tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

“NN

0O
PLATO

XV KRAJOWE FORUM WIROPLATOWE 2020

Warszawa, 25 wrzesnia 2020 roku

CELE I ADRESACI

Celem Krajowego Forum Wiroptatowego jest stworzenie mozliwosci
prezentacji wynikdw badan, wymiany informacji o dziatalnosci,
osiggnieciach i problemach zwigzanych z wiroptatami w Polsce oraz za
granicga. Zgodnie z praktyka sprawdzong w ramach poprzednich edycji
konferencji na wydarzeniu prezentujemy referaty zwigzane z szeroko
pojetg tematyka S$migtowcowq, taka jak: produkcja, eksploatacja,
nadzér, badania, rozwdj i szkolenie. Umozliwiamy przedstawianie
referatdow przegladowych oraz prezentacji wyrobow zwigzanych
z technikg $migtowcowg. W naszych spotkaniach czynnie biorg udziat
goscie zza granicy.

Sie¢ Badawcza tukasiewicz - Instytut Lotnictwa przyjat role gtdéwnego
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B 70 LAT SP-GIL
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Ryszard Witkowski / Warszawski Klub Seniorow Lotnictwa

Na przetomie drugiej i trzeciej dekady XXI wieku w lotnictwie polskim
wiroptaty sg obecne we wszystkich jego gateziach. W samym
lotnictwie cywilnym lata ich ponad 200, stanowig sprzetowy trzon
Lotniczego Pogotowia Ratunkowego, wiele znajduje sie w rekach
prywatnych posiadaczy i przedsiebiorstw. W armii $migtowce sg
srodkiem zapewniajgcym jednostkom mobilnos$¢ i narzedziem pracy
wojsk specjalnych, planuje sie, ze beda ,piesciq uderzeniowg” sit
zbrojnych. Smiglowce latajg w stuzbach porzadku publicznego,
w policji i strazy granicznej, wiatrakowce stuzg pozarnikom.
Bez wiroptatdw trudno juz sobie dzi$ lotnictwo polskie wyobrazié.
Warto wiec chyba przypomnie¢ jak sie to wszystko zaczeto. Warto
przypomniec epizod sprzed lat, kiedy w zniszczonym po wojnie kraju,
dzieki zaangazowaniu, energii i talentowi niewielkiej grupy inzynierdow,
podjeto prébe budowy eksperymentalnego smigtowca.

Na poczatku XX wieku, w pionierskim okresie prac nad $migtowcami
w réznych krajach $wiata, swoj wktad mieli tez i Polacy, m.in. Jézef
Lipkowski i Czestaw Tanski.

Lipkowski 1907
i rysunek z jego
brytyjskiego
patentu

Pomimo tych tradycji, w odrodzonej w 1918 roku Polsce technikg
wiroptatowg sie nie zajmowano, nie byta ona nawet przedmiotem
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studidéw. Jedynym, niewielkim objawem zainteresowania byto
zakupienie w Anglii w 1934 roku pojedynczego egzemplarza
wiatrakowca Cierva C.30A i przeprowadzenie na nim ograniczonych
préb. Na decyzje ta miata niewatpliwie wptyw panujgca wowczas
w wielu krajach fascynacja ,autozyrem”, wynalazkiem Juana de la
Ciervy, statkiem powietrznym ze swobodnie obracajagcym sie
wirnikiem. Ze wzgledu na zdolnos$¢ do lotu z bardzo matg predkoscig
i mozliwos¢ operowania z ograniczonych miejsc wydawat sie on
idealnym sprzetem do zastgpienia stosowanych w  wojsku
obserwacyjnych balonéw na uwiezi i samolotéw tacznikowych. W tym
charakterze maszyny te byty rozwijane i wprowadzane do stuzby
w USA, Anglii, Francji i ZSRR, a eksperymentalnie eksploatowane
w wielu innych krajach, takze w Niemczech, gdzie po objeciu w 1933
roku wiadzy przez nazistdw rozpoczeto odbudowe zakazanego
Traktatem Wersalskim lotnictwa wojskowego (Luftwaffe). Tam jednak,
w odréznieniu od innych krajow szybko zorientowano sie, ze
wiatrakowce w wojsku to ,S$lepa uliczka” i energie skierowano na
smigtowce.

Zakupiony do Polski C.30A byt wyprodukowany w firmie A.V. Roe
w Woodford. Tam tez w sztuce jego pilotowania zostat przeszkolony
pierwszy polski pilot wiroptatowy, pptk Bolestaw Stachon. Przelot jego
z Woodford na Okecie (z wieloma miedzylgdowaniami) odbyt sie
w dniach 1-10 grudnia 1934 roku.

C.30A po
przylocie do
Polski.

W kabinie pptk
Bolestaw
Stachon

Na zakupionym do Polski egzemplarzu C30A badano, przede
wszystkim, mozliwos¢ zastosowania wiatrakowca jako alternatywy
balonu obserwacyjnego. Pierwsze proby maszyny opatrzonej
cywilnymi znakami rejestracji SP-ANN, przeprowadzono w Instytucie
Technicznym Lotnictwa (ITL) w Warszawie. Na ich podstawie zostata
sformutowana pozytywna opinia o przydatnosci wiatrakowca do
niektéorych zadan, m.in. do celéw tacznosci. W fachowej prasie
lotniczej ukazaty sie artykutly zapoznajace spoteczenstwo z nowym
rodzajem statku powietrznego i opracowania broszurowe, wsrod
ktorych pierwsze, wydane przez LOPP a napisane przez Bolestawa
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Stachonia, nosito tytut "Wirowiec". Na tamach miesiecznika
"Skrzydlata Polska" publikowano artykuty o pilotowaniu "autozyra".
Wtedy tez rozgorzata dyskusja, jak ma sie ono nazywaé po polsku.
Zgtoszono wiele propozycji - wirolot, pionolot, wiroptat, wirnikowiec,
wirowiec i wiatrakowiec - z ktérych oficjalnie poczatkowo wybrano
termin wirowiec, ale, jak czesto bywa, powszechnie przyjat sie termin
inny - wiatrakowiec.

o Pierwsza w Polsce

publikacja
o0 wiatrakowcu

i pierwsza

w I R o w l E C pub”czna
SOLESAW STACHOR demonstracja
: w Warszawie
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Publicznie zaprezentowano wiatrakowiec C.30A SP-ANN w dniach 14
i 15 wrzesnia 1935 roku na III Miedzynarodowym Meetingu Lotniczym
na Lotnisku Mokotowskim w Warszawie. Doszto wtedy do
interesujgcego poréwnania C.30A z RWD-9, samolotem o cechach
STOL, ktéry rok wczesniej zwyciezyt w miedzynarodowych zawodach
samolotéw turystycznych Challange de Tourisme International 1934.
Wiatrakowiec byt pilotowany przez Bolestawa Stachonia, samolot za$
przez pilota Doswiadczalnych Warsztatow Lotniczych Kazimierza
Chorzewskiego.

