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Bezzalogowe statki powietrzne w ostatnich dekadach coraz bardziej zyskuja na popularnosci.
W zwiazku z wszechstronnoscig zastosowan, zaczynajac od czysto hobbystycznego poprzez
profesjonalng fotografie lub misje ratowniczo-poszukiwawcze, platformy bezzalogowe musza
sprosta¢ rygorystycznym wymogom. Rozwdéj, miniaturyzacja i masowa produkcja kompo-
nentéw elektronicznych pozwala na znaczaca zmienno$¢ w konfiguracji platformy oraz jej
rozmiarze. Niemniej, wszystkie konstrukcje taczy wspdlna cecha — ograniczona diugotrwa-
tos¢ lotu. Rozwiazaniem powyzszego ograniczenia moze byé¢ uzycie odnawialnych Zrodet
energii w formie promieniowania stonecznego lub pradéw wznoszacych. Techniki lotu sto-
sowane przez ptaki i z powodzeniem powielone przez pilotéw szybowcow sa najlepszym
dowodem mozliwosci zwigkszenia dlugotrwaltosci lotu. Energia sloneczna zmagazynowana
w akumulatorach podczas dnia moze zosta¢ zuzyta na zasilanie samolotu w godzinach noc-
nych. W ramach artykulu dokonano przegladu platform zdolnych do ciagltego lotu. Bazujac
na wykonanej analizie, zaprezentowano zalety oraz ograniczenia takich konstrukcji. Wnioski
uzyskane z tego etapu stana sie kluczowym wymaganiem dla rozwoju unikatowej platformy
badawczej. W pierwszej kolejnosci zbadano wplyw technik latania na dlugotrwalosé lotu. Ze
wzgledu na fakt, ze proponowane rozwiazania sa czule na warunki pogodowe i silnie zaleza
od geograficznej lokalizacji, celem autoréw bylo zbadanie mozliwych do uzyskania korzy-
$ci w wydluzaniu czasu lotu. W celu okreslenia bilansu energii wykonano seri¢ symulacji
w pakiecie MATLAB/Simulink. Przyszle prace skoncentruja sie na efektywnym polaczeniu
technik latania z uzyciem pradéw wznoszacych.

Stowa kluczowe: panele fotowoltaiczne, UAV, odnawialne zrédta energii

1. Wstep

Jednym z glownych problemdéw zwiagzanych z bezzalogowymi statkami powietrznymi jest
ograniczona ilo$¢ energii dostepnej w zamontowanych na poktadzie akumulatorach, co limitu-
je ich zasieg oraz dlugotrwalos¢ lotu. Istnieje wiele mozliwosci zwiekszenia dlugotrwatosci lotu
statku powietrznego. Jedna z nich jest zastosowanie akumulatoréw o wigkszej pojemnosci, ale to
rozwigzanie powoduje zwigkszenie masy. Kolejna mozliwo$¢ to wymiana akumulatorow. Wiaze
sie to jednak z koniecznoscig przerwania lotu i przyziemienia, co nie zawsze moze by¢ wykonalne
(np. podczas lotu nad otwartym oceanem). Mozliwe jest takze wykorzystanie energii pochodza-
cej z pola wiatru. Podejscie takie zainspirowane zostalo poprzez obserwacje zachowan ptakdw
w ich naturalnym srodowisku. Istnieja dwie podstawowe strategie realizacji tej koncepcji: kra-
zenie statyczne oraz dynamiczne [1], [2]. Pierwsze z nich polega na wykorzystaniu pionowych
ruchéw mas powietrza i jest szeroko stosowane w szybownictwie. Druga metoda polega na korzy-
staniu z réznicy predkosci poziomej na réznych wysokosciach [3], [4]. Jeszcze inna mozliwoscia
jest wyposazenie samolotu w zestaw ogniw fotowoltaicznych. Do tej pory powstalo wiele kon-
strukeji wykorzystujacych energie stonecznag, ale wiekszo$¢ z nich znalazta zastosowanie jedynie
badawcze. Podstawowe parametry wybranych samolotéw przedstawiono w tabeli 1.
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Tabela 1. Zestawienie danych dla opracowanych bezzalogowych samolotéw wyposazonych
w ogniwa fotowoltaiczne

