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SYMULACYJNE I EKSPERYMENTALNE BADANIE CELNOSCI
ATAKU AMUNICJI KRAZACEJ

P10TR CHMIELEWSKI, KRZYSZTOF SIBILSKI

Wydziat Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa, Politechnika Warszawska
e-mail: piotr.chmielewski.dokt@pw.edu.pl, krzysztof.sibilski@pw.edu.pl

W referacie przedstawimy zagadnienia zwigzane z modelowaniem trajektorii ataku
amunicji krazacej. Zaprezentujemy oryginalne rozwigzania pozwalajace na skuteczne
przeprowadzenie ataku stromotorowego amunicjg krazaca, gdzie kamera $ledzaca cel jest
zaklinowana wzgledem kadtuba amunicji (ptatowca).

Problematyke modelowania i praktycznej realizacji stromotorowego ataku sprowadzono
do trzech kluczowych zagadnien. Pierwszym zagadnieniem jest czasowa utrata
widocznosci celu w czasie dolotu do punktu nurkowania. Problem ten rozwigzano przez
stworzenie algorytmow przywracajacych sledzenie celu, opartych o widzenie maszynowe,
wykorzystujacych nauczone cechy koloru celu do przywrodcenia jego $ledzenia w czasie
nurkowania. Drugie zagadnienie dotyczy wplywu wiatru na celno$¢ amunicji krazacej
W czasie przeprowadzania ataku wizyjnego. Rozwigzanie tego problemu stanowia
zaproponowane kontrolery nawigacyjne i1 sterowania, ktére to kompensujg dryf statku
powietrznego przez zastosowanie odpowiedniego manewru polegajacego na $lizgu
nakierunkowym. Ostatnie rozpatrywane zagadnienie dotyczy umozliwienia skutecznego
razenia celu mimo braku danych z systeméw GNSS. W tym celu opracowane zostaty
algorytmy, ktore swoim dzialaniem dostarczaja substytut niezbednych informacji GNSS,
pozwalajac na modelowanie trajektorii ataku wizyjnego. Realizowane jest to przez
optyczna estymacj¢ odleglosci do celu oraz optyczng estymacje dryfu statku powietrznego
(amunicji krazacej).

Opracowane modele oraz algorytmy zostaly zwalidowane metoda SIL (ang.
Software in the Loop) oraz badaniami w locie. Wyniki tych badan zaprezentujemy
w referacie.
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KONCEPCJA UZYSKANIA NIEZALEZNOSCI ENERGETYCZNEJ
PRZEZ AEROKLUB JELENIOGORSKI DZIEKI ZASTOSOWANIU
ODNAWIALNYCH ZRODEL ENERGII I TECHNOLOGII
WODOROWYCH

MACIEJ CHOLEWINSKI

Katedra Kriogeniki i InZynierii Lotniczej, Wydzial Mechaniczno-Energetyczny,
Politechnika Wroctawska
e-mail: maciej.cholewinski@pwr.edu.pl

JEAN-MARC FAFARA

Katedra Inzynierii Konwersji Energii, Wydzial Mechaniczno-Energetyczny,
Politechnika Wroctawska
e-mail: jean-marc.fafara@pwr.edu.pl

Postepujaca transformacja proekologiczna stanowi jeden ze znakdéw rozpoznawczych
wspotczesnych gospodarek wielu panstw $wiata. Skomercjalizowane jeszcze w XX wieku,
a przez ostatnie dekady powszechnie stosowane rozwigzania — cechujace si¢ przy tym
najczesciej nadmiernymi jednostkowymi uwolnieniami szkodliwych substancji do
otoczenia — w mysl obowigzujacych trendéw lub rozporzadzen sg zastgpowane badz tez
musza zosta¢ w nieodleglej przyszto$ci zastgpione przez tzw. zielone (niskoemisyjne
w perspektywie catego cyklu zycia) techniki i technologie. Co przy tym niezwykle istotne,
obowigzek ograniczania emisji zanieczyszczen 1 ogolnej dbatosci o lokalne $rodowisko
dotyczy coraz wigkszej liczby branz i sektoréw — w tym takze lotnictwa cywilnego
(komunikacyjnego, sportowego, gospodarczo-ustugowego) czy tez lotnictwa ogdlnego —
nabierajac tym samym ogolnego, powszechnego charakteru, niekoniecznie zwigzanego
tylko 1 wylacznie z cigzkim przemystem (lub ,,duzym” lotnictwem), a coraz czgsciej
W sposob niemal bezposredni dotykajacego praktycznie kazdego cztowieka.

Podjete w ostatnich latach prace zmierzajace do ograniczenia negatywnego wplywu
lotnictwa na otoczenie objety szereg aspektow natury konstrukcyjno-eksploatacyjnej, m.in.
kwestie zwigzane z aerodynamika statkow powietrznych, implementacje nowych
materiatéw konstrukcyjnych oraz komercjalizacj¢ bardziej efektywnych napedéw lub
silnikow lotniczych (m.in. jednostek turbowentylatorowych o wysokim wspolczynniku
dwuprzeptywowosci). Przyniosty one szereg wymiernych korzysci $rodowiskowych,
jednakze nie umozliwity uzyskania zaktadanego stopnia redukcji szeroko pojetych emisji
lotniczych. Eksperci wykazuja, iz do uzyskania statusu neutralno$ci klimatycznej lotnictwo
wymaga bowiem wdrozenia znacznie bardziej drastycznych zmian — m.in. stosowania
zupetnie nowych rodzajow silnikow (elektrycznych, wodorowych) lub paliw (np. SAFs —
ang. Sustainable Aviation Fuels) oraz jednoczesnego stworzenia odpowiedniej,
dedykowanej ich wykorzystaniu badz obstudze, infrastruktury naziemnej, wpisujacej si¢
W przyszte krzywe popytu 1 podazy na nosniki energii w lotnictwie.

W niniejszej pracy podjeto si¢ wstepnej analizy mozliwo$ci wykorzystania wybranych
technologii OZE (Odnawialnych Zrédet Energii) oraz instalacji wodorowych w kontekscie
uzyskania pelnej badz czeSciowej niezaleznosci energetycznej przyktadowego aeroklubu —
Aeroklubu Jeleniogdrskiego. Wpisuje si¢ ona w wyzej przywotane trendy ogdlnoswiatowe
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1 ma na celu wskazanie najwazniejszych wymagan, wyzwan 1 potrzeb, przed ktorymi stanie
wiele stowarzyszen lotnictwa sportowo-turystycznego w najblizszych latach. Swoim
zakresem objeta ona m.in. identyfikacje wptywu potozenia paneli fotowoltaicznych na
miesieczny i roczny uzysk energii elektrycznej, przeprowadzenie oceny (z punktu
widzenia generacji uzytecznych form energii) celowosci zastosowania na terenie lotniska
turbin wiatrowych oraz okreslenie wymagan zwigzanych z infrastrukturg uzytkowania
wodoru (tzw. wyspy wodorowej) — w kontekscie paliwa lotniczego oraz stacjonarnego
magazynu energii.

W trakcie analiz wykorzystano ogélnodostepne bazy danych pogodowych, m.in. PVGIS
(Photovoltaic Geographical Information System), Global Wind Atlas oraz Weather
Underground (ta ostatnia postuzyta do aproksymacji dziennej zmienno$ci warunkow
wietrznych), oraz przywotlano przykladowe modele stuzace szacowaniu mozliwego do
podjecia stopnia konwersji energii odnawialnej na najpopularniejsze formy energii
uzytkowej (elektrycznosé, ciepto, energie chemiczna).

W pracy wykazano przyktadowo, iz 1 m? ogniw fotowoltaicznych dostarczyé moze
tylko od ok. 2,5 do blisko 5 kg wodoru w skali roku, natomiast 1 turbina wiatrowa o mocy
zainstalowanej 3 MW (z ok. 50-metrowymi topatami) — nieco ponad 100 ton wodoru
rocznie. Wartosci te zestawiono z przykladowym jednostkowym zuzyciem paliwa przez
statki powietrzne (0,25-0,40 kg/kWh w przypadku silnikow tlokowych, 0,20-0,35
w przypadku silnikéw turbosmiglowych), opracowujac przyktadowe wskazniki uzytkowe
i emisyjne mozliwe do wykorzystania podczas przechodzenia ze stosowania
konwencjonalnych paliw lotniczych na rzecz wodoru (w ujeciu jego bezposredniego
spalania i wykorzystania w ogniwach paliwowych). Podczas wystapienia przywotano takze
zapotrzebowanie energetyczne na produkcje ww. no$nika energii za posrednictwem
elektrolizerow sprz¢zonych z OZE (a wigc tzw. wodoru zielonego) oraz ilo$¢ energii
niezb¢dnej do dostarczenia w celu jego sprezenia (do 300-700 bar) lub skraplania.
Przedtozono takze nomogramy stuzace szacowaniu spodziewanych — miesigcznych
i rocznych — uzyskow energetycznych (w przeliczeniu na 1 kW, mocy zainstalowanej)
z paneli fotowoltaicznych w funkcji kata pochylenia oraz orientacji wzgledem kierunku
potudniowego, potwierdzajac przy tym pewng wzgledng swobode w Obieraniu plaszczyzny
tworzacych je ogniw oraz mozliwo$¢ sterowania podaza na energi¢ -elektryczng
pochodzaca z tej grupy technologii OZE (co moze leze¢ u podstaw funkcjonowania
przysztych instalacji prosumenckich).

Wiystapienie zakonczono zwigztym podsumowaniem, zestawieniem najwazniejszych
wynikow analiz oraz propozycja §wiadomego podejmowania si¢ proekologicznych zmian
w aeroklubach we wspolpracy z inzynierami-energetykami (nie tylko zwigzanymi $cisle
Z branzg lotniczg).
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SZTUCZNA INTELIGENCJA W MODELOWANIU OBIEKTOW
LATAJACYCH DLA SYMULATOROW,
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FRANCISZEK DuL
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e-mail: Franciszek.Dul@pw.edu.pl

W pracy zostala przedstawiona propozycja nowego podejscia do modelowania
obiektow latajacych dla symulatorow, opartego na technikach sztucznej inteligencji:
modelach neuronowych uczonych ze wzmocnieniem na podstawie opinii pilotow,
dostosowanych do specyficznych cech modelowania w warunkach rzeczywistych
uwzgledniajacych zarowno wymagania merytoryczne, jak i czynniki pozamerytoryczne
(organizacyjne), ale majace kluczowe znaczenie dla powodzenia realizacji projektu.

Pokazano, ze modelowanie klasyczne oparte na modelach newtonowskich jest cze¢sto
niewystarczajace do zbudowania modelu samolotu akceptowalnego przez pilotow, gdyz
modelowanie subtelnych zjawisk aerodynamicznych jest zazwyczaj wysoce nieadekwatne.

Wykazano tez, ze modelowanie oparte na glebokim uczeniu ogo6lnych struktur
neuronowych nie przystaje do warunkéow modelowania rzeczywistego, w ktorym czas
realizacji projektow nie pozwala na zastosowanie ogélnych metod uczenia sieci, jak
roéwniez nie ma wystarczajacej liczby danych uczacych, gdyz dane pochodzace z prob w
locie sg w opinii pilotow dalece niewystarczajace.

Na bazie tych analiz zaproponowano nowg metod¢ modelowania, taczaca modelowanie
klasyczne 1 modelowanie neuronowe z uczeniem, wykorzystujacg zaréwno dane
pochodzace z prob w locie, jak i1 opinie pilotéw, ilosciowe i jako$ciowe.

Przedstawiono koncepcje i najwazniejsze eclementy takiego modelowania oraz
omoéwiono uwarunkowania praktyczne zwigzane z jej zastosowaniem.

Przydatno$¢ nowej metody zostala zilustrowana na przykladzie modelowania samolotu
akrobacyjnego z napgdem Smiglowym o duzym nadmiarze mocy.



10



ML-XX 2022
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| UPADKOW. OPOWIESC Z MORALEM KONSTRUKTYWNYM

FRANCISZEK DUL, TOMASZ GOETZENDORF-GRABOWSKI

Wydziat Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa, Politechnika Warszawska
e-mail: franciszek.dul@pw.edu.pl; tomasz.grabowski@pw.edu.pl

W pracy zostala przedstawiona problematyka modelowania obiektow dynamicznych dla
symulatorow lotniczych (cho¢ nie tylko) roéznych rodzajéow, wiaczajac najbardziej
zaawansowane symulatory klasy D z r6znymi rodzajami platform, w tym z wirowkami.

Przedstawione zostaly doswiadczenia autoréw zebrane w trakcie trzydziestoletnich prac
przy projektowaniu, budowie, wdrazaniu, certyfikacji, serwisowaniu i1 modernizacji
symulatorow lotniczych, ladowych, morskich i kosmicznych, prowadzonych w kraju i na
swiecie.

Dokonano analizy modelowania rzeczywistego, prowadzonego na ogoét w warunkach
realizacji kontraktow z krotkim terminem wykonania, okre$lajac najwazniejsze czynniki
warunkujace zaro6wno powodzenie modelowania, jak i koncowy rezultat — akceptacje
zbudowanego symulatora.

Omowiono specyficzne uwarunkowania procesu modelowania, w tym opinie pilotow,
uwarunkowania organizacyjne, finansowe i inne. Przedstawiono rol¢ danych w procesie
modelowania i akceptacji modelu, a takze role i znaczenie prob w locie.

Sformutowano tez¢ praktyczna, iz wymagania stawiane przez przepisy certyfikacyjne,
ktore formutuja szczegdtowe wymagania dotyczace stopnia odwzorowania przez model
dynamiczny zjawisk aerodynamicznych i ich zaleznos¢ od rdznych czynnikéw fizycznych
oraz cech konstrukcyjnych samolotu, sg czesto niewystarczajagce w $wietle wymagan
formutowanych przez uzytkownikow (pilotow).

Zdefiniowano klasy trudnosci samolotow pod wzgledem opracowania ich modeli.
Omowiono takze role 1 znaczenie poszczegdlnych elementow sktadajacych si¢ na
implementacj¢ modelu dynamiki obiektu, jak 1 elementdow zewngtrznych, ale
odgrywajacych kluczowe role w procesie budowy 1 testow akceptacyjnych symulatora.

Jako rezultat tych dhugoletnich doswiadczen w drugiej czesci pracy przedstawiono
propozycje nowego podejscia do modelowania opartego na technikach sztucznej
inteligencji: modelach neuronowych uczonych ze wzmocnieniem na podstawie opinii
pilotow dostosowanych do specyficznych cech modelowania w warunkach rzeczywistych,
uwzgledniajacych zard6wno wymagania merytoryczne, jak i organizacyjne istotne dla
realizacji projektu.
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OCENA PARAMETROW RUCHU
BEZZALOGOWYCH PLATFORM LATAJACYCH

KRzYszTOF FALKOWSKI, MARIUSZ WAZNY, MACIEJ HENZEL

Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: krzysztof.falkowski@wat.edu.pl, mariusz.wazny@wat.edu.pl,
maciej.henzel@wat.edu.pl

Dynamiczny rozw¢] matych bezzatogowych statkéw powietrznych (BSP) jest
wymuszony zapotrzebowaniem ze strony réznych shuzb cywilnych. Maty BSP moze by¢
Z tatwosciag wprowadzony na wyposazenie strazy miejskiej, policji 1 stuzb ratownictwa
pozarowego. Zgodnie z przepisami ograniczajacymi emisj¢ dwutlenku stuzby miejskie nie
posiadaja sprzgtu, ktory zabezpiecza zdolno§¢ do wykrywania zanieczyszczen
emitowanych przy ogrzewaniu domoéw niezgodnie z prawem. Patrol strazy miejskiej
wyposazony w BSP o masie ponizej 1 kg, moze wykonaé przelot nad podejrzanym
terenem 1 jednocze$nie zebra¢ material dowodowy o naruszeniu przepiséw. Poniewaz BSP
posiada system nawigacyjny, to mozna taki przelot udokumentowac i wykorzysta¢ jako
material dowodowy.