Epizod z wiatrakowcem Cierva C.30A nie miat wprawdzie w Polsce
bezposrednich nastepstw w postaci wprowadzenia wiroptatow do
stuzby, ale spowodowat, ze polscy specjalisci lotniczy uswiadomili
sobie, ze wiroptaty przestaty by¢ juz dla nich tabula rasa. Ten siew
dat owoce nie tylko w postaci serii artykutéw w wydawanym podczas
wojny w Londynie miesieczniku ,Mys$l lotnicza”, ale tez w postaci
projektu Smigtowca, jaki wedlug pewnych doniesien wykonat
w Warszawie podczas okupacji niemieckiej inz. Stefan Waciorski. Siew
ten dat owoce nade wszystko wtedy, gdy po zakonczeniu wojny
przystgpiono w kraju do rekonstrukcji lotnictwa i przemystu
lotniczego. Wtedy, gdy w Warszawie zrodzit sie pomyst budowy
polskiego smigtowca doswiadczalnego.
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Poréwnanie
C.30A i RWD-9

C.30A w czasie
prob w wojsku

Miesiecznik
wydawany

W czasie wojny
w Londynie przez
Inspektorat
Studiéw Polskich
Sit Powietrznych
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Przed wojng naukowo-badawczym zapleczem lotnictwa polskiego
byt Instytut Techniczny Lotnictwa (ITL) z siedzibg na lotnisku Okecie
w Warszawie. Prowadzono w nim, na rzecz zaréwno lotnictwa
wojskowego jak i cywilnego, prace badawcze nad konstrukcjami
statkdbw  powietrznych, przeprowadzono préby kwalifikacyjne,
wydawano specjalistyczne publikacje. Kadre Instytutu stanowili
eksperci wojskowi i cywile. We wrzes$niu 1939 personel ITL zostat
z Warszawy ewakuowany. Wielu specjalistéw znalazto sie zagranica,
cze$¢ pozostata w kraju, gdzie na ogdét wigczyta sie aktywnie
w dziatalno$¢ konspiracyjng. Ludzie ITL uczestniczyli m.in.
w  pracujacej dla wywiadu Armii Krajowej komérce ,Dural”,
zajmujacej sie studiami wojennej techniki lotniczej III Rzeszy.
W 1945 roku dziatalnos¢ ITL wznowiono, zmieniajac jedynie nazwe
placowki na Gtéwny Instytut Lotnictwa (GIL). Szczegdlnie cennym dla
restytuowanej jednostki byto zgtoszenie sie do pracy w niej
inzynierow  wracajacych z Zachodu, a w czasie wojny stuzacych
w Polskich Sitach Powietrznych Ilub pracujacych w alianckich
instytutach badawczych i wytwoérniach.

Wsréd wspomnianych repatriantéw byt jeden, ktory stat sie gtéwnym
oredownikéw podjecia w Polsce prac nad technikg wiroptatowa. Byt to
pozniejszy profesor Politechniki Warszawskiej i Uniwersytetu
Warszawskiego Wtadystaw Fiszdon. Gdy w 1940 roku znalazt sie
w Anglii polski inzynier miat stopien starszego szeregowca, w koncu
wojny byt angielskim Squadron Leaderem (majorem) i kierownikiem
waznego dziatu Vibration Section (Dziatu Drgan) w prestizowym
angielskim instytucie RAE (Royal Aeronautical Establishment)
w Farnborough. Z tematykg $migtowcowq zetknat sie po raz pierwszy
wiosng 1944 roku, gdy do Anglii dotarty z USA pierwsze S$migtowce
Sikorsky’ego R-4, nazwane tu Hoverfly I. Smigtowcami tymi, jako
generatorami  silnych drgan i ich  mozliwosciami,  zostat
zafascynowany!. Gdy wiec w 1947 roku w gtowie jednego
z ,krajowcéw”, mtodego naukowca, dr inz. Zbigniewa Brzoski, zrodzit
sie pomyst, aby mimo braku wiedzy o nowej technice i ogromnych
trudnosci z dostepem do materiatdw i narzedzi, podjaé probe wejscia
w nowo rodzacq sie gatez lotnictwa, Fiszdon go popart i stat sie
spiritus movens odwaznego przedsiewziecia.

! poza Fiszdonem, z pierwszymi dostarczonymi do Anglii w 1944 roku amerykanskimi
$migtowcami Sikorsky R-4 w latach 1944-1945 zetkneli sie blizej i dwaj inni Polacy. Byli nimi
w RAE dr med. Konrad Bazarnik i w Helicopterr Training Flight, pilot S/Ldr Antoni Gtowacki.
Obaj po wojnie do Polski nie wrocili.
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Pierwszy amerykanski $migtowiec uzytkowy Sikorsky R- Wiadystaw Fiszdon
4 Hoverfly

Propozycja Brzoski nie byta pozbawiona logicznego uzasadnienia.
Autor pomystu wiedziat, ze z zaawansowang wiedzg i liczacym sie
doswiadczeniem w dziedzinie $migtowcow wyszty tylko Stany
Zjednoczone. Niemcy, ktoérych wojenny dorobek $migtowcowy byt
najwiekszy, po przegranej wojnie odpadli z konkurencji. We
wszystkich innych krajach rozpoczynano prace nad $migtowcami
niemal od zera, nawet we Francji i ZSRR, cho¢ przeciez w obu tych
krajach lataty przed wojng interesujagce maszyny doswiadczalne.
A wiec istniata szansa wiaczenia sie w Swiatowy wyscig smigtowcowy
z niewielkim tylko opdznieniem.