,Z rodlo Rok Dlugo,—’ Masa | Rozpietosé| Diugosé Pow.
literatu- | Samolot oblotu trwatosé lke] fm)] fm] skrzydla
rowe lotu [h] [m?]
5] SoLong | 2005 48 12,8 4,75 B 1,5
[6] Atlantik ) o 81 6,3 5,695 1,998 1,74
Solar
[7] ZEPHYR 2005 1536 30 18,0 - 27,9
B Sun-sailor | 2006 0,75 36 2.2 2,279 1,35
[8]-[11] | Sky-sailor | 2008 27 2.6 3,2 1,82 0,787
[8], [12] | Sun surfer | 2007 = 0,12 0,77 - 0,08
Cranfield
8] Solar - 24 3 3,7 - -
[13] | MARAAL | 2017 16 17 5,35 - 2,04
[14] Helios 1999 24+ 1052 75,3 ) 180,7
[15] Pathfinder - 15 252 29,5 3,6 73,56
[16] Centurion 1998 15 529 61,8 3,6 153,1

Zestawienie dla 93 opracowanych konstrukcji znalezé mozna w pracy Notha [7]. Przeglad hi-
storyczny konstrukcji samolotow zasilanych energia stoneczng zostal zaprezentowany tez w opra-
cowaniu Zhu [17]. Samoloty te czesto testowane byly w specyficznych warunkach i posiadaly
bardzo niskie obciazenie powierzchni. Energia zgromadzona w czasie dnia moze by¢ uzywana
do zwiekszenia wysokosci lotu. Uzyskana w ten sposéb energia potencjalna moze zostaé zuzyta
w nocy poprzez opadanie samolotu.

Celem pracy byto zbadanie mozliwosci zwigkszenia dlugotrwatosci lotu dla nowo opracowy-
wanego samolotu badawczego AZ-5 poprzez wyposazenie go w zestaw ogniw fotowoltaicznych.
Badania wykonane zostaly za pomoca stworzonej w tym celu symulacji komputerowej. Porow-
nano czas lotu dla konfiguracji bez paneli oraz z panelami fotowoltaicznymi.

Struktura pozostatej czeéci dokumentu jest nastepujaca. Rozdziatl drugi zawiera opis plat-
formy testowej. W rozdziale trzecim przedstawiono model matematyczny badanego systemu.
Rozdzial czwarty przedstawia wyniki przeprowadzonych komputerowych symulacji lotu. Arty-
kul konczy si¢ podsumowaniem wynikéw uzyskanych podczas badan oraz sugestia dotyczaca
mozliwych przysztych kierunkéw badan.

2. Platforma badawcza

W celu realizacji badan opracowana zostala bezzalogowa platforma badawcza AZ-5 (rys. 1).
Konstrukecja w konfiguracji klasycznej wykonana zostata z balsy i sklejki. Skrzydto posiada staty
profil SD7032 wzdluz rozpietosci. Samolot napedzany jest silnikiem AXi V2 4120/20 i dwulopa-
towym $migtem APC 15x8E. Jako autopilot wykorzystany zostal uktad Cube Orange. System
zasilany jest pakietem KAVAN 5000mAh o catkowitym napieciu 22,2V (jest on zlozony z sze-
$ciu ogniw). Masa akumulatora to 0,718 kg. Samolot wyposazony jest w dwie lotki, ster wyso-
kosci i ster kierunku poruszane przez elektryczne serwomechanizmy Hitec HS-7245MH (lacznie
4 sztuki). Kazda z powierzchni sterowych moze dzialaé niezaleznie od pozostatych. Gérna po-
wierzchnia skrzydla pokryta zostala panelami fotowoltaicznymi z krzemu monokrystalicznego.
Zaltozono, ze samolot wyposazony jest w panele fotowoltaiczne RWE-S-32. Sa to panele dedyko-
wane do zasilania statkéw kosmicznych. Takie panele stosowane byly miedzy innymi na samolocie
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Rys. 1. Rysunek samolotu AZ-5

Sun-Surfer [12] oraz w badaniach prowadzonych przez Bronz’a [18]. Wymiary pojedynczego pa-
nelu to 74mmx31,9mm, a masa to 47,1 g. Panele te sa elastyczne, a wiec moga zostaé¢ dobrze
dopasowane do krzywizny powierzchni skrzydta. Uzyskiwane z jednego panelu napiecie maksy-
malne (czyli w punkcie pracy odpowiadajacym najwieckszej mocy) wynosi 0,528 V, natomiast
maksymalne natezenie pradu to 1,03 A. Dysponujac ustalonymi wymiarami ptata i znajac geo-
metrie paneli, przyjeto, ze skrzydto moze by¢ wyposazone w co najwyzej 354 takich paneli. Pod
wzgledem elektrycznym 44 panele sa potaczone szeregowo, co pozwala uzyskaé napiecie zasilania
23,232 V. 8 zestawdéw polaczen szeregowych potaczono réwnolegle, co umozliwia otrzymadé na-
tezenie pradu na poziomie 8,3 A. W sumie pozwala to uzyska¢ okoto 190 W mocy. Podstawowe
parametry samolotu (wyznaczone za pomoca modelu brytowego CAD) przedstawiono w tabeli 2.

