymalna grubosé¢ cieciwy odniesiona do dtugosci cieciwy.

Charakterystyki aerodynamiczne czterocyfrowych profili serii NACA badane byly juz w la-
tach 30. ubieglego stulecia. Jacobs i in. [4] opublikowali raport zawierajacy wspélczynniki sity
noénej oraz oporu szeregu profili serii NACA badanych dla liczby Reynoldsa 3 mln. Wyniki
badan tunelowych profili czterocyfrowych dla liczb Reynoldsa w zakresie od 3mln do 6 mln
opublikowano w raporcie [5].

Czterocyfrowe symetryczne profile lotnicze serii NACA sa bardzo czesto wykorzystywane
przy projektowaniu wirnikéw sitowni wiatrowych typu Darrieusa. Liczby Reynoldsa lopat te-
go rodzaju wirnikéw sa jednak duzo mniejsze w poréwnaniu z ,lotniczymi”. Niewielkie wirni-
ki o érednicy 1m pracuja przy Sredniej licznie Reynoldsa na poziomie od 40tys. do 170 tys.
[6]-[8]. W przypadku wigkszych wirnikéw o $rednicy 17 m liczba Reynoldsa dochodzi do 3 mln
[9]. Do dzi$ jedynym dostepnym zrédlem zawierajacym charakterystyki aerodynamiczne profili
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w szerokim zakresie liczb Reynoldsa od 10 tys. do 10 mln jest raport Sheldahla i Klimasa [10].
Oczywiscie dostepne sa réwniez wyniki innych badan dotyczacych profili NACA XXXX, sa one
jednak ograniczone np. do jednego profilu czy tez do jednej liczby Reynoldsa [11].

W badaniach osiagéw aerodynamicznych wirnikéw sitowni wiatrowych Darrieusa wykorzy-
stuje sie metody numeryczne dynamiki ptynéw. Oplyw tego rodzaju wirnika jest bardzo ztozony
i zwykle nie moze by¢ rozwazany jako stacjonarny. Dodatkowo geometria wirnika bardzo utrud-
nia opracowanie siatki strukturalnej w jego otoczeniu [7]. Dlatego zazwyczaj stosowana bywa
siatka obliczeniowa hybrydowa ztozona z siatki strukturalnej w poblizu krawedzi topat oraz siatki
niestrukturalnej w pozostalym obszarze [12]. Dotychczasowe badania potwierdzaja réwniez duza
skuteczno$¢ modelu turbulencji k-w SST. Pozwala on na otrzymanie wiarygodnych rezultatow
badan symulacyjnych topat wirnika. Obliczenia prowadzone z wykorzystaniem tego modelu sa
z reguly stabilne.

Symulacje optywu profilu NACA 0018 z wykorzystaniem programu ANSYS CFX przeprowa-
dzili miedzy innymi Wiklak i Smolny [13]. Obliczenia te obejmowaly liczby Reynoldsa w zakresie
od 1,5 -10% do 10°. Hassan i in. [14] badali profil NACA 0018 w zakresie liczb Reynoldsa od
300000 do 1000000 oraz w zakresie katéw natarcia od 0° do 25°. Symulacje przeprowadzone
przez Wiklaka i Smolnego wykonane byty dla waskiego zakresu liczb Reynoldsa, natomiast ba-
dania Hassana i in. przeprowadzono, stosujac siatke strukturalna w calej domenie obliczeniowe;.

Celem tej pracy jest pokazanie, w jaki sposéb dwuréwnaniowy model turbulencji k-w SST
oraz siatka hybrydowa radzg sobie z wyznaczeniem charakterystyk aerodynamicznych profilu
aerodynamicznego NACA 0018 w szerokim zakresie malych liczb Reynoldsa w przedziale od 10*
do 107.

2. Model numeryczny

Badania numeryczne przeprowadzono dla symetrycznego profilu aerodynamicznego NACA
0018 o dlugosci cieciwy 1 m. Do obliczen wykorzystano domene obliczeniowa w ksztalcie litery C
o wymiarach podanych na rys. 1. Domena obliczeniowa o takich parametrach nie wplywa na
rezultaty numeryczne sit aerodynamicznych [14].

Velocity inlet

Pressure outlet

/
Dlm

12,5m

-

Rys. 1. Domena obliczeniowa

Siatka obliczeniowa ztozona jest z siatki strukturalnej w poblizu krawedzi profilu oraz z siatki
niestrukturalnej w pozostalym obszarze. Obwdd profilu podzielono na 150 elementéw o jedna-
kowej dlugosci. Siatka strukturalna ztozona jest ze 100 warstw, za$ tempo wzrostu warstw siatki
strukturalnej wynosi 1,1. Grubo$é pierwszej warstwy siatki strukturalnej wynosita 2,3 - 10° m.
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Taka grubo$¢ pierwszej warstwy siatki umozliwiata utrzymywanie parametru wall y+ na pozio-
mie < 1. Liczba elementéw siatki o podanych parametrach wynosi 18 tys. elementéw (rys. 2).
Szczegbtows analize wrazliwosci wspotcezynnikéw sit aerodynamicznych ze wzgledu na zagesz-
czenie elementéw siatki przedstawiono w pracy [15].
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Rys. 2. Siatka obliczeniowa

Obliczenia wspolczynnikow sit aerodynamicznych profilu NACA 0018 przeprowadzono dla
szeregu katéw natarcia w zakresie od 0 do 20 stopni z krokiem réwnym 1°. Dla kazdego kata
natarcia profil obracany byt wzgledem domeny obliczeniowej i dla danego potozenia generowana
byta nowa siatka.

Na krawedziach domeny obliczeniowej nadano warunki brzegowe: welocity inlet oraz pres-
sure outlet (rys. 1), za$ na krawedziach profilu zadany byl warunek wall. Na wlocie zalozono
intensywno$¢é turbulencji réwna 0,5% oraz skali turbulencji 0,001 m.

Do analizy numerycznej wybrano model turbulencji k-w SST (ang. shear stress transport),
ktéry do uktadu usrednionych réwnan Naviera-Stokesa wprowadza dwa dodatkowe réwnania
transportu, jedno dla energii kinetycznej turbulencji oraz jedno dla stopnia jej dyssypacji. Model
turbulencji k-w SST wybrano ze wzgledu na stosunkowo doktadne odwzorowywanie turbulencji
w warstwie przysciennej, jak rowniez na maltg czuto$¢ na warunki brzegowe turbulencji na wlocie.

Rezultaty numeryczne wspotezynnikow sit aerodynamicznych poréwnano z eksperymentem
Sheldahla i Klimasa [10].

3. Rezultaty analiz aerodynamicznych przedstawione w postaci charakterystyk
aerodynamicznych

Na rysunkach 3-5 przedstawiono wspotczynniki sit aerodynamicznych dla profilu NACA 0018
dla trzech przyktadowych liczb Reynoldsa w zakresie katéw natarcia od 0° do 20°. Rezultaty
pokazuja, ze wraz ze wzrostem liczby Reynoldsa wzrasta doktadnosé rozwigzania numerycznego.
W przypadku najmniejszej z badanych liczb Reynoldsa (10 tys.) wspélezynniki sity nosnej sa
zbiezne 7z eksperymentem jedynie w waskim zakresie katéow natarcia.
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Rys. 3. Charakterystyki wspétezynnika sity no$nej oraz oporu dla profilu NACA 0018 dla liczby

CL

Reynoldsa 10 tys.

CL

Re = 3,60E+05

——&— obliczeniowe
—&— doswiadczalne

4 6 8 10 12 14 16 18

« (deg)

20

0.3

0.25

0.2

[=]

8015

0.1

0.05

cb
Re = 3,60E+05

20
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Rysunki 6 i 7 przedstawiaja charakterystyki wspoétczynnikéw sity nosnej oraz oporu w calym
badanym zakresie liczb Reynoldsa oraz w calym zakresie badanych katow natarcia. Na rysunku 6
wyraznie widaé, ze uzyskane rezultaty numeryczne wspotczynnika sity nosnej znaczaco odbiega-
ja od wynikéw eksperymentalnych dla najmniejszych badanych liczb Reynoldsa. Warto réwniez
zauwazy¢, ze spadek silty nosnej po przekroczeniu krytycznego kata natarcia jest gwaltowniej-
szy w przypadku rezultatéw numerycznych. Ponadto, analizujac wykresy wspotczynnika oporu,
przedstawione na rysunku 7, mozna stwierdzié¢, ze przyrost tego wspdtczynnika w funkcji kata
natarcia jest wigkszy w przypadku wynikéw numerycznych.

(b)

fes slpha o

Rys. 6. Charakterystyki wspélczynnika sity nosnej w calym badanym przedziale liczb Reynoldsa oraz
katéw natarcia: (a) rezultaty numeryczne, (b) rezultaty do$wiadczalne

(a) (b)

Rys. 7. Charakterystyki wspolczynnika oporu w calym badanym przedziale liczb Reynoldsa oraz katéw
natarcia: (a) rezultaty numeryczne, (b) rezultaty do$wiadczalne

Aby poréwnaé ze soba wspoélczynniki sity nosnej oraz oporu przedstawione na rysunkach 6
i 7, sporzadzono wykresy btedéw (rys. 8 i 9), ktore dla wspdlezynnika sity nosnej oraz oporu
zdefiniowano odpowiednio

AC’L |CL oblicz — CL doéw|
oCr = = %
5 1CLdoso] |CL dosw| 7 (3.1)
ACp = |Cpoblic: — Cp dosw|

Na rys. 8 przedstawiono mape bledu wzglednego §Cr. Dla wiekszej przejrzystosci zakres skali
btedu ograniczono do 200%. Warto zwrécié¢ uwage, ze w niektérych miejscach wartosé tego bledu
jest wysoka, na co wplyw maja wartoSci odniesienia, ktére niekiedy sa bliskie zeru (w szczeg6l-
nosci dotyczy to maltych katéw natarcia). Dla najmniejszych badanych liczb Reynoldsa wartosé
btedu wzglednego nie spada ponizej 50%. Do oceny tego wspélezynnika, ze wzgledu na liczne
wystapienia wartosci wspdélczynnika oporu bliskich zeru, wybrano definicje btedu bezwzgled-
nego, r-nie (3.1)2. R6znymi odcieniami koloru czerwonego oznaczono punkty, w ktérych blad
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przekraczal wartos¢ 0,02. Najwicksze bledy zaobserwowano w poblizu krytycznego kata natar-
cia. Podobnie jak w przypadku wspétczynnika sity noénej, najwicksze bledy zaobserwowano dla
najmniejszych analizowanych liczb Reynoldsa. Dla liczb Reynoldsa powyzej 360 000 wystepuja
coraz wigksze btedy w zakresie katow 15°-20°.
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Rys. 9. Blad bezwzgledny ACp

4. Podsumowanie

Celem niniejszych badan byta analiza charakterystyk wspoétczynnikéw aerodynamicznych
profilu NACA 0018 w zakresie malych liczb Reynoldsa. Badania przeprowadzono, wykorzystu-
jac model turbulencji k-w SST oraz hybrydows siatke obliczeniowa. Zamierzeniem autoréw tej
pracy byto udowodnienie, do jakiego zakresu liczb Reynoldsa oraz do jakiego zakresu katéw
natarcia prezentowana tu metoda daje akceptowalne rezultaty wspdétczynnikéw sity nosnej oraz
oporu. Badania pokazaly, ze granica stosowalnosci wykorzystanej metody jest liczba Reynoldsa
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40000, natomiast zakres akceptowalnego kata natarcia rosnie wraz ze wzrostem liczby Reynold-
sa. W przypadku liczby Reynoldsa 40 000 metoda daje akceptowalne rezultaty do kata natarcia
réwnego 8°, natomiast dla liczby Reynoldsa 1 mln do kata natarcia rownego 14°.

Otrzymane rezultaty wspotczynnikow oporu sa zgodnie z oczekiwaniem zawyzone. Wynika
to bezposrednio z zastosowanego podejscia — wyboru modelu turbulencji, ktéry uwzglednia cata
warstwe przysScienna jako turbulentna. Bardziej fizyczne rezultaty powinien w tym przypadku
zapewni¢ model przejscia laminarno-turbulentnego. Analiza charakterystyk aerodynamicznych
przy wykorzystaniu tego modelu turbulencji stanowi dalszy cel badan.

Wyniki przedstawione w tej pracy stanowia pierwsza probe opracowania bazy danych charak-
terystyk wspotczynnikow aerodynamicznych sily nosnej i oporu dla profili symetrycznych serii
NACA. Celem opracowania takiej bazy danych jest oszacowanie wrazliwosci uproszczonych me-
tod aerodynamicznych wykorzystywanych do wyznaczania sit aerodynamicznych topat sitowni
wiatrowych typu Darrieusa.
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Dodatek A — Wspdélczynniki sily nosnej
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Dodatek B — Wspélczynniki oporu
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Analysis of aerodynamic properties of the NACA 0018 airfoil in a low Reynolds
number range

This paper presents results of numerical analysis of the NACA 0018 airfoil in the range of low Reynolds
numbers from 1-10* to 1-10° and in the range of angles of attack from 0° to 20°. The results are presented
as characteristics of lift and drag coefficients in a function of the angle of attack. The research was carried
out using the k-w SST turbulence model and a hybrid computational mesh composed of a structural
mesh near the airfoil edge and a non-structural mesh in the remaining area. The authors wanted to
show the possibilities of using the numerical approach for analysis of airfoils at low Reynolds numbers.
The conducted research showed that the minimum Reynolds number for which the numerical error value
was acceptable was 40000. The results of the numerical experiments of the aerodynamic forces are also
presented in a tabular form for use in other analyzes.
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Artykul stanowi prébe znalezienia prawidlowos$ci w uszkodzeniach $migla samolotu w za-
leznoéci od zakresu pracy zespolu napedowego. Wybor takiego tematu wynikal z potrzeb
okreslenia przyblizonego zakresu pracy zespolu napedowego podczas zaistnienia wypadku
lotniczego. Szczegdlnie istotne jest to w sytuacji, gdy brak jest innych mozliwych do identy-
fikacji danych dotyczacych zakresu pracy zespotu napedowego takich jak zapisy rejestrato-
réow czy zeznania wiarygodnych swiadkow. Artykul bazuje na analizie uszkodzen zaistnialych
podczas kilkunastu wypadkéw z udziatem samolotu wyposazonego w Smigta przy znanym za-
kresie predkosci obrotowej zespolu napedowego. Zrédlo tej wiedzy stanowia ogélnie dostepne
raporty PKBWL. Na tej podstawie formutowane sa ogdlne prawidtowosci dotyczace zakre-
su uszkodzen. Jednoznaczne wyniki zaburza wplyw innych czynnikéw istotnych, takich jak
np. predkosé lotu, charakter podloza, geometria zderzenia. Na tej podstawie autor prébuje
sformutowaé przyblizone ogélne prawidlowosci, okredli¢ czynniki wplywajace na niescistosé
oceny oraz wskazaé dalsze dzialania w celu osiagniecia postawionych celéw badawczych.

Stowa kluczowe: wypadek, lopata $migla, $migto

1. Wstep

7 kazdym rokiem obserwuje sie dynamiczny wzrost liczby uzytkowanych statkéw powietrz-
nych. Dotyczy to w szczegdlnosci matych statkéw powietrznych, w tym samolotow lekkich z na-
pedem Smiglowym oraz podobnie napedzanych ultralightéw. Wtasnie te samoloty dosy¢ czesto
ulegaja uszkodzeniom i wypadkom. Wynika to z wielu czynnikow, takich jak: powszechnosc¢ sto-
sowania, mata odpornosé na czynniki zewnetrzne, niskie umiejetnosci pilotéw itd. [6]. Zazwyczaj
dzieje sie¢ to w miejscach, gdzie nie ma Swiadkéw, na lokalnych ladowiskach i lotniskach. Samo-
loty te nie musza zgodnie z wlasciwymi przepisami posiadaé¢ rejestratoréw lotu, nie ma wiec
mozliwoéci odtworzenia w sposéb wiarygodny ostatnich minut lotu. Jednoczeénie zdarza sie, ze
wszelkie inne urzadzenia lub ich no$niki mogace pozwoli¢ na odtworzenie wypadku (gps, logge-
ry itp. [5]) ulegaja uszkodzeniu. Stad nie wiadomo nawet, na jakich obrotach pracowal zespot
napedowy, co mogloby mie¢ kluczowe znaczenie dla dalszej analizy.

Bezposrednim motywem wyboru tematu badan, dotyczacego wstepnej identyfikacji zakresu
pracy zespolu napedowego samolotu przed wypadkiem na podstawie charakterystyki uszkodze-
nia $migla po zdarzeniu, byt wypadek samolotu PA-220T Seneca V, SP-HIN, jaki mial miejsce
23 maja 2013 r. na poélnocnym zboczu Babiej Gory. Wobec braku dostepnoéci zapiséw urzadzen
rejestrujacych oraz niejednoznacznego i watpliwego potozenia dzwigni sterowania silnikami, w to-
ku czynnosci badawczych probowano zidentyfikowaé zakres pracy silnika (silnikéw) na podstawie
uszkodzen $migta. Okazalo si¢ jednak, ze brak jest Zrodel, do jakich mozna bytoby odnies¢ przed-
miotowe uszkodzenia. Jedynym Zrédltem byla publikacja sprzed prawie dwudziestu lat [9]. Jej
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niewatpliwa wada byla staba jakos¢ wykonanych fotografii (rys. 1) i brak precyzyjnego kreslenia
(opisu) okolicznosci wskazanych uszkodzen. Ponadto wskazane zrédlo nie okreslato typu stat-
ku powietrznego, profilu zderzenia i szeregu innych czynnikéw mogacych mieé istotny wplyw
na zakres uszkodzen. Jednostkowy charakter publikacji nie pozwala réwniez na wyciagniecie
szczegbtowszych wnioskow dotyczacych charakteru uszkodzen i nie pozwala na szersze wykorzy-
stanie w analizie wypadkow. Ponadto, jak zostanie to wskazane dalej, niektore stwiedzenia z tej
publikacji nie sg w pelni zgodne z przeprowadzona analiza.

Fot. 55. Smiglo napedzane przez silnik pracujacy na duzej mocy w chwili zderzenia z ziemig Fot. 56. Uszkodzenia $migla, kidrego silnik pracowat na biegu jatowym lub byl wytaczony
[ICAQ) [ICAC]

Rys. 1. Zdjecia zamieszczone w publikacji dotyczacej metodyki badan wypadkow4d w niewielkim stopniu
moga stuzy¢ jako material poréwnawczy do oceny predkosci zespotu napedowego na podstawie ich
uszkodzen

2. Analiza raportéw z badania zdarzen lotniczych

Dla osiagniecia zatozonych celéw badawczych wyszukano wéréd dostepnych raportow Pan-
stwowej Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych (PKBWL) zdarzenia z udzialem polskich sa-
molotéw Smiglowych [7], jedno i wielosilnikowych. Warunkiem koniecznym byta mozliwo$é iden-
tyfikacji zakresu pracy silnika niezaleznie od tego, czy byt to silnik ttokowy czy turbinowy. Do
analizy wstepnie przyjeto (generalnie) nastepujacy podzial zakresu pracy zespolu napedowego:

e lopaty w bezruchu lub ponizej predkosci biegu jalowego,
e niskie obroty lub obroty biegu jatlowego,
e wysokie obroty.

Ze wzgledu na osiagniete wyniki, w dalszej czesci opracowania zredukowano analize do dwoch
zakresow predkosci zespotu napedowego.

Ogodlnie zidentyfikowano i poddano analizie dziesie¢ przypadkéw zderzen samolotu z podto-
zem przy niskich obrotach i pieé przy wysokich. Nalezy w tym miejscu zauwazy¢, iz dla zapew-
nienia wiarygodnoéci wynikéw tej analizy wzieto pod uwage jedynie przypadki, w ktorych byta
pewnosé co do zakresu pracy silnika (silnikéw).

3. Charakterystyka uszkodzen Smigla przy niskich obrotach oraz obrotach
ponizej biegu jalowego

Cecha charakterystyczng uszkodzen smigla zatrzymanego lub pracujacego przy obrotach
znacznie ponizej biegu jalowego (zazwyczaj przy niepracujacym silniku) sa:
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e uszkodzenia tylko pojedynczej topaty przy jednoczesnym braku naruszenia innych topat,

e znieksztalcenia (podwiniecie topaty na catej dlugosci) w kierunku przeciwnym do kierunku
lotu!,

e brak duzych uszkodzen wynikajacych z ruchu obrotowego Smigla (na krawedziach natar-
cia),

e brak sladéw cieé¢ na podlozu i innych przeszkodach.

Przyktad topaty $migla nieruchomego podczas zderzenia z ziemia z charakterystycznymi uszko-
dzeniami przedstawia rys. 2.

Rys. 2. Charakterystyczne cechy uszkodzen $migta na matych obrotach zatrzymanego podczas zderzenia
z twardym podlozem z widocznymi $ladami ciagniecia podwinietej topaty, druga lopata pozostalta
nienaruszona [Zrédlo: Raport nr 91/05 PKBWL]

Podobny stan uszkodzen wystepuje, gdy $miglo ma niewielkyg predkosé obrotows ponizej
biegu jalowego. W takich okoliczno$ciach réwniez nie zostajg uszkodzone wszystkie lopaty. Smi-
glo ze wzgledu na maltg predkosé obrotowa szybko wyhamowuje, minimalizujac uszkodzenia
zaréwno samego Smigta, jak i podloza. Nieznacznie wigksze uszkodzenia moga dotyczy¢ smigiet
napedzanych silnikami turbinowymi. Ich predko$é na biegu jalowym jest zazwyczaj wyzsza od
analogicznego $migta napedzanego silnikiem tlokowym. Wywiniecie topaty nastepuje na dtugo-
sci od 1/3 do calej dlugosci topaty. Wywiniecie koncéwek lopat, jak wynika z analizowanych
przyktadéw, zazwyczaj ma kierunek przeciwny do obrotéw $migla, co generalnie wydaje sie by¢é
dos¢é naturalne i zgodne z rozkltadem sit.

4. Charakterystyka uszkodzen $migla przy wysokich obrotach lub zblizonych do
maksymalnych

Zderzenia samolotu z podlozem na wysokich (maksymalnych) obrotach maja miejsce znacz-
nie rzadziej anizeli przy obrotach niskich. Wynika to z faktu, iz zazwyczaj zderzenia z ziemia
nastepuja podczas ladowania lub podejscia do ladowania. W takich okolicznosciach obroty silnika
samolotu sa zredukowane. Inaczej wyglada sytuacja, gdy zderzenie z ziemia nastepuje podczas

1Jest to zgodne z ustaleniami zawartymi w pracy [9].
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przelotu lub startu. Dotyczy¢ to moze takze sytuacji przeciagniecia samolotu. Wtedy obroty
silnika sa wysokie, a nawet w pewnych okolicznosciach maksymalne.

Uszkodzenia topat przy wysokich obrotach sa ze swej natury wicksze anizeli przy obrotach
niskich. Wynika wprost z duzych obrotéw $migta i zazwyczaj wickszej predkosci samolotu. Skut-
kiem tego jest wieksza degradacja struktury samolotu, w tym Smigla (Smigiet), niejednokrotnie
zwigzana z oderwaniem $migta lub jego elementéw (lopat). Dochodzi do tego uszkodzenie piasty
$migta lub co najmniej kotpaka. Takich uszkodzen nie spotyka sie przy niskich obrotach. Typowy
przyktad uszkodzenia $migta przy duzych obrotach ilustruje rys. 3.

Rys. 3. Charakterystycznie duze uszkodzenia $migta pracujacego na wysokich obrotach po zderzeniu
z twardym podlozem (skala); émiglo oderwane od samolotu i pozbawione jednej lopaty
[zrodlo: Raport nr 660/13 PKBWL]

Kolejna charakterystyczna cecha jest duza liczba Sladéw uderzen topat o podloze (cieé [3]),
a nawet o utwardzone elementy infrastruktury. Charakteryzuja sie one duzymi zniszczeniami
wynikajacymi z energii Smigta na duzych obrotach. Dotyczy to w szczegdlnosci zderzen z pod-
tozem pod malym katem, kiedy nie mam miejsca nagte wyhamowanie obrotéw, w szczegdlnosci,
jesli podloze jest migkkie (ziemia). Przyktad takich sladéw przedstawia rys. 4.

Jak wynika z tresci jedynej publikacji na ten temat [9], skutecznym sposobem ustalenia
zakresu pracy silnika turbo$miglowego jest takze okreslenie kata ustawienia lopat $migta na
podstawie:

e odciskow na korpusie i nakretkach $migta,

e ilosci oleju w komorze skoku cylindra-sitownika zamiany kata ustawienia Smigta,

e odciskow tloka na gladzi cylindra-sitownika,

e polozenia mechanizméw zmiany skoku.

Jednoczesnie na podstawie §ladéw $migla pozostawionych na ziemi (rys. 4) mozna w przy-
blizeniu okresli¢ jego predkos¢ obrotowa w momencie zetkniecia z ziemig zgodnie ze wzorem

57,3V [ 52|
N=—"%—/—
L [Nt]
gdzie: V — predkosé samolotu, L - odleglosé miedzy sladami, Nt — liczba topat.
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Rys. 4. Slady cie¢ na miekkim podlozu uszkodzonych lopat pracujacych na wysokich obrotach
[zr6dlo: Raport nr 692/15 PKBWL]

5. Czynniki majgce wplyw na charakterystyke uszkodzen smigta

Jak wynika z przeprowadzonej analizy, jest wiele czynnikéw poza obrotami $migta majacych
istotny wplyw na obraz jego uszkodzen i wtasciwa identyfikacje wynikow analizy. Zasadnym
wydaje sie wziecie ich pod uwage — indywidualnie — przy analizie kazdego wypadku. Naleza do
nich w szczegdlnosci:

e predkosé postepowa samolotu,
predko$¢ opadania samolotu,
charakterystyka lotu samolotu (lot ptaski, zakret, korkociag itd.),
kat zderzenia z podlozem,
geometria zderzenia i jego przebieg (wbicie w podloze, obroét, kapotaz itp.),
charakterystyka podloza pod wzgledem twardosci, spoistosci, jednorodnosci struktury,
zaburzenia i dodatkowe uszkodzenia wynikajace ze zderzenia z elementami infrastruktury
[4],

e liczba $migiel, ich budowa i kolejno$¢ kontaktu z podtozem.

W otrzymanych wynikach watpliwosci budzi réwniez relatywnie mata liczba przebadanych
zdarzen (w sumie pigtnascie). Nalezy oczekiwaé, iz w przypadku poddania analizie kilkakrotnie
wiekszej liczby wypadkdéw osiagnie sie precyzyjniejsze wyniki badan. Dodatkowym elementem
bedzie uwzglednienie wskazanych powyzej czynnikéw.

6. Podsumowanie

e Mozliwe jest z duzym prawdopodobienstwem okreslenie zakresu predkosci obrotowej Smigta
na podstawie charakterystyki jego uszkodzen.
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10.

11.

Narzedzie to jednak nalezy traktowaé jako uzupelnienie lub jako narzedzie weryfikujace
inne metody badawcze. Mozliwe jest do zastosowania w szczegdlnosci przy braku danych
z innych zrédet.

Wiasciwa weryfikacja wymaga duzej praktyki badajacego i uwzglednienia szeregu osobnych
czynnikow.

Jednoznaczna identyfikacje zaburzaja takie czynniki, jak: predkosé¢ samolotu, charakte-
rystyka lotu, kat zderzenia z podlozem, geometria zderzenia, sposéb przemieszczania sie
samolotu po zderzeniu, charakterystyka podloza, zderzenia z elementami infrastruktury,
liczba topat i budowa $migiet.

Prowadzac dalsze badania, nalezy uwzgledni¢ wskazane powyzej czynniki. Badania winny
obejmowaé wieksza liczbe réznorodnych zdarzen, na podstawie ktérych mozna okreslié
bardziej precyzyjne cechy uszkodzen z uwzglednieniem wszystkich czynnikéw.
Identyfikacja uszkodzen $migta na niskich obrotach jest zazwyczaj tatwiejsza i bardziej
jednoznaczna anizeli identyfikacja zakresu pracy $migta na duzych obrotach.
Charakterystyki uszkodzen nie sg tak jednoznacznie, jak wskazywalaby na to skapa lite-
ratura przedmiotu [9].
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Analysis of the possibility to preliminarily identify the operational range of the
propelling system of an aircraft before an accident based on characteristics of the
propeller damage afterwards

The article is an attempt to find regularities in the damage of an aircraft propeller in relation to the
range of operation of the propulsion system. The choice of the topic resulted from the need to define
an approximate range of operation of the propulsion system during an aviation accident. It is especially
essential in a situation when there are no other data concerning the range of operation of the propulsion
system such as data from recorders or statements from reliable witnesses. The article is based on the
analysis of the damage resulted from a number of accidents with an aircraft fitted with propellers with
known range of the rotational speed. The source of this knowledge are publicly available reports from
PKBWL (National Commission for the Investigation of Aircraft Accidents). They constitute a foundation
for defining general regularities concerning the type of damage. Unequivocal findings become distorted
by other essential factors, e.g. cruising speed, type of the surface and geometry of the event. Using this
information, the author tries to outline approximate general regularities, define the factors that influence
inaccuracies in the assessment and determine further actions in order to achieve the assumed research
goals.
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Artykul dotyczy analizy zarowytrzymalych nadstopow przeznaczonych na topatki lotniczych
turbin gazowych. Wieloletni rozwéj tych materialéw ma na celu przede wszystkim wzrost
odpornoéci termicznej umozliwiajacej podnoszenie osiaggdéw silnikow dzigki wzrostowi tem-
peratury gazéw spalinowych przed turbina. Mozna zauwazyé¢ mozliwosci materialowe, acz-
kolwiek coraz wyzsze z uptywem czasu, pozostaja jednak wciaz wiele do zyczenia z punktu
widzenia konstruktoréw silnikéw. Gléwnym celem artykulu bylo okreslenie zamiennikéw
materiatowych tworzywa konstrukcyjnego uzytego na topatki turbin silnika RD-33, poprzez
analize komercyjnych i ogélnie dostepnych zarowytrzymatych nadstopéw. Dzigki wezedniej-
szym pracom zespotu okreslono material, z jakiego wykonane zostaly topatki turbiny silnika
RD-33, a dzigki znajomosci jego wlasciwo$ci mechanicznych wyznaczonych w badaniach
materiatlowych mozliwym byl dobér zamiennikow materialowych o lepszych wlasciwosciach
uzytkowych, glownie wytrzymalosciowych. Do tego celu uzyty zostal program CES Edu-
Pack.

Stowa kluczowe: turbinowy silnik odrzutowy, badania materialowe, stopy zarowytrzymale

1. Wstep

Cytujac za prof. A. Maciejnym [1] mozna stwierdzié¢, iz przemysl lotniczy jest nader waz-
nym inkubatorem nowoczesnych stopoéw metalicznych. Przyktadem sg zarowytrzymale nadstopy
przeznaczone do budowy topatek lotniczych turbin gazowych, ktérych sktad chemiczny jest do-
skonalony od szes¢dziesieciu lat. Potwierdzeniem powyzszego stwierdzenia moze by¢ analiza licz-
by publikacji dotyczacych rozwoju tych materialéw sporzadzona na podstawie danych zawartych
w bazie Elsevier (rys. 1).

Latwo mozna zauwazy¢ wyrazny progres w liczbie publikacji, a tym samym wzrost zaintere-
sowan odbiorcéw stymulujacych koniecznosé badan naukowych w zakresie rozwoju materiatéw
stosowanych na lopatki turbin gazowych, w czym niebagatelny, bo okolo 30% udzial posiada-
ja materialy stosowane do budowy ltopatek lotniczych silnikéw odrzutowych. Materialy te, ze
wzgledu na warunki pracy cechowaé sie musza odpowiednig zaroodpornoscia i zarowytrzymato-
$cia prowadzacej do uzyskania odpowiedniej wytrzymalodci na pelzanie. Dlatego tez wieloletni

IRysunki zaczerpniete ze zrédel angielskojezycznych, z podaniem zrédla, pozostawiono z oryginalnymi
opisami. Wedlug autoréw i ogélnie przyjetych zasad materialy Zrodlowe nie powinny by¢ przerabiane bez
zgody ich autoréw.
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Rys. 1. Zmiana liczby publikacji dotyczaca materialéw stosowanych do budowy lopatek turbin
gazowych w latach 1996-2019
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Rys. 2. Wzrost pracy jednostkowej turbiny w funkcji temperatury przed turbing [2]*
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rozwéj tych materialéw ma na celu przede wszystkim wzrost odpornosci termicznej, umozli-
wiajacej podnoszenie osiggdéw silnikéw dzieki wzrostowi temperatury gazow spalinowych przed
turbing (rys. 2). Jednakze — jak mozna zauwazy¢ — mozliwosci materialowe, aczkolwiek coraz
wyzsze z uplywem czasu, pozostawiaja wcigz wiele do zyczenia z punktu widzenia konstruktoréw
silnikéw.

2. Stopy na osnowie niklu

Datujacy sie od polowy lat czterdziestych XX w. rozwdj materialow zarowytrzymalych na
potrzeby zastosowan lotniczych skupial sie gléwnie na tzw. nadstopach na osnowie niklu lub
kobaltu, jednakze ze wzgledu na wieksze mozliwoéci modyfikacji struktury, a tym samym wia-
$ciwosci uzytkowych materialow na bazie Ni, wiekszym zainteresowaniem naukowcéw ciesza sie
stopy na osnowie sieci regularnej centrowanej $ciennie (A1) austenitu niklowego (rys. 3).
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Rys. 3. Poréwnanie liczby publikacji w bazie Elsevier nadstopéw na osnowie niklu i kobaltu

Stopy te w wiekszosci przypadkéw zawieraja 10-20% wag. chromu, do 8% wag. aluminium
z tytanem, 5-15% wag. kobaltu i malg ilo$¢ boru, cyrkonu, magnezu i wegla. Innymi czesto
stosowanymi dodatkami sa: molibden, niob i wolfram, ktore spelniaja podwojna role, tj. umac-
niaja roztworowo i tworzg wegliki. Chrom i aluminium sa konieczne, gdyz poprawiaja stabilnosé
powierzchni dzigki tworzeniu tlenkéw, odpowiednio CraO3 i AlyOg [3]. Typowy nadstop cha-
rakteryzuje si¢ ztozonym skladem chemicznym, w skitad ktérego moze wchodzi¢ nawet do 15



78

A. Kozakiewicz 1 inni

réznych pierwiastkéw chemicznych. Liczba skladnikéw wsadowych wplywa na niemal nieogra-
niczone mozliwosci sktadu chemicznego implikujacego zmiany w budowie fazowej wpltywajacej
z kolei na wlasciwosci uzytkowe. W samych Stanach Zjednoczonych, pomimo bardzo silnej kon-
kurencji, na rynku znajduje sie ponad sto gatunkéw nadstopéw niklu [4].

Materiaty te przechodzily na przestrzeni lat ewolucje technologiczna, sprowadzajaca sie do
modyfikacji stabilnoéci struktury krystalicznej majacej na celu uzyskiwanie jak najwyzszych
wlasciwosci zarowytrzymalych oraz odpornoéci na pelzanie przy jednoczesnej wysokiej odpor-
nosci erozyjnej i odpornosci na kruche pekanie. Poczatkowo materialy te wytwarzano za pomoca
obrobki plastycznej, osiagajac dla nadstopéw wytwarzanych tg technologia poziom temperatury
pracy zapewniajacy wytrzymalosé 140 MPa w czasie 100 godzin réwny 900°C (rys. 4.) Dalsze
zwiekszanie parametrow eksploatacyjnych materialéw topatek mozna bylo uzyskaé, stosujac ka-
naly chlodzace wewnatrz lopatek turbin (rys. 5.), co spowodowalo wzrost temperatury gazéw
przed turbing do poziomu ponad 1100°C. Oczywiscie zastosowanie skomplikowanych geome-
trycznie wewnetrznych kanatéow, umozliwiajacych przeptyw czynnika chtodzacego, uniemozliwit
jednoczesnie stosowanie obrébki plastycznej jako metody wytwarzania topatek. Od potowy lat
piecdziesiatych XX w. az do chwili obecnej zdecydowana wiekszo$é¢ lotniczych topatek turbino-
wych wytwarzana jest za pomoca odlewania (rys. 4).
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Rys. 4. Wzrost temperatury pracy nadstopéw niklowych powiazany z technologia wytwarzania
topatek [4]

Technologiami odlewniczymi i pdzniejsza obrébka cieplna, polegajaca na przesycaniu i sta-
rzeniu, uzyskuje sie wielofazowa strukture ztozona z osnowy roztworu statego na bazie niklu
umocnionego wydzieleniami nadstruktury 7/ oraz weglikami. Dobér parametréw obrébki ciepl-
nej, gtéwnie temperatury i czasu przesycania i starzenia, pozwala na sterowanie strukturag —
udzialem poszczegélnych faz, a tym samym wplywa na mozliwosci sterowania wlasciwoscia-
mi uzytkowymi materiatu, bedacymi wypadkowa morfologii i liczby poszczegdlnych sktadnikdw
strukturalnych (rys. 6). Ogdlnie procesy metalurgiczne powinno prowadzié¢ sie, aby osiagnaé
w strukturze materiatu topatki drobnoziarnista strukture ziarnista z poréwnywalnym udziatem
faz v i 4/ wzmocniona dyspersyjnymi wydzieleniami weglikéw rozmieszczonych réwnomiernie
w calej objetosci stopu.

Wielofazowa, polikrystaliczna struktura charakteryzuje sie quasi-izotropowymi wtadciwoscia-
mi materialowymi, niezaleznymi od kierunku przytozonego obciazenia. Jednakze charaktery-
styczna cecha struktury krystalicznej jest silna zaleznos$é¢ zdolnosci do przenoszenia naprezen
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Rys. 6. Mozliwosci modyfikacji mikrostruktury nadstopu niklu za pomoca parametréw obréobki
cieplnej [3]
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mechanicznych lub odksztalcen w zaleznosci od kierunku dziatania sit wzgledem kierunku krysta-
lograficznego struktury materiatlu obciazonego zewnetrznym wymuszeniem masowym. Na pod-

stawie wynikéw badan rosyjskich monokrystalicznych stopéw ZhS32 i ZhS36 zamieszczonych
w pracy [5] mozna zauwazy¢, iz odksztalcenie materiatlu probki zorientowanej wzdluz kierunku
(001) poddanej obciazeniu cyklicznie zmiennemu jest kilkukrotnie mniejsze anizeli odksztalcenie
tego samego materialu poddanego obciazeniu wzdluz kierunku (011) (rys. 7).
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Rys. 7. Wplyw orientacji krysztalu na zmiany krzywych o-¢ podczas obciazen cyklicznie zmiennych [5]

Ta prosta i od dawna znana wlasciwo$¢ materialow krystalicznych stata sie podstawsa kolejne-
go kroku na drodze rozwoju materiatu topatek turbin silnikéw odrzutowych. W celu zwigkszenia
wytrzymalosci, szczegdlnie na obciazenia masowe pochodzace od sit odérodkowych, do produkcji
topatek za pomoca topienia i odlewania wprowadzono zabiegi pozwalajace na wzrost krysztatéw
kolumnowych o odpowiedniej orientacji krystalograficznej wzdtuz piora topatki czy tez w ostat-
nich latach zabiegi wytwarzania topatek z monokrysztalow o orientacji krystalograficznej po-
zwalajacej na maksymalne dopuszczalne obciazenia struktury danego materiatu (rys. 8).

air engine blade direct crystallization nickel super alloys material
| [ air engine blade monocrystalline nickel super alloys material

(a) (b) 2 Ty
4 . air engine blade polycrystalline nickel super alloys material

Liczba publikaciji

Rok publikacii

Rys. 8. Lopatki turbin o strukturze (od lewej) monokrystalicznej, krysztaléw kolumnowych
i polikrystalicznej [6] oraz poréwnanie liczby publikacji w bazie Elsevier dotyczacych struktur
krystalicznych materiatow topatek

Ewidentnym dowodem wplywu orientacji krystalograficznej struktury ziarnistej na podnie-
sienie wlasciwosci uzytkowych nadstopéw niklu uzywanych do produkeji topatek turbinowych
silnikéw lotniczych jest poréwnanie wlasciwoéci odpowiednika badanego w niniejszej pracy sto-
pu MAR-M 200 po tradycyjnych zabiegach topienia i odlewania oraz obrobki cieplnej tworzacej
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wielofazowa drobnoziarnistg strukture polikrystaliczng, a takze tego samego materiatu po krysta-
lizacji kierunkowej prowadzacej do utworzenia w materiale topatki odpowiednio zorientowanych
krysztaléw kolumnowych (tabela 1).

Tabela 1. Por6wnanie wybranych wlasciwosci stopu MAR-M 200 o strukturze polikrystalicznej
i krysztaléw kolumnowych (na podstawie bazy CES EDU Pack)

e, Struktura Krysztaly
Wiasciwos¢ stopu polikrystaliczna | kolumnowe
E [GPa] 215-225 125-135
Ry2 [MPa] 755-925 770-950
R,, [MPa] 835-1030 900-1100
R. [MPa] 755-925 770-950
A [%] 5-9 7-13
Hv 300-450 300-450
Z,; (dla 107 liczby cykli) [MPal 330-515 360-550
Ki. [MPay/m] 120-150 120-150
max. temp. pracy [°C] 815-983 807-987

Dalszy rozwéj materiatéw stosowanych na topatki turbin silnikéw lotniczych zmierza w kie-
runku domieszkowania materiatu topatek metalami przejéciowymi takimi jak hafn, ren czy tan-
tal, ktorych wegliki charakteryzujace sie wysoka temperatura topnienia (TayHfCs; — 4215°C),
umacniajac strukture stopu, podnosza jednocze$nie temperature pracy nawet do poziomu
1343°C dla stopéw utwardzanych dyspersyjnie tlenkami (ODS) [7] wytwarzanych za pomoca
metalurgii proszkéw (rys. 9a). Inna droga prowadzaca do poszukiwan struktur pozwalajacych
na dlugotrwalg prace w wysokich temperaturach jest tworzenia kompozytéw o osnowie nadsto-
péw niklowych zbrojonych wiéknami wolframowi (rys. 9b), jednakze na chwile obecna brak jest
doniesien o aplikacyjnym zastosowaniu tych materiatéw.

®

Rys. 9. Ultradrobnoziarnista struktura nadstopu ODS na bazie niklu otrzymana za pomoca metalurgii
proszkéw (a) oraz widok kompozytu na bazie nadstopu niklu wzmacnianego wiéknem
wolframowym (b) [8]
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3. Okre$lenie zamiennikéw materialowych

W celu okredlenia zamiennikow materiatowych tworzywa konstrukcyjnego uzytego do budowy
topatek TWC i TNC silnika RD-33 nalezy przeprowadzi¢ analize¢ posrdéd komercyjnych i ogdlnie
dostepnych zarowytrzymaltych nadstopdow.

Dzigki wcze$niejszemu okresleniu materiatu, z jakiego wykonane zostaly topatki turbiny silni-
ka RD-33 oraz znajomosci jego wlasciwosci mechanicznych wyznaczonych w badaniach materia-
towych, mozliwy jest dobér zamiennikéw materiatowych o lepszych wtasciwosciach uzytkowych,
gltéwnie wytrzymatosciowych. Do tego celu uzyty zostat program CES EduPack. Program ten
jest jedna baza danych materialéw konstrukcyjnych, ktérych dobér mozna rozpatrywaé wielowat-
kowo, poczynajac od ich sktadu chemicznego, przez wtasciwosci wytrzymatosciowe, termiczne,
a nawet ekonomiczne.

Doborowi materialu towarzyszy proce projektowania na wszystkich mozliwych etapach.
Ogromna réznorodno$é¢ dostepnych materialow sprawia jednak, iz wybdr jednego, konkretne-
go materiatu jest czesto procesem bardzo zlozonym. Rozwijajaca si¢ standaryzacja umozliwia
wprawdzie jego skracanie, ale z drugiej strony nieustannie pojawiaja sie materialy nowe lepsze
stopy, coraz wytrzymalsze polimery i ceramiki, coraz bardziej ztozone kompozyty. Projektant po-
trzebuje wiec dodatkowych wskazdéwek pomagajacych mu poruszac sie po tym labiryncie roznych
mozliwosci. Wskazéwkami tymi sa ograniczenia, jakie w kazdym ze stadiow procesu projektowe-
go stawia sie przy wyborze materiatu i jakie powstaja jako rezultat optymalizacji wlasciwosci
uzytkowych i kosztéw wyrobu. Pierwsze ograniczenia, takie jak: temperatura pracy, sSrodowisko
itp., narzuca sie juz w projekcie wstepnym. Mieszczaca sie w nich grupa materiatéw kandyduje
sie do nastepnego stadium. Zawezanie tej listy materialow wymaga teraz zastosowania jakich$
technik optymalizacji. Problem nie polega juz na tym, ktéry material spelnia wymagania, ale
ktory speini je lepiej. Pojawia sie konieczno$é iteracji; rzadko kiedy material o najlepiej pasu-
jacych wtadciwodciach bedzie materiatlem, ktory najtaniej mozna uformowaé, taczy¢ i obrobié
wykanczajaco. Potrzebna jest optymalizacja innego rodzaju — znalezienie kompromisu miedzy
wlasciwosciami i kosztami catkowitymi. T'worzenie projektu szczegdélowego mozliwe jest dopiero
wtedy, gdy lista mozliwych materiatéow dla kazdej czesci jest zredukowana do jednego lub do bar-
dzo niewielu tworzyw. Dane materialowe sa potrzebne na kazdym etapie procesu projektowego.
Tworzac projekt koncepcyjny, projektant potrzebuje przyblizonych danych dla mozliwie naj-
wiekszej liczby materiatow. Wszystkie mozliwosci sa jeszcze otwarte: dla jednej opcji najlepszy
moze by¢ material polimerowy, a dla innej metaliczny, pomimo ze chodzi o te sama funkcje. Na
tym etapie problemem nie jest doktadnos$¢ danych, lecz tylko ich przedzial i dostepnoéé. Z drugiej
strony istnieje potrzeba, by zakres danych byl na tyle szeroki, aby pozostawié¢ projektantowi jak
najwiekszg swobode w rozpatrywaniu alternatywnych rozwiazan. Przy opracowywaniu projektu
ogblnego sa potrzebne dane o wickszym stopniu szczegdétowosci i doktadnosci, lecz dla znacz-
nie wezszego podzbioru wstepnie wybranych materialéw, ktére mozna znalezé w podrecznikach,
poradnikach lub komputerowych bazach danych. W etapie koncowym, tzn. projekcie szczegolto-
wym, wymagana jest jeszcze wieksza dokltadnosé i szczegdltowosé, lecz juz tylko dla jednego badz
nielicznych materiatéw. Takich danych najlepiej szuka¢ w publikacjach wydawanych przez pro-
ducenta konkretnego materiatu. Witasciwosci takiego materialu moga rézni¢ sie nieco od siebie
w zaleznodci, od jakiego sa producenta. W fazie projektowania szczegdtowego nalezy zidentyfi-
kowaé producenta materiatu i dane materialowe pochodzace wlasnie od niego oraz uzywaé jego
danych do ewentualnych obliczen. Niekiedy jednak to nie wystarczy i jezeli czesé jest wyjatkowo
odpowiedzialna (tzn. jej uszkodzenie w takim czy innym sensie mogloby by¢ katastrofalne), pod
rozwage nalezy wzia¢ mozliwos¢ wykonania wlasnego pomiaru krytycznej wlasciwosci na prébce
materiatu od wybranego producenta. Problem materiatowy nie koticzy sie z chwila rozpoczecia
produkcji. Wyroby ulegaja uszkodzeniom w czasie eksploatacji. Takie uszkodzenia niosa w so-
bie cenne informacje. Producent, ktéry nie interesuje sie zbieraniem danych o wadach wtasnego
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produktu, jest nieodpowiedzialny. Prawie zawsze dane takie wskazuja na jakis blad zwiazany
z zastosowanym materiatem. Pewna zmiana w konstrukeji badZ zmiana materialu moze te wade
wyeliminowac.
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Rys. 10. Grupy materialow kostrukeyjnych w bazie CES EduPack dostepych do analizy zamiennikow
stopu ZS6-K (MAR-M 200), z ktérego wykonane sa topatki turbiny silnika RD-3322

2Wiyniki dotyczace poréwnania wlasnoéci materialéw oparte sg o oryginalne angielskojezyczne bazy
i dlatego posiadaja opis w jezyku angielskim.
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Biorac pod uwage powyzsze wytyczne, analizie ewentualnych zamiennikéw stopu ZS-6U
(MAR-M 200), z ktérego wykonane sa topatki TWC i TNC silnika RD-33, poddano wszystkie
materialy konstrukcyjne dostepne w bazie CES EduPack, przyjmujac jako wstepne kryterium
podstawowy wskaznik wytrzymalo$ciowy, jakim jest modul Younga oraz cene materiatu, od-
niesione do ich gestosci jako parametru priorytetowego w konstrukcjach lotniczych, gdzie dazy
sie do maksymalnego obnizenia masy wtasnej poszczegdlnych elementéw statku powietrznego
(rys. 10).

Tak szeroka grupa tworzyw konstrukcyjnych — poczawszy od pian, poprzez materiaty natural-
ne, szkla, ceramiki, kompozyty, tworzywa sztuczne (polimery), a skonczywszy na metalach i ich
stopach — dostepna w bazie CES EduPack (okoto 30 tysiecy réznych wspoétczesnych materiatow
uzytkowanych w réznych dziedzinach techniki) wymusza zawezenie poszukiwan ewentualnych
zamiennikéw stopu ZS-6U (MAR-M 200) do materialéw o okreslonych wlasciwosciach uzytko-
wych, a w analizowanym przypadku wyznaczonych na podstawie badan wytrzymalosciowych
(tabela 2).

Tabela 2. Wtasciwosci wytrzymalosciowe materiatu topatki turbiny silnika RD-33

‘ Parametr ‘ Minimum | Maksimum ‘ Jednostka ‘

p - 8500 kg/m?

E 213 220 GPa
Ro» 643 743 MPa
Ry, 851 899 MPa

A 5 10,38 %
HV 337 367 HV

Wprowadzajac powyzsze dane (oprocz gestoéci) do bazy CES EduPack, otrzymano trzy
grupy materialéw spelniajace warunki wytrzymaltosciowe okreslone w tabeli 2 (rys. 11).
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Rys. 11. Tworzywa konstrukcyjne spelniajace wymagania wytrzymalosciowe okreslone w tabeli 2

Biorac pod uwage wymog minimalnej masy konstrukcji, determinowanej przez gestos¢ mate-
rialu, dalszej analizie poddano stopy niklu, ktére posiadaja zauwazalnie mniejsza gesto$é¢ anizeli
stopy wolframu przedstawione na rys. 12.

We wspdlezesnym projektowaniu konstrukcyjnym istotnym czynnikiem jest takze cena wy-
tworzenia danego materiatu, co przedstawiono na rys. 13.
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Rys. 12. Nadstopy niklu spelniajace wymagania wytrzymalosciowe okreélone w tabeli 2
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Rys. 13. Cena nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe okreslone w tabeli 2

Dalsza analiza ewentualnych zamiennikéw stopu ZS-6U (MAR-M 200), uwzgledniajaca
przede wszystkim parametry wytrzymalo$ciowe, ze szczegbdlnym uwzglednieniem wlasciwosci
zmeczeniowych oraz odpornosci na kruche pekanie i maksymalnej temperatury pracy, czyli nie-
zwykle istotnych, a moze i najwazniejszych parametréw materialow stosowanych na wirujace
lopatki sprezarek, wykazalta, iz zdecydowanie najlepszymi odpowiednikiem badanego materiatu
sa stopy MAR-M 432 lub MAR-M 421 (rys. 14-22). Stopy te opatentowane przez producenta
(Lockheed Martin Corporation) w roku 1995 zostaly zaprojektowane specjalnie do produkcji
elementéw silnikéw odrzutowych za pomocg odlewania: MAR-M 421 przeznaczony do odlewa-
nia tarcz turbin, natomiast stop MAR-M 432 jest dedykowany do wykonywania chtodzonych
lopatek turbin metoda odlewania.

Wtasciwosci wytrzymalosciowe, a w szczegdlnosci zarowytrzymalosé tych materialéw, pozwa-
lajaca na prace w maksymalnej temperaturze rownej 1100°C, mozna podnie$é¢ przez stosowanie
powlok barierowych chronigcych material topatki przed cieplnym i erozyjnym oddzialywaniem
strumienia gazéw spalinowych. Przykladowo, badania przeprowadzone na stopie ZS-6U pokry-
tym réznymi warstwami i bez warstw [10] wykazaly, iz w kazdym przypadku, niezaleznie od
rodzaju zastosowanej powloki, zwigkszaja sie naprezenia potrzebne do inicjacji rozwoju kruche-
go pekania w materiale topatki. Jak mozna zaobserwowaé na rys. 23, dla materiatu bez pokry-
cia proces pekania rozpoczyna sie przy naprezeniach rzedu 300 MPa, podczas gdy aluminiowo-
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Rys. 14. Maksymalna temperatura pracy nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymatosciowe
okreslone w tabeli 2

T

Nickel-chromium alloy, INCONEL 600, wrought, wire (spring)

Thermal expansion coefficient (ustrain/°C)
S

Nickel-chromium alloy, INCONEL 600, wrought, spring temper

Nickel-Cr-Co alloy, MAR-M 421, as cast

o4t

76'00 78;00 SDi)D SZEO 36;00 SSED
Density (kg/m#3)
Rys. 15. Wspotcezynnik rozszerzalnosci cieplnej nadstopéw niklu spelniajacych wymagania

wytrzymalosciowe okreslone w tabeli 2
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Rys. 16. Wytrzymalo$é zmeczeniowa nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymatosciowe
okreslone w tabeli 2
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Rys. 18. Wytrzymaloéé na zginanie nadstopow niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe
okreslone w tabeli 2
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Rys. 19. Twardo$é nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe okreélone w tabeli 2
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Rys. 20. Granica plastycznosci nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymalo$ciowe okreélone
w tabeli 2
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Rys. 23. Naprezenia powodujace kruche pekanie stopu ZS-6U pokrytego powlokami barierowymi
(prébki 2,3,4,5) oraz niepokrytego powloka ochronna (prébka 1) [10]
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Rys. 24. Poréwnanie liczby publikacji w bazie Elsevier dotyczacych powlok barierowych stosowanych na
lopatkach turbin silnikéw odrzutowych
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krzemowa warstwa podnosi naprezenia do poziomu nawet 350 MPa. Dlatego tez konieczno$é
stosowania powlok barierowych stanowi obecnie konieczny wrecz wymog zabezpieczania mate-
rialu topatek przed oddzialywaniem srodowiskowym.

Analizujac liczbe publikacji w bazie Elsevier dotyczaca powlok barierowych stosowanych na
topatki turbin silnikéw lotniczych, mozna zauwazy¢, iz najwiecej prac poswieca sie powlokom
opartym na tlenkach aluminium lub itru (rys. 24).

Przeprowadzajac jednak analize statystyczna tych publikacji, mozna zauwazy¢, iz w stosun-
ku do calkowitej liczby analizowanych doniesien literaturowych w ostatnich latach linia trendu
posiada najbardziej dynamiczny wzrost nie tylko w przypadku klasycznych, ale ciagle rozwija-
nych powtok aluminidkowych, ale takze dla powlok opartych na tlenku cyrkonu lub dla powtok
wielowarstwowych (rys. 25).

12 -
11 4 .
m Al oxides T
102 ® Y oxides v
g3 A Zroxides I I
8 8 v aluminides A
= ¢ multilayer o‘ i
(&) -
© 7.@ “ !
X 3 ol
2, 37~
- 5F1 @ |
© *vTe !l o
N 43 P K L 4 [ ,
D 3 'S " &
33 ® W A
ig ™ |
24 v —$
13 -¢v4 T
0:I L T T T T |
OMNOVODO T AN NTUOOMNOVDDO—TNMTWOLOMNOWOD
AN OO0 OO0OQOOO0O0O ™TT ™y T ™
(o)l e>)le) e oo lollollololNolNolNo oo oo oo lo oo oo
T T AN AN AN ANANANNNNNNANANANNANNANANN

Rok publikaciji

Rys. 25. Statystyczna liczba trendu dotyczaca progresu w udziale publikacji dotyczacych ochronnych
powtok barierowych

Dlatego tez wysitki naukowcow, w tym takze Polskich, koncentrujg sie na wytworzeniu wie-
lowarstwowych powtok barierowych o wielofunkcyjnych wlasciwosciach poszczegdlnych warstw.
Przyktadem moga by¢ wyniki badan uzyskane w ramach projektu ,,Nowoczesne technologie ma-
terialowe stosowane w przemysle lotniczym, segment nr 10 — Nowoczesne pokrycia barierowe na
krytyczne elementy silnika lotniczego” prowadzonego w ramach projektu Innowacyjna Gospodar-
ka przez Konsorcjum Politechniki Rzeszowskiej, Politechniki Sl@skiej, Politechniki Warszawskiej
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i Politechniki Lubelskiej. Pokrycia takie pozwalaja na podniesienie temperatury gazoéow przed
turbina nawet do 1500°C, podnoszac tym samym potencjalne parametry silnika.
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Rys. 26. Schemat i funkcje poszczegdlnych warstw (a) oraz widok powloki barierowej (b) wytworzonej
na nadstopie niklu [12]

4. Whnioski

W wyniku przeprowadzonych badan okreslono, iz topatki, zaréwno turbiny niskiego jak i wy-
sokiego ci$nienia, zostaly wykonane z rosyjskiego nadstopu niklu ZS6U. Jego odpowiednikiem
zachodnim jest stopom MAR-M 200.

Dobér zamiennikow materiatlowych dla tego stopu przeprowadzono w oparciu o baze da-
nych programu CES EduPack. Po okresleniu odpowiednich kryteriéw uzyskano liste mozliwych
zamiennikéw materialowych, ktére zostaly podzielone na dwie grupy:

e stopy niklu,
e stopy wolframu.

Jednak po uwzglednieniu najwazniejszego parametru w lotnictwie, czyli gestosci, ktéra odpo-
wiada za wage elementéw, zakres ten ograniczyl sie jedynie do grupy, w ktérej znajdowaly sie
nadstopy niklu. Po przeprowadzeniu dalszej analizy okazalo sie, iz stopami, ktére w najwiekszym
stopniu sprostaja stawianym im wymaganiom, sg dwa stopy opatentowane przez firme Lockheed
Martin Corporation:

e MAR-M 421,

e MAR-M 432.
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Pierwszy z nich zostal opracowany specjalnie jako stop do odlewania tarcz turbin, natomiast
drugi MAR-M 432 przeznaczony jest do wytwarzania topatek turbin metoda odlewania.

Tabela 3. Poréwnanie wlasciwosci stopéw ZS6-U oraz stopu MAR-M 432

e Stop
Wtasciwosé stopu 760 ‘ NMARM 132
Twardoé [HV] 300-450 |  410-500
Plastycznosé [%] 5-9 3-9
Granica plastycznosci [MPa)] 755-925 960-1180
Wytrzymalto$é na rozciaganie [GPa 835-1030 | 1120-1370
Maksymalna temperatura stosowania [°C] | 815-983 797-1100

W pracy rowniez zostata przeprowadzona analiza pokry¢ stosowanych na topatki, ktore
w sposéb dosé znaczacy zwigkszaja zarowytrzymatosé topatek turbin. Jak wynika z analizy,
najszybciej oraz najchetniej rozwijajace sie w obecnych czasach sa badnia dotyczace powlok
opartych na tlenku cyrkonu oraz powlok wielowarstwowych, gdyz zastosowanie ich w silniku
pozwala na zwiekszenie temperatury przed turbing nawet do 1500°C, a tym samym wzrostu
sprawnosci silnika.

10.

11.

12.
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Trends in material development of turbine blades in jet engines in turbofan
jet engine RD-33

This paper analyzes high-temperature super alloys used in production of aircraft gas turbines. Many
years of development of these materials aimed at achieving an increase in heat resistance that would allow
a boost of the performance of jet engines by increasing the temperature in exhaust gases approaching
the turbine. There are some material possibilities (that improve over time) but it is still not enough from
the point of view of engine designers. The main goal of this paper is to single out material replacements
for construction materials used to build blades of the RD-33 engine. To achieve this, we analyzed many
commercial and widely available high-temperature super alloys. Thanks to the previous work of the team,
the actual material components of the RD-33 jet engine were established. Armed with knowledge of its
mechanical properties discovered in material tests, it is possible to select material replacements with
better utility properties, focusing on heat resistance. CES EduPack program was used to achieve this
goal.






MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XTX 2020
https://doi.org/10.15632/ML2020/95-108

BUDOWA MODELU EOPATKI TURBINY WYSOKIEGO CISNIENIA
LOTNICZEGO SILNIKA TURBINOWEGO

ADAM KOZAKIEWICZ, STANISLAW KACHEL
Wojskowa Akademia Techniczna, Wydzial Mechatroniki i Lotnictwa, Warszawa

e-mail: adam.kozakiewicz@uwat.edu.pl; stanislaw.kachel@uwat.edu.pl

KATARZYNA KOZAKIEWICZ

Engineering Design Center, Warszawa

Artykut poswiecony jest budowie modelu topatki turbiny wysokiego ci$nienia lotniczego silni-
ka turbinowego. Przedstawiono ide¢ procesu projektowania topatki turbiny i w tym obszarze
parametréw wlasnych turbiny, ktére zawarto w analizie charakterystyk turbin. Przedstawio-
no charakterystyki dotyczace zmian gtéwnych parametréw wilasnych turbiny, tzn. masowego
natezenia przeplywu, pracy jednostkowej, sprawnosci, obciazenia czy rozprezu turbiny od
parametréw eksploatacyjnych. Przeanalizowano proces tworzenia modelu topatki w oparciu
o inzynierie odwrotna i parametryzacje modelu dla potrzeb ponizszej pracy. Algorytm two-
rzenia modelu parametrycznego zostal zbudowany w jezyku GRIP dla systemu Siemens NX.
Zawarto najwazniejsze zalety modelu parametrycznego wraz z matematycznym réwnowazni-
kiem wyboru wariantu procesu modelowania obiektu wirtualnego. Przedstawiono efekt bu-
dowy modelu w postaci wydruku topatki w 3D. Uzyskany model bedzie podstawa dalszych
badan w zakresie charakterystykach aerodynamicznych dotyczacym pojedynczej topatki, jak
rowniez palisady.

Stowa kluczowe: silnik turbinowy, turbina gazowa, inzynieria odwrotna, model parame-
tryczny

1. Wstep

W kanalach palisad turbin (rys. 1) mamy do czynienia z procesem rozprezania strumienia
spalin wraz z oplywem, ktéremu towarzyszy zmiana pedu nastepstwem tego jest powstanie sity
na palisadzie. Proces zachodzacy w turbinie moze by¢ rozpatrywany z punktu przeksztalcenia
energii potencjalnej strumienia spalin wypltywajacego z komory spalania na prace mechaniczng
wirnika oraz zagadnienia oplywu lopatek ze skreceniem, czemu towarzyszy powstanie sil i strat
energii kinetycznej.

Energia potencjalna strumienia na wejsciu do turbiny jest funkcja parametréw strumienia
na wyjsciu z komory spalania, tzn. ci$nienia spigtrzenia p3 i temperatury spietrzenia 73 . To
przeklada sie na moc turbiny, r-nie (1.1). Dodatkowo moc uzyskiwana w turbinie zalezna jest od
parametréw wlasnych turbiny, tzn. wspétczynnika rozprezu na turbinie 77 i jej sprawnosci 77

PT = m,lT lT - f(Tgaﬂ’flk"vn;) (11)

gdzie: i/ — masowe natezenie strumienia spalin, 7 — praca jednostkowa turbiny (praca tech-
niczna), 7y = p4/pi — rozprez na turbinie, 1} — sprawno$¢ efektywna turbiny.

Celem uzyskania wiekszej mocy turbiny dazy sie do zwiekszenia pierwszej grupy parametrow
zwiazanych ze strumieniem na wejsciu. Cisnienie p3 jest funkcja sprezu silnika i strat w komo-
rze spalania. W przypadku parametru 73 obecny trend przy projektowaniu lotniczych zespoléw
napedowych do samolotéw bojowych prowadzi do zwiekszenia temperatury przed turbing wy-
sokiego cisnienia (rys. 2) [2], [3], [11]. Daje to mozliwo$é wzrostu pracy jednostkowej turbiny.
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Rys. 1. Zespé!t turbiny dwuprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego RD-33; A — wieniec
wirnikowy turbiny wysokiego ciénienia, B — wieniec wirnikowy turbiny niskiego ci$nienia
[fot. A. Kozakiewicz]
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Rys. 2. Zmiana temperatury przed turbina silnikéw samolotéw wojskowych [12]

Przyktad zmiany obciazenia turbiny w zaleznosci od zmiany temperatury wlotowej do turbiny na
przestrzeni lat jest pokazany na wykresie na rys. 3. Wzrost ten jest efektem zwiekszenia spraw-
nosci, redukcji strat zwiazanych z przeciekami strumienia, rozwojem inzynierii materialowej oraz
zwigkszeniem efektywnosci chtodzenia.

Parametry wlasne turbiny: masowe natezenie przeplywu spalin 7/ i wspétezynnik rozprezu
w turbinie 77 w istotny sposéb zalezne sa od geometrii palisady turbiny, ktéra zwiazana jest
z uktadem profili topatek. Projektowanie topatki turbiny jest procesem zlozonym oraz iteracyj-
nym. Zostal on przedstawiony na rys. 4. Projektowanie obejmuje zagadnienia z obszaru analizy
przeplywowej wstepnej (2D Channel Flow Analysis) i catego obiektu (3D Channel Flow Ana-
lysis). Wazna czescia calego projektu jest budowa geometrii topatki, w tym geometrii profili
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Rys. 3. Wzrost pracy jednostkowej turbiny w funkeji temperatury przed turbina [4]
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Rys. 4. Proces projektowania lopatki turbiny [13]

topatki (Airfoil Geometry Design). Kazdy z tych etapéw jest wazny z uwagi na poprawnosé
pracy calego ukltadu, ktérego miernikiem jest sprawnosé. W tym artykule autorzy skupili sie na
zagadnieniu budowy geometrii topatki w oparciu o istniejace rozwigzanie. Projekt geometrycz-
ny piéra lopatki musi zapewni¢ odpowiednia przepustowosé turbiny przy odpowiednim stopniu
rozprezania mp. Ta grupa parametréw z uwagi na istote¢ osiagéw turbiny przedstawiana jest
w postaci charakterystyk turbin, ktére zostang zaprezentowane w kolejnym punkcie pracy.
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2. Charakterystyki turbin

Warunki pracy turbiny lotniczego silnika turbinowego zmieniaja si¢ istotnie wraz ze zmiang
predkosci obrotowej wirnika oraz parametréw lotu (wysokosci i predkosci). Przy pracy turbiny
na zakresach pozaobliczeniowych zmienia sie charakter optywu jej palisad, a wraz z nimi parame-
trow strumienia wzdluz kanatu przepltywowego, w tym wartosci masowego natezenia przepltywu
strumienia spalin 7/, sprawnosci efektywnej n%., pracy jednostkowej turbiny lp oraz stopnia
rozprezania mp

', I, 0y = f(7h,n,c./u) (2.1)

Najczesciej spotykanymi charakterystykami turbin sa zaleznosci wyzej wymienionych para-
metréw turbiny (2.1) od parametréw okreslajacych zakres jej pracy. Sa one istotne podczas
doboru zespotu turbiny do silnika, jak réwniez w procesie sterowania lotniczym silnikiem turbi-
nowym. Wplywa to na wybdr zakresow eksploatacyjnych pracy silnika. Zakresy pracy turbiny,
w tym zakres eksploatacyjny, okresla sie poprzez wartos¢ predkosci obrotowej, ktéra réwniez
definiuje charakterystyki aerodynamiczne palisad turbiny.

Turbina jest projektowana na okreslony wspoétczynnik rozprezania 77, co w powigzaniu
z okreslonymi predkosciami strumienia spalin na wejsciu i wyjsciu musi zgodnie z réwnaniem
ciaglosci (2.2) odpowiadaé zmianom przekrojéw wejscia i wyjscia

*

\ZT*q()\)A (2.2)

gdzie: j = f(K',R’) — stala zalezna od wlasnosci spalin, p* — ci$nienie spietrzenia, T* — tempe-
ratura spietrzenia, ¢(A) — wzgledna gestosé strumienia, A — pole przekroju.
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Rys. 5. Rozklad zmian stopnia rozprezania w ukladzie turbiny trojstopniowej: PI, st = 7. o, — rozprez
na pojedynczym stopniu turbiny, PI, T' = 77 — calkowity rozprez w turbinie, 1 — 77, ;; dla pierwszego
stopnia, 2 — 7} ; dla drugiego stopnia, 3 — 77 ; dla trzeciego stopnia [10]

Praca turbiny poza zakresami obliczeniowymi wywotuje problemy ze statecznoscia pracy
calego silnika. Przypadek pracy turbiny wielostopniowej na zakresie ponizej wartosci oblicze-
niowej moze prowadzi¢ do procesu sprezania w jej ostatnich stopniach, co jest niedopuszczalne.
Przyktadowy rozklad zmian wspoétczynnika rozprezania w uktadzie turbiny tréjstopniowej w po-
szczegblnych stopniach przedstawiony jest na rys. 5. W ukltadach wielostopniowych turbina jest
projektowana wedlug zasady, ze w kolejnych stopniach wspélczynnik rozprezania jest wickszy
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niz w stopniu poprzedzajacym. Przyjmuje sie, ze pierwszy stopien turbiny pracuje na zakresach
Ty > L7

Istotna charakterystyka silnika turbinowego oraz zespolu turbiny jest charakterystyka ob-
rotowa, jak wczesniej wspomniano. Tego typu charakterystyke dwustopniowej turbiny niskiego
ci$nienia dwuprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego wspdtczynnika rozprezania 77 yo
i izoklin sprawnosci 13 w funkcji wzglednej kryterialnej predkosci obrotowej njy. przedstav’vio—
no na rys. 6. Na charakterystyce zaznaczono obszar eksploatacyjny pracy turbiny (obszar po-
miedzy krzywymi 1 i 2) oraz punkt obliczeniowy. Stosowanie kryterium wysokiej sprawnosci
turbiny (97 > 91%) wymusza prace przy duzych wartosciach rozprezu m} . Prowadzi to do
do$é¢ waskiego przedzialu eksploatacyjnego predkosci obrotowych silnika (T;;mw > 80%) i turbi-
ny dla analizowanej charakterystyki. Obszar spelniajacy to kryterium pracy silnika turbinowego
dla 7 yo zawarty jest w przedziale powyzej wartosci 3,0.
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Rys. 6. Charakterystyka dwustopniowej turbiny niskiego cisnienia dwuprzeplywowego turbinowego
silnika odrzutowego: 1 — dolna granica pracy zakresow ustalonych turbiny, 2 — gérna granica pracy
turbiny, ng,. — wzgledna kryterialna predko$é turbiny, B — punkt obliczeniowy [10]

Duza wartos¢ 77, v przeklada si¢ na przepustowos¢ przeplywu spalin przez turbing. Daje to
maksymalna warto$¢ masowego kryterialnego natezenia przeplywu ryg,. (rys. 7). Istotna cecha
turbin jest, ze wraz ze wzrostem rozprezu w turbinie 77 nastepuje wzrost predkosci przeptywu,
co pociaga wzrost wzglednej gestosci strumienia g(\). Odpowiednio wzrasta warto$é m’ VT /D
Wozrost ten nastepuje do momentu osiagniecia predkosci dzwicku w kanale miedzytopatkowym
turbiny, po czym dalszy wzrost 7} nie daje wzrostu ¢(\) i nie ulega zmianie r,. Zmiana
predkosci kryterialnej ng,,, w tym zakresie 77 w malym stopniu zmienia masowe kryterialne
natezenie przepltywu.

Kolejny obszar charakterystyk dotyczy stopnia obciazenia turbiny i jest zawarty w szere-
gu opracowaniach. Jedna z bardziej pelnych analiz charakterystyk obciazenia stopnia turbiny
w funkcji sprawnosci i wspélezynnika przepltywu (przedstawiona na rys. 9) zawarta jest w pra-
cy [6]. Charakterystyka obrazuje istote problemu zwiazanego z polaczeniem parametréw ter-
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Rys. 7. Zmiana kryterialnego masowego natezenia przepltywu 1y, w dwustopniowej turbinie w funkcji
predkosci kryterialnej i stopnia rozprezu [1]
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Rys. 8. Charakterystyka obciazenia stopnia turbiny w funkcji sprawnosci i wspoélczynnika przepltywu:
Ahg/U? — wspélezynnik obciazenia stopnia turbiny (spadek entalpii w turbinie do kwadratu predkosci
obwodowej), V., /U — wspdlezynnik przeplywu (skladowa osiowa predkosci przeptywu do predkosci
obwodowej) [6]
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modynamicznych z kinematycznymi strumienia z uwagi na osiagi turbiny, co wyraza sie przez
wspétezynnik obciazenia turbiny Ahg/U?. Wynika stad wniosek, ze wysoka sprawnoéé uktadu,
powyzej 90%, mozna uzyskaé jedynie przy nizszych wartosciach Ahg/U? i ograniczonym wspot-
czynniku przepltywu V, /U < 1,1. Zwigkszajac stopien rozprezania, zwieksza sie warto$é spadku
entalpii Ahg, co przektada sie na wzrost obciazenia, nastepstwem czego jest uzyskanie wigkszych
przyspieszen strumienia w palisadzie z przeplywem strumienia w zakresie naddzwiekowym. Da-
je to rowniez wzrost strat zwiazanych ze stratami falowymi i tarciem [5]. Celem ograniczenia
strat, ktore przekladaja sie na sprawnosé¢ turbiny, nalezy je projektowaé¢ w uktadach wielostop-
niowych. Przykladowe dane dotyczace rozbieznosci wartosci sprawnosci turbiny, zakladanych
(projektowanych) i uzyskanych w rzeczywistosci, przedstawione sa na wykresie na rys. 9.
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Rys. 9. Poréwnanie sprawnosci eksperymentalnych z oczekiwanymi turbin [14]

Przeprowadzona analiza jednoznacznie dowodzi, ze gldwnymi ograniczeniami wynikajacymi
z charakterystyk dla stopnia turbiny sa:

e wielko$¢ masowego natezenia przeplywu spalin 7/,
e temperatura spalin 77,
e stopien rozprezu spalin 7.

Istotnym parametrem wplywajacym na wytrzymalo$é termiczna elementéw turbiny (wien-
ca dyszowego i wirnikowego) temperatury spalin 7% (rys. 2). Drugim parametrem zwiazanym
z wytrzymaloscia jest predkosé obwodowa U, ktora bezposrednio zwiazana jest z predkoscia
obrotowa wirnika. Wplywa ona na wielko$¢ uzyskiwanych naprezen w elementach wirujacych
turbiny.

Charakterystyka obciazeniowa przedstawiona na rys. 8, moze by¢ modyfikowana i rozsze-
rzona o inne parametry, jak np.: predkos¢ kryterialng mnj czy rozprez na turbinie 7. Wyko-
rzystanie rodziny charakterystyk umozliwia bardziej dokladne okreslenie punktu optymalnego,
np. obciazenie-sprawnosé-zapotrzebowanie na wydatek spalin. Umozliwia takze, przy zadanym
kryterium, bardziej doktadne ustalenie optymalnego punktu pracy, np. dla wybranego obciaze-
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nia mozna dostroi¢ predkosé wirnika ze sprawnoscig i okresli¢ wartosé¢ lub przedzial masowego
natezeniem przeplywu.

Zmodyfikowana charakterystyka obcigzeniowa, oprdécz masowego natezenia przeplywu oraz
sprawnosci, jak na charakterystyce na rys. 8, uzupetniona jest o kryterialna predkosé¢ obrotowa
i stopien rozprezania. Charakterystyka w bardzo przejrzysty sposob pokazuje ztozonosé¢ doboru
parametréw, dotyczaca maksymalizacji pracy/energii z turbiny.
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Rys. 10. Charakterystyka obciazenia stopnia turbiny w funkcji sprawnosci i wspdlezynnika przepltywu [1]

Energia uzyskiwana przy duzych predkosciach obrotowych nie zawsze musi wiazaé sie z wy-
soka sprawnoscig oraz duzym stopniem rozprezania. Przyktadowo, na zakresie predkosci odpo-
wiadajacej wartosci 100% uzyskana sprawno$é moze by¢ nizsza niz 93%. Nalezy zauwazy¢, ze
w przypadku silnikéw lotniczych czas pracy na zakresie maksymalnym jest ograniczony z uwa-
gi na duze obciazenia termiczno-mechaniczne. Obszar wysokich sprawnosci (powyzej 93%) jest
bardzo maty i zwiazany z bardzo wysokimi parametrami pracy turbiny. Obnizenie sprawnoéci

wzaledwie” o warto$é 2%, do obszaru ponizej 91% sprawnosci turbiny, daje mozliwo$é doboru
parametréw pracy z duzg elastycznoscig.

3. Budowa modelu tréjwymiarowej topatki

Projektowanie lub odtwarzanie elementéw  sktadowych silnikéw w  systemie
CAD/CAM/CAE, ktére oparte jest o metode ,parametrycznego modelu gléwnego” pro-
wadzi do wymuszenia zmian sposobu podejscia do procesu projektowania na etapie opisu
modelu w zintegrowanym systemie CAD/CAM/CAE. Proces eliminacji bledéw pomiarowych,
majacy wplyw na ustalenie podstawowych parametréw obiektu oparty o algorytm optymalizacji
wyboru punktu [15], [16], powoduje skrécenie czasu uzyskania wirtualnego modelu przydatnego
do analizy geometrii obiektu. Algorytm tworzenia modelu parametrycznego zostal zbudowany
w jezyku GRIP. Do najwazniejszych zalet modelu parametrycznego nalezy zaliczy¢:

e climinacja niewygodnych poprawek geometrii, ktére wydtuzaja czas tworzenia modelu geo-
metrycznego,

e zmniejszenie liczby zmiennych w procesie ustalania charakterystycznych wielkosci,
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e mozliwos$é okreslenia regul wnioskowania o zachowaniu posrednich parametréw,

e ustalenie regul odtwarzania i modyfikacji pozwalajacych na zmiane geometrii z zachowa-
niem parametréw niezmiennych, ktore zostaly narzucone,

e tworzenie elementow sktadowych modelu geometrycznego, np. piéro lub zamek topatki
(rys. 11), ktére stanowia podstawe tworzenia elementéw struktury obiektu (np. lopatki
turbiny) niezbednych do przeprowadzenia analiz geometryczno-masowych, wytrzymato-
Sciowych, przeplywowych oraz technologicznych.

RIGHT WORK

Rys. 11. Element sktadowy modelu geometrycznego lopatki turbiny — wielotrapezowy zamek lopatki

Dla potrzeb realizowanego zadania naukowego wykorzystano istniejacy uktad turbiny wy-
sokiego ci$nienia silnika RD-33 (rys. 1). Do zbudowania modelu geometrycznego turbiny wy-
korzystano metode inzynierii odwrotnej [7]-]9], [12]. Sformulowanie zadania utworzenia modelu
wirtualnego metoda inzynierii odwrotnej wyréznia sie duza liczba optymalizowanych zmiennych,
gléwnie o charakterze kombinatorycznym lub kombinatoryczno-cyklicznym [15], [16] naklada-
nych wiezéw zwiazanych z ograniczeniami geometrycznymi. Nalozone ograniczenia nie pozwalaja
na bezposrednie rozwigzanie bez podzialu na wzajemnie powiazany zbior zadan rozwiazujacych
poszczegdlne etapy modelowania. Podzial ogdlnego zadania, a nastepnie rozwiagzanie wydzielo-
nych podzadan opiera sie przede wszystkim na specyficznych wlasciwosciach optymalizowanego
wskaznika jakosci odtwarzanego obiektu oraz zwiazkach i wystepujacych ograniczeniach zada-
nia poczatkowego (wyjsciowego). Za obiekt nalezy w tym przypadku rozumie¢ badany element
(detal), np. lopatke i jej sktadowe elementy/czesci. Istotnym czynnikiem skutecznego rozwia-
zania wskazanego problemu jest mozliwo$¢ wydzielenia etapéw, tworzenia obiektu wirtualnego,
nalezacych do najwazniejszej klasy zadan matematycznych.