Kiedy Brzoska z najblizszymi wspotpracownikami, na pierwszym etapie
pracy zaczynali wgtebia¢ sie w dostepne teoretyczne publikacje
wiroptatowe, Bronistaw Zurakowski, cztowiek nazwany pdzniej "ojcem
polskich $migtowcéw", przedwojenny pilot szybowcowy Aeroklubu
Warszawskiego i konstruktor z zespotu RWD, zajmowat sie sprawami
bardzo od wiroptatow odlegtymi. W 1945 roku pracowat w Lublinie

w fabryce maszyn rolniczych. Stamtad, harcerz z krwi i kosci,
przeniost sie do pracy w ZHP w Warszawie. Tu odnalazt go Fiszdon,
éciggngt do Instytutu i powierzyt mu nadzér nad sprawami

szybowcowymi. W 1947 roku Zurakowski wykonat homologacyjne
proby prototypéw szybowcéw IS-1 Sep, 1S-2 Mucha, 1S-3 ABC i 1S-B
Komar 49 oraz doswiadczalnego szybowca IS-5 Kaczka.

Pewnego razu Zurakowski zainteresowat sie nad czym $leczq koledzy.
Zostat zaproszony do wspétpracy, przystat na nig i tak, troche przez
przypadek, znalazt sie w kregu studidow $migltowcowych. Kiedy
przystapiono do nastepnego etapu, projektowania doswiadczalnego
smigtowca, wszedt juz w skfad zespotu konstruktoréw. Stanowili go:
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Zbigniew Brzoska, ktory wzigt na siebie czes¢ napedowqg z przektadnig
tukasiewicz

e gtéwna, Tadeusz Chylinski, ktéry zabrat sie za strukture kadtuba, belki

Lotnictwa

ogonowej i podwozia, oraz Bronistaw Zurakowski, ktéry podjat sie
opracowania czesci najwazniejszej - wirnika nosnego i uktadu
sterowania. Wedtug przyjetych zatozen doswiadczalny smigtowiec miat
by¢ dwumiejscowy, jednowirnikowy, ze Smigtem ogonowym.

Z wstepnych obliczen wynikat pierwszy wniosek: $migtowiec musi
otrzymac silnik o mocy co najmniej 74 kW (100 KM). Wszyscy
cztonkowie  zespotu rozpoczeli  przeszukiwanie  poniemieckich
remanentéw technicznych, znajdujgcych sie w magazynach Instytutu.
W jednej ze skrzyn znaleziono to, czego szukano - czterocylindrowy
rzedowy silnik Hirth HM 504A2. Brzoska odetchnat, miat juz co robic -
silnik trzeba byto przekonstruowaé¢ do pracy w pozycji pionowej,
zapewni¢ mu przymusowe chtodzenie, wyposazy¢ w reduktor obrotéw.
Chylinski réwniez znalazt co$ dla siebie. Zespdt kot zebatych
motocykla Zindapp wydat mu sie dobry do przektadni napedu $migta
ogonowego. Tylko Zurakowski nic nie znalazt. Wszystko musiat
projektowacé sam.

Zbigniew Brzoska Tadeusz Chylinski Bronistaw Zurakowski

Juz na poczatku pracy konstruktor stanat przed trudnym pytaniem:
jaki to ma by¢ wirnik? Czy przegubowy, ktéory Swietnie zdat egzamin
w maszynach Sikorskiego, czy tak zwany "hustawkowy", zastosowany
w konstrukcjach Hillera i Bella? Kolektywnie zdecydowano, ze
Smigtowiec bedzie wyposazony w wirnik zblizony do rozwigzania
Hillera, czyli dwutopatowy, osadzony na wale na przegubie Cardana
i wyposazony w mate topatki sterujgce. Byto to rozwigzanie
najprostsze, mieszczace sie w skromnych mozliwosciach
wykonawczych Instytutu.




Pytan byto jednak wiecej. Jakie majg by¢ topaty, sztywne czy miekkie?
.*;;‘J‘tﬁfie‘”i‘z Jakie majgq by¢ kinematyczne zwigzki wirnika i sterownic? Jakie
stosowac wspotczynniki obcigzen? I tak dalej, i tak dalej...

Lotnictwa

BT sy ok e
N JE,. ... . Budowa
it % Smigtowca trwata
w GIL przez caty
1949 rok

Wytezona praca nad budowg $migtowca trwata w Instytucie przez caty
1949 rok. Gotowos$¢ maszyny do prob zgtoszono w styczniu 1950 roku.
Wtedy tez, w prasie krajowej, a takze zagranicznej, ukazaty sie
pierwsze informacje na jej temat. Obszernie donosity o tym m.in.
angielski magazyn lotniczy The Aeroplane i amerykanski American
Helicopter ilustrujagc wiadomos$¢é szkicem pierwszego projektu
smigtowca.

| POLISH HELICOPTER

Pierwsze
informacje

0 budowie w
Polsce $migtowca
w prasie
zagranicznej

Pierwszy wzlot $migtowca, opatrzonego znakami SP-GIL (co byto
odniesieniem do miejsca powstania maszyny), odbyt sie 4 kwietnia
1950 roku. Byt to krétki, niski zawis nad ziemig, Funkcji pilota podjat
sie sam Zurakowski, role asystentdw ubezpieczajacych préby
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z zewnatrz wzieli na siebie Chylinski i Fiszdon. Préby zawisu z tg
tukasiewicz

et samgq asysta powtarzano nastepnego dnia. Po czterech udanych dwaj

Lotnictwa

asekuranci raz jeszcze ztapali za uchwyty przy kabinie i dali pilotowi
znak do startu. Tym razem Zurakowski pociagnat jednak dzwignie
skoku mocniej niz poprzednio. Smigtowiec oderwat sie, energicznie od
ziemi, asekurujacy stracili z nig nieoczekiwanie kontakt, obaj puscili
uchwyty i spadli w doét. Odcigzony $migtowiec wyskoczyt w gore,
pochylajac sie silnie do przodu. Zaskoczony Zurakowski gwattownie
zmniejszyt skok. Maszyna hukneta o ziemie, wywrdcita sie,
z drewnianych topat posypaty sie drzazgi. Wydawato sie, ze
eksperyment sie nie udat.