Tabela 2. Parametry samolotu AZ-5

‘ Parametr ‘ Symbol ‘ Wartosé
Masa startowa m 6 kg
I 1,62 kg-m?
)
Momenty bezwladnosci ';ZZ 421:33 E§$2
I,. 0,0035 kg-m?
Rozpietosé skrzydta b 3,6 m
Powierzchnia nosna Sw 1,08 m?
Powierzchnia paneli Sea 0,836 m>*
Zakres wychylen steru wysokoéci | dgr oraz dgr, | od —15° do +15°
Zakres wychylen lotek dap oraz 047, | od —15° do +15°
Zakres wychylen steru kierunku OR od —15° do +15°

* Do obliczen w modelu przyjeto 1 m?, poniewaz istnieje
mozliwoé¢ instalacji dodatkowych paneli na usterzeniu
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3. Model matematyczny

3.1. Dynamiczne réwnania ruchu samolotu

W celu zbadania osiaggéw systemu stworzono jego model matematyczny. Zatozono, ze samolot
jest bryla sztywna o szesciu stopniach swobody. Wychylenia powierzchni aerodynamicznych nie
zmieniaja momentéw bezwladnosci. Przyjeto, ze lot odbywa sie w warunkach bezwietrznych.
Wykorzystywane w modelu uktady wspoétrzednych przestawiono na rys. 2.

Yn
Zn
Rys. 2. Uklady wspotrzednych uzyte w symulacji
Dynamiczne réwnania ruchu samolotu maja postaé¢ [19]
Ax+QAx=F,+F,+F, (3.1)

gdzie x = [U,V,W, P,Q, R|", natomiast U, V, W to predkoéci liniowe a P, @, R to predkosci
katowe (zaznaczone na rys. 2). Macierze A i €2 dane sa jako

fm 0 0 0 0 0] 0 -R Q 0 0 0
0Om 0 0 0 0 R 0 —-P 0 0 0
A_|0 0O m 0 0 0 a_|-@ P 0 0 0 0
0 0 0 I, —IL, —IL. 0 -W V. 0 —-R Q
0 0 0 —Ly I, —I. W 0 -U R 0 -—P
0 0 0 —I. —I. I | -V U 0 -Q P 0|
(3.2)

gdzie F, to obcigzenia grawitacyjne, F, obcigzenia aerodynamiczne natomiast F, to obcigze-
nia od napedu. Zwiazki kinematyczne pomiedzy pochodnymi potozenia w uktadzie Onx,ynzn
i predkosciami liniowymi w uktadzie Opzpypz, maja postaé

Tn cos©@cos¥ sin®sin @ cos¥ — cosPsin¥  cosPsin@cosV¥ +sindsin¥| | U
Un| = |cosOsin¥  sin@sinOsin¥ 4 cosPcos¥ cos@sin @sin¥ —sin@cos¥| |V
Zn, —sin® sin @ cos © cos @ cos O w

(3.3)
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Zwiazki kinematyczne pomiedzy pochodnymi katéw orientacji przestrzennej i predkosciami ka-
towymi sg nastepujace

¢ 1 sin®@tan® cos®@tan@| | P

Ol =10 cos® —sind | |Q (3.4)
v 0 sin®sec® cos®PsecO®| |R

Sity F, pochodzace od grawitacji obliczono jako
F, = [X,, Yy, Z,)" = mg[—sin 6, cos Osin d, cos O cos | (3.5)

gdzie g jest przyspieszeniem grawitacyjnym. Momenty od grawitacji My wzgledem poczatku Oy
ukladu zwigzanego z samolotem sa wektorem zerowym, poniewaz przyjeto, ze $rodek masy
pokrywa sie z punktem O,