Matematyczny réwnowaznik wyboru wariantu procesu modelowania obiektu wirtualnego
(z pomiaréw wspotrzednosciowych) stanowi optymalizacje wskaznika jakos$ci opartego o pro-
ces pomiaréw wspoltrzednosciowych. Zadanie optymalizacji pomiarowej polega na wyznaczeniu
charakterystyk zapewniajacych odpowiedni rozklad dystrybuanty F(z) zalozonego procesu A
modelowania prowadzacego do rozwigzania problemu na bazie wykonanych pomiaréw i pomiaru
obiektu spelniajacego zadanie dla ustalonego wskaznika jakosci y,(t) oraz obiektu spelniajacego
wektor zadan .,

{y2(t), yo}
Sa one optymalne z punktu widzenia minimalizacji wskaznika jakosci
F(X, A A7} {ue ()} E(2)) = min FIX, A, {ya }, {ua (t:)}, E(2)] (3.1)

gdzie: X = (M, 2@ 2(") — obiekt optymalizowany (ustalony wektor zadan), {y,} — wektor
parametréow dostrajania, {u,(t;)} — wektorowa funkcja sterowania.
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Minimalizacja funkcjonatu obarczona jest nastepujacymi warunkami
ACY E(z)c{l,...,n} n>1 (3.2)

gdzie: A — mierzony obiekt modelowy (spelniajacy kryteria), Y — zbiér silnikow.
Formulowanie strategii, ktéra obejmie fizycznie realizowany proces spelniajacy wykonanie
zadan pomiarowych zdefiniowanych w zbiorze X jest nastepujacy

A = {y_]} y_] 6 YD(y]) .] = 1’ A 7n (3-3)

W przypadku, gdy rozpatrywany jest jeden typ odwzorowanego obiektu, wtedy proces spro-
wadza sie do opisu uktadu konstrukcyjnego (geometrycznego) i podstawowych charakterystyk
elementéw projektowanego lub odtwarzanego obiektu. Rozpatrujac powyzsze zalozenia w sto-
sunku do topatki turbinowego silnika odrzutowego (rys. 12a), zagadnienia te mozna podzieli¢ na
dwa etapy. Modelowanie piora topatki, gdzie nalezy uwzgledni¢ kryterium aerodynamiczne, ktére
w rozpatrywanym przypadku jest Scisle zwigzane z geometrycznym kryterium typu y € Y, oraz
zamka topatki, uwzgledniajac kryteria geometryczno wytrzymaltosciowe. Ponizej zamieszczono
podprogram realizujacy powyzsza operacje.

PROC/BCRV

ENTITY/P(200) ,BCRV
NUMBER/W(200) ,NUM, WG

L10:

K=K+1
IDENT/’PUNKT’+ISTR(K) ,P(K) ,RESP
PARAM/’WAGA’ , >WAGA=",WG

W(K)=WG

JUMP/REJ1:,TERM:, ,,L10:,,
RESP

IF/K<=1,JUMP/ERR1:

L20:

BCRV = BCURVE/FIT,P(1..K),WGHT,W(1..K),
TOLER,0.05,STATUS,NUM
JUMP/TERM:

REJ1:

K=K-1

JUMP/L20:

ERR1:

MESSG/’WIECEJ PUNKTOW’
JUMP/L10:

TERM:

RETURN

Krzywa okreslajaca kontur profilu (rys. 12) zalezy od parametréw globalnych, takich jak kat
natarcia strumienia niezaburzonego oraz kat zejscia strugi z rozpatrywanego profilu.

W wyniku realizacji programu otrzymamy zbiér punktéw odwzorowujacy poszukiwana krzy-
wizne profili na $cisle zdefiniowanych wysokosciach pidra topatki (rys. 13b).

Budowe geometrycznego wzorca bedacego podstawa weryfikacji fizycznych obiektéw pordw-
nywanych metoda pomiaréw oparto na opracowanych wlasnych algorytmach do systemu Sie-
mens NX. Zastosowanie funkcji splajnowych dalo mozliwo$é wykorzystania parametrycznego
podejscia do procesu modelowania wirtualnych obiektow.
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Rys. 12. Przyktad konstrukcji profilu aerodynamicznego z uwzglednieniem konstrukcyjnego kata
natarcia i kata sptywu
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Rys. 13. Wynik poszukiwania punktéw odwzorowujacych krzywe profili lopatki: (a) lopatka turbiny
wysokiego ci$nienia silnika RD-33, (b) profile piéra lopatki z zamkiem, (¢) model topatki

Dowolny punkt p(t) krzywej, znaleziony za pomoca algorytmu de Casteljau, wyraza sie wzo-
rem

n . B™(t
21710 wz?z nz ( ) (34)
i—o wiBJ'(t)

p(t) =

Powyzszy wzér (3.4) moze postuzy¢ jako definicja krzywej wymiernej dla dowolnego ciagu punk-
tow kontrolnych i wag, z wyjatkiem wag réwnych 0. Jesli jednak w; = 0, to punkt p; nie ma
wplywu na ksztalt krzywej. Dlatego czasem zachodzi potrzeba uzycia ogélniejszego wzoru

D im0, w20 WiDiBI(t) 300 w0 ViBE(1)
S wi B (t) Siowi Bl(t)

w ktérym zamiast punktéw p;, takich ze w; = 0, wystepuja wektory kontrolne v;; B*(t) oznaczaja
wielomiany Bernsteina stopnia n i sa zdefiniowane nastepujaco

(3.5)

p(t) =

Br(t) = (’;)tiu —gyn-t i=0,....n (3.6)
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Wybér sposobu modelowania krzywej okreslonej wzorem (3.4) lub modyfikowanym (3.5) skutku-
je odwzorowaniem w postaci krzywej jednorodnej, ktérej punkty kontrolne spetniajg zaleznosci

[wips, wi] ¥ dla w; # 0
pi =
' [v;,0]T dla  w; =
Lamana kontrolna wymiernej krzywej Béziera (rys. 14) jest obrazem krzywej jednorodnej

w rzucie na plaszczyzne roboczego ukladu wspoélrzednych dowolnego ksztaltu opisujacego bu-
dowany model geometryczny.

P1

Wo, W1, W3, W4 >0

W2<O

Po pz

Rys. 14. Lamana kontrolna krzywej wymiernej z wagami o réznych znakach

Rys. 15. Wydrukowany model lopatki turbiny wysokiego ci$nienia silnika RD-33: (a) widok calej
topatki, (b) profil konicowy lopatki, (¢) zamek jodetkowy lopatki z kanatami chlodzacymi

Do przeprowadzenia optymalizacji doboru punktéw dla krzywej odwzorowujacej profil aero-
dynamiczny opracowano program w jezyku GRIP dla systemu Siemens NX, ktorego kluczowe
fragmenty zamieszczono w artykule [8].

W wyniku realizacji programu otrzymano zbiory punktéw odwzorowujacych poszukiwang
krzywizne profili (rys. 13b) na $cisle zdefiniowanych wysokosciach piéra topatki. Umozliwito to
zbudowanie modelu topatki (rys. 13c). Koficowym sprawdzianem zbudowanego modelu byl jego
wydruk w 3D (rys. 15).
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4. Whnioski

Celem prowadzonej pracy bylo rozpoznanie uktadu geometrycznego i zbudowanie modelu
topatki turbiny wysokiego cisnienia silnika RD-33 eksploatowanego w Sitach Powietrznych RP.
Ma to stuzy¢ rozpoznaniu charakterystyk aerodynamicznych samej topatki oraz palisady turbiny.

Zbudowano geometryczny model turbiny wysokiego cisnienia przy wykorzystaniu inzy-
nierii odwrotnej i procedur optymalizacyjnych. Charakteryzowal si¢ on duza liczba zmien-
nych. Do rozwiazania postawionego problemu nalezalo sie postugiwaé wiedza z zakresu me-
tod kombinatoryczno-cyklicznych budowy wirtualnych modeli, warunkéw pracy i wspotpracy
podzespotéw lotniczych silnikéw turbinowych, w tym problemu dotyczacych ich charakterystyk
oraz zagadnien przeptywowych. Uzyskany model bedzie podstawa dalszych badan. Maja one
dostarczy¢ informacji o charakterystykach przeptywowych, miedzy innymi o polach predkosci
przeptywu w kanale miedzylopatkowym. Przykladowy uzyskany wynik rozktadu liczby Macha
zostal przedstawiony na rys. 16.

5.87e-0

5.06e-01
4.24e-01
3.42e-01
2.61e-01
1.79e-01
9.77e-02
1.61e-02

Rys. 16. Rozklad liczby Macha w palisadzie turbiny przy pracy silnika na zakresie przelotowym

Przeprowadzona analiza charakterystyk turbin ma umozliwi¢ w kolejnym etapie badan ocene
mozliwoéci doskonalenia samego uktadu konstrukcyjnego turbiny. Informacje te moga postuzyé
do poprawy eksploatacji i zywotnosci silnika, przez korekcje zakreséw pracy silnika. Uzyskany
model oraz wyniki autorzy zamierzaja wykorzysta¢ rowniez do obliczen zmeczeniowych tego
zespohu silnika, poniewaz problem uszkodzen zmeczeniowych coraz cze$ciej pojawia sie podczas
eksploatacji turbiny silnika RD-33.
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Design of high-pressure turbine blade model in jet engines

This article is dedicated to design of a high-pressure turbine blade model of a jet engine. We present

an idea of the design process for the turbine blade as well as relevant turbine parameters which were

included in the analysis of turbine characteristics. The presented characteristics concern changes of main

parameters of the turbine such as mass flow rate, unit work, efficiency, load or pressure ratio in comparison

with operational parameters. For the purposes of this paper, the process of creating a blade model was

analysed based on reverse engineering and parameterization of the model. An algorithm for creating the

parametric model was built in GRIP language for Siemens NX system. The most important advantages

of a parametric model were discussed, including a mathematical equivalent of choosing a variant of the

virtual object modelling process. The result in the form of a 3D blade printout is presented. The obtained

model will be the baseline for further analysis of aerodynamic characteristics concerning a singular turbine

blade as well as a cascade of turbine blades.
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Analiza wlasciwosci aeroelastycznych konstrukeji latajacych jest wymagana przepisami bu-
dowy. Elementem analizy sa badania rezonansowe konstrukcji, ktérych wyniki sa potrzebne
do wykonania obliczen, jak réwniez stanowia podstawe przeprowadzenia badan dowodowych
w locie. Badania rezonansowe obejmuja takze uktady sterowania w zakresie wychylania lub
skrecania powierzchni sterowych. W przypadku konstrukceji lekkich i ultralekkich oddziaty-
wanie pilota moze istotnie zmieni¢ wlasciwoéci drganiowe ukladéw sterowania. Przeprowa-
dzone badania mialy na celu okreslenie wplywu pilota na uklad sterowania przez dolozenie
masy reki i sztywnosci ramienia do drazka oraz nég do pedaléw. Wyniki pomiaréw pozwala-
ja na dobranie masy zastepczej reki lub rak oraz nég podczas badan rezonansowych, a takze
uwzglednienie jej w obliczeniach wlasciwosci flatterowych lekkich konstrukcji. W artyku-
le przedstawiono metode pomiaréw oraz podstawowe wyniki badan przeprowadzonych na
specjalnie przygotowanym stanowisku.

Stowa kluczowe: badania naziemne, uklad sterowania, flatter, oddzialywanie pilota

1. Wprowadzenie

Bezpieczenstwo od flatteru, czyli drgan samowzbudnych kazdej konstrukcji latajacej, jest wy-
magane przepisami budowy np. FAR lub CS [1]. Postacia drgan samowzbudnych wystepujaca
przy niewlasciwym lub niewystarczajacym wywazeniu powierzchni sterowych jest flatter z ich
udziatem. Typowym postepowaniem dla kazdej nowej konstrukcji jest przeprowadzenie badan
rezonansowych w zakresie niskich czestotliwosci, a na podstawie ich wynikéw (czestotliwosci
i postaci drgan wlasnych) wykonanie odpowiednich obliczen analizujacych mozliwosé wystapie-
nia flatteru (np. [2]). Badania wlasciwosci drganiowych powierzchni sterowych obejmuja takze
uklady sterowania (np. [3]). Na rysunku 1 pokazano wzbudzanie drgan steru wysokosci podczas
naziemnych badan rezonansowych (ang. GVT) motoszybowca w SBEL-Instytucie Lotnictwa.

Konstrukcje lekkie, jakimi sa male samoloty, szybowce, a takze $miglowce i wiatrakowce,
posiadaja zwykle popychaczowe uklady sterowania bez wzmacniaczy (ktérego typowy schemat
przedstawia rys. 2.), a elementem sterowania jest drazek lub wolant oraz pedaly. Ich masa
ulega zmianie ze wzgledu na oddzialywanie pilota: masa jego reki lub stop maja wplyw na
czestotliwodci wychylania powierzchni sterowych. Badania rezonansowe obiektéw latajacych ze
wzgledu na czas trwania jak i warunki ich wykonywania przeprowadza sie bez udziatu pilota.
Podczas takich badan obiekt zostaje elastyczne zawieszony (np. na gumowych sznurach), a w
miejsce pilota uklada sie odpowiednio roztozone masy zastepcze.

Podstawowe badania rezonansowe wykonuje sie z drazkiem i pedatami swobodnymi. Pomiary
drgan wtasnych postaci, w ktérych wystepuje wychylanie sterow, przeprowadza sie ponownie,
wprowadzajac zastepcza mase reki lub stép jako mase mocowana do drazka lub wolanta oraz
pedalow, otrzymujac wplyw okreslonej masy zastepczej reki lub nég. Dla szybowcoéw lub lekkich
samolotéw przyjeto mocowaé do drazka mase 1kg (rys. 3) oraz 1kg do kazdego pedaltu.
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Rys. 1. Badania rezonansowe ukladu sterowania sterem wysokosci
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Rys. 2. Ogdélny schemat popychaczowego ukladu sterowania: 1 — drazek, 2 — popychacze, 3 — ster

\

Rys. 3. Masa zastepcza (1kg) zamocowana do drazka podczas badan rezonansowych szybowca

W niektorych osrodkach badania rezonansowe z udziatem uktadéw sterowania przeprowadza
sie przy swobodnym, a nastepnie przy zablokowanym drazku lub pedatach — w miare mozliwosci
ich zamocowania w kabinie. W praktyce wykonanie odpowiedniej blokady drazka i pedatéw bywa
ktopotliwe ze wzgledu na jej niedostateczna sztywnos¢.

Rozwiagzaniem opartym na pomiarach statycznych jest oszacowanie wlasciwosci drganiowych
uktadu sterowania na podstawie masy wszystkich jego elementéw oraz pomiaru rzeczywistej
sztywnosci (statycznej) uktadu. Pomiary takie wykonuje sie podczas sprawdzania wytrzymalo-
Sci statycznej ukladéw sterowania. Badania (obejmujace takze mocowanie steru wraz z ukladem
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popychaczy) przeprowadza sie na wstepnym etapie opracowan prototypu (np. [4]). Wyniki z ob-
liczen (np. MES) wprowadza sie nastepnie do obliczen wlasciwosci aeroelastycznych powierzchni
sterowych.

Innym sposobem okreslenia wtasciwosci drganiowych ukladéw sterowania jest rozdzielenie
badan rezonansowych obiektu. W pierwszym etapie wykonuje si¢ zblokowanie steréw ze statecz-
nikiem albo lotek ze skrzydlem (np. tasma klejaca lub specjalnymi obejmami) i przeprowadza
badania rezonansowe takiego obiektu. W nastepnym etapie wykonuje sie badania rezonanso-
we poszczegdlnych ukladéw sterowania mozliwie sztywno (za pomoca podpér i obciaznikéw),
unieruchamiajac skrzydla oraz stateczniki, pozostawiajac drazek i pedaly swobodne.

Na podstawie relacji pilotéw mozna stwierdzi¢, ze oddzialtywanie pilota na drgajacy ster moze
by¢ rézne (np. indywidualne trzymanie steru), a takze zalezne od czestotliwosci drgan. Wyni-
kiem przeprowadzonych badan mialo byé¢ oszacowanie wielkosci doktadanej masy przez pilota
do ukladu sterowania. Mase te mozna okresli¢ jako mase zredukowana do miejsca przyltozenia
(uchwytu drazka albo pedaléw) oraz jako zastepcza — zalezna od wlasciwosci dynamicznych reki
(rak lub nog), bedaca wynikiem napiecia mieéni oraz kinematyki reki lub nogi wynikajacym
z ulozenia ciata. Modelem pilota jest uklad mas:

e dlon-przedramie-ramie-tutow-oparcie fotela,
e stopa-golen-udo-tutéw-siedzisko i oparcie fotela,

potaczonych przegubowo, z udzialem sztywnosci miesni (oraz ich tlumieniem).

Na podstawie wynikéw przeprowadzonych badan bedzie mozna podczas badan rezonan-
sowych dobraé¢ masy zastepcze w zalezno$ci od czestotliwosci badanej postaci drgan ukladu
sterowania, a takze uwzgledni¢ je w obliczeniach wlasciwosci aeroelastycznych (flatterowych)
konstrukcji.

Badania nie mialy na celu okreslenia dynamicznego oddzialywania pilota, ktére mogloby
wywolaé niskoczestotliwosciowe oscylacje konstrukeji w locie, a okre$lane jako PIO (ang. Pilot
Indicated Oscillation, np. [5]).

2. Stanowisko i zakres badan

Badania przeprowadzono na makiecie fotela pilota z elementami sterowania (rys. 4), ktérego
drazek jak i mechanizm pedatéw nie mialy elementéw sprezystych ani ttumiacych. Do drazka,
a nastepnie do uktadu pedatéw podiaczono elektrodynamiczny wzbudnik drgan o skoku cewki
ok. £12mm. Na drazku oraz na lewym pedale w poblizu miejsca wzbudzania drgan umieszczono
czujnik przyspieszen. Indukcyjny czujnik potozenia byl zamontowany do drazka w jego dolnej
czesci (rys. 4), natomiast przy pedalach do ramienia prawego pedalu blizej osi obrotu (rys. 6).
Wzbudzanie drgah nastepowalo poprzez stalowy pret i glowice impedancyjna (tj. z czujnikami
sily i przyspieszen) — rys. 51 6.

Program badan obejmowat:

e wyznaczenie masy zredukowanej drazka oraz pedaléw wraz z czujnikami,
e wyznaczenie masy dodanej przez pilota do drazka oraz pedatow.

Badania przeprowadzono w zakresie czestotliwosci 4-20 Hz dla réznych poziomoéw sit wzbu-
dzenia drgan. Przyjety zakres czestotliwosci wynika z czestotliwoéci flatteru mozliwego do wy-
stapienia w konstrukcjach lekkich o maksymalnej predkosci lotu do ok. 250 km /h (np. [6]). Dolna
czestotliwo$é pomiaréw jest nieco wieksza od granicznej czestotliwoéci aktywnego oddziatywa-
nia pilota, tj. czestotliwosci, przy ktérej mozliwe jest cykliczne przeciwdziatanie sitg ruchom
oscylacyjnym. Z relacji os6b bioracych udzial w badaniach (jak i zarejestrowanych drgan), cze-
stotliwosci graniczne to ok. 3 Hz dla drazka i ok. 2 Hz dla pedaléw. Na przyjecie takiego zakresu
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Rys. 6. Pedaly przygotowane do pomiaréw sterowania: lewy — stopa, prawy — noga
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czestotliwodci mialo wplyw takze zmeczenie bioracych udzial w badaniach pilotéw, wynikajace
z utrzymania zadanych warunkow przez czas trwania pomiaru.

Wyniki pomiaréw byly przeliczane na srodek uchwytu drazka na podstawie zaleznosci geo-
metrycznych. Drazek oraz pedaly nie mialy wyczuwalnych luzéw ani tarcia w przegubach.

W badaniach uczestniczylo 5 oséb (o réznym wzrocie 1 masie ciala):

e pilot szybowcowy o duzym nalocie,
pilot samolotéw lekkich i ultralekkich,
pilot samolotéw lekkich, szybowcéw i wiatrakowcow,

pilot poczatkujacy,

inzynier lotniczy nie bedacy pilotem.

Do pomiaréw wykorzystano wzbudnik elektrodynamiczny o maksymalnej sile wzbudzania 200 N
z czujnikiem sity, indukcyjny czujnik przemieszczenia i czujnik przyspieszen oraz aparature
i oprogramowanie firmy LMS.

3. Wyniki pomiaréw

Wstepne pomiary mialy na celu wyznaczenie masy zredukowanej drazka i pedalow stano-
wiska. Na podstawie wielkosci czestotliwosci oraz zmierzonej sily wzbudzenia i przyspieszenia
(przeliczonych na podstawie zaleznosci geometrycznych do uchwytu drazka) wyznaczono mase
zredukowana. Ze wzgledu na amplitude wzbudzanych drgan pomiary wykonano w zakresie cze-
stotliwosci od 8 do 20 Hz. Pomiar masy wykonano dla samego drazka, jak i z zamocowana do
uchwytu masg 0,5 1 1,0kg, w celu sprawdzenia wptywu dodatkowej masy na wyniki pomiaréw.
Ddrazek z zamocowana masa dodatkowa 1kg przedstawiono na rys. 5. Wyniki pomiaréw po
odjeciu dodanej do uchwytu drazka masy przedstawiaja wykresy na rys. 7.
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Rys. 7. Wyniki pomiaréw masy zredukowanej drazka dla ruchu wzdluznego (pochylania)

Wyznaczona w ten sposéb srednia masa zredukowana drazka w kierunku wzdluznym (po-
chylania) wynosita 0,66 + 0,02 kg.

Podobnie wyznaczono mase zredukowana drazka w kierunku poprzecznym (przechylania):
0,73 £+ 0,03 kg. Niewiele wigksza masa zredukowana w tym kierunku zwiazana byta z zasto-
sowaniem dluzszego preta laczacego wzbudnik z drazkiem (60g) i z konstrukcja przegubdw
u podstawy drazka. O$ obrotu przechylania zostata wykonana 11 cm ponizej osi obrotu pochyla-
nia, wiec ruch drazka w kierunku przechylania obejmuje takze bezwladno$é obudowy przegubu
pochylania.

W przypadku pedaléw wyznaczona w ten sposéb masa zredukowana uktadu wyniosta
0,97 £ 0,03 kg.

W drugim etapie wykonano badania oddziatywania pilota na drazek. Badania obejmowaly
3 rodzaje dzialania pilota:

1 — typowe trzymanie drazka jedna reka bez reakcji na jego drgania (bierne, odpowiadajace

dlugotrwalemu lotowi),
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2 — trzymanie drazka jedna reka z proba przeciwdziatania jego ruchom poprzez mocny
uchwyt drazka lub usztywnienie przedramienia,

3 — trzymanie drazka przez pilota dwoma rekami z reakcja wg jego uznania, ale tak, by
utrzymaé drgajacy drazek w poczatkowym (zadanym) polozeniu.

Dla kazdego rodzaju oddzialywania drgania wzbudzano dwoma stalymi wielkosciami sit: dla
pochylania 5 i 10N oraz dla przechylania 2 i 4 N. Maksymalng wielkos¢ sity w kazdym przy-
padku dobrano tak, by w przyjetym zakresie czestotliwosci amplituda drgan nie przekraczata
dopuszczalnej mozliwej dla wzbudnika, czyli nie wiecej jak £10 mm.

Wzbudzanie stosunkowo duzych amplitud drgan podyktowane bylo wywotaniem reakcji pi-
lota na drgania steru w zakresie wiekszym niz drgania wymuszone np. pracg silnika czy turbu-
lentnym oplywem, a takze wiekszych od drgan w zakresie nieliniowosci zwigzanych z matymi
amplitudami drgan konstrukeji (np. [7]).

Czestotliwo$¢ wzbudzania byta zmieniana skokowo od 20Hz do 4Hz, z predkoscig ok.
1 min/oktawe.

Na rysunku 8 przedstawiono przyktadowe wykresy wynikéw pomiaréw wielkosci masy doda-
nej przez pilota do drazka wzbudzanego wzdluznie oraz poprzecznie, zarejestrowane wg powyz-
Szego programu.
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Rys. 8. Wykresy wynikéw pomiaréw masy zredukowanej przeprowadzonych dla dwéch pilotéw:
(a), (¢) — w kierunku wzdhuznym drazka, (b), (d) — w kierunku poprzecznym drazka

Mase zredukowana oddziatywania pilota wyznaczono na podstawie zaleznosci

F

m, = E —mdyp

gdzie: m, - masa zredukowana, F' — sitla wzbudzania drgan, a — przyspieszenie na drazku albo
pedatach, mg, — masa zredukowana drazka albo pedaléw.

Kazdy rysunek zawiera 6 wykreséw: 2 poziomy sit wzbudzajacych dla trzech przypadkéw
oddziatywania pilota. Na wszystkich wykresach dwa gorne przebiegi przedstawiaja wyniki dla
trzymania drazka oburacz.

Wykresy przedstawiaja wyniki pomiaréw przeprowadzonych dla dwoch pilotéw. Wyniki dla
pozostatych os6b niewiele réznia sie od przedstawionych.

W przyjetym zakresie czestotliwosci nie stwierdzono czynnej reakcji pilota jako cyklicznego
przeciwdzialania silg na drazek. Reakcja pilota ze wzgledu na wielko$¢ amplitudy drgan bylo
napiecie miesni — zwykle ponizej 10 Hz. W zakresie powyzej 10 Hz masa dodana do drazka to
ok. 1kg dla jednej reki (niezaleznie od sposobu trzymania) i ok. 2,5kg dla chwytu drazka obu-
racz. Relatywnie nieco wieksza masa dla dwéch rak, to wynik sztywniejszego trzymania drazka,
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a przez to udzial w drganiach wigkszej czeSci ramion i tutowia. Efekt ten w postaci wzrostu
masy zredukowanej jest widoczny szczegélnie dla czestotliwosci ponizej 7Hz dla wzbudzania
wzdluznego i ponizej 9 Hz dla poprzecznego.

Przebiegi wykreséow dla obydwu pilotéw sa podobne, co Swiadczy o podobnej reakcji, jak
i oddzialywaniu pilotéw na drazek. Niewielkie réznice pomiedzy odpowiednimi parami wykreséw
Swiadcza o dobrej powtarzalnosci pomiaréw oraz o niewielkim wplywie amplitudy drgan na
wielko$¢ wyznaczonej masy zredukowanej.

W przypadku pedatéw uwzgledniono dwie konfiguracje sterowania:

e piety (obcasy obuwia pilota) opieraja sie o podloge — sterowanie odbywa sie stopami,

e piety (obcasy obuwia pilota) spoczywaja na podparciach przy pedalach — sterowanie no-
gami.

Konstrukcje pedaléw umozliwiajaca realizacje pomiaréw w tych konfiguracjach przedstawia
rys. 6.

W obydwu przypadkach badania obejmowaly 2 rodzaje oddziatywania pilota:

1) swobodne (bierne) ulozenie nég lub stép jak przy dilugotrwalym locie (bez reakcji na
drgania),

2) czynne — jako préba przeciwdzialania drganiom pedaléw poprzez nacisk na pedaly lub
usztywnienie miesni nég.

Pomiary oddzialywania pilota na pedaly przeprowadzono dla wickszych sit wzbudzania:

e dla nog opartych biernie 10N i 20N, a z reakcja pilota 20N i 40 N,
e dla stép opartych biernie oraz z reakcja pilota 40 N i 80 N.

Podobnie jak w przypadku drazka, maksymalne sity wzbudzenia dobrano tak, by amplituda

drgan nie przekraczala mozliwosci zakresu wzbudnika (tj. £10mm) w przyjetym zakresie cze-
stotliwosci.

Na rys. 9 przedstawiono przyktadowe wykresy wynikéw pomiaréw wielkosci masy dodanej
przez pilota do pedaléw zarejestrowane wg powyzszego programu.
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Rys. 9. Przyktadowe wykresy wynikéw pomiaréw masy zredukowanej przeprowadzonych dla dwéch
pilotéw: (a), (c) — przy wzbudzaniu dla nég, (b), (d) — przy wzbudzaniu dla stép

Kazdy rysunek zawiera 4 wykresy: 2 poziomy sil wzbudzajacych dla dwéch przypadkow
oddzialywania pilota.

Podobnie jak w przypadku drazka, w przyjetym zakresie czestotliwo$ci mozliwa reakcja pilota
na wigksza amplitude drgan jest napiecie mieéni nég — wystepuje ona ponizej 12 Hz. W badanym
zakresie catkowita masa dodana do pedaléw to ok. 7-14kg przy sterowaniu nogami. Przebieg
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wykreséw wskazuje na niewielki wplyw reakcji pilota (napiecia mie$ni) na drgania, jak réwniez
na malty wplyw amplitudy drgan na wielko$¢ masy dodanej przez pilota. W zakresie mniejszych
czestotliwoscei nieco wieksza masa dodana przez drugiego pilota (rys. 9c¢ i 9d) odpowiada jego
nieco wiekszej masie ciata (w szczegdlnosci nég) w stosunku do pierwszego pilota (rys. 9a i 9b).

W przypadku sterowaniu stopami catkowita masa dodana do pedaléw to ok. 3-4 kg, a reakcja
poprzez napiecie miesni i nacisk na pedaly (a przez to wzrost masy dodanej) wystepuje ponizej
8 Hz, osiagajac wielkos¢ nawet kilkunastu kilogramoéw.

Na wyniki pomiaréw masy zredukowanej rak czy nég w zakresie czestotliwosci ponizej 7 Hz
ma wplyw tlumienie stawéw (nadgarstka, lokcia, kolan) oraz tulowia. Jego wielko$é nie by-
ta mierzona, jednak dodatkowe tlumienie zwykle poprawia wlasciwosci flatterowe konstrukcji
(zwiekszone tlumienie danej postaci drgan).

4. Whnioski

e Wykonane pomiary pozwolily ustali¢ wielkos¢ masy dodawanej przez pilota do ukladéw
sterowania w zakresie czestotliwosci odpowiadajacych lekkim konstrukcjom latajacym, jak
szybowce, samoloty lekkie i ultralekkie, wiatrakowce lub male $migtowce.

e Masa dodana do drazka przez pilota w zakresie czestotliwosci 7-20 Hz niewiele zalezy od
czestotliwoscei 1 od sposobu trzymania drazka przez pilota, natomiast zalezy od tego, czy
drazek jest trzymany jedna czy dwoma rekami. W przypadku pedatéw wielkos¢ dodanej
masy zalezy gléwnie od sposobu oparcia stopy.

e Na wielkos¢ masy zredukowanej w zakresie niskich czestotliwosci (ponizej 7Hz dla drazka
i ponizej 10 Hz dla pedaléw) ma wplyw sztywnosé i tlumienie wprowadzane przez cialo
pilota.

e Przeprowadzone badania wplynely na zmiane ramowego programu badan rezonansowych
platowcéw. Obecnie podczas wyznaczania czestotliwodci i postaci drgan powierzchni ste-
rowych uwzglednia sie 2 wielkosci mas zastepczych doktadanych do drazka (oprécz przy-
padku bez masy).

e W przypadku pedaléw masa doktadana zalezy od czestotliwosci wychylania steru kierunku,
a takze od rodzaju pedaléw (sterowanie nogami czy stopami).

e Wyniki pomiaréw pozwalaja na dokladniejsze uwzglednienie wplywu pilota na uktady
sterowania, przez co umozliwiaja zwiekszenie dokladnoéci obliczen predkosci krytycznej
flatteru z udziatem powierzchni sterowych.
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Pilot’s impact on vibration properties of the light aircraft control system

Analysis of aeroelastic properties of flying structures is required by airworthiness regulations. The
part of analysis are resonance tests (GVT) of the structure, the results of which are needed for flutter
calculations and also the basis for conducting tests in flight. Resonance testing includes tests of control
systems for tilting or twisting of steering surfaces. In the case of light and ultralight designs, the pilot’s
impact can significantly change vibration properties of the control system. The tests carried out were
aimed at determining the influence of the pilot on the control system by applying mass of the hand and
stiffness of the arm to the stick and legs to the pedals. The results of measurements allow the replacement
mass of the hand or hands and legs to be taken into account during ground vibration tests (GVT) and
in calculation of the flutter properties of lightweight structures. The article presents the measurement
method and some results of experiments carried out at a specially prepared test stand.
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W pracy przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan modelu samolotu Tu-154M w skali
1:14. Model wytworzono w wiekszosci w technologii kompozytowej z metalowymi elementami
mocowania i mniejszymi elementami drukowanymi w technologii 3D. Model samolotu Tu-
154M zostal zaprojektowany i wykonany przez Wojskowa Akademie Techniczna w oparciu
o dokladna geometri¢ samolotu, uzyskang przez skanowanie obiektu rzeczywistej wielkosci.
Badania obejmowaty pomiary podstawowych charakterystyk aerodynamicznych modelu sa-
molotu w skali 1:14 w szeregu konfiguracjach, w tym w konfiguracji do ladowania (sloty
i podwozie wysuniete, klapy wychylone na 36°) ze skrzydlem w pelnym obrysie, oraz w tej
samej konfiguracji, lecz z obcieta koncowka lewego skrzydla (w przyblizeniu w 1/3 jego
rozpigtosci). Wykonane badania pozwolily na okreslenie wplywu utraty koncéwki skrzydla
samolotu Tu-154M na jego rownowage poprzeczna. Badania modelu samolotu Tu-154M wy-
konane zostaly w tunelu malych predkosci T-3 Instytutu Lotnictwa ($rednica przestrzeni
pomiarowej 5m) dla predkosci przeplywu niezakléconego V' = 75m/s, co odpowiadalo licz-
bie Reynoldsa (odniesionej do $redniej cieciwy aerodynamicznej modelu), Re = 1,67 - 10°.
Pomiary charakterystyk aerodynamicznym modelu samolotu Tu-154M zrealizowane zostaly
zaréwno przy zmiennym kacie natarcia, tj. dla —8° < o < 22° przy kacie $lizgu g = 0°, jak
i przy zmiennym kacie $lizgu, tj. dla 10° < 8 < 16° przy katach natarcia a = 0°, 10°, 12,5°.
Omawiane w pracy badania wykonano na zamoéwienie Podkomisji do Ponownego Zbadania
Wypadku Lotniczego, dzialajacej przy Ministerstwie Obrony Narodowej.

Wykaz oznaczen

b — rozpietosé skrzydel modelu [m]

Cz,Cz — odpowiednio wspotcezynnik sity nosnej i oporu

Cmx,Cmy,Cmz — odpowiednio wspdtczynnik momentu przechylajacego, pochylajacego
i odchylajacego

L — dlugo$¢ modelu [m]

M — liczba Macha przeplywu niezaktéconego

Re — liczba Reynoldsa

SCA — érednia cigciwa aerodynamiczna [m]

V — predko$¢ przeplywu niezakiéconego [m/s]

a, 3 — odpowiednio kat natarcia i §lizgu [deg]

1. Wprowadzenie

Historia lotnictwa zna wiele wypadkéw lotniczych, kiedy w wyniku zderzenia z innymi obiek-
tami (latajacymi lub naziemnymi) samoloty zostaly powaznie uszkodzone lub tez utracono jego
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czesé. W szezegdlnoscei utrata czedci powierzchni sterowych lub powierzchni nosnych byta bardzo
niebezpieczna i czesto prowadzita do katastrofy. Wynikato to najczedciej z braku mozliwosci ste-
rowania lotem samolotu lub braku umiejetnosci odpowiedniej reakcji zatogi samolotu w takiej
sytuacji.

Zdarzaly sie rowniez inne wypadki, gdy pomimo utraty lub powaznego uszkodzenia czesci
samolotu, w tym powierzchni nosnych i powierzchni sterowych, zatodze samolotu udato sie bez-
piecznie wyladowaé. Wielokrotnie opisywano wypadek, ktéry miat miejsce w 1965 roku z udzia-
tem samolotu Boeing 707-321B, a dotyczyl utraty znacznej czesci skrzydla (okoto 1/3) oraz lotki
zewnetrznej w skutek wybuchu w jednym z silnikéw [1]. Mimo znacznego uszkodzenia skrzydla
zalodze udalo si¢ bezpiecznie wyladowaé, co uratowato zycie ponad 150 osobom bioracym udziat
w tym locie. Inne znane przypadki pomy$lnego zakonczenia lotu, pomimo istotnego uszkodze-
nia samolotu (w tych przypadkach chodzilo o utrate jednego ze skrzydel), dotyczyly samolotéw
wojskowych F-15D Eagle [2], [3] oraz F-16C [4].

Okreslenie charakterystyk aerodynamicznych samolotu z uszkodzonymi lub tez utraconymi
czesciami tego samolotu staly sie przedmiotem badan naukowych. Takie eksperymentalne ba-
dania prowadzone byly miedzy innymi przez Shah G.H. w roku 2008 i 2012 [5], [6] w tunelu
aerodynamicznym NASA. W tym przypadku przedmiotem badan byl model samolotu transpor-
towego.

Opisane w artykule badania nawiazuja do katastrofy polskiego rzadowego samolotu Tupolew
Tu-154M w poblizu Smoleniska w Rosji w roku 2010. Powotane tuz po katastrofie komisje spe-
cjalne (polska i rosyjska), ktérych celem bylo zbadanie przyczyn tego wypadku, uznaly utrate
koncowki lewego skrzydla za bezposrednia przyczyna katastrofy.

Powotana w roku 2016 Podkomisja do ponownego zbadania katastrofy smolenskiej zlecita In-
stytutowi Lotnictwa, w ramach prowadzonego przez Wojskowa Akademie Techniczng projektu
badawczego ,,Opracowanie technologii odtwarzania geometrii zewnetrznej i struktury wewnetrz-
nej duzych samolotéw na potrzeby budowy modeli numerycznych” pod kryptonimem ,LARE”
(ang. Large Aircraft Reverse Engineering), przeprowadzenie eksperymentalnych badan podsta-
wowych charakterystyk aerodynamicznych modeli samolotu Tu-154M w szeregu konfiguracjach.

W artykule przedstawiono wybrane wyniki badan modelu samolotu Tu-154M w skali 1:14
w tunelu aerodynamicznym T-3. W pracy przedstawiono wplyw utraty koncowki skrzydta na
podstawowe charakterystyki aerodynamiczne samolotu Tu-154M, w tym na réwnowage boczna
samolotu. Badania wykonano przy predkosci przeplywu niezakl6conego V' = 75m/s, co odpo-
wiada liczbie Reynoldsa (odniesionej do SC' A modelu) Re = 1,67 - 106.

2. Tunel aerodynamiczny matych predkosci T-3

Tunel aerodynamiczny T-3 o $rednicy 5 m jest tunelem atmosferycznym o obiegu zamknietym
z otwarta przestrzenia pomiarowa [7]. Wymiary przestrzeni pomiarowej wynosza: $rednica 5m,
dlugoéé 6,5m. W przestrzeni pomiarowej mozna osiagna¢ maksymalna predkosé ok. 90 m/s.
Silnik 0 mocy ok. 5,6 MW napedza oSmiotopatowy wentylator. Maksymalne obroty wentylatora
wynosza 400 obr/min. Regulacja predkosci odbywa sie w sposéb ciagly od ok. 3,2m/s do 90m/s.
Schemat tunelu T-3 przedstawiono na rys. 1

3. Technika badan

Badania wagowe modelu samolotu Tu-154M w skali 1:14 zostaly przeprowadzone w tunelu
T-3 na tensometrycznej wadze aerodynamicznej AEROTECH 0460, umozliwiajacej pomiary
pieciu sktadowych sit i momentéw aerodynamicznych dziatajacych na model, tj.: Px, Pz, Mz,
My, Mz.
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Model samolotu Tu-154M w skali 1:14 zamocowano w przestrzeni pomiarowej tunelu T-3
na dwoch podporach: przedniej oraz tylnej. Model zamontowany na wadze w tunelu przedsta-
wiono na rys. 2. Mechanizm napedu pozwolil na wykonanie badan w zakresie katéw natarcia
a = —8° + 22° oraz katow slizgu f = —10° = 16°.

Charakterystyki aerodynamiczne przedstawione w niniejszym opracowaniu odniesione sg
do uktadu wspotrzednych XOY 7, zwigzanego z kierunkiem przeptywu niezakloconego wzdtuz
osi OX, rys. 3. Na rysunku 3 przedstawiono ponadto uktad wspolrzednych zwiazany z modelem
Xo0YyZy, gdzie 0§ kadtuba pokrywa sie z osia O X, oraz katy obrotu pomiedzy tymi uktadami,
tj. kat natarcia « oraz kat slizgu 3. Osie OX( oraz OZj leza w plaszczyznie symetrii samolotu.
Potozenie srodka uktadu wspotrzednych O zdefiniowano nastepujaco:

— oS symetrii kadtuba,
- 25% SCA, tj. 1,66 m od noska modelu.

Dane geometryczne modelu przyjete do obliczen wspoélczynnikéw aerodynamicznych:
S = 0,918m? SCA = 0,377m - dlugoé¢ odniesienia dla momentu pochylajacego My,
b = 2,682 m — dlugo$¢ odniesienia dla momentu przechylajacego Mz i odchylajacego M z.

Rys. 3. Przyjety uklad wspolrzednych

Badania wagowe modelu samolotu Tu-154M w skali 1:14, w zasadniczej swej czesci, prze-
prowadzono dla predkosci V' = 75m/s, co odpowiada liczbie Reynoldsa (odniesionej do sredniej
cieciwy aerodynamicznej) Re = 1,67 - 10°.

4. Badany model

Prezentowane w pracy badania przeprowadzone zostaly przy uzyciu modelu samolotu
Tu-154M w skali 1:14 o rozpigtosci skrzydet b = 2,682m i dtugosci modelu L = 3,42m. Mo-
del wytworzono w wickszosci w technologii kompozytowej z metalowymi elementami mocowania
i mniejszymi elementami drukowanymi w technologii 3D. Model samolotu Tu-154M zostal zapro-
jektowany i wykonany przez Wojskowa Akademie Techniczng w oparciu o doktadng geometrie
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samolotu, uzyskana przez skanowanie obiektu rzeczywistej wielkosci [8]. Model odwzorowywal
wszystkie powierzchnie sterowe wraz ze szczelinami pomiedzy tymi powierzchniami a gtéwna
czedcia skrzydla. Na rys. 4 przedstawiono model samolotu Tu-154M w skali 1:14 w tunelu T-3
Instytutu Lotnictwa. Odrzucana czesé skrzydla (co bylo przedmiotem osobnych badan) poma-
lowana jest w kolorze jasno czarnym.

Rys. 4. Model samolotu Tu-154M w skali 1:14 w tunelu T-3 Instytutu Lotnictwa

Badane konfiguracje modelu samolotu Tu-154M w skali 1:14 zostaly oznaczone w nastepujacy
sposéb:

0r/0sz — 095 — dsw /L /OR/On/Ov /6T + S + P

gdzie:

0F — kat wychylenia klap [deg],

0sz — kat wychylenia zewnetrznego hamulca aerodynamicznego na prawym skrzydle [deg],
dgg — kat wychylenia Srodkowego hamulca aerodynamicznego na obu skrzydtach [deg],
dsw — kat wychylenia wewnetrznego hamulca aerodynamicznego na obu skrzydlach [deg],
0rr — kat wychylenia lotek [deg], warto$¢ dodatnia — wychylenie do dotu,

0, — kat wychylenia steru wysokosci [deg|, warto$é dodatnia — wychylenie do dotu,

Oy — kat wychylenia steru kierunku [deg], warto$¢ dodatnia — wychylenie w kierunku lewego
skrzydta,

dpr — kat zaklinowania statecznika poziomego [deg], warto$¢ dodatnia zwieksza jego kat
natarcia wzgledem przeptywu,

S — sloty wysuniete,

P — podwozie wysuniete’

Model samolotu Tu-154M w skali 1:14 w konfiguracji do ladowania badany byt tunelu T-3
w dwoch wariantach, tj. ze skrzydlem calym oraz z obcieta koncowka lewego skrzydta. Polozenie
linii obciecia koncowki lewego skrzydta samolotu przestawiono na rys. 5.
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Rys. 5. Potozenie linii obciecia koncowki lewego skrzydla samolotu Tu-154M

5. Wyniki badan

Na rys. 61 7 poréwnano uzyskane w tunelu T-3 zaleznoéci wspdtezynnika sity nosnej w funkceji
kata natarcia z wynikami badan: z tunelu T-1 [9], z obliczeniami numerycznymi oraz z rosyjski-
mi badaniami samolotu Tu-154M w locie [10] dla konfiguracji przelotowej oraz konfiguracji do
ladowania.

Dla konfiguracji przelotowej samolotu w calym zakresie podkrytycznych katéw natarcia uzy-
skano niezla zgodnos$é wszystkich porownywanych wynikéw badan. Natomiast w przypadku kon-
figuracji do ladowania (klapy, sloty i podwozie wysuniete) zgodno$é uzyskanych wynikéw badan
z tuneli aerodynamicznych z wynikami badan w locie jest nieco gorsza. Jak mozna przypusz-
czaé, wynika to faktu, ze w przypadku eksperymentalnych badan skalowanych modeli brak jest
mozliwosci prawidlowego odwzorowania przeplywu w szczelinie pomiedzy slotem a skrzydlem
oraz w szczelinach wysunietej klapy.

Na rys. 8 + 11 przedstawiono wplyw utraty koncéwki skrzydta na wybrane wspélczynni-
ki aerodynamiczne modelu samolotu Tu-154M w konfiguracji do ladowania (sloty i podwozie
wysuniete, klapy wychylone na kat 36°).

Na rys. 12 i 13 przedstawiono wplyw wychylenia prawej lotki oraz prawego zewnetrznego
spoilera, a takze kata $lizgu na wspoétczynnik momentu przechylajacego.

Jak mozna przypuszczaé, niezerowa wartos¢ wspotczynnika momentu przechylajacego dla
konfiguracji modelu ze skrzydtem calym (rys. 10 i 12) wynika z braku symetrii modelu wzgledem
jego teoretycznej plaszczyzny symetrii.
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6. Wnioski

W artykule przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan modelu samolotu Tu-154M
(w skali 1:40) przeprowadzonych w tunelu maltych predkosci T-1 Instytutu Lotnictwa. Bada-
nia miaty na celu okreslenie wplywu uszkodzenia skrzydita samolotu Tu-154M na aerodyna-
mike tego samolotu. Uszkodzenie dotyczylo utraty jednej trzeciej koncéwki lewego skrzydta
samolotu. Badania eksperymentalne przeprowadzono przy predkosci przeptywu niezaktéconego
Voo =20 +40m/s.

Analiza wynikéw badan prowadzi do nastepujacych wnioskéw:

10.

zmiana predkosci przeplywu niezakléconego w zakresie Vi, = 20 <+ 40m/s nie ma wplywu
na charakterystyki aerodynamiczne badanego modelu samolotu,

utrata jednej trzeciej lewego skrzydta samolotu Tu-154M zasadniczo nie powoduje drama-
tycznych zmian wladciwosci aerodynamicznych samolotu, z wyjatkiem momentu przechy-
lajacego,

badania wykazaly, ze uszkodzenie skrzydla samolotu nie wptynelo zasadniczo na zmiane
oporu catkowitego samolotu, spowodowalo natomiast nieduzy spadek sily nosnej, o mniej
niz 5%,

utrata jednej trzeciej lewego skrzydta samolotu Tu-154M powoduje pojawienie si¢ momen-
tu przechylajacego o istotnej wartosci, zaleznej od kata natarcia samolotu (np. dla v = 15°
otrzymujemy ACmx ~ 0.04),

badania wykazaly, ze pomimo pojawienia sie momentu przechylajacego o istotnej wartosci,
bedacej skutkiem utraty jednej trzeciej lewego skrzydla samolotu, istnieja potencjalne
mozliwosci zrownowazenia lotu samolotu. Te réwnowage mozna by byto uzyskaé poprzez
réwnoczesne wychylenie lotki oraz spoilera na prawym skrzydle samolotu lub tez poprzez
wprowadzenie samolotu w §lizg na prawe skrzydto.
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Experimental studies of the effect of wingtip loss on the lateral balance of
Tu-154M aircraft

This paper presents results of experimental wind tunnel tests of Tu-154 M aircraft model at the 1:14
scale. The model was mostly made in composite technology with metal fastening elements and smaller
elements printed in 3D technology. The model of Tu-154M aircraft was designed and manufactured by
the Military University of Technology based on the exact geometry of the aircraft obtained by scanning
the real-size object. The tests included measurements of basic aerodynamic characteristics in a number of
configurations, including landing configuration (slots and landing gear extended, flaps extended to 36°)
with no damage to the wing, and in the same configuration, but with the left wingtip cut off (approxima-
tely, one third of its span). The performed tests allowed one to determine the impact of the wingtip loss
on the aircraft lateral balance. The tests of the model of Tu-154M aircraft were carried out in the T-3
low-speed wind tunnel (with a 5m diameter test section) at the Institute of Aviation, for an undisturbed
flow velocity of V' = 75m/s, which corresponded to the Reynolds number (related to the wing mean
aerodynamic chord) Re = 1.67 - 10°. The measurements of aerodynamic characteristics were carried out
both at a variable angle of attack, i.e. for —8° < «a < 22° at the sideslip angle § = 0°, and at a variable
sideslip angles, i.e. for 10° < § < 16° at the angle of attack o = 0°, 10°, 12.5°.

The research discussed in this paper was commissioned by a Subcommittee for Re-Examination of
Air Accident, operating at the Ministry of National Defense.
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Celem prezentowanych badan byla ocena przydatnosci dynamicznego symulatora lotu (wi-
réwki przeciazeniowej HTC-07) do odtwarzania krytycznej fazy lotu samolotu F-16. Ocena
przydatnosci symulatora polegala na poréwnaniu przyspieszenia liniowego oraz predkosci
katowej oddziatujacych na pilota w locie rzeczywistym z przyspieszeniem oddziatlujacym
na niego podczas odtwarzania tego lotu w symulatorze. Do oceny zgodnoéci tych wielkosci
zastosowano pierwiastek bledu $redniokwadratowego oraz wspoétczynnik korelacji liniowe;j.
Biorac pod uwage, ze zaburzenia wzrokowe oraz utrata $wiadomosci u pilota sa wynikiem
gléwnie sktadowej pionowej przyspieszenia liniowego, to niedostateczna zgodno$é w odtwa-
rzaniu pozostalych sktadowych tego przyspieszenia oraz skladowych predkosci katowej nie
dyskwalifikuje tego symulatora z mozliwosci jego zastosowania w badaniach przyczyn powa-
zanych incydentéw i wypadkoéw lotniczych.

Stowa kluczowe: symulator lotu, wiréwka przeciazeniowa, wypadek lotniczy, bezpieczenstwo

lotu
Spis zastosowanych skrétéw i oznaczen
Graycza uktad wspotrzednych zwiazany z gtowa pilota
Ozxzyz2z nieruchomy uklad wspélrzednych zwiazany z Ziemia (inercjalny)
STRYRZR ruchomy uktad wspotrzednych zwiazany z Ziemia
Sxsyszs uktad wspélrzednych zwiazany z samolotem
Krgykzi uktad wspoélrzednych wigzany z kabing symulatora
0,0, katy opisujace orientacje przestrzenna w zakresie przechylenia, pochylenia
i odchylenia
g, Ay, A sktadowe przyspieszenia liniowego
D, q,r sktadowe predkosci katowej (predkosé przechylania, pochylania i odchylania)
b wektor parametrow lotu rzeczywistego odtwarzanego w symulatorze
k wektor parametréw kinematyki kabiny symulatora
Is wektor opisujacy potozenie $rodka uktadu Gxgygza zwiazanego z glowa
wzgledem poczatku uktadu Sxgyszs zwiazanego z samolotem
S w indeksie gérnym lub dolnym reprezentuje dane zwiazane z samolotem
K w indeksie dolnym reprezentuje dane zwiazane z kabina symulatora
G w indeksie dolnym reprezentuje dane zwiazane z gltowa pilota
htc w indeksie géornym lub dolnym reprezentuje dane zwigzane z symulatorem
RMSE pierwiastek btedu sredniokwadratowego

1. Wstep

Jednym z wazniejszych zadan w badaniu przyczyny powaznego incydentu lub wypadku lot-
niczego jest préba odtworzenia i zrozumienia zachowania pilota w krytycznej fazie lotu. Podsta-
wowym problemem, przed ktérym staja czltonkowie komisji jest zebranie jak najwiekszej ilosci
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informacji dotyczacych nie tylko sposobu pracy poszczegdlnych podzespolow statku powietrzne-
go, lecz rowniez zachowania sie pilota w koncowej fazie lotu.

W celu rekonstrukeji lotu gromadzone sa dane z réznych zrodet, m.in. rejestratora danych
lotu, rejestratora glosu w kokpicie czy tez zeznania naocznych swiadkéw. Pomimo ze sa to da-
ne czesto kluczowe w wyjasnianiu sekwencji zdarzen prowadzacych do wypadku, to nie zawsze
umozliwiaja udzielenie odpowiedzi na pytanie dotyczace przyczyn dzialania pilota. Dopiero do-
ktadna analiza lotu oraz warunkéw, w jakich sie on odbywal, moze pozwoli¢ na ocene zachowanie
zalogi i okredli¢ przyczyne blednego dziatania pilota.

W trakcie badan w locie rzeczywistym odtworzenie warunkéw oraz sekwencji dziatania zatogi
podczas krytycznej fazy lotu zwiazane jest zwykle z wysokim niebezpieczenstwem i znacznymi
kosztami takich ekspertyz. Z tego wzgledu podczas dochodzenia w sprawie wypadku lotniczego
kluczowa role w badaniach jego przyczyn odgrywa symulacja, na potrzeby ktorej wykorzystywane
sa modele badz urzadzenia odwzorowujace wybrane scenariusze lotu.

1.1. Zastosowanie symulatoré6w w badaniach przyczyn wypadkéw lotniczych

W celu przeanalizowania zachowania pilota oraz czynnikéw, ktore oddziatywaly na niego
w czasie lotu, badacze wypadkéw gromadza réznorodne dane. Odtworzenie w symulatorze lotu
wybranych warunkéw z krytycznej fazy lotu odbywa sie gtéwnie w oparciu o dane z rejestratora
danych lotu [1]. W przypadku braku tych danych, odtworzenie lotu, chociaz mniej dokladne,
moze odbywaé sie na podstawie zarejestrowanego obrazu (z widokiem wys$wietlacza przeziernego,
wielofunkcyjnego lub obrazu z wy$wietlacza helmowego pilota), danych z radaru badz tez zeznan
naocznych swiadkéw.

Podczas gdy wiekszos¢ symulatoréw lotu ma funkcje, ktéra umozliwia odtwarzanie danych
w symulatorze w celach szkoleniowych, niewiele jest tego typu urzadzen, ktére zostaly zapro-
jektowane do przyjmowania i odtwarzania danych z rejestratora danych lotu [2]. Ponadto ze
wzgledu na wystepujace ograniczenia, m.in. niewielky liczbe stopni swobody uktadu ruchu oraz
niska rozdzielczos¢ i zakres pola zobrazowania scenerii lotu, nie zawsze urzadzenia te umozliwiaja
odtworzenie rzeczywistego lotu z wysoka wiernoscia. Nalezy réwniez podkresli¢, ze wiarygodnos$é
takich symulacji zalezy gtéwnie od tego, czy sa one oparte na danych, ktore zostalty skrupulatnie
zmierzone i zarejestrowane w czasie rzeczywistego lotu.

Chociaz odtworzenie w symulatorze skojarzonego oddzialywania na pilota kilku fizycznych
czynnikéw srodowiska rzeczywistego lotu, np. przyspieszen, niskiego cisnienia i niedotlenienia,
moze by¢ trudnym zadaniem, to odwzorowanie jedynie przyspieszen liniowych nie powinno sta-
nowi¢ problemu. Przyspieszenia, oddziatujace na pilota gltéwnie w locie samolotem odrzutowym,
stanowig bowiem istotny problem z punktu widzenia bezpieczenstwa lotow. Ich skutkiem moze
by¢ nie tylko przeciazeniowa utrata swiadomosci (G-induced Loss of Consciousness, G-LOC),
lecz réwniez zaburzenia wzrokowe, ktére sg niekiedy symptomem zblizajacego sie¢ G-LOC. Wy-
stepowanie tych zaburzen stanowi réwniez potencjalne niebezpieczenstwo utraty orientacji prze-
strzennej, ktérej skutkiem moze by¢ utrata kontroli w locie lub tzw. kontrolowany lot ku ziemi.

1.2. Zaburzenia wzrokowe podczas oddzialywania przyspieszen

Gléwna przyczyna wystepowania zaburzen wzrokowych podczas lotu sa przyspieszenia do-
srodkowe, ktére generuja sity bezwladnosci dzialajace na pilota w kierunku glowa-nogi (przyspie-
szenie to opisuje sie symbolem +G.). Na skutek dzialania tych sit dochodzi do przemieszczenia
krwi z obszaru gtowy w kierunku konczyn dolnych, a w nastepstwie niedotlenienie osrodkowego
uktadu nerwowego (OUN). Wystepujacy w tych warunkach spadek cisnienia krwi na poziomie
glowy jest przyczyna zmniejszenia przeptywu krwi w naczyniach siatkowki oka i pojawienia sie
zaburzen wzrokowych [3].
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Moment wystapienia i stopien zaburzen wzrokowych uzalezniony jest miedzy innymi od pred-
kosci narastania przyspieszenia, jego wartosci i czasu trwania, a takze od poprawnosci wykony-
wanych przez pilota manewréw przeciwprzeciazeniowych (Anti-G Straining Maneuver, AGSM)
tzw. manewru L-1 (manewr polega na napieciu miesni konczyn dolnych z jednoczesnym wyko-
nywania manewru Valsalvy).

Zaburzenia widzenia rozpoczynaja sie zwykle od utraty obwodowego widzenia (tzw. widzenie
tunelowe) oraz pojawienia sie przed oczami zamglenia, ktére utrudnia zdolno$é rozpoznawania
obiektéw. Dzialanie przyspieszenia +G, doprowadza réwniez do zmiany ksztattu gatek ocznych
na skutek ich naporu na dolne $ciany oczodotéw. Dochodzi w tych warunkach do krétkowzrocz-
nosci osiowej, wzrastajacej stopniowo poczawszy od wartodci przyspieszenia +3G, [3]. W miare
narastania przyspieszenia zaburzenia wzrokowe nasilaja sie i poglebiaja. Niekiedy wystepuje
utrata widzenia barwnego, a w niektorych przypadkach piloci doznaja catkowitej utraty widze-
nia, tzw. ,black-out”. Dalsze dzialanie przyspieszenia doprowadza do G-LOC. Podczas dzialania
przyspieszen w przeciwnym kierunku (nogi-glowa) zaburzenia wzrokowe maja inny charakter.
Objawiaja sie one zwykle poczerwienieniem, a niekiedy pozoélceniem pola widzenia [3].

Wielu autoréw [3], [4] wskazuje niekorzystny wplyw przyspieszen w locie nie tylko z niedo-
tlenieniem siatkéwki (zaburzeniami wzrokowymi), lecz réwniez z zaburzeniami czynnosciowymi
OUN. Skutkiem tych zaburzen sa: wydtuzenie czasu reakcji na bodziec $wietlny [5], [6], podwyz-
szenie progu percepcji barw [7]-[9] oraz zmiana percepcji krytycznej czestotliwosci zlewania sie
bodzca $wietlnego [10], [11].

1.3. Cel badan

Analizujac przyczyne wypadku lotniczego, ktéry poprzedzony byl lotem z wysokimi i diu-
gotrwalymi przyspieszeniami liniowymi, mozna przypuszczaé, ze zaburzenia widzenia lub G-
LOC mogtly by¢ nastepstwem obnizonej tolerancji przyspieszen badz nieprawidlowo wykonanego
AGSM. Jednym z mozliwych sposobéw weryfikacji tych zatozen i wskazania przyczyny bledu
pilota jest zastosowanie dynamicznego symulatora lotu, ktérego konstrukcja oparta na wiréwce
przeciazeniowej umozliwia odtworzenie wysokich, szybko narastajacych i dtugotrwatych przecia-
zen.

Celem prezentowanych badan byla ocena przydatno$é¢ wiréwki przeciazeniowej jako dyna-
micznego symulatora lotu do odtwarzania przyspieszen charakterystycznych dla lotu samolotu
odrzutowego. Zamiarem autora bylo réwniez wykazanie mozliwych korzyéci z zastosowania tego
symulatora w dochodzeniu przyczyn wypadku lub powaznego incydentu lotniczego.

Ocene przydatnosci symulatora oparto na zgodnosci sktadowych przyspieszenia liniowego
oraz predkosci katowej oddzialujacych na pilota w locie rzeczywistym z odpowiadajacymi im
wielko$ciami generowanymi przez symulator podczas odtwarzania tego lotu. Zaklada sie, ze
proponowany sposéb dochodzenia przyczyn wypadku lotniczego pozwoli osobom zajmujacych
sie tym problemem spojrze¢ na dane z lotu z innej perspektywy i ustali¢, czy wystepujace w locie
przyspieszenie moglo przyczynic¢ sie do wystapienia zaburzen wzrokowych u pilota.

2. Metoda badan

2.1. Symulator lotu

Do odtworzenia lotu rzeczywistego wykorzystano dynamiczny symulator lotu HTC-07 (Hu-
man Training Centrifuge, HTC) (AMST-Systemtechnik GmbH, Austria) (rys. 1), zlokalizowany
w Wojskowym Instytucie Medycyny Lotniczej. Urzadzenie to taczy w sobie funkcje symulatora
lotu i wiréwki przeciazeniowej, poprzez co wykorzystywane jest zaréwno do treningu lotniczego
pilotéw, jak i oceny predyspozycji pilota do tolerancji wysokich i dtugotrwaltych przeciazen.
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Rys. 1. Dynamiczny symulator lotu — wiréwka przeciazeniowa HTC-07

Uktad ruchu symulatora o 3 stopniach swobody oraz kabing zawieszona zyroskopowo na 8-
metrowym ramieniu umozliwia generowanie przyspieszenia jednoczesnie w trzech osiach. Zakres
wytwarzanego przyspieszenia oraz graniczne parametry kinematyki czesci roboczej symulatora
przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Graniczne parametry kinematyki ukladu ruchu symulatora HTC-07 [12]
‘ 0§ Kxg* ‘ 0$ Kyg* ‘ 0§ Kzi* ‘

‘ Parametr

Zakres ruchu wzgledem osi [°] = +360 +360
Maksymalne przyspieszenie [G] 16/ —3 +6 +10
Maksymalny przyrost przyspieszenia [G/s] 14,5 6 10
Maksymalne przyspieszenie katowe [rad/s?| 2,82 8 5

* — 0§ uktadu wspotrzednych zwigzanego z kabing symulatora
(uktad zdefiniowany w Dodatku A)
G — przyspieszenie grawitacyjne Ziemi (G ~ 9,81 m/s?)

Kabina wiréwki ma mozliwo$¢ odwzorowania wyposazenia kokpitéow samolotow F-16
Block 524 oraz MiG-29. Opcja ta zapewnia pilotowi wykonanie czynnosci, ktére mozna obecnie
realizowaé na tradycyjnym symulatorze lotu, m.in. czynnosci przedstartowe, loty wg przyrzadéw
oraz nawigowanie i podejscia do ladowania wedtug VOR, VOR/DME, NDB, ILS oraz TACAN,
obstuge urzadzen lacznosci, procedury lotéw w warunkach nocnych, loty grupowe i nawigacje
w trudnych warunkach pogodowych. Symulator ten umozliwia ponadto prowadzenie treningdw
w zakresie wyprowadzania statku powietrznego z nietypowych polozen, sytuacji awaryjnych
(pozar silnika, uszkodzenie systemu sterowania) oraz zastosowania bojowego (przechwytywanie
celéw powietrznych, manewréw obronnych, uzycia uzbrojenia) [13].

Producent wiréwki przeciazeniowej HT C-07 dostarczyt mozliwo$¢ odtwarzania w symulatorze
dowolnych scenariuszy lotu samolotéw MiG-29 oraz F-16, jednakze w dokumentacji urzadzenia
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nie zamiescit danych, ktére potwierdzaja doktadnosci tego odtwarzania. W instrukceji uzytkowa-
nia symulatora HTC-07 [12] zdefiniowano 10 parametréw (tabela 2), ktére stanowia minimalny
zestaw danych wymaganych do odtworzenia lotu w symulatorze. Dane te rozdzielone sa Sredni-
kiem i zapisane w formacie ASCII (American Standard Code for Information Interchange).

Tabela 2. Minimalny zestaw danych wymaganych do odtworzenia lotu w symulatorze HTC-07

Typ Oznaczenie w pliku

Parametr JM Zakres danych srédlowym

Czas (z 5ms przyrostem) ms - double Header.Timestamp

Skladowe ahte +6 float | MSIout.Motion.f_x_b*

przyspieszenia ahte m/s? +10 float | MSIout.Motion.f_y_b*

liniowego alte (—6;+16) float | MSIout.Motion.f_z_b*

Wysokosé m - float MSIout.OTW.h_eye

Szerokost geograficzna | stopuie, | g0 951 | qouble | MSTout.OTW.Lat_eye
minuty,

Dlugos¢ geograficzna sekundy (—180;180) | double | MSIout.OTW.Lon_eye
katowe

Pora dnia h (0;24) (0;24) MSTIout.OTW.ToD

Kat przechylenia +7 float MSIout.OTW.phi

Kat pochylenia rad +7/2 float MSIout.OTW .theta

Kat odchylenia +7 float MSIout.OTW.psi

* —w uktadzie Krgyrzix zwiazanym z kabing symulatora
(uktad zdefiniowany w Dodatku A)

W celu dodatkowego zobrazowania wskazan przyrzadéw pokladowych, np. predkosciomie-
rza, niezbedne jest uzupelnienie danych zawartych w tabeli 2 o dane na temat predkosci lotu.
Na potrzeby prezentowanych badan do odtworzenia lotu rzeczywistego w symulatorze HTC-07
wybrano zestaw parametrow przedstawionych w tabeli 2. Parametry te tworza wektor, ktory
zapewnia zaréwno generowanie fizycznych przyspieszen liniowych, jak i zobrazowania scenerii
lotu.

2.2. Dane z rejestratora danych lotu

Do odtworzenia w dynamicznym symulatorze lotu HTC-07 wybrano 20-sekundowy frag-
ment lotu rzeczywistego samolotu F-16, zarejestrowany w pamieci rejestratora katastroficznego
(Enhanced Crash Survivable Memory Unit, ECSMU). Przyjety do analizy plik danych zawieral
253 parametry, sposrod ktorych do utworzenia wektora b odtwarzanego w symulatorze HT C-07
wybrano 12 parametrow przedstawionych w tabeli 3. Wektor b parametréw lotu rzeczywistego
odtwarzanego w symulatorze HTC-07 (tabela 3) ma nastepujaca posta¢ w ukladzie wspélrzed-
nych Grgygzg zwiazanym z gtowa pilota

_ S S S S S S
b = [¢G/Z’ QG/Za ¢G/Z’ agyc) ayGa azG)pg;Ga QyGaTZGaxxzaxyzaxzz]

Na rys. 2 przedstawiono analizowany w tej pracy fragment zapisu rejestratora katastroficzne-
go ECSMU. Przyjeta do analizy 20-sekundowa faza lotu obejmowata manewr zakretu w prawo
z przeciazeniem do +5G, (przeciazenie oddzialujace wzdluz osi podluznej ciata pilota, o zwro-
cie do konczyn dolnych) zakonczony manewrem beczki. Przyspieszenia oraz predkosci katowe,
jakkolwiek obarczone btedami pomiaru i przetwarzania [14], [15], przyjeto za wystarczajace pod
wzgledem doktadnosci do odtworzenia lotu w symulatorze HTC-07.
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Tabela 3. Wybrane parametry lotu zapisane w pamieci rejestratora katastroficznego ECSMU

Parametr M Czestotl. Uktad Sktad. Oznacz. w pliku
zapisu [Hz]|odniesienia |wektora b zrédlowym
przechylenia ¢g stopmie Ozxzyzzz| Oz Roll (+RWD)
Kat pochylenia g P 4 zwigzany Oc/z Pitch (+NU)
. katowe C
odchylenia g 7 ziemia Yz TrueHead
Przysp. Qg 4 LongAcc
liniowe Ay g 8 Srsyszs ag* LatAcc
ag™** Qg 8 zZwigzany NormG_Nz
Prodkodé przechylania pg 7 samo- RollRate (+RWD)
k@thwa Q pochylania gg | deg/s 4 lotem™* QF PitchRate (+NU)
S ["odchylania rg YawRate (+NR)
. Ozxzyzzz
&iSOkOSC hs, stopy 1 zZwigzany BaroAlt
z Ziemig** <
Dlugosé stopnie, Z
Ageo . uktad Nav_Long
geograficzna minuty, ,
1 wspot.
Szerokosé sek.
geograficzna Pgeo katowe geograf. Nav-Lat

* — po transformacji do uktadu Gxgygza zwiazanego z glowa pilota
(uklad zdefiniowany w rozdz. 2.3)

** — uklad zdefiniowany w rozdz. 2.3

*** — bez komponentu przyspieszenia grawitacyjnego

s s (_)S ............... 68 L‘S

200 - ey
! | o o |
.y el o B ey i KR e | " .
"c—U“ O e i PO T s I i T T T T freee / o W T
.. |. e

_200 | 1 I I I 1 I el ] I

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
czas [s]

Rys. 2. Analizowany fragment zapisu rejestratora ECSMU
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2.3. Procedura odtworzenia lotu rzeczywistego

Odtworzenie lotu rzeczywistego samolotu F-16 w symulatorze HTC-07 podzielono na trzy
fazy:
I — obejmujaca przygotowanie i dostosowanie danych z rejestratora danych lotu ECSMU do
odtworzenia w symulatorze,
IT — polegajaca na odtworzeniu w symulatorze zarejestrowanego scenariusza lotu samolotu
F-16 oraz
III — dotyczaca poréwnania przyspieszen, ktérych pilot doswiadczyl w locie rzeczywistym
z przyspieszeniami zarejestrowanymi podczas odtwarzania tego lotu w symulatorze.

Faza I — przygotowanie danych z lotu

Przyspieszenie liniowe odtwarzane w symulatorze HTC-07 opisane jest w ukladzie zwigza-
nym z glowa pilota (tabela 1), a przyspieszenie zarejestrowane w locie rzeczywistym opisane jest
w ukladzie zwiazanym z samolotem (tabela 2), dlatego konieczne jest przeksztalcenie danych
z lotu do ukladu zwiazanego z gtowa pilota. Do opisu przyspieszen liniowych i predkosci kato-
wych oddzialujacych na gltowe pilota w samolocie wykorzystano nizej zdefiniowane prostokatne,
prawoskretne uktady wspélrzednych (rys. 3):

e Nieruchomy uklad wspolrzednych zwiazany z Ziemia (inercjalny) — Ozxzyzzz. Poczat-
kiem tego uktadu jest dowolnie wybrany punkt Oz na powierzchni Ziemi. Os Ozxz ma
kierunek wzdtuz poczatkowego kierunku lotu samolotu oraz lezy w plaszczyznie Ozxzyz
powierzchni Ziemi. Sktadowe wektorow w tym ukladzie oznaczono indeksem dolnym Z.

e Ruchomy uktad wspétrzednych zwiazany z Ziemia — Sz ryrzr. Grawitacyjny uktad ziemski
o poczatku w Srodku masy samolotu. O$ Szp skierowana jest zgodnie z wektorem sity
ciezkosci o zwrocie do $rodka Ziemi. Osie Sxg i Sygr leza w plaszczyznie horyzontu, przy
czym oS Sz pokrywa sie z linig poczatkowego kursu samolotu. Sktadowe wektorow w tym
uktadzie wspolrzednych wyrézniono indeksem dolnym R.

e Uktad wspélrzednych zwiazany z samolotem — Szgygzg. Poczatek uktadu przyjmuje sie
w $rodku masy samolotu. O$ podtuzna Sxg stanowi gtéwng os bezwladnosci i ma zwrot
w kierunku nosa samolotu oraz lezy w plaszczyZnie Sxgzg symetrii geometrycznej, maso-
wej 1 aerodynamicznej samolotu. Sktadowe wektorow wyrazane w uktadzie wspéhrzednych
zwiazanym z samolotem wyrézniono indeksem dolnym S.

e Uklad wspolrzednych zwiazany z gltowa pilota — Gxaygzg. Ukladu o poczatku w srodku
glowy i osi podluznej Gz polozonej na plaszczyznie Reida [16] i skierowanej do przodu
zgodnie z kierunkiem patrzenia. O$ pionowa Gzg ma zwrot w dét glowy, natomiast oS
poprzeczna Gy skierowana jest w strone prawego ucha. Sktadowe wektoréw wyrazane
w ukladzie wspotrzednych zwigzanym z gltowa wyrdzniono indeksem dolnym G.

Kierunki i zwroty poszczegdlnych osi uktadéw wspdtrzednych oznaczono na rys. 3.

Polozenie poczatku ukladu Grzgygzg zwiazanego z glowa wzgledem poczatku uktadu
Sxsyszg, okresla wektor I (rys. 3). Wektor ten ma w ukladzie Szgyszs dwie skladowe nie-
zerowe I = [lgag,0,la=g]T. Przyjeto, ze odleglosé glowy pilota (poczatku uktadu Gzeycza)
od osi Sxg uktadu Szgyszg zwigzanego z samolotem wynosi /g, = 1,0 m, natomiast odlegtosé
srodka uktadu Szgyszs ($rodka masy) od rzutu poczatku uktadu Grgygzg na o Sxg réw-
na jest lgzg = 4,15m (rys. 3). W zwiazku z tym podczas obrotu samolotu moga dodatkowo
wystapi¢ doosiowe i styczne skltadowe przyspieszenia liniowego oddzialujacego na glowe pilota.
Przyspieszenie wypadkowe jest zatem suma trzech przyspieszen

a;; =ags+ac+ap (2.1)
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Rys. 3. Zdefiniowane uklady wspélrzednych oraz katy przejscia pomiedzy nimi

— przyspieszenie bezwzgledne srodka masy samolotu, zarejestrowane

gdzie:

ag = [agg, yg, Qzg)

w pamieci rejestratora katastroficznego ECSMU (tabela 2);

a. = €g x I — przyspieszenie styczne, ktérego sktadowe sg nastepujace
Oexg = QSleS - f‘SleS
Aeys = T'SlGzg — PSlGzs (2.2)
Qezg = PSleS - qslst

an = Qg x (g x Ig) — przyspieszenie doosiowr o sktadowych
(2.3)

azs = ps(Pslces + aslcys + 75lGzg) — 22lGas
arg = qs(Pslcrs + aslays + Tslazs) — P3lays

rg = T5(PslGas + qslays + 75lGas) — 2162
Zatem przyspieszenie ags (2.1) oddzialujace na glowe pilota ma w ukladzie Gxgygzg nastepu-

jace sktadowe
ab, = ug + dslazs — Pslays + Ps(Pslaas + aslays + rslazg) — Q8lcas
(2.4)

GZG = ays +7slges — Pslazs + QS(pSlst + qslays + TSZGZS) — _ngleS
= asg + Pslays — dslces + 5(Pslars + qslcys + TslGg) — 22162

zG
samolotu, zachodza nastepujace réwnosci: ¢g/z = ¢s, 0g/z = Us, Vg/z = Ps oraz Qf = Qg
(tabela 3). W rezultacie wektor b parametréw lotu rzeczywistego odtwarzanego w symulato-

aS
Zakladajac, ze podczas lotu nie wystepowala zmiana potozenia katowego gtowy pilota wzgledem
rze HTC-07 (tabela 3) ma nastepujac posta¢ w ukladzie wspélrzednych Grgygza zwiazanym

z glowa pilota
b = [¢S: O0s,%s, a;(y G;Ga aicypSa 4s,7s; Pgeo, )\geoa hzZ]T
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Z uwagi na to, ze zapis danych w rejestratorze ECSMU odbywal sie z rézna czestotliwoscia
(tabela 3, zaleznie od typu danych od 1 do 8 Hz) oraz czestotliwo$cia mniejsza od wymaganej
do odtworzenia w symulatorze HTC-07 (tabela 2, czestotliwo$é 200 Hz), przeprowadzono inter-
polacje tych danych za pomoca funkcji sklejanych trzeciego stopnia. Ponadto przeprowadzono
przeksztalcenia jednostek miar, zgodnie z wykazem danych zamieszczonych w tabeli 2. Wykaz
tych przeksztalcen przedstawiono w tabeli 4.

Tabela 4. Wykaz przeksztalcen jednostek miar danych z lotu rzeczywistego

Oznaczenie parametru w pliku zrédtowym
Parametr F16 Rodzaj . HTC-07
przeksztalcenia
Prayspieszenio ahte LongAcc MSIout.Motion.f_x_b
liniowe apte LatAcc g na m/s? MSTIout.Motion.f_y_b
agff NormG_Nz MSIout.Motion.f_z_b
Wysokosé BaroAlt stopy na metry | MSIout.OTW.h_eye
Kat przechylenia Roll (+RWD) stopnie MSIout.OTW.phi
Kat pochylenia Pitch (+NU) katowe na MSIout.OTW.theta
Kat odchylenia TrueHead radiany MSIout.OTW.psi

Utworzony w ten sposob wektor b parametréw lotu odtwarzanych w symulatorze zapisano
do pliku ASCII. Plik ten poddano nastepnie weryfikacji pod wzgledem poprawnosci formatu
danych i zakresu ich wartosci tak, aby uniemozliwi¢ przekroczenie granicznych, dopuszczalnych
przez producenta symulatora HTC-07 parametréow pracy urzadzenia. Zgodnie z dokumentacja
techniczno-konstrukeyjna symulatora HTC-07 [12] jego uklad ruchu ma ograniczenia w zakresie
wartosci generowanych przyspieszen wzgledem poszczegdlnych osi: Kxg = +6g, Kyg = +10g,
Kzg = —3/+16 g ukltadu Kz gyk 2k zwiazanego z kabina (oznaczenie osi ukladu przedstawiono
na rys. 7).

Faza II — odtworzenie lotu rzeczywistego w symulatorze

Wtasciwe odtworzenie lotu w wiréwce przeciazeniowej HTC-07 poprzedzono sprawdzeniem
procedury odtworzenia w symulatorze wektora b parametréw lotu rzeczywistego. W tym celu
symulator uruchomiono w trybie offline, podczas ktorego ukltad ruchu pozostawal wytaczony.
Pozytywne ukonczenie tej procedury, potwierdzone poprawnym zobrazowaniem scenerii lotu
oraz wskazan wysokosci lotu, byto warunkiem przeprowadzenia pelnego (z wlaczonym ukladem
ruchu) odtworzenia lotu rzeczywistego. W przypadku niepowodzenia nastapilo ponowne spraw-
dzenie formatu i zakresu wartosci sktadowych wektora b oraz poprawnosci jego zapisu w pliku
danych.

W wyniku odtworzenia lotu rzeczywistego (wektora b) w symulatorze HTC-07 utworzony zo-
stal wektor k opisujacy kinematyke kabiny symulatora. Spoérod rejestrowanych przez symulator
parametréw uktadu ruchu do utworzenia wektora k wybrano dane przedstawione w tabeli 5.

Wektor k parametréw kinematyki kabiny symulatora HTC-07 (tabela 5) ma nastepujaca
posta¢ w uktadzie wspoétrzednych Grgyaza zwiazanym z glowa pilota

htc htc htc htc htc _htc ,_ htc  htc ,.htc)T
[¢G/Z7 G/Z’wG/Zv Uz s Oy s Oz v PK 5 AK 7TK]

Predko$é katowa QB¢ = [phie ghte 7hie]T gddziatujaca na glowe pilota w symulatorze jest suma
predkosci katowej ramienia rffl , pierscienia p}]étc oraz kabiny qhtC (tabela 5), przeksztalconych
do uktadu Kzgyrzx zwiazanego z kabina (uklad zdefiniowany w Dodatku A, skladowe tego

wektora w ukladzie Ko gykzx opisane sa zaleznoscia (A.14)).
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Tabela 5. Wybrane parametry kinematyki kabiny symulatora HTC-07

Uktad Sktad. . o
Parametr JM odniesionia | wekt. k Oznaczenie w pliku zrédtowym

kz'@t ;E)r.zec.hy(lbehria ¢}CL¥th general.SysInput.DPLCout.Alpha.alpha
pier§cienia ¢}

kat pochylenia
kabiny g

Ozxzyz2z
rad zZwigzany th/cz general.SysInput.DPLCout.Beta.beta

z Ziemia

i{:fn?eicizylféia ¢gt/cz general.SysInput.DPLCout.Phi.phi
przyspie- aﬁif Krgygzi general.SysInput.DPLCout.Indications.Gx
szenie agff g zZwigzany a}gc general.SysInput.DPLCout.Indications.Gy
liniowe a’;ff z kabing* general.SysInput.DPLCout.Indications.Gz

piers- Kxpypzp

cienia zZwiazany z general.SysInput.DPLCout.Alpha.dalpha

p}};'fc pierscieniem™

Krgyrkzi

$¢ | kabi
predkosé htclny rad/s| zwiazany Q%C** general.SysInput.DPLCout.Beta.dbeta

katowa | qi¢ z kabing*
ramie- Kzayaza
nia rhte zwiazany general.SysInput. DPLCout.Phi.dphi

z ramieniem®
* — uklad wspélrzednych zdefiniowany w Dodatku A
** — wektor obliczony z wykorzystaniem przeksztatcen wyprowadzonych w Dodatku A

Faza III — ocena odtworzonego lotu

W celu okredlenia stopnia, z jakim odtwarzany w symulatorze HTC-07 profil lotu odzwier-
ciedlit fragment kinematyki rzeczywistego lotu, poréwnano wybrane sktadowe wektora b, ktére
e Oy @s] 1 predkosé katowa [pg, ¢4, 1] 7z odpowiada-
jacym im skladowym wektora k, tj. [ahfc, a’;éc,agéc] oraz [phte, ghte rhic]. Poniewaz poréwnywa-
ne sktadowe przyspieszenia liniowego nie zawieraja komponentu przyspieszenia grawitacyjnego,
w ocenie odtwarzanego profilu lotu uwzgledniono réwniez zgodno$é¢ odwzorowania katéw orienta-
cji przestrzennej (katéw ¢g, 0g, 1) opisujacych orientacje samolotu z katami (bg/cz, Hgt/cz, wgt/cz,
ktore okreélaja orientacje przestrzenna kabiny symulatora.