4 kwietnia 1950.
Pierwszy wzlot SP-
GIL

Tworcy $migtowca nie poddali sie, uszkodzenia postanowili naprawié.
Po pieciu tygodniach odremontowany SP-GIL byt gotéw do wznowienia
préb, ktére jednak nadal sprawiaty kiopoty. Smigtowiec, mimo réznych
zmian wprowadzanych do uktadu sterowania, byt wcigz zbyt leniwy,
nie chciat stuchac pilota. W sierpniu dwukrotnie ulegt uszkodzeniom.
W zimie 1950/51 zapadta decyzja o rozdzieleniu funkcji konstruktora
i pilota. Nowym wykonawcag prob w locie miat by¢ teraz Wiktor Petka,
samolotowy pilot doswiadczalny, kapitan PLL LOT, od Ilat
wspotpracujacy z Instytutem. Podobnie jak Zurakowski, tez nigdy
wczesniej na Smigtowcu nie latat, ale zadania sie podjat. Aby jednak
utatwic¢ sobie jego realizacje wykorzystat stuzbowe bytnosci w Paryzu
i przed probami SP-GIL wzigt tam, ptacac z wtasnych dewizowych diet,
kilka lekcji na $migtowcu Hiller 360.
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Petka wczesniej
na $migtowcach
tez nie latat
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Kiedy Petka zajat po raz pierwszy miejsce w kabinie SP-GIL,
w $migtowcu wprowadzono wiele zmian. Rzucato sie w oczy szerokie
podwozie, chronigce od mozliwosci wywrotki przy "krzywych"
lagdowaniach, topaty nosne miaty zwiekszong sztywnosé, a topatki
sterujgce byty wieksze i dziataty na diuzszym ramieniu. émig’rowiec
zachowywat sie teraz zupetnie inaczej! Odwazny Petka, gdy tylko
wyczut maszyne, zaczat na niej wykonywac takie manewry, do ktérych
poprzednik nie $miat, czy nie mdgt, sie zabra¢. Rozpedzanie,
hamowanie, zwroty, wznoszenia i opadania, pionowe i ukosne...
Czasami doprowadzat naziemnych obserwatoréw niemal do ataku
serca. Raz byto tak, gdy zniknat pionowo w wiszacej nisko mgle,
innym razem, kiedy wzleciat gdzie$ hen, wysoko, nad cumulusy lub
oddalit sie kilometry od lotniska.

Glowica SP-GIL w wersji pierwotnej z 1950 i finalnej z 1956 r. (z rezonansowym
antywibratorem)

Petka latat na sSmigtowcu szczesliwie. Ale i jego raz opuscita fortuna.
Latem 1951 roku gdy wykonywat kolejng serie lotéw doswiadczalnych
nad trawiastg czescig lotniska Okecie doszio do awarii sprzegta oraz
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kraksy zakonczonej ,krzywym” przyziemieniem i potamaniem wirnika.
Remont trwat krétko i 14 listopada 1951 roku doszto do pierwszego

zademonstrowania SP-GIL wiadzom cywilnym i wojskowym.
Smigtowiec, ktéry miat teraz krétszy wat z gtowica wirnika wyposazong
w oryginalny bezwtadnosciowy rezonansowy tlumik drgan

(antywibrator) pomystu Brzoski, bardzo sie spodobat éwczesnemu
dowddcy wojskowego lotnictwa PRL, "petnigcemu obowigzki Polaka"
sowieckiemu generatowi Iwanowi Turkielowi.

Lot SP-GIL nad patacem w Falentach Pierwsza kraksa Petki (1951)

Pokaz $migtowca SP-GIL dla Polskiej Kroniki Filmowej i informacja o nim
w ,Skrzydlatej Polsce”

Ostatnie ciezkie uszkodzenie $migtowca nastgpito 16 listopada 1953
roku. Petka przeszkalat wtedy na SP-GIL Andrzeja Abtamowicza.
Po ktéryms ladowaniu, nagty poryw wiatru pochylit tarcze wirnika
silnie do tytu, pilot w pore nie zareagowat, topaty uderzyty o belke
0gonowaq, przecinajac jq jak nozem. To byt koniec.

Co prawda komisja powypadkowa =zalecita co nalezy zrobi¢, aby
Smigtowiec mdgt lata¢ dalej, ale nie byto takiego odwaznego, ktéry by
w tej sprawie podjat decyzje. SP-GIL zostat wprawdzie odbudowany,
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lecz zamiast na start powedrowat najpierw na rdzne wystawy,
tukasiewicz

e a pozniej, na lata, w kat hangaru Instytutu Lotnictwa.

Lotnictwa

SP-GIL po wypadku Abtamowicza i w Muzeum Techniki NOT w warszawskim Patacu
Kultury i Nauki

,Drugie zycie” smigtowca SP-GIL zaczeto sie w 1956 roku. Przyczynili
sie do tego dwaj piloci doswiadczalni Instytutu Lotnictwa, autor
niniejszego opracowania i Antoni Smigiel, obaj majacy za sobag
niedawne przeszkolenie na sowieckim $migltowcu Mi-1. Obaj byli
ogarnieci pragnieniem pordwnania polskiej konstrukcji z tg od
~Wielkiego Brata”. 0Odgrzebano sprawozdania z dawnych prob
i protokéty z badan wypadki SP-GIL, a gdy okazato sie, ze
z wyjatkiem obnizenia belki ogonowej wszystko co byto potrzebne do
dopuszczenia maszyny do lotow zostato wykonane, w kierownictwie
IL, w ktéorym wcigz silng pozycje miat Wiadystaw Fiszdon, zapadta
decyzja, by raz jeszcze przywréci¢ SP-GIL do zycia.

Rozpoczeta sie zmudna praca. Smiglowiec rozebrano, wszystkie czeéci
poddano weryfikacji, sprawdzono silnik. Ogotocong z ptétna kratownice
kadtuba nadcieto dla obnizenia belki ogonowej i ponownie pospawano.
Remont $migtowca ukonczono we wrzesniu 1956 roku, wtedy
pokazano go na wystawie sprzetu lotniczego na lotnisku Okecie.
W pierwszych dniach pazdziernika SP-GIL osiggnat gotowos$¢ do lotu.
Oblotu wskrzeszonej maszyny dokonat Wiktor Petka. Po nim miejsca
w kabinie zajeli Andrzej Abtamowicz, Ryszard Witkowski i Antoni
Smigiel.

Nowy program lotow SP-GIL stanowit przediuzenie cyklu prob
przerwanych przed trzema laty. Byt on wprawdzie ograniczony
warunkiem lotow niskich i tylko nad lotniskiem, ale wzbogacony
o nowe elementy, takie jak porédwnanie techniki pilotowania
$migtowca samostatecznego (SP-GIL) i niestatecznego (Mi-1), pomiar
osigqgdw, zapis parametrow pracy maszyny i inne.
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W trakcie wznowionych prob tez doszio do awarii, ale tym razem
tukasiewicz

et drobnej. W czasie jednego z lotdw autora, podczas préby ladowania

Lotnictwa

z dobiegiem, doszto do kolizji Smigta ogonowego z ziemig i ztamaniem
ochronnej ptozy ogona.