Calkowita szybkos¢ lotu V. obliczono jako

Viot = \/(U —Uw)?+ (V=Vw)* + (W = Wy)? (3.6)

gdzie Uy, Vi, Wy sa sktadowymi wektora predkosci wiatru wyrazonymi w uktadzie wspot-
rzednych Opzpypzp. Katy natarcia « i slizgu 3 dane sg jako
W — Wy V=V
o = arctan —— 0 = arcsin ——— 3.7
U—-Uw Viot ( )
Przyjeto nastepujacy model sit i momentéw aerodynamicznych w uktadzie O,x,yw2zw zwiaza-
nym z naptywem

CQ
Cp=Cpo+ —L

A
Cy =Cyog+ Cygf+C P + C 1t + Cys,.0

y = Cyo+ Cyp PO YRG— YsrOR
CrL=Cro+ Craax + CZQ£ + CrLsy0E
2‘/1‘,025 (3 8)
P R '

Cp=Cip+ Clpm + ClRm + Ci5,204R + Cls5,,04L

Cm = m0+Cm +Cm5ER5ER+Cm5EL5EL

@ 2‘/250t

P R
Chn=Ch+Chp=—+Chr=— 4+ Cps.0
0 * P2V%0t * RQ‘/tot * orCH

Charakterystyki aerodynamiczne samolotu zostaly wyznaczone za pomoca programéw XFLRS,
AVL oraz DATCOM. Bezwymiarowe wspélczynniki sg transformowane z uktadu zwiazanego
z naptywem O, XYz do ukltadu zwigzanego z obiektem Opzpypz, wedle zaleznosci

Cxyp cosacosB —cosasinf3 —sina| |Cp
Cyp| = sin 3 cos 3 0 Cy
_CZb sinacos S —sinasinf cosa Cy (3.9)
[CLy cosacosf —cosasinf —sinal| | () .
Cwp| = sin 3 cos 3 0 Cm
_C 'Nb sinacos3 —sinasinf  cos« C,
Sity i momenty aerodynamiczne dane sa jako
F,=|Y,| = §pv5,tsw Cyp M, = |M,| = 5pvtitswcw Con (3.10)

Za CZb Na CNb
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Obciazenia generowane przez zesp6t napedowy obliczono jako

X f(RPM, Vtot) L ysz - Zths
Fs=1Y| = 0 M, = | M| = |2, Xs — 1pZs (3.11)
g 0 N TpYs — ypXs

gdzie xp, Yp, zp sa wspolrzednymi polozenia kotpaka Smigta w uktadzie Opzpyp2,. Dane na temat
ciagu f(RPM,V,,) w funkcji predkosci obrotowej silnika oraz szybkosci lotu zostaly dostarczone
przez producenta $migla.

3.2. Model autopilota

Uklad sterowania jest w stanie realizowaé lot wedlug trasy zadanej poprzez zbiér punktéw.
Schemat struktury autopilota przedstawiono na rys. 3.

Zne O Q. dg
n

Generator

trajektorii Samolot

PID ]Mﬂb[ Lotki ]—>

PID

Fuzja
danych

Rys. 3. Schemat modelu autopilota

Kanal podtuzny odpowiada za utrzymanie zadanej wysokosci lotu. Kanal poprzeczny steruje
kursem. Utrzymywanie szybkosci lotu odbywa sie poprzez petle sprzezenia zwrotnego steruja-
ca predkoscig obrotowg silnika. Zastosowano regulatory proporcjonalno-catkujaco-rézniczkujace
dziatajace w uktadzie kaskadowym. W kanale pionowym petla wewnetrzna odpowiada za re-
gulacje predkosci katowej pochylania. Petla posrednia realizuje sterowanie katem pochylenia,
a petla zewnetrzna wysokoscia. Analogicznie, w kanale poprzecznym petla wewnetrzna steruje
predkoscig katowa przechylania, petla srodkowa katem przechylenia, a petla zewnetrzna kursem.
Nastawy regulatoréw dobrano manualnie za pomoca aplikacji PID Tuner dostepnej w Simulinku.
W celu realizacji lotu po zdefiniowanej uprzednio trasie wykorzystano blok Waypoint Follower
[20] z biblioteki UAV Toolbox pakietu MATLAB. Sygnalami wyjsciowymi z bloku $ledzenia
trajektorii sa zadana wysokos¢ lotu i kurs.

3.3. Model promieniowania slonecznego

W celu zasymulowania ilosci pozyskiwanej energii koniecznym byto stworzenie modelu pro-
mieniowania stonecznego. Pozycje Stonca na niebie zdefiniowano poprzez katy azymutu a,, oraz
elewacji ag; (rys. 4).