Do oceny odtworzonego lotu rzeczywistego w symulatorze HTC-07 zastosowano dwa wskaz-

niki:

reprezentuja przyspieszenie liniowe [a

a) pierwiastek bledu sredniokwadratowego (RMSE), ktéry jest miara dokladnosci stuzaca do
agregowania odchylen (wartosci bledéw miedzy wybrang sktadowa wektora b a odpowiada-
jacym jej parametrem wektora k) w jedng miare mocy zgodnosci. Im mniejsze odchylenia,
tym mniejszy RMSFE, a tym samym dokladniejsze odwzorowanie poréwnywanego parame-
tru. RMSFE obliczono za pomoca nastepujacej zaleznosci

RMSE; = \J N > [bi(n) — ki(n)]? (2.5)

n=1

gdzie: ¢ — skltadowa wektora b oraz k, i = 1,2,3, N — liczba prébek danych analizowanej
sktadowej wektora, b;, k; — i-ta sktadowa wektora parametréw odpowiednio lotu rzeczywi-
stego oraz kinematyki kabiny symulatora;
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b) wspélczynnik korelacji r, ktory opisuje site i kierunek zaleznosci liniowej pomiedzy analizo-
wanymi sktadowymi wektoréw b i k. Wspélezynnik ten jest ilorazem kowariancji i iloczynu
odchylen standardowych tych sktadowych i obliczony zostal przy wykorzystaniu nastepu-
jacego réwnania

[ i(n) — billki(n) — E]
\/Zn 1 B \/Zn 1 ]2
gdzie: b;, k; — wartoéé rednia i-tej sktadowej wektora.

Wspotezynnik korelacji osiaga wartosci od —1 do 1, przy czym im wigksza jego wartosé
bezwzgledna, tym silniejsza jest zaleznos$¢ liniowa miedzy poréwnywanymi sktadowymi.

Ty =

(2.6)

3. Wyniki

Wszystkie obliczenia, w tym utworzenie wektoréow b i k oraz pliku z danymi odtwarzanymi
w symulatorze HTC-07, wykonano za pomoca oprogramowania MATLAB (MathWorks Inc.,
USA). Przeprowadzone testy potwierdzily poprawnosé struktury i formatu wektora b. Sktadowe
tego wektora nie wykraczaly poza zakres wartoéci dopuszczalnych dla symulatora.

W wyniku odtworzenia lotu rzeczywistego samolotu F-16 w symulatorze HTC-07 uzyskano
przyspieszenia liniowe oraz predkosci katowe kabiny, ktore razem z parametrami lotu rzeczywiste-
go przedstawiono na rysunkach 4-6. Sktadowe wektora b = [¢g, 05,95, aj ., Ays O3 P A6 rf;]T

parametréw lotu rzeczywistego oznaczono linig ciggla, natomiast sktadowe wektora

k = [gb}g/cz, /Z,wgt/cz, gg:,a;}éc, Zéc, p}gc,qgtc,rgtc] , opisujacego kinematyke kabiny symula-

tora podczas odtwarzania tego lotu, przedstawiono linig przerywana.
Wskazniki zgodnosci odtworzenia lotu rzeczywistego

W tabeli 6 przedstawiono wyniki poréwnania wybranych sktadowych wektora k z wektorem b
w postaci wskaznikéw zgodnosci RMSE oraz r, obliczonych przy wykorzystaniu odpowiednio
réwnan (2.5) oraz (2.6). Oméwienie tych wskaznikéw zamieszczono w dalszej czegsci tego rozdzialu
przy opisie analizowanych parametrow.

Tabela 6. Wskazniki zgodnosci poréwnywanych parametréw

Parametr Skladowe RMSE Wsp(’)lczy-nnik
wektora korelacji r
Przyspieszenie Qzg 1,97 0,53
liniowe Ay 0,83 0,14
(. 6,10 0,91
Katy okreslajace ba/z 138,16 -0,49
orientacje 0c /7 18,82 0,16
przestrzenna Va/z 115,73 0,11
Predkosé¢ katowa PG 40,28 0,26
qc 94,76 0,74
rG 39,90 0,27

Przyspieszenie liniowe

Na rys. 4 przedstawiono sktadowe wektora przyspieszenie liniowego oddziatujace na glowe
pilota podczas rzeczywistego lotu samolotu F-16 (linia ciagla) oraz podczas odtwarzania tego
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F-16

———— symulator

[m/s 2]

[m/s?]

czas [s]

Rys. 4. Sktadowe wektora przyspieszenia liniowego zarejestrowane w locie rzeczywistym oraz podczas
odtwarzania tego lotu w symulatorze (skladowe opisane w ukladzie Grgycza zwiazanym z glowa pilota)

lotu w symulatorze HTC-07 (linia przerywana). Sktadowe te nie zawieraja komponentu przy-
spieszenia grawitacyjnego.

W obu przypadkach w pierwszej fazie lotu (do 2 sekundy) przyspieszenia osiagaly niewielkie
wartosci i byly zblizone przebiegiem. W dalszej czesci pojawia sie wyrazna réznica w sktado-
wej a.,,, ktéra podobnie jak ma to miejsce podczas lotu samolotem, jest sktadowa przyspieszenia
liniowego dominujaca w symulatorze. Przyczyna widocznej réznicy moze by¢ manewr zakretu,
ktory jak pokazano na rys. 6, zostal wykonany z predkoscia przechylania py osiagajaca 50°/s.
Zgodnie z przebiegiem przedstawionym na rys. 5 do 12 sekundy lotu zakret ten utrzymywany byt
z katem przechylenia ¢g bliskim 90°. W tym czasie odtworzone w symulatorze przyspieszenie
liniowe (linia przerywana) w poréwnaniu z przyspieszeniem zarejestrowanym w rzeczywistym
locie (linia ciggla) wykazuja najwieksze niezgodnosci dla sktadowych az,, oraz ay,,.

W przypadku sktadowej a,, widoczne réznice zwigzane sa z zastosowana w algorytmie stero-
wania uktadem ruchu symulatora metoda kompensacji niepozadanego przyspieszenia stycznego.
Przyspieszenie to pojawia sie, gdy nastepuje zmiana predkoéci obrotowej ramienia uktadu ru-
chu symulatora (a; = €ada), a tym samym zmiany generowanego przyspieszenia a,, (rys. 4).
Kompensacja tego przyspieszenia stycznego polega na zmianie kata pochylenia 6™*¢ kabiny, co
w rezultacie wptywa na wystepowanie chwilowych artefaktéw w skladowej pionowej a,, gene-
rowanego przyspieszenia liniowego (rys. 4). Chociaz skladowa a,,, uzyskala najwickszy RMSE
(tabela 6), to obliczony wspotczynnik korelacji r osiagnal najwyzsza wartosé¢ (r,, = 0,91) spo-
§réd analizowanych przyspieszen (tabela 6).

Ponadto na rys. 4 widaé, ze najwigksze réznice w przebiegu odtwarzanego w symulatorze
przyspieszenia ma sktadowa a,,, (linia przerywana). Zostato to potwierdzone najnizszym wspot-
czynnikiem korelacji r,., = 0,14. Nalezy jednak zwrdci¢ uwage, ze roznice te osiggaja w przy-
blizeniu jedynie 1 m/s? i s3 najmniejszymi w poréwnaniu do réznic obliczonych dla pozostatych
sktadowych przyspieszenia liniowego (RMSE,, = 0,83; tabela 6).

Pomimo ze przebieg zmian sktadowych przyspieszenia liniowego generowanych w symulatorze
znacznie rézni sie od przebiegu zarejestrowanego w locie rzeczywistym, to dla oceny zachowania
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sie pilota w czasie lotu znaczenie maja wartosci generowanych przez symulator przyspieszen.
Lambert [17], [18] zauwazyl, Zze zaburzenia wzrokowe podczas lotu pojawiaja sie przy wyzszych
wartosciach przyspieszenia niz ma to miejsce podczas treningu w wiréwkach przeciazeniowych.
Réznica ta wynosi ok. 0,7G i wedlug autora jest zalezna od réznicy stopnia napiecia emocjo-
nalnego w obu sytuacjach oraz warunkéw lotu (aktywnego, podczas ktérego pilot kontroluje lot
i zwigzane z nim wartosci generowanego przyspieszenia, vs. pasywny, gdy pilot nie ma wptywu
na przebieg lotu i wytwarzane przyspieszenie).

Katy okreslajace orientacje przestrzenng

Na rys. 5 pokazano, jak w czasie lotu zmienialty si¢ katy okreslajace przestrzenna konfigura-
cje samolotu (linia ciagla) oraz jak zmienialo sie polozenie katowe kabiny symulatora podczas
odtwarzania tego lotu (linia przerywana).

———— symulator F-16
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Rys. 5. Przestrzenna konfiguracja samolotu w locie rzeczywistym oraz kabiny podczas odtwarzania tego
lotu w symulatorze (katy opisuja orientacje wzgledem ukladu Ozzzyzzz zwiazanego z Ziemia)

Widaé, ze analizowany fragment lotu rozpoczal sie wprowadzeniem w zakret w prawo z jedno-
czesnym wyprowadzaniem z pochylenia na ujemnym kacie okoto 10°. Utrzymujac zakret z prze-
chyleniem bliskim 90°, w okolo 13 sekundzie lotu nastapito pogltebienie przechylenia do pelnego
obrotu, jednoczesnie przechodzac gwaltownie na ujemny kat pochylenia (osiagajac 40° w 16 se-
kundzie lotu).

Na kazdym wykresie opisujacym przestrzenna konfiguracje samolotu (linia ciagta) i kabiny
symulatora (linia przerywana) widoczne sa réznice miedzy rzeczywistym a odtworzonym w sy-
mulatorze polozeniem katowym pilota (rys. 5). Najwieksze réznice uzyskano dla kata przechy-
lenia (RMSEy,, = 138,16), natomiast najmniejsze dla kata pochylenia (RMSEy,,,, = 18,82).
Niski poziom odtworzenia przestrzennej konfiguracji samolotu wykazal rowniez wspdlczynnik
korelacji r (tabela 6).

Widoczne niezgodnoéci w odtwarzaniu przestrzennej konfiguracji samolotu maja wplyw na
kierunek i zwrot wektora przyspieszenia ziemskiego, ktéry razem z wektorem przyspieszenia
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liniowego (rys. 4) oddzialuje na glowe pilota zar6wno w locie rzeczywistym, jak i w kabinie sy-
mulatora. Przyczyna niezgodnos$ci w odtwarzanych przez symulator katach jest wykorzystanie
przestrzennej konfiguracji kabiny symulatora do generowania okreslonych wartosci sktadowych
przyspieszenia liniowego. Widoczna na rys. 5 cykliczna zmiana kata odchylenia @bg’f/cz (linia prze-
rywana) zwiazana jest z ruchem obrotowym ramienia symulatora podczas generowania tych
przyspieszen. Okazuje si¢ zatem, ze katy opisujace przestrzenng orientacje samolotu zostaty
zdefiniowane w minimalnym zestawie danych odtwarzanych w symulatorze HTC-07 (tabela 1)
jedynie na potrzeby odwzorowania przestrzennego potozenia samolotu w zobrazowanej scenerii
lotu. Podobne przeznaczenie maja trzy inne sktadowe wektora b parametréw lotu rzeczywistego
odtwarzanego w symulatorze HTC-07. Sa to wspdlrzedne geograficzne (dlugosé i szerokosé) oraz
wysokos$¢ lotu (tabela 3).

Predko$é katowa

Na rys. 6 przedstawiono sktadowe wektora predkosci katowej oddziatujacej na gltowe pilota
w locie rzeczywistym (linia ciagla) oraz wektora tej predkosci podczas odtwarzania tego lotu
w symulatorze (linia przerywana).

F-16
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Rys. 6. Skltadowe wektora predkosci katowej zarejestrowane w locie rzeczywistym oraz podczas
odtwarzania tego lotu w symulatorze (predkosci opisane w ukladzie Grgygza zwiazanym
z glowa pilota)

Poréwnujac pokazane na rys. 6 przebiegi sktadowych predkosci katowej odtwarzanej w sy-
mulatorze z zapisem rejestratora, widac, ze najblizsze mu sa wyniki otrzymane dla predkosci
przechylania pg. Uwzgledniajac w tej ocenie wskazniki zgodnosci obliczone dla tej sktadowej
predkosci katowej, mozna zauwazy¢, ze zaréwno RMSE,, jak i wspélczynnik 7, (tabela 6) nie
potwierdzaja powyzszego spostrzezenia.

Inna sytuacja wystepuje w przypadku dwéch pozostatych predkosci pochylania gg i odchy-
lania ¢ (rys. 6, linia przerywana). Sa to dwie skladowe predkosci katowej, ktore nieprzerwalnie
oddziatuja na glowe pilota. Ich wystepowania zwiazane jest z ruchem obrotowym ramienia sy-
mulatora oraz wystepujacym przechyleniu kabiny, ktore sprowadza generowane przyspieszenie
dosrodkowe oraz przyspieszenie grawitacyjne do przyspieszenia wypadkowego oddzialujacego



Dochodzenie w sprawie wypadku lotniczego z zastosowaniem...

145

na pilota (przyktadowo dla generowanego w symulatorze przyspieszenia +2G, kat przechylania
kabiny wynosi ¢"¢ = 58°). Chociaz z tych dwoéch sktadowych predkoéé pochylania ¢ wyka-
zuje najmniejsza zgodnosé¢ z predkoscia zarejestrowana w locie rzeczywistym (RMSE, = 94,76;
tabela 6), to przebieg jej zmian jest najbardziej zblizony do przebiegu predkosci odtwarzanej
w symulatorze (ry = 0,74; tabela 6).

Widoczne réznice skladowych predkosci katowej (rys. 6, tabela 6) odtworzonych w wirdwce
przeciazeniowej HTC-07 wynikaja z faktu, ze symulator ten do odtworzenia lotu nie wymaga
wprowadzenia predkosci katowej zarejestrowanej w locie rzeczywistym (tabela 2). Wytwarzana
przez symulator predkosé katowa mozna zatem okresli¢ produktem ubocznym procedury gene-
rowania przez uklad ruchu symulatora przyspieszenia liniowego. Uwzgledniajac jednak fizjologie
dziatania narzadu przedsionkowego czlowieka, ktory jest sensorem odpowiedzialnym m.in. za
wykrywanie predkosci katowej, widoczne na rys. 6 réznice miedzy predkosciami katowymi w lo-
cie rzeczywistym a predkosciami podczas odtwarzania tego lotu w symulatorze, moga nie mieé¢
istotnego znaczenia dla pilota. W obecnosci bodzca w postaci statej predkosci katowej narzad
przedsionkowy daje mylne odczucie zanikania ruchu obrotowego [19]. Dlatego tez przy stalej
predkosci katowej ruchu ramienia i niezmiennym potozeniu katowym kabiny oraz glowy nie
powinno wystapi¢ u pilota odczucie ruchu obrotowego. Jedynie wraz z naglym wzrostem lub
spadkiem wytwarzanego przez symulator przyspieszenia liniowego (rys. 6, 6 oraz 12 sekunda)
zmianie ulega predkosé katowa ramienia i kat przechylania kabiny (rys. 5). W takiej sytuacji
pilot moze odczué ruch obrotowy, ktérego nie dostrzeglby w locie rzeczywistym.

3.1. Ograniczenia w wykorzystaniu wiré6wki przecigzeniowej

W przedstawionym badaniu wykryto kilka probleméw wskazujacych na to, ze symulator lotu
oparty na wiréwce ma ograniczone mozliwosci wykorzystania w scenariuszach odtworzenia lotu
rzeczywistego. W szczegolnosci istnieje zasadnicza réznica miedzy lotem rzeczywistym z szescio-
ma stopniami swobody, a srodowiskiem o trzech stopniach, jakie zapewnia wiréwka. Pomimo
ze gléwnym zadaniem tego symulatora jest generowanie przyspieszen liniowych wystepujacych
podczas lotu rzeczywistego, to nie zostal on zoptymalizowany pod katem ich doktadnego od-
wzorowania. Ograniczenie to dotyczy przede wszystkim sposobu odtwarzania warunkéw lotu
z przyspieszeniem ponizej +1,4G..

Inng niedoskonatoscig wiréwki przeciazeniowej sa artefakty w postaci bodzcow ruchowych,
ktore nie wystepuja w odtwarzanym locie rzeczywistym. Przyjete w pracy zalozenie, ze podczas
odtwarzania lotu w wiréwce pilot nie wykonuje ruchéow glowa, mialo na celu wyeliminowanie
przynajmniej jednej z grupy tych bodzcéw. Jest to oczywiscie zalozenie upraszczajace, gdyz
w rzeczywistosci podczas lotu, a zwtaszcza walki powietrznej, ruchy glowy sa zjawiskiem natu-
ralnym i pozadanym. W przypadku lotu odtwarzanego w wiréwce przecigzeniowej ruch glowy
podczas obrotu ramienia gtéwnego symulatora pobudza jednoczesnie wszystkie kanaty potkoli-
ste narzadu przedsionkowego, w rezultacie wyzwalajac u pilota nieprzyjemne doznania ruchowe.
Ze wzgledu na swdj charakter doznania te sg silnym bodzcem stymulujacym do wystepowania
choroby lokomocyjnej (w $rodowisku symulatora zwanej choroba symulatorowa).

4. Whnioski

Zastosowanie dynamicznego symulatora lotu — wiréwki przeciazeniowej do odtworzenia wa-
runkéw, w ktorych mial miejsce faktyczny wypadek, wydaje sie by¢ unikalnym sposobem wspar-
cia dochodzenia w sprawie wypadku lotniczego. Przedstawione w pracy wyniki odtworzenia
w symulatorze HT'C-07 fragmentu lotu samolotu F-16 bazowaly na zapisie rejestratora katastro-
ficznego ECSMU.
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Chociaz zadna ze sktadowych przyspieszenia liniowego nie zostala odwzorowana na bardzo
wysokim poziomie zgodnodci, to najblizszy wynikom rejestracji z lotu rzeczywistego jest skta-
dowa a,, (rys. 4). W przypadku pozostalych parametréow (katéw okreslajacych przestrzenna
orientacje oraz predkosci katowych) symulator HTC-07 wykazal niska badZ bardzo niska zgod-
nos¢ odwzorowania. Nie jest on zatem symulatorem, ktéry wiernie odtwarza lot rzeczywisty
samolotu i cho¢ umozliwia odwzorowanie przyspieszen liniowych na wysokim poziomie zgod-
nosci, to za sprawa generowania dodatkowych bodZcéw ruchowych (m.in. predkosci pochylania
i odchylania) moze wywolywaé u pilota odczucia, ktére nie sa spotykane w locie rzeczywistym.
Biorac jednakze pod uwage to, ze zaburzenia wzrokowe oraz utrata Swiadomoéci u pilota sg
wynikiem gléwnie sktadowej pionowej a, ., przyspieszenia liniowego, to niedostateczna zgodnosc
w odtwarzaniu pozostatych sktadowych tego przyspieszenia oraz sktadowych predkosci kato-
wej nie dyskwalifikuje tego symulatora z mozliwosci jego zastosowania w badaniach przyczyn
wypadkéw lotniczych.

7 punktu widzenia mechaniki lotu i wpltywu predkosci katowych samolotu na zdolnosé pilota
do zachowania prawidlowej orientacji przestrzennej poza przyspieszeniem liniowym pozadana
jest réwniez wysoka zgodnos$é¢ odtwarzanych w symulatorze predkosci katowych. Poprawne ich
odwzorowanie umozliwitoby zwiekszenie zakresu badan o bledy percepcyjne pilota, ktére mogty
by¢ przyczyna utraty orientacji przestrzennej w locie.

W czasie badan przyczyn wypadku lotniczego z wykorzystaniem dynamicznego symulatora
lotu HT'C-07 moga pojawic¢ sie trudnosci z oceng wplywu przyspieszen na pilota w czasie kry-
tycznej fazy lotu. Trudnosci te moga wynikaé¢ przede wszystkim z braku informacji na temat
prawidtowego wykonania AGSM. Zbyt pdzne rozpoczecie AGSM, stabe napiecie mieéni dolnej
czesci ciata lub niewlasciwy cykl oddychania obnizaja tolerancje przyspieszen i predysponuja do
wystapienia G-LOC u pilota.

Dzieki mozliwosci odtwarzania w symulatorze HT C-07 scenariuszy lotu rzeczywistego, moz-
liwe jest przeprowadzanie badan w bezpiecznych, kontrolowanych i powtarzalnych warunkach.
Ponadto, bazujac na danych i wnioskach z zaistnialtych powaznych incydentéw i wypadkéw lotni-
czych, taka funkcjonalno$é symulatora moze rowniez zapewni¢ sSrodowisko do szkolenia pilotow.

Przedstawiona w artykule procedura odtworzenia rzeczywistego lotu w symulatorze HTC-07
moze by¢ zastosowana w symulatorach lotu, ktorych konstrukcja oparta zostata na wiréwce prze-
ciazeniowej. Urzadzenia o podobnej konstrukeji i systemie sterowania uktadem ruchu znajduja
sie w uzytkowaniu m.in. Indyjskich Sity Powietrznych, Sit Powietrznych Republiki Singapuru,
Niemieckich Sit Powietrznych oraz Sit Powietrznych Wielkiej Brytanii. Nalezy jednak zaznaczy¢,
ze cho¢ symulacja lotu okazuje si¢ wartoSciowym narzedziem w badaniach przyczyn wypadkéw
lotniczych, to ograniczenia tych urzadzen i pozornie wysoki poziom ich wiernoéci w zakresie
odwzorowania srodowiska lotu moga sklonié¢ nieSwiadomego badacza do wyciagniecia btednych
wnioskow.

Dodatek A — Wyznaczenie sktadowych predkosci katowej oddzialujacvch na glowe
pilota w kabinie symulatora

Uktady wspotrzednych ¢ ich transformacje

Do opisu polozenia i predkosci katowej komponentéw uktadu ruchu symulatora (ramienia,
pierscienia i kabiny), przyjeto cztery prostokatne uklady wspélrzednych (rys. 7):
e nieruchomy uktad wspélrzednych zwiazany z Ziemia — Ozxzyzz7, o poczatku lezacym na
powierzchni Ziemi, w osi obrotu ramienia symulatora;
e uktad wspélrzednych zwiazany z ramieniem symulatora — Kzayaza4, ktérego poczatek
przyjmuje sie w punkcie K przecigcia osi obrotu pierécienia i kabiny symulatora. Wartosci
wyrazane w tym uktadzie oznaczono indeksem dolnym A;
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e uktad wspétrzednych zwigzany z pierscieniem — Kz pypzp, ktérego poczatek w punkcie K
pokrywa sie z poczatkiem ukitadu Kzayaza. O Kaxp pokrywa sie z osia Kz, uktadu
zwiazanego z ramieniem, natomiast 0§ Kyp jest osia obrotu kabiny. Wartosci wyrazane
w uktadzie zwigzanym z pierécieniem wyrézniono indeksem dolnym P;

e uklad wspoélrzednych zwiazany z kabina — Kxxygzk, o poczatku w punkcie K, pokry-
wajacym sie z poczatkiem uktadu Kz yaz4. O$ Kyg jest osia obrotu kabiny i pokrywa
sie z osiag Kyp ukladu zwiazanego z pierscieniem. Wartosci wyrazane w tym uktadzie
oznaczono indeksem dolnym K.

Kierunki i zwroty poszczegélnych osi uktadéw wspoédtrzednych pokazano na rys. 7.

oyl
/ﬁ rami
- P Q\ ¢

Rys. 7. Uklady wspotrzednych symulatora HT'C-07 oraz katy przej$cia pomiedzy nimi

Zainstalowany we wnetrzu kabiny symulatora fotel pilota przy kacie pochylenia oparcia 0g
wynoszacym 0° zapewnia pokrycie poczatku uktadu wspéhrzednych Grgyaza zwiazanego z glo-
wa z poczatkiem uktadu Kz gy zix zwiazanego z kabing. Odtwarzajac w symulatorze HTC-07
warunki lotu samolotem F-16, wymagane jest ustawienie oparcia fotela w kacie pochylenia do
tytu odpowiednio o kat 65 = 30°. Przy takiej konfiguracji fotela wystepuje przesuniecie poczatku
uktadu Grgyaza wzgledem poczatku uktadu Kz xyrzi. Konstrukcja fotela zapewnia mozli-
woé¢ zmiany jego polozenia w zakresie przéd-tyl oraz géra-dot, zapewniajac wyeliminowanie
tego przesuniecia, co tez w badaniach zostato uwzglednione.

Wzajemne polozZenie © macierze przejsé miedzy uktadami wspdétrzednych

Do okreslenia wzajemnego polozenia zdefiniowanych w symulatorze lotu uktadéw wspotrzed-
nych, wykorzystano nastepujace katy:
e ¢ — kat odchylenia (rys. 7) zawarty miedzy osia Ozz 7 a osia Ky. Kat ten powiekszony
o kat 90° zapewnia pokrycie osi Ozyz z osia Ky 4, definiujac potozenie uktadu Ozzzyzz2
zwiazanego z Ziemia wzgledem ukltadu Kx4yaz4 zwiazanego z ramieniem,
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e "¢ — kat przechylenia (rys. 7), zawarty miedzy osia Kz4 a osia Kzp okreéla potoze-
nie uktadu Kxaysza zwiazanego z ramieniem wzgledem uktadu Kxpypzp zwiazanego
z pierscieniem,

e 0¢ _kat pochylenia (rys. 7), zawarty miedzy osig K zp a osig K 2 okredla potozenie ukta-
du Kxpypzp zwiazanego z pierscieniem wzgledem uktadu Kz xyxzx zwiazanego z kabina.

Na podstawie przyjetej konwencji obrotéw ukltadéw wspotrzednych (kolejno wzgledem osi Z —
Y — X) otrzymano nastepujace macierze przej$¢ pomiedzy nimi:

— macierz przejscia Ly /7 z ukladu Ozzzyzzz zwiazanego z Ziemia do ukladu Kz ayaza zwia-
zanego z ramieniem otrzymuje sie, dokonujac obrotéw kolejno o kat 1€ oraz kat 90°, uzyskujac
nastepujacy zwiazek

TrA Xz T Xz

ya| =Lasz |yz| = Loy (5)Las (4" |4z (A1)
ZA A 2z

dla ktorego macierze transformacji sg nastepujace

cos e —singhte 0 cos3 —sin% 0
L., (_whtc) = [sinyhc  cosyhtc 0 L., (g) = |sing cosgy O
0 0 1 0 0 1 A2)
—sinyMe  —cosyphtc 0 (A.
Loz = | cos Phte  singhte 0
0 0 1

— macierz przejscia Lp/y z ukladu Kzayaza zwigzanego z ramieniem do ukladu Kzpypzp
zwiazanego z pierscieniem opisuje rownanie

xrp T A
yp| =Lp/a |ya (A.3)
zp ZA
gdzie
1 0 0
Lpa= [0 cosg singh (A.4)

0 —sing™ cos @Mt

— macierz przejscia Ly /p z uktadu Kz pypzp zwiazanego z pierscieniem do ukladu Ko xyk zi
zwiazanego z kabing opisuje zwiazek

TK xrp
yk | =Lg/p |yp (A.5)
ZK zZp

gdzie

cosfMtc (0 —gin@hte
sinfc (0 cosfhtc
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Przejscie z uktadu Ozx 7y 727 zwiazanego z Ziemia do uktadu Kx xyx 2k zwiazanego z kabing
odbywa si¢ przez kolejne przeksztalcenia za pomoca macierzy: L,z (A.2)3, Lp/s (A.4) oraz
Lk/p (A.6). Przeksztalcenie to opisuje réwnanie

TK Xy
Y | = Lk/z |yz (A.7)
ZK VA

w ktorym Ly /7 jest macierza przejscia wyznaczang z iloczynu

T
Ly/z = Lk pLpjaLs;, (§>Lzz(—¢ht6) (A.8)

a jej elementy sa nastepujace

(Lk/z)11 = cos PP sin M€ sin ¢MC — sin YN cos G

(L /z)12 = — cos "¢ cos 0"¢ — sin 1" sin "¢ sin 6"

(L /z)13 = — cos ¢ sin ¢

(LK/Z)QI = oS whtc COS ¢htc

(L /z)22 = —sin "¢ cos ¢ (A.9)
(Lg/z)23 = sin phte

(Li/z)31 = —sin PP sin O + cos M€ sin @M€ cos O

(Li/z)32 = sin PP sin M cos M — cos ¢ sin M

(Lk/z)33 = cos @l cos Ot

Zakladajac brak zmiany kata odchylenia ramienia symulatora "¢ = 0, macierz L Kz (A.8)
mozna uprosci¢ do postaci

sin M€ sin 07¢  — cos §M¢  — cos @M sin Pt
L)z = cos ghte 0 sin ghte (A.10)
sin o€ cos @M¢  —sin 07 cos PC cos OMtC

Predkosé kgtowa oddziatujgca na glowe pilota w kabinie symulatora

Przyjmujac, ze w czasie lotu nie wystepuje ruch liniowy i katowy glowy pilota wzgledem
kabiny, otrzymujemy réwnosé: Qg = Q. Wowcezas predkosé katowa Qg oddziatujaca na gltowe
pilota jest sumg predkosci katowej ramienia ¢, pierécienia ¢™¢ oraz kabiny "¢ przeksztal-
conych do uktadu Kz gyxzix zwiazanego z kabing. Predko$é ta w ukladzie Kz gygzx opisana
jest zaleznoscia

pK . . .
QK = gk | = LK/Z¢htc 4+ LK/P¢htc + thc (All)
K

ktéra sprowadzona do postaci

PK 0 ghte 0
qK :LK/Z 0 +LK/P 0 + Hhtc (A12)
rK Phie 0 0
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oraz po wyznaczeniu iloczynu

DK _¢htc cos ¢htc sin Ohte éhte cos fhte 0
K | = Phie sin phte + 0 + |gMte (A.13)
rK Ibhtc cos ¢htc cos Hhtc ¢htc sin thc 0

przyjmuje postac

10.

11.

12.

13.

DK gbhtc cos ghte — Ibhtc cos ¢htc sin @hte
x| = phte 4 whtc sin (bhtc (A14)
e qZ')htc sin @hte + le')htc cos ¢htc cos fhte
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The use of a dynamic flight simulator for aviation mishap investigation

The study was aimed to assess the usefulness of a dynamic flight simulator — human training cen-

trifuge HTC-07 to reproduce a flight of F-16 aircraft during a critical phase. The assessment was based

on comparison of linear acceleration and angular velocity acting on the pilot in a real flight with the

acceleration during reconstruction of that flight in the simulator. For the assessment, the root-mean-

square error and linear correlation coefficients were used. Considering that visual disturbances and loss

of consciousness of pilots result mainly due to the vertical component of linear acceleration, insufficient

compliance in the reconstruction of other components of the acceleration and angular velocity does not

disqualify this simulator from being used for aircraft accidents and investigation of incidents.
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Przedstawiona praca jest proba okreslenia przyczyny wystepowania w dynamicznym symu-
latorze lotu nieprzyjemnych doznan ruchowych niespotykanych w locie rzeczywistym. Celem
przeprowadzonych badan byta odpowiedz na pytanie, czy szybkosé¢ zmiany przyspieszenia
liniowego kabiny wiréwki przeciazeniowej moze mie¢ zwiazek z wystepowaniem u pilota ob-
jawow choroby lokomocyjnej. W badaniu zastosowano bodziec ruchowy w postaci profilu
przyspieszen interwalowych utworzonych przy wykorzystaniu modelu kinematyki wiréwki
przeciazeniowej HTC-07. Kazdy z pieciu utworzonych profili r6znil sie szybkoscia zmiany
generowanego przyspieszenia (1, 2, 3, 4 lub 6 G/s). Do oceny bodzcéw odpowiedzialnych
za wystepowanie choroby symulatorowej zastosowano model nasilenia objawéw choroby lo-
komocyjnej oparty na teorii subiektywnego poczucia kierunku grawitacji. Badania przepro-
wadzone metoda symulacji komputerowej wykazaly, ze w kazdym z analizowanych profili
wystepuje bodziec ruchowy odpowiedzialny za wystepowanie choroby lokomocyjnej. Stwier-
dzono wystepowanie nieliniowe]j zaleznosci miedzy nasileniem objawéw tej choroby a szyb-
kosScig zmiany przyspieszenia kabiny wiréwki. Najnizszy poziom nasilenia objawow wystapil
dla zmian przyspieszenia z przedzialu od 2 do 4 G/s.

Stowa kluczowe: symulator lotu, wiréwka przecigzeniowa, choroba symulatorowa, model cho-
roby lokomocyjnej

1. Wstep

Wykorzystanie symulatoréw w badaniach, szkoleniach i treningach taczy sie czesto z wyste-
powaniem niekorzystnego zjawiska okreslanego jako choroba symulatorowa [1], [2]. O chorobie
tej mowimy wowcezas, gdy jej objawy sa rezultatem wyltacznie ekspozycji w symulatorze, a nie
sg obecne w warunkach rzeczywistych odtwarzanych w tym urzadzeniu. Zjawisko to jest wciaz
nie do konica poznane i dotyczy prawie kazdego uczestnika symulacji [2], [3].

Choroba symulatorowa wplywa negatywnie na rzetelno$¢ pomiaru, efektywnosé treningu,
jak réwniez moze przyczyniaé sie do przerwania wykonywanego w symulatorze zadania [4], [5].
Charakteryzuje si¢ ona réznymi objawami, w duzym stopniu podobnymi do objawdéw choroby
lokomocyjnej, poczawszy od zlego samopoczucia, sennosci, poprzez pocenie si¢, béle i zawro-
ty glowy do zaburzen réwnowagi, a takze zaburzen zotadkowo-jelitowych (mdlodci i wymioty).
Niektore objawy moga ustapi¢ dopiero po uplywie kilkunastu godzin po opuszczeniu symula-
tora i moga w tym czasie stanowi¢ potencjalne zagrozenie bezpiecznego wykonywania zadan
[3]. Stalo sie to podstawa do sformulowania m.in. czasowych ograniczen w wykonywaniu lotéw
w warunkach rzeczywistych [6]. Jezeli w wyniku treningu pilot wykazywal objawy choroby sy-
mulatorowej, to loty takie moga odbywacé sie dopiero po 12 godzinach po catkowitym ustapieniu
tych objawow.

Podatnosé na chorobe symulatorowa zalezna jest od wieku, cech osobniczych i moze wzrastaé
w wyniku zmeczenia, przezigbienia, a takze silnego stresu [2], [7]. Na wystapienie choroby symu-
latorowej wplywa réwniez wiele innych czynnikéw [8], wéréd ktérych, podobnie jak w przypadku
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choroby lokomocyjnej, wymienia sie niezgodnosé¢ pomiedzy sygnatami odbieranymi z narzadéw
wzroku, przedsionkowego i mechanoreceptoréw (receptory czucia ptytkiego i glebokiego). Wywo-
ltywana w ten sposob choroba symulatorowa, z uwagi na podobny mechanizm powstawania oraz
zakres objawow, bedzie w prezentowanym badaniu traktowana tozsamo z choroba lokomocyjng.

Duze indywidualne réznice w podatnosci na chorobe symulatorowa oraz jej wieloobjawowosé
powoduja, ze dotychczas nie opracowano skutecznego narzedzia do obiektywnego pomiaru po-
ziomu nasilenia tej choroby. Stosowane sa zatem metody pomiaru polegajacej na samoocenie
9], w ktérej uczestnik wskazuje rodzaj i nasilenie rozpoznanych u siebie objawéw. Z uwagi na
subiektywny charakter badania te coraz czedciej wspierane sa obliczeniami numerycznymi, na
potrzebe ktérych wykorzystuje sie modele nasilenia objawéw choroby lokomocyjnej [10]. Najbar-
dziej popularnym i najczesciej stosowanym w badaniach i modelowaniu choroby lokomocyjnej
jest podejscie polegajace na poszukiwaniu interakcji pomiedzy ruchem i objawami tej choro-
by. W podejéciu tym stosowane sa obecnie dwie teorie: konfliktu sensorycznego (ang. Sensory
Conflict theory, SC) [11]-[14] oraz konfliktu subiektywnego poczucia kierunku grawitacji (ang.
Subjective Vertical Conflict theory, SVC) [15].

1.1. Choroba symulatorowa w wiréwce przecigzeniowej

Szkolenie i trening pilotéw we wspodlczesnych wiréwkach przecigzeniowych, petniacych funk-
cje symulatora lotu, zwiazane sa niejednokrotnie z nieprzyjemnymi doznaniami ruchowymi, ktére
nie sy spotykane w locie rzeczywistym. Do jednego z tych niekorzystnych bodzcéw ruchowych
zalicza si¢ procedure zmiany generowanego w symulatorze przyspieszenia liniowego. W celu
zmiany wytwarzanego przeciazenia zmianie ulegaja predkos$é katowa ramienia oraz kat przechy-
lenia kabiny symulatora (rys. 1). Z uwagi, ze proces ten trwa stosunkowo krétko (od jednej
do kilku sekund), to metoda oceny objawéw choroby lokomocyjnej oparta na pomiarze wybra-
nych parametréw fizjologicznych badz kwestionariuszu samooceny moze wykazaé niska skutecz-
nosé. W takiej sytuacji wyniki badan numerycznych moga udzieli¢ odpowiedzi na pytanie, ktére
z wytwarzanych przez symulator bodzcéw ruchowych w najwiekszym stopniu moga prowokowaé
wystapienie objawdéw choroby lokomocyjnej. Wiedza ta moze byé przydatna w opracowaniu no-
wych metod sterowania ruchem kabiny tego symulatora, umozliwiajacych wyeliminowanie lub
przynajmniej zmniejszenia nieprzyjemnych doznan ruchowych. Przedstawiona praca jest préba
okreslenia przyczyny wystepowania tych doznan ruchowych i zaproponowania metody zmniej-
szania ich niekorzystnego wplywu.

1.2. Cel badan

Celem przeprowadzonych badan byta odpowiedZ na pytanie, czy szybkos$¢ zmiany przyspie-
szenia liniowego kabiny wiréwki przeciazeniowej moze mieé¢ zwiazek z wystepowaniem u pilota
objawéw choroby lokomocyjnej. Wyniki dotychczasowych badan [16] wskazuja, ze przyspieszenia
liniowe o wysokich i stalych wartosciach nie wplywaja na wystapienie objawéw choroby lokomo-
cyjnej, podczas gdy cykliczna zmiana tego przyspieszenia moze sprzyja¢ wystapieniu objawdw
chorobowych. Na tej podstawie postawiono hipoteze, ze nasilenie objawéw choroby lokomocyjnej
zalezy od szybkoéci zmian przyspieszenia liniowego.

2. Metoda badania

2.1. Schemat badania

Badanie bodzcéw ruchowym odpowiedzialnych za wystepowanie choroby symulatorowej prze-
prowadzono metoda symulacji komputerowej. BodZzcami ruchowymi byly profile przyspieszen
interwalowych, wygenerowane przy wykorzystaniu modelu kinematyki wiréowki przeciazeniowej
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HTC-07. Do oceny tych bodzcéw zastosowano model nasilenia objawéw choroby lokomocyjnej
(model MST). W celu wskazania bodzcéw, ktére w najwyzszym stopniu moga przyczyniaé sie do
wywolywania objawéw tej choroby, poréwnano warto$ci MSI oszacowane przez model niezaleznie
dla kazdego profilu przyspieszen.

2.2. Obiekt badan

W badaniu wykorzystano bodzce ruchowe wytwarzane w wiréwce przecigzeniowej HTC-07
(AMST-Systemtechnik GmbH, Austria), znajdujacej sie w Wojskowym Instytucie Medycyny
Lotniczej. Symulator ten ma uklad ruchu o 3 stopniach swobody (rys. 1), ktéry z kabina za-
wieszong na 8-metrowym ramieniu, umozliwia generowanie przyspieszen liniowych jednoczesnie
wzgledem trzech osi. Zakres wytwarzanego przyspieszenia oraz parametry kinematyki uktadu
ruchu symulatora HTC-07 zamieszczono w pracach [17], [18].

pierscien

Rys. 1. Katy opisujace przestrzenna konfiguracje kabiny symulatora HTC-07 [17]

2.3. Profile bodzcéw ruchowych

W celu okreslenia zwiazku miedzy szybko$cia zmiany przyspieszenia a poziomem nasilenia
objawéw choroby lokomocyjnej zastosowano pie¢ profili bodzcow ruchowych w postaci przyspie-
szen interwalowych z maksymalng wartoécia przyspieszenia +6 G,, réznigcych sie predkoscia
zmiany tego przyspieszenia (1, 2, 3, 4 lub 6 G/s). Predko$¢ zmiany przyspieszenia byla taka
sama zaréwno dla procedury narastania, jak i spadku przyspieszania. Poziom +1,4 G, linii ba-
zowej przeciazenia wyjsciowego przyjeto zgodnie z wartos$cia ustalona dla wiréwki przeciazenio-
wej HTC-07. Czas trwania kazdego z czterech stalych przyspieszen na poziomie +6 G, wynosit
15s. Przyspieszenia te wygenerowano w odstepach 15-sekundowych, zachowujac jednakowy 160-
sekundowy czas trwania kazdego profilu. Wedtug Burtona i wspélpracownikéw [19] warto$é i czas
trwania zastosowanego w badaniu przyspieszenia okreslane jest jako wysokie i dlugotrwale przy-
spieszenie, ktére reprezentuje obciazenie doswiadczane przez pilota podczas rzeczywistej walki
powietrznej.

Zastosowane w badaniu profile przyspieszen utworzono przy wykorzystaniu modelu kine-
matyki wiréwki przeciazeniowej HTC-07, ktéry opisano szerzej w pracach [20], [21]. Na rys. 2
przedstawiono przykladowe parametry kinematyki uktadu ruchu symulatora HTC-07, ktére ob-
liczono dla przyspieszen zmieniajacych sie z szybkoscia 3 G/s.
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Rys. 2. Parametry kinematyki uktadu ruchu symulatora HTC-07 dla profilu przyspieszen interwatowych
+6 G, zmieniajacych sie z szybkoscia 3 G/s

2.4. Predkos¢ katowa oddzialujaca na glowe pilota w symulatorze

Podczas lotu w symulatorze na pilota znajdujacego sie w kabinie oddziatuja zaréwno przy-
spieszenie liniowe, jak i predkosci katowe. O ile przedstawione na rys. 2 przyspieszenia opisane
sa w ukladzie wspélrzednych zwigzanym z glowa pilota, tak widoczne predkosci katowe opisuja
ruch poszczegdlnych cztonéw uktadu ruchu symulatora (rys. 1) wzgledem uktadu zwiazanego
z Ziemia. Przyjmujac, ze pilot podczas ekspozycji w symulatorze skierowany jest przodem do
kierunku obrotu ramienia oraz nie wykonuje ruchéw glowa, wéwczas osie ukladu zwigzanego
z glowa pokrywaja sie z odpowiadajacymi im osiami ukladu zwiazanego z kabina symulatora.
Zachodzi zatem réwnosé miedzy predkodciami katowymi kabiny i glowy (wg = wg). Wyznacze-
nie sktadowych predkosci katowej kabiny wg sprowadza sie do zsumowania predkosci katowych
ramienia qb, pierscienia gZ) oraz kabiny 0 opisanych w uktadzie wspétrzednych zwiazanym z kabi-
na symulatora. Wyprowadzenie sktadowych predkosci katowej w g zostato szczegdtowo opisane
w pracy [22], a ponizej przedstawiono jedynie konicowa postaé¢ réwnania

DK ¢c059—¢00s¢sin9
wrg = |qx| = |  O+¢sing (2.1)
'K ¢ sinf + 1 cos ¢ cos 0

w ktérym: gb — predkos¢ przechylania, opisujaca ruch obrotowy pierscienia, [ predkosé pochyla-
nia, opisujaca ruch obrotowy kabiny/gondoli, w — predkos¢ odchylania, opisujaca ruch obrotowy
ramienia uktadu ruchu symulatora, ¢ — kat przechylenia, ktéry okresla potozenie uktadu zwigza-
nego z ramieniem wzgledem ukladu zwigzanego z pierécieniem symulatora, # — kat pochylenia,
ktory okresla potozenie ukladu zwigzanego z pierscieniem wzgledem uktadu zwigzanego z kabina.
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Powyzsze katy obrotéw czlonéw ukladu ruchu symulatora (ramienia, pierScienia i kabiny)
przedstawiono na rys. 1.

Na rys. 3 przedstawiono obliczone za pomoca réwnania (2.1) skladowe predkosci katowej
oddzialujace na pilota w kabinie symulatora podczas procedury osiagania i powrotu z poziomu
+6G,.

Predkoscé katowa [ /s]

Rys. 3. Sktadowe predkosci katowej oddzialujace na gltowe pilota podczas odtwarzania w symulatorze
HTC-07 profilu przyspieszen interwatowych

Predkosé katowa we (rys. 3) i przyspieszenie liniowe ag (rys. 2) tworza wektor bodZcow
ruchowych opisujacy dane wej$ciowe modelu nasilenia objawéw choroby lokomocyjnej (modelu
MSTI).

3. Model nasilenia objawéw choroby lokomocyjnej

Sposrod podjetych dotychcezas préb opracowania modelu MSI [10] do oceny nasilenia choroby
lokomocyjnej wybrano model opracowany przez Bosa i Blesa [23] i rozszerzony przez Kamiji
i wspolpracownikéw [46]. Koncepcja tego modelu oparta jest na teorii konfliktu subiektywnego
poczucia kierunku grawitacji (SVC) i w poréwnaniu do innych rozwiazan ma kilka istotnych
zalet, m.in.:

e szacowanie ograniczone tylko do jednego konfliktu tj. SVC,

e w przeciwienstwie do modelu Omana [13] i Lawthera i Griffina [24], [25] brak wymogu
specjalnego filtrowania sygnatu wejéciowego lub wyodrebnienia bodzca w postaci czystego
ruchu pionowego,

e skutecznos¢ w przewidywaniu objawéw potwierdzona w licznych badaniach walidacyjnych
z wykorzystaniem danych z badan eksperymentalnych [26].
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Istota teorii SVC jest zalozenie, ze wszystkie sytuacje, ktére powoduja chorobe lokomocyjna cha-
rakteryzuja sie stanem, w ktorym odczuwany kierunek grawitacji jest sprzeczny z subiektywnym
poczuciem pionu, oczekiwanym na podstawie wezesniejszych doswiadczen [15]. Do wyjadnienia
objawéw choroby lokomocyjnej wystarczajace sa bodzce ruchowe rejestrowane przez receptory
narzadu przedsionkowego (kanaly potkoliste oraz narzady otolitowe) [27]. W zwiazku z powyz-
szym przy budowie modelu MSI zaltozono, ze pilot znajdujacy sie w kabinie symulatora nie
odbiera z systemu zobrazowania scenerii lotu informacji o przestrzennym potozeniu zaréwno
symulowanego statku powietrznego, jak i kabiny symulatora. Wyznaczenie subiektywnego po-
czucia kierunku grawitacji odbywa sie zatem jedynie na podstawie integrowanych w osrodkowym
uktadzie nerwowym (OUN) sygnaléw z receptoréw narzadu przedsionkowego.

Na rys. 4. przedstawiono opis budowy zastosowanego w obliczeniach modelu MSI. Wektor
bodzcéw ruchowych opisujacy przyspieszenie liniowe ag oraz predkosé katowa wg, tworzy da-
ne wejsciowe modelu. Wektor ten opisany jest w uktadzie wspolrzednych zwigzanym z glowa,
w ktérym o$ xg pokrywa sie z osia nosowo-potyliczna i ma zwrot do przodu. O$ yg przechodzi
przez kanaly stuchowe lewego i prawego ucha i ma zwrot w prawo, za$ o$ zg jest prostopadla
do osi g i yq i1 skierowana jest do dotu glowy.
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8 Model wewnetrzny

Rys. 4. Model choroby lokomocyjnej bazujacy na teorii SVC

Sktadowe przyspieszenia grawitacyjnego g opisanego w ukladzie zwiazanym z glowa moga
by¢ wyznaczone w oparciu o znany wektor predkosci katowej w. Sktadowe te zostaly obliczone
w nastepujacy sposob (rys. 4, blok G)

dgc
dt
Bloki OTO oraz SCC reprezentuja funkcje opisujace przetwarzanie fizycznych bodzcéw rucho-
wych odpowiednio na poziomie kanatéw poétkolistych oraz narzadéw otolitowych. Funkcja przej-
Scia OTO jest okreslona przez macierz jednostkowa, a jej sygnatem wejéciowym jest wektor f,
ktory opisuje przyspieszenie wypadkowe, zwane takze przyspieszeniem grawitacyjno-inercjalnym.
Przyspieszenie to obliczane jest z zaleznosci fg = ag + ga.
Sygnalem wejSciowym kanaléw poétkolistych (blok SCC) jest wektor predkosci katowej wg.
Do obliczenia odczuwanej predkosci katowej W zastosowano transmitancje, ktéra wyraza sie
wzorem [28]

= —wgXg

~ T2i TCLS2

= . 3.1
Ui s+ ) (ras £ 1) 26 (3.1)
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gdzie: 7o — dluga stala czasowa, 7, — stala czasowa adaptacji, s — operator Laplace’a, i — oznacza
o$ (i = x,y, z) uktadu wspotrzednych zwiazanego z glowa.

Wykorzystujac fakt, ze przyspieszenie ziemskie jest state, a przyspieszenie bezwladnosci jest
zwykle krotkotrwale, odczuwany kierunek grawitacji v zostal wyodrebniony z przyspieszenia
grawitacyjno-inercyjnego fg [29]. Przed wyznaczeniem wektora v, odczuwalne przyspieszenie f
jest przeksztalcane do ukltadu wspédirzednych zwigzanego z Ziemia, w ktérym przyspieszenie
grawitacyjne jest stale. Wyodrebnione v podlega nastepnie odwrotnej transformacji do uktadu
zwiazanego z glowa. Powyzsze przeksztalcenia realizowane sa w bloku LP (rys. 4) przy wyko-
rzystaniu nastepujacego réwnania [15]

Z—:zé(?—o)—axv (3.2)
gdzie: 7 — stala czasowa, f — wektor odczuwalnego przyspieszenia grawitacyjno-inercyjnego
(wektor ten reprezentuje odpowiedZ narzadu otolitowego na przyspieszenie grawitacyjno-
inercyjne fg), v — wektor odczuwanego kierunku grawitacji, @ — wektor odczuwanej predkosci
katowej, ktorego sktadowe oblicza sie z zaleznosci (2.2).

Model wewnetrzny uktadu przedsionkowego, ktéry reprezentuje przetwarzanie na poziomie
OUN zostal zakreslony ramka w dolnej czesci schematu blokowego (rys. 4). Bloki K, oraz K,
to wzmocnienia, ktore reprezentuja bledy oszacowania, odpowiednio przyspieszenia liniowego
i predkosci katowej. Wystepowanie tych wzmocnienn mozna rozumie¢ jako wrazenia somatycz-
ne, ktére obok sygnaléw z narzadu przedsionkowego pozwalaja pilotowi cztowiekowi na ocene
kinematyki ciata i dynamiki uktadu pilot-samolot.

Bloki OTO oraz SCC reprezentuja odpowiednio model wewnetrzny narzadu otolitowego i ka-
natu pétkolistego. Funkcja przejscia OTO jest okredlona przez macierz jednostkowa, natomiast
funkcja przejécia SCC jest opisana nastepujaca transmitancja [30]

:'_ 72,8

_ . 3.3
7'22.8+1wZ ( )

gdzie: 79 — dluga stala czasowa (jak w réwnaniu (2.2)), s — operator Laplace’a, i — oznacza 0§
(i = x,y, 2) ukladu wspéirzednych zwiazanego z glowa.

Wektor oczekiwanego kierunku grawitacji v wyznaczany jest w bloku LP (rys. 4), za pomo-
ca rownania (2.3). Z réznicy wektoréw v i v tworzony jest wektor konfliktu sensorycznego Av
(konfliktu miedzy odczuwanym i oczekiwanym przez pilota kierunkiem gravgitacji), ktory podob-
nie jak wektory Aa oraz Aw wykorzystany jest do aktualizacji wektora v. Wektory Aa i Aw
oznaczaja bledy miedzy odczuwanymi (a,@), a oczekiwanymi (3,@) sygnalami, szacowanymi
odpowiednio przez model uklad przedsionkowego oraz model wewnetrzny (OUN). Bledy te po
scatkowaniu i wzmocnieniu (bloki K., K,. oraz K,.) sa sumowane z sygnalami wejSciowymi
modeli wewnetrznych OTO oraz SCC.

W celu wyznaczenia wskaznika MSI, wektor konfliktu sensorycznego Av podlega nieliniowe-
mu przeksztalceniu za pomoca funkcji Hilla [23] do postaci znormalizowanego parametru

(|Av]/b)"

~ 1+ (JAv]/b)n (3.4)

gdzie: Av — wektor konfliktu sensorycznego (Av = v — \2/), b — parametr, ktéorego wartosé
dobierana jest w procedurze dopasowania modelu pod wzgledem ilosciowym do danych ekspe-
rymentalnych, n — okresla nachylenie funkcji h, n € [1, 00).
Parametr h jest nastepnie przeksztalcany za pomoca funkcji drugiego rzedu (rys. 4), ktérej
postaé opisuje transmitancja [23]
P

MSI = Wh (3.5)
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gdzie: P — okresla maksymalny procent oséb, u ktérych wystapity objawy choroby lokomocyjnej,
u — stata czasowa, s — operator Laplace’a.

Szczegdlowy opis przedstawionego powyzej modelu MSI zostal zamieszczony w pracach
[10], [31]. Do budowy symulacyjnego modelu MSI oraz obliczen wykorzystano oprogramowanie
MATLAB (MathWorks, USA). Wszystkie parametry uzyte w modelu przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Parametry modelu MSI

T2, | T2 T, Ta T b I P
fo | B | Moe [ Boe [ Boe | (5] | ol | 5] | 5] | 15| 0/s?) | [mming | (%9
(01]08 ][40 [60]12]61[53]102]190]5]| 05 | 12 [ 85 |

4. Wyniki obliczen

Analizowany w badaniu ruch kabiny wiréwki przeciazeniowej (przyspieszenia liniowe — rys. 2
i predkosé katowa — rys. 3) obejmowal procedure uzyskania przyspieszenia +6 G, oraz powrotu
do poziomu przyspieszenia wyjsciowego +1,4 G,. Na rys. 5 przedstawiono wyniki badan nume-

rycznych nasilenia objawéw choroby lokomocyjnej (wskaznik MSI), wyznaczone niezaleznie dla

pieciu profili r6zniacych sie predkoscia zmiany przyspieszenia.

051
05 \
\
049 \

0.48

MSI

047+
\

0.46 - \

045/ =

0.44 " L

Szybkos$¢ zmiany przyspieszenia [G-s'1]

Rys. 5. Nasilenie objawéw choroby lokomocyjnej (MSI) dla réznych szybkos$ci zmiany przyspieszenia

Uzyskane wyniki MSI (rys. 5) wskazuja, ze dla kazdego z analizowanych szybkosci zmiany
przyspieszenia kabiny wiréwki wystepuje bodziec stymulujacy do wystapienia choroby lokomo-
cyjnej. Widacé, ze wskaznik MSI zmienia sie w sposéb nieliniowy. Najmniejsze nasilenie objawow
choroby wystepuje przy szybkosci zmiany przyspieszenia kabiny wiréwki w przedziale od 2 do
4G/s, podczas gdy najwyzsze dla szybkosci 1 G/s. Dla zmiany przyspieszenia z szybkoscia 5
oraz 6 G/s nasilenie tych objawéw jest jedynie nieznacznie wyzsze od wartosci srodkowych.
Rozpatrujac zmiany poziomu przyspieszenia (z poziomu linii bazowe]j przeciazenia wyjscio-
wego 1,4 G, do przyspieszenia +6 G,) jako oscylacje pionowa (rys. 2), szybkosci zmiany przy-
spieszenia z zakresu od 2 do 4 G/s odpowiadaja czestotliwosciom od 0,28 do 0,56 Hz. Wyniki
badan [24], [26], [32], [33] wskazuja, ze oscylacja pionowa przy czestotliwosciach od 0,1 do 0,5 Hz
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(z maksimum przy 0,16 Hz) jest najbardziej sprzyjajaca wywolywaniu objawéw choroby lokomo-
cyjnej. Moze to zatem wyjasnia¢ znaczny wzrost wskaznika MSI przy gradiencie 1 G/s (rys. 5),
ktory odpowiada czestotliwosci 0,14 Hz. Zaskakujacy jest jednak wzrost MSI dla szybkosci zmian
powyzej 4 G/s (0,56 Hz), zwazywszy na fakt, ze oscylacje o wyzszej czestotliwosci (od 0,5 Hz)
nie powoduja uczucia dyskomfortu [33] lub innych objawéw choroby lokomocyjnej [26]. Moz-
liwym wyttumaczeniem tego wzrostu moze byé¢ sprzezone krzyzowo przyspieszenie Coriolisa,
ktére indukuje silny konflikt sensoryczny miedzy receptorami narzadu przedsionkowego (kanata-
mi potkolistymi i narzadem otolitowym) [27]. Przyspieszenie to pojawia sie przy naglej zmianie
poziomu generowanego przyspieszenia, gdy zmieniaja sie predkos¢ obrotu ramienia symulato-
ra i kat przechylenia kabiny (w tym glowy pilota). W takiej sytuacji narzad otolitowy oraz
mechanoreceptory nie potwierdzajg wystepujacego ruchu obrotowego kabiny, ktory wykrywany
jest jedynie przez kanaly poétkoliste narzadu przedsionkowego. Rozbieznosé ta mozna wyelimino-
waé poprzez utrzymanie zmiany ruchu obrotowego ponizej progu ludzkiej percepcji [34]. Czesto
do opisania progéw czutosci kanatéw poédtkolistych narzadu przedsionkowego uzywa sie iloczynu
przyspieszenia katowego oraz czasu, w jakim ono dziata. Iloczyn ten zwany stala Muldera ma
ustalona wartosé¢ na poziomie 2°/s dla przyspieszen katowych o czasie trwania do 5 sekund [35].

Przedstawione na rys. 5 wyniki uzyskano przy zalozeniu, ze pilot podczas wirowania nie
wykonywal ruchow gltowa. W rzeczywistosci podczas treningu pilot zwykle wykonuje ruchy, kté-
re dodatkowo pobudzaja receptory narzadu przedsionkowego. Wywotuje to u pilota silniejszy
konflikt sensoryczny, przyczyniajac sie do wzrostu nieprzyjemnych doznan ruchowych prowoku-
jacych wystapienie dolegliwosci zwiazanych z chorobe lokomocyjna [36]. Bles i wspéipracownicy
[16] zaobserwowali, ze jesli podczas ekspozycji przy stalym przyspieszeniu osoby badane w wi-
réwce przeciazeniowej pozostawaly w bezruchu wzgledem kabiny, to nie zglaszaly objawéw tej
choroby. Badania te ponadto wykazaly, ze najbardziej prowokujacymi ruchami gtowy sg te ruchy,
ktoére wplywaja na zmiane orientacji glowy wzgledem odczuwanego kierunku grawitacji.

4.1. Ograniczenia badania

Istotnym ograniczeniem niniejszego badania jest niedoskonatos¢ zastosowanego modelu na-
silenia choroby lokomocyjnej (modelu MSI). Najwazniejsze z tych ograniczen to:

e brak danych empirycznych, ktore mogltyby postuzy¢ do walidacji modelu MSI w $érodowisku
zlozonego pola wysokich przyspieszen. Model zostatl poddany walidacji na bodzce ruchowe
jedynie podobne, lecz nie takie same jak bodZce generowane przez wiréwke przecigzenio-
wa. Ta niedoskonalosé modelu nie dyskredytuje wynikéw, ale z pewnoscia ogranicza ich
wiarygodno$é. W przysztych badaniach nalezaloby przeprowadzi¢ walidacje modelu z wy-
korzystaniem danych z badan eksperymentalnych z udziatem pilotéw,

e pominiecie w strukturze modelu zjawiska adaptacji [37]-[39], ktore polega na zmianie po-
datno$ci na chorobe lokomocyjna jako funkcji wezesniejszych doswiadczen. Wedhug Eliasa
[40] mozliwe jest wyeliminowanie tego ograniczenia poprzez zmniejszenie wzmocnienia [41],
podniesienie progu wystapienia [42] lub zmiany w dynamice rozwijania sie objawéw cho-
roby lokomocyjnej [43].

5. Whnioski

Pomimo pewnych ograniczen modelu MSI w zakresie uzycia w $§rodowisku przyspieszen ge-
nerowanych w wiréwce przeciazeniowej, mozna przyjac, ze w analizowanych profilach wystepuja
bodzce ruchowe odpowiedzialne za wystepowanie choroby lokomocyjnej. Wyniki przeprowadzo-
nych obliczen numerycznych potwierdzily przypuszczenie, ze podczas przejécia z poziomu przy-
spieszenia wyjsciowego do wysokich przyspieszen, nasilenie objawéw choroby lokomocyjnej zale-
zy od szybkosci zmiany przyspieszenia liniowego. W oparciu o wyniki przeprowadzonej analizy
sformutowano nastepujace wnioski:
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e w kazdym z analizowanych przypadkdéw szybkosci zmian przyspieszen kabiny wirdwki wy-

stepuje bodziec stymulujacy wystapienie objawéw choroby lokomocyjnej,

e minimalne nasilenie objawéw choroby lokomocyjnej wystepuje przy zmianie generowanego

przyspieszenia w zakresie od 2 do 4 G/s.

W zwiazku z powyzszym, rozwiazaniem najmniej korzystnym pod wzgledem nasilenia objawdw
choroby lokomocyjnej jest profil, w ktérym zmiany przyspieszenia odbywaja sie z szybkoscig
1 G/s lub wigksza od 4 G/s. Warto zaznaczy¢, ze wyniki te uzyskano dla przyspieszenia liniowe-
go, ktére zmienialo sie z ustalona predkoscia pomiedzy poziomami przyspieszenia wyjsciowego
+1,4 G, a przyspieszenia maksymalnego +6 G,. Nie oznacza to zatem, ze identyczne zaleznosci
wystapia przy zmianie przyspieszenia pomiedzy innymi poziomami.

W celu potwierdzenia poprawnosci wynikéow obliczen symulacyjnych, a zarazem skuteczno-
Sci i poprawnosci modelu w przewidywaniu nasilenia objawéw choroby lokomocyjnej, uzyskane

w wyniki nalezatoby poréwnaé z wynikami badan do$wiadczalnych przeprowadzonych z udziatem
pilotow w rzeczywistej wiréwce przecigzeniowej.
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Evaluation of motion stimuli responsible for the incidence of simulator sickness

The presented work is an attempt to determine the cause of the occurrence of unpleasant motion

sensations in a dynamic flight simulator, which are not encountered in a real flight. The aim of the

research was to answer the question whether the rate of onset of the acceleration (G-onset rate) can be

related to the occurrence of motion sickness symptoms in a pilot. To generate motion stimuli in the form

of an interval acceleration profile, the human training centrifuge HTC-07 kinematics model was used.
Each of the five generated profiles differed in the G-onset rate (1, 2, 3, 4 or 6 G/s). To assess the stimuli
responsible for the occurrence of the simulator sickness, a motion sickness incidence model was used. The

research conducted with the use of a computer simulation method showed that in each of the analysed

acceleration profiles there was a motion stimulus responsible for the incidence of motion sickness. It was

found that there was a non-linear relationship between the severity of sickness symptoms and the G-onset

rate. The lowest level of symptom severity occurred for acceleration variations from 2 to 4 G/s.
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Europa stoi przed kryzysem przepustowosci przestrzeni powietrznej, poniewaz prognozuje
sie, ze liczba lotéw wzro$nie nawet o 50% w ciagu najblizszych 10-20 lat. Niska efektyw-
nos¢ spowodowana rozdrobnieniem europejskiej przestrzeni powietrznej wywotuje co roku
wysokie dodatkowe koszty, ktére ponoszone sa gléwnie przez przewoznikéw i pasazerow.
Obwiazujace zasady planowania lotéw sprawiaja, ze plany lotu rzadko sa zgodne z ich ope-
racyjna realizacja. Efektem tego jest niska przewidywalnosé ruchu lotniczego wplywajaca
na duze obciazenie kontroleréw ruchu lotniczego w trakcie rozwiazywania sytuacji konflikto-
wych oraz na duze opdznienia w ruchu lotniczym. Brak mozliwosci skutecznej optymalizacji
trasy na etapie planowania lotu sprawia, ze europejskie trasy lotu sa wydluzone w stosun-
ku do rozwiazan optymalnych, co w konsekwencji oznacza wieksze zuzycie paliwa, wzrost
emisji zanieczyszczen oraz wyzsze koszty dla uzytkownikéw. Praca dotyczy sprawdzenia po-
prawnosci dzialania nowego algorytmu planowania tras w przestrzeni FRA, opisanego w [7],
pozwalajacego na uwzglednienie zlozonosci przestrzeni powietrznej oraz ograniczen w niej
wystepujacych. Opracowany algorytm moze by¢ wykorzystywany w zautomatyzowanych sys-
temach planowania lotu, dostepnych dla niekomercyjnych uzytkownikéw (General Aviation)
lub mniejszych firm lotniczych (Business Aviation, Remotely Piloted Aircraft Systems).
Weryfikacja otrzymanych wynikéw przeprowadzona zostala przez poréwnanie otrzymanych
tras z trasami zaplanowanymi recznie przez pilotéw zawodowych o duzym do$wiadczeniu
lotniczym. Walidacja, wykazujaca wykonalno$¢ zaplanowanych tras, przeprowadzona zosta-
ta z wykorzystanie symulatora lotu klasy FNPT II w trakcie symulowanych lotow w czasie
rzeczywistym.

1. Wstep

Najgestszy ruch lotniczy wystepuje w Europie i w poéilnocno-wschodnim korytarzu USA.
Obserwacje w tych obszarach wskazuja, ze ruch lotniczy zblizajacy sie do granicy przepustowosci
sektoréw przestrzeni powietrznej wywoluje wiele niepozadanych konsekwencji:

(i) opéZmienia odlotéw i przylotéw, wywolujace rosnace niezadowolenie pasazeréw oraz moz-
liwie straty w dziatalnosci biznesowej,

(ii) tworzenie sie dlugich kolejek samolotéw, zaréwno na ziemi jak i w powietrzu,

(iii) zwiekszenie zuzycia paliwa i wzrost emisji hatasu oraz substancji szkodliwych do $rodowi-
ska w obszarach wokoétotniskowych, ktore sa wyjatkowo wrazliwe na tego typu oddziaty-
wania,

(iv) efekty powiazane z poprzednimi, dotyczace strat ekonomicznych wynikajacych nie tylko ze
zwiekszonego zuzycia paliwa i zwiekszonej emisji, ale réwniez utraty czasu operacyjnego
samolotéw oraz pasazeréw odbywajacych loty stuzbowe.

Dzieki postepowi technologicznemu i nowym rozwigzaniom proceduralnym w obszarze za-
rzadzania ruchem lotniczym (ATM), zaréwno w Europie jak i USA, udaje sie w wiekszosci
przypadkow zaradzi¢ niepozadanym konsekwencjom wynikajacym z rosnacego ruchu lotniczego.
Margines bezpieczenstwa nie jest jednak zbyt duzy, o czym $wiadcza pojawiajace sie opdznienia
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oraz nieregularnosci ruchu. Ogélne wyzwanie polegajace na kompleksowej poprawie sytuacji cig-
gle jest wiec aktualne i jest rozpoznawane zaréwno na szczeblu politycznym, jak i operacyjnym.
Swiadczg o tym duze programy naprawcze, takie jak SESAR w Europie i NextGen w USA,
ktorych zadaniem jest opracowanie nowych rozwiazan oraz dostarczenie dowodéw na to, ze pro-
ponowane rozwigzania techniczne i organizacyjne wyprzedzaja potrzeby wynikajace z rosnacego
ruchu lotniczego. Sytuacja w Europie i w USA jest jednak odmienna i wymaga nieco innego
podejscia do poszukiwania efektywnych rozwiazan, cho¢ proponowane rozwiazania muszg by¢
spojne, ze wzgledu na globalny charakter transportu lotniczego oraz konieczno$é¢ ,zszywania”
sie systemow na ich styku.

Historycznie Europa skladala si¢ z szeregu panstw, ktore nie tworzyly jednolitych systemdw
politycznych, gospodarczych ani demograficznych. Miato to réwniez wplyw na inng organizacje
ruchu lotniczego i przestrzeni powietrznej w kazdym kraju. Zaciesnianie wspolpracy gospodarczej
doprowadzilo do powstania szeregu form kooperacji, integrujacych kraje Europy politycznie,
gospodarczo oraz spotecznie. Mialo to réwniez odzwierciedlenie w staraniach do ujednolicenia
zasad ruchu lotniczego i zarzadzania przestrzenig powietrzna dla catej Unii Europejskiej. Proces
tworzenia jednolitej przestrzeni powietrznej (Single European Sky — SES) zainicjowany zostal
przez Komisje Europejska w 2000 r. szeregiem dzialan legislacyjnych. Mimo podejmowanych
dzialan w Europie system zarzadzania ruchem lotniczym (ang. ATM — Air Traffic Management)
jest czastkowy, rozdrobniony i zdominowany przez krajowe podmioty posiadajace monopol na
$wiadczenie ustug w zakresie ATM. Niska wydajno$ci systemu wynika z funkcjonalnego podziatu
przestrzeni powietrznej wedlug granic panstwowych, ktéry w pewnym zakresie nadal obowiazuje.
Nieodpowiednia organizacja oraz brak pelniej integracji systemu ATM skutkowal miedzy innymi:

e malo efektywna struktura europejskiej sieci drég lotniczych, a w konsekwencji niepotrzeb-
nym wydluzeniem tras i czasu lotu, dodatkowym zuzyciem paliwa, zwigkszona emisja
spalin, zawyzonymi kosztami itd.,

e opdznieniami w ruchu lotniczym,

e zanizonym poziomem wydajnosci ruchu lotniczego,

e zroznicowanymi wymaganiami w zakresie bezpieczenstwa, ekonomiki i przepustowosci wy-
nikajacymi z mozliwosci krajowych Dostawcéw Ustug Nawigacji Lotniczej (ang. ANSP —
Air Navigation Service Provider),

e wysokimi kosztami spowodowanymi eksploatacja nadmiernej liczby przestarzatych urza-
dzen i systeméw nawigacyjnych i innych elementéw infrastruktury (ang. CNS — Commu-
nication, Navigation and Surveillance, ATM — Air Traffic Management),

e opdznieniami w zakresie wdrazania nowych technologii.

Europa dodatkowo stoi przed kryzysem przepustowosci przestrzeni powietrznej, poniewaz pro-
gnozuje sig, ze liczba lotéw wzrosnie nawet o 80% w ciagu najblizszych 20 lat (rys. 1) [2].
Niska efektywnos¢ spowodowana rozdrobnieniem europejskiej przestrzeni powietrznej wywoluje
co roku dodatkowe koszty w wysokosci ok. 5mld euro, ktére sa ponoszone gléwnie przez prze-
woznikéw i pasazeréw. Obwigzujace zasady planowania lotow sprawiaja, ze plany lotu rzadko
sa zgodne z ich operacyjng realizacja. Efektem tego jest niska przewidywalnosé ruchu lotniczego
wplywajaca na duze obciazenie kontroleréw ruchu lotniczego w trakcie rozwiazywania sytuacji
konfliktowych oraz na duze opdznienia w ruchu lotniczym. Brak mozliwosci skutecznej optyma-
lizacji trasy na etapie planowania lotu sprawia, ze europejskie trasy lotu sa wydtuzone srednio
0 42km w stosunku do rozwigzan optymalnych, co w konsekwencji oznacza wicksze zuzycie
paliwa, wzrost emisji zanieczyszczen, wyzsze koszty dla uzytkownikéw [7], [16].

Odpowiedzia na te problemy bylo zainicjowanie programu SESAR (Single European Sky
ATM Research) stanowiacego technologiczny filar SES [16]. Celem tego programu jest opra-
cowanie i wdrozenie nowoczesnego systemu ATM pozwalajacego zwiekszyé przepustowosé sieci
ATM, aby sprostaé stale rosnacej ilo$ci operacji lotniczych przy jednoczesnej poprawie wskazni-
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Rys. 1. Prognoza dlugoterminowa wzrostu ruchu lotniczego na terenie UE [2]

kéw ekonomicznych i bezpieczenstwa. Zastosowanie nowoczesnych technologii i procedur pozwoli
réwniez na zredukowanie negatywnego wplywu transportu lotniczego na srodowisko naturalne.
Skuteczna realizacja programu SESAR w znacznym stopniu przyczyni sie do osiagniecia strate-
gicznych celéw SES [16]:

e trzykrotnego zwickszenia przepustowosci,

e poprawy wskaznikéw bezpieczenstwa,

e 10% redukcji negatywnego wpltywu lotnictwa na $rodowisko naturalne,

e 50% redukcji kosztow ATM (do poziomu poréwnywalnego z kosztami w USA).

2. Free Route Airspace (FRA)

Furopejska cywilna przestrzen powietrzna dzieli si¢ na przestrzen kontrolowana i niekontrolo-
wang. W przestrzeni powietrznej kontrolowanej za utrzymanie bezpiecznych separacji pomiedzy
samolotami odpowiedzialny jest kontroler. W przestrzeni niekontrolowanej cata odpowiedzial-
nos¢ spoczywa na pilocie. Praktycznie caly ruch pasazerski odbywa sie przestrzeni powietrznej
kontrolowanej.

Europejska przestrzen powietrzna kontrolowana jest jedna z najbardziej ,regulowanych”
przestrzeni powietrznych na Swiecie. To w naturalny sposob prowadzi do nieefektywnosci, kté-
re prawdopodobnie zostang rozwiazane za pomoca wickszej liczby regulacji. Poniewaz Europa
postawita sobie za cel poprawe efektywnosci lotéw, to zaczeto poszukiwaé rozwigzan, ktére to
umozliwiag. W 2008 r. pojawita sie¢ nowa koncepcja planowania lotéow, dajaca wigksza swobo-
de planowania tras przelotu przez dang przestrzen powietrzng bezpoérednio pomiedzy zdefi-
niowanymi punktami nawigacyjnymi, poczatkowym i koncowym lub wlotowym i wylotowym.
Proponowany sposéb planowania lotu nie wymaga wykorzystywania istniejacej sieci drog lotni-
czych, umozliwia za to korzystanie z dodatkowych punktéow nawigacyjnych zdefiniowanych przez
uzytkownika. Nowy sposéb planowania lotu zostal nazwany Free Route Planning, a przestrzen,
w ktorej jest on mozliwy do zastosowania, zostala nazwana Free Route Airspace (FRA). Prze-
strzen powietrzna typu FRA jest postrzegana jako rozwiazanie, ktére moze uwolni¢ potencjal
swobodniejszego sposobu kierowania ruchem lotniczym w catej Europie. Gtéwnym celem wpro-
wadzenia nowego sposobu planowania lotow bylo umozliwienie wyboru najbardziej wydajnych
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tras i wysokosci lotu, w efekcie uzyskujac zmniejszenie zuzycia paliwa oraz emisji dwutlenku
wegla, a takze minimalizacje op6znien spowodowanych ograniczong dostepnoscig tras przy ro-
snacym obcigzeniu ruchem lotniczym w przysztosci.

W 2013 r. 13 sposréd 64 europejskich osrodkéw kontroli obszaru ACC (ang. Area Control
Centre) znajdowalo si¢ na roznych poziomach wprowadzania koncepcji FRA. Stanowito to ponad
25% powierzchni objetej zarzadzaniem i ustugami EUROCONTROL [3]. Wprowadzenie FRA
ma docelowo doprowadzi¢ do dziennego skrocenia tras pokonywanych przez samoloty na terenie
Europy o okoto 25000 NM (mil morskich) i odlegtosci pokonywanych przez samoloty w skali roku
o okoto 7,5mln NM, co przelozy sie na zmniejszenie zuzycia paliwa o ok. 45000 ton i redukcje
emisji substancji szkodliwych na poziomie 150 000 ton. Obciazenia ekonomiczne uzytkownikdw
przestrzeni powietrznej powinny zmniejszy¢ sie o ok. 37 mln euro rocznie [3].

W biuletynie AIC 03/18 Polskiej Agencji Zeglugi Powietrznej poinformowano o wprowa-
dzeniu w FIR Warszawa przestrzeni FRA o nazwie POLFRA [15]. Jest to kolejny krok do
optymalizacji operacji lotniczych w FIR Warszawa w celu zapewnienia korzysci operacyjnych,
srodowiskowych 1 kosztowych, przy jednoczesnym utrzymaniu obecnego poziomu bezpieczen-
stwa i przepustowosci. Przestrzen FRA w FIR Warszawa (POLFRA) rozciaga sie od poziomu
FL095 do FL660, z wylaczeniem przestrzeni TMA /MTMA oraz CTR/MCTR i jest dostepna 24
godziny na dobe. Wdrozenie POLFRA przypadto na dzien 28 lutego 2019 r.

Poczatkowo planowanie tras w przestrzeni POLFRA, podobnie jak w wiekszo$ci obszarow
FRA w Europie, bedzie mozliwe tylko w oparciu o tzw. predefiniowane punkty nawigacyjne (ang.
pre-defined way points), bez mozliwosci definiowania nowych, tzw. user-defined way points.
W przypadku przestrzeni POLFRA bedzie wiec do dyspozycji ok. 635 znaczacych punktéw
nawigacyjnych (rys. 2), na podstawie ktérych beda wyznaczane trasy zgodnie z zasadami FRA
[14].
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Rys. 2. Rozmieszczenie na terenie Polski wszystkich znaczacych punktéw nawigacyjnych (WP) [15]
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Do konca 2019 r. 55 ACC w Europie catkowicie lub czeéciowo wdrozyto operacje w przestrzeni
FRA. Coraz czesciej osrodki kontroli ACC wdrazaja operacje transgraniczne zgodnie z zasadami
FRA, tak bardzo jak to jest mozliwe. Pelne wdrozenie FRA w calej Europie spodziewane jest
do 2023/2024 r.

3. Systemy komputerowego planowania lotéw

Odpowiednie zaplanowanie lotu jest zadaniem trudnym i wymagajacym ze wzgledu na zto-
zono$¢ przestrzeni powietrznej oraz koniecznosé uwzglednienia uwarunkowan i ograniczen ze-
wnetrznych, a takze potrzebe optymalizacji trasy lotu. Pelne wykorzystanie mozliwo$ci nowego
sposobu planowania lotéw (FRA) bedzie mozliwe tylko przy wykorzystaniu metod optymaliza-
cji, pozwalajacych na zaplanowanie trasy 4D z uwzglednieniem czynnikéw zewnetrznych oraz
ograniczen systemu ATM dla optymalnych wartosci kryteriéw [4], [5], [7], [10].

System planujacy lot musi dysponowaé odpowiednimi modelami obliczeniowymi: samolo-
tu, przestrzeni powietrznej, trasy lotu oraz ruchu lotniczego. Dodatkowo musi mieé¢ dostep do
aktualnych warunkow pogodowych oraz informacji na temat biezacego i planowanego ruchu lot-
niczego oraz stanu przestrzeni powietrznej. Wszystkie te elementy beda wykorzystywane przez
odpowiedni algorytm obliczeniowy, ktéry bedzie wyznaczal optymalny profil lotu dla zadanego
kryterium (koszt, zuzycie paliwa itp.), przy uwzglednieniu aktualnych warunkéw wykonania lotu
i obowiazujacych ograniczeniach (restrykcje, strefy zakazane itd.) [7], [12], [13].

Obliczeniowy model samolotu jest niezbedny do wyznaczenia charakterystyk zuzycia paliwa
dla zadanych parametréw technicznych samolotu i warunkéw operacyjnych wykonywania lotu.
W zaleznoéci od fazy lotu obliczeniowy model samolotu pozwala na wyznaczenie najwazniejszych
charakterystyk osiagowych, ktére nastepnie moga by¢ wykorzystane do oszacowania kosztéw lub
innych wskaznikéw pelnigcych role kryteriéw. Dane wejéciowe to miedzy innymi parametry defi-
niujace warunki lotu, np. wysoko$¢, predkosé, chwilowa masa samolotu, warunki atmosferyczne
oraz pogodowe, np. predkos¢ i kierunek wiatru. Jednym z najwazniejszych czynnikow wptywaja-
cych na ilo$é zuzytego paliwa, czas i koszt przelotu samolotu jest pogoda. Algorytm obliczeniowy
wyznaczajacy mase paliwa, czas lotu i ostatecznie jego koszt na etapie planowania lotu powinien
wykorzystywaé¢ najlepsze prognozy pogody, do jakich jest dostep. Pozwoli to na minimalizacje
bledu oszacowania parametréw oraz optymalizacje trasy lotu uwzgledniajaca najbardziej ko-
rzystne warunki jego wykonania. Oprocz typowych parametrow, takich jak cisnienie i gestosé
powietrza, szczegblna uwage nalezy przywiaza¢ do prawidlowego wyznaczenia temperatury oraz
predkosdci i kierunku wiatru. Od temperatury zalezy predkosé dzwicku, ktéra pozwala na prawi-
dlowe wyznaczenie liczby Macha dla samolotu lecacego z dana predkoscia rzeczywista. Predkosé
i kierunek wiatru ma zas wplyw na predkos¢ samolotu wzgledem ziemi.