Wskrzeszony SP-GIL latat do 8 lutego 1957 roku wykonujac, po
remoncie w 1956 r. 185 lotédw w czasie 12 h 38 min (wczesniej
wykonano na nim 169 lotéw w czasie 20 h 21 min). Autor niniejszego
opracowania zaliczyt na SP-GIL 79 startéow i lgdowan w fgcznym czasie
5 h 14 min. Z wyjatkiem jednego wszystkie loty SP-GIL byty
zrealizowane jednoosobowo, raz tylko w locie po nadlotniskowym
kregu wziat udziat pasazer (mechanik Hipolit Gotgbek) stojac na
kratownicy podwozia.

Dobrze sie zapowiadajacy eksperyment 2z polskim $migtowcem
doswiadczalnym zostat gwattownie przerwany 8 lutego 1957 roku.
Tego dnia doszto do awarii, ktora ostatecznie przekreslita zdolnos¢ SP-
GIL do latania. Gdy pilot Smigiel uruchamiat naped $migtowca do
kolejnego lotu odmowita postuszenstwa wystuzona przektadnia od
motocykla Zindapp, wytamaty sie w niej zmeczone zeby. Teraz to
juz byt koniec naprawde.

» 4-.’”
 Antoni Smigiel

?‘ NN,

Sladem préb przeprowadzonych w czasie ,drugiego zycia” SP-GIL
ktére ujawnity zaréwno zalety jak i stabe strony doswiadczalnej
maszyny, byto sprawozdanie, z ktérego warto przytoczy¢ koncowy
wniosek: ...Smigfowiec moégt stanowi¢ baze dla rozwoju matego
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4

szkolnego s$migtowca dwumiejscowego”.
przysztos¢ szansy tej nie wykorzystano.

Niestety, jak wykazata

— N SR SR

Sprawozdanie z prob SP-GIL i jego fragmenty

Dalsze losy SP-GIL byty smutne. Po jakim$ czasie kto$S wreszcie
zdecydowat, ze wiasciwym miejscem dla niego bedzie lotnicze
muzeum w Krakowie. Ten kto$ nie zadbat jednak o zapewnienie
bezpieczenstwa transportu cennego obiektu. Do Krakowa $migtowiec
dotart jako wrak, barbarzynsko zdewastowany i ciezko uszkodzony.
Zamiast na stoisku ekspozycyjnym zndéw na cate lata wyladowat
w kacie muzealnego magazynu.

W 1987 roku SP-GIL byt wrakiem

Dopiero w 1989 roku doszto do, ostatniej odbudowy SP-GIL. Dokonano
jej, pod patronatem Sekcji Lotniczej SIMP, w miejscu urodzenia
Smigtowca, tj. w Instytucie Lotnictwa w Warszawie. Zadanie byto
nietatwe, uszkodzenia struktury $migtowca byty powazne, brakowato
wielu czesci i fragmentéw konstrukcji, ale szczesliwie uchowaty sie
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zespoty najwazniejsze: wirnik z topatami, uktad sterowania
i unikalny rezonansowy eliminator drgan oraz naped. W dniu 29
kwietnia 1989 roku odbyta sie w IL w Warszawie uroczystosc
przekazania odnowionego SP-GIL przedstawicielom Muzeum Lotnictwa
Polskiego w Krakowie. Obecni byli przy tym gtéwny konstruktor
i  pierwszy pilot maszyny Bronistaw Zurakowski oraz dwaj
wykonawcy jej prob w locie, Wiktor Petka i Ryszard Witkowski.
Po uroczystosci Smigtowiec powedrowat do Krakowa, i teraz stanowi
tam ozdobe $migtowcowej kolekcji MLP.

Zespot inicjatoréow
odbudowy zniszczonego
SP-GIL.

Od lewej: NN, Jan
Kozniewski, Ryszard
Lewandowski, Bronistaw
Zurakowski, Tadeusz
Kurcyk, Ryszard
Witkowski

Uroczystosc przekazania odbudowanego SP-GIL do MLP i tréjka pilotéw tego $migtowca:
Petka, Zurakowski, Witkowski

Druga sprawa dotyczy sposobu utrwalania pamieci o pionierskiej
konstrukcji. Z satysfakcjg nalezy odnotowaé, ze o polskim $migtowcu
z dawnych lat pamietajg nie tylko weterani, uczestnicy éwczesnych
zdarzen i zawodowi historycy lotnictwa, ale takze ludzie znacznie
od nich mtodsi. Na ftamach magazynu ,Modelarz” zamieszczone
zostaty np. bardzo precyzyjne rysunki SP-GIL pozwalajace na budowe
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modeli redukcyjnych $migtowca, historia maszyny jest tematem wielu
tukasiewicz

et opracowan i konferencji, sylwetka SP-GIL bywa tematem dziet

plastykow. Sam $migtowiec jest pod troskliwg opieka Muzeum
Lotnictwa Polskiego w Krakowie.

Lotnictwa

P-GIL w Muzeum
Lotnictwa Polskiego

MAL B

e J

SP-GIL w grafice Jacka Konczaka i rysunku Juliana Malejko
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Analiza Aerodynamiczna Modelu Statku
Powietrznego

Tomasz tusiak, Paulina Iljaszewicz / Lotnicza Akademia Wojskowa,
Deblin

1/ Wprowadzenie

Kazdy nowopowstaty statek powietrzny przechodzi szereg analiz i prob
aerodynamicznych, ktére majg na celu stworzenie i zastosowanie
najlepszych, zaréwno pod wzgledem ekonomicznym, estetycznym, jak
i uzyskiwanych mozliwych osiqgéw, geometrii i rozwigzan
konstrukcyjnych. Samolot Alenia Aermacchi Master M-346 jest jednym
z najnowoczes$niejszych  obecnie samolotéw turboodrzutowych
i stanowi interesujgca pod wieloma wzgledami konstrukcje.

Ciekawym stato sie wiec zagadnienie zbadania tego statku
powietrznego pod wzgledem charakterystyk aerodynamicznych.
Postuzono sie uprzednio wykonanym modelem samolotu, ktoéry
powstat w oparciu o konstrukcje Master M-346, aby wykonac
zmodyfikowany model numeryczny, a nastepnie fizyczny. Analiza
aerodynamiczna zostata wykonana dwuetapowo - na poczatku
zbadano wartosci sit nosnej i oporu modelu fizycznego w tunelu
aerodynamicznym, a nastepnie modelu numerycznego przy uzyciu
programu SolidWorks Flow Simulation, aby w ten sposéb uzyskac
wartosci odniesienia.