Deklinacja zostala obliczona jako [21], [22]

360
§ = 2345 sin(ﬁ@&i +n)) (3.12)

gdzie n =1,...,365 jest kolejnym dniem roku.



Strategie wykonywania lotow jako potencjalne Zrédla enmergii...

95

Rys. 4. Parametry okreslajace polozenia Stonica na niebosklonie (dla p6étkuli péinocnej)

Kat godzinny [min/°] wyliczono jako
tsr =trst +ter + (IsT — lnoca )4 (3.13)

Réwnanie czasu ma postaé [22]

E = 229,2(0,000075 + 0,001868 cos B — 0,032077 sin B — 0,014615 cos 2B — 0,04089 sin 2B)

(3.14)
gdzie B = (n — 1)(360/365).
Elewacje a,; Stonca wyznaczono z zaleznosci [21], [23]
Qe; = asin(sin 0 sin ¢ + cos d cos p cos h) (3.15)
Azymut a,, (z zakresu od 0° do 360°) wyliczono jako [23]
0. — acos sin d cos ¢ — cos § sin p cos h (3.16)

COS (g

Funkcja arcus cosinus przyjmuje wartosci od 0° do 180°. Jezeli kat godzinny jest ujemny, to
wtedy aq, = 360° — a4,. Przy tak sformutowanym warunku a,, zmienia sie od 0° do 360°.
Wszystkie katy w réwnaniach (3.13)-(3.17) wyrazono w stopniach. W celu obliczenia nateze-
nia promieniowania padajacego na powierzchnie paneli fotowoltaicznych wykorzystano model
ASHRAE. Model ten pomija obecno$é zachmurzenia (nadaje sie do obliczen przy bezchmurnym
niebie). Stata stoneczna wynosi Iy = 1353 W/m?. Iloé¢é promieniowania docierajaca do gérnych
granic atmosfery zmienia sie o okoto 3.3% w cyklu rocznym wskutek zmian odleglo$ci miedzy
Ziemig i Stohcem, a opisana jest przez zaleznosé [21]

360
I =Ip(1 + 0,034 cos 365’25) (3.17)

Masa optyczna atmosfery okreslona jest jako [21]

1
- 3.18
"7 Sinag + 0,50572(6,07995 + ag) 16961 (3.18)

gdzie kat elewacji «; wyrazony jest w stopniach.
Irradiancja na jednostke powierzchni prostopadlej do kierunku padania promieni stonecznych
jest obliczana wedle wzoru [21], [24]

Iy = le ™™ (3.19)
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Natomiast dyfuzyjna irradiancja na jednostke powierzchni poziomej dana jest jako [21], [24]
Igp = Te ™™ (3.20)

W modelu pominieto wplyw promieniowania odbitego od powierzchni Ziemi, poniewaz jego
natezenie jest pomijalnie male w poréwnaniu z dwoma pozostatymi sktadnikami. Wspotezynniki
Ty 1 74 zaleza od lokalizacji i zmieniaja sie w ciagu roku. Ich wartosci mozna znalez¢ w literaturze
[21]. Wielkosci b oraz d sa okreslone przez empiryczne zaleznosci [21], [24]

b=1,219 — 0,0437, — 0,15174 — 0,2047,7,

(3.21)
d = 0,202 + 0,8527, — 0,00774 — 0,357774

Kat pomiedzy kierunkiem padania promieniowania stonecznego oraz prosta prostopadia do po-
wierzchni paneli fotowoltaicznych wyznaczono jako [24], [25]

cos A = cos a, sin a(cos ¥ sin @ — cos @ sin ¥ sin O)

3.22
— €OS @ €OS (s (Sin P sin ¥ + cos @ cos ¥ sin @) + cos P sin . cos O ( )
Moc uzyskiwana przez jednostkowa powierzchnie paneli dana jest wzorem
5P
Psy = Iycos A + I cos 5 (3.23)

3.4. Model paneli stonecznych

W modelu paneli pominieto krzywizne gornej czeéci skrzydta i zalozono, ze panele fotowol-
taiczne moga zosta¢ zamodelowane za pomoca plaskiej powierzchni. Aby uwzgledni¢ ewentualne
straty, wprowadzono wspélczynnik sprawnosci neqm = 0,9. Energie uzyskiwana poprzez panele
stoneczne obliczono, catkujac w czasie generowana przez nie moc [26]

t
Eg - nncam'r]MPPTSsa / Py, dt (324)
0

Przyjeto, ze sprawnos$é¢ n zastosowanych paneli wynosi 21%. Panele RWE-S-32 w oryginalnej
wersji maja sprawnos$¢ 16.9% (stan na rok 2007), ale technologia ta ciagle sie rozwija, wiec
dopuszczalnym jest przyjecie wigkszej wartosci. Zatozono, iz sprawnos$é¢ uktadu $ledzenia punktu
mocy maksymalnej nyppr = 0,97.