Powazng przeszkoda w uzytkowaniu mikro-BSP sa przepisy Urzedu Lotnictwa
Cywilnego, ktore ograniczajg uzytkowanie BSP o masie do 250 g bez uprawnien pilota.
Dodatkowo kazda organizacja powinna sta¢ si¢ operatorem lotniczym. Stan prawny
spowodowany jest masowym uzytkowaniem matych statkéw powietrznych, ktére stanowig
powazne zagrozenie dla oséb i mienia. Urzad Lotnictwa Cywilnego objat nadzorem
wszystkie latajgce statki powietrzne, niezaleznie od ich przeznaczenia 1 wykonania,
a jedynym kryterium jest masa (kategoria otwarta). Dziatania legislacyjne sg uzasadnione,
jednak w istotny sposOb ograniczaja prace nad rozwojem nowych konstrukcji
bezzatogowych statkow powietrznych.

Bezzalogowy statek powietrzny jest robotem mobilnym, ktérego zadaniem jest
wyreczanie cztowieka w wykonywaniu zadan. Zadania te polegaja na ucigzliwym
wykonywaniu monotonnych czynnosci, ale rowniez umozliwiajg pozyskanie zdolnosci
wykraczajagcych poza zakres kompetencji cztowieka. Cechg charakterystyczng
wspotczesnych bezzalogowych statkdw powietrznych jest nadawanie im autonomii, czyli
przekazywanie odpowiedzialnos$ci za wykonywane zadanie lub funkcje robotowi, w tym
przypadku bezzatogowemu statkowi powietrznemu. Ze wzgledu na stopien autonomii
dzieli si¢ BSP na poziomy od 0 do 5. Zaleznie od stopnia autonomii poszczegdlne
funkcjonalnosci przejmowane sa przez robota mobilnego, jakim jest BSP. Wigkszo$¢
wspotczesnych BSP  przejmuje od pilotow funkcje sterujaco-nawigacyjne, ktoére
sprowadzaja si¢ do utrzymania kursu, predkosci 1 wysokosci lotu zgodnie z planem lotu.

Zapewnienie odpowiedniego poziomu autonomii Wwigze si¢ z opracowaniem
zaawansowanych systemow sterowania i nawigacji. Jednak wysoki poziom automatyzacji
nie jest w stanie zrealizowac oczekiwan w zakresie przejecia odpowiedzialno$ci podczas
wykonywania zadania. Zapewnienie autonomii wigze si¢ z konieczno$cig sterowania
procesami niezawodnos$ci konstrukcji BSP oraz bezpieczenstwa technologicznego. W BSP
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klasy mikro o masie ponizej 1 kg jest zbyt mato miejsca na umieszczenie dodatkowych
uktadow odpowiedzialnych za monitorowanie i sterowanie poziomem bezpieczenstwa
i niezawodnosci. Dlatego niezbedne jest poszukiwanie nowych metod zarzadzania
strukturg BSP w celu podwyzszenia bezpieczenstwa wykonywania operacji lotniczych.

W Zakladzie Awioniki WAT prowadzone sg prace badawcze zwigzane
Z podwyzszeniem poziomu autonomii BSP. Proces ten wymaga opracowania modeli
matematycznych opisujacych wtasciwosci BSP klasy mikro. Weryfikacja modeli wymaga
przeprowadzenia badan eksperymentalnych, ktoérych celem jest przygotowanie materiatu
do weryfikacji opracowanych modeli.

Badania wykonano dla matych bezzalogowych statkéw powietrznych w ukladzie
czterowirnikowej platformy latajacej, ktora przeznaczona jest do przenoszenia
pojedynczych sensoréw i kamery umozliwiajacej orientacje pilota (kamera jest na state
zablokowana). Platforma przeznaczona jest do wykorzystania przez personel stuzb
ratowniczych i1 prewencji do obserwacji zagrozen. Celem badan jest opracowane
technologii mikro-BSP, ktore moga by¢ wykorzystane przez niewykwalifikowany personel
w obszarach uznawanych przez Urzad Lotnictwa Cywilnego jako podwyzszone ryzyko.

Badania w locie obejmowaty dwa podstawowe zakresy zwigzane z autonomicznym
operowaniem czterowirnikowej platformy latajacej. Przystgpujac do projektowania
platformy, przewidziano mozliwo$§¢ wykonywania w pelni autonomicznego startu
i ladowania w punkcie lokalizacji funkcjonariuszy wykonujacych inspekcj¢. Zadaniem
pilota aktywujacego start jest przygotowanie miejsca na tyle bezpiecznego, by podczas
startu i ladowania nie wystgpila kolizja z elementami otoczenia uniemozliwiajgca start.
Punkt lagdowania pokrywa si¢ z punktem startu. Putap, na ktorym konczy si¢ start
I rozpoczyna ladowanie, jest okreslony przez pilota przed lotem na terminalu. Po starcie
pilot definiuje tras¢ do trzech punktéw. Po osiaggnieciu ostatniego punktu platforma
powraca do punktu startu 1 zaczyna automatycznie ladowac. Dlatego badania prowadzane
przez pracownikow Zaktadu Awioniki WAT obejmowaly procedury automatycznego
startu 1 lotow na zadang wysoko$¢ oraz loty do punktu trasy i automatyczne lagdowania.

W artykule zostang zaprezentowane wyniki przeprowadzanych badan weryfikujace
autonomiczne wykonywanie zadania inspekcyjnego podczas wykonywania w pelni
automatycznego lotu, ktory trwatl kilkanascie minut. Podczas badan wykorzystywano
platformy o masie okoto 1 kg. Wzgledy bezpieczenstwa podczas testow wymagaty
zastosowania pakietow baterii o wigkszej pojemnosci, dlatego platformy wazyly
maksymalnie okoto 1,2 kg.
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Obecnie zyjemy w $wiecie pomniejszajacym si¢ poprzez coraz efektowniejsze metody
transportu, miedzy innymi dzieki intensywnej eksploatacji lotnictwa. Lotnictwo pozwala
w krotkim czasie przemieszczac si¢ w obrebie kraju, kontynentu a nawet $wiata. Pewna
dziedzing naszego zycia oraz badan stat si¢ od niedawna zmieniajacy niekorzystnie klimat.
Zmiany klimatyczne mogg by¢ cze¢$ciowo powigzane z aktywnosciag cztowieka na Ziemi.
Jedna z tych aktywnos$ci jest lotnictwo, ktére charakteryzuj¢ si¢ niepomijalng immisja
zanieczyszczen do Srodowiska, ktora wynika ze spalania paliwa lotniczego. Od wielu lat
usituje si¢ ograniczy¢ poprzez konstrukcje silnikow zuzycie paliwa, lecz najwigksze
zmiany pod katem tradycyjnych zespoldw napedowych wydaja si¢ by¢ za nami — mowa
tutaj o silnikach dwuprzeptywowych. Dlatego tez pojawia si¢ konieczno$¢ wyjscia poza
dotychczasowe ramy myslowe pod wzgledem budowy zespotéw napedowych.

Wylaniajacym si¢ pojeciem w lotnictwie jest pojecie samolotow bardziej elektrycznych
(MEA — ang. More Electric Aircraft). W lotnictwie tradycyjnym wszystkie urzadzenie
poktadowe sg zasilane rozmaitymi formami energii (hydrauliczna, pneumatyczna,
mechaniczna oraz elektryczna). Wszystkie te formy energii poktadowej sa generowane
odpowiednio przez pompy, sprezarki, odbieranie mocy poprzez skrzynke mechaniczng
oraz pradnice. Wcze$niej wymienione agregaty sa napedzane silnikami, ktore
wykorzystuja do tego celu pewng ilo$¢ paliwa. W celu ograniczenia iloSci paliwa
poswieconej na zasilnie tych wszystkich agregatow w pierwszej kolejnosci dazy si¢ do
zastgpienia odbiornikow energii hydraulicznej, pneumatycznej oraz mechanicznej
agregatami spetniajagcymi te same funkcje, lecz zasilanymi energia elektryczng. Taki
zabieg umozliwia ujednolicenie pierwotnej formy energii: mowa tutaj o energii
elektrycznej. Energie elektryczng niezbedng w tak przebudowanym statku powietrznym
mozna pobiera¢ z pradnic zamontowanych na silnikach spalinowych (jednak troche si¢ to
mija z celem elektryfikacji samolotow), z baterii, lub innych zrodet energii elektryczne;.
Przy wykorzystaniu poktadowych, nowych, zrodet energii elektrycznej (wytaczajac
pradnice silnikow spalinowych) istnieje mozliwo$¢ ograniczenia ilo$ci zuzywanego
paliwa. Niemniej te nowe zrddta energii elektrycznej musza spelnia¢ pewng ilos¢
kryteriow, aby takie przedsigwzigcie bylo efektywne; gesto$¢ energii nowego zrddia
powinna jak najbardziej si¢ zbliza¢ do gestosci energii paliwa lotniczego, uwzgledniajac
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sprawno$¢ tradycyjnych agregatdw energotworczych. Spetnienie tego kryterium uzasadnia
zamiang czgsci paliwa na nowe zrodto energii elektryczne;.

Panele fotowoltaiczne od swych poczatkéw zaznaly wiele zmian oraz udoskonalen.
Jedna z ciekawszych form paneli fotowoltaicznych sg elastyczne (odksztalcalne) moduty
fotowoltaiczne. Pokrywajac calo§¢ samolotu takimi modulami fotowoltaicznymi
skierowanymi ku promieniowaniu stonecznemu, mozna zaproponowa¢ nowa forme
generowania energii elektrycznej na poktadzie. Poddane ocenie zrodio energii elektryczne;j
charakteryzuje si¢ tym, ze ilo$¢ energii generowane;j jest zalezna migedzy innymi od czasu
ekspozycji na promieniowanie stoneczne. Uwzgledniajgc mase modutéw fotowoltaicznych
wykorzystang dla danego samolotu (tutaj bedzie rozpatrywanych B787) oraz moc
generowang przez te moduty, zostat wyliczony czas lotu bez miedzyladowania, dla ktérego
uzyskana gesto$¢ energii elektrycznej (stonecznej) bedzie rowna gestosci energii paliwa
lotniczego z uwzglednieniem sprawnosci tradycyjnych agregatow energotworczych. Przy
obecnej technologii, w mocno zoptymalizowanych warunkach lotu, czas ten wynosi
29 godzin. Poniewaz takich lotow si¢ nie wykonuj¢, wykorzystywanie obecnie dostepnych
gietkich modiow fotowoltaicznych do samolotéw komercyjnych jest niecelowe.

Aby obroci¢ sie ku lotnictwu bardziej elektrycznemu (MEA), a zarazem bardziej
proekologicznemu, bedzie konieczne zintensyfikowanie prac oraz badan nad nowymi,
bardziej efektywnymi poktadowymi Zzrédtami energii elektryczne;.
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Tryb pracy satelity, w ktorym powierzchnia jego modutow fotowoltaicznych jest
aktywnie kierowana prostopadle do kierunku promieni stonecznych, jest jednym
Z podstawowych trybow oraz najczgsciej Stosowanym trybem awaryjnym, poniewaz
umozliwia uzupelnienie energii elektrycznej zasilajacej satelite. Z tego powodu, tryb
ustawiajagcy w kierunku Stonca (ang. Sun pointing) jest implementowany w uktadach
sterowania wickszos$ci satelitow.

Niniejsza praca przedstawia oprogramowanie przeznaczone do projektowania
regulatoréw ustawiajacych satelity w kierunku Slonca. Oprogramowanie zawiera
srodowisko symulacyjne w celu projektowania oraz weryfikacji algorytmu sterowania.
Srodowisko to, poza modelem kinematycznym i dynamicznym ruchu obrotowego satelity,
zawiera model ruchu orbitalnego jak rowniez modele pola geomagnetycznego oraz
kierunku padania promieni stonecznych.

W pracy zalozono, Ze satelita porusza si¢ po niskiej orbicie okotoziemskiej oraz
rozwazono satelite dysponujacego magnetometrami oraz czujnikami natg¢zenia Swiatla,
wprawianego w ruch obrotowy za pomoca cewek elektromagnetycznych, a zatem
najlatwiej dostepnego zestawu czujnikow i elementdow wykonawczych. Sterowanie
magnetyczne jest jednak obarczone wyzwaniem, polegajacym na tym, iz moment sity
obracajacy satelite moze by¢ zastosowany jedynie w plaszczyznie prostopadte; do
lokalnego pola geomagnetycznego.

Regulator jest w swej istocie regulatorem proporcjonalno-rozniczkujgcym, jednak
poprzez silne nieliniowosci petli sterowania, jego synteza metodami klasycznymi jest
skazana na niepowodzenie; dlatego zastosowano w tym celu metody numeryczne. Jedng
z komplikacji jest fakt, iz cewki sterujagce ruchem obrotowym satelity musza by¢
wylgczone 1 rozmagnetyzowane przed okresowym dokonaniem pomiaru pola
geomagnetycznego. Przewidziano, ze system sterowania musi uwzgledni¢ efekt albedo
przy probie pomiaru kierunku promieni stonecznych.

Stabilno$¢ algorytmu sterowania zostala potwierdzona przez analiz¢ Monte Carlo.
Algorytm jest przystosowany do pracy z jednostkami obliczeniowymi (mikrokontrolerami)
o stosunkowo skromnych mozliwosciach oraz satelitami o niskim budzecie.
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Podstawowym problemem w nawigacji wirujacych pociskow rakietowych jest problem
precyzyjnego wyznaczania predkosci  obrotowej obiektu. Systemy nawigacji
bezwladnosciowej wyposazone w czujniki typu MEMS (ang. microelectromechanical
system), bez wspomagania Systemami nawigacji satelitarnej, posiadajg ograniczone
mozliwosci rejestrowania predkosci obrotowej pocisku. Ograniczone zakresy rejestrowania
predkosci obrotowej implikuja powstawanie najwigkszych btedéw w nawigacji inercjalne;j.
Fakt ten jest podstawowym problemem uniemozliwiajacym efektywne podsterowanie
I unowoczes$nienie niesterowanych konstrukcji  wirujacych pociskow rakietowych.
Mozliwym rozwigzaniem powyzszego problemu jest innowacyjny czujnik predkosci
obrotowej oparty o pomiary zmian czynnikow zewne¢trznych wystepujacych wokot
pocisku rakietowego. Jednakze implementacja takiego rozwigzania oraz uzyskanie
efektywnego okreslania predkosci obrotowej pocisku za pomoca nowych metod wymaga
szeroko zakrojonych badan podstawowych.

Obecne konflikty militarne wystepujace na $wiecie powodujg zapotrzebowanie na coraz
bardziej precyzyjne systemy artylerii rakietowej. Wysoka ilo§¢ wieloprowadnicowych
wyrzutni rakietowych (typu BM-21 GRAD oraz WR-40 Langusta) utrzymywanych
w magazynach Wojska Polskiego oraz fakt mozliwosci implementacji systemow
sterowania do niekierowanych, wirujacych pociskow rakietowych stwarza konieczno$é
opracowania skutecznie dziatajacego ukladu nawigacji inercjalnej. Jednoczes$nie nalezy
rowniez podkresli¢, ze obecnie dostepne sterowane pociski rakietowe wystrzeliwane
z wieloprowadnicowych wyrzutni rakietowych, jak ukrainska WILCHA, izraelski
ACCULAR oraz chinski XL-1X30 122 mm, korzystaja z systemdéw nawigacji
bezwladnos$ciowe] wspomaganych danymi o aktualnej orientacji przestrzennej pocisku
z systeméw nawigacji satelitarnej. Jednakze z powodu latwosci zagluszania sygnatow
satelitarnych przez systemy walki elektronicznej wystepujace na wyposazeniu wigkszosci
armii wysokorozwinigtych krajow systemy nawigacji satelitarnej nie sg rozpatrywane jako
systemy wspomagajace systemy nawigacji bezwladno$ciowej przez potencjalnych
odbiorcow. Co wigcej, brak ogolnodostgpnych na rynku czujnikow typu MEMS
0 wystarczajacej doktadnosci pomiarowej dla wirujacych pociskow rakietowych przy
jednoczesnych deklaracjach przedstawicieli Ministerstwa Obrony Narodowej o potrzebie
zaprojektowania ukltadu precyzyjnej nawigacji bezwladnosciowej dedykowanej do
wirujacych obiektow rakietowych utworzyt mozliwos$¢ rozwigzania powyzszego problemu
technologicznego.  Opracowanie innowacyjnego czujnika  predkosci  obrotowej
zaimplementowanego w uklad nawigacji inercjalnej pozwoli na budowe oraz krajowa
produkcje systeméw nawigacyjnych dedykowanych do wirujacych pociskow rakietowych.