W celu rozszerzenia analizy obliczono takze wspdiczynniki Cz i Cx sit
nosnej i oporu. Otrzymane wartosci stabelaryzowano i przedstawiono
w sposob graficzny na wykresach poréwnawczych.

2/ Analiza modelu fizycznego
2A/ Wykonanie modelu fizycznego

Do programu SolidWorks wprowadzono model numeryczny, nastepnie
dostosowano go do potrzeb analizy: przepotowiono, aby badaniom
poddac jedynie potowe modelu oraz zniwelowano nieréwnosci i ubytki,
nastepnie wyeksportowano do oprogramowania sterujgcego drukarkg
3D- MakerBot Print. Oprogramowanie podzielito model na warstwy
0,2mm, nastepnie wygenerowato podglad wydruku oraz plik
wykonawczy dla drukarki. Gotowy model zostat wydrukowany w dwéch
czesciach, dostosowanych do pdzniejszego potaczenia.
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‘ Fot. 1. Model

wydrukowany
w dwdch
czesciach

Wydrukowany model posiadat, widoczne na zdjeciu (Fot.1),
nieciggtosci struktury zewnetrznej, ktéore sg charakterystyczne dla
wydrukéw wykonanych tg metoda, ale wymagaja zniwelowania.
Kolejnym wiec etapem prac przygotowawczych modelu byto potgczenie
przedniej jego czesci z tylng, nastepnie wygtadzenie powierzchni, az
do uzyskania odpowiedniej gtadkosci i wypetnienie powstatych
ubytkdéw masq szpachlowa, aby na koncu wyszlifowany model pokryc¢
biatym lakierem natryskowym (Fot.2.)

Fot.2. Gotowy model po pomalowaniu biatym lakierem

2B/ Badania w tunelu aerodynamicznym

Zasadniczg czescig badan byta analiza aerodynamiczna wykonanego
wczesniej modelu statku powietrznego w tunelu aerodynamicznym
Gunt HM 170. Byta ona poprzedzona pomiarami cisnienia

20



atmosferycznego, temperatury i wilgotnosci panujacych
tukasiewicz

et W pomieszczeniu, poniewaz wartosci te zostaty pdzniej wprowadzone
do programu komputerowego w celu zaprojektowania symulacji. Po
zapisaniu tych danych, w przestrzeni pomiarowej tunelu zamontowano
model uzywajac dostosowanego gwintu mocujgcego. Model w tunelu
(Fot.3.).

Latnictwa

Fot. 3. Model
zamocowany

W przestrzeni
pomiarowej tunelu
aerodynamicznego
przed rozpoczeciem
badan

Wyzerowano wskaznik sit aerodynamicznych sprawdzajac, czy model
jest ustawiony dokfadnie w osi tunelu. Dzieki temu zyskano pewnosc,
ze odczyt 0° odpowiadat rzeczywiécie takiej wartosci kata natarcia.
Ustawienie skontrolowano ze wskazaniami wskaznika sit nosnej
i oporu, skorelowanego z tunelem.

Po wtaczeniu tunelu nalezato ustawi¢ zadane predkosci przeptywdow-
kolejno 15, 20, 25 i 27 m/s. Pokretto ustawienia predkosci jest bardzo
delikatne, a sama jej wartos¢ wymagata ciagtej kontroli, szczegdlnie
przy wiekszych katach natarcia ze wzgledu na powstajgce coraz
wieksze opory aerodynamiczne (predkos¢ spadata). Odwrotne zjawisko
wystepowato podczas schodzenia z duzych katéw do zera (predkoscé
rosta, poniewaz opdér malat). Dlatego waznym byto, aby wartosci
predkosci byty ciggle kontrolowane i korygowane tak, aby uzyskiwane
wyniki odpowiadaty jak najwierniej zadanym predkosciom.

Za pomocq okragtego pokretta z opisang skalg katowa, zmieniano
wartosci katéw natarcia (kolejno - 0°, 2°, 4°, 6° ... 16°, a nastepnie
0°, -2°, -4°, -6° ... -12°) dla danych predkoséci. Wskazniki sit noénej
i oporu pokazywat odczytane wartosci w niutonach.
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2C/ Opracowanie wynikéw z badan tunelowych

Dla rdéznych predkosci przeptywu sporzadzono wykresy sit
aerodynamicznych /sity nosnej i sity oporu w funkcji kata natarcia/
dziatajacych na model i przeliczonych na bezwymiarowe wspotczynniki
Cz i Cx. Uzyskano je korzystajagc z przeksztatcen wzordw na sity
aerodynamiczne (wspdiczynnik sity nosnej) oraz (wspotczynnik oporu
aerodynamicznego) 2.3.1.

_vazs C,= G
) Z7 py2s
pv? 2P,

2.3.1.
gdzie:

Pz, Px- sity nosna oraz oporu odczytane z wyswietlacza tunelu
aerodynamicznego dla danego kata natarcia przy danej predkosci;

P - gestos$¢ osrodka, w tym przypadku powietrza. Jest zalezna od
panujgcej w trakcie pomiaréw temperatury. Zostata odczytana z tabel
dla panujacej temperatury 20°C i wynosita p=1,205kg/m3;

V - predkos¢ powietrza optywajagcego model w tunelu. Badania
przeprowadzono dla czterech réznych predkosci (V=15 m/s, V=20
m/s, V=25 m/s i V=27m/s);

S - pole powierzchni nos$nej statku powietrznego. Zostato obliczone
w programie SolidWorks dla jego rzeczywistych wymiaréw. Dla
badanego modelu wartos$¢ powierzchni nosnej wynosi S=0,02557m2.

W ramach analizy uzyskanych wartosci sit i ich wspotczynnikdw,
wybrane wartosci przedstawiono na wykresach 1., 2., 3. i 4.