3.1. Model przestrzeni powietrznej

Jako model przestrzeni powietrznej wybrany zostal graf (rys. 3) o strukturze odwzorowuja-
cej najwazniejsze cechy, ograniczenia i restrykcje obowigzujace w danym momencie, sktadajacy
sie z wezléw 1 krawedzie, ktérym beda mogly by¢ przypisywane odpowiednie wagi [1], [7], [11].
Trajektoria samolotu w przyjetym modelu przestrzeni powietrznej reprezentowana bedzie przez
zbiér wierzchotkéw grafu oraz krawedzi, wzdtuz ktérych poruszal sie bedzie samolot. Wierzchot-
ki grafu opisane beda wspolrzednymi geograficznymi, za$ polozenie samolotu okreslane bedzie
wysokoscia i czasem w punktach weztowych grafu.

Trajektoria w grafie opisana bedzie wiec w postaci tamanej opartej na wielu weztach i lacza-
cych je krawedziach. Wezly te jednak nie beda traktowane jako punkty nawigacyjne (WayPoint
— WP), lecz beda tylko definiowaly wstepny ksztalt trasy lotu. Trasa ta zostanie w kolejnych
etapach poddana obrébce majacej na celu ,wyprostowanie” trasy poczatkowej z warunkiem
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minimalizacji punktéw zwrotnych, bez istotnego pogarszania jakosci wyniku. Dopiero wersja
koncowa trasy (,wyprostowana”) bedzie wykorzystywana do zlozenia planu lotu.

Rys. 3. Model przestrzeni powietrznej z wyznaczona najkrétsza droga (linia przerywana) oraz
wyznaczona na jej podstawie trasa lotu (linia ciagla)

Problem, ktéry moze zostaé opisany modelem w postaci grafu, definiowanego weztami (wierz-
cholkami), krawedziami i wagami przypisanymi do krawedzi moze by¢ rozwiazywany klasyczny-
mi metodami poszukiwania Sciezki ekstremalnej. Moze tu by¢ wykorzystany algorytm Dijkstry,
opracowany przez holenderskiego informatyka Edsgera Dijkstre [1], [11], stuzacy do znajdowania
najkrotszej $ciezki z pojedynczego zrédla w grafie o nieujemnych wagach krawedzi. Poniewaz
wagi przypisane krawedziom beda oznaczaly odleglo$é¢ pomiedzy weztami, koszt pokonania tej
odleglosci lub inne podobne wielkosci, to wagi zawsze bede spelnialy warunek nieujemnosci.

Przyklad trasy wyznaczonej w grafowym modelu przestrzeni powietrznej pokazany zostal na
rysunku 3 (linia przerywana). Trasa ta nastepnie zostala poddana dalszej obrébce, majacej na
celu otrzymanie trasy mozliwej do realizacji w warunkach operacyjnych (linia ciagta). W oblicze-
niach pokazano réwniez przykladowe polozenia strefy zakazanej (rys. 3, Pxy), ktora wyznaczana
trasa musi ominaé¢. W rozwazanym przykladzie trasa wyznaczona zostata przy zalozeniu mini-
malnej odleglo$ci powietrznej pokonywanej przez samolot. Rozwiazanie bardzo mocno zalezy
od warunkow pogodowych i dla innej predkosci i innego kierunku wiatru otrzymuje sie rézne
trasy. Doktadno$é obliczen zalezy réwniez od roztozenia punktow weztowych grafu modelujacego
przestrzen powietrzng i dobdr tych odlegloéci powinien zosta¢ osobno rozwazony.

4. Optymalizacja trasy

Opracowany algorytm optymalizacji trasy wykorzystany zostal do znalezienia optymalnej
trasy lotu samolotu w Polskiej przestrzeni powietrznej FIR Warszawa, dla wybranych dwéch
lotnisk: Rzeszéw —Szczecin (rys. 4). Do obliczen przyjeto najwyzszy poziom zlozonosci prze-
strzeni powietrznej z aktywnoécia wszystkich stref wojskowych.
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Rys. 5. Optymalne trasy wyznaczone przez algorytm planowania tras (linia przerywana — AWY,
linia ciagla potudniowa — Full FRA)

Opracowany algorytm, bazujacy na metodzie Dijkstry, przyjetym modelu przestrzeni po-
wietrznej (rys. 3) oraz wykorzysujacy algorytm Ramera-Douglasa-Peuckera do minimalizacji
liczby punktéw trasy (WP), wykorzystany zostal do wyznaczenia trasy lotu z lotniska EPRZ do
lotniska EPSC dla trzech sposobéw planowania trasy:

e wedlug drég lotniczych (AWY),
e w przestrzeni FRA, uwzgledniajac tylko oficjalne punkty zwrotne (Limited FRA),
e w przestrzeni Full FRA, z mozliwoscia definiowania wlasnych punktéw trasy.

Wyniki otrzymane z wykorzystaniem algorytmu przedstawione zostaty na rysunku 5.
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Obliczenia wykonano dla samolotu Piper Seneca V wykonujacego lot w warunkach bezwietrz-
nych. Pokonane odlegtosci oraz czasy lotu dla trzech wykorzystanych metod planowania trasy
przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Pokonane odlegtosci i czasy lotu dla tras zaplanowanych wedlug trzech metod

Trasa lotu: EPRZ—-EPSC
. . Scenariusz o
Wielkosé odniesienia (AWY) Full FRA | Limited FRA
Odlegtosé [km] 704 696 703
Czas [min] 182 180 181

Weryfikacja zostala przeprowadzona dla tradycyjnego sposobu planowania trasy (AWY)
wzdluz drég lotniczych. Trasa zaplanowana recznie pomiedzy punktami TOC (Top of Climb)
a TOD (Top of Descent) przebiegata wzdluz tych samych punktéw, ktére wybral zautomatyzo-
wany algorytm planowania tras.

5. Ocena wykonalno$ci trasy

Ocena wykonalnoéci trasy, stanowigca walidacje algorytmu planowania trasy, przeprowadzo-
na zostata z wykorzystaniem symulatora lotu SIMVISION HIBRID FNTP IT MCC, bedacego
wlasnoécig Politechniki Rzeszowskiej. Symulator pozwala na wykonywanie lotéw symulowanych
w czasie rzeczywistym na 4 typach samolotéw. Do prac walidacyjnych wybrano samolot dwu-
silnikowy o napedzie tlokowym o charakterystykach samolotu klasy Piper Seneca V. Schemat
symulatora przedstawiono na rysunku 6.

Rys. 6. Schemat symulatora SIMVISION HIBRID FNTP II MCC stanowiacego platforme walidacyjna
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Otrzymana na podstawie obliczen trase lotu wprowadzono do komputera poktadowego sy-
mulatora, a nastepnie zatoga sktadajaca sie z pilotéw zawodowych wykonata lot z wykorzystanie
autopilota. Otrzymane wyniki, pokonana odleglosé oraz czas lotu zawarto w tabeli 2.

Tabela 2. Pokonane odlegtosci i czasy lotu symulowanego

Trasa lotu: EPRZ—-EPSC
. » Scenariusz o
Wielkosé odniesienia (AWY) Full FRA | Limited FRA
Odlegtosé [km] 705,65 696,96 702,99
Czas [min] 1848 179,75 181,26

Otrzymane wyniki (tabela 2) wykazuja bardzo wysoka zgodnosé z wielkosciami wyliczony-
mi przez algorytm planowania tras (tabela 1), co wskazuje na wysoka wierno$¢ odwzorowania
trasy zaplanowanej w trakcie lotu symulowanego. Stanowi to réwniez dowdd na to, ze trasa
zaplanowana przez algorytm jest wykonalna w warunkach zblizonych do rzeczywistego lotu.

6. Uwagi konncowe

Proces planowania lotu, w szczegdlnosci dla nowej koncepcji swobodnie planowanych tras
przelotu (FRA), moze zosta¢ ulepszony poprzez wykorzystanie zautomatyzowanego systemu
wyznaczajacego optymalna trase lotu na podstawie wszelkiej dostepnej informacji. Opracowanie
systemu, ktory w sposdéb automatyczny zaplanuje lot, wymaga przyjecia odpowiednich zalozen
oraz opracowania niezbednych modeli oraz algorytméw obliczeniowych, takich jak [5], [7], [8],
[11]:

e model samolotu, model przestrzeni powietrznej, model trasy lotu, model ruchu lotniczego,

model srodowiska zewnetrznego, itp.,

e algorytm optymalizujacy automatycznie wygenerowang trase przelotu dla zadanej funkcji
kryterialnej.

Opracowany algorytm planowania tras w oparciu o metode Dijkstry poszukiwania optymal-
nej Sciezki w grafie modelujacym przestrzen powietrzna, uzupetniony o metoda minimalizacji
punktéw weztowych trase wykorzystujaca algorytm Ramera-Douglasa-Peuckera, pozwala uzy-
skaé trase lotu, ktora jest wykonalna z bardzo wysoka wiernoscia odtworzenia w warunkach lotu
rzeczywistego.
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Verification and validation of the new route planning algorithm in the FRA

Europe is facing an airspace capacity crisis as the number of flights is forecasted to increase by up to
50% in the next 10 to 20 years. The low efficiency caused by fragmentation of European airspace creates
high additional costs every year, mainly borne by airlines and passengers. Due to the applicable flight
planning rules, flight plans are rarely compatible with their operational execution. The effect of this is
low predictability of air traffic, affecting a large workload on air traffic controllers during resolution of
conflict situations and long delays in air traffic. The inability to effectively optimize the flight routes at
the flight planning stage means that European flight routes are longer than optimal ones, which in turn
means higher fuel consumption, increased emissions and higher costs for users. The paper presents a new
algorithm for planning routes in the FRA, which allows taking into account the complexity of the airspace
and its limitations. The developed algorithm can be used in automated flight planning systems available
for non-commercial users (General Aviation) or smaller aviation companies (Business Aviation, Remotely
Piloted Aircraft Systems). The algorithm results were verified by comparing the obtained routes with
those planned manually by professional pilots with extensive aviation experience. The validation showing
the feasibility of the planned routes was carried out using the FNPT II flight simulator during simulated
flights in real time.
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Europa wkracza w nowa ere rozwoju, ktéra definiuje nowe wyzwania wynikajace z rozwoju
technologicznego, zwigkszonej mobilnosci ludzi i globalizacji zmian. Efektem tych zmian sa
szanse, ale takze ryzyko zwiazane z tymi zmianami. Transport lotniczy oraz przemyst pracu-
jacy na jego potrzeby, ze wzgledu na swoja specyfike wynikajaca z najbardziej zaawansowa-
nego poziomu rozwoju technicznego oraz olbrzymiego znaczenia w gospodarce, jest szczegdl-
nie wrazliwy i podatny na wplyw warunkéw rozwoju. Jednym z narzedzi wspomagajacych
proces rozwoju branzy lotniczej jest dlugoterminowa wizja rozwoju tego sektora. Wspdlna
wizja rozwoju sektora lotniczego zostata opracowana przez Komisje Europejska z wiodaca
rola Rady Doradczej ds. Badan Aeronautycznych w Europie (Advisory Council for Aeronau-
tics Research in Europe, ACARE) i opublikowana w raporcie Flightpath 2050. W artykule
dokonano analizy stanu wspolpracy krajéow europejskich z innymi krajami §wiata w najwaz-
niejszych obszarach zwiazanych z rozwojem transportu lotniczego, takich jak zarzadzanie
ruchem lotniczym (ATM), bezpieczenstwo, certyfikacja srodkéw transportu lotniczego oraz
ich wptyw na $rodowisko naturalne, w kontekécie realizacji wspdlnych celow zidentyfiko-
wanych w raporcie Flightpath 2050, prezentujacym wizje rozwoju lotnictwa i transportu
lotniczego w Europie.

1. Wstep

Europa weszla w nowg ere rozwoju, ktéra tworzy nowe wyzwania wynikajace z rozwoju tech-
nicznego, wzrostu mobilnosci ludzi i globalizacji zmian. Efektem tych przemian sa szanse, ale
i zagrozenia towarzyszace tym zmianom. Jednym z najwazniejszych obszaréw zycia spoteczno-
gospodarczego jest transport, ktéry w szczegdlnie wyrazisty sposdb koncentruje w sobie wszystkie
skutki zachodzacych obecnie zmian. Transport lotniczy, ze wzgledu na swoja specyfike wynika-
jaca z najbardziej zaawansowanego poziomu rozwoju technicznego oraz olbrzymiego znaczenia
w gospodarce, jest szczegdlnie wrazliwy i podatny na wpltyw warunkéw rozwoju. Transport lotni-
czy oraz przemyslt pracujacy na jego potrzeby ma réwniez wielkie znaczenie spoleczno-polityczne,
zapewniajac $wiatowa dominacje krajom o najwyzszym poziomie jego rozwoju.

Europejski transport lotniczy oraz przemyst pracujacy na jego potrzeby znajduja sie pod
silnym oddziatlywaniem efektéw globalizacji, ciaglej potrzeby innowacyjnosci oraz konkurencyj-
nosci, réwniez tej zwigzanej z tworzeniem si¢ nowych rynkoéw. Niesie to za soba zagrozenia dla
rozwoju zrownowazonej mobilnosci oraz gospodarki ze wzgledu na ryzyko likwidacji milionéw
miejsc pracy i utrate miliardow euro przychodéw. Badania naukowe i innowacje maja kluczowe
znaczenie dla utrzymania europejskiej przewagi i konkurencyjnosci, a jednym z narzedzi wspo-
magajacych ten proces jest dlugoterminowa wizja rozwoju tego sektora. Wspdlna wizja rozwoju
sektora lotniczego zostala opracowana przez Komisje Europejska z wiodaca rola Rady Doradczej
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ds. Badan Aeronautycznych w Europie (Advisory Council for Aeronautics Research in Europe,
ACARE) i opublikowana w raporcie Flightpath 2050.

Plan rozwoju lotnictwa cywilnego Flightpath 2050 zostal opublikowany w 2011 roku. W agen-
dzie sformulowano 23 cele gtéwne, ktérych realizacja powinna zapewnié¢ osiagniecie zréwnowa-
zonego i konkurencyjnego rozwoju sektora lotniczego w Europie. Obecnie PARE (Perspectives
for Aeronautical Research in Europe), europejska inicjatywa finansowana z programu Hory-
zont 2020 (GA nr 769220) ocenia aktualnosé, postep, luki i bariery w osiaganiu celéw ACARE.
Sformutowane wnioski w formie rekomendacji zawieraja propozycje odpowiednich dzialan w ce-
lu uzupetnienia pozostatych luk i moga byé¢ czynnikiem sprzyjajacym wspdipracy europejskich
interesariuszy w realizacji celéw strategicznych Flightpath 2050 [12].

W projekcie PARE przeanalizowano postep w realizacji 23 celéw agendy Flightpath 2050,
formutujac 35 uzupelniajace cele PARE, wspierajacych cele ACARE i opracowano zalecenia na
podstawie wyciagnietych wnioskéw. Podsumowujac, w projekcie PARE sformutowano ,,68 re-
komendacji PARE dotyczacych lotnictwa cywilnego w programie Horyzont 2020”7, taczac cele
ACARE i cele PARE [12].

Transport lotniczy oraz przemyst lotniczy posiadaja globalny charakter, zaréwno z punk-
tu widzenia oddzialywania na otoczenie spoteczno-gospodarcze, jak i na Srodowisko naturalne.
Dlatego analiza zmian na rynku przewozéw lotniczych oraz w jego otoczeniu przemystowym
musi uwzgledniaé¢ zaréwno konkurencje, jak i kooperacje w skali catego $wiata, ukierunkowa-
ne na osiggniecie zaktadanych celow w zakresie efektywnosci i bezpieczenstwa. W szczegdlnosci
kooperacja musi uwzgledniaé takie czynniki jak specyfika europejskiego runku transportowego
zwigzana z lokalizacja duzej liczby lotnisk na stosunkowo matym obszarze oraz duzym zagesz-
czeniem ruchu lotniczego, a takze jak specyfika rynku gospodarczego, z ktérej wynika kondycja
przemystu lotniczego w Europie.

Transport lotniczy jest najnowoczesniejsza i najbardziej dynamicznie rozwijajaca sie gatezia
transportu. Jego rozwdj wymaga jednak angazowania olbrzymich naktadéw finansowych, co jest
efektem wykorzystywania bardzo zaawansowanych technologicznie, a co za tym idzie i bardzo
drogich systeméw sktadowych. Jednak najwigksza obecnie predkosé komunikacyjna, niewielka
presja na srodowisko naturalne oraz stosunkowo wysoki poziom bezpieczenstwa sprawiaja, ze
trend rozwoju transportu lotniczego zostanie w najblizszych latach utrzymany na podobnym
poziomie. Chwilowe problemy bedace wynikiem oddziatlywania pandemii COVID-19 spowoduja
spowolnienie rozwoju, jednak nie powinny odwrocié tego trendu [2], [5], [7].

Europa jest bardzo istotnym partnerem $wiatowego rynku lotniczego co potwierdzaja dane
zawarte w tabeli 1 [1], [2], [5], [7].

Tabela 1. Kluczowe dane potwierdzajace istotny udzial europejskiego rynku lotniczego w rynku
swiatowym [1], [2], [5], [6]

‘ Obszar rynku Swiat ‘ Europa (UE) ‘
Miejsca pracy generowane przez sektor lotniczy 65,5 mln 12,2 (9,4) mIn
Roczna liczba przewiezionych pasazerow 4, 1mld 1 (0.8) mld
Roczna liczba lotéw rozktadowych 41,9 mln 9,6 mln
Liczba linii lotniczych 1303 363 (224)
Liczba lotnisk komunikacyjnych 3759 671 (431)
Liczba dostawcow ustug nawigacji lotniczej 170 44
Liczba uzytkowanych samolotéw pasazerskich 31717 6934 (5025)
Tlos¢ paliwa zuzywanego przez samoloty pasazerskie 275 mln ton 52 mln ton
Roczna ilog¢é CO9 emitowanego przez transport lotniczy | 859 mln ton | 163 mln ton

Globalny charakter transportu lotniczego i wszystkich podmiotéw dziatajacych na jego po-
trzeby sprawia, ze istnieje kilka obszaréw rynku lotniczego, ktére sa przedmiotem wspdélnego za-
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interesowania spotecznosci $wiatowej, a takze reprezentujacych je rzadéw i instytucji krajowych
i miedzynarodowych. Wérdéd najwazniejszych sfer wspolnego zainteresowania nalezy wymienié¢
edukacje, badania i rozwoj, przemyst lotniczy, lotnicze firmy przewozowe, infrastrukture trans-
portowa, dostawcéw ustug nawigacyjnych (ANSP) oraz systemem zarzadzania ruchem lotniczym
(ATM). Czes¢ z tych obszaréw, w istotny sposéb wplywajacych na bezpieczenstwo i ekologie
w skali globalnej, wymaga Scistej wspolpracy miedzynarodowej w celu okreslenia zharmonizo-
wanych zasad zarzadzania ruchem lotniczym oraz certyfikacji sprzetu lotniczego, a takze podej-
mowania wspoélnych wysitkéw ukierunkowanych na zmniejszenie niekorzystnego oddziatywania
transportu i przemystu lotniczego na $rodowisko naturalne, oraz na poprawe bezpieczenstwa
i ochrony lotnictwa.

W artykule dokonano analizy stanu wspotpracy krajow Europy z innymi krajami $wiata
w najwazniejszych obszarach dla transportu lotniczego, takich jak: ATM, certyfikacja samolo-
téw, wplyw transportu lotniczego na $rodowisko naturalne i bezpieczenstwo. Przeanalizowano
réwniez stan osiggania wspolnych celéw, uwzgledniajac kierunki rozwoju transportu lotniczego
i przemystu lotniczego w Europie, okreslonych w planie Flightpath 2050.

Zaprezentowane dane i sformutowane wnioski dotyczg stanu i prognoz rozwoju transportu
lotniczego sporzadzonych przed wybuchem pandemii COVID-19. Wplyw pandemii na rozwdj
transportu lotniczego i przemystu pracujacego na jego potrzeby bedzie zalezal od wielu czynni-
kéw, z ktérych termin opracowania i skutecznosé szczepionki na wirusa COVID-19 jest jednym
z najwazniejszych. Najbardziej optymistyczne scenariusze zakladaja, ze powr6t ruchu lotniczego
do poziomu sprzed pandemii nastapi najwcze$niej w 2024 r. Nalezy sie wiec spodziewaé poréw-
nywalnego opéznienia w realizacji celéw ACARE, wynikajacego z pandemii COVID-19 [2].

2. Bezpieczny i zrbwnowazony transport

Zgodnie z zalozeniami agendy Flightpath 2050 w przyszlosci najwazniejsze beda potrzeby
pasazerow. Transport lotniczy stanie sie zintegrowanym elementem rozproszonego systemu in-
termodalnego, ktory bedzie umozliwial bezproblemowy i energooszczedny przewodz podrdznych
i ich bagazu od drzwi do drzwi, bezpiecznie, tanio, szybko, plynnie, przewidywalnie i bez za-
ktécen. Oferowany bedzie wybor spersonalizowanych produktow i ustug, zapewniajacych wysoki
poziom udogodnien, jakosci i komfortu na poktadzie samolotu, przy minimalnym czasie podrézy
i jak najnizszej cenie [12].

Powyzsza idea zostanie osiagnieta, jezeli uda sie zrealizowaé nastepujace cele szczegdlowe
sformutowane w planie Flighpath 2050 [12]:

e podrézni beda mogli korzystaé z szeroko dostepnego, przystepnego cenowo, szybkiego i bez-
piecznego systemu transportu intermodalnego wykorzystujacego samoloty, wspomaganego
odpowiednimi systemami informatycznymi,

e 90% podréznych w Europie bedzie w stanie zakonczy¢ podréz od drzwi do drzwi w ciggu
4 godzin,

e opoéznienia lotow nie przekrocza 1 minuty,

e powstanie system zarzadzania ruchem lotniczym, ktéry zapewni szereg ustug obstugu-
jacych co najmniej 25 milionéw lotéw rocznie, wszystkich typow statkéw powietrznych
(staloplatéw, wiroptatow) i systeméw zatogowych i bezzalogowych, ktére beda zintegro-
wane z calym systemem transportu lotniczego z 24-godzinnym funkcjonowaniem portéw
lotniczych,

e rozwinieta zostanie spdjna infrastruktura naziemna, w tym porty lotnicze i heliporty wraz
z odpowiednimi urzadzeniami obstugowymi i systemami komunikacyjnymi, zintegrowane
z innymi srodkami transportu.
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Realizacja czesci celow nie musi wymagaé wspotpracy miedzynarodowej, szczegdlnie na poziomie
ogblnoswiatowym. Jednak zapewnienie zréwnowazonego rozwoju transportu lotniczego, charak-
teryzujacego sie wysokim poziomem efektywnosci i bezpieczenstwa, wymaga wspotpracy ogolno-
Swiatowej koordynowanej przez Organizacje Miedzynarodowego Lotnictwa Cywilnego (ICAO).
ICAO koordynuje dzialania na poziomie globalnym w pieciu obszarach kompleksowych celéw
strategicznych [8]:

e poprawa globalnego bezpieczenstwa lotnictwa cywilnego,

e zwiekszenie przepustowosci i poprawa efektywnosci globalnego systemu lotnictwa cywilne-
g0,

e wzmocnienie globalnego bezpieczenstwa i utatwien w lotnictwie cywilnym,

e wspieranie rozwoju optacalnego ekonomicznie systemu lotnictwa cywilnego, na uczciwych
zasadach konkurencyjnosci,

e minimalizacja niekorzystnych skutkéw dziatalnosci lotnictwa cywilnego na srodowisko na-
turalne.

Na nizszym poziomie cele ICAO sg realizowane przez organizacje krajowe i ponadnarodowe
[7]. W Europie organizacja ponadnarodowa jest Agencja Unii Europejskiej ds. Bezpieczenstwa
Lotniczego (EASA). Najwazniejsze cele realizowane przez EASA to [4]:

e zapewnienie najwyzszego wspélnego poziomu bezpieczenstwa obywateli UE,

e zapewnienie najwyzszego powszechnego poziomu ochrony srodowiska,

e zapewnienie jednolitego procesu regulacyjnego i certyfikacyjnego w panstwach cztonkow-
skich,

e otwarcie wewnetrznego jednolitego rynku lotniczego i stworzenie réwnych szans,

e wspoélpraca z innymi miedzynarodowymi organizacjami lotniczymi i organami regulacyj-
nymi.

Poniewaz europejski system transportu lotniczego jest czedcia globalnej sieci transportowej, jego
rozwéj musi uwzglednia¢ wspolprace z innymi pozaeuropejskimi krajami, w celu osiagniecia
zréwnowazonego rozwoju w obszarach okreslonych przez ICAO. Réwniez wizja rozwoju sektora
lotniczego w Europie, ktora powstata w ramach prac High Level Group on Aviation Research,
z gléwnag rola ACARE, jest zgodna z celami ICAQ, biorac pod uwage ambicje i plany rozwoju
najwiekszych aktoréow europejskiego sektora lotniczego.

2.1. Poprawa systemu ATM w Europie

System transportowy Europy zdeterminowany jest jej przesztoscia historyczna. Do drugiej
wojny Swiatowej Europe stanowilo szereg niezaleznych panstw, niezwiazanych ze soba gospo-
darczo ani politycznie. Obecnie jednak jest to zwiazek gospodarczo-polityczny 27 demokratycz-
nych panstw, stanowiacych wspdélnote na mocy Traktatu o Unii Europejskiej. Za zjednoczeniem
gospodarczo-politycznym podaza réwniez integracja systeméw transportowych, w tym systemu
transportu lotniczego.

Mimo zakrojonych na bardzo szeroka skale dzialan nie udato sie rozwiazaé¢ wiekszosci pro-
bleméw wynikajacych z rozwoju systemu transportu lotniczego w tak ztozonym srodowisku,
jakim jest obszar Europy, a w szczegélnosci Unii Europejskiej. W Europie system zarzadza-
nia przestrzenia powietrzna oraz ruchem lotniczym (ang. ATM — Air Traffic Management)
jest czastkowy, rozdrobniony i zdominowany przez krajowe podmioty posiadajace monopol na
$wiadczenie ustug w zakresie ATM. Niska wydajno$ci systemu wynika z funkcjonalnego podziatu
przestrzeni powietrznej wedtug granic panstwowych, ktéry w pewnym zakresie nadal obowiazu-
je. Graniczny podzial przestrzeni powietrznej spowodowal, ze europejski system ATM stanowi
swoista mozaike krajowych systeméw ATM.
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Problemy te nie byly bardzo palace przy mniejszej intensywnosci ruchu lotniczego, lecz pla-
nowany wzrost liczby lotow do 25 mln w 2050 roku wymaga podjecia zdecydowanych dziatan
w kierunku zniesienia barier wynikajacych z niskiej efektywnosci systeméw ATC i ATM. Podjeta
zostala wiec inicjatywa stworzenia ,wspo6lnego nieba” nad Europa (Single European Sky — SES),
ktora zostata zainicjowana przez Komisje Europejska na poczatku XXI wieku. Technologicznym
filarem SES stal sie program SESAR (Single European Sky ATM Research), obecnie kontynu-
owany w ramach SESAR 2020, majacy na celu opracowanie rozwiazan prowadzacych do [13]:

e trzykrotnego zwickszenia przepustowosci,

e poprawy wskaznikéw bezpieczenstwa,

e 10% redukcji negatywnego wplywu lotnictwa na $rodowisko naturalne,

e 50% redukcji kosztéw ATM (do poziomu poréwnywalnego z kosztami w USA).

Prace realizowane w ramach programu SESAR musza by¢ koordynowane w skali catego Swiata,
ze wzgledu na globalny charakter ruchu lotniczego i przenikanie si¢ réznych systeméw obowiagzu-
jacych w réznych jego czesciach. Dzialania europejskie wynikaja miedzy innymi z wysitkéw ICAO
ukierunkowanych na zaspokojenie potrzeb miedzynarodowego lotnictwa cywilnego, majacych na
celu koordynacje swiatowych proceséw planowania w celu wsparcia globalnego systemu zarzadza-
nia ruchem lotniczym (ATM). ICAO opracowata Globalny Plan Nawigacji Powietrznej (GANP)
dla systeméw CNS/ATM, z uwzglednieniem koncepcji operacyjnej i strategicznych celéw ICAO
na podstawie planu rozwoju przemystu bedacego efektem prac realizowanych w ramach jede-
nastej konferencji zeglugi powietrznej [7]. Dzigki temu obecnie realizowane programy poprawy
systeméw nawigacji lotniczej przez cze$é panstw czlonkowskich ICAO (SESAR w Europie; Ne-
xtGen w Stanach Zjednoczonych; CARATS w Japonii; SIRIUS w Brazylii i inne w Kanadzie,
Chinach, Indiach i Federacji Rosyjskiej) sa zgodne z gléwnymi celami GANP [7].

NextGen i SESAR, dwa z najbardziej znaczacych programéw modernizacji lotnictwa cywil-
nego na Swiecie, majg wspoOlny interes w harmonizacji dziatan, ktory jest sposobem zapewnienia
pelnej interoperacyjnosci. Obie inicjatywy zidentyfikowaly wspolne wyzwania i przyjety podej-
$cie do modernizacji oparte na uzyskiwanych wynikach. Powszechnie wiadomo i jest to akcepto-
wane, ze systemy nie moga by¢ catkowicie identyczne. Jednak harmonizacja jest konieczna, aby
[11], [13]:

e zapewnié¢ plynna obstuge lotow i samolotéw w réznych systemach,

e zapewnié¢ dostepnosé wspolnych norm w razie potrzeby,

e minimalizowaé¢ koszty i identyfikowaé¢ synergie poprzez dzielenie sie wynikami i zaangazo-

waniem.

Wdrozenie rozwiazan opracowanych w ramach programu SESAR oraz SESAR 2020 zwigk-
szy przepustowo$é¢ europejskiej przestrzeni powietrznej, umozliwiajac roczny wzrost liczby lotéw
IFR do 19,5 mln w 2040 roku (rys. 1) [3]. Da to szanse na uzyskanie liczby lotéw w 2050 roku nie-
znacznie mniejszej od 25 mln. Wymaga to jednak wspotdziatania krajéow w skali catego Swiata.
Scenariusz Global Growth oparty na wzroscie technologicznym zaktada silny wzrost gospodar-
czy w coraz bardziej zglobalizowanym $wiecie oraz tagodzenie skutkéow wyzwan zwigzanych ze
zréwnowazonym rozwojem, takich jak problemy srodowiskowe lub dostepnosé zasobdéw dzigki
wdrozonej technologii.

W przypadku pozostatych scenariuszy zaklada sie umiarkowany wzrost gospodarczy, obej-
mujacy regulacje godzace wymagania $rodowiskowe, spoteczne i gospodarcze w celu rozwiazania
rosnacych globalnych obaw dotyczacych zréwnowazonego rozwoju (najbardziej prawdopodobny
scenariusz — Regulation & Growth). Zaklada sie tez narastajace napiecia miedzy regionami,
z wiekszymi zagrozeniami dla bezpieczenstwa, wyzszymi cenami paliw, ograniczong integracja
handlowa i transportowa oraz efektem domina wynikajacym ze stabszych gospodarek (Frag-
menting World). W chwili obecnej kryzys transportowy spowodowany pandemia oraz prognozy
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Rys. 2. Prognoza wychodzenia z kryzysu spowodowanego pandemia COVID-19 w zaleznosci
od terminu pojawienia sie i skutecznosci szczepionki [2]

powrotu do sytuacji sprzed pandemii (rys. 2) daja podstawe do stwierdzenia, ze cel planu Fli-
ghtpath 2050 w obszarze liczby lotoéw z pewnoscia nie zostanie osiagniety. Stanie sie to nie tylko
z powodu spowolnienia rozwoju gospodarczego swiata, ale gléwnie w wyniku oddzialywania

pandemii COVID-19 [2].
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Sformutowane zalecenia PARE mogace wplynaé¢ na wieksza skutecznosé realizacji celow agen-
dy Flightpath 2050 sa nastepujace [12]:

e nalezy kontynuowac szeroko zakrojone i poglebione wysitki badawcze dotyczace wszystkich
aspektéw zarzadzania ruchem lotniczym (ATM), ktére moga przyczynié sie do zwiekszenia
przepustowosci przestrzeni powietrznej przy réwnym lub wigkszym poziomie bezpieczen-
stwa,

e przepustowos¢ ruchu lotniczego musi wzrastaé wraz z niemalejacym poziomem bezpieczen-
stwa, aby dostosowaé sie do bezpiecznego wzrostu ruchu zatogowego i bezzatogowego, bez
wzrostu opdéznien.

2.2. Wplyw transportu lotniczego na Srodowisko naturalne

Caly transport, w tym transport lotniczy, powoduje degradacje srodowiska naturalnego i ma
negatywny wplyw na ludzi. Wplyw lotnictwa na Srodowisko naturalne mozna rozpatrywac¢ na
dwdch poziomach: lokalnie jako emisja substancji szkodliwych i halas w poblizu lotnisk oraz
globalnie jako rozproszone w atmosferze emisje substancji szkodliwych podczas lotu. Lotnictwo
w niewielkim stopniu (ok.3,5%) przyczynia sie do globalnego zanieczyszczenia srodowiska spowo-
dowanego dziatalnoscia czlowieka, ale jego oddzialywanie jest wyjatkowo niekorzystne lokalnie
na terenach lotnisk. Najwazniejszymi zagrozeniami wynikajacymi z funkcjonowania lotnisk sa:
emisja halasu i zanieczyszczenie powietrza, w tym niekorzystne zmiany klimatyczne, zaréwno
w skali globalnej jak i lokalnej. Cele ograniczenia wplywu na $rodowisko naturalne moga by¢
zgodne lub przeciwstawne na poziomie lokalnym lub globalnym.

Oddziatywanie transportu lotniczego na srodowisko naturalne analizowane na poziomie lo-
kalnym zwiazane jest gléwnie z halasem generowanym przez startujace i ladujace samoloty.
Na poziomie regionalnym szkodliwe oddzialtywanie lotnictwa zwiazane jest z zanieczyszczeniem
powietrza chemikaliami reaktywnymi wystepujacymi w poblizu miejsca ich emisji. W skali glo-
balnej, w zwiazku z rosnaca liczba lotéw, na catym globie zachodza zmiany klimatyczne zwiazane
z migracjg zanieczyszczen skladajacych sie ze zwiazkéw o malej reaktywnosci, wprowadzanych
do srodowiska na wysoko$ciach przelotowych, na pograniczu troposfery i stratosfery.

Emisja zanieczyszczen jest wynikiem spalania paliwa lotniczego, a jej poziom zalezy od ja-
kosci paliwa i procesu spalania. Podstawowym paliwem stosowanym w nowoczesnych cywilnych
statkach powietrznych jest nafta lotnicza. To tani produkt destylacji ropy naftowej, nie wymaga-
jacy rafinacji, dzieki czemu zyskal popularno$é w lotnictwie. Paliwo to posiada najnizszy punkt
zamarzania spo$rod wszystkich paliw (ponizej minus 50°C) oraz wlasciwosci ulatwiajace roz-
ruch zimnego silnika, dzieki czemu jest bezpieczny w eksploatacji w zimnym klimacie. Typowe
spaliny z silnikéw lotniczych zawieraja 4 skladniki: azot (Ng), tlen (Og), dwutlenek wegla (COq)
i pare wodna. Ponadto niewielka objeto$¢ spalin sklada sie z mieszaniny tlenku wegla (CO)
i niespalonych weglowodoréw (UHC). W efekcie powstaja tlenki azotu (NoO, NO, NOy — dalej
NyOx), ktéore powoduja powstawanie ozonu i smogu fotochemicznego. Emisja NyOx i innych
zanieczyszczen moze by¢ ograniczona przy zachowaniu stechiometrycznych warunkéw spalania
w odpowiednio niskiej temperaturze, ponizej 800°C. Nie sg jednak mozliwe czeste zmiany po-
ziomu mocy silnika, zwlaszcza w poczatkowej i koncowej fazie lotu oraz zapewnienie wysokiej
temperatury niezbednej do stabilnego spalania.

Samoloty startujace i ladujace sa zréodtem haltasu, ktéry zgodnie z obowiazujacymi przepi-
sami uznawany jest za zanieczyszczenie $rodowiska. Podobnie jak zanieczyszczenie chemiczne,
przekroczenie dopuszczalnych norm poziomu halasu ma negatywny wplyw na otoczenie i jego
mieszkancéw. Startujacy samolot wytwarza hatas na poziomie okoto 120 dB, blisko progu bélu
(130 dB). Podejmowano préby ograniczenia emisji halasu poprzez wymuszenie zmniejszenia cia-
gu silnikéw lotniczych podczas przelotéw nad obszarami zaludnionymi oraz wprowadzenie strefy
zakazu lotéw (np. nad parkami narodowymi). Uzyskany efekt ekologiczny nie réwnowazy jednak
rosnacej liczby lotéw.
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Halas ma negatywny wplyw na zdrowie oséb mieszkajacych w poblizu lotnisk. Ten wplyw
na zdrowie ludzi mozna podzieli¢c na stuchowe skutki zdrowotne i inne niz stuchowe skutki
zdrowotne. Wplyw na zdrowie narzadu stuchu obejmuje postepujaca utrate stuchu potaczona
z uszkodzeniami ucha wewnetrznego. Jednak pozastuchowe skutki zdrowotne to przede wszyst-
kim choroby ukladu krazenia (takie jak nadci$nienie, choroba wienicowa). Dlugotrwale narazenie
mieszkancéw na ciagly halas prowadzi do wystapienia nerwic, zaburzen snu i niskiej efektywnej
aktywnosci intelektualnej. Udowodniono, ze osoby mieszkajace w poblizu lotnisk ponosza kon-
sekwencje zdrowotne przeliczane na setki dolaréw na mieszkanca, na rok. Dla przyktadowego
lotniska obstugujacego ponad 400 000 operacji rocznie, w obszarze oddzialywania lotniska cal-
kowite roczne szkody w srodowisku wahaja sie od 290 USD na osobe do 1200 USD na osobe
(Srednio 860 USD) [15].

Cel agendy ACARE dotyczacy wplywu transportu lotniczego na $rodowisko naturalne zostat
sformutowany nastepujaco [12]:

W 2050 r. dostepne technologie i procedury pozwolg na 75% redukcje emisji COy na
pasazerokilometr i 90% redukcje emisji NOx. Odczuwalna emisja hatasu lecacego samolotu
bedzie pomniejszona o 65%. Wielkosci te zostaly odniesione do charakterystyk typowych
samolotéw z 2000 roku.

Regulacje ICAO dotyczace hatasu od dawna sg standardem na $wiecie, chociaz lokalne porty lot-
nicze mogga stosowaé surowsze normy, na ignorowanie ktérych producenci statkéw powietrznych
nie moga sobie pozwoli¢. Idealnym rozwiazaniem bylby jeden standard hatasu, ktéry mozna
by zastosowa¢ na calym Swiecie. Jesli chodzi o emisje, podobnie jak inne aspekty globalnego
ocieplenia i zmiany klimatu, postep wymaga powaznych negocjacji miedzynarodowych, ktérych
czesto najbardziej aktywnym promotorem jest Unia Europejska. Pojawienie sie standardu ICAO
dotyczacego emisji jest nawet bardziej pozadane niz w przypadku hatasu, poniewaz emisje z sa-
molotéw sg globalnym problemem, ktérego nie mozna rozwiazaé¢ na poziomie lokalnym, podobnie
jak w przypadku halas.

Nowoczesne rozwigzania ukierunkowane na zmniejszenie wplywu statkéw powietrznych na
srodowisko naturalne sg przedmiotem dwédch najwiekszych programéw dotyczacych lotnictwa
cywilnego, realizowanych przez Unie Europejska. Jednym z nich jest SESAR i SEAR 2020, ktéry
zakladal miedzy innymi zmniejszenie wplywu transportu lotniczego na srodowisko naturalne
0 10%. Drugim programem jest Clean Sky i Clean Sky 2, w ramach ktdrego sg opracowywane
nowe rozwiazania technologiczne, bardziej przyjazne dla $§rodowiska (np. nowe samoloty, nowe
jednostki napedowe, systemy pokladowe).

Mozliwosci obnizenia zuzycia paliw konwencjonalnych w wyniku zastosowania réznych roz-
wiazan, od technologicznych, poprzez poprawe zarzadzania ruchem lotniczym, az po wykorzy-
stanie paliw alternatywnych pokazano na rysunku 3 [9].

Zalecenia PARE mogace wpltynaé na wieksza skutecznosé realizacji celéw agendy Flightpath
2050 sa nastepujace [12]:

e nalezy wspiera¢ szeroko zakrojone wysitki badawcze majace na celu zmniejszenie hatasu

samolotéw u zrodla (nowe technologie) oraz poprzez procedury operacyjne,

e oprocz dziatan krétkoterminowych, dtugoterminowe dziatania beda mialy na celu:

— opracowanie koncepcji niestyszalnych samolotéw poza granicami lotniska,

— sformutowanie zestawu kompromiséw miedzy réznymi rodzajami emisji (COg, NOX,
czastki i para wodna) na poziomie lokalnym (lotniska) i warunkach przelotowych,

— opracowanie koncepcji samolotu napedzanego wodorem,

— opracowanie metodologii kompleksowej oceny skutkow napedzania samolotéw energia
elektryczna w trakcie manewréw naziemnych, obejmujacej zagadnienie dostaw energii
elektrycznej pod katem wymagan, kosztow, wplywu na teren i sSrodowisko dla réznych
konfiguracji lotnisk.
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Rys. 3. Zuzycie paliw konwencjonalnych w lotnictwie cywilnym w latach 2005-2050, w tym mozliwos¢
potencjalnego zastapienia paliwami alternatywnymi [9]

Obecnie duzy potencjal w obnizaniu emisji transportu lotniczego niesie powszechniejsze sto-
sowanie paliw alternatywnych. Zastosowanie paliw wodorowych moze stworzy¢ mozliwosci reali-
zacji celéw Flightpath 2050 z duzym nadmiarem.

3. Spédjne zasady certyfikacji

Certyfikacja samolotu pasazerskiego jest ostatnim etapem procesu projektowania i rozwoju,
a takze moze by¢ najbardziej ztozonym, czasochtonnym i kosztownym etapem. Certyfikacja no-
woczesnego samolotu pasazerskiego zajmuje okoto 3000 godzin lotu w okresie 3-5 lat, wymagajac
3 do 6 prototypéw samolotu przedprodukcyjnego i trudno jest ten etap skréci¢ bez ponoszenia
znacznego ryzyka zwiazanego z rosnacymi op6znieniami i kosztami. Chociaz poczyniono znaczne
postepy w testach naziemnych i symulacji, to wlasnie testy w locie sa ostatecznym dowodem, kté-
ry zadowala organy certyfikujace. Rosnace mozliwosci i ztozonosé kolejnych generacji samolotéw
pasazerskich oznaczaja, ze jest wiecej sprzetu i oprogramowania oraz funkcji do przetestowania,
a postep zwiazany jest z realizacja wiekszej liczby testéw w poroéwnywalnym czasie.

Gloéwnym sposobem na obnizenie kosztéw i czasu certyfikacji jest odpowiednie zaplanowanie
tego procesu w celu wyeliminowania powielania czynnosci. Harmonizacja norm certyfikacyj-
nych pozwala uniknaé takich kosztownych powtorzen, ktére nie przynosza zadnych korzysci ani
z punktu widzenia bezpieczenstwa, ani wydajnosci. Poniewaz FAA i EASA sa wiodacymi or-
ganami certyfikujacymi w $wiecie, kontynuacja wspoélnych lub zgodnych norm certyfikacji oraz
wzajemna akceptacja wynikéw certyfikacji powinna by¢ kontynuowana wraz z pojawieniem sie
nowych technologii i by¢ moze takze nowych konfiguracji statkow powietrznych.

Zasady certyfikacji FAA i EASA sg de facto $wiatowymi standardami, poniewaz samoloty,
ktore nie bylyby w stanie ich spelni¢, nie mogtyby lata¢ w Europie i Stanach Zjednoczonych,
eliminujac sie z wiekszo$ci rynku transportowego. EASA i FAA sg zasadniczym elementem utrzy-



184

A. Majka, P. Wacnik

mania lotnictwa jako najbezpieczniejszego Srodka transportu, zapewniajac, ze wszyscy produ-
cenci samolotéw i ich produkty zastuguja na zaufanie pasazeréw. Nieunikniong konsekwencja
jest to, ze certyfikacja moze sta¢ sie przeszkoda dla nowoprzybylych na rynku, ktérzy nie ma-
ja ani demonstracji technologii, ani zdolnosci w zakresie dyscypliny programowej, aby przej$¢
przez pelny proces certyfikacji. Wprowadzenie nowych technologii i ostatecznie nowych konfigu-
racji samolotow — takich jak latajace skrzydta lub potaczone skrzydla — postawi nowe wyzwania
w zakresie certyfikacji, ktorymi nalezy sie zajaé¢ poprzez $ciste konsultacje miedzy przemystem
a wladzami, tak aby statek powietrzny mogl zostaé¢ zaprojektowany, spetniajac wszystkie po-
stawione wymagania.

Harmonizacja certyfikacji EASA w Europie i FAA w USA wyznacza standardy dla tych
proceséw, ktére maja zasadnicze znaczenie dla bezpieczenstwa transportu lotniczego w caltym
Swiecie.

Cel agendy ACARE dotyczacy zasad certyfikacji zostal sformulowany nastepujaco [12]:
Usprawnione procesy inzynierii systeméw, projektowania, produkeji, certyfikacji i moder-
nizacji beda rozwiazywaly problemy wynikajace ze ztozonosci i znaczenia zespotéw i pod-
zespoléw samolotu, obnizajac koszty rozwoju projektu (w tym zaktada sie 50% obnizenie
kosztéw certyfikacji). Powstanie nowa, wiodaca generacja standardéw certyfikacji.

Liczne przyktady wskazujg na problemy zwigzane ze Scistym przestrzeganiem zasad certyfi-
kacji. Mozna tu wymieni¢ choéby przypadek samolotu Boeing 737 Max, w ktérym zastosowanie
zasady ,,Grandfather Rights” oraz niedostatecznego nadzoru doprowadzito do powstania btle-
dow, efektem ktérych byty 2 katastrofy, w ktorych zgineto prawie 350 osob. Wdrozony program
naprawczy zaklada udzial zewnetrznych organéw nadzoru w celu kontroli procesu certyfikacji
prowadzonej przez FAA i firme Boeing.

Zalecania PARE [12], dotyczace zwickszenia efektywnosci procesu certyfikacji bez pogarsza-
nia jako$ci prowadzonych prac, zakladaja analize struktury lotniczych programéw przemysto-
wych, w celu identyfikacji zbioru najlepszych praktyk polegajacych na wlasciwym dopasowaniu
etapow projektowania, rozwoju, certyfikacji, produkcji, eksploatacji i obstugi w najbardziej opta-
calny i efektywny czasowo sposob. Wprowadzaniu nowych technologii i ostrzejszych wymogow
bezpieczenstwa powinny towarzyszy¢ skuteczniejsze testy i walidacje, w celu minimalizacji czasu
i kosztow.

Zainicjowany kilka lat temu miedzynarodowy program unifikacji wymagan certyfikacyjnych
powinien zostaé¢ przyspieszony, aby calkowicie wyeliminowaé réznice, ukierunkowujac dziatania
w strone tak zwanej harmonizacji na catym $wiecie. Dobry krok zostal osiagniety 16 wrzesnia
2015 r., kiedy kierownictwo organéw certyfikacyjnych i/lub dzialéw certyfikacyjnych Agéncia
Nacional de Aviacao Civil (ANAC) w Brazylii, Agencji Unii Europejskiej ds. Bezpieczenstwa
Lotniczego (EASA), Federalnej Administracji Lotnictwa (FAA) i Transport Canada Civil Avia-
tion (TCCA) podpisalo porozumienie powotujace Certification Management Team (CMT). CMT
nadzoruje i zarzadza wysitkami w zakresie wspdélpracy miedzynarodowej, aby umozliwi¢ opra-
cowanie i wdrozenie rozwiazan regulacyjnych i politycznych, wspdlnych dla kwestii certyfikacji
oraz wspiera wieksza harmonizacje wymagan w skali globalnej.

4. Uwagi konncowe

Globalny charakter transportu lotniczego i przemystu lotniczego wymaga wspotpracy miedzy
krajami w celu osiggniecia poréwnywalnego poziomu bezpieczenstwa we wszystkich obszarach
lotnictwa. ICAO pekli role koordynatora we wszystkich dzialaniach, przy wsparciu réznych
organizacji miedzynarodowych (IATA, EASA, EUROCONTROL itp.), organizacji krajowych
(wladze lotnicze, dostawcy usltug itp.) oraz interesariuszy z branzy. W tych warunkach Europa
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rozwija transport lotniczy i przemyst lotniczy zgodnie z celami globalnymi oraz celami indywi-
dualnymi i celami wynikajacymi z potrzeb i ambicji Europy. Konieczna jest ciggla wspdlpraca
miedzy krajami i grupami krajow, aby dostosowaé wymagania i cele do zmieniajacego sie otocze-
nia. Unia Europejska, wspélpracujac z innymi krajami $wiata, buduje swoja dominujaca pozycje
rynkowa w tak skomplikowanych warunkach gospodarczych. Czeéé¢ inicjatyw podejmowanych
przez Unie Europejska jest realizowana z powodzeniem, zgodnie z przyjetymi planami rozwoju,
a cze$¢ wymaga dziatan korygujacych, bedacych odpowiedzia na zmieniajace si¢ uwarunkowa-
nia spoteczne, gospodarcze i technologiczne. Wymaga to ciagltego monitorowania postepow przy
uzyciu réznorodnych narzedzi, ktore wspieraja osigganie celéw strategicznych sformulowanych
w wizji rozwoju lotnictwa w Europie Flightpath 2050. Jedna z nich jest inicjatywa finansowana
z programu Horyzont 2020 o nazwie Perspectives for Aeronautical Research in Europe (PARE).
Ocena stopnia postepow w realizacji tych celéw i odpowiednie przedstawienie zalecen, w szcze-
gblnosci skupienie sie na istotnych kwestiach, takich jak podréze na duze odlegtosci, udziat
kobiet w lotnictwie oraz ksztalcenie i przyciaganie mtodych talentéw, przyczyni sie do lepszej
skutecznodci w osiaganiu celéw agendy Flightpath 2050.

Projekt otrzymal finansowanie z europejskiego programu badawczo-innowacyjnego ,Horyzont 2020
w ramach umowy grantowej nr 769220.
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Over European cooperation in the area of aviation in the light of achieving the goals of
the Flightpath 2050 agenda

Europe is entering a new age of development that defines new challenges resulting from technological
development, increased human mobility and the globalization. The effect of these changes are opportu-
nities, but also risks associated with these changes. Air transport and the industry working for its needs,
due to its specificity, resulting from the most advanced level of technical development and of great impor-
tance in the economy, is especially sensitive and susceptible to the influence of development conditions.
One of the tools supporting the development process of the aviation industry is a long-term vision of
the development of this sector. A shared vision for the development of the aviation sector was developed
by the European Commission with the leading role of the Advisory Council for Aeronautics Research
in Europe (ACARE) and published in the Flightpath 2050 report. The paper analyses the state of co-
operation of European countries with other countries of the world in the most important areas related
to the development of air transport, such as air traffic management (ATM), certification of means of air
transport and their impact on the natural environment, as well as safety of air transport in the context of
achieving common goals identified in the Flightpath 2050 report, presenting the vision of the development
of the aviation sector and air transport in Europe.
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W pracy przedstawiono wyniki numerycznych analiz aerodynamicznych zespoltu sktadajace-
go si¢ z samolotu-platformy Su-22M4 oraz rakiety do wynoszenia obiektéw na niska orbite.
Przeprowadzono serie obliczen dla réznych predkosci lotu. Wyniki wykazaly, ze zesp6l zacho-
wuje w spos6b zadowalajacy stateczno$é podtuzna oraz dobre charakterystyki przeciagniecia
dla wysokich katéw natarcia w calym badanym zakresie, a wplyw predkosci jest nizszy od
tego wywolanego samg obecnoscia rakiety kosmicznej. Wyniki zaprezentowano w formie
wykreséw i map barwnych pola przeptywu na powierzchni badanych bryl uzupetnionych
o obraz linii pradu.

1. Wstep

Wstepne analizy wykonane w ramach projektu wskazalty, ze w Polsce jako platforme lotnicza
mozna by wykorzysta¢ zmodernizowany samolot MiG-29 (bedacy na wyposazeniu Lotnictwa
Sit Zbrojnych RP) do wynoszenia rakiety kosmicznej o masie do ok. 4000 kg, co umozliwitoby
umieszczanie na orbicie nano- czy mikrosatelitéw. Natomiast dalsze analizy wykonane w ramach
projektu pokazaly, iz samolot Suchoj Su-22M3K moze by¢ rozwigzaniem alternatywnym. Samo-
lot Su-22 wlasnie konczy uzytkowanie w lotnictwie wojskowym i wkréotce bedzie dostepny do
celéow komercyjnych. Jezeli rozpatrzymy wariant przenoszenia rakiety kosmicznej pod kadtubem,
to w tym wzgledzie Su-22 dysponuje wigkszym udzwigiem (standardowo 4000-4500 kg) i znacznie
wyzszym podwoziem, co ma wplyw na Srednice rakiety i bardziej optymalnym rozmieszczeniem
wezléw mocowania uzbrojenia (osiem podkadtubowych weztéw), do ktérych mozna by mocowaé
rakiete. Samolot dysponuje naddzwiekows predkoscig lotu i putapem okoto 15000 km, zgodnie
z instrukcja uzytkowania z udzwigiem uzytecznym okoto 3300 kg jest w stanie lata¢ z predkoscia
1,35 Ma. Co wiecej, technologia remontu Su-22 jest w kraju catkowicie opanowana. 7Z wykona-
nych w ramach zadania opracowan wynika, ze samolot Su-22 posiada potencjal, aby rozpatrzy¢
jego przydatnos$é do przenoszenia obiektow kosmicznych. Analogicznie rozwiazania pojawity sie
w USA, gdzie w podobnej konfiguracji ma by¢ uzyty samolot F-104 Starfighter czy nawet F-16.

Prezentowana praca dotyczy geometrii samolotu Suchoj Su-22M4 | Fitter K”, a sklada sie
z analizy konfiguracji z podczepiong rakieta stuzaca do wynoszenia satelitow wzorowana na po-
cisku DARPA ALASA. Ze wzgledu na fakt, ze rakieta ma by¢ przenoszona na przykadtubowym

Praca jest efektem realizacji etapu Grantu Badawczego nr 13-989/2018/WAT , Lotniczo-rakietowy
system wynoszenia ladunkéw na niska orbite okoloziemska — studium realizowalnosci” finansowanego
ze $rodkow Ministerstwa Obrony Narodowej, a wykonywanego w Wojskowej Akademii Technicznej od
2018 .
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wezle podwieszen, nie bedzie mozliwe schowanie podwozia gléwnego, stad ta konfiguracja ma
rowniez otwarte podwozie z pominieciem goleni oraz dla podwozia gléwnego réwniez pokryw
(rys. 1). W pracy przebadano wplyw predkosci lotu na charakterystyki aerodynamiczne samo-
lotu, szczegdlnie w kanale podtuznym. Symulacje wykonano za pomoca uznanego za standard
w przemysle oprogramowania do analiz przeptywu — ANSYS Fluent. Kod stuzy do symulacji
pola przeptywu metoda objetosci skonczonych. Rozwiagzuje on réwnania ruchu ptynu metoda
RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes). Do domkniecia uktadu réwnan stosowany jest mo-
del turbulencji Spalart-Allmaras. Model ten jest co prawda powoli wypierany przez model K-w
SST (Mentera), ale zostal tutaj zastosowany dla zgodnosci metod z analizami dla poprzednich
wersji nosicieli rakiety ALASA i dla lepszej stabilnosci obliczen. W symulacjach zastosowano
siatki calodciowe, zawierajace obie poléwki geometrii, zakladajace asymetrie pola przeptywu
wraz z asymetrig geometrii. Symulowane byty rézne katy natarcia, ale istotny byt réwniez mo-
ment przechylajacy, wynikajacy z przenoszenia rakiety. Ze wzgledu na optywowy ksztalt modelu
przyjmuje sie silne zalozenie, ze za zadnym z elementéw w plaszczyznie symetrii nie bedzie
powstawala Sciezka wiréw Karmana.

2. Uktady wspélrzednych oraz oznaczenia sktadowych sity i momentu
aerodynamicznego

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych przyjeto nastepujace zatoze-
nia:

e przeplyw jest stacjonarny i ustabilizowany, czyli za platowcem nie pojawia si¢ Sciezka
wiréw Karmana ani zadna inna niestacjonarna struktura w przepltywie;

e warunki lotu odpowiadaja zerowej wysokosci (na poziomie morza) wedlug atmosfery
wzorcowej: cisnienie p = 101325 Pa, temperatura 7' = 288,15 K oraz gesto$¢ powietrza
p = 1,225kg/m3;

e predkosé lotu odpowiada liczbom Macha Ma = 0,1, 0,27, 0,4 co odpowiada predkosciom
odpowiednio: V' = 123, 330, 491 km /h.

Dla analiz aerodynamicznych przyjeto nastepujace uklady wspoélrzednych (rys. 2):

e Oxyz — uklad zwigzany z geometria CAD o $rodku w punkcie odniesienia tejze geometrii;

e OxAyAzA — uktad aerodynamiczny, zwiazany z kierunkiem strumienia niezaburzonego
o srodku w rzucie 1/4 $redniej cieciwy aerodynamicznej na plaszczyzne symetrii, osi Ox
rownoleglej do strumienia niezaburzonego, osi Oz zawartej w ptaszczyznie symetrii samo-
lotu oraz osi Oy skierowanej w strone prawego skrzydta.

W toku dalszych obliczen przyjeto nastepujace parametry odniesienia:

e powierzchnia noéna S = 38,82 m?,
e rozpietosé skrzydel b = 13,23 m,
e dlugosé Sredniej cigciwy aerodynamicznej SC A = 4,249 m.

3. Siatka obliczeniowa obiektéw badawczych

Wokél modelu wygenerowano siatke obliczeniowa, zaktadajac, ze w symulacji przeplywu
niezachowana bedzie symetria geometrii i przeptywu. Domena obliczeniowa ma ksztalt prosto-
padloécianu o wymiarach (100 x 100 x 100) m. Zastosowane warunki Pressure Far-Field oraz
Pressure Outlet wymogly zastosowanie modelu gazu doskonatego, co nie jest zbytnig kompli-
kacja, cho¢ zakres predkosci przeplywu jest niescisliwy. Jest to tez dobry zwyczaj (Pressure
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Rys. 1. Geometria samolotu Su-22M4 w konfiguracji, z pociskiem z wypuszczonym podwoziem, ktérego
nie mozna by schowa¢ w wypadku przenoszenia tego pocisku



190

A. Olejnik i inni

Plaszczyzna
symetrii Oxz

z z,=z'

Rys. 2. Oznaczenia uktadéw wspolrzednych i relacji migdzy nimi

Far-Field + gaz doskonaly) dla samolotéw o duzym zakresie predkosci, gdyz nie ma ryzyka
pomylki i nieuwzglednienia Scisliwosci w symulacjach ,szybkich”.

W domenie wygenerowano siatke tetrahedralna z pryzmatyczng cze$cia w obszarach warstwy
przysciennej. Warstwa przyscienna zostata wygenerowana tak, by spelnia¢ wymoég dla modelu
turbulencji Spalart Allmaras, aby parametr Y+, okreslajacy wysoko$é¢ pierwszej komoérki gra-
niczacej ze Sciana bryly miescil sie w zakresie Y+ € (30,200). Stad wygenerowano 5 warstw
siatki warstwy przysciennej, z pierwszym elementem o grubosci h; = 0,6 mm i wspoétczynnikiem
wzrostu grubosci kolejnych warstw n = 1, 2.

Samolot Su-22 jest samolotem ze zmienng geometria skrzydel, zewnetrzne czesci ptata roz-
ktadaja sie dla nizszych predkosci lotu, zapewniajac site nosna do ladowania. Zaklada sie, ze
predkosé ta nie wzrosnie radykalnie (do predkosci okolodzwiekowych) w warunkach wynoszenia
rakiety, stad ta sama konfiguracja nie zmienia si¢ w zakresie badanych predkosci.

Gestos¢ siatki dobrano tak, aby w symulacji odwzorowaly sie wszystkie istotne dla wyni-
kéw zjawiska w przeplywie, a wiec turbulizacja i oderwanie sie warstwy przySciennej, dziatanie
urzadzen wspomagajacych wysoka nosnosé, takich jak kierownice aerodynamiczne opézniajace
oderwanie na pasmach skrzydel. Wszystkie krawedzie natarcia i sptywu oraz przejscia skrzydto-
kadtub i nasady pletw i wezléw podwieszenia maja zageszczenia siatki w poblizu ostrych krawe-
dzi. Szczegdlnie czton orbitalny zostal zdefiniowany z najdrobniejszym podzialem dyskretyzacji
(podziatu przestrzennego), ze wzgledu na jego nieznane charakterystyki aerodynamiczne, zarow-
no w konfiguracji swobodnej jak i w konfiguracji z interferencja z nosicielem.

Opis gestosci siatki obliczeniowej pokazany zostal na rysunku 3, ktory przedstawia szczego-
ly samolotu i czlonu orbitalnego (czyli czlonu wynoszacego i orbitera). Ten podzial nie zostal
jeszcze wyrdzniony w podziale na nazwane fragmenty siatki (tzw. ,strefy”), ktére zazwyczaj od-
zwierciedlaja podzial technologiczny konstrukcji, utatwiajac oszacowanie sit na poszczegélnych
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weztach platowca, a szczegdlnie tych pochodzacych od aerodynamiki. Podzial ten przedstawiono
na rysunku 4.

4. Wyniki numerycznych analiz aerodynamicznych przedstawione w postaci
charakterystyk aerodynamicznych

Na rysunkach 5 + 8 zaprezentowano poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych uzyska-
nych dla samolotu Su-22 w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzy-
skane dla réznych predkosci lotu. Z charakterystyk uzyskanych dla predkosci lotu Ma = 0,1
odczytano:

e maksymalng warto$¢ wspotczynnika sity nosnej: Clqmae = 1,309;

e nachylenie charakterystyki wspoétczynnika sity nosnej: dC,,/da = 3,403 1/rad;

e krytyczny kat natarcia: ag, = 40°;

e warto$¢ wspotczynnika sity nosnej przy kacie natarcia o = 0°: Clq9 = —0,0194;

e minimalng warto$é¢ wspotczynnika sity oporu: C., min = 0,0609;

e warto$¢ wspotezynnika momentu pochylajacego calego samolotu przy kacie natarcia a = 0°

wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,,0 = 0,0123.

Z charakterystyk uzyskanych dla predkosci lotu Ma = 0,27 odczytano:

e maksymalng warto$¢ wspdétczynnika sity noénej: Clgmaz = 1,298;

e nachylenie charakterystyki wspolczynnika silty nosnej: dC.,,/da = 3,447 1/rad,;

e krytyczny kat natarcia: ag, = 40°;

e warto$¢ wspotczynnika sity nosnej przy kacie natarcia a = 0°: C,q9 = —0.0027;

e minimalng warto$¢ wspétezynnika sity oporu: Chqmin = 0,0334;

e warto$¢ wspoétczynnika momentu pochylajacego calego samolotu przy kacie natarcia a = 0°

wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,,,0 = —0,01499.

7 charakterystyk uzyskanych dla predkosci lotu Ma = 0,4 odczytano:

e maksymalng warto$¢ wspotczynnika sity nosnej: Clqmae = 1.263;

e nachylenie charakterystyki wspoétczynnika sity nosnej: dC,,/da = 3,510 1/rad;

e krytyczny kat natarcia: ag, = 40°;

e warto$¢ wspotczynnika sity nosnej przy kacie natarcia o = 0°: Cq9 = —0,0086;

e minimalng warto$¢ wspdtczynnika sity oporu: Cugmin = 0,0247;

e warto$¢ wspotezynnika momentu pochylajacego calego samolotu przy kacie natarcia a = 0°

wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,,0 = —0,00289;
e warto$¢ wspotczynnika momentu pochylajacego samolotu bez usterzenia przy kacie natar-
cia a = 0° wyznaczonego wzgledem 25% SCA: C,pu0 = —0,00367.

Charakterystyki wspé6lczynnika sity oporu (rys. 5) wyraZnie wskazuja, ze najwiekszy wplyw
rakiety typu ALASA mozna zaobserwowaé w przedziale ujemnych wartoéci katéw natarcia. Dla
konfiguracji samolotu wraz z rakieta uzyskano zwiekszenie wartosci wspotczynnika sity oporu
we wskazanym zakresie katéow natarcia dla wszystkich zbadanych predkosci lotu, jednak jest to
stosunkowo niewielki wzrost. Co wiecej, dla dodatnich katéw natarcia dopiero powyzej a = 34°
widoczny jest istotny wzrost wartosci wspétezynnika sity oporu. Jednocze$nie nalezy zwrocié
uwage na wzrost wartosci Cymin z 0,023 (CFD Su-22) do 0,033 (CFD Su-22 ALS). Jesli chodzi
o duzy wazrost sity oporu dla Ma = 0,1 do 0,0886, jest to predkos¢ nie wystepujaca w realnych
warunkach lotu, ale konieczna do przebadania ze wzgledu na zgodno$¢ z przysztymi wynikami
tunelowymi. Przypadek ten wymaga dalszych badan. Prawdopodobnie otrzymany wynik spo-
wodowany jest duza turbulizacja warstwy przysciennej (Su-22 to duzy samolot) i znacznego
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Rys. 3. Szczegdly gestosei siatki nosiciela systemu orbitalnego

SU-22M4_GEAR

U-22M4_WING
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SU-22M4_GEAR
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Rys. 4. Podzial ptatowca i czlonu orbitalnego na nazwane strefy
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Rys. 5. Poréwnanie charakterystyk wspotczynnika sily oporu dla samolotu Su-22 w konfiguracji
z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu
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Rys. 6. Poréwnanie charakterystyk wspotczynnika sity nosnej dla samolotu Su-22 w konfiguracji
z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu
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pogrubienia si¢ warstwy przyS$ciennej. Przypadek ten nie wystapi w realnych warunkach lotu.
Poza oméwionym wyzej przypadkiem we wszystkich charakterystykach Cyin &~ Cyo.

Na wykresie wspolczynnika sity nosnej (rys. 6) mozna zauwazy¢, ze dla katéw natarcia w za-
kresie o = —26° + 28° wplyw rakiety typu ALASA na zmiane warto$ci wspdlezynnika sity
noénej jest pomijalnie maty. Co ciekawsze, pomijalnie maty jest réwniez wpltyw predkosci lotu,
poza faktem, ze wraz ze wzrostem predkosci spada nieznacznie C,qmaz, 2 Cramaz = 1,309 dla
Ma = 0,1 do C,gmazr = 1,263 dla Ma = 0,4, przy czym nadal pozostaje wiekszy niz dla sa-
molotu izolowanego (wplyw sily nosnej pocisku). Nieznaczne zwiekszenie bezwzglednej wartosci
wspoltczynnika sity nosnej wzgledem samolotu izolowanego otrzymano dla katow natarcia mniej-
szych od a = —26° i wiekszych od a = 28°. Wynika on z dokladania si¢ sity nosnej rakiety do
sumarycznej sity nosnej zespotu.

Najwiekszy wptyw rakiety typu ALASA zaobserwowano na charakterystyce wspotczynnika
momentu pochylajacego (rys. 7). Zmiany predkosci nie powoduja tu istotnych réznic w liniowej
czesci charakterystyki, mozna jedynie stwierdzi¢ gwaltowniejsze zmiany wspélczynnika momentu
pochylajacego w obszarach przeciagniecia. Obecno$¢ pocisku, przez to ze znajduje sie on przed
srodkiem ciezkosci samolotu, powoduje zmniejszenie statecznosci, zas wplyw ten spada wraz ze
wzrostem liczby Macha. Nalezy jednak zaznaczyé, ze wzgledem przyjetego bieguna momentu
pochylajacego, ktéry znajduje sie w 25% SCA, samolot Su-22, zaréwno w konfiguracji bez jak
i z rakieta typu ALASA, praktycznie w calym zakresie analizowanych katéw natarcia i predkosci
lotu jest stateczny statycznie w kanale podluznym.

Cm

0 -1

-50 -40 -30 -2

Y|
—CFD Su-22 Ma=0.27 \
—CFD Su-22 ALS Ma=0.1

CFD Su-22 ALS Ma=0.27
——CFD Su-22 ALS Ma=0.4 0,6

Rys. 7. Poréwnanie charakterystyk wspolczynnika momentu pochylajacego dla samolotu Su-22
w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu

W poréwnaniu do obserwowanego duzego wplywu obecno$ci rakiety typu ALASA na prze-
bieg charakterystyki doskonatosci aerodynamicznej, ktora zostata przedstawiona na rysunku 8,
wplyw predkosci na doskonalosé jest duzo stabszy, co jest dobrym prognostykiem. Najwieksza
roznice otrzymano dla maksymalnej doskonatosci. Dla samolotu Su-22 bez rakiety typu ALASA
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wynosi ona 9,47, natomiast dla samolotu z rakieta od C,,/Cr, = 7,13 dla Ma = 0,1 przez
C.o/Crq = 7,69 dla Ma = 0,27, po C.,/Crq = 7,85 dla Ma = 0,4.
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Rys. 8. Poréwnanie doskonalosdci aerodynamicznej w funkcji kata natarcia dla samolotu Su-22
w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia ladunkéw na LEO uzyskanych dla réznych predkosci lotu

Ogodlnie wplyw predkosci na charakterystyki aerodynamiczne nosiciela w badanym zakresie
predkosci jest, w zaleznosci od charakterystyki, niemal o rzad nizszy do o potowe nizszy niz
wplyw samej rakiety. Podstawowe cechy, takie jak wysokie osiagane katy natarcia oraz niewielki
wplyw rakiety na stateczno$é podiluzna zostaly zachowane. Wyniki, szczegélnie w przypadku
tych odpowiadajacych Ma = 0,1 wymagaja potwierdzenia w badaniach eksperymentalnych.

5. Wiyniki jakoSciowe numerycznej analizy aerodynamicznej samolotu
w konfiguracji z rakietg systemu wynoszenia tadunkéw na LEO

Wyniki jako$ciowe zostaly przedstawione na rysunkach 9 i 10 w postaci map barwnych roz-
kladéw ci$nienia oraz obszaréw oderwania (przepltywu wstecznego) na powierzchni analizowanej
bryly (zespolu bryl, sktadajacego sie na nosiciel i czton wynoszony). Obrazy te zostaly uzupel-
nione o linie pradu o dtugoéci czasu catkowania dobranej tak, aby zachowywalty sie podobnie do
nitek wizualizacji tunelowej w eksperymencie. Takie wyniki sg tatwo poréwnywalne z wynikami
jakosciowymi otrzymywanymi eksperymentalnie.

Na zaprezentowanych rysunkach mozna odczytaé, ze wraz ze zwigkszaniem kata natarcia
rosnie obszar podci$nienia na goérnej powierzchni skrzydta oraz obszar nadcisnienia na jego dol-
nej powierzchni. Dla mniejszych katow natarcia obszar podcis$nienia tworzy sie przy krawedzi
natarcia skrzydel. Wraz ze zwigckszaniem kata natarcia powigksza si¢ obszar podcisnienia na
powierzchni centroptata. Dla okolo krytycznych katéw natarcia oderwanie rozpoczyna sie na
koncéwcee skrzydtla, co jest charakterystyczne dla skrzydila skosnego. Widoczne jest dzialanie
kierownic aerodynamicznych. W powietrzu splywajacym w kierunku koncéwek skrzydet kierow-
nice aerodynamiczne tworza wiry stabilizujace samolot i zapobiegajace nagltemu niesymetrycz-
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Rys. 10. Poréwnanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na powierzchni platowca
samolotu Su-22 w konfiguracji z rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na LEO uzyskanych dla kata
natarcia o = 18°, 20°, 30°, 40°
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nemu oderwaniu, ktére mogloby doprowadzi¢ do korkociggu. W konfiguracji przelotowej dla
wyzszych katéw natarcia oderwanie dodatkowo wystepuje w okolicach srodkowej czeéci skrzydta
i ostatecznie obejmuje cala jego powierzchnie.

6. Wnhnioski i rekomendacje do dalszych badan

Na podstawie analizy otrzymanych wynikéw obliczen wyciagnieto nastepujace uogdlnione
wnioski dotyczace techniki obliczeniowej:

e korzystajac z metod numerycznej mechaniki pltynéw (Computational Fluid Dynamics)

10.

11.

mozna wyznaczyC charakterystyki aerodynamicznie wysokomanewrowych samolotéw od-
rzutowych;

wydajnosé obliczeniowa wspélczesnych komputeréw pozwala na zastosowanie analiz RANS
do analizy wysokomanewrowych samolotéw odrzutowych;

obecnos¢ przenoszonej rakiety nie wpltywa znaczaco na obraz pola przeptywu na ptatowcu
samolot-nosiciel;

wplyw rakiety na zmiane poszczegdlnych charakterystyk aerodynamicznych samolotu-
nosiciela jest znikomy.
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Analysis of aerodynamic properties of an air-launch space system — Sukhoy Su-22 and

a space rocket

The work presents results of numerical aerodynamic analyses of an air lunch space system consisting
of aircraft-carrier Su-22M4 and a space rocket to take objects into low orbit. A series of calculations were
carried out for different flight speeds and angles of attack. The results show that the system maintains
satisfactorily longitudinal stability and good drag characteristics for high range angles od attack, and the
impact of speed is lower than that caused by the presence of the space rocket. The results are presented
in the form of graphs and color maps of the flow field on the surface of tested solids supplemented with
an image of the current line. They are also presented in a tabular form for use in further research.
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Celem rozwazan zaprezentowanych w niniejszym opracowaniu bylo wstepne wyznaczenie
profilu misyjnego dla lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia tadunkow orbitalnych oraz
ocena mozliwosci wykorzystania mysliwca MiG-29 jako transportera rakiety z uzytecznym
tadunkiem. Koncepcja transportowania miniaturowych satelitow za pomoca rakiet wystrze-
liwanych z samolotéw po osiagnieciu pewnego pulapu staje sie coraz bardziej atrakcyjna ze
wzgledu na postepujaca miniaturyzacje urzadzen elektronicznych (a tym samym wynoszo-
nych obiektéw), co pociaga za soba wzrost oplacalnosci takich przedsiewzieé¢. Przedstawiony
zarys misji opracowano na podstawie podobnych historycznych koncepcji. Wykorzystujac
odpowiednia dokumentacje eksploatacyjna samolotu MiG-29, analitycznie oszacowano zu-
zycie paliwa w locie z podwieszong hipotetyczng rakieta. Dodatkowo za pomoca specjali-
stycznego $rodowiska symulacyjnego Aircraft Performance Program (APP) zbadano profil
misji w locie z rzeczywista rakieta ILR-33 Bursztyn, uzyskujac wartosci zuzycia paliwa bar-
dzo podobne do tych wyznaczonych droga analityczna. W obu przypadkach samolot MiG-29
zuzywa ok. 50% poczatkowej ilosci paliwa, co dowodzi, ze pod tym wzgledem istnieje nie-
watpliwy potencjal wykorzystania tego mysliwca w perspektywie programu misyjnego.

1. Koncepcja systemu i jej historyczny kontekst

Koncepcja lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia tadunku satelitarnego na blizsza orbite
okotoziemska uwzglednia wyekspediowanie w przestrzen obiektu latajacego realizujacego misje
wyniesienia masy uzytecznej w toku trzech etapow lotu:

e przelot samolotu z zamocowana do ptatowca rakieta nosnag ma maksymalng wysokosé,
e przelot odlaczonej od samolotu rakiety na putap orbitalny,
e separacja tadunku satelitarnego od rakiety i utrzymanie go na trajektorii orbitalnej.

Zastosowanie takiego rozwigzania podyktowane jest perspektywa minimalnego przyrostu pred-
kosci rakiety, ktéra jest potrzebna do wyniesienia satelity na orbite. Wynika to oczywiscie z pred-
kosci, ktéra juz posiada samolot w momencie odstrzelenia rakiety na wysokosci kilkunastu kilo-
metréw. Wielko$é ta oznaczana jako AV moze byé interpretowana jako swoista miara zasiegu
aparatu kosmicznego. Okreslana jest zaleznoscia nazywana wzorem Ciotkowskiego [2]

AV =V, In—2 (1.1)

gdzie: my — calkowita masa startowa rakiety, mj — masa pasywna (koncowa) rakiety, V. —
predkosé wylotowa gazow.

Konwencjonalny start rakiety z Ziemi wiaze sie¢ z koniecznoscia pokonania dolnych warstw
atmosfery. Opory aerodynamiczne przyczyniaja sie do spalenia znacznych ilosci paliwa, zanim
rakieta osiggnie pulap docelowy. Gesto$é powietrza atmosferycznego oczywiscie maleje ze wzro-
stem wysokosci — wedlug atmosfery wzorcowej na pulapie okoto 10 km stanowi niespelna 30%
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gestosci przy powierzchni Ziemi. Brak koniecznosci przedzierania sie rakiety przez najgestsza
czes¢ atmosfery powoduje zuzycie mniejszej ilosci paliwa, a tym samym generuje oszczedno$é
masy. Zredukowane zostaja takze oddzialywanie grawitacyjne oraz opory zwiazane z manewro-
waniem rakietg z racji skrdcenia czasu jej przelotu [1].

W przypadku lotéw w zakresie predkosci poddzwigkowych zastosowanie kombinacyjnego sys-
temu samolot-rakieta gwarantuje redukcje predkosci AV na poziomie 300 = 900 m/s. Rakiety
stosowane w takich systemach moga — lecz nie muszg — powierzchnie generujace dodatkowsa site
nosna. Dodatkowe powierzchnie aerodynamiczne moga woéwczas umozliwi¢ obnizenie niezbedne-
go przyrostu predkosci AV o dodatkowe 100 + 200 m/s w poréwnaniu do rakiety bez skrzydel.
Odpalenie silnika rakiety powinno odby¢ sie na maksymalnej mozliwej wysokosci, ktora samolot
jest w stanie osiggnaé¢. Trzeba mie¢ jednak na uwadze, ze efektywnosé proponowanego rozwia-
zania jest oplacalna w przypadku podwieszenia (ewentualnie nawieszenia) rakiet o stosunkowo
niewielkich wagomiarach. Przy masie rakiety rzedu kilkuset kilogramoéw nalezy mieé¢ na wzgle-
dzie, ze masa wynoszonego ladunku orbitalnego nie powinna przekracza¢ 30kg. Dlatego tez
system wynoszenia oparty na hybrydowym lotniczo-rakietowym sposobie transportu tadunkéw
satelitarnych jest najbardziej wladciwy do wynoszenia satelitéw klasy ,,mikro”.

Dla rakiet wynoszacych tadunki na niskg orbite okoloziemska startujacych z pewnej wyso-
kosci zapewnionej przez transportujacy je statek powietrzny mozliwe jest zastosowanie dyszy
dziatajacej w sposéb optymalny. Dysze silnikéw rakietowych projektowane sa dla konkretnego
ci$nienia otoczenia odpowiadajacego pewnej wysokosci nad Ziemia. Idealna sytuacja ma miejsce,
gdy ci$nienie gazow wylotowych opuszczajacych dysze rowne jest ciSnieniu otoczenia. Jednak ci-
$nienie zmienia sie wraz z wysokoscia, a najbardziej znaczace zmiany wystepuja w przedziale
troposferycznym, czyli od 0 do okoto 12km nad Ziemia. Rozpatrujac lot rakiety startujacej
z powierzchni Ziemi, zauwazy¢ mozna, ze musi ona pokonaé¢ obszar znaczacych zmian ci$nienia
atmosferycznego. Dysza jest zaprojektowana dla jednej konkretnej wartosci cisnienia otoczenia.
7Z racji ciaglej zmiany z wysokoscia oczywiste jest, ze przez wigkszo$¢ czasu dysza musi pracowaé
w warunkach nieoptymalnych [1]. Istotnym aspektem dla podwyzszenia efektywnosci rakiety jest
zminimalizowanie réznicy wysokoéci pomiedzy skrajnymi punktami jej trajektorii.