W ramach prac niezbgdne begdzie wykonanie szeregu kompleksowych kampanii testow.
Badania begda obejmowaty opracowanie i wykonanie projektu stanowiska badawczego
dedykowanego do badan czujnikow rejestrujacych rozne dhlugosci naturalnego
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promieniowania elektromagnetycznego wystepujacego w  ziemskiej przestrzeni
powietrznej oraz ich skutecznosci precyzyjnego wyznaczania predkosci wirowania pocisku
rakietowego. Zaprojektowane stanowisko badawcze begdzie odzwierciedlalo ruch wirowy
pocisku rakietowego kalibru 122 mm. Kolejnym przewidywanym etapem prac beda tzw.
badania hardware-in-the-loop pozwalajace zbada¢ zachowanie uktadu czujnikow Swiatta
w warunkach zblizonych do rzeczywistego §rodowiska pracy zaprojektowanego uktadu.
Planowane jest uzycie czujnikdw z szerokiego spektrum widma elektromagnetycznego
(widzialnego oraz niewidzialnego dla ludzkiego oka), poczawszy od czujnikéw
podczerwieni, $wiatla widzialnego, po detektory promieniowania nadfioletowego. Testy
beda przeprowadzane A4 zréznicowanych warunkach o$wietlenia
(bezchmurne/zachmurzone niebo) i temperatury (mozliwe schlodzenie oraz ogrzanie
ukladu) wraz z badaniami uktadu w warunkach nocnych. Opracowana zostanie
szczegotowa metodyka badan zaproponowanego ukltadu czujnikow, ktéra bedzie
wykorzystywa¢ zasady badan prototypéw sprzetu wojskowego na podstawie
obowigzujacych Norm Wojskowych o oznaczeniu NO-06-A107:2021, ,,Sprzet wojskowy —
Ogodlne wymagania techniczne, metody kontroli i badan — Metody badania odpornos$ci
calkowite] na dzialanie czynnikéw Srodowiskowych” oraz NO-06-A105:2021, ,,Sprzet
wojskowy — Ogolne wymagania techniczne, metody kontroli i badan — Ogélne zasady
badania prototypow 1 urzadzen produkowanych seryjnie". Testy bedg rowniez obejmowaly
opracowanie algorytmoéw wyznaczania predkosci obrotowej pocisku rakietowego wraz
Z ich analizg dzialania oraz implementacja w ukladzie nawigacji inercjalnej. Planowane
jest przeprowadzenie testow autopilota wirujacej rakiety w pelnym $rodowisku
symulacyjnym trajektorii lotu pocisku sprzezonego z powyzszym uktadem nawigacji.
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Celem badan jest opracowanie koncepcji i realizacja prac zmierzajacych do
powstania bezzatlogowej platformy nawodno-powietrznej wykorzystujacej efekt
przypowierzchniowy. Z funkcjonalnego punktu widzenia platforma przeznaczona jest do
dziatan logistycznych i patrolowych na akwenach morskich.

Przedmiot badan stanowi platforma o dlugosci kadtuba powyzej 2 metréw i rozpigtosci
ptatow gtownych powyzej 2 metrdéw, posiadajaca specjalnie uksztattowana cze$¢ denng
kadtuba typu "slizg", w celu wygenerowania odpowiedniej sity hydrodynamicznej podczas
wznoszenia si¢ platformy nad powierzchnia wody.

Podstawowe problemy badawcze dotycza opracowania geometrii platformy
0 odpowiednich wlasciwosciach hydro-aero-dynamicznych. Wymaga to przeprowadzenia
analizy ptywalno$ci, statecznosci, wilasciwosci oporowo-napedowych, wilasciwosci
manewrowych,  wlasciwosci  morskich oraz co najwazniejsze, wlasciwosci
aerodynamicznych platformy, co wymaga precyzyjnego zaprojektowania aerodyna-
micznych powierzchni no$nych. Wyniki badan bedg stanowity parametry, charakterystyki
platformy, okreslone dla kazdej fazy startu, lotu i wodowania dla okreslonej masy
startowej 1 zakresu predkosci platformy.

Metoda badawcza polega ogélnie na opracowaniu scenariuszy zwigzanych z realizacja
misji platformy, analizie osiggéw i dynamiki platformy, analizie ryzyka i bezpieczenstwa
dla zdefiniowanych scenariuszy zdarzen, co pozwoli na opracowanie Systemu i procedury
sterowania platforma podczas misji.

Zasadnicza czg$¢ badan bedzie dotyczyta okre§lenia parametréw i charakterystyk
platformy we wszystkich fazach ruchu. W czasie startu platforma bedzie sig
przemieszczala na swobodnej powierzchni wody do osiggni¢cia punktu unoszenia, po
osiggnigciu odpowiedniej wartosci predkosci, sity hydrodynamicznej na zanurzonej
w wodzie czesci kadtuba oraz sit nosnych generowanych na ptatach nosnych. Osiagnigcie
tego punktu wyznacza rozpoczgcie fazy lotu na wysokosci do 3 metréw nad poziomem
wody. Ladowanie odbywa si¢ na wodzie. W czasie badan zostanie okreslony stan morza,
krytyczny stan morza umozliwiajacy eksploatacje platformy, wstgpnie zatozono stan
2-3 °B. Docelowo, w ramach dalszych badan, rozwaza si¢ przystosowanie konstrukcji
platformy do wykonywania startu wspomaganego, co umozliwi zastosowanie platformy
przy wyzszych stanach morza. Obecne prace dotycza opracowania demonstratora
platformy o predkosci przelotu do 100 km/h, przy masie platformy do 250 kg i tadownosci
okoto 20-25 % masy platformy. Platforma begdzie wyposazona w system sterowania,
umozliwiajacy jej zdalne naprowadzanie na pozycje, W tym nawigacje I komunikacjg.
Przewiduje si¢ pre-programowanie dziatan platformy w celu osiggnigcia trybu poét-
autonomicznego pracy na poziomie 1-2, w skali od 1 do 5. Badania i budowa
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demonstratora platformy sg planowane na okres 36 miesiecy i zostang przeprowadzone
z wykorzystaniem zaawansowanych metod badawczych, projektowych i wykonawczych.
Wyniki dotychczasowych badan zwigzane sg z opracowaniem geometrii platformy
I przeprowadzeniem badan parametrycznych oraz analiza osiggdéw platformy w celu
okreslenia kluczowych (key-drivers) parametrow i charakterystyk platformy. Dotyczy to
mi¢dzy innymi okreslenia sit oporu i no$nych w celu okreslenia mocy zapotrzebowanej,
putapu lotu czy zrédta zasilania platformy w energi¢. Opracowano model oceny ryzyka
wypadku w warunkach operacyjnych oraz podstawy systemu sterowania platforma
bezzatogowa, uwzgledniajac podstawowe funkcjonalnosci systemu sensorycznego.

Rys. 1. Wizualizacja geometrii platformy nawodno-powietrznej typu
USV-UAV-WIG-wersja 1A
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OPRACOWANIE | WALIDACJA MODELU SYMULACYJNEGO
QUADROTORA NA POTRZEBY ANALIZY WYKORZYSTANIA
ENERGII PODCZAS LOTU

ROBERT GLEBOCKI, MARIUSZ JACEWICZ, DARIUSZ MIEDZINSKI

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Zaktad Mechaniki, Politechnika
Warszawska

e-mail: robert.glebocki@pw.edu.pl, mariusz.jacewicz@pw.edu.pl,
dariusz.miedzinski2.dokt@pw.edu.pl

Bezzatogowe statki powietrzne typu quadrotor znajduja obecnie coraz wigce]
zastosowan. Jednym z najwazniejszych ograniczen bezzatogowych wiroptatow jest
niewielki zasob energii dostepnej na pokladzie, co przektada si¢ na matag dlugotrwatos¢
lotu. Celem pracy bylo stworzenie modelu symulacyjnego mogacego stuzy¢ do badania
wykorzystania energii przez quadrotora oraz planowania jego trasy przelotu. Platforma
testowa wyposazona zostata w redundantne jednostki nawigacji bezwladnosciowe;j,
odbiornik systemu nawigacji satelitarnej, telemetri¢ oraz kamer¢. W celu zbadania
dynamiki lotu quadrotora opracowano model matematyczny o sze$ciu stopniach swobody.
Parametry modelu zostaly wyznaczone poprzez badania eksperymentalne w warunkach
laboratoryjnych. Stworzono model zuzycia energii przez silniki elektryczne oraz
podsystemy poktadowe, jak réwniez model akumulatora poktadowego. Przedstawiono
strukture autopilota. Omowiono zagadnienie monitorowania terenu 1 zaproponowano
algorytm automatycznego generowania punktow kontrolnych na trasie przelotu na
podstawie zdefiniowanego uprzednio ksztaltu obszaru przeszukiwania. Stworzony model
matematyczny zostatl zaimplementowany w $rodowisku MATLAB/Simulink, a nastepnie
zwalidowany na podstawie dostgpnych wynikow badan w locie. Opracowane narzedzie
obliczeniowe moze zosta¢ wykorzystane w praktycznych zastosowaniach do zadan
planowania i optymalizacji trajektorii pod katem minimalizacji zuzycia energii.
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RECENT SYSTEM IDENTIFICATION RESEARCH AT NASA
LANGLEY RESEARCH CENTER

JARED A. GRAUER
NASA Langley Research Center

This talk summarizes some of the recent advances in system identification at NASA
Langley Research Center. Efforts discussed were applied to aeroelastic models, aircraft
with redundant inputs and feedback control active, and aircraft flying in turbulence. Topics
mentioned include experiment design with orthogonal multisine inputs, frequency response
estimation, maximum likelihood parameter estimation using time series, Fourier transform
data, or frequency responses, and parameter estimation considering process noise.

25



26



ML-XX 2022

PROJEKT KONCEPCYJNY URZADZENIA DO RATOWNICTWA
POWIETRZNEGO Z OBIEKTOW TURUDNODOSTEPNYCH

ANDRZEJ GRONCZEWSKI, KATARZYNA STRZELECKA

Katedra Kriogeniki i Inzynierii Lotnicze, Politechnika Wroctawska
e-mail: andrzej.gronczewski@pwr.edu.pl; katarzyna.strzelecka@pwr.edu.pl

Naruszenia w zakresie bezpieczenstwa prowadzg do wypadkow, ktore powodujg Straty
materialne, ale przede wszystkim obrazenia lub $mier¢ ludzi. W przypadku katastrof
zwigzanych z pozarami lub katastrof budowlanych, nierzadko tragiczne skutki tych
zdarzen dotycza znacznej liczby ludno$ci. Wspotczesne obiekty infrastruktury budowlanej
wyposazono w liczne rozwigzania z zakresu bezpieczenstwa czynnego, a takze
bezpieczenstwa biernego. Mimo tego nie ma mozliwosci calkowitego wyeliminowania
zagrozen dla ludzkiego zdrowia i Zycia. Zagrozenia te mozna zminimalizowaé lub
nierzadko catkowicie im zapobiec dzieki szybkiej 1 skutecznej ewakuacji ludzi z miejsc
zagrozonych. Szczegdlne trudnosci w ewakuacji przy powaznych zagrozeniach
bezpieczenstwa wystepuja w trudnodostgpnych obiektach infrastruktury budowlane;.

Niebagatelne znaczenie dla skuteczno$ci akcji ratowniczych maja nastgpujace
uwarunkowania:

—utrudniony dostep do miejsc akcji ratowniczej ze wzgledu na wysokos¢ obiektu,

— istnienie zabudowy ograniczajacej dostep do obiektu z ktérego ewakuowani sa ludzie,

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

— potozenie miejsca ewakuacji w terenie trudnodostepnym.

Doswiadczenie wskazuje, ze w przypadku wielu tragicznych zdarzen mozliwe bytoby
ograniczenie strat w ludziach (lub ich uniknigcie), gdyby stuzby ratownicze dysponowaty
wyposazeniem pozwalajgcym na szybkie dotarcie do poszkodowanych oraz bezpieczng ich
ewakuacje z miejsca wypadku. Czas dotarcia do ludzi wymagajacych pomocy jest
istotnym czynnikiem wplywajacym na stopien uszczerbku na zdrowiu lub nawet
decydujacym o przezyciu. Szczegdlne trudnosci wystepuja przy koniecznosci ewakuacji
ludzi z obiektow trudnodostepnych, do ktorych nalezy zaliczy¢ m.in. bardzo wysokie
budynki lub miejsca polozone w terenie, ktorego uksztattowanie uniemozliwia uzycie
tradycyjnych srodkow ewakuacji (np. tereny gorskie).

Projektanci 1 konstruktorzy infrastruktury budowlanej, w zakresie zapewnienia
bezpieczenstwa biernego, opracowuja rozwigzania pozwalajace na ewakuacje ludzi
w przypadkach katastroficznych. Zazwyczaj sa to drogi ewakuacyjne (wewnatrz lub na
zewnatrz obiektu), umozliwiajgce samodzielne opuszczenie zagrozonej strefy, czasami sg
to specjalne, dodatkowe urzadzenia do ewakuacji. W przypadku rozlegltego, szybko
rozwijajacego si¢ pozaru wystepuje powazne ryzyko zablokowania wszystkich drog
ewakuacyjnych. Wowczas bezpieczne opuszczenie budynku moga zapewni¢ jedynie
stuzby ratownicze. W celu ewakuacji ludzi z duzej wysokosci stuzby ratownicze musza
dysponowa¢ odpowiednim sprz¢tem ratunkowym. Mozliwe jest zastosowanie drabin lub
skokochronow, o ile wysokos$¢, na ktorej znajdujg si¢ poszkodowani, nie przekracza
okoto 70 m. W innym przypadku zachodzi potrzeba wykorzystania $miglowcow. Wiele
budynkow wysokosciowych ma zabudowane anteny oraz inne urzadzenia, CO
uniemozliwia ladowanie $miglowca na dachu. Ratownik opuszczany na linie podczas
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jednorazowej akcji moze podja¢ zaledwie jedng osobg. Problemem jest takze
skomplikowany pilotaz §miglowca spowodowany koniecznoscig wykonania precyzyjnego
zawisu w poblizu budynku, nierzadko w warunkach zadymienia oraz burzliwej atmosfery,
bedacej skutkiem wplywu infrastruktury budowlanej na prady powietrzne. Wymienione
uwarunkowania istotnie ograniczajg skutecznos¢ ewakuacji i znaczaco wydtuzajg jej czas.

Do ratowania ludzi z obiektow trudnodostgpnych proponuje si¢ wykorzystanie statku
powietrznego (wiroptata) pionowego startu i ladowania. Idea ewakuacji ludzi z obiektow
trudnodostgpnych, w szczegdlnosci wysokich budynkow, oparta bedzie na zastosowaniu
latajgcego, bezzalogowego wiroplata sterowanego zdalnie przez operatora—ratownika.
Przewiduje si¢, ze urzadzenie to begdzie zdolne do ewakuacji dwojga ludzi jednocze$nie.
Statek latajacy wyposazony bedzie w detektory pozwalajace na lokalizacje ludzi
w warunkach zerowej widocznosci.

W referacie opisano zagrozenia zwigzane z ryzykiem wystgpienia zdarzen
katastroficznych, przeanalizowano ich skutki oraz wyszczegélniono rozwigzania
stosowane w zakresie bezpieczenstwa biernego. Przedstawiono wspotczesnie stosowane
metody ewakuacji ludzi z obiektow trudnodostgpnych. Zaprezentowano ide¢
konstrukcyjng wiroptata ratowniczego (WR) oraz zatozenia i wymagania konstrukcyjne
projektowanego statku powietrznego. Przedstawiono koncepcj¢ konstrukcyjng wiroptata
oraz jego wyposazenie, a takze technike zastosowania operacyjnego.
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ASPEKTY PRAWNE LOTOW BSP W PRZESTRZENI
POWIETRZNEJ
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Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa
e-mail: agnieszka.gugala-szczerbicka@itwl.pl, michal.jozko@itwl.pl

Bezzalogowe statki powietrzne (BSP) to obecnie bardzo dynamicznie rozwijajacy si¢
rodzaj lotnictwa. Wraz z rozwojem BSP pojawit si¢ problem zwigzany z dostosowaniem
prawa lotniczego do tego rodzaju statkdw powietrznych, a takze z wykonywaniem lotow
w aspekcie bezpieczenstwa publicznego i certyfikacji.