Wykres 1.
Przebiegi
wartosci sit
aerodynamiczny
ch uzyskanych
podczas badan
w tunelu
aerodynamiczny
m (V=15m/s)

/

-2 0 2 4 6 8 10 12 14 16

P N]

e P7 el Px
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P [N]

-12 8

10 12 14 16

al]
=== P7 === Px

Wykres 2. Przebiegi wartosci sit aerodynamicznych uzyskanych podczas badan w tunelu
aerodynamicznym (V=25m/s)

-12 - 8 10 12 14 16

a ]

ol (7 ey

Wykres 3. Przebiegi wartosci wspdtczynnikéw sit aerodynamicznych uzyskanych podczas
badan w tunelu aerodynamicznym (V=20m/s)
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Wykres 4. Przebiegi wartosci wspdtczynnikow sit aerodynamicznych uzyskanych podczas
badan w tunelu aerodynamicznym (V=27m/s

3/ Badanie modelu humerycznego w programie SolidWorks

Do przeprowadzania badan uzyto programu SolidWorks oraz jednego
z jego komponentéw- dodatku Flow Simulation. To wtasnie w tym
module zostaty przeprowadzone badania modelu. Przed rozpoczeciem
symulacji skonfigurowano program, wprowadzono dane odpowiadajace
wymiarom rzeczywistego modelu fizycznego, a takze uzywanego
tunelu aerodynamicznego, aby z duzg doktadnoscig odzwierciedli¢
srodowisko badawcze. Uwzgledniono wartosci predkosci powietrza
uprzednio zmierzone, panujgce w pomieszczeniu, ktérym znajduje sie
tunel powietrzny. wykonywano badania dla tych samych zakresow
katéw natarcia- a= 0°, 2°, 4°, 6°, 16° oraz a= 0°, -2°, -4°,..-12°.
Przeprowadzone pomiary takze dla tych samych predkosci- V= 15, 20,
25 i 27m/s. Zaprogramowana symulacja nie tylko umozliwita
zobrazowanie zadanych parametrow i zachowania sie modelu
w zadanych warunkach, ale pozwolita takze uzyska¢ wartosci sit
nosnej oraz oporu. Po zakonczeniu obliczen, program SolidWorks
przedstawit plik z wynikami w programie Excel.

3A/ Opracowanie wynikéw, obliczenie wspoétczynnikéw

Powyzsze wyniki przedstawiono takze w postaci wykreséw. Dwa
przyktadowe wykresy przedstawiono ponizej. Nastepnie, analogicznie
jak dla wynikdw uzyskanych podczas analizy w tunelu
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aerodynamicznym, obliczono wartosci wspoétczynnika sity nosnej Cz
ESIEWiEe (korzystajac z wyprowadzenia 2.3.1.) oraz wspotczynnika sity oporu
aerodynamicznego Cx (2.3.2.).

Lotnictwa

Na podstawie otrzymanych wynikdw sporzadzono  wykresy
przedstawiajgce w graficzny sposdb przebiegi uzyskanych wartosci
liczbowych (Wykresy 5., 6., 7.1 8.).

P[N]
o

al]
@7 === Py

Wykres 5. Przebiegi wartosci sit aerodynamicznych uzyskanych podczas symulacji
SolidWorks (V=15m/s)

-12 - - g 10 12 14 16

al]
==@emP7 ===Py

Wykres 6. Przebiegi wartosci sit aerodynamicznych uzyskanych podczas symulacji
SolidWorks (V=25m/s)
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Wykres 7. Przebiegi wartosci wspdtczynnikow sit aerodynamicznych uzyskanych podczas
symulacji SolidWorks (V=20m/s)
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Wykres 8. Przebiegi wartosci wspotczynnikéw sit aerodynamicznych uzyskanych podczas
symulacji SolidWorks (V=27m/s)s)
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4/ Analiza porownawcza; wnioski
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S Ostatnim etapem analizy aerodynamicznej byto wykonanie analizy
poréwnawczej, podczas ktérej przedstawiono przebiegi poszczegdlnych
sit aerodynamicznych na tych samych wykresach (zaleznie od
predkosci). Jak wida¢ na Wykresach 9., 10., 11. i 12., uzyskane
przebiegi majq prawidtowe ksztatty. Wartosci sit nosnych przy matych
predkosciach lotu (15, 20m/s) sg do siebie bardzo zblizone, podczas
gdy sit oporu praktycznie sie ze soba pokrywajg. Przy duzych
predkosciach (25 i 27m/s) rdéznice w wartosciach sg wieksze, jednak -
jak wida¢ na przedstawieniach graficznych (Wykres 11. i 12.) -
ksztatty sg do siebie bardzo zblizone.

Analiza poréwnawcza wykazata, ze uzyskane przebiegi wartosci sit
aerodynamicznych majq prawidtowe ksztatty, a w dodatku sg do siebie
na wykresach bardzo zblizone. Pozostajgce z nimi w proporcjonalnosci
wartosci wspodtczynnikéw aerodynamicznych.

P [N]

e P7 Tunel  ==@==PyxTunel e==@=PzSolidWorks ==0==PyxSolidWorks

Wykres 9. Poréwnanie przebiegéw Pz i Px uzyskanych w tunelu aerodynamicznym z tymi
uzyskanymi podczas symulacji w SolidWorks (V=15m/s)
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Z Wykresu 9. wynika, ze wartosci sity nosnej w przedziale wartosci
katéw natarcia od a= -10° do a= 6° przebiegi sa réwnolegte, aby
catkowicie pokry¢ sie przy najwyzszych jego wartosciach. Przebiegi
wartosci sit oporu sg identyczne dla katow natarcia nieujemnych, przy
czym wystepujace rozbieznosci s minimalne. Analiza poréwnawcza sit
aerodynamicznych przeprowadzona dla statych predkosci lotu
i zmiennych katow natarcia wykazata, ze otrzymane wartosci liczbowe
dla wynikdw z tunelu aerodynamicznego i podczas symulacji
w programie Solid Works rdznig sie od siebie. Dla predkosci V= 15m/s
réznice w otrzymanych wartosciach sity nosnej Pz przy katach natarcia
a= -12°, -10°, -8° rdéznig sie o 9-20%, przy kacie natarcia a= 0°
roznica jest najwieksza, bo zmierzona w tunelu warto$¢ jest az
pieciokrotnie wieksza od wartos$ci w symulacji SolidWorks, natomiast
przy najwiekszych katach natarcia (od wartosci a= 12°) praktycznie
sie pokrywajgq. Podobng tendencje mozna zauwazy¢ analizujac
wartosci sity oporu Px. Na wykresie, patrzac na wartosci sity nosnej
Pz, mozna zaobserwowaé, ze wykresy przebiegajgq réwnolegle do
siebie. Oznacza to, ze rdéznice w wartosciach nie wptynety na
ostateczny ksztatt wykresu obu przypadkéw. Dodatkowo, skrajne
wartosci praktycznie pokrywajgc sie ze sobg. Ksztatt otrzymanych
wykresow jest prawidtowy.