Lotniczo-rakietowe systemy posiadaja takze inne zalety. Obiekt wystrzelony na znacznym
pulapie przyspiesza w rozrzedzonej atmosferze, dzigki czemu ci$nienie dynamiczne (zalezne od
gestosci osrodka oraz predkosci obiektu) jest mniejsze niz w przypadku startu z naziemnej wy-
rzutni. Wiaze si¢ to z mniejszymi obciazeniami dynamicznymi, dzigki czemu konstrukcja moze
by¢ uproszczona, co réwniez moze przektadaé sie na zmniejszenie jej masy.

Oprocz korzyéci osiagowych wazne sa tez korzysci operacyjne. Tego rodzaju systemy nie
wymagaja budowy specjalnych naziemnych wyrzutni, ktérych konstrukcja pochtania ogrom-
ne zasoby finansowe. Funkcje platformy startowej pelni statek powietrzny przenoszacy rakiete.
Takie rozwigzanie gwarantuje duza elastycznos¢ i mobilnoéé, dzieki czemu obiekt moze zostaé
wyniesiony na orbite o dowolnej inklinacji. Istotna jest takze niezaleznos¢ od warunkéw pogodo-
wych. Konwencjonalne wystrzelenia wigza sie czesto z koniecznoscig przesuniecia startu na inny
dzien, ze wzgledu na niesprzyjajaca aure.

G1éwna wada uzytkowania analizowanych systemow jest ograniczenie wynikajace z udzwigu
samolotu-nosiciela. Wezly mocowania z reguty zlokalizowane pod skrzydtami lub pod kadtubem
maja takze swoja ograniczona wytrzymatosé. Dodatkowo maksymalne wymiary geometryczne
rakiety rowniez sg ograniczone wymiarem samego statku powietrznego czy prze$witem miedzy
kadtubem a podlozem w przypadku podwieszen [1]. W efekcie wymiary i masa wynoszonych
obiektow orbitalnych sa znacznie ograniczone. Jak juz wcze$niej wspomniano, mikrosatelity
o masie nieprzekraczajacej 30kg wydaja sie¢ byé¢ najbardziej wlasciwymi obiektami do trans-
portowania w trybie proponowanego wynoszenia etapowego.

W ciagu ostatnich kilkudziesigeciu lat do$¢ krotkiej historii lotnictwa i kosmonautyki rozwi-
janych bylo co najmniej kilka programoéw kosmicznych bazujacych na zalozeniu odstrzeliwania
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rakiety misyjnej z wysokosci osigganej uprzednio przez transportujacy ja samolot. Prawdopodob-
nie pierwszym lotniczo-rakietowym systemem wynoszenia tadunkéw na orbite byl amerykanski
projekt Pilot [4]-[6]. Prace nad nim rozpoczeto ze wzgledu na pomyslne umieszczenie Sputnika
w przestrzeni kosmicznej przez ZSRR w 1957 r. Testy systemu mialy miejsce w 1958 r. Uzy-
ta rakieta posiadata mase 950 kg i mogta wyniesé satelite o masie ok. 1kg. Oficjalnie jednak
zadna z kilku probnych misji nie zakonczyla sie sukcesem. Pod koniec lat 70. ubieglego wieku
rozpoczeto w USA prace nad koncepcja broni antysatelitarnej (ASAT). W 1982 przeprowadzono
testy pocisku ASM-135, ktéry z zalozenia mial niszczyé wrogie satelity energia kinetyczna [7],
[8]. Samolotem wytypowanym do wynoszenia rakiety byl mysliwiec F-15. Przeprowadzono kil-
ka prob systemu, jednakze najbardziej istotna byla ta, ktéra zakonczyla sie demonstracyjnym
zniszczeniem sztucznego satelity Solwind P78-1. Przeprowadzenie préoby dowiodlo, ze zestrze-
lenie potencjalnych satelitéw szpiegowskich jest mozliwe z wykorzystaniem konwencjonalnego
wyposazenia armii. Bardziej spektakularny sukces Amerykanie osiagneli na przetomie lat 80.
i 90. ubieglego wieku. System Pegasus zostal zaprezentowany w 1989 r. [9]-[11]. Jest to jeden
z najbardziej niezawodnych komercyjnych lotniczo-rakietowych systeméw wynoszenia tadunkéw
orbitalnych. Rakiety o masie 18500 kg (Pegasus) oraz 23000 kg (Pegasus XL) sa przenoszone
przez przystosowany do tego samolot pasazerski Lockheed L-1011 Tristar. Masa uzyteczna tych
rakiet to ok. 440 kg. Dotychczas przeprowadzono 44 misje z wykorzystaniem systemu Pegasus.
Schemat realizacji kompletnej misji z uwzglednieniem etapow lotu tréjcztonowej rakiety trans-
portujacej obiekt satelitarny na odlegtos¢ przeszto 700 km od Ziemi zademonstrowano na rys. 1.
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and Orbital Insertion
t= 663 sec

Second/Third

Second Stage Stage Coast T )
Burnout ) )
t=161.9 sec

h = 630,900 ft » Third Stage Ignition

t = 594 sec

v = 18,020 fps ,ﬂ- H= 2975 renl
» v = 14,980 fps

’ y=22deg

L1040 L h Second Stage
t=0 fop Launch  ignition Payload Fairing Separation
t=088.7 sec t=121.1sec

h = 39,000 ft h = 230,300 ft h = 366,300 ft
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Flnl smgo Burnout
m h= 1738001
I\lax v = 8,400 fps
q
Fla;s: gl::co Ignition 1.420 psf
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Rys. 1. Schemat etapéw realizacji misji wynoszenia tréjcztonowej rakiety Pegasus z tadunkiem
satelitarnym przez samolot Lockheed L-1011 TriStar [11]

W 2006 roku inzynierowie koncernu Boeing przedstawili koncepcje wykorzystania mysliwca
F-15 GSE do przenoszenia duzej rakiety w konfiguracji nawieszenia na kadtub samolotu [12].
Zalozono zastosowanie trzech ostatnich stopni rakiety Minotaur o tacznej masie niemal 13500 kg,
za pomoca ktorej mozliwe bytoby umieszczenie na orbicie satelity o masie nawet 270 kg. Prace
nad tym przedsiewzieciem pozostajg nadal w fazie projektu wstepnego. Koncepcje profilu misyj-
nego, ktorej zatozenia staly sie inspiracja do opracowania autorskiego programu realizacji misji
transportu mikro-satelity, pokazano na rys. 2.
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Rys. 2. Koncepcyjny profil misji wyniesienia rakiety transportowej z mini-satelita nawieszonej na
kadtub samolotu F-15 GSE [12]

2. Wstepne obliczenia masowe dla prognozowanych etapéw misji

Samolot rozwazany jako potencjalny nosiciel dla lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia
obiektow na niska orbite okotoziemska to eksploatowany przez Sity Powietrzne RP samolot my-
sliwski MiGG-29. Dalsze rozwazania opieraja sie na danych konstrukcyjnych, charakterystykach
osiagowych oraz informacjach eksploatacyjnych dostepnych dla tej wtasnie konstrukcji. W ni-
niejszej pracy zdecydowano sie rozwazaé¢ opcje rakiety podwieszanej. Odrzucono konfiguracje,
w ktorej pocisk mocowany jest do weztow na grzbiecie kadtuba jako wariant eksploatacyjnie
niewygodny i bardziej niebezpieczny w locie. Zasadnicze argumenty przemawiajace za zastoso-
waniem konfiguracji z rakieta podwieszang centralnie na weztach podkadtubowych to:

e podatnos¢ eksploatacyjna,

e latwo$¢ montazu (w przeciwienstwie do rakiety nawieszanej),

e wieksza szansa unikniecia powaznych modyfikacji struktury ptatowca,

e latwiejszy do przewidzenia wplyw na stateczno$é¢ samolotu (czynnik szczegdlnie istotny
w chwili oddzielenia na docelowym pulapie, ale tez przez caly czas lotu z ladunkiem).

Metoda wytypowania najbardziej odpowiedniej rakiety transportowej do wyniesienia tadun-
ku satelitarnego bazuje na wyznaczeniu linii trendu parametréw masowych i geometrycznych
na podstawie znanych istniejacych rakiet i okresleniu szacunkowej masy obiektu podwiesza-
nego. Oznacza to, ze w omawianej koncepcji lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia obiek-
tow na niska orbite okoloziemsks do analizy trajektorii przyjeto hipotetyczny noénik rakietowy.
W przypadku fizycznej realizacji opracowywanej koncepcji wymagane byltyby dodatkowe pra-
ce projektowe i konstrukcyjne celem opracowania docelowej rakiety. Ewentualnie wchodzi tez
w gre pozyskanie rakiety o wagomiarach najbardziej zblizonych do proponowanego wariantu
projektowego.

Wykorzystujac wirtualny model geometrii samolotu MiG-29 opracowany w Instytucie Tech-
niki Lotniczej WML WAT (rys. 3), wytypowano zalecane wymiary podwieszanego obiektu tak,
by mozliwy byl jego montaz ze wzgledu na ograniczenia przestrzenne. Zadecydowano, ze mak-
symalna $rednica korpusu podwieszonego tam pocisku moze wynies¢ 0,3 m, biorac pod uwage
rozpietosé statecznikéw réwna dwukrotnosci srednicy. Ograniczenie to podyktowane jest wymia-
rem przeswitu miedzy gondolami silnika. Uwzgledniono zapas odleglodci pomiedzy wierzchotkami
stabilizatorow rakiety a $ciankami gondoli, ktéry gwarantuje rakiecie sprawne opuszczenie prze-
strzeni, w ktorej jest przenoszona. Przewidziano takze pewien dystans miedzy rakieta a weztami
podwieszenia zwiazany z uzyciem adaptera, ktorego dokltadne wymiary nie sg jeszcze znane na
wstepnym etapie rozwazan.
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Rys. 3. Model CAD geometrii samolotu MiG-29 z centralnie podwieszona hipotetyczna rakieta nosna
osadzona na dodatkowym adapterze [30]

Zgromadzone parametry wybranych pociskéw rakietowych zaczerpniete z publikacji [14]-
-[21] postuzyly do sporzadzenia wykreséw zaleznosci (rys. 4 i 5): masy rakiet m, w funkcji
$rednicy przekroju kadtuba d oraz masy rakiet m,. w funkcji jej dtugoéci [. Stosujac aproksymacje
liniowa, wyznaczono réwnania analityczne linii trendowych — dla zaleznosci m,(d) otrzymano
y = 2566,8z — 335,17, natomiast dla zaleznosci m,. (1) uzyskano y = 272,01z —619,26. Wstawiajac
ustalona $rednice d = 0.3 m do pierwszego rownania, otrzymano mase rakiety 434.87 kg. Kladac
za y w drugim réwnaniu mase rakiety wyznaczono dtugosé [ = 3.88 m.

masa rakiety [kg]
©
8

0 01 0.2 03 04 05 06
srednica rakiety [m]

Rys. 4. Wykres aproksymujacy trend zaleznosci masy rakiety w funkcji jej srednicy — na podstawie
danych masowych i wymiarowych nastepujacych pociskéw rakietowych: 1 — R-60,
2 — AIM-9L Sidewinder, 3 — R-27R, 4 — AGM-88 HARM, 5 — Zwiezda Ch-25M¥,,

6 — AGM-65D Maverick, 7 — RGM-84/UGM-84/AGM-84 Harpoon, 8 — R-33, 9 — ASM-135 ASAT

W celu uproszczenia otrzymane wartosci zaokraglono, ostatecznie ustalajac mase pocisku
rakietowego na 435 kg, a jego dlugo$¢ na 4m. Zastosowana analiza statystyczna pozwolila za-
prognozowaé mase rakiety potrzebnej do realizacji koncepcji omawianego systemu. Znajac ogra-
niczenia geometryczne odczytane z modelu wirtualnego samolotu MiG-29 oraz postugujac sie
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Rys. 5. Wykres aproksymujacy trend zaleznosci masy rakiety w funkcji jej dlugosci — na podstawie
danych masowych i wymiarowych nastepujacych pociskéw rakietowych: 1 — R-60,
2 — AIM-9L Sidewinder, 3 — R-27R, 4 — AGM-88 HARM, 5 — Zwiezda Ch-25M¥,,

6 — AGM-65D Maverick, 7 — RGM-84/UGM-84/AGM-84 Harpoon, 8 — R-33, 9 — ASM-135 ASAT

m

Rys. 6. Profil misji lotniczo-rakietowego zestawu do wyniesienia mikro-satelity na niska orbite [3]

zaleznosciami geometryczno-masowymi istniejacych rakiet, wyznaczono przewidywang mase po-
cisku dla konfiguracji podwieszenia pod kadlubem samolotu. Przyjeto, ze misja samolotu MiG-29
z podwieszona rakietg zawierajaca tadunek uzyteczny bedzie sktadac sie z nastepujacych etapdw
(rys. 6):

0-1 — uruchomienie silnikoéw i kotowanie,

1-2 — start i wznoszenie na zadana wysoko$¢ H = 9000 m,

2-3 — lot poziomy ustalony,

3-4 — rozpedzanie w locie poziomym do predkosci naddzwigkowej odpowiadajacej Ma = 1,5,

4-5 — manewr zoom climb, czyli wznoszenie po torze lotu o kacie nachylenia 60° do wysokosci

13500 m i odrzucenie rakiety,
5-6 — znizanie lotem szybowym,
6-7 — zajscie do ladowania i ladowanie.

Wymienione wyzej etapy ustalono w oparciu o powstate juz programy wynoszenia tadunkéw na
niska orbite ziemska za posrednictwem lotniczo-rakietowych systemoéw, m.in. projekt wynoszenia
rakiety Minotaur przez F-15 GSE. Charakterystyczna czesé lotu polegajaca na rozpedzaniu do
naddzwiekowej predkosci, a nastepnie zamianie energii kinetycznej samolotu na energie poten-
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cjalna wysokosci (tzw. zoom climb), to kluczowy etap w fazie transportowania tadunku przez
platforme lotnicza.

Obliczenia masowe nalezy rozpoczaé od okredlenia masy paliwa w chwili rozpoczynania misji.
Catkowity zapas paliwa my,; to masa paliwa zgromadzonego w zbiornikach statku powietrzne-
go, ktora jest podyktowana eksploatacyjna zuzywana pojemnoscia paliwa instalacji paliwowej
i gestosci paliwa [22]

Mpar = (Vgi + VPzP)ppal (2.1)

gdzie: Vi — eksploatacyjna zuzywana pojemno$¢ gléwnej instalacji paliwowej [1], Vpzp — eksplo-
atacyjna zuzywana pojemno$¢ podwieszanego zbiornika paliwa [l], ppe — gestosé¢ paliwa [kg/1].

Eksploatacyjna zuzywana pojemnosé instalacji paliwowej w przypadku samolotéow MiG-29
i MiG-29UB wykorzystywanych w Sitach Powietrznych RP wynosi [13], [22], [28]:

e 42001 bez podwieszanego zbiornika paliwa,
e 57001 z podwieszonym dodatkowym zbiornikiem paliwa.

W tabeli 1 przedstawiono zebrane wartosci catkowitych zapaséw paliwa dla konfiguracji bez
podwieszonego zbiornika paliwa i ze zbiornikiem przeliczonych dla gestosci paliwa zawartych
w przedziale 0,755 + 0,845 kg/1, ktéra jest parametrem zaleznym od temperatury. Do obliczen
wybrano érednia warto$¢ gestosci ppa = 0,8kg/ m?. Samolot MiG-29 wykorzystany do misji nie
ma podwieszanego zbiornika paliwa, wiec korzystajac z réwnania (2.1), otrzymuje sie nastepujaca
catkowita mase paliwa [22]: m,q = (4200 + 0)0,8 = 3360 kg.

Tabela 1. Calkowite zapasy paliwa na samolotach MiG-29 i MiG-29UB podane w [kg]| [22]

Wariant napet- Gestos¢ paliwa p,q [kg/l] (wartosci zalezne od temperatury)
nienia paliwem | 0,755 | 0,765 [ 0,775 [ 0,785 | 0,795 | 0,805 | 0,815 | 0,825 [ 0,835 | 0,845
Zbiorniki inte-
gralne

3170 | 3215 | 3255 | 3300 | 3340 | 3380 | 3425 | 3465 | 3510 | 3550

zbiorniki inte-
gralne + zb. 4300 | 4360 | 4415 | 4475 | 4530 | 4590 | 4645 | 4705 | 4760 | 4820
podwieszany

Masa samolotu przed startem mg to masa zaladowanego samolotu, z napetniona instalacja
paliwowa, wyposazonego adekwatnie do celu misji, znajdujacego sie na plaszczyznie postojowej
lotniska, gotowego na uruchomienie zespotéw napedowych, kotowanie i start. Jest ona okreslana
ponizszym wzorem [22]

mo = Mzat + Mpal + Mp.zew (22)

gdzie: mq; — masa samolotu gotowego do misji [kg]; sktada sie ona z masy pustego samolotu, za-
logi z wyposazeniem, eksploatacyjnego wyposazenia, plynéw roboczych (olejow, gazéw), a takze
zalegajace] czesci paliwa; wartosci dla dwoch rodzajow samolotu podano w tabeli 2, my,q —
masa rozporzadzalnej czesci paliwa [kg|, obliczona ze wzoru (2.1), mp ey — masa podwieszen
zewnetrznych [kg] — w analizowanym przypadku 435 kg.

Tabela 2. Masy zaladowanych samolotéw MiG-29 oraz MiG-29UB, wg publikacji [13], [22], [28]

| Lp. | Samolot | Masa [kg] |

1 | MiG-29 11175
2 | MiG-29UB 11065
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Zaklada sie, ze w misji wykorzystany zostaje samolot MiG-29UB ze wzgledu na nieco mniej-
szg mase od wersji podstawowej MiG-29 [22]. Podwieszenie stanowi rakieta, ktérej mase ustalono
w poprzednim rozdziale. Do obliczen przyjeto nastepujace dane masowe:

mqt = 11065 kg — masa zatadowanego samolotu MiG-29UB,
Mpar = 3360 kg — catkowity zapas paliwa,
My zew = 435 kg — masa misyjnej rakiety nosnej.

Korzystajac z zaleznosci (2.2), okreslono mase startowa samolotu — parametr, ktéry umozliwia
dalsze kalkulacje profilu misji: my = 11065 + 3360 + 435 = 14860 kg.

Nastepnie przeprowadzono obliczenia zuzycia paliwa w poszczegdlnych etapach misji. Skorzy-
stano przy tym z wykreséw zliczania zuzycia paliwa podczas lotu zamieszczonych w instrukeji
»Samoloty MiG-29 1 MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i dhugotrwatosci lotu”
[22], przy czym fazy startu i wznoszenia potraktowano jako jeden etap (1-2).

Etap 0-1 — Uruchomienie silnikow ¢ kolowanie

Parametr mg_1, czyli zuzycie paliwa, kiedy samolot jest nadal na ziemi obejmuje mase paliwa
zuzytego podczas rozruchu zespotu napedowego samolotu i jego probe na ptaszczyznie postojowej
lotniska, mase paliwa zuzytego na kolowanie oraz mase paliwa zuzytego na kolowanie z drogi
startowej na plaszczyzne postojowa. Okresla sie go ze wzoru [22]

mo—1 = Co_1to—1 (2.3)

gdzie: Cy_1 — uérednione minutowe zuzycie paliwa na ziemi réwne 20 kg/min, ty_1 — czas pracy
silnikow do chwili rozpoczecia startu.

Zaktada si¢ czas uruchomienia i préby silnikéw oraz kolowania samolotu na prog drogi star-
towej top—1 = 10 min. Ze wzoru (2.3) wéwczas otrzymuje sie mo—1 = 200 kg.

Wyjsciowym parametrem jest masa samolotu w momencie rozpoczecia startu mq, ktéra
stanowi dana wej$ciowa obliczen kolejnego etapu misji [22]

mi1 = mg — MmMo—1 (24)
Ostateczny wynik to my = 14860 — 200 = 14660 kg.
Etap 1-2 — Start 1 wznoszenie

Zaklada si¢ wznoszenie na wysokos¢ H = 9000 m. Kalkulacje przeprowadzono na podstawie
wykresu przedstawiajacego dane dla polaczonych etapéw startu i wznoszenia samolotu MiG-29
na wybrang wysoko$¢, totez dokonano zespolenia etapéw misji. Start na maksymalnym zakresie
pracy silnikéw (bez dopalania) odbywa sie do osiagniecia predkosci V), = 300km/h. Samolot
rozpoczyna wznoszenie z jednoczesnym rozpedzaniem, osiagajac predko$é V. = 850km/h do
putapu H = 1000 m. Wznoszenie na ustalong wysokos¢ H = 9000 m musi odbywaé sie z za-
chowaniem predkosci V. [22]. Ustalenia te umozliwiaja oszacowanie zuzycia paliwa, przebytej
drogi i czasu lotu na podstawie pomocniczych wykreséw praktycznych zasiegéw i dtugotrwalosci
lotu zawartych w opracowaniu Dowddztwa Wojsk Lotniczych i Obrony Powietrznej. By sko-
rzystac z charakterystyk lotu przedstawionych w wymienionym wydawnictwie, trzeba okreslié¢
sumaryczny wskaznik przeliczeniowy wspélezynnika oporu czolowego [22]

> WOC = WOC'q1 + WOC) cw (2.5)

gdzie: WOC .44 — wspolezynnik oporu czotowego zaladowanego samolotu bez podwieszen,
WOC), 2ew — wspélezynnik oporu czotowego zewnetrznych podwieszen.
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Wspotezynniki oporu czotowego dla samolotu MiG-29, MiG-29UB oraz dla wybranych ro-
dzajow podwieszanego uzbrojenia zawarte sa w tabeli 3. Dla samolotu MiG-29UB jest to
WOC = 230, natomiast wspolczynnik oporu czotowego dla pocisku rakietowego przewiduje
sie na poziomie WOC' = 15, biorac pod uwage wartosci tego wspdlczynnika dla pociskéw ra-
kietowych zebranych w tabeli. Sumaryczna wartos¢ WOC wg wzoru (2.5) ostatecznie wynosi:
> WOC =230 + 15 = 245.

Tabela 3. Wskazniki WOC samolotéw MiG-29, MiG-29UB oraz wybranych podwieszen wg [22]

‘ Lp. ‘ Rodzaj obiektu ‘ Liczba ‘ woc ‘
1 WOC samolotu MiG-29 i MiG-29UB - 230
2 WOC podwieszanego zbiornika paliwa PTB-1500 1 22
3 | Wyrzutnie APU-27 2 7
4 | Belki no$ne BD3-UMK-2A 2 20
5 | Niekierowane pociski rakietowe S-24B 2 43
6 | Kierowane pociski rakietowe R-27R1 2 17
7 | Kierowane pociski rakietowe R-73E 2 12
8 | Wyrzutnie B8-M1 2 50
9 | Bomba FAB-500SzN 2 65
10 | Bomba P-50-75 2 15
11 | Bomba ZAB-500Sz 2 110

Znajomos¢ masy samolotu do startu, wspotczynnika oporu czotowego oraz nakazanego pu-
tapu pozwolily na wyznaczenie masy zuzytego paliwa, postugujac sie odpowiednim wykresem
(Wykres do okreslania zuzycia paliwa podczas startu i lotu wznoszgcego do nakazanej wysoko-
Sci zamieszezony w [32]). Wyliczono, ze etap startu na maksymalnym zakresie pracy silnikéw
i wznoszenie na wysokos¢ H = 9000 m z uwzglednieniem wcze$niej wymienionych warunkéw po-
chtonie mase paliwa mi_o = 365 kg. Tak wiec masa samolotu w chwili osiaggniecia wymaganego
putapu jest rowna

mo =M1 — M1-9 (2.6)

Ostateczny wynik: mgy = 14660 — 365 = 14295 kg.

Charakterystyki z Wykresu do okreslania czasu i drogi podczas lotu wznoszgcego na nakazang
wysokos$é [32] pozwolily takze na okreslenie czasu wznoszenia réwnego okolo ¢;_o = 3min30s
oraz droge przebyta przez samolot w czasie wznoszenia S1_o = 40 km.

Etap 2-3 — Poziomy lot ustalony

Etap ten obejmuje poziomy lot ustalony z predkoscia Vi = 850km/h (236,11 m/s) na wy-
sokosci H = 9000 m, podczas ktérego samolot pokonuje droge So_3 = 25km. Aby odczytaé
poszukiwane parametry z wykreséw, niezbedne jest okreslenie liczby Macha wg wzoru [23]

Ma = (2.7)

VERITH

gdzie Vi — predkosé lotu [m/s], k& — wykladnik przemiany izentropowej réwny 1,4, R — stala
gazowa dla powietrza réwna 287 [J/(kgK)].
Temperature na danej wysokosci (do putapu 11 km) mozna obliczy¢ ze wzoru [24]

Ty =Ty — (a 5%}1) (2.8)
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gdzie: Ty — temperatura powietrza na wysokosci H = 0km wg ISA wynoszaca 288,15 K,
H — wysoko$¢ nad ziemia [km].
Otrzymuje sie
236,11

Ty = 288,15 — (6,5 - 9) = 229,65 K Ma = = 0,77
" (65-9) /(1,4 287 - 229, 165

Z charakterystyki: Wykres stuzqcy do okreslania wspotczynnika kilometrowego zuzycia paliwa
na zakresach pracy silnikéw bez dopalania zamieszczonym w [32] odczytano wspélezynnik kilome-
trowego zuzycia paliwa, positkujac sie liczba Macha, masa samolotu oraz putapem. Wyniést on
WKZP = 25. Korzystajac z charakterystyki Wykres stuzgcy do okreslania kilometrowego zuzycia
paliwa przy pracy silnikow na zakresach bez dopalania w zaleinosci od wspétczynnika kilometro-
wego zuzycia paliwa zam. w [32] oraz ustalonej wartosci wspo6lezynnika, wyznaczono kilometrowe
zuzycie paliwa Co_3 = 2,2kg/km. Masa paliwa spalonego w ustalonym locie poziomym to wg
22]

ma_3 = Sa_3C2_3 (2.9)

Uzyskana wartosé: mao_s = 25 - 2,2 = 55 kg. Czas ustalonego lotu poziomego okresli¢ mozna za
pomoca wzoru

Sa—3
ty 3 = 2.10
rs = (210)
Uzyskana wartosé: to—g = 25000/236,11 = 106s = 1 min 46s.
Masa samolotu pod koniec ustalonego lotu poziomego jest wg [22] okre§lana wzorem
m3 = 1Mmo — 1923 (211)

Ostateczny wynik: ms = 14295 — 55 = 14240 kg.
Etap 3-4 — Rozpedzanie w locie poziomym

Zuzycie paliwa ms_4, przebyta odleglosé S3_4 oraz czas rozpedzania t3_4 w locie poziomym
z silnikami pracujacymi na zakresie pelnego dopalania na pulapie H = 9000 m okreslono za
pomocyg charakterystyki Wykres do okreslania zuzycia paliwa, drogi i czasu rozpedzania samolotu
w locie prostoliniowym na wysokosci 9000 m na zakresie pracy silnikow z petnym dopalaniem zam.
w [32]. Na poczatku odczytano wartosci nastepujacych parametréw dla Ma = 0,77: ms_yg, =
100 kg, S3_4, = 5km, t3_4, = 30s. Nastepnie odczytano wartosci dla Ma = 1, 5: m3_4, = 480kg,
S3_4, = 24km, t3_4, = 94s. Parametry obliczane dla rozpedzania od Ma = 0,77 do Ma = 15
sa okreslone w [22] nastepujacymi formutami réznicowymi

M3—4 = M3_4, — M3_4, S3-4 =834, — S3-4, t3—q =134, —l3-4, (2.12)
Podstawiajac dane, obliczono zuzycie paliwa, droge, oraz czas rozpedzania samolotu MiG-29
na zadanym putapie, czyli kolejno: ms_4 = 480 — 100 = 380kg, S3_4 = 24 — 5 = 19km,
t3—4 = 94 — 30 = 64s = 1minds. Tak wiec masa samolotu w chwili osiagniecia predkosci
Ma = 15 wg [22] jest réwna

my =ms3 — mz_4 (2.13)

Ostateczny wynik przy predkosci Ma = 1, 5: my = 14240 — 380 = 13860 kg.
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Etap 4-5 — Manewr zoom climb i odrzucenie rakiety

7 chwila uzyskania naddzwickowej predkosci wyrazonej liczba Ma = 1,5, pilot przyciaga dra-
zek sterowy do siebie, wprowadzajac samolot w lot wznoszacy po torze o nachyleniu v = 60°,
jednoczednie ustawiajac zakres pracy silnikéw na bieg jatowy. Wznoszenie sie samolotu ze stop-
niowym wytracaniem predkosci mozna uproéci¢ do zagadnienia rzutu ukosnego. Temperatura
na putapie H = 9000m wynosi Ty = 229,65 K, a wiec korzystajac z przeksztalconego wzoru
(2.7) na liczbe Macha mozna wyznaczy¢ predkosé: Vi = 1,5/1,4-287 229,65 = 455,65 m/s.
Wysoko$é maksymalna, na jaka moze wzniesé sie cialo — w tym przypadku samolot MiG-29 —
jest dana znanym w literaturze wzorem [25], [26]

(Vo sina)?
29

gdzie: H — putap lotu obiektu misyjnego [m], Vj — predkosé poczatkowa obiektu misyjnego, w tym
przypadku Vi [m/s], a — kat pochylenia toru lotu [°], g — przyspieszenie ziemskie. Podstawiajac
dane, otrzymuje sie: H,qr = 9000+ (455,65 sin 60°)%/(2-9,81) = 16936,4 m. Jest to maksymalny
putap obliczeniowy, jaki osiagnie samolot podczas stromego wznoszenia z jednoczesnym wytraca-
niem predkosci. Rzeczywista wartosé tego pulapu jest zapewne nizsza, gdyz réwnanie (2.14) nie
uwzglednia oporéw aerodynamicznych. Ponadto, osiagajac obliczona wysokos¢, samolot miatby
predkos$¢ Vi = 0, co oznacza brak mozliwoéci sterowania statkiem powietrznym. Aby zapewnié¢
manewrowos¢, maksymalnag wysokos¢ na potrzeby misji ustala si¢ na poziomie H,,q,, = 13500 m.
Samolot ma wiec do pokonania réznice wysokosci: AH = Hp,qp — H = 13500 — 9000 = 4500 m.
Chwilowa wysoko$¢, na jakiej po czasie t znajduje sie¢ MiG-29 podczas wznoszenia, mozna wy-
razi¢ wzorem wg [25], [26]

Hypow = H + (2.14)

. gt

y = (Vosina)t — > (2.15)
Aby obliczyé czas, po jakim samolot osiggnie putap H = 13500 m, na ktérym nastepuje odla-
czenie rakiety, podstawia sie dane, przy czym y = AH: 4500 = (455,65 sin 60°)t — (9,81¢%)/2.

Réwnanie kwadratowe wyznaczone na podstawie wzoru (2.15) ma postaé: —4,905t2 +394,6¢ —
4500 = 0. Rozwiazaniem beda dwie wartosci czasu, odpowiadajace punktom przeciecia si¢ ra-
mion paraboli z pozioma prosta wykre$lona dla y = AH = 4500. Wyznaczone rozwigzania
to:

_ —394,6 + /67419,16
N 2. (—4,905)

3946 — \/67419,16

t,1 = 13,75 ty =
P (9% r2 2. (—4,905)

= 66,70s

Czas wznoszenia samolotu w sposob zblizony do obiektu w rzucie uko$nym na wysokos¢
H = 13500 m z putapu H = 9000 m, wynosi wiec t4_5 = 13,75s. Poprawnos¢ kalkulacji mozna
sprawdzi¢, wyznaczajac caltkowity czas lotu ciala w rzucie uko$nym az do upadku do poczatkowej
wysokosci, dla zadanej predkosci poczatkowej oraz kata rzutu wg [25], [26]

2V sin «
to = ———
9

Wryliczona w ten sposoéb wartosé¢ to ¢, = 80,45s. Lot rzuconego ciata do momentu osiagniecia
maksymalnej wysokosci zajmuje tyle samo czasu, co droga powrotna do poczatkowej wysokodci.
Odejmujac od catkowitego czasu t. czas lotu t,; = t4_5 do putapu H = 13500 m, powinno sie
wigc otrzymac czas tp9: t. — tp1 = 80,45 — 13,75 = 66,70s. Wynik ten potwierdza poprawnosé
poprowadzonych obliczen.

Chwile przed osiggnieciem putapu H = 13500 m, nastepuje odrzucenie pocisku rakietowego.
Droga przebyta przez samolot w czasie tego manewru zostala okreslona z wtasnosci trygono-
metrycznych i wynosi S4—5 = 5,2km. Ze wzgledu na prace silnikéw na zakresie biegu jatowego

(2.16)
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i dodatkowo na duzych wysokosciach niewielkie zuzycie paliwa podczas omawianego etapu lotu
zatozono na poziomie my4_5 = 10kg. Czas trwania tego segmentu lotu t4_5 = 13,75 =~ 14s. Masa
w chwili ukonczenia lotu na tym etapie jest wyliczana wzorem

ms = 1Myg — M4—5 — Mp.zew (217)
Zatem ostateczny wynik: ms = 13860 — 10 — 435 = 13415 kg.
Etap 5-6 — ZniZanie

Znizanie z wysokosci H = 13500 m moze by¢ realizowane lotem szybowym z utrzymaniem
predkosci przyrzadowej V,, = 500 km /h, a silniki pracuja na zakresie biegu jalowego [22]. Zacho-
wanie tych warunkéw umozliwia odczyt poszukiwanych parametrow z charakterystyk znizania
samolotu MiG-29. Postugujac si¢ charakterystyka: Wykres do okreslania drogi, zuzycia paliwa
1 czasu lotu szybowego na zakresie biegu jatowego dla wszystkich wartosci wspotczynnika opo-
ru czolowego samolotu zam. w [32], odczytano: zuzycie paliwa ms_g = 120 kg, przebyta droge
S5_¢ = 112km oraz czas znizania t5_g = 9min. Mase samolotu na koncu etapu znizania mozna
wyznaczy¢ wzorem [22]

me = M5 — M5—¢ (218)
Zatem ostateczny wynik: mg = 13415 — 120 = 13295 kg
Etap 6-7 — Zajscie do lgdowania i lgdowanie

Mase zuzytego paliwa podczas manewru podejscia do ladowania i samego ladowania okresla
sie ze wzoru [22]

me—7 = Co_1l6-7 (2.19)

gdzie: Cg_7 — $rednie minutowe zuzycie paliwa podczas lotu po kregu w poblizu lotniska wraz
z ladowaniem, wynosi 50 kg/min [22], t5_7 — czas zajscia i manewr ladowanie, przyjeto 10 min.
Po podstawieniu danych otrzymuje sie: mg_7 = 50 - 10 = 500 kg. Masa samolotu MiG-29 po
wyladowaniu jest wiec réwna [22]

m7 = mg — Me_7 (2.20)

Ostatecznie masa samolotu po wyladowaniu wynosi: my = 13295 — 500 = 12795 kg.

Samolot MiG-29 rozpoczyna misje ze zbiornikami zatankowanymi do petna — taczna ma-
sa paliwa przed uruchomieniem silnikéw i kotowaniem wedlug danych taktyczno-technicznych
publikowanych w poz. [13] powinna wynosi¢ 3360 kg. Po wykonaniu misji o wybranym profilu
w zbiornikach samolotu znajduje sie 1730 kg paliwa (tabela 4). Z obliczenr wynika wiec, ze zuzy-
te zostato 1630 kg nafty lotniczej, co stanowi tylko 49% poczatkowej masy paliwa znajdujacego
sie¢ w zbiornikach. Oznacza to, ze profil misji moze ulec modyfikacji — pozostate w zbiornikach
paliwo pozwoliloby cho¢by na zwiekszenie zasiegu misji, jesli istniataby konieczno$é oddalenia
sie na wieksza odleglos¢ od lotniska. Mozliwe byloby takze zastosowanie znacznie cigzszej, a co
za tym idzie wickszej rakiety niz ta wzieta pod uwage w niniejszych rozwazaniach. Catkowity
czas realizacji zalozonego zadania od chwili uruchomienia silnikéw do ladowania wynosi ponad
35 minut, a przebyta przez samolot odlegto$¢ wedtug wstepnych obliczen zostata oszacowana na
okoto 200 km.
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Tabela 4. Wartosci mas obiektu misyjnego oraz paliwa na koniec kazdego etapu misji

Masa na koniec danego etapu misji [kg]
Lp. Etap misji . . Paliwo Paliwo zuzyte
Obiekt misyjny w zbiornikach | w etapie lotu
— | Zaladowany samolot 14860 3360 -
1 0-1 14660 3160 200
2 1-2 14295 2795 365
3 2-3 14240 2740 55
4 3-4 13860 2360 380
5 4-5 13415 2350 10
6 5-6 13295 2230 120
7 6-7 12795 1730 500
Suma [kg] 1630

Tabela 5. Czasy trwania kolejnych etapow misji oraz pokonane przez samolot etapowe odlegtosci

Lp. | Etap misji Czas trwania etapu Przebyta odlegtosé
At i1y [s] w etapie s;_(;41) [km]
1 0-1 600 -
2 1-2 210 40
3 2-3 106 25
4 3-4 64 19
5 4-5 14 5,2
6 5-6 540 112
7 6-7 600 -
Suma 2134 201,2

3. Przygotowanie danych obliczeniowych do programu APP

Projekt na aktualnym etapie realizacji jest zaledwie koncepcja. Analizy prowadzone w ra-
mach tzw. studium realizowalnosci przedsiewziecia majg na razie znaczenie tylko teoretyczne, ale
uzyskane wyniki beda determinowa¢ ewentualng strategie ustalania poczynan w ramach szcze-
gbtowego projektowania, dedykowanych technologii i harmonogramu realizacji misji. Do obliczen
profilu misyjnego wzieto dane dotyczace hipotetycznej, nieistniejacej w rzeczywistosci rakiety,
ktorej parametry geometryczne i masowe ustalono poprzez analize trendéw dla wybranej grupy
podwieszanych pociskow rakietowych. W celu utatwienia potencjalnej implementacji systemu
w przysztoéci, do dalszych rozwazan zatozono zastosowanie rakiety skonstruowanej i zbudowa-
nej w Polsce. Wytypowano rakiete ILR-33 Bursztyn zaprojektowana i zbudowana w Instytucie
Lotnictwa w Warszawie [27]. Rakieta bedaca aktualnie w fazie rozwojowej z zalozenia jest kon-
strukcja eksperymentalna, jednak w miare rozwoju projektu mogtaby sprosta¢ wymaganiom
komercyjnego sektora kosmicznego. Korpus ma Srednice 23 cm, natomiast cata konstrukcja mie-
rzy b m dlugosci. Wedtug autoréw projektu rakieta ostatecznie bedzie w stanie wynie$¢ tadunek
satelitarny o masie okolo 10kg nawet do tzw. linii Karmana (pulap wynoszacy 100km, gdzie
moga operowaé nano- i mikrosatelity).

Na potrzeby dalszych obliczen opracowano uproszczony model geometryczny CAD rakiety
w systemie Siemens NX. Wymiary gabarytowe i mase okreslono w sposéb przyblizony w trybie
analizy danych publikacyjnych.

Mase rakiety, ktérej podstawowe wymiary podano na rys. 7, oszacowano ostatecznie na
247 kg. Pocisk ten jest wiec lzejszy o 188 kg od pocisku rakietowego, ktérego parametry zostaly
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Rys. 7. Uproszczony model brylowy rakiety ILR-33 Bursztyn z orientacyjnie ustalonymi wymiarami

wstepnie wyznaczone w oparciu o charakterystyki trendowe z rysunkéw 4 i 5. Szacowana maksy-
malna masa satelity, ktéry moéglby zosta¢ wyniesiony na niska orbite okotoziemska przy uzyciu
rakiety ILR-33 Bursztyn, to ok. 10kg, czyli satelita klasy nano. Jest to masa nieco zanizona
w stosunku do pierwotnych zatozen projektowych dla systemu, jednakze fakt istnienia goto-
wej konstrukeji rakietowej ma kluczowe znaczenie dla ewentualnych dalszych decyzji odnosnie
aplikowania konkretnego rozwiazania misyjnego. Stad do wyznaczania parametrow osiggowych
w charakterystycznych punktach profilu lotu wykorzystano dane uwzgledniajace wtasnie te ra-
kiete.

Obliczenia osiagowe przeprowadzono z zastosowaniem specjalistycznego oprogramowania
Aireraft Performance Program (APP) — [34], [35]. Program umozliwia dokladne zaprojektowanie
profilu misji. Uzytkownik projektuje go, wybierajac rézne segmenty lotu, np. start, wznoszenie,
lot ustalony, krazenie, zrzut tadunku, znizanie, a takze definiuje niezbedne warunki i parame-
try. Pozwala to na symulacje misji samolotu o dowolnym przeznaczeniu. APP na podstawie
wprowadzonych danych w przeciagu kilku sekund okresla zasieg, zuzycie paliwa oraz inne pa-
rametry misji, a takze umozliwia jej szybka optymalizacje pod katem maksymalnego zasiegu,
dlugotrwaltosci lotu czy promienia dziatania. Uzytkownik ma do dyspozycji wszechstronne na-
rzedzie umozliwiajace generowanie wykreséw z pozadanymi charakterystykami osiggowymi, tzn.
rozktady parametréw w funkcji czasu lotu lub przebytej drogi.

Przed wykonaniem obliczen profilu misji niezbedna czynnoécia jest utworzenie modelu osiggo-
wego poprzez wprowadzenie do programu danych dotyczacych masy, aerodynamiki oraz zespotu
napedowego. Pozyskane dane dotyczace samolotu MiG-29 wymagaly uporzadkowania i spro-
wadzenia do formy tabelarycznej, akceptowalnej dla programu APP. W modelu konieczne jest
zdeklarowanie nastepujacych zaleznosci:

e wspotezynnika sity nosnej C'p, od kata natarcia dla réznych liczb Macha Ma,
e wspotczynnika sity nosnej od wspotczynnika oporu indukowanego Cp; dla réznych Ma,
e wspolczynnika oporu przy zerowej sile nosnej C'pg od Ma [35].

W zakresie poddzwiekowych wartosci Ma, tzn. od 0,3 do 0,7, wykorzystano charakterystyki uzy-
skane z wlasnych symulacji przeprowadzonych w oprogramowaniu FlightStream — udostepnione
w [38]. Aby zasymulowaé pelny profil misji, nalezalo jednak dokonaé ekstrapolacji potrzebnych
wspotczynnikéw, uwzgledniajac zakresy predkosci okolo- i naddzwiekowych.

Wspolezynnik sity nosnej C,, zostal ekstrapolowany przy wykorzystaniu danych przedsta-
wionych na wykresie zmian tego wspélezynnika w funkeji kata natarcia (rys. 8), ktéry zawarty
jest w Instrukcji Techniki Pilotowania samolotu MiG-29 [33]. Z wykresu odczytano warto$é mak-
symalna C,, dla Ma = 1,2, a nastepnie warto$ci wspdétczynnikéw dla liczb Ma od 0,7 do 1,2
aproksymowano, uwzgledniajac tempo przyrostu wartosci C,, z przedziatu liczb Macha od 0,3
do 0,7. Przy liczbach Ma powyzej 1,2 nachylenie przebiegu C,,(«) zaczyna male¢. W przedziale
Ma = 1,2 + 1,7 zalozono liniowy spadek wartosci C,,. W przedziale liczb Ma od 0,8 do 1,2,
czyli w zakresie okolodZzwigkowym nastepuje gwaltowny przyrost wartosci wspoétczynnika opo-
ru, ze wzgledu na coraz wiekszy udzial oporu falowego [36]. We wspomnianym zakresie przebieg
C.0(Cpi) ma w przyblizeniu charakter liniowy.
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Rys. 8. Wykresy zmian wspotczynnika sity nosnej C, samolotu MiG-29 w funkcji kata natarcia dla
wybranych warto$ci Ma — przydatne do ekstrapolacji dla zakresu okoto- i naddZzwiekowego [33]
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Rys. 9. Zmiana wartosci wspélczynnika sily oporu przy zerowej sile nosnej samolotu MiG-29
w funkcji Ma; zauwazalny przyrost skokowy ze wzgledu na zjawisko oporu falowego [31]

Wspolezynnik sity oporu przy zerowej sile nosnej swoje maksimum osiaga dla liczby Macha
ok. 1,2. Dla liczb Macha wigkszych od 1,2 (zakres naddzwiekowy) wartosci tego oporu nieznacz-
nie maleja (rys. 9). Ekstrapolacja Cyo samolotu MiG-29 zostala przeprowadzona na podsta-
wie wykresu przebiegdéw zaleznosci Cpo(Ma) dla réznych samolotéw bojowych przedstawionego
w Aircraft Design: A Conceptual Approach D. Raymera [36]. Wzorowano sie na krzywych dla
samolotéw F-15 oraz F-16, gdyz wtadnie te mysliwce uznano za referencyjne. Do wartoéci oporu
przy zerowej sile nosnej samolotu MiG-29 w konfiguracji z podwieszong rakieta ILR-33 Bursztyn
dodano wartos¢ Cypg = 0,0022. Jest to wartos¢ wspdlezynnika oporu czotowego podwieszanego
zbiornika paliwa PTB-1500 (tabela 3) samolotu MiG-29 i zostala zaczerpnieta z poz. Samoloty
MiG-29 i MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i diugotrwalo$ci lotu [22].

W obliczeniach uwzgledniono takze opér indukowany. Jego wspotezynnik C; (ang. Cp;) jest
wprost proporcjonalny do kwadratu wytwarzanej przez skrzydto sity nosnej. Wspotezynnikiem
proporcjonalnodci jest wspotezynnik K [36]

B 1
 1Ae

gdzie: A — wydtuzenie plata nosnego, e — wspoétczynnik Oswalda, przyjeto e = 0,75.

(3.1)
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Zatem wyrazenie na warto$¢ wspo6lezynnika oporu indukowanego przybiera wg poz. [36], [37]
znang postac

Cri = KCZ, (3.2)

Wspéltezynnik K wyrazony zaleznoscia (3.1) znajduje zastosowanie przy obliczaniu wartosci
oporu indukowanego w zakresie do Ma = 1 i tak tez poczyniono, ekstrapolujac wartosci oporu
indukowanego. Dla liczb Macha powyzej 1 wartosci Cy; obliczono, stosujac inny wzor [36]

= A(Ma? — 1) cos Apg (3.3)

4AVMa? —1 -2

gdzie A p to kat skosu skrzydta. Wartodci wspotcezynnika sity oporu indukowanego C,,; obliczono
dla liczb Macha w przedziale od 0,8 do 1,5 co 0,1, dla kazdej wartosci sity noénej odpowiadajacej
katom natarcia od —4° do 18° co 1°.

Srodowisko symulacyjne APP wymaga do$é szczegélowych danych dotyczacych jednostki
napedowej: sa to wartosci maksymalne i minimalne ciggu dla réznych wysokosci i liczb Macha
na zakresie z dopalaniem i bez dopalania oraz wartosci masowego natezenia przepltywu paliwa
w funkeji ciagu dla réznych liczb Macha oraz réznych wysokoéci, réwniez na zakresie z dopa-
laniem i bez dopalania. Maksymalne wartosci ciagu w zaleznosci od liczby Ma i dla réznych
putapéw na obu zakresach pracy silnika RD-33 odczytano z jego charakterystyki predkosciowo-
wysokosSciowe]j dostepnej w poz. [22] (rys. 10).
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=—=—H=0 m

=8—H=3000 m
==dr=H=5000 m

, === H=8000 m

Z 30000 BB —4=H=11000 m
= -

" ==®=H=13000 m

20000 et H=3048 m
e H=4572 m

10000
H=9144 m
o —+H=7sm
O 02 04 06 08 1 12 14 16 H=15240 m

Ma

Rys. 10. Charakterystyki predkosciowo-wysokosciowe silnika RD-33 na zakresie pracy — ciag
maksymalny (bez dopalania)

Dodatkowo skorzystano z wykreséw jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji ciggu dla réz-
nych liczb Macha, by posrednio okresli¢ zaleznos¢ zmiany masowego natezenia przeptywu paliwa
w funkcji ciagu, co pozwolito na poznanie zapotrzebowania silnika na paliwo podczas lotu w za-
kresie predkosci i wysokosci niezbednych do wykonania zatozonego profilu misji. Wykresy tego
typu jak na rys. 11 zawarte sa jako zalaczniki w Aircraft Design: A Conceptual Approach D. Ray-
mera [36]. Sa to modelowe przebiegi dla dwuprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego
z dopalaczem, o malym stopniu dwuprzeptywowosci. Silnik ten jednak jest nieco wigkszy od
silnika RD-33 (maksymalny ciag przy wlaczonym dopalaczu to ok. 133 kN, podczas gdy w przy-
padku silnika RD-33 jest to niespelna 80kN). Zalozono wiec, ze uzyskiwane warto$ci masowego
natezenia przeplywu paliwa s nieco zawyzone i przemnozono je przez odpowiednio dobrany
wspotczynnik, uwzgledniajacy réznice w masie i wymiarach pomiedzy silnikiem RD-33 a teore-
tycznym silnikiem, ktérego dotyczyty dane literaturowe. Ostatecznie otrzymano szereg wykresow
obrazujacych zmiane zapotrzebowania silnika na paliwo wraz ze wzrostem ciagu (rys. 12).
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Rys. 11. Wykres jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji ciagu dla réznych liczb Ma na zakresie pracy
bez dopalania; tego typu wykresy — kazdy dla innego putapu — postuzyly do wyznaczenia zaleznosci
masowego natezenia przeplywu paliwa w funkcji ciagu [36]
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Rys. 12. Zmiana masowego natezenia przeptywu paliwa iy, w funkeji ciggu silnika RD-33 dla réznych
liczb Ma na wysokosci H = O0m przy pracy na zakresie bez dopalania

Charakterystyka predkosciowo-wysokoéciowa zawiera dane przedstawione w jednostkach me-
trycznych, natomiast wykresy zuzycia paliwa w funkcji ciggu, tak jak wida¢ na rys. 11 przed-
stawiaja warto$ci w jednostkach imperialnych. Srodowisko APP wymaga, aby dane silnikowe
dotyczace maksymalnych wartosci ciagu, jak i zuzycia paliwa, byly ze soba spdjne, tj. pulapy,
dla ktérych sa definiowane oba rodzaje danych, byly identyczne [35]. Wykresy zuzycia pali-
wa zostaly opisane w stopach, tzn. dla wysokoéci: 0ft, 15000 ft, 30000 ft, 36000 ft, 50000 ft, co
po konwersji daje odpowiednio: O0m, 4572 m, 9144 m, 10973 m, 15240 m. Uzyta charakterystyka
predkosciowo-wysokosciowa zawiera dane dla putapéw: Om, 3000 m, 5000 m, 8000 m, 11000 m,
13000 m, 20000 m. Maksymalne wartosci ciagu zostaly wiec zaproksymowane na putapach po-
$rednich, czyli takich, jakie otrzymano, przeliczajac z wartosci w jednostkach imperialnych, co
ttumaczy dobér wysokosci przedstawionych na rys. 10.
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4. Obliczenia parametréw osiggowych i uzyskane charakterystyki

Przed wykonaniem obliczen profilu misji niezbedna czynno$cia jest utworzenie modelu samo-
lotu poprzez wprowadzenie odpowiednich danych dotyczacych masy, aerodynamiki oraz jednost-
ki napedowej statku powietrznego [35]. Pozyskane dane na temat samolotu MiG-29 wymagaly
uporzadkowania i sprowadzenia do formy tabelarycznej (rys. 13). W zakladce Mass & limits
wprowadzane sg dane masowe takie jak: masa wlasna samolotu, masa paliwa, masa zalogi.
Deklaruje sie tam liczbe silnikéw, ekstremalne przeciazenia i katy natarcia, maksymalna mase
startows oraz maksymalne liczby Macha dla uwzglednianych putapéw. W zaktadce Aerodyna-
mics deklarowane sa parametry geometryczne platowca. W stabelaryzowanej formie zestawia-
ne sa wartosci wspotczynnikéw aerodynamicznych w funkcji kata natarcia dla uwzglednianego
zakresu obliczeniowego liczb Ma. Dla zakresu matych predkosci wykorzystano dane wyniko-
we z wilasnych obliczen przeprowadzonych w programie FlightStream, ktore udostepnione sa
w opracowaniu [38], natomiast dla przedzialu wyzszych liczb Ma, od 0,8 do 1,5, zastosowano
dane ekstrapolacyjne.
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Rys. 13. Przykladowy arkusz danych wsadowych do programu APP — parametry aerodynamiczne

W zaktadce Propulsion wprowadzono dane silnika RD-33 takie jak: wartosci maksymalnego
i minimalnego ciagu silnika w funkcji liczby Macha dla réznych wysokosci, a takze wartosci ma-
sowego natezenia przepltywu paliwa w funkcji ciggu silnika dla réznych liczb Macha i putapéw.
Informacje te — jak zostalo to wczeéniej wyjasnione — zostaly zaczerpniete z charakterystyki
predkosciowo-wysokosciowej silnika RD-33 [22] oraz z wykreséw jednostkowego zuzycia paliwa
w funkcji ciggu dla réznych liczb Ma i wysokosci typowego dwuprzeptywowego turbinowego
silnika odrzutowego o malym podziale masowego natezenia przeplywu powietrza przedstawio-
nych jako zalaczniki w Aircraft Design: A Conceptual Approach D. Raymera [29]. Uwzgledniono
zakres pracy silnika bez dopalania, jak i z dopalaniem.

W analizie uwzgledniono nastepujace konfiguracje obiektu misyjnego: pierwsza — z podwie-
szona rakieta, skrzydto bez wychylonych elementéw mechanizacji, silnik pracujacy na zakresie
dopalania, druga — jak poprzednio, silnik pracujacy na zakresie ciggu maksymalnego, trzecia —
bez podwieszenia, skrzydlo bez wychylonych elementéw mechanizacji, silnik pracujacy na zakre-
sie ciggu maksymalnego.

Profil misji okres$lono z zachowaniem podobienistwa do profilu wstepnie zaktadanego. Osta-
tecznie uwzgledniono nastepujace odcinki (rys. 14): 0-1 — uruchomienie silnikéw i kolowanie,
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1-2 — start, 2-3 — wznoszenie na wysokos¢ H = 9000 m, 3-4 — lot poziomy ustalony z predko-
$cig Ma = 0,77, 4-5 — rozpedzanie w locie poziomym do predkosci naddzwiekowej Ma = 1,2,
5-6 — manewr zoom climb z dynamicznym wznoszeniem do wysokosci H = 12500 m zakoniczonym
separacja rakiety, 6-7 — znizanie z jednoczesnym wytracaniem predkosci, 7-8 — ladowanie.

H

T A O

/ N~

/

won O, © G 4

/ %
/

@ @/// \\@

§ —— R ~—

Rys. 14. Profil misji do obliczen w programie APP: 1-2 — start, 2-3 — wznoszenie z rozpedzaniem,
3-4 — lot ustalony, 4-5 — rozpedzanie, 5-6 — manewr zoom climb, 6-7 — znizanie, 7-8 — ladowanie

Definicje misji w $rodowisku APP rozpoczeto od okreslenia wielko$ci poczatkowych, jak:
wysoko$é lotu, predkosé, procentowa ilosé paliwa w zbiornikach (100% wg wartosci podanej
w tabeli 4). Program APP umozliwia wybér typowych segmentéw misyjnych, takich jak start,
wznoszenie, krazenie, a takze nietypowych, jak tankowanie w powietrzu. Uzytkownik musi zde-
finiowa¢ warunek zakonczenia danego segmentu lotu. Warunek ten jest pewnym parametrem,
ktérego spelnienie powoduje wstrzymanie iteracyjnych obliczen i przejécie do kalkulacji w ko-
lejnym segmencie. Przyktadowo, warunkiem koncowym w etapie rozpedzania najczesciej bedzie
predkosé, ktérag samolot ma osiagnaé.
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Rys. 15. Okreslanie profilu misji w APP — widoczna lista wybieralnych segmentéw przelotu

Pierwszym wybranym segmentem profilu misji jest segment Ground Operation, ktéorym za-
symulowano operacje naziemne, tj. uruchomienie i podgrzanie silnikow oraz kotowanie. Czas
trwania okreélono na 5 minut. Start samolotu odwzorowano segmentem Takeoff, ktérego ko-
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niec okreslono predkoscia 74,24 m/s. Wznoszenie zasymulowano segmentem Climb, ktéry trwa
do osiagniecia przez samolot wysokosci 9000 m. Przyspieszenie w toku wznoszenia ustalono na
0,372 m/s?; utrzymanie tej wartoéci gwarantuje osiggniecie liczby Ma = 0,77 w koficowym punk-
cie segmentu. Wznoszenie nastepuje na maksymalnym zakresie pracy silnikéw (bez dopalania).
Nastepnie zaktada sie faze lotu poziomego ustalonego na odcinku 25 km. Etapem Acceleration
zasymulowano przyspieszanie do predkosci naddzwiekowej odpowiadajacej Ma = 1, 2. Klopotliwe
okazalo sie odwzorowanie manewru zoom climb ze wzgledu na to, ze program APP nie oferuje do
wyboru doktadnie takiego segmentu. Skorzystano wiec z zastepczego etapu Climb at Best Rate,
czyli wznoszenia z mozliwie najwyzsza predkoscia pionowa, dodatkowo ustalajac prace silnikéw
na biegu jalowym. Taka realizacja wznoszenia odpowiada zamianie energii kinetycznej samo-
lotu na energie potencjalng wysokosci, tak jak ma to miejsce w rzeczywistym manewrze zoom
climb. Nastepnie przewidziano odrzucenie rakiety, co odpowiada programowemu odcinkowi Store
Drop. Znizanie na biegu jalowym odwzorowano etapem Descent, dobierajac przyspieszenie na
poziomie —0,11 m/s? tak, aby tuz przed przyziemieniem samolot miat predkosé bliska predkosci
minimalnej, tzn. 62,5m/s, co odpowiada liczbie Ma = 0,184. Ostatnim segmentem jest Landing
roll, czyli ladowanie z dokolowaniem do predkosci zerowej.

Tabela 6. Etapy misji wraz z odpowiadajacymi im segmentami wybranymi w srodowisku APP

‘ Etap misji ‘ Nazwa wybranego segmentu i etapu misji ‘
0-1 Ground operation — Uruchomienie silnikéw i kotowanie
1-2 Takeoff — Start
2-3 Climb — Wznoszenie
3-4 Cruise — Lot poziomy ustalony
4-5 Acceleration — Rozpedzanie
5.6 Climb at Best Rate — Manewr zoom climb
Store drop — Odrzucenie rakiety
6-7 Descent — Znizanie
7-8 Landing roll — ladowanie

Programowy tor misji miat byé¢ w zalozeniu mozliwie najbardziej zgodny z profilem wstepnie
zaproponowanym na rys. 6. Maksymalna predkosé na koniec etapu rozpedzania do predkosci
naddzwiekowej na putapie H = 9000 m w profilu wstepnym odpowiada liczbie Ma = 1,5, nato-
miast w analizie programowej liczba ta jest nizsza Ma = 1,2. W programie APP przeprowadzono
symulacje misji, przyjmujac poczatkowa mase paliwa réwna 3330 kg (100% paliwa w zbiornikach
integralnych).

Wyniki analizy programowej przedstawiono w zbiorczej tabeli 7. Catkowity czas trwania misji
wynosi 37min 12s. Najdluzej trwajacym segmentem okazalo sie znizanie trwajace niespelna
21 minut. Calkowity dystans poziomy przebyty przez samolot w czasie wykonywania misji
zostal oszacowany na poziomie 282km. Etap, w ktérym pokonano najwigksza odleglosé, to
znizanie, gdzie samolot przebyl okolo 165 km. Czas trwania misji zasymulowanej w Srodowisku
APP jest bardzo zblizony do czasu wstepnie oszacowanego przy uzyciu wykresow z instrukcji
Samoloty MiG-29 i MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i dlugotrwalosci lotu [22],
gdzie wyniost 35 min 34 s. Wyliczona woéwczas odlegloéé byta jednak nieco mniejsza i wyniosta
201 km (tabela 6).

Wyznaczono wykresy przedstawiajace zaleznosci wysokosci, na jakiej znajduje si¢ w danej
chwili obiekt misyjny, od przebytego dystansu oraz od czasu (rys. 16 i 17). Uwage zwraca krzywa
dla manewru zoom climb, gdzie nastepuje raptowne wznoszenie na putap H = 12500 m. Na
rys. 16 etapy operacji naziemnych, startu oraz odrzucenia rakiety nie sa zauwazalne, gdyz w ich
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Tabela 7. Lista poszczegdlnych etapoéw lotu obiektu misyjnego wraz z wybranymi parametrami
etapowymi przy wariancie z poczatkowa masa paliwa réwna 3330 kg (100% paliwa integralnego)
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trakcie pokonywana jest znikoma odlegto$¢ w skali calego wykresu. Wyznaczono takze przebieg
zmiany masy samolotu w funkcji czasu (rys. 18). Obrazuje on wplyw na mase obiektu misyjnego,
zaréwno zuzycia paliwa w poszczegdlnych etapach lotu, jak i odrzucenia podwieszonej rakiety
pod koniec manewru zoom climb, co jest uwidocznione jako skokowy spadek masy.

Dodatkowo okreslono zaleznosé kata wznoszenia od wysokoéci dla etapu 2-3, czyli wznoszenia
na putap H = 9000 m. Na samym poczatku etapu kat ten wynosi okoto 26,4° i stopniowo spada
do wartosci minimalnej 2,2° w skrajnym goérnym punkcie wznoszenia. Przeprowadzono takze
analize wplywu poczatkowej masy paliwa na calkowite zuzycie paliwa w trakcie wykonywania
misji. Zbadano i poréwnano cztery warianty, w ktérych znajdowato sie w zbiornikach odpowied-
nio 100%, 90%, 80% i 70% maksymalnej masy paliwa. Analizy wykazaly, ze obiekt misyjny nie
przejawia praktycznie zadnej wrazliwosci na zmiane poczatkowej ilosci paliwa w zbiornikach.
W kazdym z wybranych wariantéw zostala zuzyta bardzo podobna iloéé¢ paliwa — ok. 48% mak-
symalnej masy paliwa, czyli w przyblizeniu 1600 kg. Jest to poniekad sprzeczne z intuicja, gdyz
mniejsza masa oznacza wiekszy stosunek ciggu do masy statku powietrznego, co teoretycznie
powinno przetozy¢ sie na nizsze zuzycie paliwa.
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Rys. 16. Zalezno$¢ chwilowej wysokosci samolotu MiG-29 wykonujacego zalozona misje od przebytego
dystansu dla kazdego segmentu misji
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Rys. 17. Zaleznosé chwilowej wysokosci samolotu MiG-29 z rakieta od czasu misji
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Rys. 18. Zaleznosé masy samolotu MiG-29 z podwieszona rakietg od czasu misji
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5. Uwagi koncowe

W analizie konfiguracji masowej lotniczo-rakietowego systemu transportujacego maty tla-
dunek satelitarny zaproponowano wykorzystanie rakiety ILR-33 Bursztyn. Jest to konstrukcja
opracowana i rozwijana przez rodzimy instytut badawczy, totez jej ewentualna adaptacja do spet-
niania roli podwieszanego nosnika nanosatelitéw bytaby latwiejsza. Masa tej rakiety okreslona
na podstawie modelu geometrycznego w systemie Siemens NX wynosi 247 kg. Konstruktorzy
ILR-33 Bursztyn szacuja, ze ich rakieta bedzie w stanie wynie$¢ nawet 10 kg tadunek na wyso-
kos¢ 100 km. Korzystajac z wyznaczonych w pracy zaleznosci trendowych, masa tadunku rakiety
zazwyczaj stanowi od 2 do 2,5% jej masy catkowitej. Sugerujac sie masa przypisang wirtualnemu
modelowi rakiety, tatwo obliczy¢, ze rakieta ILR-33 Bursztyn mogtaby wynies¢ satelite o masie
maksymalnej okoto 6 kg, co jest wartoscia nieco zanizong w stosunku do oczekiwan projekto-
wych. Jednakze nalezy zauwazy¢, ze aproksymacja masy w modelu wirtualnym jest z pewnoscia
obarczona pewnym bledem. Co wiecej, zastrzezenie budzi docelowy putap osiagany przez ILR-
33 Bursztyn. Wysokosé 100 km, na ktorej znajduje sie umowna granica miedzy atmosfera Ziemi
a przestrzenia kosmiczng, czyli tzw. linia Karmana, jest niewystarczajaca, by satelita utrzymal
sie na statej orbicie. Na putapie tym orbitujacy obiekt nadal do$wiadcza oporu aerodynamicz-
nego, ktéry skutecznie go spowalnia i moze doprowadzi¢ do zejécia w jeszcze nizsze warstwy
atmosfery, co skutkowaloby zniszczeniem satelity. Optymalny putap, na ktéry uzyta rakieta
powinna wynies¢ tadunek, miesci si¢ w przedziale od 150 do 200 km.

Udowodniono w sposéb analityczny oraz poprzez wykorzystanie komputerowego programu
symulacyjnego, ze wykonanie zatozonego profilu misji przez samolot MiG-29 z podwieszong ra-
kieta ILR-~33 Bursztyn jest mozliwe. Profile misyjne okreslone na potrzeby obliczenn wstepnych,
a potem programowych, nieznacznie si¢ od siebie réznia, mimo to otrzymano w nich bardzo
podobne wartosci czasu wykonania misji oraz masy zuzytego paliwa — szacowany czas to ok.
35-37 min, a zuzyte paliwo stanowi ok. 50% masy paliwa w zbiornikach. Rozpatrywano wariant
catkowitego napeltnienia zbiornikow paliwem, a wiec okazalo sie, ze po wykonaniu zadania w sa-
molocie nadal pozostaje az polowa paliwa. Niemniej jednak przy wykorzystaniu parametrycz-
nego modelu symulacyjnego nie stwierdzono, by mniejsza poczatkowa masa paliwa wptyneta na
jego zuzycie w locie, co jest poniekad sprzeczne z intuicja. Wyjadnienie tej watpliwo$ci wymaga
podjecia dalszych nieco bardziej szczegétowych analiz.

Publikacja prezentuje analizy i wyniki opracowane w toku realizacji Grantu Badawczego MON nr 13-
989/2018/WAT pt. ,,Lotniczo-rakietowy system wynoszenia tadunkéw na niskq orbite okoloziemskq — stu-
dium realizowalnosci”; praca jest finansowana ze $rodkow Ministerstwa Obrony Narodowej i realizowana
w Wydziale Mechatroniki, Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej Akademii Technicznej w latach 2018-2022.

Bibliografia

1. VAN KESTEREN M.W., Air Launch versus Ground Launch: a Multidisciplinary Design Optimi-
zation Study of Expendable Launch Vehicles on Cost and Performance, Master of Science Thesis,
Delft University of Technology, Faculty of Aerospace Engineering, Delft, 2013

2. TORECKI S., Napedy lotnicze. Silniki rakietowe, Wydawnictwa Komunikacji i L.acznosci, Warszawa,
1984

3. CakAJ S., Kamo B., LALA A.) RAkKIPI A., The coverage analysis for low earth orbiting satellites
at low elevation, International Journal of Advanced Computer Science and Applications, 5, 6, 2014,
https://thesai.org/Downloads/Volume5No6 /Paper_2-The_Coverage_Analysis_for_Low_Earth_ Or-
biting_Satellites_at_Low_Elevation.pdf

4. ScottT J., NOTSNIK, Project Pilot and Project Caleb, aerospaceweb.org [online], 2006,
http://www.aerospaceweb.org/question/spacecraft/q0271.shtml



224

A. Olejnik i inni

10.

11.

12.

13.

14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.
21.

22.

23.

24.

25.
26.

27.

Pilot (NOTSNIK), Directory of U.S. Military Rockets and Missiles. Appendix 4: Undesignated
Vehicles [online], 2003, http://www.designation-systems.net/dusrm/app4/notsnik.html

NOTS-EV-1 Pilot, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online] 2019,
https://en.wikipedia.org/wiki/NOTS-EV-1_Pilot

GLENSHAW P., The First Space Ace. F-15 vs. Satellite, Air and Space Magazine, [online], 2018,
https://www.airspacemag.com/military-aviation/first-space-ace-180968349/

ASM-135 ASAT, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2019,
https://en.wikipedia.org/wiki/ASM-135_ASAT

Pegasus. Patented Air Launch System, Northrop Grumman [online], 2019,
https://www.northropgrumman.com/Capabilities /Pegasus/Documents/Pegasus_Factsheet.pdf

PEGASUs (ROCKET), Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2019,
https://en.wikipedia.org/wiki/Pegasus_(rocket)

Pegasus User’s Guide, Orbital ATK, [online], 2015,
https://web.archive.org/web/20170623144151/ http://www.orbitalatk.com/flight-systems/space-
launch-vehicles /pegasus/docs/Pegasus_UsersGuide.pdf

CHEN T., FERGUSON P., DEAMER D., HENSLEY J., Responsive air launch using F-15 global
strike eagle, 4th Responsive Space Conference, [online], 2006,
http://citeseerx.ist.psu.edu/viewdoc/download?doi=10.1.1.560.4885&rep=repl&type=pdf

Mikoyan MiG-29, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2019,
https://en.wikipedia.org/wiki/Mikoyan MiG-29

R-60 (missile), Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2019,
https://en.wikipedia.org/wiki/R~60_(missile)

Raytheon (Philco/General Electric) AAM-N-7/GAR-8/AIM-9 Sidewinder, Directory of U.S. Mili-
tary Rockets and Missiles, [online], 2008, http://www.designation-systems.info/dusrm/m-9.html

R-27 ,Wympiel”, samolotypolskie.pl [online], 2019,
http://www.samolotypolskie.pl/samoloty /2474 /126 /R-27

AGM-88 HARM, FAS. Military Analysis Network [online], 2019,
https://fas.org/man/dod-101/sys/smart/agm-88.htm

Zwiezda Ch-25, samolotypolskie.pl [online], 2019,
http://www.samolotypolskie.pl/samoloty /2454 /91 /Zwiezda-Ch-252

AGM-65 Maverick, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online|, 2019,
https://en.wikipedia.org/wiki/ AGM-65_Maverick

Harpoon, Missile Threat [online], 2018, https://missilethreat.csis.org/missile/harpoon/

R-33 (missile), Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2019, https://en.wikipedia.org/wiki/R-
33_(missile)

Samoloty MiG-29 © MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i diugotrwatosci lotu, Do-
wodztwo Wojsk Lotniczych i Obrony Powietrznej, Poznan, 1992

WIATREK R., Teoria silnikow lotniczych, Wojskowa Akademia Techniczna im. Jarostawa Dabrow-
skiego, Warszawa, 1983

Atmosfera wzorcowa, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online],
2019, https://pl.wikipedia.org/wiki/Atmosfera_wzorcowa

KRzZYZANOWSKI A., Mechanika lotu, Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa, 2009

Rzut ukosny. Opis ruchu, Fizykon, [online], 2019,
http://www.fizykon.org/kinematyka/rzuty rzut_ukosny.htm

ILR-33 Bursztyn, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2019,
https://pl.wikipedia.org/wiki/TLR~33 Bursztyn



Wstepne projektowanie profilu misyjnego dla lotniczo-rakietowego systemu...

225

28. Samolot MiG-29UB. Ksigzka 1. Uklady platowca, cze$é I, Dowddztwo Wojsk Lotniczych i Obrony
Powietrznej, Poznan, 1991

29. RAYMER D., Aircraft Design: A Conceptual Approach, 2nd Ed., American Institute of Aeronautics
and Astronautics, Inc., Washington, DC, 1992

30. RoGOLSKI R. 1 INNI, Modelowanie struktury i aerodynamiki samolotéw bojowych eksploatowanych
w sitach powietrznych RP do analizy flatteru z uwzglednieniem remontowych napraw platowca —
sprawozdanie z pracy badawczej, Wojskowa Akademia Techniczna im. Jarostawa Dabrowskiego,
Warszawa, 2008

31. Technisches Handbuch. Grundmasse und Ladedaten MiG-29, Luftwaffenmaterialkommando, 1994

32. Analiza wymiarowa, Wikipedia, The Free Encyclopedia [online], 2020,
https://pl.wikipedia.org/wiki/Analiza_-wymiarowa

33. Samolot MiG-29UB. Instrukcja Techniki Pilotowania, Dowddztwo Wojsk Lotniczych i Obrony Po-
wietrznej, Poznan, 1992

34. Aircraft Performance Program APP, Aircraft Performance Software by ALR Aerospace, [online],
2020, https://aircraftperformance.software/

35. APP 6.0 User Manual (2016), ALR Aerospace, Zurich

36. RAYMER D., Aircraft Design: A Conceptual Approach, 5th Ed., American Institute of Aeronautics
and Astronautics, Inc., Reston, Virginia, 2012

37. MARrRzoccA P., AE-429 Aircraft Peformance and Flight Mechanics. AE-429-5 Aerodynamics of
the Airplane Pt. 3, Clarkson University, [online], 2020,
https://people.clarkson.edu/ pmarzocc/AE429/AE-429-5.pdf

38. BARTNICKI P., Modelowanie geometrii lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia tadunkow orbital-
nych do parametryzacji wybranych wlasnosci aeromechanicznych, Praca dyplomowa magisterska,
WML WAT, Warszawa, 2020

Preliminary design of a mission profile of an aircraft-rocket vehicle for transporting
micro-satellites into the low earth orbit

The purpose of considerations presented in this study was to initially determine the mission profile
for the air-missile orbital discharge system and to assess the possibility of using MiG-29 fighter as a rocket
carrier with a useful charge. The concept of transporting miniature satellites by means of rockets launched
from airplanes after reaching a certain ceiling becomes more and more attractive due to progressive
miniaturization of electronic devices (and thus the carried out objects), which entails an increase in the
profitability of such undertakings. The mission outline presented is based on similar historical concepts.
Using the relevant operational documentation of MiG-29 aircraft, the fuel consumption in flight with a
hypothetical rocket was analytically estimated. Additionally, with the help of a specialized simulation
environment of the Aircraft Performance Program (APP), the profile of the mission in flight with a real
ILR-33 Amber rocket was examined, obtaining fuel consumption values very similar to those determined
by analytical methods. In both cases, MiG-29 aircraft consumes approximately 50% of the initial amount
of fuel, which proves that in this respect there is an undoubted potential for using this fighter in the
perspective of the mission program.
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Praca jest komunikatem dotyczacym stanu realizacji projektu badawczego. W opracowaniu
zaprezentowano wyniki analizy obszaru badawczego projektu. Na tej podstawie dokona-
no wyboru platformy-nosiciela rakiety kosmicznej. Dwustopniowy system do wynoszenia
mikro-satelity bazuje na zaadoptowanym samolocie bojowym przenoszacym rakiete z la-
dunkiem satelitarnym, ktora odstrzeliwana jest na maksymalnie osiaganej wysokosci lotu.
Jako potencjalng platforme transportowa wytypowano dwa wycofywane ze sluzby bojowe
samoloty naddzwigkowe: MiG-29 oraz Su-22. Dedykowana rakieta z tadunkiem misyjnym
ma by¢ przenoszona pod kadlubem. Wstepne analizy wykazaly, iz wskazane samoloty przy
zaproponowanym profilu misji z powodzeniem wykonaja postawione zadanie wyniesienia
hipotetycznej rakiety z tadunkiem uzytecznym o masie co najmniej 10kg na niska orbite
okoloziemska. Potwierdzilo to zasadnos¢ podstawowej tezy projektu badawczego. Dla po-
trzeb analizy wlasnosci aeromechanicznych zestawu opracowano zaréwno modele cyfrowe
3D do symulacji komputerowych, jak i fizyczne modele skalowane do badan tunelowych. Do
odwzorowania geometrii samolotéw wykorzystano skanery laserowe, a pomiary wykonano na
egzemplarzach samolotéw Su-22 oraz MiG-29 znajdujacych si¢ w zasobach bazy laborato-
ryjnej Instytutu Techniki Lotnicze] WML WAT. Wykorzystujac tréjwymiarowe modele ska-
lowane wygenerowane w srodowisku CAD, wydrukowano fizyczne modele brytowe do badan
w tunelu aerodynamicznym. Wstepne symulacje komputerowe przeprowadzone w systemie
ANSYS Fluent nie wykazaly negatywnego wplywu rakiety kosmicznej na charakterystyki
aerodynamiczne i statecznos¢ samolotu-nosiciela.

Stowa kluczowe: zestaw lotniczo-rakietowy, rakieta no$na, kosmos, mikro-satelita

1. Wprowadzenie

W okresie minionych 20 lat w literaturze zwiazanej z tzw. ,komercyjna eksploracja” prze-
strzeni kosmicznej mozna znalezé¢ liczne opracowania dotyczace lotniczo-rakietowego systemu
wynoszenia obiektéw kosmicznych [1]-[10]. Istota tego systemu jest wykorzystanie samolotu
w charakterze nosiciela do wynoszenia oraz platformy startowej do wystrzeliwania rakiety ko-
smicznej (rys. 1). Rozwiazanie to stanowi alternatywe dla tradycyjnego systemu wynoszenia
tadunkéw w przestrzen kosmiczng przy pomocy rakiet no$nych odpalanych z powierzchni Ziemi
(ladu lub oceanu). Systemy te ze wzgledu na ograniczony udzwig samolotu (np. w poréwnaniu

IPraca jest efektem realizacji etapu Grantu Badawczego nr 13-989/2018 /WAT pt. , Lotniczo-rakietowy
system wynoszenia tadunkéw na niska orbite okoloziemska — studium realizowalno$ci” finansowanego ze
$rodkéw Ministerstwa Obrony Narodowej, a wykonywanego w Wojskowej Akademii Technicznej od 2018 r.
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do udzwigu rakiet nosnych typu Falcon-9 czy Delta IV), ktéry stanowi naturalne ograniczenie
masy ladunku uzytecznego rakiety do kilkudziesieciu czy kilkuset kilograméw, sa rozwazane jako
alternatywne zdolne do wynoszenia mikro- lub minisatelitéw na niska orbite okoloziemska (ang.
Low Earth Orbit — w skrécie LEO).

Rys. 1. Opracowany model samolotu MiG-29 z rakieta kosmiczna na ,grzbiecie” (rosyjski pocisk
przeciwlotniczy 5W28) — jeden z wariantéw analizowanych na etapie wstepnym projektu badawczego

W nawiazaniu do cytowanej koncepcji, od 2018 r. w Wojskowej Akademii Technicznej jest
realizowany grant badawczy pt. ,,Lotniczo-rakietowy system wynoszenia tadunkéw na niska or-
bite okoloziemsks — studium realizowalnoéci”, a jego celem jest wykazanie, czy w warunkach
krajowych w oparciu o rodzime zaplecze naukowo-badawcze i technologiczne taki system jest
mozliwy do zaprojektowania i zbudowania.

2. Analiza obszaru badawczego

Pierwszym etapem projektu bylo wykonanie analizy obszaru badawczego, czyli dokonanie
na podstawie zebranej literatury oceny stanu technologii. Z jej analizy wynika, iz rozwazano
niemal 140 projektéw systeméw lotniczo-rakietowych, co wiecej, w ostatnim czasie (kilku lat)
analizowanych jest wiele nowych [1]. Najstarszym systemem i do tego jedynym operacyjnym jest
Stargazer-Pegasus firmy Orbital ATK! opracowany w latach 90. ubiegtego wieku [2]. Przy po-
mocy tego zestawu (zmodyfikowany samolot pasazerski Lockheed Tri Star i odpalana z pod jego
kadluba tréjstopniowa rakieta kosmiczna Pegasus XL o masie catkowitej 23130 kg) wynoszony
jest tadunek kosmiczny o tacznej masie do 443 kg. Do konca 2020 roku wykonano 44 operacje
wyniesienia obiektéw na niska orbite okoloziemska (LEO).

W 2006 roku firma Boeing zaprezentowala koncepcje wynoszenia rakiety z tadunkiem ko-
smicznym na grzbiecie naddzwiekowego samolotu bojowego Boeing F-15E [3] jako sytemu al-
ternatywnego do ,klasycznego” (ang. Responsive Air Launch). Zmodernizowana rakieta opra-
cowana na bazie cytowanego Pegasus o masie ok. 15000 kg miala przenosié¢ tadunek uzyteczny
o masie do 300 kg (okolo 2% calkowitej masy rakiety). Byt to punkt zwrotny w rozwoju techno-
logii, gdyz w kolejnych latach pojawily sie analogiczne projekty, w ktérych do wynoszenia rakiet
kosmicznych proponowano wycofane z uzytkowania samoloty naddzwigkowe: np. F-16, F-15 czy
rosyjskie MiG-29 oraz MiG-31 [9]. W ostatnim okresie powstaly ,star-up”, ktére poszukaja in-
westoréw do finasowania programéw. Jednym z nich jest hiszpanski Celestia Aerospace [10],
ktéry zaktada uzycie do roli nosiciela-platformy samolotu MiG-29.