Od niedawna funkcjonuja nowe kategorie lotdow i nowe procedury zwigzane z
ubieganiem si¢ o zezwolenia na wykonywanie lotow, a liczba podmiotow prowadzacych
dziatalno$¢ z wykorzystaniem BSP sukcesywnie wzrasta z kazdym rokiem.

Problematyka nowych regulacji prawnych BSP na gruncie unijnym nie zostata do tej
pory przedstawiona w sposob kompleksowy i wyczerpujacy, gtownie ze wzgledu na fakt,
iz omawiane regulacje nie maja dlugiego rodowodu i nie wszystkie zapisy nowych
rozporzadzen UE weszly juz w zycie. Istnieje zatem potrzeba opracowania zagadnien
prawnych zwigzanych z BSP w formie przystepnej publikacji skierowanej przede
wszystkim do pilotow 1 operatoréw tego nowego rodzaju lotnictwa.

W artykule zaprezentowano zagadnienia zwigzane mig¢dzy innymi z aspektami
prawnymi, certyfikacja BSP na gruncie krajowym 1 mi¢dzynarodowym oraz podstawami
prawnymi lotow BSP. Szczeg6lny nacisk potozono na optymalng harmonizacj¢ przepisow
krajowych 1 UE w ramach realizacji misji BSP w kategorii szczegdlnej 1 certyfikowane;.

W ocenie autorow rozbudowana struktura i kazuistyczny charakter norm konstruowany
z przepisOw europejskich 1 krajowych stanowi pewne utrudnienie dla ich odbiorcow. Jest
to jednak niezbedny zabieg dla pelnego 1 bezspornego uregulowania wspomniane]
problematyki, ktoéra niewatpliwie cechuje si¢ duzym zasobem zagadnien technicznych.
Ponadto implementacja regulacji EASA (Agencja Unii Europejskiej ds. Bezpieczenstwa
Lotniczego) dotyczacych zasad wykonywania lotéw BSP w naszym kraju wpisuje si¢
w ogolnoeuropejski nurt rozwoju dziedziny BSP na poziomie regulacji prawnych.
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Nowadays, new aviation technologies are developed to improve aircraft and onboard
systems' effectiveness, reliability, and operating sensibility. It concerns the construction of
aircraft, avionic systems, and engines. New constructions eliminate disadvantages of
conventional systems, e.g. overall efficiency, friction forces, and heat emission, and
improve static and dynamic parameters, servicing properties and reliability.

The new technologies of jet engines are developed to elaborate cutting-edge electrical
engines to replace classical constructions. The new concepts consider the possibility of
using electrical machines as starters and generators and suspension systems for the turbine
shafts of aircraft engines. This evolution is connected with the "All Electric Aircraft”
concept. The major aim of this evolution is to reduce onboard systems to electrical
systems, replace traditional mechanical, hydraulic, and pneumatic systems and improve
aircraft maintenance and operational flexibility. These new units and devices could be used
in rugged conditions, e.g. low and high temperature, vacuum, and high air humidity.

The paper will present new technology regarding magnetic levitation, such as active
magnetic bearings (AMB) and bearingless devices. These bearings use attraction and
repulsion forces to provide stable rotor levitation at an operating point. The active
magnetic bearing concept eliminates friction forces between cooperating kinematic pairs
(stator and rotor) and small losses. The AMB technology uses the phenomenon of
magnetic levitation, which depends on equilibrium forces between electromagnetic force
and gravity force (Fig.1a).

AIRGAP
SENSOR

POWER AMPLIFIER
WITH INVERTER

proximity
sensors

SENSOR -

ASSEMBLY

" BEARINGLESS
ELECTRIC MOTOR

COMPUTER PLATFORM
WITH DSP PROCESSOR

Fig. 1. The magnetic levitation devices:
a) the homopolar active magnetic bearing with permanent magnets.
b) Laboratory stand with the bearingless electric motor.

ELECTROMAGNETS
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The second magnetic levitation technology is called the bearingless electric motor,
consisting of a motor and suspension module. Functionally, the bearingless electric motor
consists of an active magnetic bearing and an electric motor. The first motors' part is
intended for motor work, i.e. changing electric power to mechanical power. The second
module uses the levitation phenomenon to suspend the rotor in the air gap. In these
solutions, the ball bearing was replaced by an active magnetic bearing, which uses
magnetic attraction forces to keep a rotor in the work point. Magnetic bearings are used to
generate electromagnetic forces in the operation point. These forces have controlled the
rotors' position in the air gap. In stator are implemented two winding groups, that are
worked as bearing and motor. The motor has a rotor with four groups of small permanent
magnets mounted on its surface.

The paper will present the construction of the new devices, mathematical and numerical
analysis using the Comsol Multiphysics software. The conclusion summarises the
theoretical and simulation features of the heteropolar radial active magnetic bearing and
bearingless devices in new electric aircraft engines.
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Katastroficzny poktadowy system rejestracji S2-3a jest produktem mysli technicznej
Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych (ITWL) w dziedzinie rejestracji parametrow
lotu. Rejestratory tego typu zabudowane sa na pokladzie eksploatowanych w Sitach
Zbrojnych RP samolotow: MiG-29, Su-22, PZL-130 TC-1l ORLIK, M-28 BRYZA oraz
$migtowcow: Mi-8, Mi-14, Mi-17, Mi-24, W-3 SOKOL. i SW-4.

Celem nadrzgdnym przys$wiecajacym projektowaniu 1 produkcji tego typu wyposazenia
jest przechowanie danych zapisanych podczas lotu w sposéb umozliwiajacy ich
odtworzenie w celu wykonania analizy przebiegu lotu, pracy systemow statku
powietrznego (SP) izachowania zalogi po =zaistnieniu katastrofy. Narazeniami
charakterystycznymi dla katastrofy lotniczej s3: zderzenie z powierzchnig ziemi lub wody,
pozar, zanurzenie szczatkOw samolotu w wodzie lub ptynach eksploatacyjnych.
Rejestratory katastroficzne musza wiec nie tylko spetnia¢ wymagania zwigzane z praca na
poktadzie statku powietrznego, ale przede wszystkim restrykcyjne wymagania
dotyczace narazen, jakie moga wystepowaé podczas katastrofy lotniczej, zawarte w normie
europejskiej EuroCAE ED-112 oraz normie polskiej NO-16-A200. Jednym z wazniejszych
wymogow zwigzanym z warunkami towarzyszacymi Katastrofie lotniczej jest
wytrzymato$¢ rejestratora katastroficznego lub kasety ochronnej systemu rejestracji na
przeciagzenie o warto$ci 3400 g trwajace przez ok. 6,5 ms.

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych (ITWL) w celu udowodnienia spetnienia przez
kasete ochronng S2-3a-K wymagan dokumentéw normatywnych stanat przed
koniecznoscig opracowania niezbednej metody badania oraz wykonania koniecznych
testow. Byto to konieczne, poniewaz proponowana w normie EUroCAE ED-112 metoda
badania wytrzymalosci na przecigzenie o wartosci 3400 g jest skomplikowana, opisana
skrétowo oraz niemozliwa do realizacji w warunkach krajowych. Badaniom poddano
kolejno pakiet elektroniki kasety ochronnej S2-3a-K systemu rejestracji parametrow lotu
S2-3a oraz calg kasete ochronng.

Dla uzyskania parametrow charakteryzujacych zderzenie obiektu badan z przeszkoda
wymaganych przez norme¢ EuroCAE ED-112 opracowano metodyke badan i wykonano
piecioetapowe testy. W tym celu zaprojektowano i wykonano obiekty badan w postaci
réznych wersji sond pomiarowych dostosowanych do zabudowy pakietu elektroniki kasety
ochronnej oraz docelowo catej kasety ochronnej systemu rejestracji S2-3a. Do nadania
obiektowi badan niezbednej predkosci wykorzystano dzialo pneumatyczne DPZ-250
bedace w posiadaniu Instytutu Lotnictwa. Do zatrzymania obiektu badan wykorzystano
rézne wersje stanowiska hamujgcego projektu ITWL, z medium hamujacym
0 zrdéznicowanej gestosci na drodze przemieszczania si¢ sondy pomiarowe;.
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Sonda pomiarowa oraz stanowisko i1 ztoze hamujace ewoluowaty w trakcie trwania
eksperymentu w miar¢ osiggania przecigzen zgodnie z wytycznymi norm, czyli do
wartosci 3400 g oddziatujacych na obiekt badan przez ok. 6,5 ms.

Przebieg kazdego testu zderzeniowego, czyli przelot i proces wbijania si¢ sondy
pomiarowej W ztoze hamujace, rejestrowany byl przez jedng lub dwie kamery do
rejestracji zjawisk szybkozmiennych. Na podstawie zapisu procesu penetracji stanowiska
hamujacego przez sonde okreslano zmiany predkosci obiektu badan i1 obliczano
przecigzenie towarzyszace zderzeniu. Przy realizacji najwazniejszych testOw wewnatrz
sondy pomiarowej montowano system rejestracji przecigzen i pakiet elektroniki kasety
ochronnej lub calg kasete ochronng.

Wykonane badania potwierdzily osiggniecie parametrow hamowania spetniajgcych
wymogi normatywne. Sprawdzenia poddanej testom kasety ochronnej S2-3a-K
katastroficznego systemu rejestracji dowiodly jego wytrzymaloSci na przecigzenie
0 wartos$ci 3400 g. Zastosowane sposoby rejestracji przecigzenia pozwolity potwierdzié
osiggnigcie wymaganych warto$ci 1 charakteru zmian narazenia, ktéremu poddawana byta
sonda badawcza podczas testow zderzeniowych.
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Praca jest czes$cig programu badawczego, ktorego celem jest poszukiwanie nowych
rozwigzan w zakresie projektowania wirnika nosnego S$miglowca z wykorzystaniem
optymalizacji wielokryterialnej. Jest to drugi etap realizowanych badan. W ramach
pierwszego etapu zrealizowano modelowanie parametryczne pojedynczej topaty wirnika
no$nego dla analiz CFD oraz dokonano walidacj¢ modelu w celu jego wykorzystania
w kolejnych etapach obliczen.

Praca przedstawia metody zaawansowanego modelowania wirnika nosnego i wyniki
z przeprowadzonych analiz. Przedstawiono analityczne obliczenia dla ruchu topaty
w zalezno$ci od jej azymutu w celu walidacji otrzymanych wynikdw. Zaprezentowano
modelowanie parametryczne dla réznych ksztattow topaty i profili aerodynamicznych.
Opisano parametryczne przygotowanie domeny obliczeniowej dla analiz CFD.
Z wykorzystaniem metod parametryzacji przygotowano domen¢ plynowa dla
n-topatowego wirnika no$nego.

W  pracy zaprezentowano wyniki analiz CFD dla dwoéch wariantow analiz.
W pierwszym wariancie przedstawiono analiz¢ statyczng topaty wirnika nosnego
z zamodelowanym przeplywem dla réznych wariantow lotu. W drugim wariancie
zaprezentowano zmienng symulacj¢ Nn-topatowego wirnika dla réznych wariantow lotu.
Otrzymane wyniki poréwnano z wynikami analitycznymi.

W wyniku badan przygotowano nowe rozwigzania, ktore zostang wykorzystane
w dalszych badaniach w procesie optymalizacji wielokryterialnej wirnika no$nego
$miglowca. Praca przedstawia zastosowanie kombinacji modelowania parametrycznego
Z analizami aerodynamicznymi, przeprowadzonymi dla réznych wariantow lotu, jako
nowych mozliwosci w procesie optymalnego projektowania wirnika nosnego.
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SYMULACJA NIESYMETRYCZNEGO ZRZUTU LADUNKU
Z SAMOLOTU

GRZEGORZ KOWALECZKO, MIROSEAW NOWAKOWSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa
e-mail: grzegorz.kowaleczko@itwl.pl

Jezeli samolot wojskowy wyposazony jest w wigksza liczb¢ bomb, to o sekwencji ich
zrzutu (kolejnosci i liczbie) decyduje pilot na podstawie oceny aktualnej sytuacji. Moze to
prowadzi¢ do utraty symetrii masowej i aerodynamicznej samolotu. Zaburzenie symetrii
masowej wzgledem plaszczyzny symetrii samolotu moze by¢ istotne, jezeli masa
zrzuconej bomby jest znaczna i bomba byta podwieszona w duzej odlegtosci od $rodka
masy samolotu. W réwnaniach ruchu samolotu pojawiaja si¢ dodatkowe sktadniki, ktore
zwykle sg przyjmowane za réwne zeru. Utrata symetrii masowej ma tez wplyw na
sterowanie samolotem w celu realizacji przez pilota ustalonych standw lotu, np. podejscia
do ladowania.

W pracy omdOwiony zostanie model przestrzennego ruchu samolotu, ze szczegdlnym
uwzglednieniem zmian wynikajacych z utraty symetrii masowej. Pokazane zostang wyniki
symulacji dynamicznej reakcji samolotu na niesymetryczny zrzut oraz oceny sterowania
koniecznego do realizacji lotu ustalonego.
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WPLYW PARAMETROW UKLEADU WLOTOWEGO NA
STABILNOSC PRACY LOTNICZEGO SILNIKA TURBINOWEGO

ADAM KozAKIEWICZ, MACIE) ADAMCZYK, MACIEJ MAJCHER

Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: adam.kozakiewicz@wat.edu.pl; maciej.adamczykO1@wat.edu.pl;
maciej.majcher@wat.edu.pl

Artykut przedstawia wyniki analizy wplywu parametrow pracy uktadu wlotowego
samolotu bojowego w warunkach lotu pod katem wystapienia niestatecznej pracy
sprezarki. Analize przeprowadzono na przykladzie ukladu wlotowego pracujacego
w warunkach prostopadtej fali uderzeniowej typowego dla wysokomanewrowych
samolotow bojowych. W artykule opisano teoretyczne podstawy wystepowania
niestatecznej pracy i pompazu oraz wyznaczania charakterystyki spr¢zarek osiowych. Do
wykonania analizy wykorzystano metody i1 narzedzia z zakresu numerycznej mechaniki
ptynéw. Opracowane wyniki pozwolily na okre§lenie charakteru obserwowanego
przeptywu 1 oszacowanie jego wptywu na stabilno$¢ pracy sprezarki.

Obliczenia wykonano w warunkach lotu na putapie 8000 m, z liczbg Macha 0,80. Praca
uktadu wlotowego ma kluczowy wptyw na stabilnos$¢ pracy sprezarki. Wlot jest integralng
czescig zespotu napedowego 1 jego zadaniem jest zapewnienie odpowiednich parametrow
strumienia powietrza i rownomierno$Ci ich pola. Zaburzenia wytwarzane przez uklad
wlotowy moga prowadzi¢ do niestatecznej pracy sprezarki. W wyniku obliczen, przy
wykorzystaniu  oprogramowania ANSYS FLUENT, uzyskano rozklad cis$nienia
catkowitego wzdluz kanatu wlotowego, a takze przedstawiono wyniki uzyskane dla jego
przekroju poprzecznego AIP wspotpracujacego z wentylatorem silnika. Pole ci$nienia
catkowitego w warunkach lotu ustalonego cechuje si¢ znaczng nierdOwnomiernoscig
zwigzang z oderwaniem strumienia z krawedzi wlotu oraz oddzialtywaniem warstwy
przysciennej w wyniku tarcia o $cianki kanatu. Obliczenia wykazaty znaczacy wptyw
zmiany kata natarcia w zakresie +/- 5 stopni na wzrost nierdwnomiernosci pola cisnienia,
atakze zmiang wartosci S$redniego ci$nienia dla przekroju wyjsciowego. Rowniez
wykazano, poprzez uzyskane wyniki, Ze istotng przyczyng nierOwnomiernosci pola
ciSnienia w przekroju wyjSciowym w gltownej mierze jest oderwanie strumienia w
obszarze wygenerowanej fali uderzeniowej na krawedzi wlotu. Tego typu zmiany
powodujg przesuniecie punktu pracy sprezarki na charakterystyce w kierunku pracy
niestatecznej, co zostalo przedstawione w czegsci wstepnej artykulu i znalazlo
potwierdzenie w uzyskanych wynikach.
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ATOMOWY NAPED STATKOW POWIETRZNYCH

ADAM KOZAKIEWICZ

Wydziat Mechatroniki Uzbrojenia i Lotnictwa, Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: adam.kozakiewicz@wat.edu.pl,

KRzYSZTOF SIBILSKI

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

W referacie przedstawimy mozliwo$¢ wykorzystania reaktora jadrowego do napedu
samolotow. Przedstawimy rozwigzania jadrowego silnika odrzutowego: z obiegiem
bezposrednim (gdzie powietrze przeplywa przez rdzen reaktora) oraz obieg posredni
(w ktorym powietrze przechodzi przez wymiennik ciepta). Ze wzgledu na powazne
problemy ochrony przed promieniowaniem radiacyjnym, jedynym realnym rozwigzaniem
wydaje si¢ by¢ rozwigzanie posrednie cyklu, w ktorym transfer energii powinien odbywac
si¢ za pomoca wymiennika ciepta pracujacego przy bardzo wysokiej predkosci czynnika
chlodzacego (powietrza). W silniku jadrowym wymiennik ciepta zastepuje klasyczng
komore spalania. Projekty reaktorow jadrowych najblizsze takiej koncepcji obejmowaty
chlodzone gazem reaktory testowe opracowane w Los Alamos National Laboratory
W ramach programu Rover. Program Rover rozpoczat si¢ w 1955 roku 1 byt poswiecony
opracowaniu ,,latajacych” reaktoréw do napedu odrzutowego. Zadaniem projektu byto
przeprowadzenie badan pozwalajacych na okreslenie parametréw bardzo matych rdzeni
jadrowych o wysokiej gestosci mocy. Badanie te przeszty pomyslnie testy pod koniec lat
pigcdziesiatych. Przerwano je jednak ze wzgledu na problemy z ostong radiacyjng zalog
samolotow.