Energia pozyskiwana za pomoca paneli jest wykorzystywana do zasilania napedu oraz syste-
mow podkladowych, a takze do tadowania akumulatoréw. Jezeli ilos¢ energii uzyskiwana z paneli
jest wieksza niz potrzebna do zasilania wszystkich uktadéw samolotu, to nadwyzka zostaje uzyta
na dotadowanie akumulatora. W przeciwnym przypadku brakujaca ilo$¢ energii jest na biezaco
czerpana z akumulatora. Szczegdlnie w nocy, gdy ilos¢ energii uzyskiwana z paneli jest pomi-
jalnie mata, glownym Zrédlem zasilania staje si¢ akumulator. W modelu przyjeto, ze tadowanie
akumulatora odbywa sie metoda stalopradowa (model tadowarki zostal uwzgledniony w oblicze-
niach).

3.5. Model wykorzystania energii podczas lotu

Energie zuzywana podczas lotu obliczono jako sume energii potrzebnej do dziatania zespolu
napedowego Er(t) oraz energii zuzywanej przez pozostale systemy pokladowe Fg(t)

ET(t) = ER(t) + EE(t) (325)
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Energia Er(t) zuzywana przez silnik elektryczny zostala obliczona jako

2%

Eﬁ@):i/T@)Q@)dt (3.26)

to

gdzie 7 to moment oporowy silnika, 2 predkos¢ obrotowa, ty czas poczatkowy, t czas koncowy.
Réwnanie opisujace dynamike silnika jest nastepujace

LpQ(t) = 7(t) — km 2%(t) — D, 92(t) (3.27)

gdzie I, to moment bezwladnosci obracajgcego si¢ zespotu Smigto i wirnik silnika, k;,, wspotczyn-
nik momentu oporowego smigta, natomiast D, to wspolczynnik tarcia lepkiego silnika. Wstawia-
jac przeksztalcone ze wzgledu na 7(t) réwnanie (3.26) i (3.27) oraz uwzgledniajac efektywnosé f,.,
otrzymano
t )
E, — /klzng(t) + kQQ(t) + Dij(t)
fr(7(t), 02(t))

Q(t) dt (3.28)

to

Zalozono, ze zapotrzebowanie na moc Py, przez systemy pokladowe (autopilot, serwomecha-
nizmy, czujniki, odbiornik zdalnego sterowania) jest stale w czasie i ma wartosé¢ 11 W, a wiec
zZuzywana przez nie energia wynosi

ty
Es(t) = / Poyy dt (3.29)
to

3.6. Model akumulatora

W modelu akumulatora pominieto wplyw temperatury oraz proceséw starzenia na dzialanie
urzadzenia. W celu zamodelowania zmian napiecia wykorzystano model Shepherda [27]-[29].
Zmiana napiecia na akumulatorze podczas procesu roztadowania opisana jest poprzez zaleznosé

[30]

Q

t
K—= (" + 1)+ Ae Pl T® _pI (3.30)
Q- [iTdt

Udisch = Eo —
gdzie Ugiser, to aktualne napiecie na akumulatorze, Fy napiecie obwodu otwartego (22,2 V),
K stala polaryzacji (0,029967 A/Ah), @ pojemno$é akumulatora (5Ah), I natezenie pradu,

I pochodna natezenia pradu po czasie, A amplituda strefy wykladniczej (1,6795V), B po-
jemno$¢ wykladnicza (12,2124 A/h), R rezystancja wewnetrzna akumulatora (zalozono wartosé

0,04 Q).
Podczas tadowania napiecie zmienia si¢ wedlug zaleznosci [27]-[29]
t
Uchar :EO_KtLI* _K#I‘FAQ_BIOI#—RI (331)
JErdt+0,1Q Q- fi1dl