W literaturze systemy te sa klasyfikowane jako tzw. Responsive Space Assets?, czyli alterna-
tywne do tradycyjnych systemy wynoszenia obiektéw kosmicznych (nano lub mikro satelitéw),

!Nad podobnym systemem pracuje firma Virgin Orbit, niestety siniki odpalonej w dniu 25.05.2020 r.
z pod kadluba Boeing 747 rakiety LauncherOne nie pracowaly poprawnie i rakiete utracono.
2Definicja to zostala sformutowana na 4. konferencji nt. Responsive Space, w Los Angeles, CA w 2006 r.
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tj. niskokosztowe, niezawodne, dostepne i mobilne. W tym kontekscie nalezy rozumieé syste-
my nie wymagajace rozbudowanej i stalej infrastruktury naziemnej do startu i kontroli rakiet
kosmicznych. Funkcje platformy startowej pelni statek powietrzny przenoszacy rakiete. Takie
rozwigzanie gwarantuje duzg elastycznos¢ i mobilnosé, dzieki czemu obiekt moze zostaé wynie-
siony na orbite o dowolnej inklinacji. Uzytkowanie lotniczo-rakietowych systeméw oznacza tez
niezalezno$é¢ od warunkéw pogodowych. Istotna jest sprawa bezpieczenstwa. Naziemne systemy
wymagaja wytyczenia specjalnych niezamieszkalych stref bezpieczenstwa (lokalizacja JFK Spa-
ce Center czy Bajkonur). W krajowych czy europejskich warunkach jest to niemal niemozliwe.
Aktualnie jedynie Norwegia posiada, a w zasadzie buduje ,poligon rakietowy” (spaceport) na
wyspie Andoya.

Proponowany system zapewnia ,niezaleznosé¢” od dostawcy ustugi. Wprawdzie na rynku
pojawily sie firmy prywatne swiadczace ustugi komercyjne (np. SpaceX), ale sa one nadal zalezne
od infrastruktury rzadowej (jak dotad rakiety SpaceX Falcon operuja z JFK Space Center), co
wiecej, w przypadku ,ustug militarnych” firma musi mieé¢ zgode kongresu USA. SpaceX przy
pomocy rakiet Falcon wynosi tadunki orbitalne o masie do niemal 10 ton. W tym wypadku
klient ,mniejszy” z malym tadunkiem musi czeka¢ na duzy transport, albo do czasu, gdy firma
wzapelni” tadownie, wiec nie jest to Responsive Space Assets. Takze profil misji czy docelowa
orbita jest zdefiniowana przez ,zasadniczego” kontrahenta.

Co najwazniejsze, system moze wykorzystywaé po niezbednych modyfikacjach istniejace kon-
strukcje lotnicze, w tym dostepne naddZwiekowe samoloty bojowe wycofywane z uzytkowania
w lotnictwie wojskowym. Aktualnie samoloty tzw. 4 generacji sa powszechne wycofywane (Su-
22, MiG-29, F-15 czy starsze wersje F-16). W naszym przypadku samoloty Su-22 oraz MiG-29
wkrétce beda wycofywane z lotnictwa Sit Zbrojnych RP, a rodzimy przemyst i zaplecze naukowo-
techniczne ma potencjal i doswiadczenie w remoncie oraz modernizacji wymienionych statkéw
powietrznych. Wojskowe Zaklady Lotnicze Polskiej Grupy Zbrojeniowej od wielu lat wykonuje
przeglady, remonty i modernizacje ptatowcow i silnikéw porosyjskich statkow powietrznych.

3. Dobér konfiguracji zestawu oraz misji

Do prowadzenia operacji kosmicznych jako nosiciela-platforme wybrano eksploatowane w lot-
nictwie wojskowym wersje samolotéw bojowych Su-22M4 oraz MiG-29A. W tabeli 1 zestawiono
podstawowe dane i osiagi wymienionych statkéow powietrznych. Dysponuja one naddzwieko-
wa predkoscig lotu i putapem operacyjnym ponad 15000 m odpowiednio duzym, aby rozwazaé
wyniesienie rakiety z tadunkiem satelitarnym jako koncepcje optacalng. MiG-29 dysponuje zde-
cydowanie wieksza predkoscia maksymalna, zasieg samolotéw jest poréwnywalny. Mniejszym
udzwigiem charakteryzuje sie rodzima wersja MiG-29A — okoto 2000 kg. W tym kontekscie sa-
molot Su-22M4 z udzwigiem dwukrotnie wigkszym ma wigkszy potencjat. Co wiecej, w przypad-
ku ladunku umieszczonego pod kadlubem (rakieta podwieszana) tzw. przeswit, czyli odleglosé
skrajnie dolnego punktu rakiety od ptaszczyzny kolowania jest znacznie wiekszy niz w przypadku
MiG-29. W tym ostatnim zbiornik paliwa jest umieszczony pomiedzy gondolami silnikow, a pod-
wozie jest relatywnie nizsze, co warunkuje mozliwos¢ podwieszenia rakiety o znacznie mniejszej
$rednicy. Nalezy przyjac, iz dla potrzeb programu kosmicznego pewna cze$¢ wyposazenia samo-
lotéw bedzie zbedna. Zasadniczo mozna rozwazy¢ usuniecie elementéw bojowych wchodzacych
w sktad lotniczych systemoéw poktadowych, tzn.: radiolokatora, dalmierza laserowego, urzadzen
celowniczych, dziatka pokladowego, podwieszanych stanowisk uzbrojeniowych, urzadzen walki
radiolokacyjnej, itp. Wstepnie mozna oszacowa¢ mase ww. urzadzen na okoto 1000 kg, niemniej
trzeba pamietaé o wedréwce srodka masy i zmianie wywazenia. To samo dotyczy umieszcze-
nia rakiety kosmicznej na lub pod platowcem. Dla réznych konfiguracji zestawu o okrelonej
lokalizacji érodka masy konieczne jest przeprowadzenie analizy statecznosci samolotu w locie.
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Tabela 1. Podstawowe parametry i osiggéw samolotéw Su-22 M4 oraz MiG-29A

Parametr Samolot
MiG-29A | Su-22M4

Udzwig uzyteczny [kg] 2000 4500
Predkosé maksymalna [Ma] 2,30 1,70
Pulap operacyjny [m] 17500 15200
Zasieg bez zbiornikéw dodatkowych [km] 1750 1500
Liczba egzemplarzy aktualnie w eksploatacji 29 12
Dostepnosé tak tak

Kolejnym zagadnieniem jest skonfigurowanie systemu do realizacji misji. Firma Boeing za-
proponowala przenoszenie rakiety na ,,grzbiecie” samolotu F-15E pomiedzy podwdjnym usterze-
niem pionowym (rys. 1). Taka konfiguracje mozna by przyjaé¢ dla samolotu MiG-29, natomiast
w przypadku Su-22 jego pojedyncze usterzenie wyklucza ten wariant. Analizy wskazaly, iz trans-
port rakiety na kadtubie niesie znaczne ryzyko. W przypadku nieprawidtowego zrzutu tadunku
moze on uderzy¢ w statecznik pionowy i nie mozna wykonaé¢ awaryjnego zrzutu. W przypadku
awarii samolotu czy utraty mozliwoéci odpalenia rakiety zaloga musi ladowaé¢ w konfiguracji
z dodatkowa masa na grzbiecie. Przeciazony w ten sposéb samolot bedzie charakteryzowal sie
duza predkoscia ladowania, a w przypadku ciektego paliwa rakietowego dochodzi niebezpieczen-
stwo zaptonu i jego eksplozji. Powstaje takze problem z bezpiecznym katapultowaniem pilota —
fotel katapultowy moze uderzy¢ w rakiete kosmiczna, ktora w tej konfiguracji jest umieszczona
tuz za jego kabina. Oprocz przytoczonych zagrozen moga sie pojawi¢ problemy ze statecznoscia
kierunkowsa samolotu, wywolane interferencja optywu rakiety i statecznikéw pionowych oraz ge-
nerowaniem przez rakiete drgan typu buffeting usterzenia pionowego. Prawdopodobnie wyzej
przytoczone argumenty spowodowaly, iz w kolejnym programie z wykorzystaniem samolotu F-
15E w roli nosiciela, firma Boeing umiescita rakiete pod jego kadtubem. Konfiguracja misyjna
z rakieta wynoszaca tadunek orbitalny zamocowana pod kadtubem wydaje si¢ byé¢ znacznie bar-
dziej bezpieczna. W przypadku zastosowania samolotéw bojowych jest mozliwo$¢ wykorzystania
klasycznych belek uzbrojenia oraz wreg kadtubowych do mocowania tadunku, co w konsekwencji
nie wymaga ingerencji w strukture sitowa i wykonania modernizacji konstrukcji ptatowca. Na-
tomiast zasadniczym ograniczeniem jest wymog zachowania minimalnego przeswitu pomiedzy
platowcem a pasem startowym (czyli wysoko$é podwozia). Jest on znacznie wiekszy w Su-22
niz w przypadku MiG-29. Alternatywa dla obu konstrukcji MiG-29 i Su-22 jest zaprojektowanie
nowego podwozia, ale to sa juz zmiany w strukturze sitowej ptatowca i wymagaja uruchomienia
cyklu skomplikowanych i dlugotrwatych prob i testow oraz czynnosci niezbednych do certyfiko-
wania zmian konstrukcji.

W konsekwencji dla MiG-29 przyjeto umieszczenie tadunku pod kadtubem, pomiedzy gon-
dolami silnikowymi (w miejscu dodatkowego zbiornika paliwa) przy zastosowaniu specjalne-
go adaptera. Element ten zapewnia obnizenie zawieszenia rakiety, ktora wystaje wtedy poza
obrys samolotu. Takie rozwiazanie umozliwia podwieszenie elementu o $rednicy przekraczaja-
cej 300 mm. Niestety ograniczeniem jest ,przeswit”, ktory dla takiej konfiguracji jest niewielki
i wiaze si¢ z ryzykiem uderzenia obiektu o nawierzchni¢ podczas startu samolotu. Dla Su-22
obliczenia wykonano przy zalozeniu, iz rakieta bedzie przenoszona centralnie pod kadtubem lub
pod skrzydlem (rys. 2). W tym drugim przypadku ,prze$wit” jest znacznie wieckszy, ale taki
wariant bedzie wykazywal asymetrie masy i geometrii, co w konsekwencji skutkowac¢ bedzie
koniecznoscig permanentnego korygowania trajektorii lotu przez pilota.

Osobnym zagadnieniem jest analiza rakiety kosmicznej i jej potencjatu. W pierwotnym pro-
jekcie Boeing F-15E mial przenosi¢ rakiete Boeing Global Strike Missile (OSC Minotaur 3)
o masie 15000 kg z tadunkiem kosmicznym o masie do 300 kg. W kolejnym projekcie, tym razem
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Rys. 2. Opracowany dla potrzeb projektu model samolot Su-22 z rakietg kosmiczng ALASA
pod skrzydlem

pod kadlubem F-15E; rakiete ALASA4 o masie ok. 4000 kg z tadunkiem kosmicznym ok. 45 kg.
W Niderlandach Nationaal Lucht-en Ruimtevaartlaboratorium [1] prowadzi podobne badania,
ktérych celem jest opracowanie Affordable Launch Opportunities for Small Satellites, czyli sys-
temu wynoszenia mikro-satelitow przez m.in. wycofywany z eksploatacji samolot F-16. Analizy
wykazaly, iz samolot ten jest zdolny wystrzeli¢ rakiete kosmiczna o masie catkowitej 930 kg
z tadunkiem uzytecznym ok. 10kg na orbite LEO do wysokoéci ok. 500 km. Z obliczen wyni-
ka, iz rakieta powinna by¢ odrzucana na wysokosci 15000 m z predkoscia poczatkowa (nosiciela)
250 m/s, przy kacie zrzutu-wznoszenia samolotu 50°. Pierwszy cytowany przypadek rakiety OSC
Minotaur jest poza mozliwosciami samolotéw MiG-29 oraz Su-22, ale juz w przypadku dwdch
nastepnych rakiet rodzime samoloty dysponuja odpowiednimi osiggami (putap i predkosé lotu
oraz udzwig).

Parametrami kluczowymi decydujacymi o efektywnosci systemu wynoszenia obiektow ko-
smicznych przy pomocy platform lotniczych jest predkosé nosiciela w momencie zrzutu tadunku
i jest to (niemal jednoczesnie) predkosé poczatkowa rakiety kosmicznej, putap lotu nosiciela,
kat nachylenia trajektorii lotu samolotu w momencie zrzutu, bedacy katem startu rakiety ko-
smicznej. Do realizacji zadania zaproponowano profil (rys. 3), w ktérym do zwiekszenia putapu
i predkosci lotu wykorzystywany jest tzw. ,pulap energetyczny”. Pulap energetyczny (inna na-
zwa dynamiczny, kinetyczny, balistyczny) to wysoko$é osiagana przez statek powietrzny dzieki
wykorzystaniu zapasu energii kinetycznej w locie poziomym. Po osiagnieciu maksymalnej wyso-
kosci, na ktoérej samolot moze kontynuowaé¢ dtugotrwaty lot, pilot w locie poziomym przyspiesza
do maksymalnej mozliwej predkosci, nastepnie wykonuje gwaltowne wznoszenie, a tym samym
samolot zyskuje dodatkowa energie potencjalna (wysokosci) kosztem wytracanej stopniowo ener-
gii kinetycznej (predkosé maleje). W literaturze angielskojezycznej manewr ten jest okreslany
jako ,zoom climb”. W czasie tego manewru mozna uzyska¢ optymalny kat zrzutu rakiety, gdyz
samolot wykonuje potowe petli i zawraca, oddalajac sie od rakiety. Jest to istotne, gdyz w przy-
padku awarii czy eksplozji rakiety samolot pozostaje w bezpiecznej odlegtosci.

Dla proponowanego profilu misji i konfiguracji zestawéw samolotow MiG-29 oraz Su-22 z ra-
kieta o masie catkowitej 930kg (wariant ,holenderski” [1]) wykonano bilans zuzycia paliwa.
7 obliczen wynika, iz do jej wykonania wystarczy paliwo w zbiorniach integralnych, z czego oko-
to 40% paliwa nie zostanie w ogéle zuzyte. W konsekwencji profil misji moze ulec modyfikacji,
a pozostale paliwo pozwoli na zwickszenie zasiegu samolotu w przypadku koniecznosci ladowania
w miejscu oddalonym od lotniska startowego. W przypadku prowadzenia operacji nad Batty-
kiem dysponujemy lotniskami wzdtuz linii wybrzeza (Mirostawiec, Swidwin, Zegrze Pomorskie,
Debrzno, Babie Doly). Wykorzystanie w misji tylko czesci paliwa umozliwiloby tez zastosowanie
ciezszej rakiety o wiekszym udzwigu uzytecznym.
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Rys. 3. Zaproponowany profil misji samolotu bojowego jako lotniczo-rakietowego systemu do
wynoszenia ladunkéw na niska orbite okoloziemska. Poszczegdlne etapy: 0-1 — uruchomienie silnikdw
i kotowanie, 1-2 — start i wznoszenie, 2-3 — lot poziomy ustalony, 3-4 — rozpedzanie do predkosci
naddZwiekowej, 4-5 — manewr zoom-climb (z odrzuceniem rakiety), 5-6 — zawrét i znizanie, 6-7 — zajscie
do ladowania i ladowanie
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Rys. 4. Etapy tworzenia modelu cyfrowego samolotu Su-22: (a) skaner Leica ScanStation P30 oraz
samolot Su-22 w hangarze WAT podczas pomiaréw, (b) ,chmura punktéw” z pomiardéw
samolotu Su-22, (c¢) model ,mesh” samolotu, (d) model powierzchniowy STP
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4. Budowa modelu zestawu

Kolejnym zadaniem bylo opracowanie modeli cyfrowych (3D) do analiz i symulacji numerycz-
nych oraz skalowanych do badan tunelowych dla obu rozpatrywanych samolotéw. Modele bryt
ptatowcéw zbudowano, odwzorowujac wymiary rzeczywistych samolotéw. W tym celu wykorzy-
stano skaner laserowy firmy Leica model ScanStation P30 wraz z oprogramowaniem. Wynikiem
skanowania byla tzw. ,chmura punktéw”, na podstawie ktérej technikami aproksymacyjnymi
wygenerowano powierzchnie odwzorowywanych pokryé platowca (rys. 41 5). Wykorzystujac mo-
dele cyfrowe ,wydrukowano” na drukarkach modele w skali (1:13 oraz 1:15) do badan w tunelu
aerodynamicznych (rys. 6). Wiekszo$¢ elementéw modeli zostala wydrukowana w technologii
FDM (Fused Deposition Modeling), gdzie detale sa budowane poprzez nanoszenie warstwa po
warstwie roztopionego filamentu” tworzywa sztucznego, spajajac je w ten sposob z poprzedni-
mi warstwami detalu, az do uzyskania pelnej wysokos$ci modelu. Nastepnie elementy potaczono
w calosé, dokonano korekt polaczen oraz pomalowano ich zewnetrzne powierzchnie.

Rys. 5. Cyfrowy model geometryczny samolotu MiG-29

Modele cyfrowe rakiet kosmicznych opracowano na podstawie danych oraz rysunkow rze-
czywistych konstrukcji. Wykonano m.in. model rakiety kosmicznej programu DARPA ALASA
(rys. 7), dalej uzytkowanego w kraju pocisku przeciwlotniczego systemu S-200 czy S-75 (W-755)
produkcji radzieckiej. Na potrzeby aerodynamicznych badan tunelowych modele rakiet zostana
,wydrukowane” w takiej samej technologii jak modele samolotow.

W celu umozliwienia analizy wplywu poszczegolnych zespotéw konstrukeyjnych samolotu na
uzyskiwane charakterystyki aerodynamiczne opracowane modele obliczeniowe samolotu i rakiety
podzielono na odpowiednie obszary (rys. 8 i 9). W sklad obszaréw obliczeniowych wchodza:
kadtub, skrzydla, usterzenie poziome, podwozie oraz rakieta systemu wynoszenia tadunkéw na
LEO. Analiza aerodynamiczna w ten sposéb przygotowanego modelu umozliwia prezentacje
graficzng uzyskanych wynikéw w postaci oddzielnych charakterystyk obrazujacych efekty od
poszczegdlnych separowanych komponentéw modelowych.

5. Wstepne analizy numeryczne aerodynamiki zestawu

Dla obu zaprezentowanych wariantow zestawéw przeprowadzono serie obliczen numerycznych
dla réznych predkosci lotu oraz katow natarcia. Wyniki wykazaly, ze zestaw sktadajacy sie
z samolotu i rakiety zachowuje w sposéb zadowalajacy stateczno$é podtuzna, a utrata sity nosnej
spowodowana zwiekszaniem kata natarcia powyzej krytycznego kata natarcia nie jest gwaltowna.
Ponadto zaobserwowano maty wplyw przenoszonej rakiety na charakterystyki aerodynamiczne
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(a) (b)

(©) (d

Rys. 6. Etapy tworzenia modelu rzeczywistego samolotu MiG-29 do badan tunelowych:
(a) wydrukowane elementy samolotu, (b) taczenie kadluba ze skrzydlami, (c) wypelnienie szczelin
montazowych w plaszczyznach laczenia skrzydel z kadlubem, (d) model koncowy w skali 1:15
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Rys. 7. Rakieta DARPA ALASA - podstawowe wymiary i model CAD odwzorowanej bryty
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Rys. 8. Podzial bryly aerodynamicznej samolotu Su-22 (z rakieta ALASA) na obszary obliczeniowe
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Rys. 9. Podzial bryly aerodynamicznej samolotu MiG-29 (z rakieta S-75) na obszary obliczeniowe
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calego zestawu. Wyniki zaprezentowano w formie wykreséw charakterystyk aerodynamicznych
i kolorowych map rozkladu parametréw w polu przeptywu na powierzchniach badanych bryt
uzupelnionych o obraz linii pradu. Na rysunkach (rys. 10-13) pokazano przykladowe wyniki dla
zestawu MiG-29 z rakieta S-75 przenoszona na grzebiecie (w pézniejszych analizach ten wariant
nie byt juz uwzgledniany). Symulacje wykonano za pomoca uznanego za standard w przemysle
oprogramowania do analiz przeptywu systemu ANSYS Fluent.
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Rys. 10. Poréwnanie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych: z lewej — wspdlczynnika sity
nosnej Cz(«), z prawej — wspdlezynnika sity oporu Cx(«a) dla samolotu MiG-29 z rakieta (CFD_A+R)
i bez rakiety S-75 (CFD)

—WT | ** | Cza/Cxa

@

Rys. 11. Por6wnanie doskonalosci aerodynamicznej w funkcji kata natarcia Cza/Cza dla samolotu
MiG-29 z rakieta (CFD_A+R) i bez rakiety S-75 (CFD)

6. Wnioski

Wynikiem dotychczasowych badan jest aktualizacja harmonogramu realizacji projektu ba-
dawczego i przede wszystkim uwzglednienie samolotu Su-22 w dalszych analizach.

Ze wzgledbéw bezpieczenstwa konfiguracja samolotu i rakiety pod kadlubem jest rozwiazaniem
do zaakceptowania.

W rozpatrywanej konfiguracji i dla zaproponowanego profilu misji samoloty MiG-29 oraz Su-
22 z powodzeniem wykonaja postawione im zadanie wyniesienia rakiety o masie obliczeniowej
930 kg z uzytecznym tadunkiem kosmicznym 10kg, czyli co najmniej nanosatelity.
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Rys. 12. Poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych wspotczynnika momentu pochylajacego
w funkcji kata natarcia Cm(«) dla samolotu MiG-29 z rakieta (CFD_A+R) i bez rakiety S-75 (CFD)
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Rys. 13. Rozklady ci$nienia statycznego na powierzchni ptatowca samolotu MiG-29 w konfiguracji
z nawieszona rakieta S-75 dla réznych wartosci kata natarcia a;, odpowiednio: 0°, 12°, 30°

Na podstawie wstepnych analiz numerycznych aerodynamiki zestawéw wyciagnieto nastepu-
jace wnioski:

e korzystajac z metod numerycznej mechaniki plynéw (ang. Computational Fluid Dyna-
mics), mozna wyznaczy¢ charakterystyki aerodynamicznie wysoko manewrowych samolo-
téw odrzutowych;

e wplyw rakiety na zmiane obliczeniowych charakterystyk aerodynamicznych samolotu jest
znikomy;

e obecnos¢ przenoszonej rakiet nie wplywa znaczaco na obraz pola przeplywu na platowcu
samolotu;

e numeryczne analizy aerodynamiczne mozna wykonywac¢ dla samolotéw w skali rzeczywi-
stej;

e model numeryczny samolotu moze zosta¢ podzielony na strefy, z ktorych tatwiej otrzymac
wyniki czastkowe niz w przypadku badan doswiadczalnych w tunelu aerodynamicznym:;

e korzystanie z metod numerycznej mechaniki ptynéw wymaga duzego do$wiadczenia i umie-
jetnosci zaréwno w zakresie przygotowania modelu do obliczen, jak réwniez krytycznej
analizy uzyskiwanych wynikéw.

Szczegdtowe wyniki analiz wlasnosci aeromechanicznych zestawéw beda prowadzone w ko-
lejnych etapach projektu badawczego.
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Ponadto, niejako réwnolegle zostana wykonane analizy dotyczace ,zredukowania” masy wta-
snej samolotow, opracowania projektu stanowiska do przenoszenia rakiety, oraz samej rakiety
kosmicznej. W kraju nie projektowano tego typu rakiet (w latach 60. XX wieku produkowano
rakiety meteorologiczne Meteor), niemniej w ostatnim okresie zostala zaprojektowana przez Sieé
Badawczg Lukasiewicz — Instytut Lotnictwa eksperymentalna wielostopniowa rakieta suborbi-
talna ILR-~33 Bursztyn.
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Air-launch space system — feasibility study

The paper presents a report of work carried out within a research project. The first step was analysis
of the project research area. As a result, a two-stage micro-satellite launch system based on an adopted
combat aircraft carrying a satellite-laden rocket was selected. As a potential transport platform, two
withdrawn supersonic aircraft were selected: MiG-29 and Su-22. A dedicated mission-laden rocket is to
be carried under the fuselage. Preliminary analyses showed that these aircraft, with the proposed mission
profile, would successfully carry out the task of launching a hypothetical rocket with a payload of at
least 10 kg into a low Earth orbit. This confirmed the merits of the basic thesis of the research project.
For analysis of aeromechanical properties of the kit, both 3D digital models for computer simulations
and real models scaled for wind tunnel investigations were developed. Laser scanners were used to map
Su-22 and MiG-29 aircraft. Using three-dimensional scaled models generated in a CAD environment,
physical solid models were printed for wind tunnel testing. Preliminary computer simulations conducted
in ANSYS Fluent did not show any negative impact of the spacecraft on the aerodynamic characteristics
and stability of the carrier aircraft.
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W pracy zaproponowano sposoéb odzysku egzergii z modutu fotowoltaicznego umieszczonego
na skrzydle statku powietrznego klasy HALE z wykorzystaniem zjawisk termoelektrycz-
nych. Przeprowadzono analize numeryczna zaproponowanego rozwigzania. Pokazano wyniki
wspolpracy modutu fotowoltaicznego z modutem termoelektrycznym. Przedstawiono réznice
pomiedzy modulem fotowoltaicznym pracujacym jako samodzielne zrédlo energii elektrycz-
nej a modultem fotowoltaicznym sprzezonym z modulem termoelektrycznym. Pokazano, ze
w pewnych warunkach zaproponowane rozwiazanie korzystnie wplywa na zwigkszenie pro-
dukcji energii z jednostki powierzchni. W pracy przeprowadzono takze dyskusje nad moz-
liwos$ciami wykorzystaniem proponowanego rozwiazania, uwzgledniajac obecny stan wiedzy
dotyczacy materialow termoelektrycznych.

1. Wstep

Bezzalogowe statki powietrzne klasy HALE (ang. High Altitude Long Endurance) sa wy-
korzystywane do wypelniania zadan dtugotrwalych, podczas ktérych musi znajdowaé sie na
pulapie operacyjnym [1]. Ze wzgledu na powyzsze wymagania, statek taki powinien byé bardzo
lekki oraz w sposéb optymalny wykorzystywaé dostepne zrédia energii. W zwiazku z ograni-
czong iloscig paliwa (takiego jak skroplony lub gazowy wodér, skroplony gaz ziemny, amoniak,
hydrazyna i pokrewne zwiazki chemiczne), jakie taki statek moze wynie$é, obecne wysitki sku-
piaja sie miedzy innymi nad maksymalizacja uzysku energetycznego z dostepnych w stratosferze
zrédel energii — energii stonecznej [1]. Ten rodzaj energii pierwotnej jest nastepnie przetwarzany
na energie elektryczna.

Modut fotowoltaiczny (zwany dalej PV) to uklad polaczonych elektrycznie szeregowo, réw-
nolegle lub szeregowo-réwnolegle ogniw fotowoltaicznych. Ogniwa fotowoltaiczne wykorzystuja
zjawisko fotowoltaiczne, ktére jako pierwszy odkryl A.C. Becquerel w 1839 roku [2]. Obec-
nie najsprawniejsze dostepne na rynku moduly GaAs wykonane w technologii triple junction
osiagaja sprawnosci przetwarzania siegajace nawet 34% [3]. Fotowoltaika przetwarza czesé zaab-
sorbowanego promieniowania stonecznego bezposrednio na energie elektryczna. Pozostala czeéé
zaabsorbowanego promieniowania stonecznego jest oddawana do otoczenia poprzez mechanizm
konwekcji oraz promieniowanie.

Generatory termoelektryczne, zwane rowniez modutami termoelektrycznymi, to uktad pota-
czonych elektrycznie szeregowo, rownolegle lub szeregowo-réwnolegle par ztacz termoelektrycz-
nych, obecnie wykonywanych najczesciej z polprzewodnikéw [4]. Do grupy zjawisk termoelek-
trycznych zalicza sie zjawisko Seebecka, zjawisko Peltiera i zjawisko Thompsona [4], jednakze
szczegotowa analiza tych zjawisk nie bedzie przedmiotem tego artykutu. Modut termoelektryczny
(zwany dalej TEG) wytwarza energie elektryczna dzieki wystepujacemu gradientowi temperatur
pomiedzy okladzinami modutu oraz wynikajacemu z gradientu temperatur przeptywowi ciepta.
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Sprawnos¢ TEG zalezy miedzy innymi od gradientu temperatur, jednakze zazwyczaj nie wynosi
wiecej niz 10%.

Termin ,egzergia” zostal wprowadzony w 1955 roku przez fizyka Zorana Ranta. Zgodnie
z definicja [5] jest to maskymalna praca, jaka uklad termodynamicznie otwarty moze wykonaé
w danym otoczeniu, przechodzac do stanu réwnowagi z otoczeniem. Wykorzystanie egzergii jest
jednoznaczne z jej destrukcja. W tym przypadku Zrodlem egzergii jest niewykorzystana ener-
gia cieplna pochodzaca z nieprzetworzonego na energie elektryczna strumienia zaabsorbowanej
energii stonecznej.

W niniejszej pracy zaproponowano mozliwos¢ odzysku egzergii modutu fotowoltaicznego
umieszczonego na skrzydle statku powietrznego klasy HALE w warunkach stratosferycznych
z wykorzystaniem zjawisk termoelektrycznych. Odzysk egzergii ma zachodzi¢ poprzez przeptyw
czedci strumienia ciepta pochodzacego z PV poprzez TEG do atmosfery.

2. Model matematyczny

Model zaktada ustalone przewodzenie i wnikanie ciepta przedstawione na rysunku 1. Moz-
na wyszczegolni¢ dwie ptaskie ptyty ustawione horyzontalnie, przeplyw powietrza jest do nich
rownolegly. Gérna ptaska plyta imituje modut fotowoltaiczny PV, natomiast dolng ptaska ptyte
mozna interpretowac jako spodnia czes¢ poszycia skrzydta. Symbolicznie pokazano modut ter-
moelektryczny TEG, ktorego gérna oktadzing jest PV, natomiast dolng oktadzing jest spodnia
cze$¢ poszycia skrzydta. W sposéb schematyczny pokazano doptywajace i odptywajace strumie-
nie energii.

Qor

qkonlﬁ ﬁ Qrad1

Tw PV
TEG
T, A

Cfron> &
T. Q ;

Rys. 1. Schemat ideowy odzysku egzergii z PV z wykorzystaniem TEG; qgr — strumien energii
stonecznej, qion1 — strumien ciepta oddany poprzez konwekcje wymuszona z gérnej plyty (PV),
Jkon2 — strumien ciepla oddany poprzez konwekcje wymuszona z dolnej plyty (A), grqq — strumien
ciepla wypromieniowany z gornej plyty (PV), ¢raq2 — strumien ciepta wypromieniowany
z dolnej plyty (A), Tpy — temperatura modutu fotowoltaicznego, T, — temperatura otoczenia,
T, — temperatura dolnej plyty

Na podstawie modelu atmosfery NASA [6] ustalono, ze na pulapie miedzy 11 000 m n.p.m.
a 25000 m n.p.m otoczenie osiaga temperature okoto 217 K. Cisnienie atmosferyczne jest funkcja
wysokosci n.p.m.

p = 22,65exp(1.73 — 0.000157h) (2.1)

Na podstawie cisnienia i temperatury otoczenia okreslane sa konwekcyjne wspélczynniki przej-
mowania ciepta. W tym artykule przyjeto, ze predko$é przeptywu powietrza jest stata i wyno-
si v = 15m/s. Dla tych warunkéw liczba Nusselta wynosi Nu = 162,65, a liczba Reynoldsa
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Re = 82500. Konwekcyjny wspélczynnik przejmowania ciepta dla plaskiej plyty w polozeniu
horyzontalnym wynosi hgen, = 4,24 W/(m?K). Strumien ciepta oddany z gérnej ptyty poprzez
zjawisko konwekcji wymuszonej oraz promieniowanie jest opisany odpowiednio przez réwnania
(2.2)1 1 (2.2)3. Strumien ciepta oddany z dolnej plyty poprzez zjawisko konwekcji wymuszo-
nej oraz promieniowania jest opisany odpowiednio przez réwnania (2.3); i (2.3)2. Emisyjnosé
powierzchni plyt zostaly oznaczone jako €1 oraz 5. Statg Boltzmana oznaczono jako o

Qradl = 510-(T£>V - T:Ll) Gkonl = hkon(TPV - Ta) (22)
Qrad2 = 520-(1—;1 - T;ll) Gkon2 = hkon(Tp - Ta) (23)
Q1 = Qkonl + Qradl q2 = Qkon2 t Qrad2 (24)

Stan réwnowagi zostaje osiggniety po spelnieniu warunku rownowagi miedzy strumieniem energii
stonecznej a strumieniami ciepta oddanego do otoczenia

qeT = q1 + G2 (2.5)

Strumien energii stonecznej docierajacej do powierzchni PV i zaabsorbowanej jako ciepto mozna
okresli¢ za pomocg rownania

qgor = GT(Tae — mpy) (2.6)

gdzie: T — wspotezynnik transmitancji, o — wspotezynnik absorpcji, GT' — stata stoneczna oraz
npy — sprawnos¢ modutu fotowoltaicznego. Temperature modutu fotowoltaicznego mozna okre-
§li¢ za pomoca rownania
GT

Tpy =T, + 7(7‘0& — npv) (27)
Kluczowym elementem jest rachunek wypadkowego wspotczynnika przejmowania ciepta U przez
otoczenie (réwnanie (2.8)1). Wspélczynnik ten determinuje strumien oddawanego ciepla z danej
plyty oraz temperature PV

Us

U=U+U; 92 = 77 4aT
Y (2.8)

I 1 1 n 1 :
Ur hkon + hradl Us hTEG hkon + hradQ
Wspodlezynnik przenikania ciepta TEG mozna okresli¢ za pomoca réwnania
TR
hrpc = — (2.9)

l
gdzie: x — wspolezynnik wypetnienia TEG, k — przewodnosé cieplna TEG oraz [ — dtugosé ele-
mentu termoelektrycznego (wzdluz kierunku wymiany ciepta). Sprawno$é modutu termoelek-
trycznego sprzezonego z modutem fotowoltaicznym w konfiguracji pokazanej na rys. 1, mozna
opisa¢ réwnaniem [5]

Tpv—Tp VvIT +1-1
Tev  VZT +1+ 7%
gdzie: ZT — dobroé¢ termoelektryczna charakteryzujaca bezwymiarowo wykorzystany pélprze-

wodnik w module termoelektrycznym. Sprawnos¢ egzergetyczna uktadu PV-TEG mozna opisaé
jako [7]

NTEG = (2.10)

Epxpv + EExTEG

NEx = 7 Egxpv = Ppy = AnpyGT
EXin
Eexrec = Prec = Anrecqe Epxin = AGT¢ (2.11)
1, T, \4 4 T
o= 1+ _( a ) _* ta
3 TSU/TL 3 TSU/TL



244

K. Sierpowski i inni

gdzie: Epxpy — ilo$¢ egzergii zniszczonej przez PV, Epxpy — iloS¢ egzergii zniszczonej przez
TEG, Egxin, — egzergia promieniowania stonecznego, Ty, — temperatura stonca (6000 K),
@ — réownanie Peteli.

Na potrzeby dalszej analizy zaproponowanego rozwigzania przeprowadzono obliczenia nume-
ryczne dla réwnan (2.2)-(2.10) dla szukanych temperatur Tpy oraz T),.

3. Wyniki rozwigzania numerycznego

Na potrzeby obliczen zalozono Ta = 0.9 [8]. Parametry modutu termoelektrycznego uzytego
do dalszych rozwazan to | = 0.1m, k = 2,6 W/(m?K), * = 60% oraz ZT = 1. Wartoci te
odnosza sie do rzeczywistych wlasnosci materiatlowych TEG. Zatozono, ze sprawno$é¢ PV jest
stala 1 wynosi npy = 30%. Na potrzeby analizy przyjeto stala stoneczng GT w zakresie od 0
do 1200 W/m?. Zmienna wartosé¢ stalej stonecznej symuluje zmienne warunki oéwietlenia PV.
W dalszych obliczeniach przyjeto wielko§é¢ powierzchni réwna 1 m?.

e Emisyjno$¢ PV g1 = 0 oraz emisyjnos¢ dolnej ptyty e2 = 0.9

350

300

250 ‘//
p—

200
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150 AT

—_T
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0 200 400 600 800 1000 1200
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Rys. 2. Temperatury PV oraz dolnej plyty w funkeji strumienia energii stonecznej; AT — réznica
pomiedzy tymi temperaturami
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Rys. 3. Zaleznos¢ temperatury dolnej ptyty w funkcji temperatury PV dla proponowanego w artykule
rozwiazania

Analizujac rysunki 2, 3 i 4, mozna wywnioskowaé, ze dla zalozonych warunkéw odzysk eg-

zergii jest mozliwy. Dla zatozonych warunkéw maksymalny wzrost catkowitej sprawnosci uktadu
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Rys. 4. Sprawnos¢ TEG oraz moc TEG w funkcji strumienia energii stonecznej; An — réznica ogdlnej
sprawnosci tandemu PV-TEG wzgledem samego PV

PV-TEG wzgledem PV wynosi ponad 0,4 punkta procentowego. Oznacza to wzrost produkcji
energii elektrycznej z jednostki powierzchni o ponad 5W. Dzigki takiemu rozwigzaniu mozna
zwiekszy¢ wykorzystanie energii stonecznej z jednostki powierzchni w warunkach stratosfery.

e Emisyjnos¢ PV g1 = 0.3 oraz emisyjnosé¢ dolnej plyty €2 = 0.9
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Rys. 5. Temperatury PV oraz dolnej plyty w funkcji strumienia energii stonecznej;
AT — réznica pomiedzy tymi temperaturami
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Rys. 6. Zaleznos¢ temperatury dolnej ptyty w funkcji temperatury PV dla proponowanego
w artykule rozwigzania
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Rys. 7. Sprawnos¢ TEG oraz moc TEG w funkcji strumienia energii stonecznej; An — réznica w ogdlnej
sprawnoéci tandemu PV-TEG wzgledem samego PV

Analizujac rysunki 5, 6 i 7, mozna wywnioskowaé, ze dla zatozonych warunkow odzysk eg-
zergii jest mozliwy. Dla zatozonych warunkéw maksymalny wzrost catkowitej sprawnosci uktadu
PV-TEG wzgledem PV wynosi okoto 0,2 punkta procentowego. Oznacza to wzrost produkcji
energii elektrycznej z jednostki powierzchni o ponad 3 W. Dzieki takiemu rozwigzaniu mozna
zwiekszy¢ wykorzystanie energii stonecznej z jednostki powierzchni w warunkach stratosfery.

e Pordéwnanie efektu odzysku egzergii dla e; = 0 oraz €1 = 0.3

emisyjnosc gornej ptyty =0

emisyjnosc gornej ptyty =0.3

moc TEG, W
w

0 200 400 600 800 1000 1200
GT, W/m2

Rys. 8. Na wykresie pokazano wplyw wartosci emisyjnosci PV na ogélny efekt odzysku egzergii z PV

Na podstawie rys. 8 wywnioskowano, ze pokrywanie modutéw fotowoltaicznych pokryciami
o bardzo niskiej emisyjnosci ma korzystny wptyw na efekt energetyczny rozwigzania.

e Temperatura PV w funkcji strumienia energii stonecznej przy 1 = 0 oraz Uy =0

Na podstawie rys. 9 wywnioskowano, ze dla konwencjonalnego montazu fotowoltaiki na skrzy-
dle samolotu, czyli zakladajac bardzo dobra izolacje termiczna po spodniej stronie PV, tempe-
ratura PV jest wyzsza w warunkach stratosfery niz dla rozwiazania PV-TEG. Oznacza to, ze
umozliwienie wymiany ciepta po obu stronach PV zmniejsza jego temperature.
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Rys. 9. Temperatura PV w konwencjonalnym wykonaniu z emisyjnoscia €1 = 0. Zalozono idealna
izolacje termiczna po spodniej stronie PV

e Sprawnos¢ egzergetyczna uktadu PV-TEG wzgledem PV przy e; =0

32,05 0,5

5 3 —sprawnosc egzergetyczna 0,45
SN 31,95 PV-TEG 04
[v]
{ =
§ 319 035
- so s e
= 31,85 rozmcasprawmsm 03 X
o0 318 egzergetycznej PV-TEG -
[+5} ’ (1]
N wzgledem PV 025 =2
31,75 5
:g 31,7 02 2
2 31,65 0,15
o 0,1
o 316

31,55 0,05

31,5 0

0 200 400 600 800 1000 1200

GT, W/m?

Rys. 10. Sprawnos¢ egzergetyczna uktadu PV-TEG wzgledem PV

Zauwazono, ze zastosowanie modulu termoelektrycznego pozwala na zwigkszenie sprawnosci
energetycznej oraz sprawnosci egzergetycznej. Oznacza to zwigkszenie destrukcji egzergii w ukta-
dzie PV-TEG wzgledem PV o nawet 0,5 punktu procentowego.

4. Podsumowanie

Celem powyzszych badan bylo stwierdzenie mozliwoséci odzysku egzergii z modutu fotowol-
taicznego umieszczonego na skrzydle statku powietrznego klasy HALE. Dzigki prezentowanym
charakterystykom mozna stwierdzi¢, ze taka mozliwo$é istnieje.

Jednym z wazniejszych wnioskéw tej pracy jest wykazanie mozliwosci podniesienia sprawno-
$ci uktadu PV-TEG wzgledem PV o maksymalnie okoto 0,4 punkta procentowego przy zastoso-
waniu na gornej czesci uktadu PV-TEG powtoki o niskiej emisyjnosci. Dzieki temu sprawnosé
PV-TEG wzgledem PV moze zostaé¢ zwickszona z zakladanego poziomu 30% do ponad 30,4%.
Przeklada sie to na zwickszona moc ukitadu o ponad 5W. Jednoczednie temperatura PV jest
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obnizana dzieki zwiekszeniu wymiany ciepta z otoczeniem, co ma korzystny wplyw na jej zy-
wotnos¢ oraz zmniejszenie dobowych wahan temperatury PV oraz moze spowodowaé naprezenia
termiczne i wynikajace z tego uszkodzenia mechaniczne.

Przy zalozeniu niezerowej emisyjnoéci PV €; = 0.3 zauwazono mniejszy wzrost sprawnosci
uktadu — zaledwie o ponad 0,2 punktu procentowego, co przeklada sie na zwickszenie mocy
o ponad 3W.

Zauwazono, ze ukltad PV-TEG zaproponowany w niniejszej pracy pozwala na zwickszenie
destrukcji egzergii wzgledem PV o maksymalnie okoto 0,5 punktu procentowego.

Kolejnym wnioskiem ptynacym z analizy jest oplacalnosé pokrywania fotowoltaiki pokrycia-
mi o bardzo niskiej emisyjnosci, jednakze tylko w przypadku uktadu PV-TEG. Powloki takie sa
dostepne na rynku [9], co pozwala na szybkie wdrozenia rozwiazania.

Jedyna obecnie przeszkoda do wdrozenia rozwiazania w lotnictwie jest geometria modutu
termoelektrycznego i wysoka $érednia gesto$é materialéw termoelektrycznych. Autorzy prowa-
dza prace zwiazane z optymalizacja geometrii i mozliwoéci znacznej redukcji masy TEG przy
zachowaniu podobnego poziomu osigganej sprawnosci.
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Possibility of exergy recovery from a photovoltaic module in combination with
thermoelectric effects located on a wing of HALE aerial vehicle

This work shows the possibility of exergy recovery from a photovoltaic module coupled with thermo-
electric effects and located on a wing of HALE aerial vehicle. Numerical analysis of the proposed solution
was conducted. The obtained results were focused on a possible gain from cooperation of the photovoltaic
and thermoelectric module. It was shown that in certain situations, the proposed solution could achieve
higher energy production from a unit area. The paper also discusses the potential use of the proposed
solution using the current state of knowledge on thermoelectric materials.
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Przedstawione w publikacji zagadnienia dotycza opracowania autorskiej technologii i wyko-
nania silownika hydraulicznego do napedu hydraulicznego ukladu sterowania lekkim $mi-
glowcem bezzalogowym. Celem pracy jest przedstawienie zagadnien dotyczacych projekto-
wania silownika hydraulicznego do ukladu sterowania skokiem ogdélnym i okresowym glo-
wicy wirnika nosnego oraz skokiem $migta ogonowego. W artykule przedstawiono autorskie
rozwiazanie sitlownika hydraulicznego z centralnym zasilaniem. Projekt tego silownika jest
elementem sktadowym projektu wielozadaniowego lekkiego $émiglowca bezzatogowego. W ar-
tykule zaprezentowano propozycje zredukowania masy sitownika hydraulicznego przez wpro-
wadzenie nowoczesnych technik kompozytowych. Przeprowadzone prace projektowe i wyniki
przeprowadzonych badan prototypu sitownika hydraulicznego ze wzmocnieniami kompozy-
towymi pozwolily sformutowa¢ wnioski dotyczace procesu projektowania takich sitownikéw
dedykowanych m.in. dla lekkich $émigtowcoéw bezzatogowych.

Stowa kluczowe: naped hydrauliczny, uktad sterowania, sitownik kompozytowy

1. Wstep

Sitownik hydrauliczny jest silnikiem liniowym przetwarzajacym energie ciSnienia cieczy ro-
boczej w energie mechaniczng ruchu prostoliniowo-zwrotnego. Energia ta przekazywana jest
urzadzeniom za pomocy tloczyska, nurnika lub innego urzadzenia. Gtéwnym elementem robo-
czym w sitownikach jest ttok osadzony na ttoczysku lub nurnik, na ktéry dziata ciSnienie cieczy
roboczej, wywolujac site uzyteczna, pokonujaca obciazenia w postaci sit zewnetrznych. Na ry-
sunku 1 zaprezentowano typowy sitownik hydrauliczny z opisem najwazniejszych elementéw
sktadowych. Sitownik jest po pompie drugim co do waznosci elementem uktadu hydraulicznego.
Zadaniem sitownika jest pokonywanie obciazen oraz realizowanie ruchéw z wymaganymi pred-
kosciami. Cylindry hydrauliczne zwykle wykonuje sie jako odlewy zeliwne albo z rur stalowych
grubosciennych. Ze wzgledu na trudnoéci otrzymania szczelnego odlewu zwykle wykonuje sie
cylindry stalowe, zwtaszcza o duzej dtugosci. Wymiary rur na cylindry dobiera si¢ wedtug znor-
malizowanych wymiaréw. Wybiera sie rury stalowe bez szwu walcowane lub ciagnione na zimno
albo rury stalowe bez szwu walcowane na goraco. Stal o twardosci mniejszej od 180 HB, nie
nadaje si¢ na cylindry ze wzgledu na tatwos$¢ uszkodzenia gtadzi cylindrycznej oraz mozliwosé
powstawania zatar¢. Kolnierze do przykrecania pokryw cylindra lub bezposrednio te pokrywy
mocuje sie do rury przewaznie za pomoca gwintu zewnetrznego na rurze, rzadziej za pomoca
gwintu wewnetrznego lub przez przyspawanie. Stosuje si¢ takze oparcie kolnierza na dzielonym
pierscieniu osadzonym w wytoczeniu rury lub Sciggniecie pokryw dlugimi srubami przechodza-
cymi wzdtuz cylindra. Na rys. 2 przedstawiono w ujeciu klasyfikacyjnym rézne rodzaje i typy
sitownikéw hydraulicznych.

W budowie silownikéw spotyka sie wiele rozwiazan konstrukcyjnych mocowania pokryw do
cylindra oraz mocowania sitownikéw do elementéw nosnych lub korpuséw uktadéw napedzanych
[PN-84/M-73220.



250 P. Szczepaniak, G. Jastrzebski

Gtowica z tuleja ]

Uszczelkafilcowa

N NN Ucho tloczyskal
| tiok <"
Pierscienie
uszczelniajace &
AN 3
TN Ny
ttoczysko g
Tlfleja tozysko
cylindra slizgowe
Pierscien
uszczelniajacy /
Pokrywa Pierscien
uszczelniajaca zabezpieczajacy

Rys. 1. Sitownik hydrauliczny z oznaczonymi elementami sktadowymi
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Rys. 2. Klasyfikacja sitownikéw hydraulicznych [PN-73/M-73004]

Najczestsze sposoby mocowania pokryw do cylindréw:

e skrecenie calosci (dwéch pokryw z cylindrem) czterema srubami,

e przyspawanie pokrywy tylnej oraz gwintowe potaczenie pokrywy przedniej z cylindrem,
e polaczenie gwintowe obu pokryw z cylindrem.

Zadaniem sitownika jest pokonywanie obciazen oraz realizowanie ruchéw z wymaganymi pred-
kosciami. Dla nowoprojektowanego sitownika nalezy okresli¢:

e wartosci sil zewnetrznych pokonywanych przez tlok (P.),

e wartosci predkosci ruchéw posuwisto-zwrotnych tloka (v),

e dlugosé drogi przesuwu (skok) ttoka (H.),

e cisnienie pracy sitownika,

e sposOb mocowania z elementami no$nymi napedzanych maszyn i urzadzen,

e warunki pracy silownika.

Doboru geometrii sitownika dokonuje sie, zakladajac obciazenie zewnetrzne sitownika P, [N] oraz
ci$nienie nominalne pompy p3 [Pa]. Powierzchnie robocza ttoka F' [,%] oblicza si¢ ze wzoru
P,

F(F) = p_§ (1.1)



Badania kompozytowego silownika hydraulicznego...

251

W zaleznosci od zwrotu sily obciazajacej sitlownik z tloczyskiem jednostronnym, powierzchnia
robocza jest powierzchnia tloka F' przy ruchu wysuwowym lub powierzchnia pierscieniowa tto-
ka F} przy ruchu powrotnym. Nastepnie w oparciu o wyznaczone wartosci powierzchni ttoka F'
lub Fj oblicza sie (ze wzoréw na pole kola lub pierécienia) Srednice tloka D oraz $rednice
tltoczyska d, ktére po zaokragleniu do wartosci znormalizowanych stanowia podstawowe dane
techniczne w doborze sitownika z katalogdw producentéw elementéw hydrauliki sitowej.

Przy Sciskaniu sitownikéow dtugich odpowiednio zamocowanych o malym przekroju poprzecz-
nym tloczyska w stosunku do dlugosci, tzw. smuklych, moze wystapi¢ zjawisko wyboczenia.
Polega ono na utracie statecznosci (wygieciu sitownika) przy wzroscie obciazenia zewnetrznego
powyzej krytycznego. Zatem na etapie doboru sitownikéw z tltoczyskami smuklymi obciazonymi
znacznymi sitami $ciskajacymi nalezy dokonaé obliczen sprawdzajacych na wyboczenie [1]-[3].

Przy ostatecznym katalogowym doborze sitownikéow decydujg najwazniejsze dane techniczne,
do ktérych zalicza sie: ci$nienie nominalne, Srednice ttoka i ttoczyska, skok ttoka, rodzaj cieczy,
lepko$é¢ nominalng cieczy, doktadnosé filtracji, sposéb mocowania.

Przy wyborze mocowania sitlownika do konstrukcji maszyn lub urzadzen nalezy pamietac
o rozszerzalnoéci cieplnej elementéw sitownika pod wplywem wzrostu temperatury czynnika
roboczego. Cylindry sitownikoéw nalezy mocowaé w sposéb dajacy swobode wydtuzen cieplnych,
bez wystapienia niebezpiecznych (niszczacych) naprezen termicznych.

Dla dobranego silownika nalezy obliczy¢ predkosci wysuwu v [m/s| oraz wsuwania sie tlo-
czyska, przy zasilaniu sitownika strumieniem Q. [m3/s], réwnym nominalnej wydajnosci pompy
Z Wzoru

(1.2)

2. Sitlowniki hydrauliczne z elementami kompozytéw weglowych

Prekursorem rozwoju sitownikéw hydraulicznych z elementami kompozytowymi jest firma
Parker Hanifin, ktora jest potentatem Swiatowym w zakresie hydrauliki sitowej. Parker Hanifin
produkuje elementy hydrauliki sitlowej dla wszystkich galezi przemystu, réwniez dla lotnictwa.
Wigkszoé¢ zespotow hydraulicznych we wspélczesnych samolotach, zarowno cywilnych jak i woj-
skowych, jest produkcji Parkera.

Sitowniki kompozytowe sg pewnego rodzaju nowoécia na rynku, komercyjnie pojawity sie
zaledwie kilka lat temu [8]. Elementem sitownika, ktéry Parker wykonuje z kompozytu, to cylin-
der silownika — jest to opatentowany specjalny kompozyt. Wedlug deklaracji producenta gesto$é
tego kompozytu wynosi 1,6 g¢/cm?, przy gestosci stopu konstrukeyjnego aluminium na poziomie
2,8¢g/cm?, stali 7,85g/cm3. Wedlug deklaracji producenta wytrzymatoéé na rozcigganie tego
kompozytu wynosi wiecej niz 1000 MPa (stopu konstrukcyjnego aluminium okoto 500 MPa, stali
na sitowniki 550 MPa), to jest prawie dwukrotnie wiecej, a takze charakteryzuje sie lepsza od-
pornoécia na obciazenia zmeczeniowe oraz odpornoscia korozyjna. Do budowy tego kompozytu
producent deklaruje uzycie widkien weglowych, szklanych, aramidowych oraz zywic epoksydo-
wych. Do budowy cylindréw wykorzystywana jest cienko$cienna tuleja stalowa lub ze stopéw
aluminium wzmocniona z zewnatrz materialami kompozytowymi, ktorych zadaniem jest zwiek-
szenie odpornosci elementu na naprezenia obwodowe [8], [9].

Parker proponuje realizacje elementéw kompozytowych w trzech wariantach pokazanych na
rys. 3.

Kompozytowe sitowniki weglowe pojawily sie w sprzecie do sportéw wodnych (rys. 4), sa to
jednak sitowniki o znacznych rozmiarach — tu $rednice 80 =+ 200 mm.

Wysokocisnieniowe produkty hydrauliczne wymagaja elementéw konstrukecyjnych o wysokiej
wytrzymalosci. Tradycyjnie produkty do typowych zastosowan przemystowych oraz pojazdéw
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Rys. 3. Rodzaje kompozytéw Parkera: (a) standard, (b) odporny na $cieranie z wiéknami aramidowymi,
ktore sa odporne na trudne warunki, (¢) wyglad zewnetrzny wedlug oczekiwan klienta [8]

Rys. 4. Sitownik kompozytowy w sportach wodnych: (a) zabudowany na obiekcie, (b) widok ogélny [8]

i maszyn sa wytwarzane ze stali o wysokiej wytrzymaltosci, natomiast w zastosowaniach wyma-
gajacych zmniejszenia masy uzywa sie drozszych stopdéw o mniejszej masie wtadciwej. Wpro-
wadzenie materialéw kompozytowych z wldkna weglowego otwiera nowe mozliwosci w zakresie
projektowania lekkich elementéw o wysokiej wytrzymaltosci. Tradycyjnie w produktach kompo-
zytowych wykorzystuje sie materialy kompozytowe w celu wzmocnienia konstrukcji i obnize-
nia masy elementéw stalowych. Seria produktow Lightraulics firmy Parker obejmuje klasyczne
produkty kompozytowe, jak réwniez produkty z tulejami cylindrowymi wykonanymi w calo-
sci z materialéw kompozytowych. Firma Parker, dzieki wieloletniemu doswiadczeniu w zakresie
rozwoju materialéw kompozytowych, projektuje lekkie sitowniki i akumulatory hydrauliczne
dla szerokiego zakresu zastosowan od 1996 roku (informacje producenta, wg autoréw komer-
cyjnie pojawily sie zaledwie kilka lat temu). Produkty Lightraulics® oferuja znaczna redukcje
masy, a jednoczesnie zapewniaja wyjatkowa wytrzymaltosé na zmeczenie oraz na rozrywanie.
Standardowy asortyment sitlownikéw, przetestowany w milionach cykli, jest zaprojektowany dla
ci$nien roboczych do 380 bar. Ponadto firma Parker oferuje niestandardowe konstrukcje o cisnie-
niu roboczym do 700 bar, ktére sa dostepne na zamodwienie (zrédlo: katalog Parker [8]). Dzieki
opatentowanym technologiom kompozytowym zastosowanym w produktach Lightraulics® firma
Parker moze oferowaé ultralekkie produkty hydrauliczne o wysokich wtasciwosciach uzytkowych.
W produktach kompozytowych firmy Parker wykorzystywane sg systemy polimeréw wzmocnio-
nych specjalnie wybranymi witéknami, co pozwalana dostosowaé¢ wlasciwosci materialu przez
odpowiednie zestawienie réznych wlékien i spoiw [8].

Zastosowana technologia pozwala na znaczna redukcje masy sitownika w przypadku sitowni-
kéow o stosunkowo duzych srednicach, tj. z zakresu 80 = 200 mm. Wedtug deklaracji producenta
redukcja masy sitownika w zalezno$ci od wybranej technologii Parkera wynosi maksymalnie 60%.
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Sitownikéw o Srednicy mniejszej niz 80 mm do zastosowan typowo lotniczych Parker nie propo-
nuje [8], [9].

(a) (b)
( » ?\‘-‘ ") )
(C) v Metaloyva wkiadka

A Kompozytowy owdj

Rys. 5. Sitownik kompozytowy: (a) — serii C (tuleja cylindra wykonana w calosci z materialu
kompozytowego), (b) — serii T (calo$é z materialu kompozytowego z pretami $ciagajacymi),
(c) —serii A i S (cienkoScienna tuleja wykonana ze stali lub aluminium i wzmocniona kompozytami [8])

3. Sitownik dwutlokowy kompozytowy z centralnym zasilaniem

W ITWL w ramach poszukiwania nowoczesnych napedéw hydraulicznych o niskiej masie
wlasnej opracowano autorskie rozwiazanie sitownika hydraulicznego z centralnym zasilaniem
o nazwie SHDTLK. W tym rozwigzaniu zaproponowano nowoczesne technologie kompozyto-
we do wzmocnienia kluczowych elementéw. Doboru materialéw konstrukcyjnych na elementy
sktadowe sitownika dokonano w oparciu o stopy metali lekkich, spetniajacych kryteria wytrzy-
malosciowe. Dodatkowo tuleje cylindréw z przeznaczeniem do wzmocnienia kompozytowego wy-
konano z typowego materialu przy minimalnej gruboéci.

Na rys. 6a i 6b zaprezentowano model opracowanego sitownika SHDTLK w rzucie aksono-
metrycznym. Parametrami wyjéciowymi przy budowie modelu brylowego byly:

e maksymalny skok roboczy: 70 mm,

e obciazenie eksploatacyjne: 750 kg,

e Srednica wewnetrzna cylindra: 30 mm.

Prototyp sitownika wykonanego w oparciu o opracowany model sitownika SHDTLK z wykona-
nym wzmocnieniem kompozytowym cylindra przedstawiono na rys. 6c.

W celu obnizania ciezaru napedu hydraulicznego w statkach powietrznych o przeznaczeniu
wojskowym powinno stosowaé sie instalacje o wysokiej wartosci ci$nienia roboczego [6]. Uklady
projektowane na wysokie wartosci ci$nienia roboczego (powyzej 25 MPa) sa szczegdlnie wrazliwe
na warunki eksploatacyjne i wymagaja wickszej doktadnosci wykonania. Wiaze sie to ze wzro-
stem wymagan dla cieczy roboczej i jej czystosci (klasy czystosci cieczy roboczej wg NAS 1638
lub PN ISO 4406) [9].

Elementy wykonawcze wraz ze zwigkszaniem ci$nienia roboczego sa mniejsze (przy uzyski-
wanej tej samej sile potrzebnej do sterowania), natomiast wzrasta masa armatury i przewoddéw
lub konieczne jest stosowanie nieporéwnywalnie drozszych technologii wykonania i materiatéw
na te elementy. Istotny problem praktyczny stanowi réwniez dostepnosé czesci. Przyktadowo, za-
stosowanie zaworu o dopuszczalnym cisnieniu pracy wynoszacym 20 MPa w instalacji, ktora jest
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Rys. 6. Sitownik SHDTLK: (a) w rzucie aksonometrycznym (1 — mocowanie, 2 — cylinder 1,

3 — cylinder 2, 4 — tloczysko, 5 — tlok 1, 6 — tlok 2, 7 — pokrywa, 8 — tuleja pomiarowa, 9 — podpora,
10 — pierscien zgarniajacy, 11 — uszczelka ttoka, 12 — pierdcien prowadzacy, 13 — uszczelnienie tloczyska,
(b) przekrdj podiuzny, (c) prototyp sitownika SHDTLK ze wzmocnieniem z rowingu HTS 1600TEX
i zywicy LH 289

projektowana na 15 MPa, jest dzialaniem nieracjonalnym wedlug kryterium masy napedu hy-
draulicznego, natomiast z punktu widzenia dostepnosci elementow takie dziatanie jest jedynym
rozsadnym. Mozliwe jest zaprojektowanie i wykonanie takiego elementu dla danego zastosowania,
co jest jednak zbyt kosztowne i nieuzasadnione ekonomicznie. Maksymalne wartosci sit potrzeb-
ne do sterowania zwiazane sa obciazeniami ptaszczyzn aerodynamicznych lopat wirnika nosnego
oraz rozwiazaniami kinematyki ukladu sterowania topatami, z ktérych wynika réwniez catkowi-
ty skok roboczy tloczyska sitownikéw. Zakladana wartosé predkosci ruchu tloczyska zwigzana
jest z wymagana dynamiks sterowania. Od zakladanej predkosci ruchu elementéw wykonaw-
czych napedu zalezy zapotrzebowanie uktadu na strumien ptynu hydraulicznego. Natomiast od
sity potrzebnej do sterowania topatami zalezy cisnienie robocze w ukladzie i pole powierzchni
czynnej w sitowniku hydraulicznym [1], [3], [6], [7].

4. Obliczenia konstrukcyjne

W ramach realizacji zadania polegajacego na okresleniu poziomu naprezen w tulei cylindra
sitownika hydraulicznego SHDTLK w przedmiotowej pracy opisano podjete préby modelowania
wytrzymaltosci cylindra silownika hydraulicznego z uwzglednieniem stosowania technik kom-
pozytowych. Do badan symulacyjnych wykorzystano dodatek Simulation do oprogramowania
SolidWorks. Na rysunku 7 przedstawiono widok zamocowanego i obciazonego modelu tulei cy-
lindra sitownika ze stopu 7075 ze wzmocnieniem z kompozytu weglowego CFRP w postaci maty
weglowej na osnowie z zywicy. Wtasciwosci tego kompozytu przyjeto jako izotropowe (zgodnie
z danymi literaturowymi). Oczywiscie wlasciwo$ci mechaniczne takiego kompozytu sa znacznie
gorsze (nawet o 100%) niz dla kompozytéw anizotropowych, zorientowanych kierunkowo.
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Rys. 7. Widok zamocowanego i obciazonego modelu tulei cylindra silownika ze stopu 7075 ze
wzmocnieniem z kompozytu weglowego CFRP

Tabela 1. Wlasciwoséci modelowanego kompozytu weglowego (dane literaturowe)

Nazwa CFRP

Typ modelu liniowy, izotropowy
Granica plastycznosci 4e+008 N/m?
Wytrzymatosé na rozcigganie 6.25e+008 N /m?
Wytrzymatosé na $ciskanie 5e+008 N /m?
Wspélezynnik sprezystosci wzdluznej 5e+009 N /m?
Wspélezynnik Poissona 0.263

Masa wiasciwa 1530 kg/m3
Wspotezynnik sprezystosci poprzecznej | 5e+008 N /m?

Czesé metalowa cylindra modelowano jako wykonana ze stopu aluminium 7075 (odpowiednik
lotniczego stopu dural PA-7), ktéry charakteryzuje sie znakomitymi wiasciwosciami wytrzyma-
tosciowymi i moze byé wykorzystywany do budowy elementéw lotniczych sitownikéw hydrau-
licznych. Wtadciwoéci mechaniczne stopu 7075 przedstawiono w tabeli 2. W warunkach symu-
lacji okreslono polaczenie elementéw metalowego i kompozytowego spoiwem o bardzo malej,
pomijalnej grubosci, catkowicie odpornym na Scinanie — wlasciwosci mechaniczne skleiny i jej
wytrzymato$¢ mechaniczna nie byly brane pod uwage podczas badan.

Tabela 2. Wlasciwosci modelowanego stopu 7075 (dane baza SolidWorks)

Nazwa 7075 (dural PA-T7)
Typ modelu liniowy, izotropowy
Granica plastycznodci 5.05e+008 N /m?
Wytrzymatos$é na rozciaganie 6.25e+008 N /m?
Wspélezynnik sprezystosci wzdhuznej 7.2e+010 N/m?
Wspélezynnik Poissona 0.33

Masa wlasciwa 2810 kg/m?
Wspétezynnik sprezystosci poprzecznej | 2.69e+010 N/m?

Na rysunku 8 przedstawiono wykres naprezen zredukowanych obliczonych wg hipotezy
Hubera-Misesa dla modelu tulei cylindra sitownika ze stopu 7075 ze wzmocnieniem wykona-
nym z izotropowego kompozytu weglowego w postaci mat na osnowie zywicy.

Warto$é naprezen wewnatrz cylindra na powierzchni obciazonej bezposrednio nie przekra-
cza 300 MPa. Na powierzchni zewnetrznej wzmocnienia wykonanego z kompozytu weglowego
stwierdzono znaczne zmniejszenie poziomu naprezen zredukowanych do okoto 20 MPa.
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¢

Rys. 8. Wykres naprezen zredukowanych obliczonych wg hipotezy Hubera-Misesa dla modelu cylindra
sitownika ze stopu 7075 i kompozytu weglowego CFRP

Na rysunku 9 przedstawiono wykres przemieszczen dla modelu cylindra sitlownika ze stopu
7075 ze wzmocnieniem w postaci kompozytu weglowego CFRP. Maksymalna warto$¢ przemiesz-
czenia wynosi okoto 0,07 mm, natomiast czesci zewnetrznej nawet 0,12 mm. Uzyskane wyniki
moga by¢ zwiazane z zadeklarowanym weciskiem o wartosci 0,1 mm, tj. 0,05 mm na ,strong”.
Zadeklarowanie wcisku ma na celu odzwierciedlenie obcigzenia wstepnego zbrojenia kompozytu
weglowego — tak jak w przypadku zbrojenia kompozytu typu UD ,Parkera” ni¢ weglowa lub
aramidowa jest naciaggana wstepnie.

¢
Rys. 9. Wykres przemieszczen obliczonych dla tulei cylindra silownika ze stopu 7075 i kompozytu
weglowego CFRP

Na rysunku 10 przedstawiono wykres rozktadu wspétezynnika bezpieczenstwa FOS obliczone-
go dla modelu tulei cylindra sitownika ze stopu 7075 ze wzmocnieniem w postaci kompozytu we-
glowego CFRP. Najmniejsza wartos¢ FOS wynosi okoto 1,1. W czesci powierzchni cylindrycznej
bezposrednio obcigzonej cisnieniem wartosé wspdtezynnika bezpieczenstwa FOS wynosi w przy-
blizeniu 1,60. Po powierzchni zewnetrznej cylindra warto$¢ ta jest znacznie wigksza, FOS > 6,0.
Podsumowanie:

e Catkowita masa rozwazanej tulei cylindra sitownika przy zastosowaniu wzmocnienia z ma-
terialu kompozytowego wynosi 49,38 g.

e Zastosowanie wzmocnienia z kompozytu weglowego powoduje zwiekszenie wspolczynnika
bezpieczenstwa z poziomu okoto FOS = 1,35 dla tulei duralowej bez wzmocnienia, do okoto
FOS = 1,7, w przypadku zastosowania wzmocnienia kompozytowego, czyli zwickszenie
poziomu wspdlezynnika bezpieczenstwa o okolo 35% przy tej samej masie.
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Rys. 10. Wykres rozktadu wspélezynnika bezpieczenstwa FOS obliczonego dla modelu tulei cylindra
sitownika ze stopu 7075 i kompozytu weglowego CFRP

5. Badania eksperymentalne

Po wykonaniu prototypu sitownika SHDTLK wykonano badania w celu okreslenia jego pod-
stawowych parametréw funkcjonalnych. Podstawowe badane parametry to: szczelno$é, skok,
maksymalne ci$nienie pracy, minimalne ci$nienie pracy (dla silownika nieobciazonego i dla si-
townika obciazonego), predko$é wysuwu tloczyska, maksymalna sita na tloczysku dla ci$nienia
nominalnego.

Rys. 11. Widok stanowiska do badania statycznego silownika hydraulicznego, 1 — uklad rejestracji
danych pomiarowych, 2 — silownik obciazajacy (SHDT nr 1), 3 — tensometryczny czujnik
sity K1505-10kN, 4 — sitownik badany (SHDTLK nr 1), 5 — zawér rozdzielajacy 4eWMM5-E-12,
6 — potencjometr liniowy, 7 — czujnik ci$nienia PWXG, 8 — hydrauliczna pompa PMI 6LRV+P ukladu
obciazenia, 9 — hydrauliczna pompa PMI 6LRV+P ukladu zasilania sitownika badanego,
10 — rejestrator MT-8, 11 — rejestrator MG-TAE1, 12 — zasilacz laboratoryjny
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Badania zostaly zrealizowane w pracowni napedéw plynowych ITWL na wcze$niej zaprojek-

towanym i zbudowanym stanowisku badawczym (rys. 11).

Badania wykonano dla sitownika SHDTLK na wcze$niej zaprojektowanym i zbudowanym
stanowisku badawczym zaprezentowanym na rys. 10. Badania przeprowadzono zgodnie z za-
proponowang metodyka badawcza. Wyniki z kolejnych badan przeprowadzonych na sitowniku

SHDTLK przedstawiono na rys. 12 = 15.
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Rys. 12. Charakterystyka zmiany wartosci ci$nienia przy wysuwaniu i chowaniu dla nieobciazonego
tloczyska sitownika SHDTLK nr 1 przy maksymalnym strumieniu zasilajacym
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Rys. 13. Charakterystyka zmiany wartosci ci$nienia przy wysuwaniu i chowaniu dla nieobciazonego
tloczyska sitownika SHDTLK nr 1 — badanie maksymalnego ci$nienia zasilania komory roboczej

Na podstawie opracowanego modelu brylowego i opracowanej dokumentacji konstrukcyjnej
wykonano sitownik hydrauliczny SHDTLK ze wzmocnieniem kompozytowym cylindra. Przepro-

6.

Podsumowanie

wadzone badania potwierdzity zalozenia projektowe.

Opracowane rozwigzania technologiczne sitownikoéw hydraulicznego potwierdzilto, ze mozliwe
jest znaczne obnizenie masy sitlownika. Masa proponowanego sitownika, spetniajacego zalozenia
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Rys. 14. Charakterystyka zmiany wartosci cinienia przy wysuwaniu i chowaniu dla obciazonego
tloczyska sitownika SHDTLK nr 1 — badanie maksymalnej sily na tltoczysku
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Rys. 15. Charakterystyka zmiany wartosci silty na tloczysku obciazonego sitownika SHDTLK przy
wysuwaniu i chowaniu — badanie maksymalnej sity na ttoczysku

projektowe wynosi zaledwie 780 g (w wersji ze stopéw lekkich i ze wzmocnieniem kompozyto-
wym). Stosujac stopy lekkie i wzmocnienia kompozytowe, mozliwe jest obnizenie masy silownika
jeszcze o kilka do kilkunastu procent. Odnoszac sie do masy zastosowanego sitownika w kon-
strukeji ILX27, ktéra wynosi okoto 7kg, przy 4 sztukach na ptatowcu, redukujemy 24 kg.

Zastosowane wzmocnienia kompozytowego polepszyto wlasnosci mechaniczne oraz zredu-
kowaly mase sitownika w odniesieniu do wersji z tradycyjnych materialow. Przeprowadzone
badania wlasnosci sitownika potwierdzity poréwnywalny poziom parametréw funkcjonalnych si-
townika ze wzmocnieniami kompozytowymi.

Realizacja przedmiotowej pracy pozwolita opracowaé wersje sitownika hydraulicznego w opar-
ciu o synteze istniejacej wiedzy na ten temat, z istotnym wkladem nowatorskich rozwigzan kon-
strukcyjnych, technologicznych i materialowych. Stanowi réwniez mocna baze do opracowania
rozwigzania konstrukcyjnego sitownika SHDTLK na wyzszym poziomie gotowosci technologicz-
nej, jak réwniez na implementacje rozwiazania na rzeczywistych obiektach.

Opracowane rozwiazania umozliwia uzyskanie gestosci przenoszonej mocy na poziomie
4kW /kg i wiecej.
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Tests on a composite hydraulic actuator for a servomechanism that supports control of an

unmanned helicopter

This paper is devoted to developing an in-house technology and designing a hydraulic actuator for the

control system of a light unmanned helicopter. The article is intended to present the issues associated with

designing the hydraulic actuator for collective pitch control and cyclic pitch control of the helicopter rotor

head and pitch control of the auxiliary rotor. The paper describes the in-house solution of the hydraulic

actuator with a central power system. This actuator is designed as a part of an ongoing project for a light

multi-purpose unmanned helicopter. The paper also suggests ways of reducing the mass of such a hydraulic

actuator by applying modern composite techniques. The design works and results of our research on the

prototype of the hydraulic actuator with composite reinforcements enabled us to formulate conclusions

regarding the design process of such actuators, which are used, e.g. in light unmanned helicopters.
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W artykule przedstawiono: sposéb wyznaczenia wspdlczynnikéw sity oporu czotowego dla
trzech skoczkow o réznej budowie ciata przy wykorzystaniu pionowego tunelu aerodynamicz-
nego; algorytm obliczania predkosci swobodnego opadania z uwzglednianiem zmian gestosci
powietrza oraz fizykalnych parametréw skoczka; metodyke wyznaczania maksymalnej pred-
kosci opadania (tzw. predkos$é graniczna); zalezno$é zmian predkoscei lotu w funkeji czasu
opadania dla skoczkéw o réznych pramateriach fizykalnych; procedure badan symulacyjnych
z wykorzystaniem oprogramowania CFD Ansys Fluent. Wyniki uzyskane podczas obliczen
i badan z wykorzystaniem programu CFD wykazaly znaczna zbieznos¢.

1. Wstep

Spadochroniarstwo to dziedzina sportu uprawiana przez amatoréw, jak rowniez przez profe-
sjonalnych zawodnikéw. Wystepuje kilkanasdcie dyscyplin sportu spadochronowego, a wérdd nich
takie jak:

e akrobacje,

e formacje w swobodnym spadaniu,

o freesytle,

e freeflying.

Wszystkie, wymienione powyzej dyscypliny charakteryzuja sie tym, ze oceniane sg dokonania
zawodnikéw w czasie swobodnego spadania. Jednym z ekstremalnych sportéw jest BASE jum-
ping, gdzie zasadniczg czedcia skoku jest etap swobodnego spadania. Kazdy skok spadochronowy
rozpoczyna sie krétsza lub dtuzsza faza swobodnego spadania. Znajomo$é techniki wykonywania
skoku podbudowana wiedza w zakresie aerodynamiki skoczka ma istotne znaczenie dla bezpie-
czenstwa, jak rowniez sprzyja osigganiu wysokich wynikéw w rywalizacji sportowej. Stad tez
podjeto probe wyznaczania charakterystyk aerodynamicznych skoczka spadochronowego w cza-
sie swobodnego spadania.

Opuszczajac statek powietrzny na wysokosci 4000 metréw nad poziomem morza, skoczek
spadochronowy zaczyna poruszac sie w specyficzny sposéb. Po rozpoczeciu ruchu skoczek gwat-
townie przyspiesza, aby po kilkunastu sekundach osiagnaé¢ predko$¢ maksymalna (graniczna).
Nastepnie stopniowo zwalnia az do konca trwania ruchu. Na osiggang przez niego predko$é
maksymalng, czas lotu czy zmiany przyspieszenia wypadkowego ma wplyw wiele czynnikéw
wynikajacych z budowy jego ciata, jak réwniez zewnetrznych. Charakterystyka ruchu skoczka
zalezy m,in. od jego masy, powierzchni i orientacji ciata w przestrzeni, temperatury oraz gestosci
powietrza, w ktérym sie porusza.

2. Eksperymentalne wyznaczenie wspo6tczynnika oporu czotowego

Nalezy zauwazy¢, ze podczas spadku swobodnego istnieje taka predkosé v = V., dla ktoérej
sita oporu zréwnuje sie co do wartosci z ciezarem skoczka. Predkos$é ta, to predkosé graniczna
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skoczka, inaczej méwiac, maksymalna predkosé, z ktéra moze spadacé skoczek o danych parame-

trach w powietrzu o danej gestosci

pVg%S 0 Vo= 2mg
2 N CupS

mg — Cy, (2.1)
gdzie: m — masa skoczka, g — przyspieszenie ziemskie, V;, — predko$¢ graniczna, S — powierzchnia
odniesienia, p — gestosé powietrza, C, — wspoétezynnik aerodynamicznego oporu czolowego.

Wspdlezynnik aerodynamicznego oporu czotowego C', wystepujacy w réwnaniu predkosci
granicznej ciata spadajacego swobodnie w atmosferze ziemskiej jest wielkoscia bezwymiarowa,
ktora okresla sie eksperymentalnie. W rozpatrywanym przypadku na wartoéé¢ C, wplyw maja
czynniki takie jak proporcje ciata skoczka czy przyjmowana podczas lotu pozycja. Dla pozycji
neutralnej wspotczynnik jest wielkoscig stala, charakterystyczna dla danego skoczka.

Celem osiggniecia pozycji neutralnej skoczek wypycha biodra mocno w doét, tym samym zgi-
najac swoje ciato, dzieki czemu Srodek ciezkoéci znajduje sie mozliwie najnizej. Tultéw i glowa
znajduja sie w jednej linii, przy czym glowa odchylona jest do tytu, co poprawia stabilno$¢ po-
zycji. Nogi rozstawione sa pod katem 45° do 60° (na wysokosci barkéw). Podudzia wzgledem
uda ustawione sa pod katem 110° do 120°, tak aby strugi naplywajacego powietrza napieraly na
kosci piszczelowe i stopy. Rece skoczka ustawione sa symetrycznie wzgledem siebie, przy zacho-
waniu katéw 90° miedzy osia tutowia a ramieniem oraz miedzy ramieniem a przedramieniem.
Y.okcie uniesione sa lekko powyzej linii barkéw.

Celem poznania wartosci wspotczynnika C, dla przecietnej osoby dorostej, zbadano war-
tosci predkosci granicznej trzech skoczkéw w pelnowymiarowym tunelu aerodynamicznym
ISG 14.1200 produkcji Indoor Skydiving Germany Group. Pomiaréw dokonywano w opisany
nizej sposob:

1) pomiar powierzchni odniesienia (powierzchni rzutu ciala skoczka w pozycji neutralnej na
plaszczyzne) na podstawie fotografii,

2) pomiar masy ciala skoczkéw,

3) pojedyncze wchodzenie skoczkéw do tunelu aerodynamicznego i przyjmowanie przez nich
pozycji neutralnej,

4) dobor takiej predkosci przeplywu powietrza w tunelu, dla ktérej skoczek nie przemieszcza
sie w osi pionowej,

5) odczyt predkosci przeptywu powietrza (predkosci granicznej skoczka) z aparatury pomia-
rowej tunelu,

6) pomiar parametréw powietrza — ci$nienia statycznego i temperatury,

7) wyznaczenie gestosci powietrza na podstawie pomiaréw z kroku 6,

8) wyznaczenie wspoOlezynnika oporu aerodynamicznego skoczkéw zgodnie z réwnaniem

20 2myg
~ pVyr2S  pVr2S

gdzie: ) — ciezar skoczka.

Ca

(2.2)

Tabela 1. Eksperymentalne wyznaczenie wspotczynnika oporu skoczkow

‘ Skoczek ‘ S ‘ m ‘ v ‘ p ‘ Cy ‘
1 0.666m? | 72.9ke | 50.0m/s 1206 10712
2 0.562 m? | 60.0kg | 52.5m/s I '/m3 0.630
3 0.586 m? | 61.5kg | 49.2m/s | & 0.705

Tunel aerodynamiczny jest korzystnym srodowiskiem do wyznaczenia wspélczynnika C.,
poniewaz w przeciwienstwie do prawdziwego skoku spadochronowego gesto$é¢ powietrza w wa-
runkach laboratoryjnych jest stala oraz mozliwa do okreslenia w tatwy sposob.
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3. Ruch obiektu spadajacego swobodnie w atmosferze ziemskiej
z uwzglednieniem zmiany gestoSci powietrza wraz z wysokoScig

Aby otrzyma¢ mozliwie zblizony do rzeczywistego matematyczny model ruchu skoczka spa-
dochronowego, nalezy uwzgledni¢ wplyw zmieniajacej sie wraz z wysokoscia gesto$ci powietrza.
Sita oporu aerodynamicznego jest wprost proporcjonalna do gestosci powietrza, ktora z kolei
nieliniowo zalezna jest od wysokosci. Wysoko$¢ z kolei w réwnaniu ruchu zalezna jest od czasu.
Ze wzgledu na wysoki stopien uwiklania zmiennej gestosci powietrza w rownaniu ruchu skoczka
analityczne wyznaczenie takiego réwnania jest trudne i niepraktyczne.