Kilka lat temu Rosja przedstawita pocisk manewrujacy ,,Burevestnik” napedzany
silnikiem jadrowym. Ponowne pojawienie si¢ statku powietrznego z napedem jadrowym
sktonito nas do zainteresowania problemami silnikéw jadrowych.

Gléwna 1idea wykorzystania energii jadrowej jest przechwytywanie ciepla
wytworzonego w wyniku reakcji jadrowej 1 dalsze przetwarzanie ciepta na inne uzyteczne
formy energii. Nalezy podkresli¢, ze reakcje jadrowe moga generowaé znacznie wigcej
energii niz paliwa konwencjonalne. Na przyktad jeden kilogram paliwa jadrowego uzytego
w reaktorze moze generowa¢ ponad miliard razy wiecej energii niz spalanie jednego
kilograma benzyny. Reakcja jadrowa moze by¢ podtrzymywana za pomocg moderatorow
I pretow sterujacych, aby urzadzenie nie osiggneto stanu nadkrytycznego.

Po wytworzeniu energii ciepto moze zosta¢ wykorzystane do wygenerowania
elektrycznos$ci, podwyzszenia temperatury systemu lub wdrozone w inny uzyteczny
sposOb. Korzystanie z energii jadrowe] wymaga wielu $rodkoOw ostroznosci i1 ciaglej
obserwacji. Niektore paliwa wymagaja skomplikowanych procesow, aby uzyska¢ forme
nadajacg si¢ do wykorzystania w reaktorze. Jadrowe radioizotopowe generatory
termoelektryczne (RTG) stuza do wytwarzania energii elektrycznej z reakcji jadrowych.
W wigkszosci zastosowan RTG sluzg do generowania energii elektrycznej z ciepla,
wykorzystujac efekt Seebecka. Ten typ RTG jest zwykle uzywany w statkach kosmicznych
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(gtownie w kosmosie), ktore musza przenosi¢ wlasne zrodlo zasilania. RTG sg stosowane
w kosmicznych systemach zasilania od roku 1961.

Najwazniejszym wnioskiem jest to, ze jadrowy silnik odrzutowy moze reprezentowac
rozwigzanie dla  samolotow  przeznaczonych do lotow  dlugodystansowych,
w szczegblnosci dlatego, ze zuzycie paliwa jest bardzo mate. Waznym problemem, ktory
musi by¢ bardzo dobrze zbadany, jest mozliwos¢ uwolnienia substancji radioaktywnych
do atmosfery, zwlaszcza w razie wypadku. Jednak narastajgcy problem z ograniczaniem
emisji CO2, czyni jadrowy naped samolotdw interesujacg alternatywa klasycznych
rozwigzan.

Zespol naukowcow pracujacych w firmie Boeing zlozyt wniosek patentowy na
laserowy uktad nap¢dowy samolotu. Chociaz wydaje si¢ to ambitne, bioragc pod uwage
nasza obecng, do$¢ ograniczong wiedz¢ na temat rozszczepienia jadrowego i syntezy
jadrowej, firma wierzy, ze ten samonapedzajacy si¢ silnik moze pewnego dnia byc¢
uzywany do nape¢dzania samolotow, statkdéw kosmicznych a nawet pociskow.

Obecnie samoloty komercyjne, takie jak Boeing 787 Dreamliner, s3 napedzane
silnikami turbowentylatorowymi, zawierajacymi turbiny 1 wentylatory, przez ktore
naptywajace powietrze jest spr¢zane, a nastepnie zapalane wraz z paliwem, aby wytworzy¢
niezbedny ciag. Nowy, laserowy silnik ma zupeinie inne podejscie do wytwarzania ciagu.
Tutaj silnik posiada swoistg komore¢ termojadrowa, w ktorej duza liczba poteznych laseréw
jest wystrzeliwana w materiat radioaktywny.

Cel radioaktywny ma posta¢ komory zawierajacej kombinacje stabilnego deuteru
i radioaktywnego trytu (oba izotopy wodoru). Wypalanie wigzek laserowych powoduje
fuzj¢ jadrowa, w ktorej atomy wodoru tacza si¢, tworzac gazowy wodor lub hel. Ciag jest
wytwarzany, gdy te gorace gazy wydostaja si¢ z tylu silnika pod ekstremalnie wysokim
ci$nieniem.

Kluczowa cecha nowego silnika jest specjalnie zaprojektowany ster strumieniowy,
ktory jest wylozony od wewnatrz substancja rozszczepialng (takg jak uran-238). Po
uderzeniu przez neutrony wytworzone podczas wczesniejszej reakcji syntezy jadrowej
powtoka ulega rozszczepieniu jadrowemu, wytwarzajac w ten sposob ogromne ciepto.
Powstate ciepto jest gromadzone za pomoca chlodziwa, a nastgpnie wykorzystywane do
napedzania turbiny. Energia elektryczna wytwarzana przez turbing jest pdZniej
wykorzystywana do zasilania laserow silnika, bez potrzeby korzystania z zewngtrznej
energil.
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OCENA STANU KONSTRUKCJI KOMPOZYTOWYCH POPRZEZ
UPROSZCZONE BADANIA REZONANSOWE

WIESLAW KRZYMIEN

Sie¢ Badawcza tukasiewicz — Instytut Lotnictwa , Warszawa
e-mail: wieslaw.krzymien@ilot.lukasiewicz.gov.pl

Badania rezonansowe platowcow, a na ich podstawie obliczenia predkosci krytycznej
flatteru, s3 wymagane przepisami budowy jako uznana metoda wyznaczenia bezpiecznej
maksymalnej predkosci lotu bez wystapienia zjawiska flatteru.

Badania rezonansowe, zwane takze badaniami modalnym, dotycza wszystkich
powierzchni aerodynamicznych, czyli ptatow, statecznikow, steréw, trymerdw itp., jak
i calej konstrukcji w wybranych wariantach masowych i majg na celu wyznaczenie
czestotliwoscei 1 postaci drgan wiasnych. Na ich podstawie przeprowadzane sa obliczenia
predkosci krytycznej flatteru. a nastepnie wyznacza si¢ bezpieczng maksymalng predkosé
lotu. Badania (i obliczenia) wykonuje si¢ zwykle na prototypie lotnym (w wersji
ostatecznej) i na tej podstawie dana konstrukcja zostaje dopuszczona do lotu i otrzymuje
certyfikat.

Tego typu badania prowadzone sa w obecnej Pracowni Badania Drgan SBL —Instytut
Lotnictwa od wielu lat, jednak nigdy nie wykonywano ich po pewnym czasie po raz drugi:
czy to ze wzgledow na zmiany technologii wykonania, drobnych zmian konstrukcyjnych,
czy napraw (remontow).

W ramach projektu subwencjonowanego wykonano kilka uproszczonych badan
rezonansowych wytypowanych szybowcow konstrukcji kompozytowej, aby na podstawie
posiadanych sprawozdan archiwalnych okres§li¢ zmiany we wtasciwos$ciach drganiowych
tych konstrukgji.

W referacie przedstawiono zalozenia, metodyke uproszczonych badan rezonansowych
oraz wybrane wyniki takich badan kilku polskich szybowcow.
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ODERWANEJ KONCOWKI SKRZYDEA SAMOLOTU TU-154 M
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Sie¢ Badawcza Lukasiewicz — Instytut Lotnictwa, Warszawa
e-mail: andrzej.krzysiak@ilot.lukasiewicz.gov.pl, robert.placek@ilot.lukasiewicz.gov.pl

ALEKSANDER OLEJNIK, LUKASZ KISZKOWIAK

Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: andrzej.krzysiak@ilot.lukasiewicz.gov.pl, robert.placek@ilot.lukasiewicz.gov.pl

Od momentu katastrofy rzagdowego samolotu Tu-154M w poblizu lotniska Smolensk-
-Siewiernyj w roku 2010 powotane zostaly dwie oficjalne komisje do spraw wyjasnienia
przyczyn tego wypadku. Komisje wskazaly odmienne przyczyny katastrofy. Jedynym
wspolnym punktem byto stwierdzenie, ze przyczyna wypadku byto uszkodzenie lewego
skrzydta samolotu. W raporcie pierwszej z Komisji znalazlo si¢ stwierdzenie, ze do
wypadku doszto w efekcie zderzenia samolotu z drzewem, w wyniku ktérego odcigta
zostala koncowka lewego skrzydla. Natomiast w raporcie drugiej stwierdzono, ze
przyczyna katastrofy byta eksplozja materiatow wybuchowych umieszczonych w lewym
skrzydle samolotu.

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan zrzutu koncoéwki
lewego skrzydta (1/3 skrzydta) z modelu samolotu Tu-154M wykonanego w skali 1:14.
Model wytworzono w wigkszosci w technologii kompozytowej z metalowymi elementami
mocowania i mniejszymi elementami drukowanymi w technologii 3D. Model samolotu
Tu-154M zostat zaprojektowany 1 wykonany przez Wojskowa Akademi¢ Techniczng na
podstawie doktadnej geometrii samolotu, uzyskanej przez skanowanie obiektu
rzeczywistej wielko$ci. Zrzucana koncowka lewego skrzydla zaprojektowana zostala
wedlug zasad modelowania ,lekkiego”. Badania przeprowadzono w Tunelu
Aerodynamicznym Matych Predkosci T-3 Instytutu Lotnictwa. W trakcie zrzutu koncowki
lewego skrzydta model samolotu Tu-154 M odwzorowywat konfiguracje do ladowania, tj.
sloty i podwozie wysuniete, a klapy wychylone na 36°.

Badania obejmowaly obserwacje trajektorii lotu koncoéwki lewego skrzydta samolotu w
warunkach lotu na duzej wysokos$ci oraz w warunkach lotu w poblizu ziemi. Badania
wykonano dla trzech réznych modelowanych potozen samolotu wzgledem powierzchni
ziemi, tj. H=5.1m, H= 7.5 m oraz H = 16.0 m, gdy model samolotu ustawiony byt na
kacie natarcia o = 12.5° wzgledem przeptywu niezaktdconego. Zgodnie z zasadami
modelowania ,,lekkiego” dla modelowanej predkosci lotu samolotu V = 75 m/s predkos¢
przeptywu powietrza w tunelu wynosita V. = 20 m/s.

Omawiane w niniejszej pracy badania wykonano na zamowienie Podkomisji do
Ponownego Zbadania Wypadku Lotniczego, dzialajacej przy Ministerstwie Obrony
Narodowej.
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UWZGLEDNIENIE DEFORMACJI AEROELASTYCZNEJ
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SAMOLOTU

KRzYSzTOF KUBRYNSKI

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

Deformacja geometrii skrzydta samolotu lub szybowca wywotana obcigzeniem
aerodynamicznym w locie moze osiagga¢ dos¢ ekstremalne wartosci, a w efekcie moze
miec istotne znaczenie dla jego osiagdéw 1 wilasnosci lotnych. Dobrym przyktadem takiego
problemu jest deformacja w locie skrzydta szybowca Concordia, przedstawiona ponizej.

Istotna moze si¢ okaza¢ zarowno deformacja skretna, jak i deformacja gietna, chociaz
w nieco innym aspekcie. Deformacja skr¢tna powoduje zmiany w lokalnych katach
natarcia przekrojow skrzydet, a w efekcie zmienia rozktad obcigzenia wzdhuz rozpigtosci
oraz rozklady ci$nienia i rozw0] warstwy przysciennej. Prowadzi to do zmiany obcigzen
wzdluz rozpigtosci, zmienia w efekcie no$no$¢ oraz wartos¢ oporu indukowanego.
Powoduje tez odej$cie warunkow pracy profili aerodynamicznych w przekrojach skrzydta
od warunkow projektowych, tj. od zaktadanych wartosci katow natarcia i wspotczynnikow
sity nosnej. Moze to powodowaé np. wyjscie z obszaru siodta laminarnego i znaczacy
wzrost oporu. Deformacja gietna skrzydta powoduje z kolei gtéwnie zmiany pochodnych
aerodynamicznych zwigzanych ze stateczno$cia dynamiczng, mogace powodowaé np.
niestateczno$¢ holendrowania lub wymaga¢ powigkszenia usterzenia pionowego. Problem
jest szczegdlnie istotny w przypadku wysokowyczynowych szybowcéw i samolotow
bezzatogowych przeznaczonych do dhugotrwatych lotéw. Spowodowane to jest bardzo
duzymi wydluzeniami skrzydet oraz tendencja do redukcji grubosci profili w celu
minimalizacji oporu.

Jednym ze sposobOw rozwigzania tego problemu jest ksztattowanie ukierunkowanych
wlasnosci sztywnosci skrzydta, skutkujgce inng deformacjag w poroéwnaniu do rozwigzan
klasycznych. Doskonatym przykladem takiego podejscia moze by¢ samolot X-29 oraz
projekt badawczy HIMAT. Rozwigzanie takie ma jednak ograniczong mozliwos¢
skutecznego stosowania w przypadku silnego wptywu wychylen powierzchni sterujacych
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i klap manewrowych na obcigzenia i deformacje skrzydta. Jest to typowy problem np.
w konstrukcji wysokowyczynowych szybowcow wykorzystujacych klapy predkosciowe.

Rozwigzaniem przedstawionych problemow moze by¢ uwzglednienie deformacji
skrzydta (zar6wno w rozktadach obcigzenia, jak i ci$nienia) juz na etapie projektowania
aerodynamicznego, a tym samym wyeliminowanie wplywu deformacji na gruncie
aerodynamicznym. Nalezy si¢ spodziewaé, ze w celu odtworzenia rozktadow ci$nienia
Z zoptymalizowanych profili dwuwymiarowych (i tym samym warstwy przysciennej
I charakterystyk aerodynamicznych) na deformujacym si¢ skrzydle w réoznych warunkach
lotu, geometria zaprojektowanych przekrojow skrzydta bedzie odbiegata od geometrii
profili wyjsciowych. Pelne odtworzenie rozktadow cis$nienia nie jest w takim przypadku
mozliwe. Jednak krytyczne sg zawsze rozklady cis$nienia na dolnej powierzchni przy
duzych predkosciach oraz na gornej powierzchni przy matych predkosciach lotu — i tak
zasadniczo nalezy sformutowac problem do rozwigzania.