4. Ugzyskane rezultaty badan

Stworzony model matematyczny systemu zostal zaimplementowany w pakiecie MA-
TLAB/Simulink R2020b. Dziatanie tadowarki oraz baterii odwzorowano, korzystajac z biblioteki
Simscape Electrical. Program nastepnie zoptymalizowano pod katem uzyskania jak najwiekszej
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wydajnosci obliczeniowej i skrécenia czasu jego wykonywania. Réwnania ruchu catkowane byly
przy wykorzystaniu stalokrokowej metody Rungego-Kutty 4 rzedu z krokiem czasowym 0,01 s.
Celem badan byto sprawdzenie, w jakim stopniu dodanie paneli fotowoltaicznych zwiekszy
dlugotrwalosé lotu o réznych porach roku (a wiec przy réznym natezeniu promieniowania sto-
necznego). Zrealizowano trzy scenariusze symulacji:
e zasilanie tylko z akumulatora (uklad fotowoltaiczny zainstalowany na pokladzie, ale wy-
taczony),
e zasilanie z akumulatora i paneli — lot 21 czerwca o godzinie 10 czasu srodkowoeuropejskiego
letniego CEST (czyli o 8 czasu uniwersalnego UTC),
e zasilanie z akumulatora i paneli — lot 21 grudnia o godzinie 9 czasu $srodkowoeuropejskiego
CET (czyli tez o 8 czasu uniwersalnego UTC).

W kazdym scenariuszu warunki poczatkowe byly identyczne. Wyznaczano je dla lotu ustalo-
nego poziomego i wynosily one: Uy = 16m/s, Vp = 0m/s, Wy = —0,0878 m/s, ¥y = 0°,
@0 = —0,314570, !po = 00, Po = Qo = Ro = OO/S, Tn = Yn = Om, Zn = —3000m. Zalo-
zono, ze pozycja poczatkowa samolotu odpowiada lokalizacji o wspotrzednych geograficznych
51°N i 21°E. Poczatkowy stopienn naladowania akumulatora wynosit 80%. Samolot realizowal
lot po o$miokacie wpisanym w okrag o promieniu 1000 m na stalej wysokosci 3000 m. Trasa lotu
(rys. 5) zostala zadana poprzez zbiér punktéw kontrolnych. Dany punkt trasy byl uznawany
za osiagniety, jesli samolot znalazl sie wewnatrz sfery o promieniu mniejszym niz 5m i $rod-
ku umiejscowionym w tymze punkcie kontrolnym. Jezeli stopien natadowania akumulatora byt
mniejszy niz 7% (rezerwa potrzebna do zasilania systeméw pokladowych), to zespét napedowy
byl wytaczany i samolot konczyl krazenie, a rozpoczynal znizanie beznapedowe, utrzymujac
staly kurs. Jezeli ilo§é energii wynosita mniej niz 5%, to wylaczane byly wszystkie systemy, aby
zapobiec spadkowi napiecia na akumulatorze ponizej dozwolonej krytycznej wartoséci. Symulacja
trwalta do wyczerpania energii dostepnej na poktadzie i przyziemienia samolotu. W ten sposob
sprawdzono, ile wynosi dtugotrwatosé lotu dla danej konfiguracji.

(a) (b)

—©—-Zadany tor lotu
Uzyskany tor lotu —-©—-Zadany tor lotu
Punkt poczatkowy Uzyskany tor lotu

Punkt poczatkowy

Kierunek lotu po
zakonczeniu
krazenia

-3000
Punkt przyziemienia

Kierunek lotu po
zakonczeniu

krazenia
\

2000 2

1000 4
0 Yo [m] 5

1

1000 x10%

Yy [m] 2000 -1000 0 2, [m]

z, [m]

Rys. 5. Tor lotu realizowany w symulacji numerycznej: (a) zblizenie fazy krazenia, (b) przelot do
punktu przyziemienia

Zmiany predkosci liniowych, predkosci katowych, wspoétrzednych polozenia oraz katéow orien-
tacji przestrzennej dla scenariusza numer 1 (lot z wylaczonym uktadem paneli) przedstawiono
na rys. 6.

Autopilot utrzymywal szybkosé lotu okoto 16 m/s. Kolejne impulsy szpilkowe spowodowane
byly przez zmiane kierunku lotu, ktéra odbywala sie przy przelatywaniu przez kolejne punkty
kontrolne trasy. Pomiedzy dwoma kolejnymi punktami trasy samolot poruszat sie lotem pozio-
mym ustalonym. W chwili omijania danego punktu trasy kat przechylenia samolotu wynosit
okoto 30°.
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Rys. 6. Parametry lotu samolotu dla scenariusza nr 1 (wybrany fragment zapisu)

Bilans mocy podczas lotu przedstawiono na rys. 7. Gorne wykresy ilustruja moc generowana
przez panele (niebieska ciagla linia) oraz moc uzywana przez wszystkie systemy samolotu (czer-
wona przerywana linia). Na dolnych wykresach przedstawiono réznice miedzy moca generowana
oraz zuzywana.