Celem doktadnego opisania ruchu, a zatem przebytej drogi, predkosci i wypadkowego przy-
spieszenia dzialajacego na skoczka, postuzono si¢ metoda numeryczna dzielaca catosé ruchu na
odcinki elementarne, po ktérych w przyblizeniu ruch odbywa si¢ ze stala gestoscia. Uproszcze-
nie to mozna zastosowaé przy zalozeniu, ze odcinki elementarne beda na tyle male, ze zmiana
gestosci powietrza wewnatrz nich jest pomijalnie mata.

Opracowany algorytm przy pomocy arkusza kalkulacyjnego dla zestawu danych wejsciowych
pozwala z wybrang doktadnosciag opisa¢ w sposéb mozliwie zblizony do rzeczywistego ruch skocz-
ka spadochronowego.

Zestaw danych wejsciowych:
ho — wysoko$¢ rozpoczecia skoku, [m]

m — masa skoczka, [kg]
C, — wspblezynnik oporu czotowego, [-]

S — pole powierzchni charakterystycznej ciata, [m?]

At — dlugo$¢ trwania elementarnego ruchu, [s]

Algorytm obliczen

Tabela 2. Uktad komérek algorytmu obliczeniowego
[t [ Vo [p[h[v]a]

to | Vary | po | ho | vo | ao
tn | Var, | Pn | hn | vn | an

Legenda oznaczen:

—  wartos¢ wyznaczona podczas aktualnego kroku
symbol | — wartos¢ wykorzystana do obliczenn podczas tego kroku
—  wartos¢ wyznaczona w poprzednich krokach

Tabela 3. Algorytm obliczen elementarnych odcinkéw ruchu skoczka

LtV [p] h]v]a]

1 Wprowadzié¢ dane wejéciowe
to=0, ho,a0=yg H::M:H

Dla zadanej wysokosci rozpoczecia skoku hg ‘ t ‘ Vyr ‘ p ‘ h ‘ v ‘ a ‘
9 | Wyznaczy¢ gestos¢ powietrza na tej wysokosci 0 h
) . ho 4256 0 9
po = plho) = PMAW( - 44330)
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Wyznaczyé¢ wartosé¢ predkosci granicznej skoczka na ‘ / ‘ v ‘ P ‘ N ‘ » ‘ " ‘
aktualnej wysokosci gr
s 2mg 0 Po | ho g
V, =V, , T, Sa Cy) =

ary gr (pn :)3) Cxan

Wyznaczy¢ warto$é predkosci chwilowej skoczka ‘ t ‘ Vor ‘ P ‘ h ‘ v ‘ a ‘

t
4 vp = V(ty, Vgrn) = Vor, tanh g 0| Vory | PO ho 9
VgT’n
Koniec odcinka elementarnego 0. W nowym wierszu ‘ f ‘ Vo ‘ P ‘ h ‘ v ‘ a ‘
wyznaczy¢ czas rozpoczecia kolejnego elementarnego z
5| Luchu H Vgrg | Po [ ho | v | g
ty =ty 1+ At
Wyznaczy¢ gestosé powietrza na aktualnej wysokosci ‘ t ‘ Vyr ‘ P ‘ h ‘ v ‘ a ‘
¢ | (przed odbyciem elementarnego ruchu) 0V

|- )4.256 gro | Po | o | vo | g
44330 b H

7 Wyznaczyé¢ warto$é predkodci granicznej skoczka na v -
aktualnej wysokosci (wzér jak w kroku 3) fﬂ Po | o | Yo | 9
12

pn = p(hn—1) = pMAw(l -

3 Wyznaczyé¢ wartoéé predkodci chwilowej skoczka
(wzér jak w kroku 4) 0 | Vory | po | ho | vo| g
tn ‘/grn Pn
Wyznaczy¢ przyspieszenie wypadkowe dziatajace na ‘ t ‘ Vyr ‘ p ‘ h ‘ v ‘ a ‘
9 skoczka w danej chwili 0l v R g
_ _ Un — Up—1 gro 0 0 0
iy ey A H

Wyznaczyé¢ wysokosé na ktérej przebywa skoczek po
przebyciu elementarnego odcinka
10 hn = h(tn’tnfla hnflavn’an) 0 Vgro Po ‘ h() vo 9

= hp_1 — [Un(tn — tn—l) + %an(tn — tn_l)z} ln Vgrn Pn

Koniec odcinka elementarnego n. W nowym wierszu
11 | wyznaczy¢ czas rozpoczecia kolejnego elementarnego 90
ruchu (wzér jak w kroku 5)

Jesli h,, > 0, powtérzyé kroki 6-12.

12
W przeciwnym wypadku: koniec algorytmu

Wygenerowany w ten sposéb zestaw danych pozwala na wyznaczenie doktadnych charakte-
rystyk zmian wszystkich obliczanych wielkosci oraz na okreslenie wartosci dodatkowych para-
metréw opisujacych ten ruch, takich jak:

e V4 — predkosé maksymalna skoczka, punkt przegiecia funkcji predkosci od czasu,
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® tiioku — Czas potrzebny na pokonanie drogi od hg do h, =~ 0,
e 1, — czas osiggnigcia predkosci granicznej.

4. Wplyw parametréw fizykalnych skoczka na charakterystyki ruchu

4.1. Masa skoczka

Wykonano szereg symulacji dla réznych mas skoczka przy zalozeniu, ze powierzchnia jego
ciala (powierzchnia odniesienia) oraz wspodlczynnik oporu aerodynamicznego sa stale i wyno-
sza: Cp, = 0,67 (przyjeto na podstawie pomiaréw eksperymentalnych, odpowiada dorostemu
czlowiekowi o przecietnej budowie ciata), S = 0,7 m?.
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Rys. 1. Zalezno$ci czasu trwania lotu oraz czasu osiagniecia 99% predkosci granicznej od masy skoczka

Linia ciagla na przedstawionym wyzej wykresie opisuje zalezno$é czasu trwania lotu (od
wyskoczenia na hg = 4000m do h = 0m) od masy skoczka. Linia przerywana pokazuje czas
potrzebny skoczkowi o danej masie na osiggniecie 99% wartosci predkosci granicznej.
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Rys. 2. Zaleznos¢ predkosci spadania od czasu dla réznych mas skoczka

Im mniejsza masa skoczka, tym bardziej wyplaszczona i mniej stroma jest krzywa opisujaca
zmiane predkosci lotu w czasie. Nalezy zauwazy¢, ze do pewnego momentu (~ 80% predkosci
maksymalnej) prostoliniowe czeéci krzywych dla wszystkich mas niemalze pokrywaja sie. Dzieje
sie tak, poniewaz sita oporu dla tego zakresu predkosci jest na tyle mala, ze ruch przypomina
ruch jednostajnie przyspieszony, w ktoérym masa spadajacego obiektu nie ma wplywu na predkosé
jego spadania.
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Rys. 3. Zaleznos¢ predkosci maksymalnej osigganej przez skoczka od jego masy

Zaleznos¢ predkosci maksymalnej skoczka od jego masy, przedstawiong na wykresie na rys. 3,
ma ksztalt wycinka odwréconej paraboli. Zalezno$é ta jest zwigzana z réwnaniem na predko$é
graniczna /2mg/(CypS) = Vy,, skad widaé, ze wartoé¢ predkosci granicznej zalezy od pier-
wiastka masy skoczka.

4.2. Wspoélczynnik oporu aerodynamicznego, powierzchnia ciala skoczka

Obie wielkosci (C, oraz S) wystepuja w réwnaniu ruchu skoczka obok siebie jako czynniki
mnozenia, a ich rozdzielenie i zmienianie pojedynczo nie ma fizycznego sensu (C, wyznaczany
jest dla konkretnej S). Celem zobrazowania zmian w charakterystykach ruchu spowodowanych
zmiang wspolczynnika oporu badz powierzchni ciata skoczka wykonano szereg symulacji dla
roznych wartosci iloczynu C, S, przy zalozeniu, ze masa skoczka jest stata i wynosi m = 75 kg.
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Rys. 4. Zalezno$é czasu trwania lotu oraz czasu osiggniecia 99% predkosei granicznej od iloczynu
wspolcezynnika oporu i powierzchni ciata skoczka

Zaleznosé pokazana na rys. 6 ma ksztalt paraboli z ramionami skierowanymi ku gérze (od-
wrotnie niz w zaleznosci od masy). Podobnie jak dla masy, réwnanie krzywej V4. jest zwiazane
z przebiegiem funkcji predkosci granicznej /2mg/(C.Sp) = Vi, skad widaé, ze wartosé pred-
kosci granicznej zalezy od pierwiastka odwrotnosci iloczynu C,.S.

5. Symulacja ruchu skoczka w oprogramowaniu CFD

Korzystajac z udostepnionego w domenie publicznej modelu sylwetki cztowieka, ustawiono
takie wartosci katéw zgiecia stawdw, aby sylwetka ciala odpowiadala pozycji neutralnej, przyj-
mowanej przez skoczkéw spadochronowych oraz sily na plaszczyznie poziomej (prostopadtej do
kierunku spadania) byly jak najmniejsze — rozpatrujemy spadek pionowy bez predkosci hory-
zontalnej.
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Rys. 5. Zaleznos¢ predkosci spadania od czasu dla réznych wartosci iloczynu wspélezynnika oporu
i powierzchni ciata skoczka
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Rys. 6. Zaleznos¢ predkosci maksymalnej osigganej przez skoczka od wartoéci iloczynu wspélczynnika
oporu i powierzchni ciata skoczka

Rys. 7. Model skoczka w pozycji neutralnej z widocznymi wigzaniami stawow

5.1. Konfiguracja projektu w ANSYS Workbench

Przygotowany w odpowiedniej pozycji model skoczka zaimportowano do modutu DesignMo-
deler programu ANSYS Workbench, a nastepnie utworzono wokét niego kanal, ktérym przepty-
waé bedzie pltyn podczas symulacji. Kanal ten sklada sie z potkolistej czesci wlotowej (przed
skoczkiem) oraz cylindrycznej czesci przepltywowej wokél i za modelem. Srednica kanatu (8m)
stanowi kilkakrotno$é¢ najdtuzszego wymiaru badanego modelu, dzigki czemu opltyw przy granicy
kanatu nie wptynie negatywnie na wyniki symulacji w obszarze modelu i w jego bezposrednim
sasiedztwie.
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W stworzonym w poprzednim kroku obszarze przeptywu plynu wygenerowano siatke oblicze-
niowa. Przyjeto maksymalny rozmiar elementu siatki rowny 1.3 m dla maksymalnego rozmiaru
pojedynczego poligonu 0.8 m, Obszar bezposredniego sasiedztwa modelu wypelniono gestsza siat-
ka z zadanym rozmiarem elementu réwnym 0.02m, a powierzchnie modelu, stanowiaca granice
miedzy plynem a ciatem stalym, pokryto sztywna siatka o rozmiarze elementu 0.01 m.

W ustawieniach symulacji Fluent wybrano model lepkosci k-epsilon wykonalny (ang. re-
alizable k-epsilon viscous model), jeden z najczesciej wykorzystywanych modeli obliczeniowych
w numerycznej mechanice ptynéw. Skorzystano z opcji ,non-equilibrium wall functions” dla
obliczen w sasiedztwie granicy ptynu. Wektor predkosci ptynu w symulacji jest réwnolegty do
osi X, zgodnie z przyjetym wczesniej ukladem odniesienia wzgledem modelu skoczka.

5.2. Wyniki symulacji CFD

Przeprowadzono 55 symulacji (po 50 iteracji kazda) opltywu ciala skoczka dla parametréw
wynikajacych z zastosowanego algorytmu obliczeniowego. Oprocz wartosci sity oporu czotowego
dziatajacej na model skoczka, symulacja szczegétowo obrazuje zachowanie powietrza optywaja-
cego cialo.

Tabela 4. Poréwnanie wynikéw metody analitycznej i CEFD

| Metoda analityczna | Metoda CFD |

Czas skoku (hg — h, = 0) 66,5 s 65,5
Predko$é maksymalna Vi, 67,81 m/s 68,93 m/s
Czas osiaggniecia Vi,az 18,0 16,5s

Réznica miedzy metoda analityczng a CEFD jest bardzo niewielka. Oba sposoby obliczen
przyniosty jednakowe efekty.
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Rys. 8. Zaleznos¢ wysokosci od czasu — metoda analityczna i CEFD
Na rysunkach 11-14 przedstawiono wizualizacje cisnienia powietrza przy powierzchni ciata

skoczka oraz w plaszczyznie rownolegltej do oplywu, poprowadzonej w kierunku od glowy do
krocza.
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Rys. 10. Zalezno$¢ przyspieszenia wypadkowego od czasu, metoda analityczna i CFD
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. 11. Ciénienie wzgledne (¢ = 1.0s), widok z boku

Rys. 12. Ciénienie wzgledne (¢t = 1.0s), widok izometryczny




Charakterystyki aerodynamiczne skoczka spadochronowego 271

Rys. 13. Ciénienie wzgledne (¢ = 16,5s), maksymalna predkosé¢ spadania, widok z boku

Rys. 14. Ciénienie wzgledne (¢t = 16,5s), maksymalna predkosé spadania, widok izometryczny
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Uwaga. Wizualizacje narys. 11112 oraz 13 i 14 wykonano w innej skali ciSnien dla zachowania
czytelnosci.

6. Podsumowanie

Dla kazdego ciata poruszajacego sie wzgledem otaczajacego je ptynu, wyznaczy¢ mozna wiel-
kos¢ charakterystyczna: wspdélczynnik oporu czotowego. Znajac go, mozna w prosty sposob, sto-
sujac pewne uproszczenia, opisaé¢ zachowanie skoczka w przestrzeni. Wspoélezynnik wyznaczyé
mozna eksperymentalnie, wykorzystujac tunel aerodynamiczny, jak rowniez obliczeniowo, przy
pomocy oprogramowania CFD. W ramach pracy zastosowano obie wspomniane metody, porow-
nujac charakterystyki ruchu skoczka o znanym (zalozonym wspélezynniku) oraz te obliczone
komputerowo.

Dzieki oprogramowaniu CFD, zakladajac mozliwos¢ stworzenia trojwymiarowego modelu
badanego cztowieka, mozliwe jest doktadne i nieobarczone znaczacym bledem wyznaczenie cha-
rakterystycznego dla niego wspotczynnika C,. Znajac warto$é wspodtezynnika, korzystajac z za-
prezentowanej w pracy metody, mozna w prosty sposob otrzymaé wykresy wysokosci, predkosci
i przyspieszenia wypadkowego w funkcji czasu.

Projekt ten mozna potencjalnie rozwina¢ w kierunku optymalizacji charakterystyk ruchu
skoczka, poprzez zbadanie, w jaki sposéb w zaleznosci od ubranego kombinezonu zmienia sie
wspotczynnik oporu czolowego. Ponadto rozwazania mozna rozszerzyé¢ o sity wypadkowe dzia-
tajace w plaszczyznie prostopadlej do kierunku ruchu skoczka, co pozwoliloby na wyznaczenie
i opisanie calego toru lotu w przestrzeni tréjwymiarowe;j.
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Aerodynamic characteristics of a parachute jumper

The main goal of this paper is to calculate the factor of the force of aerodynamic resistance and to
describe characteristics of the speed of falling for various altitudes, considering physical features of a man
as well as flight altitude. In the article, the aerodynamic resistance of three jumpers of different body
builds is calculated. The algorithm for calculating the speed of free falling with consideration of changes in
air density and physical parameters of the jumper; the method of calculating the maximum speed of the
free-fall (i.e. terminal velocity); the dependence of changes in the flight speed in falling time for jumpers
of different physical parameters; the procedure of experimental simulation with the use of CFD Ansys
Fluent software as well as the results of the said simulations; comparison of simulation results to those
obtained by an analytical approach are addressed in the paper. The results obtained from simulations
and calculations have proved to be largely similar.
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W artykule przedstawiona zostata koncepcja sterowania poprzecznego bezzatlogowym stat-
kiem powietrznym (BSP) przy pomocy zaburzaczy warstwy przySciennej, opisana szerzej
w pracy magisterskiej pt. ,Badanie efektywnosci sterowania samolotem za pomoca wirdw
krawedziowych” [3]. Przeprowadzony zostal przeglad aktualnego stanu wiedzy w temacie
sposobow generowania wiréw krawedziowych i opracowane zostaly rozwiazania mechanicz-
nych turbulizatoréw dla modelu o skrzydle prostokatnym. Omoéwione zostaly takze wyniki
badan eksperymentalnych przeprowadzonych w tunelu wodnym dla modeli wyposazonych
w uktady turbulizujace z elementami aktywnymi oraz pasywnymi. W podsumowaniu za-
proponowano mozliwe dalsze kierunki rozwoju badan nad niekonwencjonalnymi sposobami
sterowania.

Stowa kluczowe: generatory wiréw, sterowanie warstwa przy$cienna, niekonwencjonalne ste-
rowanie BSP

1. Wstep

Obecnie niewielkie bezzalogowe statki powietrzne konstruowane sa z wykorzystaniem kla-
sycznego sterowania powierzchniami no$nymi ptatowca, tj. lotki, ster wysokosci, ster kierunku,
interceptory itd. Jednakze lot modeli typu MAV! ze wzgledu na male gabaryty oraz znacznie
mniejsze predkosci niz te wystepujace przy ruchu duzych SP, odbywa si¢ w obszarze predko-
$ci podkrytycznych. Jednym z podstawowych probleméw aerodynamiki matych predkosci jest
zjawisko odrywania strug od oplywanych powierzchni. Pojawia sie ono wskutek zbyt matej ener-
gii oplywu powietrza, powodujac znaczny spadek doskonatosci aerodynamicznej, a w efekcie
wzrost sily oporu i zmniejszenie sity no$nej ptata. Kolejna kwestia zwiazana z lotem podkry-
tycznym jest niska efektywnosé klasycznego rozwigzania sterowaniem statkiem powietrznym.
Przy niewielkich predkosciach, przy jakich porusza si¢ mikro-samolot, konieczne bowiem jest
uzycie duzych powierzchni sterowych, co niekorzystnie przektada sie na dynamike lotu. Jednym
z pomystéow na rozwiazanie tych probleméw, bardzo popularnym wsréd badaczy w ostatnich
latach, jest zastosowanie sterowania warstwa przyscienna (BLC).

IMAV — ang. Micro Aerial Vehicle — bezzalogowy statek powietrzny klasy micro, czyli posiadajacy
mase¢ do Hkg, a co za tym idzie stosunkowo niewielkie rozmiary.
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2. Wprowadzenie do sterowania za pomocg wiréw krawedziowych

2.1. Sterowno$¢ statku powietrznego

Sterowno$¢ z definicji okreslana jest jako zdolnoéé statku powietrznego (SP) do zmiany pa-
rametréw lotu zgodnie z wola sterujacego. Rozwaza sie ja wzgledem ukladu wspoédlrzednych
zamocowanego w Srodku masy SP. Uklad ten sktada sie z umownych, wzajemnie prostopadtych
osi x,y, z przedstawionych na rysunku 1.

~IDON, r

VZ, w
Yz

Rys. 1. Osie statku powietrznego [1]

Os$ z, przechodzaca od goéry kabiny do podwozia, to 0§ normalna, wzgledem ktérej dziata mo-
ment odchylajacy N. O$ poprzeczna y, przechodzaca przez koncéwki ptata jest osig, wzgledem
ktorej rozpatruje sie pochylanie SP. Ostatnia z osi jest 0§ podtuzna x, przechodzaca przez $rodek
symetrii samolotu od nosa do ogona. 7Z wagi na dzialajacy wzgledem niej moment przechylaja-
cy L nazywana jest czasami osia przechylenia badz toczenia. Ruch wzgledem osi podtuznej jest
glownym przedmiotem zainteresowania w ponizszych rozwazaniach.

2.2. Sterowanie za pomocg zaburzania przepltywu

Sterowanie samolotem opiera si¢ na manipulacji wielkoscia sil aerodynamicznych, gléwnie
sity nos$nej wystepujacej na konkretnych powierzchniach. Jej powstawanie bezposrednio taczy sie
z rOznica cisnien pojawiajaca si¢ miedzy gérna a dolng powierzchnia profilu. Przy lotach z pred-
koscia podkrytyczng strugi w dolnej czesci plata, za pomoca wystepujacego tam nadcidnienia,
dociskane sg do Scianki, co zapobiega ich oderwaniu. Przeciwne zjawisko ma miejsce w gornej
czedci, gdzie przeplyw jest silnie uzalezniony od liczby Reynoldsa. Wystepujace podciénienie
pogrubia warstwe przyscienna, powodujac oderwanie strugi od Scianki.

Proces BLC obejmuje zakres pasywnego lub aktywnego oddzialywania na warstwe przy-
Sciennag w celu uzyskania zamierzonego efektu, takiego jak oderwanie badz zaburzenie generu-
jace tzw. wir energetyczny. Elementami ingerujacymi w opltyw sa turbulatory. Ich funkcja jest
wygenerowanie wiréw powodujacych wzrost energii przepltywu, a tym samym zwigkszenie od-
pornoéci warstwy przyéciennej na oderwanie. Zaburzacze, w zwiazku ze swg budowa, powoduja
opory przeplywu. Jednak ,docisniecie” strugi do powierzchni pozwala na unikniecie znacznie
wiekszego oporu catkowitego, czego efektem jest osiggniecie wigkszej sity nosnej przy znacznie
zmniejszonej sile oporu (rys. 2).
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Rys. 2. Oplyw skrzydla z turbulizatorem i bez [2]

Wyrdézni¢ mozna dwie metody wykorzystania turbulizatoréw do sterowania przeplywem.
Podzial dokonany mozne zostaé¢ ze wzgledu na sposob dostarczenia energii wymuszajacej zmiane
przepltywu i przedstawiony schematycznie na rys. 3.

Sterowanie
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Pasywne Aktywne
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zwrotnym

Ze
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Rys. 3. Schemat reprezentujacy podzial metod sterowania przeptywem ze wzgledu na sposéb
dostarczenia energii wymuszajacej zmiany przeplywu [3]

Pasywne sterowanie (PFC) nie pochlania energii z zewnatrz, a wytwarzanie wiréw odbywa sie
za pomoca oddzialywania na przeplyw nieruchomo zamocowanych elementéw na powierzchni
oplywanej. Niewatpliwym plusem takiego rozwiazania jest prostota wykonania, jednak — co
wida¢ na schemacie — nie istnieje mozliwos¢ biezacego oddziatywania.

W przeciwienstwie do PFC aktywne sterowanie (AFC) jest metoda wymagajaca dostarczenia
dodatkowej energii spoza przeptywu. Realizowane moze to by¢ poprzez np. nadmuch powietrza.
AFC stwarza mozliwo$é regulacji parametréw oddzialywania na warstwe przyscienna, co z kolei
umozliwia wykorzystanie go nie tylko do podwyzszania osiagéw statkéw powietrznych, ale takze
do ich sterowania [4].

3. Aktualny stan wiedzy na temat generatoréw wiréw

Sterowanie przeprowadzane jest przy wykorzystaniu réznego rodzaju generatoréw wirdw,
ktore podzieli¢ mozna na generatory pasywne i aktywne.

Turbulizatory pasywne sa to zwykle nieskomplikowane elementy nieruchomo przytwierdzone
do powierzchni skrzydta. Wsréd dostepnych rozwigzan wyrézni¢ mozna:

e naktadki o duzej chropowatosci zafalowujace struge i przyspieszajace przejscie w warstwe
turbulentna,
e zaburzacze drutowe wplywajace na nieréwnolegto$é przepltywu,
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e turbulizatory otworkowe zasilane z dolnej czeéci profilu,
e zebate nakladki mocowane za krawedzia natarcia (rys. 4).

(a) = I -
7 i - o
(b)
(c)
01.
i [ wlp 0%k
| ~13% ¢ b
Rys. 4. Turbulatory pasywne: (a) — nakladka z papieru $ciernego, (b), — drutowe, (d) — otworkowy,

(e) — zgbata nakladka turbulizujz%ca [2]

Przedstawione powyzej pomysty wykorzystywane sa najczesciej w pasywnych uktadach ste-
rowania, jednak bardzo latwo jest je przekonstruowaé¢ w taki sposéb, by byly elementami pa-
sywnymi w uktadach aktywnych.

Druga grupa sa turbulizatory aktywne, wymagajace zasilania z zewnetrznych Zrédet energii.
Najczesciej maja posta¢ mikroklap, membran, mikrogtoénikéw, dysz, grzatek badz aktuatoréw
plazmowych. Uklady ze sprzezeniem zwrotnym wyposazone sa dodatkowo w czujniki i mikropro-
cesory. W konstrukcjach ukladow aktywnych szerokie zastosowanie znajduja nowe technologie.
Szczegblng uwaga cieszg sie uktady MEMS?, w ktérych mozliwe jest zintegrowanie czujnikéw,
elementéw wykonawczych i uktadéw sterujacych. Ze wzgledu na rozmiary ukltady MEMS cha-
rakteryzuja sie bardzo malymi stalymi czasowymi umozliwiajacymi sterowanie w czasie rzeczy-
wistym.
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Rys. 5. Uklad wykorzystujacy technike ,synthetic jet”: (a) — z tloczkiem [5], (b) — z membrana [4]
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]
A

Jedna z grup generatoréw aktywnych sa uklady sterowania przy uzyciu techniki ,synthetic
jet” (rys. 5). Metoda opiera sie na pulsacyjnym zasysaniu i wyrzucaniu strumienia powietrza

2MEMS - ang. Micro-Electro Mechanical Systems — mikrouktady elektromechaniczne o rozmiarach
rzedu kilku mikronow.
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z otworéw lub szczelin wykonanych na powierzchni oplywanej. Wytwarzany strumien powstaje
na skutek oscylujacej powierzchni zamykajacej przestrzen tuz pod powierzchnig skrzydta. Przy
duzych amplitudach oscylacji wzbudnika generowane wiry osiagaja wystarczajaca energie, by
opusci¢ otwor wylotowy i nie zosta¢ na powrdt zassanym. Dzieki temu powstaje seria cyklicznych
wiréw, ktéra w czasie przeplywu tworzy warstwe zaburzen dobrze przylegajacych do oplywanej
powierzchni. Uktady te zasilane sa z reguty za pomoca piezogeneratordw.

Jako kolejna grupe uktadéw sterujacych mozna wskazaé uktady wykorzystujace membrane.
Membrana pobudzana jest za pomoca zamontowanych pod nia dodatkowych elementéw. Zmiana
polozenia membrany moze by¢ dokonywana za pomoca ruchomej wktadki wyposazonej w ze-
staw zeber i wykonujacej ruch wahadlowy (rys. 6). Podczas ruchu zebra wysuwaja sie¢ przez
wykonane w poszyciu naciecia i wypychaja elastyczne tworzywo. Kolejnym rozwiazaniem jest
membrana odksztalcana za pomoca rolki z kilkoma mimosrodowo zamontowanymi biezniami
(rys. 6b). Oscylacje membrany realizowane moga by¢ réwniez za pomoca ukladu z piezogenera-
torem (rys. 6¢) [6], [7].

Rys. 6. Schematy uktadéw: (a), (b), (¢) — z odchylana gietka membrana [6], (d) — z klapkami [7]

Do zaburzania warstwy przyS$ciennej wykorzystywane sa takze ruchome klapki (rys. 6d).
Uktady takie moga wykonywaé¢ drgania lub wychylaé si¢ jako element staly w okreslonych fazach
lotu.

Uktady membranowe oraz klapkowe zasilane moga by¢ zaréwno poprzez serwomechanizm,
ktory pozwala uzyskaé¢ znaczne przemieszczenia, jak i piezogenerator, cechujacy sie tatwoscia
osiagania duzych czestotliwosci ruchu.

Rozwiazaniem znanym od dawna jest doprowadzenie strugi z zewnatrz, ktéra posiada ener-
gie wieksza od strugi optywajacej profil. Szczegdlng uwage takiemu rozwigzaniu poswiecita firma
BAE Systems, ktora od kilku lat z powodzeniem bada modele sterowane za pomoca nadmuchu.
Ich najnowszym osiagnieciem jest catkowite zastapienie powierzchni sterowych uktadami zapre-
zentowanymi na rysunku 7. Sterowanie pochyleniem zrealizowane jest przez przeptywowe wek-
torowanie ciggu. Neutralnym potozeniem statku powietrznego podczas lotu jest nos skierowany
do dotu — przy niewielkim wprowadzeniu powietrza bezzalogowiec osiaga pozycje horyzontalna,
natomiast przy maksymalnym wdmuchu ciag zostaje znacznie odchylony, a nos zadziera si¢ do
géry. Elementem dopelniajacym sterowanie modelem jest naddzwickowy wydmuch powietrza
przez waska szczeling na krawedz splywu [8], [9].

Rys. 7. Systemy sterowania bezzalogowym statkiem powietrznym MAGMA [10]
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W innym projekcie statku powietrznego powierzchnie sterowe zastapione zostaly mecha-
nizmem kontroli przeptywu przedstawionym na rysunku 8. Koncepcja opiera si¢ na podobne;j
zasadzie jak w BSP MAGMA, natomiast na krawedzi splywu zamiast stalego wysklepienia za-
stosowany zostal cylindryczny pret. W zwiazku z mimosrodowa swoboda obrotu preta wzgledem
osi podtuznej odsunietej od jego osi symetrii, regulacji podlega wielkosé¢ szczeliny nad i pod nim.
W czasie regulacji mozna asymetrycznie zamknaé¢ szczeling dolng przy pelnym rozwarciu gérnej
lub na odwrot. Zrealizowa¢ mozna w ten sposéb dwukierunkowa modulacje sity nosnej. W oby-
dwu koncepcjach wprowadzana struga pobierana jest z przestrzeni za silnikiem. Efekt koncowy
uktadéw nadmuchu polega na zmianie fizycznego sterowania klapami, ktére oddziatuje na stru-
gi zewnetrzne, na kierowanie przeptywem wskutek doprowadzenia nowych strug zaktécajacych
opltyw [11].

Uppar and sawer TE siots
- constsnt 1ol exit ama

—~ Upper and lower
blowing slats

- Rdtating
-~ cylindrical bar

Rys. 8. Alternatywny system sterowania bezzalogowym SP Demon [11]

Jednym z ciekawszych rozwiazan konstrukcyjnych do generowania zaburzen jest zastosowa-
nie plazmowych wzbudnikéw. Wykonane sa z dwoch przesunietych wzgledem siebie w kierunku
przepltywu elektrod, bedacych cienkimi ptytkami, oddzielonymi materialem dielektrycznym, np.
teflonem. Elektroda zamocowana blizej krawedzi natarcia znajduje sie¢ na powierzchni profilu,
tylna elektroda tuz pod poszyciem. Jesli przylozone zostanie wysokie napiecie, rzedu kilkunastu
kilowoltéw, to na powierzchni pomiedzy elektrodami wytworzy sie obszar zjonizowanego gazu,
tzw. plazma. Wynikiem niesymetrycznosci poltozenia elektrod jest przyspieszanie jonéw w kie-
runku przeptywu. Dzieki temu dochodzi do zmiany rozktadu predkosci w warstwie przysciennej
i uodpornienie jej na oderwanie.

dielektryk

elektroda / \
zewnetrzna elektroda pod

napigcie zmienne powierzchaly

Rys. 9. Schemat sterowania przeplywem za pomoca plazmowych wzbudnikéw [4] i efekt dzialania
wzbudnika na oplyw [12]
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4. Koncepcje turbulatoréw mechanicznych

4.1. Zalozenia konstrukcyjne

Na podstawie przeprowadzonej analizy literatury opracowane zostaly zalozenia konstrukcyj-
ne, jakie musza spelniaé¢ uktady generujace wiry krawedziowe. Przy ich pomocy zaproponowane
zostaly rozwiazania zaburzaczy do eksperymentalnego przebadania efektywnosci sterowania po-
przecznego SP.

Przyjete zostaly nastepujace zatozenia konstrukcyjne:

e uklady sterowania maja opieraé si¢ na sterowaniu aktywnym warstwa przyécienna,

e rozwigzania maja sie cechowaé prostota konstrukeji oraz wykonania, musza by¢ tatwe
w montazu, obstudze i niezawodne w dziataniu,

e naped uktadu zrealizowany ma by¢ za pomocy ogdlnodostepnych serwomechanizméw lub
piezogeneratorow,

e projektowane rozwiazania dziala¢ maja autonomicznie i w pelni zastepowaé¢ konwencjo-
nalne sterowanie lotkami,

e wymagane jest osiaganie duzych amplitud wychylen, w celu lepszej obserwacji zjawiska,

e mozliwos¢ montazu na krawedzi natarcia lub gérnej powierzchni skrzydta.

4.2. Opracowane rozwiazania

Trzymajac sie przyjetych zalozen konstrukcyjnych, przygotowano rozwiazanie uktadu tur-
bulizacji w postaci powierzchni z dwoma segmentami typu makro oscylacyjnie wychylajacymi
sie synchronicznie badZ naprzemiennie (rys. 10). Dlugosé robocza elementéw wynosi 80 mm.
Mechanizmy moga zosta¢ zablokowane do badan w potozeniu otwartym badz wychyla¢ sie z za-
dang predkoscia. Uktady opieraja sie na serwomechanizmach pozwalajacych na duze amplitudy
wychylen czesci roboczych.

Rys. 10. Mechanizm zaburzajacy: (a) z dwoma elementami wystajacymi, (b) z naprzemiennie
wystajacym jednym elementem

5. Metodologia badan

Sprawdzenie skutecznosci dziatania wybranych uktadéw turbulizujacych w sposéb ekspery-
mentalny polega na zamontowaniu lub uruchomieniu zestawu generujacego wiry krawedziowe
tylko na jednym skrzydle i obserwacje zmian zachodzacych w podstawowych sitach aerodyna-
micznych. Dzialanie zaburzacza powinno spowodowaé¢ zmniejszenie oporu ruchu oraz wzrost
silty nosnej. Model wykazywaé¢ powinien wiec tendencje do skretu w kierunku skrzydta bez uru-
chomionego uktadu turbulizujacego. Brak wystapienia tego efektu $wiadczy o nieskutecznosci
wybranego rozwigzania.
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5.1. Urzadzenie badawcze

Podczas wykonywania badan nad efektywnoscia sterowania za pomoca wiréw krawedzio-
wych wykorzystany zostal tunel wodny firmy Rolling Hills Research Corporation, model 2436.
Dtugosé tunelu wynosi 9260 mm, szerokos¢ z uwzglednieniem rury przeptywowej 3922 mm. Wy-
sokos¢ calej konstrukcji waha sie w przedziale 2320-3500 mm, zaleznie od polozenia suportu
— w pozycji do montazu modelu lub badan. Konstrukcje samego tunelu podzieli¢ mozna na
szesS¢ sekcji, ktére przedstawione zostaly na rys. 11 za pomoca oznaczen A-F. Pierwsza z nich,
sekcja A, to komora osadczo-wlotowa, nastepnie wystepuje sekcja B bedaca elementami usta-
lajacymi przeptyw. Sekcja C to przewezenie do szerokosci przestrzeni pomiarowej o wymiarach
1700 x 550 x 900 mm, bedacej sekcja D. Sekcja E to komora wylotowa ptynu oraz sekcja F —
rurociag przepltywu powrotnego.

Rys. 12. Schemat stanowiska pomiarowego: 1 — model, 2 — przestrzen pomiarowa, 3 — waga
tensometryczna, 4 — suport, 5 — okno ustawien przechylenia/odchylenia, 6 — panel wzmacniajacy,
7 — wlacznik gtéwny, 8 — stanowisko komputerowe, 9 — uklad wizualizacji

Tunel dziata w obiegu zamknietym i wykorzystuje urzadzenie pomiarowe w postaci wagi ten-
sometrycznej, do ktérej montowany jest model. Waga sktada sie z sekcji momentu przechylaja-
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cego, dwoch sekcji momentu pochylajacego i dwoch sekcji momentu odchylajacego. Kazda sekcja
sktada sie z czterech 28 pétprzewodnikowych czujnikéw tensometrycznych utozonych w mostki
Wheatstone’a.

Stanowisko badawcze skladato sie z tunelu wodnego oraz stanowiska komputerowego wypo-
sazonego w oprogramowanie do zbierania danych. Poszczegdlne elementy uktadu pomiarowego
przedstawione zostaly na rys. 12.

5.2. Modele wykorzystane w badaniach

Do badan wykorzystano dwa modele bezzatogowych statkéw powietrznych typu MAV
o skrzydle prostokatnym, ktorych podstawowe wymiary przedstawione zostaly w tabeli 1. Po-
siadaja one plat nosny o profilu David Fraser DF 101, charakteryzujacy sie gruboscia wzgledna
g = 11% na odlegtosci 29,1% cieciwy aerodynamicznej oraz wygieciem szkieletowej réwnym 2,3%
w odleglosci 43,5% cieciwy [14].

Tabela 1. Wymiary charakterystyczne modeli

‘ Wymiar | Oznaczenie | Wartos¢ [mm] | Warto$¢ [in] |
Srednia cigciwa . 180 7.00
aerodynamiczna
Rozpietosé b 380 14,96
Powierzchnia ptlata S 68400 106,07

Pierwszy z modeli, wyposazony jedynie w powierzchnie sterowe, postuzyl do wyznaczenia
poréwnawczych charakterystyk w konfiguracji ptaskiej, z wychylona jedna lotka oraz dwoma
lotkami o przeciwnym wychyleniu. Otrzymane wyniki z badan SP byly podstawa do ilosciowej
oceny efektywnosci dziatania zaburzaczy przeptywu w stosunku do konwencjonalnej metody
sterowania.

380

{\

15

Ck 180
co 180
\H

Al

40

@ 30

Rys. 13. Schemat modelu z ukladem zaburzajacym: 1 — kadtub, 2 — lotka, 3 — turbulizator,
4 — klapka technologiczna

Drugi model (rys. 13) przeznaczony zostal do wyznaczenia charakterystyk z wykorzystaniem
zaburzaczy przeptywu. Badania przeprowadzone zostaly dla trzech konfiguracji:
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e 7z nieruchomym turbulizatorem, posiadajacym dwa elementy wystajace, potozonym przy
kadtubie,

e nieruchomym turbulizatorem, posiadajacym dwa elementy wystajace, potozonym przy kra-
wedzi plata,

e ruchomym turbulizatorem zamontowanym przy krawedzi ptata z naprzemiennie wychyla-
jacymi sie elementami.

5.3. Przebieg eksperymentu

Testy modeli w tunelu wodnym wykonane zostaly dla wszystkich konfiguracji przy predkosci
przeplywu ustawionej na 11in/s (0,2794 m/s). Wybrany zostal test statyczny dwukierunkowy,
w ktorym katy natarcia oraz slizgu ustawione zostaly zgodnie z tabela 2.

Tabela 2. Ustawienia katow w trakcie badan

‘ Kat ‘ Kat poczatkowy ‘ Skok kata ‘ Kat koncowy ‘
Natarcia « 0° 5o 30°
Slizgu 25°
Przechylenia ¢ —180°

W trakcie badan punkt referencyjny wagi tensometrycznej znajdowal sie w okolicy 40%
cieciwy aerodynamicznej. Do wyznaczenia wartosci sil aerodynamicznych postuzono sie naste-
pujacymi wzorami [15]

C; = CN COS ¢y = cysina (5.1)

gdzie: ¢, — wspdlczynnik sity noénej, ¢, — wspdlezynnik sity oporu, ¢y — wspotczynnik sity
normalne;j.

6. Wiyniki

Na wykresie zaleznosci wspolezynnika sity nosnej od kata natarcia oraz biegunowej (rys. 14)
widaé, ze krytyczny kat natarcia modelu wypada w okolicy 15°. Po przekroczeniu tego kata
charakterystyki sa bardzo rozbiezne, dlatego tez wyniki z pozostalych badan analizowane sg
w zakresie katow 0°-15°.

0,3 0,3
0,25 0;25
.
o 0.2 0,2
(= o
4 —8—lizg 0 —@—3lizg 0
8 0,15 & S'“ng J' 0,15 +§|I2g5
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a 01 slizg 10 S 01 ?I!zg 10
= slizg 15 S slizg 15
2 0,05 —8—lizg 20 > 0,05 —e—:lizg 20
g —@—lizg 25 7, —@—slizg 25
0 :’g 0
@ 10 20 30 0 1
0,05 = s A4 0,05 0, 0,15

kat natarcia a, ° wspot. sity oporu C,
Rys. 14. Zaleznosci C, («) oraz biegunowa dla konfiguracji plaskiej wg katéw §lizgu

7 wynikow badan nad réznymi konfiguracjami stworzono wykresy pozwalajace na iloSciowe
porownanie efektywnosci sterowania. Szczegdlng uwage podczas analizy nalezy zwrécicé na fakt, iz
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nieruchomy turbulizator znajdujacy sie przy kadlubie montowany byl na przeciwnym skrzydle
niz reszta generatoréow wiréw. Z tego wzgledu jego dzialanie odbywa sie w przeciwnag strone.
Dziatanie zaburzaczy odniesione zostato do charakterystyk konfiguracji ptaskiej oraz poréwnane
z dzialaniem konwencjonalnego sterowania.

Rysunek 15 przedstawia charakterystyki przechylenia przy slizgu 0° od kata natarcia. Wi-
daé, ze wspolezynniki dla réznicowego wychylenia lotek oraz turbulizatorow lezacych dalej od
kadtuba, w calym rozpatrywanym zakresie katow natarcia, sa znacznie wyzsze niz wspotczyn-
niki dla konfiguracji ptaskiej. W zakresie katéw 0°-5° najwieksza skutecznoscia odznacza sie
ruchomy turbulizator. Nieruchomy turbulizator przy kadtubie wraz ze wzrostem katéw natarcia
zwieksza swoja efektywnoéé. Na krytycznym kacie natarcia réznica wspotczynnika przechylenia
pomiedzy lotkami a turbulatorami zamontowanymi dalej od kadluba wynosi 0,0012, natomiast
uwzgledniajac przeciwny kierunek dzialania turbulizatora przy kadtubie, roznica miedzy lotkami
a turbulizatorem 1 wynosi 0,0015. Na katach ponizej 3° turbulizator 1 nie powoduje przechylenia.

0,006
0,005
—@— ptaska
0,004
—®— |otka20
- 0,003 —0— lotki_gdra/dot
Q
0,002 turbulizator 1

\. —@— turbulizator 2

—@— ruchomy turbulizator

0,001

wspot. momentu przechylajgcego

. 5 10 15 20

kat natarcia a, °
Rys. 15. Charakterystyki C;(«) dla kata §lizgu 0°
Rysunek 16 przedstawia charakterystyki dla kata §lizgu 15°. Zauwazalny jest tutaj spadek

efektywnosci dziatania lotek wzgledem $lizgu 0°. Polepsza sie natomiast efektywnos¢ zaburzaczy.
Turbulizator 1 dziala na calym zakresie katow natarcia.
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Rys. 16. Charakterystyki Cj(«) dla kata $lizgu 15°
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Rysunek 17 przedstawia charakterystyki dla kata §lizgu 25°. Najwiekszy przyrost wspot-
czynnika wzgledem konfiguracji ptaskiej zaobserwowaé mozna dla ruchomego turbulizatora. Dla
krytycznego kata natarcia przyrost ten wynosi 0,0015 i jest o 0,0006 wiekszy niz dla lotek. R6z-
nica wspolczynnikow pomiedzy konfiguracja ptaska a nieruchomym turbulizatorem 1 wynosi
0,0011. Na catym zakresie katow generatory wirow krawedziowych maja lepsza efektywnosé niz
konwencjonalne sterowanie.
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Rys. 17. Charakterystyki Cj(«) dla kata $lizgu 25°

Kolejne trzy wykresy (rys. 18-20) przedstawiaja poréwnanie charakterystyk C),(«). Pierwszy
z nich jest dla §lizgu réwnego 0°. Dla konfiguracji plaskiej wystepuja spore wspétezynniki od-
chylenia na lewe skrzydlo, turbulizator nieruchomy potozony dalej od kadtuba nie ma zadnego
wplywu na zmiany odchylenia. W zakresie katéw natarcia 0°-5° turbulizator ruchomy powodo-
wal efekt negatywnego odchylenia w strone przeciwna do przechylenia, efekt ten zaobserwowany
zostal réwniez w calym zakresie turbulatora 1. Spowodowane moglo to zostaé oporami wy-
wolywanymi przez elementy zaburzajace. Roznicowe wychylenie lotek powodowato odchylenie
w kierunku przechylenia.
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Rys. 18. Charakterystyki C), (o) dla kata $lizgu 0°
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Rys. 19. Charakterystyki C,,(«) dla kata $lizgu 10°

16 18 20

-0,01 —@— ptaska

—@— |otka 20

@ turbulizator 1

W02 = tiibulizator &

—@— ruchomy turbulizator

kat natarcia a, °
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Rys. 21. Charakterystyka C,(«) dla kata $lizgu 0°
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Dla slizgu 10° niezaobserwowany zostal negatywny efekt odchylenia wywolany przez zabu-
rzacz nieruchomy zlokalizowany blizej kadtuba. Zaréwno na rys. 19, jak i rys. 20 charakterystyki
z wykorzystaniem urzadzen sterujacych sa zbiezne z charakterystyka konfiguracji ptaskiej. Ozna-
cza to, ze elementy nie mialy wplywu na odchylenie modelu.

Na wykresie na rys. 21 przedstawiono charakterystyki C,(«). W zakresie katéw natarcia 0°-
5° sita no$na, z uzyciem turbulizatora, wzrosta w stosunku do konfiguracji ptaskiej. Sugerowac
to moze, iz tego typu zaburzacz przy wykorzystaniu go na obu skrzydtach jednocze$nie stuzyé
moze do polepszania charakterystyk modelu.

7. Podsumowanie

7 analizy wynikéw oraz przegladu literatuy mozna wyciagnaé¢ przedstawion ponizej wnioski.

e Dla badanego modelu oderwanie nastepuje na kacie natarcia 15°, a najwieksze wspotczyn-
niki momentéw wystepuja dla kata slizgu 25°.

e Dla malych katéow §lizgu generatory wirdw sa nieco mniej efektywne niz réznicowo wy-
chylone lotki, natomiast powyzej kata slizgu réwnego 15° zaburzacze przewyzszaja swoja
efektywnoscia konwencjonalne sterowanie. Oznacza to, ze sterowanie microsamolotem re-
alizowane moze by¢ za pomocg ukltadéow turbulizujacych o elementach typu makro.

e Najlepsze efekty osiagniete zostaly dla turbulizatoréw umieszczonych przy koncéwce skrzy-
dta, spowodowane zostalo to wiekszym ramieniem, na jakim oddziatywatl przyrost sity no-
$nej wytworzony przez zaburzacze. Roéznica wspolczynnikow momentéw przechylajacych
pomiedzy turbulatorem ruchomym a zaburzaczem z obydwiema powierzchniami wychylo-
nymi jednoczesnie jest na tyle niewielka, ze warto zastanowi¢ sie, czy poniesiony wydatek
energetyczny na wywotanie ruchéw oscylacyjnych generatora jest wspohmierny do osiaga-
nych efektéw.

e Mozna spodziewac sie, ze ruchome turbulizatory po obu stronach skrzydta polepsza cha-
rakterystyke C(«). Wymaga to jednak wykonania dodatkowych badan.

e Nalezy skrupulatnie okreslié¢ bilans energetyczny ukladu, w celu zapewnienia jego dziatania
podczas calego lotu. Jest to o tyle istotne, iz uklady takie charakteryzuja sie wiekszym
zapotrzebowaniem energetycznym od uktadéw konwencjonalnych.

Konkludujac powyzsza prace stanowiaca o zagadnieniu sterowania przepltywem, stwierdzié¢
mozna, ze problematyka sterowania oplywem obiektu jest jednym z wazniejszych celow po-
znawczych w obecnie prowadzonych pracach badawczych. Zainteresowanie mozliwoscig zmiany
charakterystyk obiektu za pomoca wplywania na warstwe przyscienna zwiazane jest gtoéwnie
z mozliwo$cig zmniejszenia oporu aerodynamicznego statku powietrznego, co powiazane jest
z ograniczeniem zuzycia paliwa i poprawg osiagéw. W pracy przedstawiono analize efektywnoéci
dziatania aktywnie sterowanych generatoréw wiréw krawedziowych w postaci powierzchni zabu-
dowanych na goérnej czesci ptata dla modelu o skrzydle prostokatnym. Z otrzymanych wynikdw
wyniklo, ze zastosowanie zaburzaczy przeplywu powoduje generowanie momentéw sterujacych
o wartosciach zblizonych do otrzymywanych podczas uzywania lotek. Istnieje wiec mozliwosé za-
stosowania tego typu uktadéw, w celu zastapienia konwencjonalnych systeméw sterowania. Wia-
ze sie to z wieloma pozytywnymi nastepstwami, m.in. zmniejszeniem statych czasowych uktadu
sterowania lotem, poprzez umiejscowienie elementow sterujacych w przedniej czedci profilu oraz
mozliwoscia aktywnej regulacji wytwarzanych momentéw. Przedstawione koncepcje wymagaja
jednak jeszcze wielu badan, aby udato si¢ optymalnie wykorzysta¢ zawarty w nich potencjal.

Na kierunek dalszych eksperymentéw warto byloby obra¢ temat wplywu polozenia bariery
mechanicznej wzgledem krawedzi natarcia oraz sprawdzié¢ zaleznos¢ pomiedzy wysokoscia, wysu-
nieciem barier a powstajacymi sitami aerodynamicznymi. Efektywnos¢ uktadow turbulizujacych
moze ulec zmianie takze dla réznych skoséw skrzydta.
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Lateral control of unmanned aerial vehicle using boundary layer disruptors

In the paper, the concept of lateral control of an unmanned aerial vehicle (UAV) using boundary

layer turbulizers was presented. A review of the current state of knowledge on the methods of generating

edge vortices was carried out and mechanical turbulators were developed for the rectangular wing’s UAV.

The results of experimental tests conducted in a water tunnel for models equipped with vortex generators

systems with active and passive elements were disscused. Possible further directions for the development

of research on unconventional methods of aircraft control are proposed.
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W artykule — przy zastosowaniu metody integracji baz danych — poddano analizie zdarzenia
lotnicze zgloszone do PKBWL w latach 2003-2015. Zastosowanie metody integracji baz da-
nych do analiz tego typu faktéw odznacza sie¢ nowoscia oraz efektywnoscia, pozwolito bowiem
na poréownywanie danych w szerokim zakresie. Im bardziej szczegolowe dane poddawano ana-
lizie, tym wiecej mozna byto wskazaé przyczyn zdarzen i ich powiazan z okolicznosciami ich
wystapienia. Na podstawie autorskiego wspdlczynnika ustalono, ze mozna okresli¢ zgtaszal-
nos¢ zdarzen, a takze, ze wzrost liczby wykonywanych lotow powodowal coraz wigksza liczbe
zdarzen, co wydaje si¢ zjawiskiem logicznym, ale zarazem nie powodowal on wzrostu liczby
ofiar Smiertelnych. Bardziej szczegdtowej analizie poddano zdarzenia z udzialem szybowcéw.
W tym obszarze udalo sie powiazaé przyczyny zdarzenia z charakterem oraz faza lotu. Po-
twierdzono, iz najwieksza ich liczba wystepuje w fazie ladowania i ma zwiazek z bledem
czlowieka.

1. Wprowadzenie

Kazdy srodek transportu stworzony przez czlowieka wiaze sie z ryzykiem wypadku. Lot-
nictwo od poczatki swojego istnienia nie bylo wyjatkiem. Natomiast to co je wyrodznialo, to
wysokie ryzyko $mierci lub obrazen w przypadku awarii lub katastrofy. Dlatego od samego po-
czatku osoby oraz instytucje zwigzane z lotnictwem za cel postawily sobie niezawodno$é¢ tego
sposobu komunikacji. Jednym z przyktadéw dazenia do doskonalosci jest bardzo wnikliwe ba-
danie kazdego incydentu, aby w pelni poznac jego przyczyny i w przysztodci staraé sie zapobiec
podobnym sytuacjom.

Aby zrozumieé wieksza liczbe danych, konieczne jest odpowiednie podejécie statystyczne.
W ponizszej pracy skupiono si¢ na zbadaniu przydatnodci takiego podejécia w zidentyfikowaniu
obszaréow najbardziej niebezpiecznych a takze w wyznaczeniu trendéw zmian na przestrzeni lat
2003-2015.

Jako podstawe analizy wykorzystano dane zdarzen zgtoszonych do Panstwowej Komisji Ba-
dan Wypadkéw Lotniczych (PKBWL). Dodatkowe informacje dotyczace liczby wydanych licencji
oraz liczby operacji lotniczych zostaly pozyskane ze strony Urzedu Lotnictwa Cywilnego (ULC).

Przed wykonaniem analiz konieczne bylo przygotowanie danych. Kluczowe dla tej analizy
parametry zostaly wystandaryzowane, a taczenie danych odbyto si¢ z wykorzystanie zaawanso-
wanych funkcji programu Microsoft Excel, co umozliwito intuicyjng wizualizacje wynikow analiz.

Na poczatku skupiono sie na ogélnej analizie zglaszalnosci zdarzen lotniczych. Poréwnano
zmiany liczby zgloszen w réznych segmentach lotnictwa ze wzrostami liczby uzytkownikow prze-
strzeni powietrznej. Nastepnie skoncentrowano sie na zdarzeniach lotnictwa General Aviation.
Gléwnym celem bylo przeanalizowanie zdarzen, ktérych uczestnicy odniesli rany lub poniesli
$mieré¢. W koncu dokonano szczegotowej interpretacji danych zawartych w raportach dotycza-
cych zdarzen z udziatem szybowcéow.

W pracy (na rysunkach i w tabelach) uzywane sa powszechnie przyjete skréty z jezyka
angielskiego: CA — Commercial Aviation, GA — General Aviation, M — Military.
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2. Statystyki ogblne

Przed szczegdtowa analiza poszczegdlnych czynnikéw wplywajacych na zdarzenia lotnicze
nalezy zwroci¢ uwage na prawie nieprzerwany wzrost liczby zgloszen zdarzen od poczatku roz-
patrywanego okresu. W porownaniu z rokiem 2003 liczba naplywajacych zgtoszen wzrosta 10-
krotnie. W zdecydowanej wickszosci wzrost dotyczy zgloszen z segmentu lotnictwa komercyjnego
— w ciggu 12 lat wzrost o ponad 4400%. Wzrost liczby zgloszen byl réwniez zauwazalny w wy-
padku General Aviation, jednak byl on zdecydowanie mniejszy — 206% w tym samym okresie
(rys. 1). Dokladne wartosci przedstawione zostaly w tabeli 1.
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Rys. 1. Liczba zdarzen w latach (rok 2016 — dane do wrzesnia)

Tabela 1. Liczba zdarzen w latach

‘Rok‘ CA ‘GA‘M‘Razem‘
2003 | 35 | 169 | — 204
2004 | 83 | 231 | 1 315
2005 | 135 | 178 | 2 315
2006 | 187 | 193 | 4 384
2007 | 336 | 199 | 11 546
2008 | 715 | 226 | 51 992
2009 | 766 | 299 | 26 | 1091
2010 | 1076 | 326 | 56 | 1458
2011 | 1138 | 397 | 68 | 1603
2012 | 1305 | 385 | 44 | 1734
2013 | 1552 | 384 | 49 | 1985
2014 | 1759 | 444 | 66 | 2269
2015 | 1984 | 614 | 89 | 2687
2016 | 1599 | 517 | 54 | 2170

Prezentujac dane podtug kryterium miesiaca ich zgloszenia zgodnie z miesiacem zgloszenia,
mozemy zauwazy¢, ze znacznie wiecej incydentéw przypada na miesiace letnie (rys. 2).

Ta tendencja jest szczegdlnie widoczna w wypadku operacji General Aviation (rys. 3a). Az
43% zdarzen zgloszonych w latach 2003-2016 mialo miejsce w III kwartale, co przypada na
wakacyjny szczyt sezonu. Niewiele mniej — 37% zgloszen dotyczyto kwartalu I1. Na kwartal T
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Rys. 2. Liczba zdarzen miesiecznie (rok 2016 — dane do wrzesnia)
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oraz IV przypada w sumie jedynie 20% zgloszen z tego segmentu, odpowiednio 7% oraz 13%.
W okresie jesienno-zimowym warunki pogodowe czesto uniemozliwiaja loty mniejszych samolo-
tow. Dodatkowo niskie temperatury powoduja, ze warunki o tej porze roku nie sg komfortowe
dla pilotéw rekreacyjnych (tabela 2).

Whplyw pory roku jest mniej zauwazalny w wypadku lotnictwa komercyjnego. Réwniez w 111
kwartale liczba zgloszen jest najwieksza z tego segmentu — 31%. Mozna to powiagzaé ze zwick-
szong liczba operacji czarterowych odbywajacych sie w tym czasie obok polaczen regularnych.

Warto zwrécié¢ réwniez uwage na dzien, w ktérym dochodzi do zgtaszanych zdarzen (rys. 3b).
Zdecydowana wiekszo$¢ zdarzen GA dotyczy dni wolnych od pracy — sobot oraz niedziel. Nato-
miast w wypadku lotnictwa komercyjnego w weekendy zauwazy¢ mozna spadek zdarzen, ktéry
mozna powiazaé¢ ze zmniejszona intensywnoscia operacji regularnych w te dni (tabela 3).
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Rys. 3. Liczba zdarzen: (a) w kwartalach, (b) w dniach tygodnia

Tabela 2. Liczba zdarzen w kwartatach

| Kwartal | CA | GA | M | %CA | %GA |
I 2603 | 342 | 108 | 21% ™%
11 3511 | 1706 | 181 | 28% | 3%

111 3908 | 1941 | 155 | 31% | 43%
v 2649 | 575 | 78 | 21% | 13%

Tabela 3. Liczba zdarzen w dniach tygodnia
‘ Dzien tyg. ‘ CA ‘ GA ‘ Suma ‘

Poniedziatek | 1868 | 406 | 2274
Wtorek 1874 | 475 | 2349
Sroda 1834 | 464 | 2298
Czwartek 1935 | 473 | 2408
Piatek 1984 | 577 | 2561
Sobota 1489 | 1148 | 2637
Niedziela 1687 | 1021 | 2708

Wzrostu zgloszen kazdego z poszczegdlnych segmentéw nie mozemy rozpatrywaé w oderwa-
niu od rosnacej intensywnosci uzycia przestrzeni powietrznej. Dla segmentu Genral Aviation
liczba, do ktérej mozemy sie odniedé, aby méc analizowaé ten parametr, jest liczba licencji PPL
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wydanych przez ULC, natomiast dla lotnictwa komercyjnego liczba wykonanych operacji w roku
kalendarzowym.

Korzystajac z dostepnych danych o liczbie waznych licencji (tabela 4), mozna zauwazy¢,
ze liczba licencji PPL w okresie od 2006 do 2019 wzrosta o 292%, natomiast liczba licencji
rekreacyjnych PPL oraz SPL tylko w okresie od 2013 do 2019 az o 123%. Z ponizszych danych
mozna wyciaggnaé wniosek, ze ruch rekreacyjny w polskiej przestrzeni powietrznej w 2019 roku
byt ponad dwukrotnie wigkszy niz 6 lat wczesniej (rys. 4).

Tabela 4. Liczba licencji — stan na 31 XII 2019

| Rok | ATPL | CPL | PPL | SPL | Razem |
2006 | 1121 | 1204 [ 1328 | 0 | 3653

2007 | 1380 | 1399 | 1703 0 4482
2008 | 1521 | 1683 | 2173 0 5377
2009 | 1075 | 1320 | 2254 0 4649
2010 | 951 1079 | 2063 0 4093
2011 977 1187 | 2553 0 4717
2012 995 1286 | 2951 0 5232

2013 | 997 1326 | 3208 | 569 6100
2014 | 1006 | 1375 | 3502 | 1553 | 7436
2015 | 1017 | 1438 | 3689 | 2468 | 8612
2016 | 1035 | 1508 | 3952 | 2657 | 9152
2017 | 1123 | 1663 | 4246 | 2845 | 9877
2018 | 1194 | 1805 | 4853 | 3051 | 10903
2019 | 1279 | 1958 | 5207 | 3220 | 11664
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Rys. 4. Liczba waznych licencji — stan na 31 XII 2019

W wypadku lotnictwa komercyjnego rowniez zauwazalny jest staly wzrost wykorzystania
przestrzeni powietrznej (tabela 5). Liczba operacji lotniczych od 2003 do 2015 wzrosta o 37%,
a od 2015 do 2019 ten wzrost wynidst az 41% (rys. 5). Wskazuje to na wysoka dynamike rozwoju
tego sektora w tym okresie
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Tabela 5. Liczba komercyjnych operacji lotniczych

‘ Rok ‘ Liczba operacji

2003 178 036
2004 179667
2005 204111
2006 236 746
2007 246 759
2008 257715
2009 237 858
2010 240691
2011 246679
2012 276 696
2013 263073
2014 268924
2015 283924
2016 309 663
2017 341199
2018 381 547
2019 400 213
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Rys. 5. Liczba komercyjnych operacji lotniczych

Aby ocenié, czy proporcjonalnie wiecej zdarzen jest zgtaszanych, nalezy wprowadzi¢ wskaznik
zglaszalnodci. Dla GA jest to liczba zgloszen podzielona przez liczbe licencji PPL z poprzedniego
roku (poniewaz liczba oddaje stan na koniec roku). Aby analiza byla wiarygodna, z liczby zdarzen
wylaczono tylko te, ktore dotyczyly samolotéw (tabela 6).

Korzystajac z powyzszych danych, mozna zauwazy¢, ze liczba licencji od roku 2006 do 2014
wzrosta 0 178%. W tym samym czasie od 2007 do 2015 roku liczba zgloszonych zdarzen wzrosta
0 228%. Oznacza to, ze liczba zgloszen na licencje PPL wzrosla pod koniec tego okresu do 0,1396
w poréwnaniu do 0,1122 na jego poczatku (wzrost o 24%) (tabela 7). Pozwala to wywnioskowaé,
ze wzrost liczby zgloszen powodowany jest gtéwnie wzrostem liczby uzytkownikéw przestrzeni
powietrznej, a w mniejszym stopniu wzrostem zglaszalnosci zdarzen.
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Tabela 6. Liczba zgloszen zdarzeh GA — tylko samoloty
‘ Rok ‘ Liczba zgloszen ‘
2003 153
2004 183
2005 136
2006 141
2007 149
2008 148
2009 217
2010 255
2011 281
2012 271
2013 283
2014 343
2015 489
2016 426
Tabela 7. Wskaznik liczby zgloszen zdarzen samolotéw GA na licencje PPL
‘ Rok ‘ Zgtoszenia na licencje PPL ‘
2007 0,1122
2008 0,0869
2009 0,0999
2010 0,1131
2011 0,1362
2012 0,1061
2013 0,0959
2014 0,1069
2015 0,1396
Tabela 8. Wskaznik zgloszenn CA na operacje
‘ Rok ‘ Zgloszenia na operacje ‘
2003 0,000197
2004 0,000462
2005 0,000661
2006 0,000790
2007 0,001362
2008 0,002774
2009 0,003220
2010 0,004470
2011 0,004613
2012 0,004716
2013 0,005900
2014 0,006541
2015 0,006988
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W wypadku zdarzen zwiazanych z lotnictwem komercyjnym mozna stwierdzié¢, ze gléwna
przyczyna wzrostu jest wzrost zglaszalnosci (tabela 8). Od 2003 do 2015 roku liczba operacji
wzrosta 0 59%. W tym samym czasie liczba zgloszen dotyczacych CA wzrosta ponad 56-krotnie.
Powoduje to, ze wskaznik zgloszen na operacje wzrdst z 0,000197, az do 0,006988, tj. ponad
35-krotnie (rys. 6).
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Rys. 6. Zmiana wskaznikow zglaszalnosci w czasie

3. Statystyki zdarzen — Generar Aviation

Pomimo ze zgloszenia lotnictwa komercyjnego stanowia zdecydowang wickszo$¢ napltywaja-
cych zgloszen, to jednak — jak wynika z ponizszych statystyk — za wickszos¢ zdarzen z udziatem
os6b poszkodowanych odpowiada segment GA (rys. 7, tabela 9).

(@ 150 ®) 159
100 100
80 80
60 60
40 40
) | | ‘ || 20| |

O-I _II IIII I- _|I 0 = = __-llllll

N S N O N0 OO d NN < 1N O N S N O ™0 OO I NN < 1 W

O O 0O 0 00O HA oA oA A o oA o O 0O 0O 0 000 o o A A o o o

S 0066 60660000 0 6 oo sl =-R=-E=-R- - - E= == <=

AN &N AN AN AN AN NN AN AN AN AN NN AN &N AN AN AN AN AN ANAN AN NN NN

B CA Ofiary ® GA Ofiary B CARanni ™ GA Ranni

Rys. 7. Liczba: (a) ofiar $miertelnych, (b) os6b rannych (rok 2016 — dane do wrzesnia)

W przypadku lotnictwa GA w wiekszosci zdarzen, ktérych skutkiem jest Smier¢ lub rany
poszkodowanych, statkiem powietrznym jest samolot (rys. 8). Udzial tego rodzaju maszyn to
az 83% wszystkich zdarzen. Mozemy réwniez zauwazy¢ staly wzrost liczby zdarzen z osobami
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Tabela 9. Zestawienie oséb poszkodowanych (rok 2016 — dane do wrzesnia)

Rok CA GA Razem
Ofiary | Ranni | Ofiary | Ranni | Ofiary | Ranni

2003 2 0 13 27 15 27
2004 0 0 21 50 21 50
2005 1 1 11 30 12 31
2006 0 0 19 48 19 48
2007 0 1 22 48 22 49
2008 19 0 6 34 25 34
2009 2 1 18 53 20 54
2010 0 1 15 32 15 33
2011 0 2 41 46 41 48
2012 0 4 17 54 17 58
2013 2 7 22 69 24 76
2014 0 3 27 71 27 74
2015 1 6 17 99 18 105
2016 0 3 12 64 12 67

Inne; 2% Paralotnia; 2%

Spadochron; 8%

Samolot; 83%

Rys. 8. Udzial procentowy statkéw powietrznych — zdarzenia GA z poszkodowanymi

poszkodowanymi oraz oséb rannych (rys. 9), jednak liczba ofiar $miertelnych oscyluje wokét
stalej wartosci. Oznacza to, ze pomimo wiekszej liczby wydanych licencji oraz wiekszej liczby
zdarzen z osobami poszkodowanymi, wypadki te sa mniej tragiczne w skutkach. Wzrost liczby
0s6b rannych wskazuje, ze bardziej prawdopodobne podczas wypadku w czasie lotu GA staje
si¢ odniesienie obrazen niz sSmierc.

Mozna stwierdzié, ze samoloty uzytkowane podczas lotéw GA staja sie coraz bezpieczniejsze
— podczas wypadkéw przezywalnosé jest wigksza.

Po analizie 132 zdarzen GA z poszkodowanymi, dla ktérych wprowadzone zostaly komentarze
widaé, ze do wiekszosci wypadkéw dochodzi podczas ladowan, tak rutynowych, jak i awaryjnych
(rys. 10a). Co jest warte uwagi, drugim najczesciej wystepujacym komentarzem jest utrata no-
szenia, ktora wynika z przekroczenia krytycznego kata natarcia. Analizujac komentarze, mozna
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Rys. 9. Liczba zdarzen samolotéw GA z poszkodowanymi (rok 2016 — dane do wrzesnia)
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Rys. 10. Adnotacje z bazy

rowniez podzieli¢ zdarzenia na te spowodowane poprzez btad pilota, awarie oraz warunki po-
godowe. Z tych statystyk wyraznie widaé, ze wiekszos¢ zdarzen spowodowana jest przez blad
dowddcy statku powietrznego (rys. 10b).

Zgodnie z powyzszymi danymi mozna stwierdzi¢, ze dominujaca przyczyna zdarzen samolo-
tow GA jest btad pilota. Warty uwagi jest takze ciagly wzrost udziatu procentowego tej przy-
czyny, przez co awaryjnos¢ maszyn jest coraz mniej prawdopodobna przyczyna zdarzenia.

4. Wypadki szybowcowe

Ogodlne statystyki wypadkéw szybowcowych w wiekszoséci odpowiadaja catosci lotnictwa GA.
Wigkszo$¢ wypadkéw ma miejsce w drugim oraz trzecim kwartale podczas weekendéw (rys. 11),
a wiekszo$¢ incydentéw spowodowana jest przez blad pilota (rys. 12). Warto natomiast zwrécié
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uwage, na to, ze liczba wypadkéw rocznie oscyluje wokot zblizonych wartosci, mimo ciagtego
wzrostu liczby pilotéw (rys. 13).
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Rys. 11. Liczba wypadkéw szybowcowych: (a) w kwartale, (b) w dniach tygodnia
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Rys. 13. Liczba wypadkéw szybowcowych w latach (rok 2016 — dane do wrzesnia)
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Doktadnie przeanalizowano 32 zdarzenia lotnicze dotyczace szybowcéw, co do ktérych rapor-
ty byly dostepne. Z przedstawionych ponizej statystyk wynika, ze wiekszo$é¢ wypadkdéw szybow-
cowych zachodzi podczas lotéw szkoleniowych lub laszujacych (treningowych). Czesto piloci sa
pierwszy raz stawiani wobec nowej sytuacji, wykonujac pierwszy lot nowa maszyna, albo pierwsze
ladowanie w terenie przygodnym, popelniajac przy tym bledy prowadzace do wypadku.

Etapem lotu zwigzanym z podwyzszonym ryzykiem jest ladowanie w terenie przygodnym.
Prawie polowa z analizowanych raportow opisywala zdarzenia zaistniate wlasnie w tej fazie
lotu. Ladowanie w terenie nieprzystosowanym do operacji niesie ze sobg wiele zagrozen zwia-
zanych z uksztaltowaniem terenu, roslinnoscia oraz ewentualnymi przeszkodami. Kluczowe dla
bezpiecznego przeprowadzenia tego manewru jest wybér bezpiecznego miejsca z odpowiednim
wyprzedzeniem, a potem przeprowadzenie manewru. Poniewaz nie jest to standardowa sytuacja,
mozna zauwazy¢, ze szczegdlnie piloci szkolacy sie popetniaja bledy w tej fazie lotu. Warto row-
niez zwroci¢ uwage,o ze nie na wszystkie zdarzenia piloci mieli wplyw. Zdarzaja sie sytuacje,
kiedy podczas ladowania w terenie przygodnym uksztattowanie terenu kryje niebezpieczenstwa
niemozliwe do zauwazenia z powietrza.

W wypadku lotnictwa szybowcowego zauwazy¢ nalezy, ze za znaczny odsetek analizowanych
zdarzen odpowiadaja piloci. Az 27 z 32 (85%) zdarzen bylo spowodowane bledem pilota. 22 z 27
(81%) wypadkéw wydarzylto sie podczas lotéw szkoleniowych lub laszujacych, wiekszo$¢ z tych
zdarzen (17) miala miejsce podczas ladowania (rys. 14). Z analizowanych materialéw wynika, ze
tylko po 1 wypadku przypisano go wadzie materialowej oraz wadliwie wykonanej naprawie.
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Rys. 14. Etap lotu zdarzenia z podzialem na kategorie lotu

7 ponizszych danych mozna takze wywnioskowaé, ze krytycznymi momentami lotu szybow-
cowego jest start oraz ladowanie. Tylko 1 z 32 wypadkdéw zostal przypisany do fazy przelotu
(rys. 151 16).

Wigkszosé analizowanych incydentéw powodowala lekkie (tj. rozklejenia materialéw, drob-
ne pekniecia, wgniecenia) lub powazne uszkodzenia szybowcéw (oderwanie elementéw od kon-
strukcji). Wedlug analizowanych danych calkowite zniszczenie konstrukeji szybowca lub brak
uszkodzen sa malo prawdopodobne (rys. 17).

Na rys. 18 pokazano liczbe poszkodowanych w wypadkach szybowcowych. Ze wzgledu na
mala liczbe raportéw dotyczacych zdarzen, w ktérych osoby z zalogi odniosty obrazenia lub
poniosty Smieré, nie udato sie oceni¢ wpltywu poszczegdlnych analizowanych czynnikéw na szanse
przezycia.
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Rys. 18. Liczba poszkodowanych w wypadkach szybowcowych (rok 2016 — dane do wrzesnia)

5. Whnioski

Dzigki powyzszemu przedstawieniu danych zawartych w bazach oraz raportach PKBWL
mozna sfomutowaé spostrzezenia niemozliwe do zauwazenia bez odpowiedniej analizy. Kazda
z trzech czeSci powyzszej analizy pozwala skupi¢ sie na innym segmencie lotnictwa.

7 zaprezentowanych statystyk wynika — po pierwsze — ze wciaz istnieje potencjal na zwieksze-
nie zglaszalnosci zdarzen dotyczacych lotnictwa GA. Na przestrzeni analizowanych 12 lat wzrost
liczby zgloszen jest zblizony do wzrostu liczby wydanych licencji, co pozwala wnioskowaé, ze
uzytkownicy statkéw powietrznych nie zglaszaja wickszej czesci zdarzen, a ta liczba rosnie wraz
z postepujaca popularyzacja lotnictwa rekreacyjnego i coraz wieksza liczba pilotow.

Po drugie — optymistycznym wnioskiem ptynacym z analizy jest podwyzszenie przezywalnosci
wypadkéw samolotéw GA. W przedstawionym okresie wyrazny jest wzrost zdarzen, w ktérym
biora udzial osoby poszkodowane. Jednak mimo to liczba ofiar $miertelnych tych wypadkdw
oscyluje wokotl statej wartosci. W tym samym czasie liczba oséb rannych w analizowanych zda-
rzeniach roénie okoto 3-krotnie, potwierdzajac tym samym wigksza liczbe oséb wykonujacych
loty. Taka zmiane mozna powiaza¢ ze stosowaniem coraz bardziej zaawansowanych rozwiazan
konstrukcyjnych w nowych maszynach, ktére zwiekszaja szanse przezycia w razie wypadku.

Po trzecie — analiza wypadkow szybowcowych dostarcza cennych informacji o tym, kiedy
najczesciej dochodzi do wypadkow. Statystyki wskazuja na ladowania podczas lotéw szkolenio-
wych jako na najbardziej prawdopodobne warunki zdarzenia lotniczego. Wazne jest réwniez
spostrzezenie, ze wigkszo$¢ wypadkdéw zachodzi podczas ladowania w terenie przygodnym. Po-
wstaje pytanie, czy nie nalezaloby wiecej uwagi skupi¢ na tym manewrze podczas szkolenia,
aby pierwsze samodzielne ladowanie poza lotniskiem nie bylo dla pilota pierwszym praktycznym
podejsciem do tego manewru.

Zaprezentowana powyzej metoda wykazuje dalszy potencjal badawczy. Dzigki poszerzeniu
skali, poszerzenia tematyki oraz zwiekszenia szczegdltowosci badan mozna tworzy¢ bardziej za-
awansowane wskazniki oraz prébowac szukaé¢ powigzan miedzy réznymi czynnikami, co nie bylo
mozliwe do wykonania na analizowanej tu probie. Zidentyfikowanie obszaréw, ktére statystycznie
okazg sie najbardziej niebezpieczne moze pomoc zrozumieé ksztaltujace sie trendy oraz sprébo-
waé¢ wyeliminowaé przyczyny najczestszych przyczyn zdarzen. Zastosowanie tej metody wydaje
sie szczegdlnie produktywne dla segmentu GA, poniewaz tam dochodzi do najwiekszej liczby zda-
rzen z najwieksza liczba poszkodowanych. Powiazanie réznych czynnikéw moze wskazaé¢ pewne
wspolne przyczyny, ktére nie moga by¢ zidentyfikowane przy indywidualnym badaniu kazdego
zdarzenia.
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Analysis of trends of airplane situations by a database integration method

Using a database integration method, incidents reported to National Commission for the Investigation
of Aircraft Accidents between 2003 and 2015 were analysed. The mentioned method is characterised by
its novelty, and however, it is not widely used, it is very effective and it allows one to combine and
compare a wide range of data. The more detailed data were analysed, the more causes could be linked
with circumstances of incidents. It was determined that it was possible to assess incident notification
factor by making use of the original coefficient. What is more, it was confirmed that with an increased
number of flights, the amount of notified incidents increased as well, what seems natural. However, at the
same time, the number of fatalities remained about constant. Last but not least, incidents with gliders
were meticulously analysed. It was possible to combine causes of accidents with the purpose and phase
of flight. It was confirmed that the majority of incidents occurred during landing and it was related to
human error.
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Praca stanowi kolejny etap rozwoju koncepcji lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia nie-
wielkich satelitow na niska orbite okoloziemska przy wykorzystaniu samolotéw MiG-29 oraz
Su-22. W ramach tego etapu podjeto si¢ zadania analizy mozliwosci zwigkszenia udzwi-
gu uzytecznego tych samolotow. Stwierdzono, ze cel ten mozna zrealizowaé, zmniejszajac
mase wlasng samolotu poprzez usuniecie elementow jego wyposazenia bojowego. Stad tez
przeprowadzono analize mozliwoéci usuniecia elementéw systemu sterowania bronig oraz
wspoOlpracujacych z nim urzadzen wykonawczych. Wykorzystujac dokumentacje techniczna
rozwazanych samolotow, dokonano szczegbtowej analizy ww. systeméw uzbrojenia w aspek-
cie ich demontazu, a wyniki prac zebrano w tabelach. W ramach pracy dokonano obliczen
wywazenia samolotu MiG-29 po usunieciu wybranych elementéw. Do tego celu wykorzysta-
no model masowy CAD samolotu opracowany w systemie NX. Obliczono, iz po demontazu
zaproponowanej czesci wyposazenia bojowego samolotu MiG-29 érodek masy calego obiektu
misyjnego wedruje do 28% $redniej cieciwy aerodynamicznej, co miesci sie w dozwolonym
przedziale (23,7%-30,5% MAC). W przypadku Su-22 stwierdzono, iz ponad 80% masy urza-
dzen wytypowanych do usuniecia lezy w poblizu $rodka masy samolotu, przez co ich usuniecie
nie wplynie znaczaco na wywazenie samolotu.

Stowa kluczowe: samolot bojowy, uzbrojenie, analiza masowa, wywazenie samolotu

1. Wprowadzenie

Pierwsze przedsiewziecia majace na celu umieszczenie na orbicie okotoziemskiej obiektu z wy-
korzystaniem rakiety odpalanej z samolotu byty realizowane przez Marynarke Wojenna USA juz
pod koniec lat 50. XX wieku [1]-[3]. Najistotniejsze zalety uzytkowania lotniczo-rakietowych sys-
teméw wynoszenia zwigzane sg ze zredukowaniem przyrostu predkosci rakiety wymaganego do
wyniesienia obiektu na orbite oraz brakiem koniecznosci wznoszenia sie rakiety przez najgestsza
czesé atmosfery z uzyciem wlasnego napedu, co sprawia, ze masa niezbednego paliwa rakiety
jest mniejsza. Stad tez na przestrzeni minionych dziesiecioleci mozna byto zaobserwowaé proby
rozwoju kolejnych tego typu rozwiazan [1]-[10].

Opracowana w 2016 r. przez zesp6t naukowy Wydziatu Mechatroniki i Lotnictwa Wojskowej
Akademii Technicznej w Warszawie koncepcja lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia niewiel-
kich satelitow na niska orbite okotoziemska bazuje na mozliwosci wykorzystania eksploatowanych
w Polsce samolotéw MiG-29 oraz Su-22 M4 [11]-[14]. Wstepne analizy wykazaly, iz samoloty te
posiadaja wymagane osiagi, aby mozna je przystosowaé do zadan platformy do wynoszenia ra-
kiet kosmicznych. Obliczenia numeryczne i symulacje wskazuja, iz wplyw rakiety kosmicznej
na charakterystyki aerodynamiczne, osiagi oraz stateczno$¢ podtuzna nosicieli (ww. samolotéw)
jest nieznaczny [12]-[14].

Nalezy jednak dokona¢ analizy wyposazenia ww. statkow powietrznych pod katem mozliwosci
demontazu elementéw, ktoére sa zbedne z punktu widzenia celu misji, np. elementéw uzbrojenia
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samolotu. Szacuje sie, ze usuniecie elementéw systemu sterowania bronia oraz wspdlpracujacych
z nim urzadzen wykonawczych pozwolitoby zwickszyé¢ udzwig uzyteczny nosicieli.

2. Analiza samolotu MiG-29 pod katem zwiekszenia udzwigu uzytecznego
Badanie mozliwos$ci zmniejszenia masy startowej samolotu MiG-29, a przez to zwigksze-

nia jego udzwigu uzytecznego, wykonano przy podanych ponizej podstawowych charakterystyk
geometryczno-masowych [15].