Pakiet programéow KK-AERO dostosowany zostal do analizy oraz projektowania
aerodynamicznego z uwzglednieniem wystepujacych deformacji skrzydta. W efekcie
mozliwe jest uzyskanie zadowalajacych efektéw projektowania (wymuszenie wymaganych
rozktadow cisnienia i rozwoju warstwy przysciennej w roéznych warunkach lotu oraz
minimalizacja oporu indukowanego i oporu wywazenia), ale tez uwzglednienie na do$¢
wczesnym etapie projektowania wptywu odksztatcalnosci na statecznos¢ dynamiczng oraz
wlasnosci pilotazowe samolotu. Przedstawione ponizsze rysunki ilustruja przyktadowy
efekt wielopunktowego projektowania (dla Cz 0.3-0.7). Roznica skrgcen skrzydta dla
matych i duzych predkoéci przekracza 3°. Pokazano deformacje skrzydta dla jednego
Z punktow konstrukcyjnych oraz uzyskany i wymagany rozktad ci$nienia w przekroju
zdeformowanego skrzydla. Zaznaczono tez geometri¢ oryginalnego przekroju skrzydia
niezdeformowanego. Jak widaé, rozni si¢ zarowno geometria profilu jak 1 skrecenia,
jednak uzyskano odtworzenie pozadanych rozkltadéw ci$nienia 1 wlasnoSci
aerodynamicznych.
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Popularnym uktadem aerodynamicznym, stosowanym zwlaszcza w bezzatogowych
statkach powietrznych, jest uktad latajacego skrzydta — pozbawiony odrgbnego usterzenia
poziomego. W samolotach tej konfiguracji stosuje si¢ zwykle stosunkowo znaczny skos.
Podstawowym problemem w projektowaniu aerodynamicznym takiego uktadu jest
zapewnienie odpowiedniej statecznosci, skuteczno$ci sterowania (zwlaszcza podluznego
i kierunkowego), uzyskanie mozliwie duzej doskonatosci aerodynamicznej warunkujace;j
dlugotrwatos¢ lotu, zapewnienie odpowiednio niskiej predkosci startu i lgdowania
(spowodowane specyfika metod startu i ladowania takich obiektéw) oraz zapewnienie
odpowiednich wlasnosci i bezpieczenstwa w locie z duzymi katami natarcia. Rozwigzanie
tych problemow nie jest banalne, a klasyczne podej$cie do problematyki projektowania nie
gwarantuje sukcesu.

Skrzydlo skosne charakteryzuje si¢ znacznym obcigzeniem koncoéwki (wigksze
przyrosty wspolczynnika sity nosnej, niekorzystny rozktad ci$nienia i rozwoju warstwy
przysciennej) przy wigkszych katach natarcia. Wychylenia powierzchni sterowych
W zewnetrznych partiach  rozpigtosci redukuje nieco problem, ale powoduje bardzo
niekorzystny rozklad sily nos$nej wzdluz rozpigtosci, zwykle powaznie redukujac
maksymalne wartosci wspotczynnika sity nosnej oraz znaczaco zwigkszajac opoOr
indukowany 1 redukujac doskonato$¢ aerodynamiczng. Prowadzi to rowniez do oderwania
najpierw w obszarze koncowki skrzydla, powodujac niestatecznosci podtuznej przy
matlych predkosciach (zjawisko ,,pitch up”). Ilustruje to czgsciowo ponizszy rysunek,
pokazujac typowy rozktad cisnienia na skrzydle. Sprawa jest szczegolnie istotna, jezeli
chcemy zapewni¢ dobre wiasnosci w szerszym zakresie warunkow lotu: od niskich
predkosci startu 1 ladowania, poprzez duza doskonato$¢ aerodynamiczng w warunkach
przelotowych, do niskiego oporu w warunkach duzej predkosci, zwtaszcza dla zmiennego
wywazenia w locie.

Typowy rozktad ci$nien na skrzydle sko§nym — zaznaczone potozenie Cpmin
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Jednym ze sposobOw rozwigzania tego problemu jest =zastosowanie metod
optymalizacyjnych w projektowaniu aerodynamicznym. W referacie przedstawione
zostang przyktady zastosowania pakietu programéw KK-AERO realizujacych metode
panelowa z opcja wielopunktowego projektowania metoda odwrotng oraz optymalizacji.
Dodatkowo mozna uwzgledni¢ silne oddzialywanie warstwy przysciennej (rozwigzanie
dwuwymiarowe) obejmujace zagadnienie przejScia laminarno-turbulentnego oraz
oderwania.

Metoda ta znakomicie nadaje si¢ do projektowania uktadow latajacego skrzydta, jak tez
umozliwia wdrazanie niekonwencjonalnych rozwigzan. Przykladem moze by¢
zastosowanie segmentacji powierzchni sterowych na krawedzi sptywu, wychylanych
niezaleznie. Rozwigzanie takie pozwala rozwigza¢ zaréwno problem sterowania
(zapewnienia rownowagi podtuznej dla réznych potozen s$rodka ciezkosci w szerokim
zakresie katow natarcia), jak tez pozwala jednocze$nie zapewni¢ optymalny rozkiad
obcigzenia wzdhuz rozpigtosci, minimalizujacy opor indukowany w szerokim zakresie
wywazen. Zabezpiecza to zarowno odpowiednie wlasnos$ci statecznos$ci 1 sterownosci, jak
tez maksymalizuje osiagi. Prosty przyklad takiego rozwigzania przedstawia kolejny
rysunek. Projektowanie objelo w tym przypadku zmiang skrecen skrzydlta w trzech
przekrojach oraz okre§lenie niezaleznych wychylen trzech segmentéw powierzchni
sterowych. Projektowanie objeto zakres trzech warto$ci konstrukcyjnych wspotczynnikoéw
sity nosnej: Cz=0.2, 0.4 i 0.6. Wymagano zapewnienia réwnowagi podtuznej dla 5%
zapasu statecznoS$ci statycznej. Jezeli za miar¢ jakoSci aerodynamicznej ukladu przyjaé
warto$¢ wspotczynnika Kv w wyrazeniu na wspotczynnik oporu indukowanego:

Cxi=Cz%/ A * Kv

to teoretyczne minimum tego wspotczynnika dla ptaskiego skrzydta wynosi 1.
Poczatkowa warto$¢ tego wspotczynnika przekraczata wartos$¢ 1.3. Dla zoptymalizowanej
geometrii skrzydla w catym zakresie rozwazanych wspolczynnikéw sity nosnej ma
warto$¢ ponizej 1.01 przy jednoczesnym zapewnieniu rownowagi podtuzne;.

———

Rozktad ci$nien na zaprojektowanym skrzydle dla Cz=0.2 (a) oraz Cz=0.6 (b)

W referacie zaprezentowane zostang bardziej praktyczne przyktady projektowania
aerodynamicznego petlnych uktadéw samolotu w uktadzie latajacego skrzydta z nieptaskim
ukladem powierzchni (wingletami). Jednocze$nie do finalnej analizy 1 weryfikacji
wykorzystywano program ANSYS CFX, uwzgledniajacy takie efekty jak sptywanie
warstwy przysciennej i trojwymiarowe oderwanie.
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Zhidzenie  przechylenia jest zjawiskiem, ktore sposréd grupy zhudzen
somatoobrotowych najczesciej wystepuje w czasie lotu, powodujgc zaburzenia orientacji
przestrzennej pilota. Zludzenie to powstaje przy braku dostatecznych wskazowek
wzrokowcy (np. podczas lotu w chmurach lub nocg) na skutek szybkiego wyprowadzenia
statku powietrznego z przedtuzonego, skoordynowanego zakretu, podczas ktérego pilot nie
odczuwa przechylenia. W rezultacie pilot po wyprowadzeniu z zakretu, utrzymujac lot
poziomy, przez pewien czas ma wrazenie przechylenia w stron¢ przeciwng do wczesniej
wykonywanego zakretu. W celu zwickszenie wiedzy pilotow na temat tego typu zludzen
oraz sytuacji, w ktorych moga one wystgpié, stosuje si¢ naziemng demonstracje tych
zjawisk przy wykorzystaniu symulatorow lotniczych. Dotychczasowe badania wykazaty
jednak, ze pomimo stosowania w symulatorach lotu réznych metod bodZcowania
ruchowego, nie opracowano jeszcze skutecznej procedury naziemnej demonstracji
zludzenia przechylenia. Dotyczy to przede wszystkim konwencjonalnej platformy ruchu
typu heksapod (tzw. platformy Stewarta), ktora jest najbardziej rozpowszechniong
konstrukcja uktadu ruchu symulatorow.

W artykule przedstawiono nowag metod¢ generowania zhludzenia przechylenia
w symulatorze lotu z platformg Stewarta. Metoda ta oparta zostata na teorii optymalnego
sterowania i algorytmie genetycznym (ang. Genetic Algorithm, GA), zapewniajac
odtworzenie w symulatorze lotu bodZcéw ruchowych, ktére zapewnia, ze percepcja pilota
bedzie Scisle podazac za jego percepcja w czasie lotu rzeczywistego.

Celem tej pracy bylo opracowanie optymalnego algorytmu bodZcowania ruchowego
(ang. Motion Cueing Algorithm, MCA), ktory przy uwzglednieniu fizycznych ograniczen
przestrzeni roboczej uktadu ruchu symulatora (platformy Stewarta) bedzie generowat
sygnaty sterujagce jej ruchem, zapewniajagc wysokg wiernosci symulacji zludzenia
przechylenia.

Optymalny MCA oparto na regulatorze liniowo-kwadratowym (ang. Linear-Quadratic
Regulator, LQR), w ktorym uwzgledniono model matematyczny uktadu przedsionkowego
cztowieka oraz wybrane parametry kinematyki uktadu ruchu. Celem zaprojektowanego
w ten sposob MCA bylo zminimalizowanie bledu percepcji pilota dwoch wielkosci:
potozenia katowego (przechylenia) oraz przyspieszenia liniowego (sktadowej pionowe;j)
pomiedzy lotem rzeczywistym a lotem odtwarzanym w symulatorze, w granicach ruchu
platformy. Dobér wzmocnien LQR, dla ktorych funkcja kosztow osigga najmniejsze
wartos$ci, przeprowadzono przy zastosowaniu GA. Danymi wejSciowymi dla MCA byty
potozenie katowe oraz przyspieszenie liniowe samolotu, obliczone dla skoordynowanego
zakretu. Proponowana optymalizacja MCA oparta na GA zostala zaimplementowana
w srodowisku MATLAB/Simulink.
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Wyniki symulacji numerycznych wykazaly wzrost wiernosci odtwarzania ztudzenia
przechylenia przy wykorzystaniu zaproponowanego optymalnego MCA w pordwnaniu do
standardowego algorytmu stosowanego do sterowania platformg Stewarta. Skuteczno$é¢
proponowanej metody generowania ztudzenia przechylenia widoczna jest w wigkszej
zgodno$ci percepcyjnej oraz efektywniejszym wykorzystaniu przestrzeni roboczej
platformy.

Oparta na LQR metoda generowania sygnaloéw sterujacych platformg Stewarta, w ktorej
uwzgledniono model narzadu przedsionkowego cztowieka, moze zwigkszy¢ wierno$¢
percepcyjng symulacji ztudzenia przechylenia, przy jednoczesnym utrzymaniu platformy
w zakresie jej fizycznych ograniczen. Inng zaletg przedstawionego MCA jest to, ze wagi
funkcji kosztow LQR dobierane sg przy wykorzystaniu GA. Sprawia to, ze konfigurowanie
parametrow pracy tego algorytmu sterowania moze by¢ wykonane rowniez przez osobg nie
bedacag ekspertem w zakresie symulatorow lotniczych.

Niedoskonatoscig przedstawionej metody optymalnego sterowania ruchem platformy
Stewarta jest, podobnie jak w przypadku klasycznych MCA, sterowanie w oparciu o state
parametry algorytmu, ustalone dla konkretnego scenariusza (w tym przypadku profilu lotu
ze zludzeniem przechylenia). W rezultacie algorytm taki nie bedzie przydatny
w sterowaniu platformg podczas odtwarzania profilu lotu o znaczaco ré6znych parametrach.
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Proces integracji bezzatogowych statkow powietrznych (BSP) w systemie zarzadzania
ruchem lotniczym (ang. Air Traffic Management, ATM) stanowi odpowiedz na prognozy
rozwoju rynku cywilnych BSP w Europie w perspektywie 2035 r. i 2050 r. (wg opracowan
programu SESAR). Badania nad integracja prowadzone sa w obszarach wyzwan
technologicznych, regulacji prawnych i akceptacji spotecznej. Wymaganiem
podstawowym integracji wg ICAO jest, aby BSP spelnialy wymagania przestrzeni
1 procedury operacyjne w sposob rownorzedny z lotnictwem zatogowym. Proces integracji
prowadzi do wdrozenia modelu jednolitej, niesegregowanej przestrzeni powietrznej dla
wszystkich uzytkownikow.

Obszarem zainteresowania niniejszej pracy byla integracja BSP w operacjach
lotniczych w przestrzeni kontrolowanej w lotach wedlug wskazan przyrzadéw (ang.
Instrument Flight Rules, IFR). Celem pracy byto okreslenie kryteriow oraz metryk oceny
integracji z punktu widzenia osiaggdéw BSP. Bioragc pod uwage, iz BSP sa obiektami
1Zzejszymi niz samoloty zatogowe, ich osiggi moga by¢ wzglednie nizsze. Istotne bylo
wypracowanie kryteriow wg  ktorych mozna oceni¢ osiggi BSP z wymaganiami
przestrzeni dotyczacymi separacji statkow powietrznych i przeptywu ruchu lotniczego.
Jako krytyczne elementy przestrzeni badano procedury odejscia oraz podejscia (ang.
Standard Instrument Departure/Arrival, SID/STAR). Wypracowano Kryteria oceny wg
potozenia wzglgdem proceduralnej trajektorii lotu, czasu lotu w procedurach SID/STAR,
zgodnosci BSP z kategorig predkosciowg ,,A” statkbw powietrznych (wg ICAO).
Zaproponowane kryteria odpowiadajag wybranym obszarom rozwoju i oceny rozwigzan
ATM (ang. Key Performance Area, KPA) wg ICAO. Praca taczy zagadnienia
charakterystyk osiggowych BSP i aspektoéw ATM. Stanowi czg¢s¢ badan prowadzacych do
identyfikacji obwiedni osiggdéw BSP okreslajacej mozliwos¢ integracji w jednolite;j,
kontrolowanej przestrzeni powietrznej.
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W artykule przedstawiono wyniki identyfikacji parametrycznej statku powietrznego
przeprowadzonej przy uzyciu zasady najwickszej wiarygodnosci oraz dyskretnej
transformaty falkowej. Analiz¢ przedstawiono dla pionowzlotu w zawisie wzbudzonego
sygnatami typu dublet i jego ruchu kierunkowo-bocznego. Zarejestrowane parametry lotu
poddano dekompozycji za pomoca falki Haara. Ich wplyw na wyniki identyfikacji zostat
okreslony na podstawie jakosci i ilosci informacji o obiekcie dostgpnej w zarejestrowanych
danych pomiarowych. W tym celu wykorzystano funkcje koherencji w dziedzinie
czestotliwosci. Do przeksztatcenia przebiegow parametrow lotu z dziedziny czasu uzyto
naktadajace si¢ pol-sinusowe okna wygladzajace 1 transformat¢ chirp-Z. Strukturg
identyfikowanego modelu zbudowano, wykorzystujac zlinearyzowane dynamiczne
rébwnania ruchu. Do oceny przeprowadzonej identyfikacji wykorzystano statystyczne
miary jakosci estymacji, analize rezyduow i zdolnosci predykcyjne zidentyfikowanego
modelu.
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Referat przedstawia badania numeryczne zwigzane z projektem bezzatogowego statku
powietrznego zamodelowanego na ksztalt samolotow mysliwskich 5-tej generacji, ktorych
Kluczowa cechg jest jak najmniejsza skuteczna powierzchnia odbicia oraz wysoka
manewrowos$¢. Przeprowadzone symulacje dotyczyly aerodynamiki samolotu w locie
ustalonym z minimalng predkos$cig, tj. predko$cia przeciagniecia. Badania symulacyjne
zostaty przeprowadzone przy wykorzystaniu oprogramowania open-source OpenFOAM,
a ich celem bylo opracowanie charakterystyk aerodynamicznych modelu 3D autorskiego
bezzatogowego samolotu mysliwskiego. Przedstawiono szereg przeprowadzonych prac
zwigzanych z analiza modeli numerycznych, przygotowaniem geometrii do badan oraz
procesem generowania siatki numerycznej. Szczeg6lng uwage zwrocono na wplyw
gestos$ci siatki numerycznej oraz parametru bezwymiarowej odleglosci $ciany y* na jako$¢
wynikéw. Przeanalizowano otrzymane wyniki badan, a wybrane wielkoS$ci
charakterystyczne poréwnano nastgpnie do innych statkdéw powietrznych tego samego
typu. W celu dokladniejszej obserwacji zjawisk zachodzacych wokot modelu,
zaprezentowano wizualizacje przeptywu, ktore miaty za zadanie uzmystowi¢ dziatanie
zastosowanych rozwigzah aerodynamicznych.
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Referat przedstawia dwuwymiarowe badania numeryczne profilu NACA2412
wyposazonego w klape jednoszczelinowa oraz klape zmiennoksztattng. Skrzydta
zmiennoksztattne byly obecne w lotnictwie od zawsze, od projektéw Leonarda Da Vinci
przez samolot braci Wright po projekty NASA. Wyniki przeprowadzonych badan
wskazuja, ze skrzydlo wyposazone w zmiennoksztaltng krawedZ sptywu generuje
mniejszy opor od skrzydta z klapg zwykla. Brak w literaturze jednak badan nad
porownaniem skrzydta z klapa zmiennoksztattng do skrzydta z klapa jednoszczelinowa na
matych liczbach Reynoldsa. Wykonano cztery siatki numeryczne o warto$ci parametru y*
ponizej 1. Przeprowadzono szereg badan symulacyjnych w oparciu o oprogramowanie
OpenFOAM w celu ustalenia charakterystyk aerodynamicznych profilu skrzydta
wyposazonego w przyktadowe klapy jednoszczelinowa oraz zmiennoksztaltng w dwoch
przypadkach: klapy zamknietej 1 klapy wychylonej o kat 15 stopni. Dokonano analizy
poréwnawczej uzyskanych charakterystyk aerodynamicznych. Opisano zmiang
charakterystyk aerodynamicznych pomiedzy skrzydtem wyposazonym w klape
jednoszczelinowa 1 klapg zmiennoksztattng w przebadanym zakresie katow natarcia.
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Turbina wynaleziona w pierwszej polowie XX wieku przez finskiego wynalazce
S.J. Savoniusa wciaz cieszy si¢ duzym =zainteresowaniem. Jej glownymi zaletami
sa prostota konstrukcji, ktéra sprawia, ze ten pomyst cechujg niskie koszty
i wymagania techniczne procesu wytworzenia, oraz wysoka sprawnos¢ aerodynamiczna
w zakresie niskich wyr6znikow szybkobiezno$ci. Kluczem do zwigkszenia optacalno$ci
tego pomystu jest zwiekszenie sprawnosci konwersji energii wiatru przez wirnik poprzez
optymalizacje geometrii wirnika.