Czas lotu w scenariuszu nr 1 wynosit 8890 s. Wtaczenie uktadu fotowoltaicznego spowodowato
wydluzenie czasu lotu. W scenariuszu nr 2 wyniést on 44814 s, natomiast w ostatnim przypadku
18920 s. Moc potrzebna do lotu to okoto 50 W. Wykonywanie zakretéw przez samolot wywotato
istotne chwilowe zmiany ilosci pozyskiwanej mocy, poniewaz zmieniala si¢ wtedy orientacja prze-
strzenna paneli wzgledem kierunku padania promieni stonecznych. Jezeli Stonce znajdowalo sie
odpowiednio wysoko nad horyzontem, to ilos¢ mocy pozyskiwana z uktadu fotowoltaicznego byta
wigksza niz ilo§¢ mocy potrzebna do lotu. Nadwyzka byta wtedy wykorzystywana na tadowanie
akumulatora. Podczas lotu 21 czerwca po okoto 30000 s panele zaczely generowaé¢ mniej mocy niz
wynosi zapotrzebowanie wszystkich uktadéw samolotu i rozpoczelo sie¢ wykorzystywanie energii
zgromadzonej w akumulatorze. W locie 21 grudnia panele $rednio generowaly znacznie mniej
mocy w poréwnaniu do lotu w czerwcu.
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Rys. 7. Moc potrzebna do lotu pozyskiwana z paneli oraz ich réznica: (a) 21 czerwca, (b) 21 grudnia

Na rys. 8 zilustrowano zmiany podstawowych parametrow pracy akumulatora w funkcji cza-
Su.
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Rys. 8. Ilo$¢ energii w akumulatorze i napiecie na akumulatorze: (a) 21 czerwca, (b) 21 grudnia

W locie z 21 czerweca ilo$¢ energii zgromadzonej w akumulatorze wzrastala, a nastepnie utrzy-
mywala sie na statej wartosci 111 Wh, co odpowiada pelnemu natadowaniu. Napiecie zmniej-
szalo sie wraz z roztadowywaniem akumulatora, a na koncu lotu wynosito okoto 20 V. W locie
z 21 grudnia iloéé¢ energii dostepnej w akumulatorze zmniejszata sie od poczatku lotu. Uzyskane
wyniki jednoznacznie wskazuja, iz zastosowanie paneli stonecznych wydtuza dtugotrwatosé lotu.

5. Podsumowanie i dyskusja

Wyniki symulacji komputerowych wskazuja, ze wyposazenie samolotu w zestaw paneli fo-
towoltaicznych pozwala na zwigkszenie dlugotrwatosci lotu latem 5-krotnie, a zima 2-krotnie
w poréwnaniu do samolotu zasilanego jedynie z pojedynczego akumulatora (z wylaczonym ukta-
dem fotowoltaicznym). W odniesieniu do warunkéw krajowych fundamentalna kwestia majaca
wplyw na wydajnos¢ systemu sa warunki pogodowe. Dla miesiecy zimowych ilos¢ mozliwej do
uzyskania energii jest znacznie mniejsza niz podczas lata.
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Dalsze prace powinny koncentrowaé sie na wykonaniu testéw w locie rzeczywistej konstrukcji
oraz poézniejszej walidacji opracowanego modelu symulacyjnego systemu. Mozliwe jest takze
rozbudowanie modelu promieniowania stonecznego tak, aby uwzglednial zachmurzenie.
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Flying strategies as potential sources of energy harvesting for UAV

Unmanned Aerial Vehicles have become more and more popular flying objects in the recent decades.
With the versatility of applications starting from pure hobby use 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
configurations or size. Nevertheless, all designs continuously face the same challenge — limited flight
endurance. A possible solution to this problem may be application of renewable energy sources in form
of solar energy or thermal updrafts. 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 is presented. Based on the analysis, advantages
and limitations of such a construction are presented. Conclusions at this stage are a key requirement
for the development of a unique research platform. Firstly, the influence of flying techniques for energy
production from the sun during flight is investigated. Due to the fact that the proposed solutions are
sensitive to weather conditions and strongly depend on geographical locations, the authors’ objective is
to examine possible benefits of flight time extensions. Simulations with the use 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 oncorporating thermal updrafts.