Dlugosé:
calkowita 17320 mm
bez wysiegnika OCP 16280 mm
kadtuba 14875 mm
Rozpietosé:
skrzydet 11360 mm
usterzenia poziomego 7780 mm
Rozstaw usterzenia pionowego 3380 mm
Cieciwa ptata:
srodkowa 5400 mm
przykadtubowa 4122 mm
koncowa 1300 mm
grednia cieciwa aerodynamiczna (C) 3768 mm
Wysokosé 4730 mm
Baza podwozia 3645 mm
Rozstaw podwozia 3090 mm
Masa (przy zal. gestosci paliwa 0,80kg/dm3):
wlasna 10900 kg
samolotu z paliwem w zbiornikach integralnych 14340 kg
startowa (wariant mysliwski) 15240 kg
startowa maksymalna 18500 kg

Jak juz wspomniano, najwigksze mozliwosci w zakresie zmniejszenia masy wtasnej samolotu
nalezy upatrywa¢ w usunieciu elementow jego wyposazenia bojowego. Samolot MiG-29 jest
samolotem my$liwskim, ktérego uzbrojenie stanowi zainstalowane na state dziatko GSz-301 oraz
uzbrojenie podwieszane na sze$ciu wezlach podskrzydlowych (rys. 1).

Podana powyzej w zestawieniu masa witasna samolotu jest wyliczona dla tzw. ,konfiguracji
gladkiej”, czyli bez zewnetrznych elementéw stanowisk broni, tj. belek bombardierskich i wy-
rzutni rakiet. Mozna jednak dodatkowo usuna¢ elementy montazowe belek i wyrzutni, ktére
znajduja sie czedciowo wewnatrz skrzydel samolotu. Z pewnoscia nalezy wzia¢ pod uwage de-
montaz nie tylko samego dziatka lotniczego, ale réwniez wszystkich elementéw stanowiska broni
strzeleckiej zawierajacego magazyn amunicji, trakty zasilania amunicja, odprowadzania ogniw
i tusek itd.

Znaczace mozliwosci zmniejszenia masy wlasnej samolotu mozna réwniez upatrywaé¢ w wy-
montowaniu elementéw systemu sterowania bronig, ktére znajduja sie w lukach samolotu i nie
sg przydatne w realizacji misji MiGa-29 jako nosiciela rakiety kosmicznej. W celu sprawdze-
nia istniejacych mozliwoséci w tym zakresie dokonano analizy schematu funkcjonalnego systemu
sterowania uzbrojeniem samolotu MiG-29. W wyniku prac wydzielone zostalty dwa podstawo-
we podsystemy systemu sterowania uzbrojeniem SSU: radiolokacyjny system celowniczy REPK
i optyczno-elektroniczny system nawigacyjno-celowniczy OEPrNK. Zarowno radiolokacyjny sys-
tem celowniczy, jak i optyczno-elektroniczny system nawigacyjno-celowniczy sa silnie zintegro-
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Rys. 1. Stanowiska broni pokladowej samolotu MiG-29 [16]

wane, a koniecznosé¢ realizacji zadan nawigacyjnych i potrzeba zachowania integralnosci systemu

wyklucza mozliwosé demontazu kluczowych elementéw tych systemoéw. Inna sytuacja natomiast

ma miejsce w przypadku systemu sterowania bronia SSB (SUO), ktérego rola sprowadza sie do

zarzadzania stanowiskami broni. Demontaz stanowisk broni poktadowej powoduje brak koniecz-

nosci posiadania aparatury sterujacej ich dziataniem, ponadto system sterowania bronia nie jest

zrodtem sygnatéw i informacji koniecznych do wykonywania zadan w zakresie ,nawigacja”, przez

co jego usuniecie nie powinno wplynaé negatywnie na realizacje zadan pilotazowo-nawigacyjnych.
Przeprowadzona analiza wyposazenia samolotu MiG-29 pod katem mozliwosci demontazu

elementéw, ktore nie beda mialy istotnego wplywu na funkcjonowanie systemu pilotazowo-

nawigacyjnego oraz systemu sterowania lotem statku powietrznego, wykazata mozliwos¢ usu-

niecia nastepujacych grup wyposazenia:

elementy weztéw podwieszen,

elementy systemu uzbrojenia strzeleckiego,

elementy systemu zaklécen pasywnych,

urzadzenia elektroniczne (bloki) systemu sterowania bronia,

urzadzenia fotokontrolne.

Wykorzystujac dokumentacje techniczna samolotu, dokonano szczegdtowej analizy ww. syste-
moéw uzbrojenia w aspekcie ich demontazu, a wyniki prac zebrano w tabeli 1.

Jak pokazano w tabeli 1, taczna masa urzadzen, ktére mozna zdemontowaé bez znaczacego
wplywu na dziatanie awioniki samolotu MiG-29 w zakresie wykonywania zadan nosiciela, wynosi
259 kg. Zmniejszenie masy samolotu o te wartos¢ w tzw. konfiguracji gltadkiej bez podwieszen
z pilotem oraz zatankowanymi zbiornikami paliwa wewnatrz kadtuba i w skrzydtach z pewnoscia
zwiekszy udzwig uzyteczny tego samolotu i nie wymaga skomplikowanych zabiegéw zwiazanych
z przebudowa systemow samolotu oraz nie wplynie na bezpieczenstwo lotu.

Konieczne staje sie jednak dokonanie obliczen wywazenia samolotu po usunieciu elementéw
wymienionych w tabeli 1. Do tego celu zostal wykorzystany model masowy samolotu MiG-29
opracowany w pracy [17], ktéry umozliwia:

e okreslenie przemieszczania $rodka masy obiektu samolotu i jego wplywu na zréwnowazenie

masowo-aerodynamiczne samolotu w locie;
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Tabela 1. Spis urzadzen systemu uzbrojenia wytypowanych do demontazu wraz z podaniem
ich masy oraz wspolrzednych srodka masy (wzgledem ukladu wspoélrzednych na rys. 3) [17]

Nt | Nagzwa elementi Wspodlrzedne srodka | Masa
Weztly podwieszen
1 | Przedni wezel wew. L — 1pp (1L) (9265, —2344,74) 5
2 | Przedni wezel wew. P — 2pp (1P) (9265, 2344, 74) 5
3 | Sredni wezel wew. L — 1pp (2L) (10285, —2344, 31) 2.5
4 | Sredni wezel wew. P — 2pp (2P) (10285, 2344, 31) 2.5
5 | Tylny wezel wew. L — 1pp (3L) (10742, —2344, 20) 2
6 | Tylny wezel wew. P — 2pp (3P) (10742, 2344, 20) 2
7 | Przedni wezel $rod. L — 3pp (4L) (9828, —3104, 60) 5
8 | Przedni wezel srod. P — 4pp (4P) (9828, 3104, 60) 5
9 | Tylny wezet $rod. L — 3pp (5L) (10817, —3104, 26) 5
10 | Tylny wezet srod. P — 4pp (5P) (10817, 3104, 26) 5
11 | Przedni wezel zew. L — 5pp (6L) (10458, —3954, 40) 5
12 | Przedni wezel zew. P — 6pp (6P) (10458, 3954, 40) 5
13 | Tylny wezel zew. L — 5pp (7L) (11442, —3954,15) 5
14 | Tylny wezel zew. P — 6pp (7P) (11442,3954,15) 5
Uzbrojenie strzeleckie
15 | Dziatko GSz-301 (4825, —500, 50) 50,9
16 | Dodatkowy wezel mocowania 2,5
17 | Rekaw odprowadzania ogniw 1,5
18 | Glowica rekawa zasilania 3
19 | Przedni wezel mocowania (5570, —400, 100) 5,8
20 | Tylny wezet z rekawem odprowadzania tusek 6
21 | Rekaw zasilania 6
22 | Zespol odbiorezy rekawa zasilania 6
23 | Skrzynka amunicyjna (4890, 0, 15) 58,2
24 | Wentylacja dziatka (5400, —400, 100) 1
Urzadzenie zaklécen pasywnych
. L. 9435; —1684; 2875
25 | Blok tadunkoéw zaktocajacych ((9435; 1684: 287,5)) 22
9065, —1685, 289
26 | Przyrzad PUS ((9065, 1685, 289)) 1,3
27 | Pulpit przygotowania danych PPD-SP (8030, —795,172) 0,7
System sterowania bronig SUO-29M1
28 | Blok sterowania BSF 6
29 | Blok sterowania BUR 1 7
30 | Blok sterowania BUR 2 (7020, 0, 547) 7
31 | Rama BM 6
32 | Blok sterowania dziatkiem BAP 2,5
Urzadzenie fotokontrolne
33 | Fotokamera FKP-JeU
34 | Blok BU-FKP-JeU (4890,0,315) 7.2
Laczna masa urzadzen do demontazu: | 259 kg
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e okreslenie zmiany rozkladu obcigzen masowych, a w efekcie wypadkowych obciazen bieza-
cych na poszczegdlne komponenty ptatowca;

e okreslenie wplywu wspomnianych zmian na masowe momenty bezwladnosci, ktére maja
wplyw na dynamike samolotu w locie.

Opracowany w ramach pracy [17] model masowy samolotu uwzglednia zaréwno elemen-
ty struktury, napedu, jak réwniez awioniki i wyposazenia samolotu MiG-29. Dokonujac roz-
mieszczenia w powstalym modelu mas urzadzen radioelektronicznych, systeméw mechaniczno-
energetycznych, elementow sktadowych instalacji, wyposazenia wewnetrznego, skorzystano z ta-
belarycznego spisu tych urzadzen [17], z uwzglednieniem wspélrzednych definiujacych polozenie
$rodkéw mas komponentéw. Masy skupione w modelu CAD zostaly wprowadzone w postaci
kul o odpowiednich masach (rys. 2). Podane wspélrzedne zdefiniowane sa w ukladzie, ktérego
poczatek okreslono u nasady rurki Pitota, tak jak pokazano na rys. 3.

ZC
YC XC

U

Rys. 2. Widok modelu masowego samolotu MiG-29 z ukrytymi elementami pokrycia i widocznymi
kulami zapewniajacymi rozklad mas elementéw wyposazenia statku powietrznego [17]

W wyniku ostatecznej walidacji modelu masowego uzyskano mase i potozenie srodka masy
samolotu, ktéra podano w tabeli 2.

Tabela 2. Ostateczna masa samolotu i wspolrzedne $rodka masy przyjete do analizy [17]

Masa wlasna |[kg] 10814
Wspélrzedna X érodka masy [mm] | 9393
Wspélrzedna YV $rodka masy [mm] | —3,8
Wspélrzedna Z srodka masy [mm)] 185

Wywazenie samolotu MiG-29 zbadano w dwéch konfiguracjach: wariant gotowoéci do lotu, tj.
pilot w kabinie oraz pelne zbiorniki paliwa (bez uwzglednienia podwieszenia rakiety kosmicznej),
a takze wariant po demontazu wybranych zespoléw —samolot z pilotem i paliwem, ze zmniejszona
masg wyposazenia.

Potozenie srodka masy samolotu okreslono w odniesieniu do $redniej cieciwy aerodynamicz-
nej (ang. Mean Aerodynamic Chord — MAC, pol. — SCA) [18]. Wyznaczono ja uproszczona
metoda wykreslng przedstawiong na rys. 4. Nastepnie, wykorzystujac model samolotu MiG-29
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Rys. 3. Lokalizacja poczatku uktadu wspotrzednych, wedtug ktorego definiowano potozenie
poszczegdlnych elementéw wyposazenia samolotu MiG-29 [17]

w systemie Siemens NX, okreslono wspétrzedne X poczatku sredniej cieciwy aerodynamicznej
(ang. Leading Edge Mean Aerodynamic Chord — LEMAC) oraz jej konca (ang. Trailing Edge
Mean Aerodynamic Chord — TEMAC) [5]. Uzyskane wartosci geometryczne $redniej cieciwy
aerodynamicznej przedstawiono w tabeli 3.
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Rys. 4. Wyznaczanie $redniej cieciwy aerodynamicznej (MAC) skrzydla samolotu MiG-29 metoda
graficzng [17]

Tabela 3. Wspélrzedne X poczatku i konca $redniej cieciwy aerodynamicznej MAC [17]

Wspélrzedna X poczatku MAC [mm] | 8380
Wspélrzedna X konca MAC [mm] 12148
Dhtugosé MCA [mm)] 3768
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Jak juz wspomniano, przygotowano modele masowe w dwdoch konfiguracjach:

1) samolot gotowy do startu (paliwo w zbiornikach integralnych, pilot w kabinie),
2) samolot w wariancie po demontazu wybranych zespoléw — samolot z pilotem i paliwem ze
zmniejszona masg wyposazenia.

Samolot MiG-29 posiada cztery zbiorniki integralne kadtubowe i po jednym zbiorniku inte-
gralnym w kazdym ze skrzydel; tacznie miesci w nich 4160 litréw paliwa [19]. W modelu samolotu
w systemie NX utworzono punkty o wspolrzednych odpowiadajacych $rodkom mas odpowied-
nich objetosci paliwa. W punktach tych wygenerowano kule o odpowiedniej objetosci i gestosci,
ktore staty sie odpowiednikami masy paliwa mieszczacej sie w kazdym zbiorniku. Doktadny spis
mas paliwa zostal przedstawiony w tabeli 4.

Tabela 4. Lista zbiornikow paliwa samolotu MiG-29 wraz z ich objetoSciami, masami paliwa
uwzglednionego w analizie oraz ze wspoélrzednymi $rodkéw mas poszczegdlnych objetosci paliwa
(mase paliwa obliczono, zakladajac jego gestosé p = 800kg/m?) [19]

Zhiornik Masa Wspéeran'a X srodka
[kg] masy paliwa [mm]
Wewnetrzny nr 1 (6401) 512 7946
Wewnetrzny nr 2 (8751) 700 8750
Wewnetrzny nr 3 (17201) | 1376 9970
Wewnetrzny nr 3a (2851) | 228 11400
Skrzydlowy (2 x 3201) 512 10190

Mase pilota ustalono na 90 kg, a jego $rodek masy ulokowano w przestrzeni fotela katapulto-
wego. Tak przygotowany model w systemie Siemens NX postuzyt do zbadania polozenia srodka
masy samolotu przy wybranych konfiguracjach masowych.

Lokalizacje srodka masy wyrazona procentem Sredniej cieciwy aerodynamicznej M AC' osza-
cowano, znajac odlegtos¢ od plaszczyzny odniesienia Y C-ZC', odleglosé srodka masy od plasz-
czyzny odniesienia Y C-ZC oraz dlugosé M AC'. Zastosowano nastepujaca formute, wykorzystu-
jaca anglojezyczne skroty [18]

CG in % MAC = [(CG — LEMAC)/MAC] - 100%

gdzie:

CG (ang. Center of Gravity) — odleglos¢ srodka masy od plaszczyzny Y C-ZC' [mm)],

LEM AC — odleglos$é punktu poczatkowego sredniej cieciwy aerodynamicznej od plaszezyzny
YC-ZC [mm],

MAC — dlugosé éredniej cieciwy aerodynamicznej [mm].

W tabeli 5 przedstawiono potozenie $rodka masy samolotu dla dwoch konfiguracji masy
samolotu. W przypadku samolotu z pilotem oraz napelnieniu zbiornikéw paliwem wypadkowy
$rodek masy samolotu osigga 26,8% $redniej cieciwy aerodynamicznej. Po demontazu zapropo-
nowanej czesci wyposazenia bojowego samolotu srodek masy calego obiektu misyjnego wedruje
do 28% $redniej cieciwy aerodynamiczne;j.

Positkujac sie dokumentacja techniczng samolotu MiG-29 niemieckich sit powietrznych, gdzie
podano dozwolony przedzial wedréwki §rodka masy w granicach 23,7%-30,5% M AC, mozna
stwierdzié, ze jego przemieszczenie po demontazu wybranych elementéw zawiera sie¢ w podanym
zakresie [19]. Wedréwka érodka masy jest nieznaczna, co jest pozadane, gdyz charakterystyki
sterownosci obiektu misyjnego nie ulegaja duzym zmianom.
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Tabela 5. Zestawienie masy obiektu misyjnego oraz potozenia srodka masy (SM) wzgledem
sredniej cieciwy aerodynamicznej dla wybranych konfiguracji zaladunku samolotu MiG-29 [opra-
cowanie wlasne]

Masa obiektu | Wspélrzedna X | Odlegtosé SM wzgledem

Konfiguracja misyjnego [kg] | SM [%MAC] | uktadu odniesienia [mm]

Samolot gotowy do startu
(zbiorniki napelnione 14232 26,8 9390,3
paliwem, pilot w kabinie)

Samolot gotowy do startu
po demontazu wyposazenia

13973 28,0 9435,5

3. Analiza samolotu Su-22 pod katem zwiekszenia udzwigu uzytecznego

Punktem wyjscia do badania mozliwosci zmniejszenia masy startowej samolotu Su-22, a przez
to zwiekszenia jego udzwigu uzytecznego, bedzie zastosowanie przedstawionych ponizej jego
podstawowych charakterystyk geometryczno-masowych [20].

Wymiary
Dtugosé:
bez OCP 17341 mm
z OCP 19020 mm
kadtuba 15572 mm
Rozpigtosé:
skrzydel (przy skosie 30°) 13680 mm
skrzydel (przy skosie 63°) 10025 mm
usterzenia poziomego 4646 mm
Wysokosé 5129 mm
Baza podwozia 5247 mm
Rozstaw ko6t podwozia gtéwnego 3830 mm
Masy
Masa pustego samolotu 10980 kg
Masa startowa samolotu (bez podwieszen z 3030 kg paliwa) 14 817kg
Maksymalna masa startowa samolotu 18 700 kg
Normalna masa samolotu do ladowania 12120 kg
Maksymalna masa samolotu do ladowania 13400 kg
Maksymalna dopuszczalna masa samolotu do ladowania 14 800 kg

Jak juz wspomniano, najwicksze mozliwosci w zakresie zmniejszenia masy wlasnej samolotu
nalezy upatrywaé¢ w usunieciu elementéw jego wyposazenia bojowego. Samolot Su-22 jest samo-
lotem mysliwsko-bombowym, ktérego uzbrojenie stanowia zainstalowane na stale dwa dziatka
NR-30 oraz uzbrojenie podwieszane na dziesieciu weztach podkadtubowych i podskrzydlowych
(rys. 5). Dodatkowo na kadlubie zainstalowane sa wyrzutnie systemu zaklécen pasywnych.

Dziatka typu NR-30 zamontowane sa w skrzydiach przy nasadzie ich wolnonosnej czesci
w osi cieciwy. Amunicja doprowadzana jest przez rekawy zamontowane wokot kadtuba. Pod-
czas strzelania tuski wyrzucane sa pod skrzydlo samolotu, a ogniwa ukladane do specjalnego
zbieracza ogniw. W garbie, za kabina, zamontowane sa kasety wyrzutni putapek termicznych
KDS (zawierajace 2 x 6 nabojéw), za$ na kadlubie, symetrycznie do osi podiluznej samolotu,
montowane sa parami belki ASO-2W (zawierajace 8 x 32 nabojéw), sluzace do tego samego
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Rys. 5. Stanowiska broni poktadowej samolotu Su-22 (opis w tekscie) [21]

celu. Dla uzbrojenia podwieszanego rozmieszczono dziesieé¢ punktéw mocowania, z wykorzysta-
niem ktérych przewidziano ponad sto wariantéw uzbrojenia samolotu. Maja one nastepujaca
numeracje (rys. 5): 1 — lewy podkadtubowy przedni, 2 — prawy podkadlubowy przedni, 3 — le-
wy podskrzydlowy zewnetrzny, 4 — prawy podskrzydlowy zewnetrzny, 5 — lewy podskrzydlowy
wewnetrzny, 6 — prawy podskrzydtowy wewnetrzny, 7 — lewy podkadlubowy tylny, 8 — prawy
podkadtubowy tylny, 9 — lewy podskrzydtowy $rodkowy, 10 — prawy podskrzydlowy $rodkowy.
W punktach 1-8 mocowane sa najpierw belki noéne BD3-57MT lub BD3-57TMTA, a do nich
bezposrednio uzbrojenie niekierowane i zbiorniki paliwa lub wyrzutnie uzbrojenia kierowanego,
podwieszanego dopiero do tych ostatnich. Srodkowe punkty podwieszen (nr 91 10) przeznaczone
sa wylacznie dla wyrzutni APU-60-IM z kierowanymi pociskami rakietowymi R-60. Wykorzy-
stanie taczne wewnetrznych otworéw punktéw 11 7 oraz 2 i 8 okredlane jest jako punkty 1s1i 2s,
natomiast po bokach 7 i 8 wystepuja osobne punkty 1r i 2r.

W niniejszym opracowaniu rozwazana bedzie masa samolotu Su-22 w konfiguracji bez pod-
wieszonych srodkéw bojowych i zewnetrznych zbiornikéw paliwa, z pilotem, z zatankowanymi
zbiornikami paliwa wewnatrz kadluba i w skrzydlach oraz z zamontowanymi belkami bombar-
dierskimi na 1-6 punkcie podwieszenia. W ramach zwigkszania udzwigu uzytecznego samolotu,
oprocz prostego w wykonaniu demontazu belek bombardierskich, mozna dodatkowo usunacé ele-
menty systemu obrony biernej samolotu, tj. kasety systemu KDS oraz ASO-2W. Koniecznie
nalezy wzia¢ pod uwage demontaz nie tylko samych dzialek lotniczych, ale rowniez wszystkich
elementow stanowisk broni strzeleckiej zawierajacych: wezty mocowania dziatka, rekawy amuni-
cyjne z elementami doprowadzania amunicji, odprowadzania ogniw oraz uktady pneumatycznego
przetadowania dzialek, itd.

Dalsze mozliwo$ci zmniejszenia masy wlasnej samolotu mozna réwniez upatrywaé¢ w wymon-
towaniu dalmierza laserowego oraz elementéw systemu sterowania bronia, ktére znajduja sie
w lukach samolotu i nie sa przydatne w realizacji misji Su-22 jako nosiciela rakiety kosmicznej.
Demontaz stanowisk broni pokladowej powoduje brak koniecznosci posiadania aparatury steru-
jacej ich dziataniem, ponadto system sterowania bronig nie jest zrédlem sygnalow i informacji
koniecznych do wykonywania zadan w zakresie ,nawigacja”, przez co usuniecie ukladéw stero-
wania bronig nie powinno wplynaé¢ negatywnie na realizacje zadan pilotazowo-nawigacyjnych.

Przeprowadzona analiza wyposazenia samolotu MiG-29 pod katem mozliwosci demontazu
jego elementéw, ktéry nie bedzie mial istotnego wpltywu na funkcjonowanie systemu pilotazowo-
nawigacyjnego oraz systemu sterowania lotem statku powietrznego, wykazata mozliwo$é usunie-
cia nastepujacych grup elementéw:

e belki podwieszen z elementami montazowymi;
e clementy systemu uzbrojenia strzeleckiego;
e clementy systemu zaklécen pasywnych;
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e urzadzenia systemu sterowania bronia;
e dalmierz laserowy — stacja KLON.

Wykorzystujac dokumentacje techniczna samolotu [22], dokonano szczegdlowej analizy ww.
systemdéw uzbrojenia w aspekcie ich demontazu, a wyniki prac zebrano w tabeli 6. Wyszcze-
gélniono w niej nazwy zespoléw przeznaczonych do usuniecia wraz z podaniem ich masy oraz
wspoélrzednych érodka masy (wzgledem poczatku ukladu rys. 6). W niniejszej pracy rozwazany
byl wariant startowy samolotu (pilot w kabinie, paliwo w zbiornikach wewnetrznych) przy scho-
wanym podwoziu i kacie skosu skrzydet 30°, bez podwieszen $rodkéw bojowych na zewnetrznych
weztach mocowania natomiast z belkami bombardierskimi na stanowiskach 1-6.

Tabela 6. Spis urzadzen systemu uzbrojenia wytypowanych do demontazu wraz z ich masg oraz
wspOlrzednymi érodka masy (opracowanie wlasne na podstawie [20])

Lp Nazwy elementéw Masa | Wspblrzedna x Wspélrzedna z
’ do demontazu [kg] | srodka masy [m] | $rodka masy [m)]
1 Dalmierz laserowy 60 —1,105 —0,360
2 | Agregaty systemu sterowania bronig 40 2,425 0,365
3 | Dwa dziatka NR-30 135 4,920 —0,220
4 | Naboje do dziatka 69 5,005 0
5 | Wyrzutniki flar 10 5,880 0,590
6 | Belki podkadtubowe 1, 2 90 5,060 —0,870
7 | Belki podskrzydtowe 3, 4 64 7,000 —0,640
8 | Belki podskrzydtowe 5, 6 64 3,685 —0,480
Razem | 532

W tabeli 6 zestawiono masy urzadzen systemu uzbrojenia wytypowanych do demontazu,
a ich rozmieszczenie na samolocie ilustruje rys. 6.
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Rys. 6. Rozmieszczenie srodkéw mas zespoléw i agregatéw samolotu wytypowanych do usuniecia
(numeracja poszczegdlnych érodkéw mas zgodna z pozycjami w tabeli 6) [20]

Jak pokazano w tabeli 6, taczna masa urzadzen, ktére mozna zdemontowaé bez znaczacego
wplywu na dziatanie awioniki samolotu Su-22 w zakresie wykonywania zadan nosiciela, wynosi
okoto 532 kg. Zmniejszenie masy samolotu w konfiguracji bez podwieszania $rodkéw bojowych
i zewnetrznych zbiornikéw paliwa, z pilotem oraz zatankowanymi zbiornikami paliwa wewnatrz
kadtuba i w skrzydlach, o ww. wartos¢ z pewnoscig zwiekszy udzwig uzyteczny tego samolotu
i nie wymaga skomplikowanych zabiegéw zwiazanych z przebudowsg systemoéw samolotu oraz nie
wplynie na bezpieczenstwo lotu. Ponadto, ze wzgledu na fakt, iz ponad 80% masy urzadzen
wytypowanych do usuniecia lezy w poblizu $rodka masy samolotu (g, = 6,53 m, zg, = —0,12)
ich usuniecie nie wplynie znaczaco na wywazenie samolotu i prowadzenie w tym kierunku do-
datkowych analiz jest niecelowe.
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4. Podsumowanie i wnioski

W ramach rozwoju koncepcji lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia niewielkich satelitéw
na niska orbite okotoziemska przy wykorzystaniu samolotow MiG-29 oraz Su-22 podjeto sie
zadania zwigkszenia ich udzwigu uzytecznego. Stwierdzono, ze najwicksze mozliwosci w zakresie
zmniejszenia masy wlasnej samolotu nalezy upatrywaé¢ w usunieciu elementéw jego wyposazenia
bojowego. Dokonano analizy mozliwosci usuniecia elementéw systemu sterowania bronia oraz
wspolpracujacych z nim urzadzen wykonawczych.

Do elementéw najprostszych w demontazu naleza belki bombardierskie i wyrzutnie rakiet,
gdyz czynnosci takie wykonywane sg podczas normalnej eksploatacji wojskowych statkow po-
wietrznych. Mozna jednakze dodatkowo usunaé elementy montazowe belek i wyrzutni, ktore
znajduja sie czeSciowo wewnatrz skrzydel samolotu. Sposréd integralnych stanowisk broni po-
ktadowej nalezy zdemontowaé¢ zaréwno dziatka lotnicze, jak réwniez elementy stanowisk bro-
ni strzeleckiej, tj. magazyn amunicji, trakty zasilania amunicja, odprowadzania ogniw i tusek
itd. Znaczace mozliwosci zmniejszenia masy wlasnej samolotu mozna réwniez upatrywaé w wy-
montowaniu elementéw systemu sterowania bronig, ktére znajduja sie w lukach samolotu i nie
sa przydatne w realizacji misji wybranych samolotéw jako nosicieli rakiety kosmicznej. Nale-
zy jednak pamietaé, iz systemy nawigacyjno-celownicze ww. samolotoéw sa silnie zintegrowane,
a konieczno$¢ realizacji zadan nawigacyjnych i potrzeba zachowania integralnosci systemu wy-
klucza mozliwos¢ demontazu kluczowych elementéw tych systeméw. Inna sytuacja natomiast ma
miejsce w przypadku systemow sterowania bronia, ktérych rola sprowadza sie do zarzadzania
stanowiskami broni, a ich zasilanie jest wlaczane jedynie podczas realizacji zadania z uzyciem
srodkéw bojowych. Demontaz stanowisk broni poktadowej powoduje brak koniecznosci posia-
dania aparatury sterujacej ich dziataniem. Ponadto, system sterowania bronia nie jest Zrédtem
sygnaléw i informacji koniecznych do wykonywania zadan w zakresie ,nawigacja’, przez co ich
usuniecie nie powinno wplynac¢ negatywnie na realizacje zadan pilotazowo-nawigacyjnych.

Przeprowadzona analiza wyposazenia samolotow MiG-29 oraz Su-22 pod katem mozliwo-
$ci demontazu elementéw, ktore nie bedg mialy istotnego wplywu na funkcjonowanie systemu
pilotazowo-nawigacyjnego oraz systemu sterowania lotem statku powietrznego, wykazalta, ze
mozliwe do usuniecia sa nastepujace grupy:

e stanowiska broni bombardierskiej i rakietowej (belki i wyrzutnie) oraz elementy wezléw
podwieszen;

dziatka lotnicze oraz elementy stanowisk broni strzeleckiej;

elementy systemu zaklécen pasywnych;

urzadzenia elektroniczne (bloki) systemu sterowania bronia;

urzadzenia fotokontrolne (dla MiG-29) lub dalmierz laserowy (dla Su-22).

Wykorzystujac dokumentacje techniczna rozwazanych samolotow, dokonano szczegdltowej
analizy ww. systeméw uzbrojenia w aspekcie ich demontazu, a wyniki prac zebrano w tabeli 1
dla MiG-29 oraz w tabeli 7 dla Su-22. W przypadku samolotu Mig-29 stwierdzono mozliwos¢
demontazu 259 kg wyposazenia dla tzw. konfiguracji gtadkiej bez podwieszen (bez belek i wy-
rzutni), z pilotem oraz zatankowanymi integralnymi zbiornikami paliwa. W przypadku samolotu
Su-22 taczna masa urzadzen, ktére mozna zdemontowaé¢ wynosi 532 kg w konfiguracji bez pod-
wieszania $rodkéw bojowych, natomiast z belkami bombardierskimi na 1-6 punkcie podwieszenia,
z pilotem oraz zatankowanymi integralnymi zbiornikami paliwa.

W ramach niniejszej pracy dokonano réwniez obliczen wywazenia samolotu MiG-29 po usu-
nieciu ww. elementéw. Do tego celu wykorzystano model masowy CAD samolotu (opracowany
w systemie NX), ktéry uwzglednia zaréwno elementy struktury, napedu, jak réwniez awioniki
i wyposazenia samolotu MiG-29. Wyznaczono potozenie srodka masy samolotu dla dwdch konfi-
guracji masy samolotu. W przypadku samolotu z pilotem oraz napelnionymi zbiornikami paliwa,
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wypadkowy $rodek masy samolotu osigga 26,8% Sredniej cieciwy aerodynamicznej. Po demonta-
Zu zaproponowanej czesci wyposazenia bojowego samolotu $rodek masy catego obiektu misyjnego
wedruje do 28% éredniej cieciwy aerodynamicznej. Dozwolony przedzial wedréwki $rodka masy
samolotu MiG-29 zawiera sie w granicach 23,7%-30,5% M AC. Stad tez mozna stwierdzié, ze
jego przemieszczenie po demontazu wybranych elementéw zawiera sie w ,bezpiecznym” zakre-
sie. Wedrowka $rodka masy jest nieznaczna, co jest pozadane, gdyz charakterystyki sterownosci
obiektu misyjnego nie ulegaja duzym zmianom. W przypadku samolotu Su-22 stwierdzono, iz
ponad 80% masy urzadzen wytypowanych do usuniecia lezy w poblizu $§rodka masy samolotu,
a ich usuniecie nie wplynie znaczaco na wywazenie samolotu. Podjeto wiec decyzje, iz prowa-
dzenie w tym kierunku dodatkowych analiz jest niecelowe.

Praca jest efektem realizacji etapu Grantu Badawczego nr 13-989/2018/WAT pt. ,Lotniczo-rakietowy
system wynoszenia tadunkow na niskq orbite okoloziemskq — studium realizowalnosci”, finansowanego ze
Srodkow Ministerstwa Obrony Narodowej, a wykonywanego w Wojskowej Akademii Technicznej od 2018 r.
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Analysis of the possibility of payload increasing of MiG-29 and Su-22 aircraft for purposes
of an airborne system for launching small satellites to low Earth orbit

The work is the next stage in the development of the concept of an aircraft-missile system for launching
small satellites to low Earth orbit using MiG-29 and Su-22 aircraft. As a part of this stage, the task of
analyzing the possibility of increasing the payload of these aircraft was undertaken. It was found that this
target could be achieved by reducing mass of the aircraft by removing elements of its combat equipment.
The possibility of dismantling components that will have no significant impact on the operation of the
sighting-navigation system and the aircraft flight control system was considered. Using the technical
documentation of the aircraft concerned, a detailed analysis of these weapons systems was carried out
with regard to their dismantling, and the results of the work were summarized in tables. The balance
of MiG-29 aircraft after the removal of the selected components was also examined. For this purpose, a
CAD model of the aircraft developed in the NX system was used. It was calculated that after dismantling
the proposed part of the aircraft combat equipment, the center of mass of the entire mission facility went
up to 28% of the average aerodynamic chord, which is within the allowed range (23,7%-30,5% MAC).
In the case of Su-22 aircraft, it was found that more than 80 per cent of weight of the equipment to be
removed lied close to the center of mass of the aircraft, thus its removal will not significantly affect the
balance of the aircraft.
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Celem artykulu jest identyfikacja istniejacego, dostepnego w literaturze modelu dynamiki
lotu samolotu F-16. Identyfikacja ta oznacza pelne zrozumienie tego modelu, zastosowanych
w nim uproszczen, natozonych na model ograniczen oraz okreélenie charakterystyk aerody-
namicznych samolotu. Przedstawiono rozwiazania technologiczne majace na celu uzyskanie
maksymalnie wysokiej manewrowosci przy jednocze$nie niewielkiej masie oraz niskim koszcie
jednostkowym produkcji tego samolotu.

Stowa kluczowe: F-16, mechanizacja, aerodynamika, klapy

1. Wstep

Lockheed Martin F-16 jest jednosilnikowym lekkim samolotem wielozadaniowym. Zbudowa-
ny zostal w uktadzie klasycznego érednioptata z pojedynczym statecznikiem pionowym, o kon-
strukcji mieszanej z przewaga stopéw aluminium.

Skonstruowanie samolotu, ktory osiggatby predkosci naddzwiekowe i jednoczesnie byt wysoce
manewrowy zarowno w locie z predkosciami poddzwiekowymi, jak i naddzwiekowymi, wyma-
galo rozwigzania wielu probleméw. W celu uzyskania wymaganych osiagéw nie wystarczyto po
prostu zwiekszaé¢ ciagu zespolu napedowego czy powigkszaé zbiornikéw paliwa. Harry Hillaker,
uwazany za jednego z ,0jcow” myéliwca F-16, zdawal sobie sprawe, ze uktad aerodynamiczny
nowego mysliwca musi by¢ oparty o nowatorskie, niestandardowe rozwiazania, by mogt on wy-
petnia¢ wspomniane trudne wymagania taktyczno-techniczne. Gléwna uwage przywiazano do
jak najmniejszego wspoélczynnika oporu powietrza, jak najwiekszej doskonatosci aerodynamicz-
nej w szerokim zakresie predkosci i katéw natarcia, a takze niewielkiego zuzycia paliwa. Harry
Hillaker, pracujacy jako konstruktor lotniczy w General Dynamics, stwierdzil, ze najtrudniej-
szym zadaniem bylo znalezienie wlasciwych proporcji pomiedzy sprzecznymi wymaganiami du-
zej manewrowosci i odpowiedniego zasiegu. Zwickszenie manewrowosci w plaszczyznie poziomej
uzyskuje sie m.in. przez powiekszenie powierzchni noénej, co nieuchronnie prowadzi do wzrostu
wielko$ci 1 masy samolotu. Zastosowanie metody elementéw skonczonych i zaawansowanych tech-
nologii przy opracowaniu przejscia skrzydto-kadtub pozwolilo na uzyskanie ptatowca lzejszego
o okoto 590 kg niz opracowanego przy uzyciu klasycznych technik projektowych. Aby uwypuklié
ten fakt przedstawicielom Pentagonu, inzynierowie GD obliczyli, Zze cena jednostkowa ptatowca
wyniesie okoto 132 USD/kg, co pozwoli zaoszczedzi¢ okolo 80 tys. USD. Bezposredni zwiazek
z manewrowoscia pionowa ma stosunek ciggu zespotu napedowego do masy samolotu. Aby go
poprawi¢, mozna zmniejszy¢ mase statku powietrznego albo zwiekszy¢ ciag silnika. Latwiejsze
jest to drugie rozwiazanie, lecz prowadzi ono do wzrostu zuzycia paliwa, a w konsekwencji do
ograniczenia zasiegu. Dlatego dwa czynniki: cigg silnika i ilos¢ paliwa w zbiornikach staly sie
punktem wyjscia prac. Kolejnym problemem byl wybér uktadu jedno- lub dwusilnikowego.

Wzrost niezawodnosci konstrukeji lotniczych spowodowal, ze éwczesne prognozy na rok 1980
méwity o 5,3 wypadkach na 100 tys. godzin lotu samolotu jednosilnikowego i 5,0 dwusilnikowego.
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Ponadto uznano, ze prawdopodobienstwo awarii jednego silnika na samolocie dwusilnikowym jest
dwukrotnie wyzsze niz na jednosilnikowym, a taka awaria zmusza i tak do przerwania zadania.
Ostatecznie zdecydowano zastosowaé¢ niemodny wowczas uklad jednosilnikowy, gdyz daje on
15% zysku na masie konstrukcji.

Po raz pierwszy w konstrukcji amerykanskiego samolotu mysliwskiego zrezygnowano z wy-
magania uzyskiwania duzych predkosci. Uznano, ze z samolotami MiG-25 bedzie prowadzit walke
F-15, natomiast LWF mial dziata¢ w strefie przyfrontowej, gdzie operujace samoloty nie beda
musialy rozwija¢ predkosci przekraczajacych Ma = 1,6. Wowczas gtéwna role odgrywaé miata
manewrowos¢ samolotu na typowych predkosciach walk powietrznych, odpowiadajacych liczbie
Ma =0,6,...,1,2, a z uwzglednieniem fazy poscigu do Ma = 1,6. Liczyla si¢ przy tym nie tylko
zdolno$é¢ do wykonywania ciasnych zakretow w plaszczyznie poziomej, ale takze nadmiar ciggu,
umozliwiajacy wykonywanie figur pionowych bez utraty predkosci, co skutkowato wywalczeniem
lepszej pozycji do ataku na przeciwnika.

Aby samolot przeciwnika nie mégl swobodnie wyj$é z nawigzanej walki, zalozono uzyskiwa-
nie dobrych przyspieszen w zakresie Ma = 0,6,...,1,6. W praktyce oznaczalo to zbudowanie
samolotu zdolnego do rozwijania predkosci w granicach Ma = 1,8,...,2,0 na $rednich wysoko-
Sciach. Wymagania méwily o uzyskaniu maksymalnych wtasnosci manewrowych w przedziale
Ma = 0,6, ...,1,6 zoptymalizowanych do wysokosci 10-13 tys. metrow, a takze aby masa bojowa
z 2/3 zapasu paliwa i uzbrojeniem do prowadzenia walk powietrznych nie przekroczyta 20 tys.
funtéw, czyli 9070 kg [5].

2. Wybér skrzydla F-16 [2]-[4]

Po zaprojektowaniu kadluba i wyborze zespotu napedowego, inzynierowie przystapili do kon-
strukcji ptata. W czasie opracowywania samolotu zbadano cztery rézne uktady skrzydetl: proste
(trapezowe), skosne, o zmiennej geometrii oraz delta. Skrzydlo skosne mialo najgorsze wlasci-
woéci i zostato szybko odrzucone. Poczatkowo najbardziej korzystne wydawato sie byé skrzydto
typu ,delta”, ktoérego zaleta byla zdolno$¢ do wykonywania stosunkowo ciasnych zakretéow i do-
bre charakterystyki w locie poziomym, ale zarazem istotna wada — tendencja do gwaltownej
utraty predkosci w nich. Przez pewien czas rozwazano zastosowanie uktadu ze zmienna geome-
trig ptata, co teoretycznie najlepiej korespondowalo ze sprzecznymi wymaganiami zwrotnosci
i uzyskania dobrych przyspieszen, przy uzyskiwaniu jak najlepszego zasiegu. Jednak przyrost
masy konstrukcji w polaczeniu ze zmniejszona wytrzymaloscig takiego skrzydta na duze prze-
ciazenia staly sie przyczyna odrzucenia tego uktadu. Ostatecznie wiec wybrano skrzydlo tra-
pezowe o Srednim skosie krawedzi natarcia i o prostej krawedzi sptywu. Byl to uktad posredni
pomiedzy skrzydtem trojkatnym a sko$nym, umozliwiajacy zbalansowanie wad i zalet obu tych
ptatéw. Uklad taki oferowal najlepsza kombinacje dobrej manewrowosci, duzego przyspieszenia
i doskonatej charakterystyki sity nosnej, co zapewnialo dobre charakterystyki wysokosciowe.

Przy okreslonym ciagu zespolu napedowego predkosci naddzwigkowe uwarunkowane sa opo-
rem aerodynamicznym samolotu, ktéry zalezy gtéwnie od parametréw geometrycznych skrzydet,
takich jak: wzgledna grubosé profilu g, kat skosu krawedzi natarcia (leading edge sweep) x i wy-
dluzenie skrzydel (aspect ratio) A. Im ciensze sa profile skrzydel, im wigkszy jest kat skosu
i mniejsze wydluzenie, tym wieksza jest liczba May, skrzydel, mniejszy przyrost oporu falo-
wego podczas przekraczania bariery dzwieku (Ma ~ 1) i mniejszy op6r aerodynamiczny przy
predkosciach naddzwigkowych (rys. 11 2) [3].

Jednak konsekwencja matej wzglednej grubosci, duzego skosu i malego wydtuzenia skrzydet
jest ich niewielka no$noé¢. Charakterystyczna cecha skrzydet skosnych o maltym wydhuzeniu jest
zwiekszone pochylenie krzywej ¢, = f(a) w stosunku do pochylenia krzywej skrzydel prostych,
co powoduje, ze krytyczny kat natarcia tych skrzydel ma znaczna wartosé (rys. 21 3).
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Rys. 1. Wplyw wzglednej grubosci i kata skosu skrzydel na wspolczynnik oporu aerodynamicznego

an“ CZ i

[
|
|
|
[

/\?\.=2

[
II}

T

Ma,, 1 Ma

Y

o
!

o
Rys. 2. Wplyw wydtuzenia skrzydel na wspoélczynnik oporu aerodynamicznego i wspdtezynnik sity
nosnej
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Rys. 3. Wplyw wzglednej grubosci i kata skosu skrzydel na charakterystyke c. = f(«)

3. Co z mechanizacjg skrzydla F-167 [3]

W celu uzyskania duzej manewrowosci samolotu przy zastosowaniu parametréow skrzydel sa-
molotu naddzwigkowego podjeto dzialania majace znacznie zwigkszy¢ no$nosé ptata. Zwickszenie
sily no$nej uzyskano dzieki zastosowaniu laminarnych skrzydel pasmowych (LEX — leading edge
extension) i klap krawedzi natarcia (LEF — leading edge flaps). Gl6wnym elementem skrzydla
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pasmowego jest modut przykadtubowy, o bardzo maltym wydltuzeniu, ktéry przechodzac ptyn-
nie w kadlub, tworzy element nosny zwany naptywem (rys. 4). Jego gléwnym przeznaczeniem
jest generowanie wiru aerodynamicznego, ktérego intensywnos$é rosnie w miare zwickszania ka-
ta natarcia i poszerzenie mozliwo$ci manewrowania w locie na tych katach. Wytworzony wir,
zwiekszajac energie przeplywu strugi na czesci zewnetrznej ptata, powoduje opdznienie ode-
rwania strugi na nasadzie skrzydla i zapewnia statecznos¢ kierunkowsa. Jednak wazne jest, aby
wytworzone wiry nie ,zaplataly si¢” i nie powodowaly szkodliwej, gwaltownie zwickszajacej
opér turbulencji, co uzaleznione jest od odpowiedniego doboru obrysu ptata. Skrzydto pasmo-
we umozliwito zwigkszenie dopuszczalnych przeciazen konstrukeji do n, = 9. Wewnetrzna czeéé
plata, tworzac z kadlubem integralna calo$¢ i uczestniczac w wytwarzaniu silty noénej, przyczy-
nita sie do wzrostu sztywnosci i wytrzymaltosci konstrukeji. Ponadto niewielka stosunkowo masa
samolotu spowodowala obnizenie sil dziatajacych na ptatowiec przy duzych przeciazeniach (przy
przeciazeniu n, = 9). Konstrukcja o wigkszej masie musi wytworzy¢ proporcjonalnie wigksza site
nosna, ktéra zréwnowazy ciezar tego samolotu.
Nosnosc¢ od wirdw na naptywach

Bardziej przednie potoZzenie ogniska aerodynamicznego
Mniejszy opdr wyréwnowazenia

Wir indukuje nosnos¢ na
przykadiubowej czesci skrzydta

Silniejsze wiry pozniej
rozpadajg sie na wigkszych

5 . katach natarcia
&\‘n M)

A A \
Zalety naptywu: \%). ; o l\
- wieksza nos$nos¢ na jednostke powierzchni skrzydta

: sl : "\'\\\ ey
- znaczne polepszenie statecznosci kierunkowej .
- Zmniejszenie oporu wyrownowazenia

Rys. 4. Dzialanie naptywu skrzydla pasmowego

Dodatkowe zastosowanie klap krawedzi natarcia, wyginajacych szkieletowa profili skrzydet,
wplywa na zwiekszenie nosnosci réwniez tych czesci skrzydel, ktére nie sa objete wirami [2]
(rys. 5). Jak widaé¢, wspélczynnik sity nosnej skrzydet pasmowych z klapami krawedzi natarcia
jest wiekszy od ¢, skrzydel klasycznych o 60-70%. Aby zabezpieczy¢ sie przed przedwczesnym
oderwaniem warstwy przysciennej od koncowej czesci skrzydel w poblizu krytycznego kata na-
tarcia, zastosowano zwichrzenie (skrecenie) geometryczne skrzydel (twist) € (rys. 6).

Skrecenie geometryczne polega na obréceniu skrajnych cieciw profili skrzydla w dot w sto-
sunku do profili nasadowych. Podczas oplywu skrzydla uzyskuje sie (poprzez skrecenie geo-
metryczne) mniejsze katy natarcia profili koncowych w stosunku do nasadowych, a tym samym
wcezesniej wspomniane korzystniejsze wladciwosci pilotazowe samolotu przy maltych predkosciach.
Zwichrzenie stosuje sie wzdhuz caltej rozpietosci lub tylko na jej czedci, np. w strefie lotek, w celu
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Rys. 5. Zaleznos¢ wspélezynnika sity nosnej od kata natarcia dla skrzydel pasmowych z klapami
krawedzi natarcia i dla skrzydel klasycznych
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Rys. 6. Przebieg c,

poprawienia ich pracy i zapewnienia skutecznosci na duzych katach natarcia. Dzieki skreceniu
plata nastepuje zmniejszenie sily no$nej na skrzydle, a szczegdlnie na jego koncu. Rozklad si-
ly nosnej wzdtuz rozpietosci jest korzystniejszy i powoduje zmniejszenie oporu indukowanego
skrzydta. Ponadto skrecenie skrzydta poprawia poprzeczng statecznos$é i sterownosé samolotu
na duzych katach natarcia, poniewaz profile koncowe pracuja jeszcze na podkrytycznych katach

Olyr o

= f(«) dla skrzydla skreconego geometrycznie

natarcia, kiedy profile przykadtubowe osiagnety juz krytyczny kat natarcia.
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Rys. 7. Wplyw geometrycznego zwichrzenia skrzydla na wspétezynnik sity nosnej
i wspotezynnik oporu [1], [2], [4]

Segment zewnetrzny ma obrys trapezowy przy statych skosach krawedzi natarcia i sptywu,
bez uskoku. Skos krawedzi natarcia x = 40°; wydtuzenie skrzydia A = 3°; wzgledna grubosé
profilu g = 4%; zbieznos¢ skrzydel (taper ratio) n = 0,2275; kat wzniosu (dihedral) & = 0°;
kat zaklinowania (incidence) 7 = 0°; skrecenie geometryczne (twist) ¢ = 3°. Naplywy o kacie
skosu 75° maja powierzchnie S, = 4m?. Na czeéci zewnetrznej zastosowano profil laminarny
NACA 64A-204 (National Advisory Committee for Aeronautic). Niedogodnoscia tak dobrego
zaprojektowania plata od strony aerodynamicznej jest uzyskanie struktury skrzydla na tyle
cienkiej, ze az uniemozliwiajacej umieszczenie w skrzydle zespoléw podwozia gtéwnego, dlatego
musialo ono zosta¢ usytuowane w kadtubie. Gléwna cecha profili laminarnych jest to, ze ich
maksymalna grubo$é polozona jest w odleglosci od krawedzi natarcia od 35% do 70% cieciwy
profilu.

Warto$é oporu catego samolotu, ktory posiada skrzydto laminarne, w zakresie matych katow
natarcia moze byé¢ o 30%-45% mniejsza (na wykresie biegunowej ¢, = f(c,) wystepuje cha-
rakterystyczny uskok) w stosunku do profilu klasycznego lub laminarnego, ktéry zatracilt swoje
wlasciwosci w wyniku niewladciwego wykonania pokrycia (rys. 8). Inna wazna cecha profili
laminarnych jest to, ze gradient ci$nienia powietrza jest maly i tym mniejszy im dalej mak-
symalna grubos¢ jest polozona od krawedzi natarcia. Lokalne predkosci przeptywu powietrza
wokot profilu laminarnego maja male wartosci. Wada jest to, iz profile laminarne czule sa na
wszelkie uszkodzenia gltadkosci pokrycia i nawet wystajacy nit automatycznie zaburza warstwe
przyscienna, powodujac przejscie w turbulentna.

Skrzydla wyposazone sa w klapolotki (flaperons) o powierzchni stanowiacej prawie 10%
powierzchni skrzydel, spelniajace zaréwno funkcje klap krawedzi spltywu (TEF — trailing edge
flaps) jak i lotek, oraz w klapy krawedzi natarcia, ktérych powierzchnia wynosi okoto 12%
powierzchni plata.

Skrzydto F-16 ma zmienna grubo$é¢ wzgledna wzdluz rozpietosci (gruboscia wzgledna profilu
nazywa sie stosunek maksymalnej grubosci profilu do jego cieciwy, wyrazony w procentach).
Poza tym struktura noSna wewnetrznej czesci skrzydta (naptywu) stanowi technologicznie jedna
calo$é z kadtubem, natomiast skrzydla zewnetrznego (zasadniczego) zostala zbudowana w opar-
ciu o jedenascie dzwigaréw przenoszacych obciazenia oraz pie¢ zeber zapewniajacych sztywnosé
(trzy wzmocnione, do ktérych mocuje sie wezly na podwieszenia zewnetrzne), rys. 9. Ksztalt
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Rys. 9. Keson skrzydla zewnetrznego samolotu F-16

skrzydta nadawany jest przez pokrycie, ktore stanowi jedna niedzielong czes¢. Pokrycie przy-
mocowane jest do dzwigaréw, a polaczenia mocujace wykonano w postaci nitowania ptaskiego
(bez wystajacych tbéw nitéw). W ten sposéb wszystkie elementy struktury maja mozliwosé
czedciowego przejmowania obciazen oddzialywujacych w locie, a szczegdlnie w czasie wykony-
wania manewréw. Na koncéwce skrzydla umieszczono wyrzutnie pociskéw rakietowych, pelniaca
jednoczesbie role masy antyflatterowe;j.

4. Podsumowanie

F-16 charakteryzuje si¢ cechami typowymi dla samolotu mysliwskiego. Wyrdznia sie duza
manewrowoscia, posiadajac przy tym zapas statecznosci gwarantujacy bezpieczenstwo.

Za stabilnos¢ lotu odpowiada komputer, gdyz nie sa one statyczne podluznie. Cechy te
w polaczeniu z duzym zasiegiem i udzwigiem spowodowaly, ze F-16 jest obecnie najliczniej
stosowanym samolotem wielozadaniowym na $wiecie.
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This article is concerned with the resonant property which is exhibited in insect flight, and
analyzes how resonant propulsion works when implemented in powering a flapping wing
micro aerial vehicle. This article is divided into three parts. In the first part, information
regarding to insect flight, the resonant property, and flapping wing micro aerial vehicles
are described. In the second part, mathematical models representing the micro aerial vehicle
(basing on the model developed by Bolsman) are applied, simplified and built into simulation
in MATLAB. Some interesting properties from the simulations are presented.
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1. Introduction

Everything in nature is finite with regard to energy and space. Especially, all living creatures
are optimized in their own way through nature selection. Today, with well-developed theory of
aerodynamics, advanced computing, we still do not fully understand the nature of flying beings
and subtle things which enhance their flight. We are continuously studying the nature, looking
for more inspirations in order to improve our own flying machines.

Birds and insects, for example, can be very small in size and weight, yet they possess all the
essential systems to fly. Each part of their body is essentially developed to fly consistently and
to consume as little energy as possible. And these properties are crucial for the development of
small autonomous air vehicles with all systems calling for optimization.

With the development of micro batteries and processors, increasingly smaller aircraft can
be developed. The design of micro air vehicles or MAV started around 1990s, from studying
insect body structures, organisms and fly patterns. Throughout the years, many projects were
made, many steps were taken, yet an exact biological replica from an insect is still far beyond
our reach; many things in this field are still waiting to be studied.

A micro aerial vehicle or MAV, as defined by DAPRA, is a type of an autonomous aircraft
with the size limitation of 150 mm in any linear dimensions, designed for environments and
situations with strict size restrictions. They can be small, yet very capable. MAVs can be divided
into three types by their means of lift generation: fixed-wing, rotorcrafts and flapping-wing
(FWMAV). The first two types are well developed and commercially very successful. Fixed
wing MAVs exhibit clean aerodynamic properties, rotorcrafts the hovering ability, MAVs with
flapping wing lift generation appear to be most natural, however, very few projects have been
carried out.

Some researchers focused on size minimization, e.g. the Harvard Fly project, with the wing-
span of 30 mm and total mass of 60 ug. The wing flapping motion is powered by a piezoelectric
actuator and amplified by the compliant mechanism. Others concentrated on replicating the
real insect flapping motion, like in the mechanism proposed in [4], to investigate kinematics
and aerodynamic properties. Engineers also tried to find alternative ways to realize the flapping
motion. The Vanderbilt FWMAV applied the resonant property for actuation used in such a
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way that the left and right wing could be flapping at different frequencies. The Bolsman project
applied the resonant property as well. His model is implemented in this article, and more details
are described in latter Sections.

2. Biological inspiration

In flapping flights, whether mechanical or biological, wings take the major part of the total
inertia, which means that most of the energy is consumed by flapping motion. Minimization of
the energy cost while realizing this flapping motion is the starting point of research.

Unlike birds and bats, insect wings are passive structures, which means that the wing shape
does not actively change during flight, thus no active actuation system is needed on the wing
platform. Also, the flight control and lift generation are realized together only by wing motions.
Insects do not require tails in order to stabilize motion, which makes them truly inspirational
when it comes to the FWMAYV design.

The flight muscles are usually the best developed in the insect body and occupy most of the
space in thorax. The total flight muscle mass must be greater than 12% of the body mass in
order to support the weight of an insect in flight.

Insect wings are driven by thorax which connects the wings and muscles in an elastic way.
Thorax-wing connection or mechanism can be categorized into two types, Direct Driving Mecha-
nism (DDM), and Indirect Driving Mechanism (IDM). In the DDM, the wings are connected to
thorax muscles at different points on the wing root. The wings are driven directly by elevation
and depression of thorax muscles. When the thorax muscles elevate, the wings are lifted, and
as thorax muscles depress, the wings are then deriven back to the previous position. This type
of mechanism allows achieving a huge flapping angle and differential wing motion and control

(Fig. 1).

Direct muscles

Cross section -
Synchronous flight muscles

Elevator Elevator
muscles pull muscle muscles pull
wings up (a) (b) wings down

Rys. 1. Diagrammatic cross-section of insect Direct Driving Mechanism (DDM). Thorax mechanisms of
direct muscles: (a) the wing is stroked up by contracting the elevator muscles, (b) the wing is stroked
down by shortening the depressor muscles [8]

In the IDM (Fig. 2), the wing roots are linked to the upper and lower thorax shells, muscles
are also connected to the muscle shells. As muscles elevate and depress, the thorax is moved
up and down, the wing roots are connected to the thorax shell at different points, so as the
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thorax shell oscillates, the wings flap up and down, consequently, forming a type of a compliant
mechanism. This type of the mechanism enables huge flapping frequency.

(a) (b)

Indirect flight
muscles Direct flight

muscles

Rys. 2. (a) Cross-section of a generalized insect thorax. Indirect flight muscles change the shape of the
thoracic box. Direct flight muscles are connectd directly to the wing insertion [6]; (b) transverse section
of the thorax of a fly in rear view showing some elements of the complex wing hinge of the fly consisting

of ridges and protrusions on the thorax and a number of hardened plates of cuticle (sclerites) between
the body (thorax) and the wing root. The basalare sclerite (not shown) is positioned anterior of the first

axillary sclerite (Ax1). The indicated structures are the dorso-ventral power muscle (DVM), pleural
wing process (PWP), post-medial notal process (PMNP), parascutal shelf (PSS), axial wing sclerites
(Ax1, Ax2, Ax3) and radial stop (RS). Redrawn and modified from [13]

(a) Dorsal

longitudinal
indirect
muscles

Phragma
for muscle
attachment

Dorsoventral
indirect
muscles

(b)

Rys. 3. The mechanism of wing movement: (a) the indirect dorsal longitudinal muscles attach to the
phragmata at either end of the segment causing it to shorten and move the wings downwards. The
indirect dorsoventral muscles move the tergum downward with contraction causing the wings to move
upwards; (b) wing movements as a result of changes in thoracic conformation [6]

There are three general categories of muscles that power insect flight: direct, indirect, and
accessory. Direct flight muscles, consisting of the basalar and subalar muscles, are inserted di-
rectly at the base of the wing and provide power for the downstroke in more primitive insects,
and also affect wing pronation and supination (Fig. 4). Another direct muscle, the third axillary
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muscle, is inserted in the third axillary sclerite. It affects wing supination and is also responsible
for wing flexion against the body wall when the wings are at rest. In contrast, the indirect flight
muscles move the wings indirectly by changing the conformation of the thorax. These muscles
include the dorsoventral group that extends from the tergum to the sternum. Because of the
structural relationships among the sclerites that make up the thorax, in all insects, when the
muscles pull the tergum down they indirectly cause the wings to raise and produce the upstroke
(Fig. 4). Another indirect group, the dorsal longitudinal muscles, are attached longitudinally
between the two phragmata of each wing-bearing segment. When they contract, they shorten
the segment and cause the tergum to elevate. In more advanced insects, this deformation of the
notum by the dorsal longitudinal muscles produces the power stroke by depressing the wing.
These muscles are reduced in more primitive insects which use instead the direct muscles for the
downstroke (Fig. 5).

Primitive wing control Advanced wing control
/ \ DOWNSTROKE /

Dorsoventral Dorsal longitudinal
Deprassar muscle muscle inactive muscle contracts
[

contracts
l\ Darsal longitudinal

Elevator muscle Deprassor muscle muscle inaclive
inaclive

DOWNSTROKE

Elevator muscle
inaclive

Dorsoventral
muscle contracts

Rys. 4. Differences between more primitive wing control by direct flight muscles (left) and more
advanced wing control by indirect flight muscles (right) [6]

l Downstroke

Upstroke \
Pleurotergal muscles

Pleurosternal muscles

Rys. 5. Pleurosternal and pleurotergal muscles are accessory muscles that change the shape of the
thorax and modulate the output of indirect flight muscles [6]

There are also accessory muscles that are inserted into the thorax and influence its mechanical
conformation. For example, the pleurosternal and pleurotergal muscles modulate the power
output and the nature of the wing beat by changing the orientation of the thoracic plates and
resonance of the thorax (Fig. 5).

From the engineering point of view, in IDM, the thorax shell acts as an elastic element
between the actuator and wings. When this elastic element is introduced, some energy can be
stored from the wing movement, so less energy is required to drive the subsequent wing motion,
consequently, smaller muscles are needed. This is the resonant property in insect flight, or more
specially, in insect flight with the IDM.
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To introduce this resonant property in a mechanical structure does not necessarily mean
that the system will work in the natural frequency. However, as the vibrating frequency tends to
the natural frequency, due to the storage of elastic energy in the structure, small periodic forces
will be able to provide large oscillations. So, with a carefully designed compliant mechanism,
the resonant property can amplify motion or achieve full propulsion.

3. Aerodynamics and kinematics

Insect flight aerodynamics differs hugely from normal aerodynamic analysis. In insect flights,
the Reynolds number can be as little as 10, the beating frequency can go as high as 200 Hz,
the standard terminology does not come into play. The quasi steady method proposed in [1] is
applied in this paper in order to understand the unsteady aerodynamics of the insect flight and
formulate it properly. Three aerodynamic mechanisms are to be explained shortly.

First of all, the leading edge vortex, LEV, develops on the translating wing as a result of
the increasing angle of attack or AOA. As the AOA increases, the incoming flow over the wing
does not follow the wing chord path as it should be, instead, it sheds away from the wing at the
leading edge. And as it sheds away, the flow becomes a vortex and creates a separation zone.
Then, the vortex goes back and reattaches to the wing before reaching the trailing edge, The
LEV shown in Fig. 6 has an velocity vector in the span-wise direction, so the LEV spirals down
from the root to tip, attaches to a major part of the wing, and the Kutta-Jukowski condition
holds in this case.

Rys. 6. Leading edge vortex spirals to the wing tip [3]

At the end of every stroke, a change in phase happens as to remain positive angles of attack
during both upstroke and downstroke. In [3], the author found that the phase shift had significant
aerodynamic importance to the total creation of lift. During the phase shift, the wing rotates
about a span-wise axis, the flow around the wing deviates from the Kutta-Jukowski condition,
which causes a dynamic gradient at the trailing edge of the wing, leading to shear. However,
fluid viscosity is resistant to shear, so circulation is generated around the wing to counteract the
rotational effect and re-establish the Kutta-Jukowski condition.

This can be explained by another way, by assuming the flow under complete inviscid condi-
tion. Under such a condition, the flow has the minimum deflection at the leading and trailing
edge, so the rear stagnation point is shifted from the tip to the upper trailing edge, making the
flow to behave like in Fig. 7. However, in order to maintain this shape, a huge velocity gradient
turns the flow very sharply at the tip.

The flow over the wing is shed into the LEV and trailing edge vortex, and the vortices detach
from the wing at the end of the stroke. The vortices are with a velocity component normal to
the wing. After the phase shift, wing AOA changes back to positive in the subsequent stroke,
and “capture” the vortices. The vortices have an enhanced velocity and acceleration field, thus
the pick of lift generation appears immediately after the reverse stroke. And this is the third
mechanism, the wing-wake reaction.
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Rys. 7. Rotational circulation [11]

There are still other mechanisms which may explain lift generation and enhancement in
insect flight. These three mechanisms are later to be used for lift computation. After explaining
the aerodynamic phenomenon, the wing modeling can be done.

The rigid wing motion can be described by three angles, the main flapping angle ¢, the wing
pitching angle 1, and the out of plane angle 6 (Fig. 8).

z

Upstroke

WY

Rys. 8. Insect wing motion. Schematic and aerodynamics (left), upstroke and downstroke (right)

As the insect wing flaps up and down, it leaves a trace of a plane behind, called the stroke
plane, shown in Fig. 8. It can be compared with the helicopter rotor plane from blades rotation. In
the stroke plane, the angle between the wing and the = axis is the main flapping angle ¢ which is
limited by the maximum flapping angle ¢,,,. The flapping angle is the most characteristic motion
of the insect flight. The pitching angle 7 is defined as the angle between the wing and the stroke
plane, it is not the angle of attack, it is influenced by the phase shift and inflow angle, some
offset needs to be introduced to obtain the AOA. Last but not least, the out of plane angle 6,
or heaving motion, describes deviation of the wing from the stroke plane. In the right part of
Fig. 8, the upstroke, downstroke and two phase shifts and illustrated.

4. Model of micro aerial vehicle with flapping wings

Before simulation, a short test was done. Several important features of the FWMAV design
from [2] are stated here for the analysis. First of all, to design a thorax like structure, a bearing
element in order to effectively store the potential energy and, at the same time, withstand
oscillation in form of a unidirectional carbon fiber ring was chosen. Then, to connect the wings
and achieve the passive wing pitching, elastic hinges between wing and the ring were designed,
which can be seen in Fig. 9.

After acknowledging basic concepts, building a practical mathematical model is the next
step. The general problem now can be treated as a vibration problem. This Section is strongly
based on the method used in [2].
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- Polystyrene
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Rys. 9. FMAV design by Bolsman (left), layout and material (center), deformation of the center elastic
ring structure (right) [2]

To simplify the model, an abstraction of the thorax-wing system is used and shown in Fig. 10.
A half view is presented there. The intersection of the horizontal line and the dashed line is the
rotation point of the wing. It represents the wing root. On its left side there is the body, on
right one, the wing. The system is viewed as having only one degree of freedom represented by
the wing sweeping angle ¢. There are only two points of masses, m; and m,, which represent
the total inertial properties of the system. The spring constant k shows the overall stiffness
properties of the system and is seen as a torsional spring. The aerodynamic force attached to
the wing is F,; and is always acting in the opposite direction to the motion. L is length between
the wing attachment point and the aerodynamic center.

Body Wing

{ actuator
3 €15

A

|
I
4

Rys. 10. Concept and linear dimensions of resonant flapping wings propulsion (right) and a schematic
representation of the wing-thorax system (left) [2]

As a spring-mass damping system, the equation of motion can be written as

16+ k¢ = Maet(§) — Maa(9)

where I stands for the equivalent inertia of the whole system including the body and both
wings, k represents the spring constant of the generalized stiffness of the system, Mact(gﬁ) is the
applied moment acting on the root of the wing, Mad(é) shows the moment produced by the
aerodynamic force, gZ) is the velocity term of sweeping motion ¢, gZ) is the acceleration term of
sweeping motion ¢.

A simple hormonic motion is assumed based on the simple harmonic sweeping motion which
takes place in real insects with flapping wings, so the equations of the flapping motion and its

derivatives can be written as
¢ = Asinwt é = Aw cos wt é = —Aw?sinwt

The cycle of this harmonic motion is 7', which can be computed from: T' = 27 /w, and the
maximum amplitude of the wing sweeping motion A, or the harmonic term, is restricted by the
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FWMAYV setup or flapping properties of the real insect. It is unknown at this point, because the
motion is not taken from anywhere, it will be a result of vibrational motion to be computed and
analyzed in subsequent Sections.

The body mass m,, and the wing mass m; represent the generalized inertia of the system.
The body mass m; is much greater than the wing mass m,,, so the body is assumed as stationary,
then the inertial of the whole system I can be treated as I = m,,L?. The wing inertia dominates
the total effective inertia.

Now, the equation of motion can be simplified

Mot (9) = I + ko + Maa(9) = Asinwt(k — myw?L?) + Muq()

At this point, in order to highlight the resonance properties of the system, the stiffness term k
can be computed from k = m,, L?w3, simplifying the equation again

Moer(¢) = Asin(wt)my L (w2 — w?) + Myq(o)

At this point, the aerodynamic forces are calculated, and according to [3], they can be approxi-
mated as

Maa(d) = CyLP¢? Fy = C L*¢?

where Cg . is the corrected drag coefficient and can be written as Cy. = CpSp/2, Cj. is the
corrected lift coefficient and can be written as C;. = CrSp/2, S is the wing surface area, p is
density of the air, C'p is the dimensionless drag coefficient of the wing, C, is the dimensionless
lift coefficient of the wing. While introducing the lift force into the equation, because a large
portion of the energy is consumed by wing flapping motion, also a limitation is to be defined:
F; = myorg, where myy; is the total weight, myo; = M + mp. To keep the system hovering

1 t+T 1
F=— / Fydt = 5CI,CLQA%2

T
t

And in the final form

Cd,c
Cl,c

Moer(¢) = AmyyL? (w2 — w?) sinwt + L(my, +mp)g(1 + cos 2wt)

So, the total problem breaks down to one equation. On the right hand side of the final form,
the inertial and stiffness properties are expressed in the first term. The second term presents
aerodynamic properties. On the left hand side, the required actuator moment is presented as a
function of the flapping velocity ¢.

To start simulation, linear sizing is the first step as explained in the previous Section. The
linear sizing data of concept 1 is directly taken, and then there will be minor changes only. A
schematic representation of the model of resonant flapping wings propulsion is shown in Fig. 10.
All major components, including the wing, struts, hinges are shown in the graph. The dashed
line at the sides of the spring represent the elastic ring. This schematic presentation can be
compared with Fig. 7 for better understanding.

Looking at Fig. 10, L; is the ring diameter, Lo is the hinge length, L3 is the half wingspan,
L4 indicates where the struts are connected to the wing, and L5 is the ring width. Additionally,
h,-, which is the ring thickness, is also added. Additionally, ¢ stands for the mean chord length,
h. for wing thickness and, finally, b, the ring width.

In order to further investigate and exploit the resonant property, the general stiffness term
and the frequency of the system need to be determined. In Fig. 11, there is a presentation about
how the ring structure behave under such loads.
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Rys. 11. A representation of how the ring structure is used as a spring [2]

The transmission ratio can be defined as the sensitivity of the design through the input-
-output relation, which is also a way to check the sizing correctness. The formula is presented
below

=2
U

where ¢ represents the flapping motion output, in degrees, u stands for the actuator linear input

or deflection of the ring in the radial direction, expressed in millimeters.

According to the schematics in Fig. 10, the transmission function can be expressed as

u= (L4 — L) cos ¢ then ¢ = cos 1 ﬁ

This is a simplified relationship between the input and the output without considering the
influence of elasticity, so the relation will be rather linear. The original [2] and other values of
L4 and Lo are chosen, calculated and compared.

First of all, the ring volume is calculated to be 175.84 mm?>. Then, for the ring, several
standard materials which exhibit both good elastic and strength properties are chosen. They
are from a typical stainless steel to the unidirectional carbon fiber. The equation for calculating
the ring stiffness has the following form

K- Eb
0.149L3
where F stands for Young’s modulus of the selected material, I, is the moment of inertia of the

elastic ring. The inertia of the ring can be simply calculated from the equation: I, = m,.(L;/2)?
and the ring stiffness equation can be simplified to [2]

Em,

K =0.005817610552 ——
0.596L,

The ring resonant frequency k can be calculated as
k= mtotwg

According to [2], the desired frequency is between 20 to 30Hz, so the desired value of ring
stiffness should be from 200 N/m to 400 N/m. In this case, the only option for the material
choice here is the unidirectional carbon fiber.

5. Response analysis

In order to examine numerical data, the transmission ratio and applicability of the model, also
to investigate how the selected materials behave, several analyses have been made with the help
of MATLAB program.
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The equation of simple harmonic motion has been established. In this equation, F'(¢) repre-
sents the external force which in this case is only the aerodynamic force

C
dic Mmyorg(1 + cos 2wt)

)=

Introducing an equation

d,c

— Myt Aw? sin wt + kA sinwt = Mmyorg(1 + cos 2wt)

l,c

thus, the harmonic simple response A can be calculated

%mtotg(l + cos 2wt)

ksin wt — myopw? sin wt

After obtaining the value of A, the motion ¢ = Asinwt and the aerodynamic force F(t) can be
simply calculated with the help of MATLAB, and the results are quite promising. Two frequen-
cies were chosen with the resultant output motion ¢, and aerodynamic forces are compared.
As the desired flapping frequency is around 20 Hz and 30 Hz, so the time step was set as
0.001, from 0 to 0.065s, in order to have a better view of the full flapping cycle (Figs. 12-15).
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Rys. 15. Aerodynamic force at natural frequency 30 Hz

Due to the simplified equation and inaccurate values of parameters, the specific output
value of displacements and aerodynamic forces can also be incorrect. However, the catachrestic
sinusoidal property holds and it provides quantitative information. The decrease of frequency by
10 Hz can result in a response decrement by one order. In the second comparison one observes
the influence of stiffness. As the stiffness changes, the natural frequency of the system changes as
well. Two tests were made and two stiffness values were investigated. The frequency however, was
set to be at 98% of the natural frequency, making the response easier to compare (Figs. 16-19).
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The purpose of the frequency response is to find a steady state response for the sinusuodal
input, which helps one to verify the frequency of the input signal over a certain range, and the
resulting response can be studied.

For this system, specifically, the frequency response is a spectrum of vibration. To measure
the frequency response, one needs the input force and the vibration response. However, at this
point, the system is seen as vibrating freely, only influenced by aerodynamic forces with the
acting force unknown.

The other thing is that the frequency response function is a three dimensional quantity.
It is hard to represent generally, so a Bode diagram will be used, as shown in Fig. 20. The
lower graph represents dynamic flexibility to frequency, and the upper one shows how the phase
changes with respect to frequency. The frequency response analysis by the FRF analyzer gives
really promising results.
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Rys. 20. Frequency response for the system using FRF analyzer

Looking from the results, it is clear that the system has a change of phase near the natural
frequency 30 Hz, however the change is rather stiff due to that the system is not damped. If
the system is sufficiently damped, the phase change will appear much smoother. The transfer
function for the system can be calculated. And with the help of Laplace transformation tables,
the following are calculated

I =myL

Myq =2

Cd,c

Clc

)

metotg

Maet (t) = Ly rootFa sin wt
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Then, using the Laplace transformation, assuming that the initial condition are gb(O) = 0 and
#(0) = 0, the transfer function can be calculated as

? _ (b _ Lw T00t Lw root

Gs)=2=—-2 _— =
u  Fysinwt  s2(I+ Mg) +k g2 (me + Q%Lthot9> + k

Taking the numerical data, the final version can be written as

_ 0.01
"~ 0.001236204s2 + 381.1

G(s)

With the help of MATLAB, we can generate the Bode plot for this transfer function, see Fig. 21.
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Rys. 21. Bode diagram of the transfer function

Comparing Fig. 20 and Fig. 21 with little calculation between rad/s and Hz, the phase shift
takes place around the same value.

6. Simulation

After the analysis in the frequency domain, simulation in the time domain is then conducted
with the help of MATLAB program. The simulation time is set for one full stroke, and the time
step for this simulation is 5- 107 at this point. The time functions for three Euler angles ¢, 6
and 7 are taken from [1] and the step component is taken away, simplified in this model to

d(t) = G sin(27 ft) 0(t) = 6y, cos(2wN ft + ¢g) + o
77(75) = Tm Sin(27rft + ¢7]) + No
where ¢y, O, Ny are the maximum value for all three angles. 6y and 7y are the offset with

respect to the main flapping motion, ¢g and ¢, are the offset with respect to the heaving motion
(Fig. 8).
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Using the auxiliary coordinate, the velocity and acceleration term can be determined as

Vg = r(gf) cos f cos ) + O sin n) vy = r(9 cosn + ¢ cos fsin )
g = [ cos O+ 0(1) — dpsin )] cosn + (6 — 1 cos O sinn)
ay = r[0(n — $sin @) — ¢ cos O] sinn + (8 — 71¢ cos 6 cos )

where v/, v,y are velocity components of the wing, a,/, a,s are acceleration components.

As can be seen in Figs. 8, 22 and 23, the wing motion starts from the middle of the up-stroke
and continues till the subsequent upstroke. The phase shifts can be clearly seen at around 0.01 s,
where the velocity terms on both the 2’ and 3 axes tend to zero. The acceleration components
are nearly their highest.
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Rys. 22. Euler angles of wing motion and their velocity and acceleration terms

In Fig. 24, it can be seen that the flapping angle ¢ and 7 are sinusoidal, the maximum value
is determined by ¢pee and mpe. and the velocity and acceleration components are very high
in value. 0, however, is constant zero, indicating that no out-of-plane motion is presented or
considered. The effective angle of attack is modified from pitching motion 7, set to be starting
from 30°. The dynamic model used in the simulation is based on the work [1]. According to it,
the coordinate is changed back to a cartesian coordinate, then the velocity components v, v,
and the acceleration a,, a, can determined from ¢, n and 6.

Once again, for simplification, the wing cross-section area along the chord is seen as elliptical,
wing thickness is constant and the chord length is calculated on the assumption from [5]. The
chord length ¢(r) is given as

4 72
- 1-=
e(r) - 7z
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Rys. 23. Velocity and acceleration components, simulation results
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Rys. 24. The auxiliary coordinate (left) and wing strips, half view (right)

The wing is divided into 10 strips from the wing tip too the wing root in the span-wise direction,
as shown in Fig. 24. It is described by width coordinates and mass of each strip. Subsequently,

the inertia of the wing I, =~ I is obtained.

The aerodynamic forces are calculated in each strip. The quasi-two-dimensional force model
made in [1] is applied. Direct calculation of the force and moment in each strip is carried out by

the following equations

dF, = {(CE(—;)mw -+ Mmoo
=

dgero = [(m11 — mQQ)Ux/Uy/ —

)vy/ﬁ — palvy — mnax/}dr —dFy

—— My + mu)vx/i] — pal Uy — mgzay/}dr —dFy,

Lj|dr — dr°

where mq1, mos and I, are the added mass terms, I" is the circulation around the wing, dF},
dF;, and d7" represent the viscous force and moment in each segment, in particular

1 1
r= —§CTC(7“)\U\ sin 2« + 50302(7“)7‘7

oL

2pac(r)

(C’D(O) cos®a + C’D(g) sin? a) [v[(vgr, vy )dr
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. 1 .
dr" = Lempapc ()i f + pavilidr

1 1
mi1 = Zﬂ'pabQ maz = ZWPQCQ(T)

_ 1 2 212
I, = 1287rpa[c (r) + b7

where Cr and C'y are, respectively, translational and rotational lift coefficients, « is the effective
angle of attack, Cp(«) is the drag coefficient of the whole wing as a function of the angle od
attack a, p; and pg are non-directional coefficients of fluid viscosity.

The circulation and viscosity terms around each strip through time are calculated and pre-

sented in Fig. 25.
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Rys. 25. Circulation and viscosity terms in each strip during one full stroke

After obtaining all essential components for the aerodynamic force and combining them all,
the resulting dF},, and dF,, can be shown in Figs. 26 and 27.
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Rys. 26. Aerodynamic force for each strip in the 2’ and 3’ auxiliary coordinates
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Rys. 27. Total aerodynamic force in strip No. 5 and the aerodynamic moment in each strip

From the aerodynamic force component on z’ and 3’ axis, it can be seen that shape of
the aerodynamic force through time is similar to the wing velocity component. Also, the total
aerodynamic force and moment are also shown in Fig. 28.
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Rys. 28. Aerodynamic forces for each strip in the 2’ (left) and y" (right) auxiliary coordinates

With the obtained aerodynamic forces in each strip, the total forces and moments can be
calculated as well converting all the forces and moments back to the z and y axes. They are
presented in Fig. 29.
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Rys. 29. Total lift and drag

The power requirement and the actuator torque are shown in Fig. 30. In these two simula-
tions, two conditions are compared. The red line shows the situation where the stiffness term is
taken out from the equation, and the blue line with it taken into account.
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Rys. 30. Actuator torque and power requirement for including and excluding the stiffness term

For the actuator torque, from the comparisons, it can be seen that after including the stif-
fness term, the torque has a tendency to a sinusoidal shape and, at the same time, the torque
requirement is increased. The total power consumption line is not continuous because all values
lower than zero, which are not physical, are corrected to zero. The total power consumption
along the red line with stiffness taken into consideration is 3% less than that without stiffness
taken into consideration.

7. Conclusions

In conclusion, the aerodynamic forces are found to be really similar to the pattern of the pit-
ching and flapping angle. The added mass terms, LEV and rotational circulation, dominate lift
generation. By adding the stiffness term into the total equation, the power is reduced, however
the actuating force requirement increases.

In future studies, the actuation and compliance are recommended to be investigated. In this
paper, these aspects are not concerned for simplicity. When considering the real model, the
power consumption necessary for the mechanism is really small, but the power required for the
actuator to work under such a frequency can be huge.
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Analiza wtasciwo$ci rezonansowego napedu skrzydel entomoptera

Praca jest poswigecona badaniu i zrozumieniu wtasciwosci rezonansowego napedu skrzydel entomop-
tera. Praca jest podzielona na dwie czedci. W czesci pierwszej zostaly podane podstawowe informacje
o owadach i trzepoczacych skrzydlach entomopteréw (miniaturowych bezzalogowych statkéw powietrz-
nych wzorowanych na budowie latajacych owadéw). W drugiej czeécei opisano model matematyczny en-
tomoptera ze szczegdlnym uwzglednieniem bionicznego, rezonansowego napedu skrzydel. Opracowano
program symulacyjny napisany w $rodowisku MATLAB i przedstawiono wyniki symulacji.
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