W ramach niniejszej pracy przeprowadzono analiz¢ numeryczng dwuwymiarowego
modelu wirnika turbiny wiatrowej typu Savoniusa. Pomigdzy lopatami wirnika znajduje
si¢ szczelina istotnie poprawiajgca sprawnos¢ aerodynamiczng urzadzenia. Celem tej pracy
bylo sprawdzenie dokladno$ci zastosowania obliczeniowej mechaniki plynow
do symulacji obcigzen aerodynamicznych topat wirnika Savoniusa oraz analiza zmian pola
predkosci i cis$nienia w obszarze wirnika. Obliczenia numeryczne wykonano, stosujac
podejscie URANS oraz model turbulencji k-w SST. Osiagi aerodynamiczne wirnika
analizowano dla trzech warto$ci wyrdznika szybkobieznosci. Sprawdzono réwniez wptyw
intensywnosci turbulencji na obcigzenia aecrodynamiczne topat wirnika. Otrzymane wyniki
poréwnano z wynikami doswiadczalnymi dokonanymi przez Blackwella i in. (1978).

Analizujac rezultaty, nalezy stwierdzi¢, ze opisana metoda jest skuteczna do okre$lania
sprawnos$ci wirnikdw typu Savoniusa — zaobserwowano przeszacowanie $redniej mocy
0 ok. 17%. Taka roznica jest akceptowalna, poniewaz w niniejszych badaniach
uwzgledniono jedynie model dwuwymiarowy wirnika. Niektoérzy badacze udowodnili,
ze nawet zastosowanie bocznych plytek powoduje powstanie znaczacych wiréw
krawgdziowych oraz obnizenie mocy wirnika. Przeprowadzona analiza pozwolita rowniez
na doktadng analiz¢ chwilowego pola predkos$ci, ci$nien oraz wirowosci w rdéznych
potozeniach wirnika. Opracowany model numeryczny daje wystarczajaco wiarygodne
rezultaty charakterystyk aerodynamicznych wirnika w optymalnym i bliskim optymalnemu
zakresie wyroznikow szybkobiezno$ci. Daje to podstawe do przeprowadzenia dalszych
badan w celu optymalizacji geometrii wirnika oraz sprawdzenia réznych rozwiagzan, takich
jak np. zastosowanie klapki Gurneya.
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In this article the approach to optimize the use of correction thrusters for a
gasodynamically controlled missile will be presented. Optimization is an import aspect of
the flight vehicles’ design process. It allows to tailor the design of the object and to
maximize its performance and efficiency during flight. There exists many well-known and
established methods to optimize continuous functions, but the complexity of the problem
intensifies when dealing with the discrete and highly nonlinear systems. The missile
examined in this article is controlled by a discrete, impulse control signals of a form of
pulse correction thrusters, that can be fired only ones and give a high value of thrust for a
very short time in the direction perpendicular to the missile’s longitudinal axis. In order to
minimize its impact point miss distance and energy consumption in the control system a
two part optimization process was developed. It was divided into optimization of the
continuous control signal and its discretization in order to obtained the discrete values of
the times when the control thrusters should fire. In the article a full nonlinear simulation
model of the missile created in MATLAB\Simulink environment will be presented. All the
necessary simplifications of the model needed for continuous control signal optimization
and discretization will be described in detail. An optimization method and the cost function
used for calculations will be described. The results of an analysis of the sensitivity of the
optimization output to the weights of different components of the cost function will be
presented. The approach to the discretization of the continuous control signal along with
the preliminary results of performed simulations will be presented.
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W pracy opisano metody projektowania oraz techniki wytwarzania, ktore znajduja
zastosowanie w budowie skalowanych modeli samolotéw przeznaczonych do préb w locie.
Model zredukowany o zmniejszonych wymiarach geometrycznych powinien by¢
skonstruowany w taki sposob, aby zachowaé¢ podobienstwo jego specyficznych cech
konstrukcyjnych do realnych wlasciwosci petnoskalowego statku powietrznego.
Zachowujac podobienstwo masy, sztywnosci 1 rozkladow obcigzen oddziatujacych na
ptatowiec oraz zapewniajac pozadane relacje wartosci obcigzenia ciggu 0raz obcigzenia
powierzchni no$nej, mozna przygotowa¢ wieloptaszczyznowo skalowany model
dynamicznie podobny wykazujacy w locie cechy analogiczne do cech samolotu
rzeczywistego.

W celu rozwinigcia wirtualnego modelu brylowego CAD odwzorowujacego
rzeczywista geometri¢ samolotu z uwzglednieniem wszystkich jego elementow
konstrukcyjnych nalezy wykona¢ wiele czynnosci pomiarowych i technologicznych.
W tancuch procesowy wilaczone sa dzialania zwigzane z pomiarami, projektowaniem,
modelowaniem i wytwarzaniem. Opracowanie modelu geometrii obejmuje takie etapy jak:
skanowanie zewnetrznej geometrii  platowca, opracowanie modelu geometrii
powierzchniowej, wprowadzenie elementow geometrii wewnetrznej, integracja elementow
strukturalnych z powierzchnig bryly aerodynamicznej. Na potrzeby budowy modelu
skalowanego nalezy dokona¢ redukcji wymiarowej modelu CAD. Struktura nowego
modelu o odpowiednio zmniejszonych wymiarach nie musi by¢ taka sama jak w
rzeczywisto$ci. Materialy i elementy wewnetrzne zastosowane do wykonania modelu
skalowanego moga by¢ technologicznie zupelnie odmienne, jednakze po ostatecznym
montazu konstrukcji nalezy wykaza¢ jej podobienstwo do obiektu rzeczywistego
w zakresie zjawisk aerodynamicznych, wytrzymatosciowych i aerosprezystych. Faza
produkcyjna  obejmuje  przygotowanie form do  laminowania  elementéw
powierzchniowych, frezowanie elementow brylowych, montaz gotowych elementow
konstrukcyjnych i wreszcie powierzchniowa obrobke wykanczajagcg. Wybrany fragment
konstrukcyjny modelu skalowanego poddano probie obcigzeniowej na specjalnym
stanowisku badawczym w celu sprawdzenia jego odksztatcalnosci. W analogiczny sposob
przeprowadzona zostala numeryczna analiza statyczna MES petnowymiarowego modelu
struktury skrzydfa. Nastepnie porownano rozktady wynikow przemieszczen statycznych
uzyskanych w obu przypadkach, wykazujac podobienstwo sztywnosci gigtnej skrzydia
modelowego i rzeczywistego. Innym proponowanym sposobem sprawdzenia wlasciwosci
strukturalnych modelu skalowanego jest analiza porownawcza drgan wilasnych. Postacie
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modalne uzyskane po przetestowaniu pelnowymiarowego modelu MES i jego
skalowanego odpowiednika powinny by¢ identyczne. Z kolei czestotliwosci wlasne beda
takie same tylko w przypadku, gdy masy i sztywnos$ci komponentow konstrukcyjnych
obiektu rzeczywistego i modelowego beda skalowane w tych samych proporcjach.

Metodyka konstruowania modeli dynamicznie skalowanych zostata zaprezentowana
W odniesieniu do $redniego samolotu pasazerskiego Tu-154M. W Wydziale Mechatroniki,
Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej Akademii Technicznej przeprowadzono kompleksowy
cykl prac projektowo-konstrukcyjnych, ktorych celem byta budowa modeli skalowanych
0 r6znych zastosowaniach, w tym modeli do tunelowych badan aerodynamicznych oraz
modeli do badan w locie swobodnym. Budowa i testowanie dynamicznie skalowanego
modelu to jedno z wielu zadan realizowanych w ramach ztozonego projektu badawczego,
ktorego celem bylo przeprowadzenie szerokiego =zakresu badan numerycznych
i eksperymentalnych przydatnych w analizowaniu okolicznos$ci katastrofy smolenskie;.

Chmura punktow(po zeskanowaniu)
Model powierzchniowy (CAD)

Model skalowany (1:10)

Rys.1. Kolejne stadia rozwijania konstrukcji dynamicznie skalowanego modelu samolotu
Tu-154M
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Mozliwo$¢ identyfikacji drgan statku powietrznego lub jego komponentéw jest
kluczowa dla procesow prognozowania lub diagnozowania stanow dynamicznych
konstrukcji. Prawidlowe wykonanie pomiaréw wymaga zastosowania specjalistycznych
systemow, odpowiedniej wiedzy, doswiadczenia, a takze umiejgtnosci interpretacji
uzyskanych wynikéw. W pracy przedstawiono dwie niezalezne metody pomiaru drgan
struktur no$nych, z ktérych jedna jest metoda kontaktowa bazujaca na sygnatach
przetwarzanych przez czujniki, natomiast druga polega na pomiarze bezkontaktowym.
Zaprezentowano oba systemy pomiarowe oraz efekty ich uzycia w konteks$cie pomiarow
tego samego obiektu. Omoéwiono zalety i wady obu metod oraz zaobserwowane problemy
i ograniczenia. Aparatura stosowana w obu przypadkach jest dedykowana zarowno dla
badan naukowych, jak i1 zastosowan przemystowych.

SILY
AERODYNAMICZNE

Zjawiska A% R SR

aeroelastyczne N
statyczne

Rewers
Dywergencja
Skutecznos¢
steréw

Zjawiska Mechanika lotu
aeroelastyczne

dynamiczne
Flatter
Buzz
Buffeting
Flatter oderwania

SPREZYSTOSCI )

Rezonans naziemny
Flatter wirowy
Drgania mechaniczne

Rys. 1. Tréjkat oddzialywan determinujacych zjawiska aerosprezyste.

Zjawiska zwigzane z sitami oddzialujacymi na konstrukcje lotnicze majg charakter
statyczny lub dynamiczny. W przejrzysty sposob zaleznosci podstawowych grup sit
dziatajacych na samolot mozna przedstawi¢ w postaci trojkata powigzanych oddziatywan
aerosprezystych (Rys. 1.). Boki trojkata reprezentuja relacje pomigdzy poszczegdlnymi
rodzajami sit oddziatujacymi na konstrukcj¢ w locie. Nalozenie wszystkich trzech
rodzajow obcigzen skutkuje mozliwoscia wystapienia dynamicznych zjawisk
acrosprezystych, Ktore opisane zostalty we wnetrzu trojkata. Identyfikacja drgan wtasnych
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konstrukcji jest szczegdlnie istotna w aspekcie mozliwosci wyznaczania krytycznych
predkosci roznych typow flatteru.

W zakresie oceny wlasciwosci projektowanej konstrukcji lotniczej przepisy
uwzgledniajg konieczno$¢ wyznaczenia drgan wiasnych przed rozpoczeciem programu
prob w locie. Wyniki analizy modalnej, tj. postacie wtasne, czestotliwosci 1 wspotczynniki
thumienia dostarczaja podstawowej wiedzy o dynamice obiektu. Moze ona by¢
wykorzystana w dalszej fazie badan — w analizie flatteru, w analizie odpowiedzi
czestotliwosciowej, a takze w ekspertyzach dotyczacych oceny stanu technicznego
ptatowca. Zakladajac, ze czestotliwo$ci i postaci drgan wilasnych statku powietrznego nie
zmieniajg si¢ istotnie podczas lotu, powszechnie stosuje si¢ metody ich wyznaczania
podczas prob naziemnych. Tradycyjnie realizowane proby rezonansowe polegajg na
identyfikacji postaci drgan wlasnych i czestotliwos$ci za pomocg wymuszen zewnetrznych
oraz na pomiarach sygnatéw odpowiedzi konstrukcji za pomocg czujnikow.

Technika badan rezonansowych opiera si¢ na kontrolowanym wzbudzeniu drgan
harmonicznych badanego obiektu oraz pomiarze 1 analizie otrzymanego sygnatu
odpowiedzi. Model matematyczny drgan badanego obiektu jest z gory znany i zatozony.

Aparatura do kontaktowych pomiaréw drgan uzywana jest do dostarczenia danych
zebranych na rzeczywistych obiektach i wkomponowania ich w proces symulacji. System
sktada si¢ z wielokanalowego analizatora modalnego, zestawu akcelerometrow
piezoelektrycznych, wzbudnikéw elektrodynamicznych oraz komputera z dedykowanym
oprogramowaniem. Zasada dzialania polega na rozmieszczeniu czujnikOw na badanej
strukturze 1 zebraniu sygnatléw odpowiedzi podczas zadawania przez wzbudniki
wymuszenia na obiekt. Analizator ma szeroki zakres zastosowan — od akustyki i techniki
wibracyjnej po analizy modalne z uzyciem wielu kanatow, naziemnych badan drgan
samolotow, testow o wysokiej wydajnosci.

Laserowy wibrometr skanujacy stuzy do bezdotykowego pomiaru wszelkiego rodzaju
drgan strukturalnych. Zasada dziatania opiera si¢ na rozdzieleniu emitowanej wiazki
laserowe] — jedna jest wigzka referencyjng, natomiast druga dociera i odbija si¢ od
drgajacego obiektu. Odbita wigzka wraca do detektora kamery i jest poréwnywana
z referencyjng. Dodatkowy modut skanowania geometrii umozliwia wykonanie pomiaru
obiektu i zapis modelu wirtualnego na potrzeby wizualizacji zmierzonych postaci ruchu.
Dedykowane oprogramowanie analizuje zebrane dane pomiarowe i na ich podstawie
tworzy animacje przedstawiajace postacie drgan danego obiektu w ustalonym zakresie
widmowym.
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Praca jest efektem realizacji projektu badawczego Grant Badawczy MON nr
13-989/2018/WAT pn. ,,Lotniczo-rakictowy system wynoszenia fadunkow na niskg orbite
okotoziemskg — studium realizowalno$ci”, finansowanego ze s$rodkéw Ministerstwa
Obrony Narodowej, a realizowanego w Wojskowej Akademii Technicznej w latach
2018-2022. W projekcie zaproponowano alternatywny, tj. lotniczo-rakietowy system
wynoszenia tadunkow kosmicznych (nano- i mikrosatelitow) za pomoca rakiety odpalanej
z samolotow bedacych na wyposazeniu Lotnictwa Sit Zbrojnych RP. Zaproponowane
zestawy mogg by¢ rozpatrywane jako tzw. Responsive Space Assets dla Sit Zbrojnych RP,
czyli alternatywny system wynoszenia tadunkéw kosmicznych w odniesieniu do systemu
»konwencjonalnego”, tj. z rakieta startujaca z powierzchni Ziemi.

W ramach pracy dokonano weryfikacji i oceny lotniczo-rakietowego systemu
wynoszenia obiektow na niska orbite¢ okoloziemska (LEO) w kontek$cie kosztow
operacyjnych systemu, zdolnosci operacyjnych, potencjalnego rynku i mozliwych dalszych
aplikacji militarnych oraz cywilnych, uwzglgedniono takze potencjal krajowego zaplecza
naukowo-przemystowego.

Na podstawie teorii mechaniki lotu oraz instrukcji uzytkowania samolotow opracowano
koncepcje profilu misji i manewru zrzutu rakiety kosmicznej. Z przyjetego modelu
obliczen oraz wynikéw symulacji wynika, iz w zaproponowanej konfiguracji ww.
samoloty z powodzeniem wykonajg misj¢ wyniesienia tadunku uzytecznego o masie co
najmniej 10 kg na LEO.

Kolejne zadanie polegato na okresleniu wplywu rakiety kosmicznej na osiggi samolotu
oraz strukture wytrzymalo$ciowa platowca. Poniewaz nie dysponowano dokumentacja
techniczng cytowanych samolotow, metodg inzynierii odwrotnej odtworzono geometri¢
zewngtrzng samolotow, jak i strukture wytrzymatosciowa ptatowca. Na podstawie analizy
literatury zbudowano modele rakiet kosmicznych, wykonano takze projekt wstepny rakiety
kosmicznej uwzgledniajacy specyfike rozpatrywanych samolotow (uktad aerodynamiczny,
konstrukcyjny, ograniczenia eksploatacyjne, itp.).
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Dla wybranych konfiguracji-zestawoéw lotniczo-rakietowych wykonano obliczenia
I symulacje numeryczne z zakresu aerodynamiki i mechaniki lotu oraz statyki i dynamiki
konstrukeji ptatowca. Symulacje numeryczne uzupetniono badaniami tunelowymi wptywu
rakiet kosmicznych na wlasnosci aeromechaniczne samolotow-nosicieli.

Wyniki symulacji numerycznych oraz badan tunelowych modeli zestawoéw lotniczo-
-rakietowych wskazuja, iz wplyw rakiety na zmian¢ charakterystyk aerodynamicznych
samolotu jak 1 wlasnosci w locie jest znikomy. Analogicznie analizy obcigzenia
I wytrzymato$ci struktur no$nych platowcow tez nie wykazujg istotnych zmian postaci,
a w konsekwencji odksztalcen elementow sitowych spowodowanych przez przenoszone
rakiety kosmiczne.

Mikojan Guriewicz MiG-29
z rakieta S-75M Wolchow
Fluent RANS S-A;

V=330 km/h (Ma = 0.268)
a= 0;°p=0

Rys. Przyktadowe symulacje aerodynamiczne i badania tunelowe modeli samolotéw
bojowych z rakietami kosmicznymi
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Unmanned Aerial Vehicles have become more and more popular flying objects in
recent decades. With the versatility of applications starting from pure hobbyist usage,
through professional photography or rescue and surveillance missions, those platforms
have to meet rigorous requirements. Development, miniaturization, and mass production of
electronic components allowed significant variation in platform configuration or size.
Nevertheless, all designs continuously face the same challenge — limited flight endurance.

A possible solution to this problem may be the usage of renewable energy sources
in form of solar energy or thermal updrafts. As a matter of fact, this idea may be applied to
platforms with fixed-wing configurations capable of placing solar panels and effective
usage of thermals. Flying techniques used by birds and then successfully reproduced by
glider pilots are the best evidence for a flight endurance extension. Solar energy
accumulated in batteries during the day may be used for powering the plane for night
hours.

Within this article, an overview of the platforms capable of performing perpetual
flight will be performed. Based on performed analysis advantages and limitations of such a
construction are presented. Conclusions from this stage have become a key requirement for
the development of a unique research platform. In the first stage influence of flying
techniques for energy production from the sun on flight duration is investigated. Due to the
fact that the proposed solutions are sensitive to weather conditions and strongly depend on
geographical locations authors’ objective is to investigate the possible benefits of flight
time extensions. Simulations with the usage of MATLAB / Simulink software have been
completed to determine the UAV energy balance. In this analysis characteristic data for
propulsion units have been used including propeller, electronic speed controller, and
electric engine. Conclusions from this stage will be used for the platform optimization
process. Further works will focus on an effective combination of flying techniques with the
usage of thermals.
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Praca dotyczy problematyki badan wlasciwosci struktur izolacyjnych stosowanych
w ostonach termicznych lotniczych rejestratorow katastroficznych.  Struktury te
charakteryzuja si¢ specyficznymi wilasciwosciami uwarunkowanymi miedzy innymi ich
porowato$cig. Jednym z takich materialdow — struktur materialowych jest materiat
PROMAFORM 1200. Wystepujace w warunkach eksploatacyjnych rejestratorow zjawiska
zlozonej 1 sprzgzonej wymiany ciepta potaczonej w wielu przypadkach z wymiang masy
wymagajg zastosowania dedykowanych metod badan. Z natury rzeczy powinny to byc¢
badania kompleksowe 1 komplementarne. W referacie scharakteryzowano geneze
problemu badawczego i przedstawiono metodyke kompleksowych badan wlasciwosci
cieplnych. Uwage jednak skupiono na pomiarach dyfuzyjnosci cieplnej wykonanych
metoda wymuszen oscylacyjnych. Badania przeprowadzone zostalty z wykorzystaniem
stanowiska umozliwiajacego okreslenie wptywu rodzaju gazu wypehiajacego strukture
porowata 1 jego cisnienia na charakterystyki temperaturowe pozornej dyfuzyjnosci
cieplnej. Analiza uzyskanych wynikéw pozwolita na rozpoznanie i scharakteryzowanie
kluczowych zjawisk wymiany ciepla 1 masy, a rezultaty liczbowe maja znaczenie
aplikacyjne.
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Czterocyfrowe profile aerodynamiczne serii NACA sa do dzi§ powszechnie
wykorzystywane do projektowania sitowni wiatrowych o pionowej osi obrotu. Jednym
z podstawowych probleméw w szacowaniu osiggéw aerodynamicznych wirnikoéw takich
konstrukcji jest brak wiarygodnych charakterystyk aerodynamicznych tych popularnych
profili. W szczegélnosci w literaturze brakuje charakterystyk profili pracujacych
W réznych warunkach turbulencji przeplywu oraz dla matych liczb Reynoldsa.
Przedmiotem badan numerycznych prezentowanych w tym artykule jest symetryczny
czterocyfrowy profil aerodynamiczny NACA 0018 pracujacy przy liczbie Reynoldsa
réwnej 150.000 oraz w roznych warunkach turbulencji. Celem tej pracy jest pordwnanie
charakterystyk aerodynamicznych profilu przy wykorzystaniu podejscia RANS ora dwoch
modeli turbulencji: klasycznego dwuréwnaniowego modelu k-0 SST oraz

czterorownaniowego modelu przejscia y- [[Re) 0 przeznaczonego do wychwytywania

roéznych zjawisk przejscia w warstwie przysciennej. W programie ANSYS Fluent model
ten znany jest jako model Transition SST i bazuje na modelu k- SST. W niniejszej pracy
autorzy podjeli probe walidacji swoich wynikoéw numerycznych na podstawie
wspotczesnych badan eksperymentalnych Istvana i in. przeprowadzonych w University of
Waterloo.

Dla niskiego poziomu intensywno$ci turbulencji réwnego 0.05% uzyskano dwie
pochodne aerodynamiczne wspdiczynnika sity nosnej w zakresie katow natarcia ponizej
krytycznego kata natarcia. Stare badania tunelowe z lat 80. oraz obliczenia klasycznym
modelem turbulencji k-o SST przewiduja tylko jedng pochodng aerodynamiczng. Jak
sugeruja wspotczesni eksperymentatorzy, bledy w eksperymentalnym oszacowaniu
charakterystyk aerodynamicznych moglty wynika¢ miedzy innymi ze znacznych drgan
tunelu. Natomiast bltgdy w oszacowaniu charakterystyk aerodynamicznych profilu za
pomocg modelu k- SST (lub innych przemyslowych modeli turbulencji) wynikaja
z braku odpowiednich sformutowan pozwalajacych wychwytywaé rozne zjawiska
wystepujace w warstwie przysciennej, takie jak np. pecherz laminarny. Wspodiczesne
modele przej$cia ogdlnego przeznaczenia coraz lepiej radza sobie z tego rodzaju trudnymi
przeptywami. Wyniki uzyskane w niniejszych badaniach wskazuja na potrzebe kalibracji
tych modeli pod konkretny przeptyw. Autorzy tego artykulu uzyskali dobra zgodno$¢
wynikow numerycznych 1 eksperymentalnych w przypadku pierwszej pochodnej
aerodynamicznej oraz do$¢ znaczne roznice w przypadku drugiej pochodnej. Réwniez
proste narzegdzie, jakim jest XFOIL, nie radzi sobie z poprawnym oszacowaniem
charakterystyk  aerodynamicznych  profilu w  przypadku drugiej pochodnej
aerodynamicznej. Wraz ze wzrostem intensywnos$ci turbulencji przepltywu doktadnos¢
wynikow numerycznych uzyskanych za pomoca modelu Transition SST ulega
pogorszeniu.
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Start i ladowanie sg jednymi z najistotniejszych manewrow wykonywanych przez kazdy
samolot. Zdecydowana wigkszo$¢ samolotow transportowych i wojskowych w celu
rozwinigcia predkosci zapewniajacej wystarczajacg site nosng do uniesienia masy
samolotu w trakcie startu lub wytracenia predkosci w chwili ladowania wykorzystuje pasy
startowe. W przypadku gdy samolot nie posiada uktadu podwozia lub warunki
srodowiskowe uniemozliwiaja wygospodarowanie pasa startowego, np. podczas startu
z lotniskowca, konieczne jest wykorzystanie wyrzutni. Alternatywnym rozwigzaniem dla
klasycznych katapult s3 wyrzutnie lewitacyjne, ktore pozwalajg na osiggnigcie znacznie
wickszych predkosci, umozliwiajac jednocze$nie bezkontaktowe sterowanie procesem
startu statkow powietrznych.

W pracy zaprezentowano wyniki symulacji numerycznych uktadu wozka startowego
wyrzutni magnetycznej oraz startujgcego z niego BSP. Program komputerowy do analizy
dynamiki wozka startowego wyrzutni zaimplementowany zostal w srodowisku MATLAB.
W ramach badan numerycznych przeprowadzono symulacje réznych konfiguracji uktadu
samolot-wozek w trakcie startu. Wyniki symulacji zobrazowano graficznie oraz jako
animacje w Wirtualnej Rzeczywistosci (rys. 1). Program wizualizacyjny zostal napisany w
programie Unity i uruchamiany jest na goglach VR Oculus Quest2.
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Rys. 1. Trajektoria wozka 1 BSP podczas startu (a) oraz wizualizacja uktadu w VR (b)
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W publikacji przedstawiono efekty realizacji projektu badawczego pt. ,,Zastosowanie
innowacyjnych i efektywnych metod i1 technologii umozliwiajacych wykrycie watah
dzikow, identyfikacji osobnikow z objawami klinicznymi ASF w naturalnym terenie
ich wystepowania”, nr umowy DOB-B109/30/01/2018, realizowanego w ramach projektu
na rzecz obronnos$ci i bezpieczenstwa panstwa KONKURS 9/2018, finansowanego przez
Narodowe Centrum Badan i Rozwoju.

Opracowana w projekcie technologia opiera si¢ na bezzalogowych statkach
powietrznych (BSP) pionowego startu i ladowania (wielowirnikowce) oraz samolocie
(statoptacie). Jednym =z gléwnych celow projektu bylo opracowanie glowic
optoelektronicznych (termowizyjnych) z wykorzystaniem modutow termalnych wysokiej
rozdzielczosci, ktore umozliwiajg detekcje, rozpoznanie 1 identyfikacje dzikow w
naturalnym terenie ich wystgpowania. Opracowany system techniczny (ASFochrona)
podzielono strukturalnie nadwa podsystemy techniczne: do realizacji nalotu
wielkoobszarowego (rekonesansu) — z samolotem NeoxASF oraz nalotu precyzyjnego —
z wielowirnikowcem AtraxASF. W publikacji szczegdbtowo omodéwiono oba podsystemy
techniczne (AtraxASF i NeoxASF) oraz opisano ich parametry, funkcje oraz zadania.
Sformutowano wnioski dotyczace architektury systemu oraz metod identyfikacji
w warunkach naturalnych. Efektywna realizacja zadan operacyjnych wymagata
opracowania szczegotowych metodyk badan w locie oraz ciggltego ich doskonalenia.
W publikacji  przedstawiono wypracowane w trakcie trwania projektu metody
wykonywania lotow w celu pozyskiwania materiatu badawczego. Szczegétowo omowiono
podstawowe zasady wykonywania lotow precyzyjnych na ,wykrycie dzikow” oraz
przedstawiono przyktadowe wyniki badan w warunkach operacyjnych.
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W publikacji przedstawiono efekty realizacji projektu badawczego pt. ,,Zastosowanie
innowacyjnych i efektywnych metod i1 technologii umozliwiajacych wykrycie watah
dzikéw, identyfikacji osobnikéw z objawami klinicznymi ASF w naturalnym terenie
ich wystepowania”, nr umowy DOB-B109/30/01/2018, realizowanego w ramach projektu
na rzecz obronnosci i bezpieczenstwa panstwa KONKURS 9/2018, finansowanego przez
Narodowe Centrum Badan i Rozwoju.

Publikacje po$wiecono prezentacji oraz szczegdtowemu omowieniu wynikow badan
w locie podsystemow technicznych (NeoxASF i AtraxASF) systemu technicznego
ASFochrona. Skupiono si¢ nie tylko na charakterystykach osiggowych platform
powietrznych, ale rowniez na mozliwosciach operacyjnych podsysteméw technicznych.
Przedstawiono 1 omoéwiono takze procesy obrobki pozyskiwanych informacji zaréwno
W czasie rzeczywistym, jak i postprocessingu w warunkach operacyjnych. Omdéwiono
zastosowane algorytmy do obrobki danych obrazowych oraz efekty ich dzialania.
Przedstawiono wyniki badan koncowych zrealizowanych zgonie ze specjalnie
opracowanym programem badan oraz metodyka. Przedstawiono zestawienia badan w locie
oraz sformutowano wnioski dotyczace eksploatacji ztozonych systeméw Bezzatogowych
Statkow Powietrznych.
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W opracowaniu opisano przeprowadzone badania balonu manewrowego oparte na
aerodynamicznej symulacji w programie ANSYS. Autonomiczny bezzatogowy aerostat zostat
zaprojektowany jako platforma do wykonywania misji obserwacyjnych, militarnych,
naukowych oraz ratunkowych. Zintegrowany system bezzalogowych obiektow daje mozliwos¢
doktadnego 1 dtugotrwatego okresu obserwacji, pomiaru czy retransmisji danych w dowolnym
miejscu na ziemi.

Podczas badan, obiekt zostal przebadany poprzez przeprowadzenie symulacji w wirtualnym
tunelu aerodynamicznym pod katem sprawdzenia sity nosnej oraz sity oporu. Innowacyjny
ksztatt oraz wiele nowoczesnych rozwigzan konstrukcyjnych pozwalaja spojrze¢ na problem
ograniczonego czas pracy UAV z catkiem nowej perspektywy.
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