35
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e P7 Tunel  ==@==PyxTunel e==@=PzSolidWorks ==0==PyxSolidWorks

Wykres 10. Poréwnanie przebiegdw Pz i Px uzyskanych w tunelu aerodynamicznym z tymi
uzyskanymi podczas symulacji w SolidWorks (V=20m/s)
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Podobne wnioski mozna wysnu¢ analizujagc Wykres 10. Przebiegi
wartosci sit oporu pokrywaja sie ze sobg dla wiekszosci katéw
natarcia, przebiegi wartosci sit nosnych natomiast pozostajq
rédwnolegte w zakresie katéw a= -12° do a= 8°, dla trzech
najwiekszych katéw natarcia wartosci nachodzg na siebie. Dla
predkosci V= 20m/s otrzymane wartosci sity nosnej Pz rdznig sie od
siebie, szczegdlnie w przedziale katéw natarcia w przedziale od a=
-10° (25%) do a= 10° (25%). Najwieksza rozbiezno$¢ zauwazono dla
kata natarcia a= 0°, kiedy to wartoéci sa czterokrotnie wieksze przy
pomiarach w tunelu aerodynamicznym. Wyniki liczbowe znajdujq
przedstawienie na wykresie- trzy ostatnie wartosci praktycznie
pokrywajg sie, pozostate réznig sie od siebie, ale ksztatt obu wykresow
miesci sie w granicach przyjetych norm. Wartosci sit Px dla
najmniejszych katow natarcia rdznig sie, ale te roéznice stopniowo
zmniejszaja sie. Przy kacie a= 6° wartoéci pokryty sie. Dla kolejnych,
wiekszych katédw natarcia, wartosci pozostajq juz bardzo zblizone do
siebie (réznice na poziomie 3-10%).Wykres wartosci sit oporu
przyjmuje ksztatt odpowiedni dla tej wielkosci. Wida¢ na nim
stwierdzone rozbieznoéci liczbowe, najwieksze dla katéw a= -12° oraz
a= -10°. Ostatnie wartoéci sa do siebie bardzo zblizone, niektdre
z nich pokrywaja sie.
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Wykres 11. Poréwnanie przebiegdw Pz i Px uzyskanych w tunelu aerodynamicznym z tymi
uzyskanymi podczas symulacji w SolidWorks (V=25m/s)
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Jak wida¢ na Wykresie 11., dla predkosci powietrza V= 25m/s
wszystkie przebiegi sa do siebie najbardziej zblizone sposréd
wszystkich analizowanych predkosci. Zauwazono co prawda roéznice
w wartosciach liczbowych sity nosnej Pz, ale sa one sumarycznie
najmniejsze ze wszystkich czterech poréwnywanych przypadkéw
(réznych wartosci predkosci). Wartosci dla ostatnich trzech katéw sq
niemalze identyczne (réznice ich w ich wartosciach wynosza
odpowiednio 3,6% dla a= 12°, 4,6% dla a= 14° i 0,65% dla a= 16°).
Mozna to zauwazy¢ takze na Wykresie 11.- linie przebiegu wykreséw
wartosci sit Pz uzyskanych w trakcie badan w tunelu
aerodynamicznych i w czasie symulacji w programie SolidWorks
przebiegaja bardzo blisko siebie. Dla katéw natarcia a= 12°, 14°, 16°
przebiegi wykresow naktadajg sie na siebie. Przebiegi charakterystyk
majq poprawny ksztatt. Analizujac uzyskane wartosci sit oporu Px
mozna zauwazy¢, ze niektére wartosci znacznie sie rdznig, nawet
dwukrotnie (np. dla a= -10° réznica wynosi 50%). Wida¢ jednak, ze
dla katéw natarcia od a= 8° (przy ktérym rdéznica wyniosta 10%)
otrzymane wartosci sq do siebie bardziej zblizone. Uzyskane wartosci
znajdujq potwierdzenie na wykresie- dla wartosci sity oporu przy
katach ujemnych wida¢ duzg rozbieznosé. Widac takze uskok wykresu
wartosci Z tunelu aerodynamicznego przy wartosciach
odpowiadajacych katom natarcia a= -8° i a= -6°. Dla tych wartosci
katow natarcia otrzymano réznice odpowiednio 37% i 64%. Przebieg
wartosci zachowuje jednak przyblizony do oczekiwanego ksztatt.

P [N]

al]

o= Pz Tunel  ==@==PxTunel e=@==Pz5SolidWorks ==0==PxSolidWorks

Wykres 12. Poréwnanie przebiegéw Pz i Px uzyskanych w tunelu aerodynamicznym z tymi
uzyskanymi podczas symulacji w SolidWorks (V=27m/s)
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Przebiegi widoczne na Wykresie 12. Analizujac wyniki pomiaru sity
nosnej dla predkos¢ V= 27m/s, widac rozbieznosci w granicach 30%
pomiedzy wynikami z tunelu aerodynamicznego i symulacji
w programie SolidWorks. Na Wykresie 29. mozna jednak zauwazy¢, ze
przebiegi obu wykresow sg bardzo podobne- ich ksztatty sg takie
same, schodza sie przy ostatnich trzech wartosciach (przy katach
natarcia a= 12°, a= 14°, a= 16° rdznice wynosity odpowiednio 9%,
1%, 5%). Oba przebiegi przybraty oczekiwany ksztatt. Wartosci sit
oporu Px rdznig sie znacznie dla pomiaréw przy ujemnych katach
natarcia i przy a= 0° (gdzie réznica wyniosta 50%). Wartosci dla
dodatnich katéw natarcia pokrywajg sie niemal catkowicie- rdznice
plasujq sie na poziomie 10%. Bardzo dobrze wida¢ to na Wykresie 12.,
gdzie wartosci z tunelu aerodynamicznego sg chaotyczne dla
ujemnych katéw natarcia, natomiast po przekroczenia a= 0° wykresy
zbiegaja sie.

Na Wykresie 13, przedstawiono zbiorcze poréwnanie wynikow badan
eksperymentalnych i z obliczen numerycznych dla sit
aerodynamicznych dziatajagcych na model i dla wszystkich predkosci
optywu (V=15-27 m/s).
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Wykres 13. Porownanie przebiegdw Pz i Px uzyskanych w tunelu aerodynamicznym z tymi
uzyskanymi podczas symulacji w SolidWorks (V=15-27m/s)
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Badania wybranych wilasnosci
mechanicznych potaczen spawanych
elementow wiroptatu

Izabela Korzec, Tomasz tusiak / Politechnika Lubelska

Abstract: Ponizszy artykut przedstawia eksperymentalne
wykorzystanie réznych sposobdw pachwinowego tgczenia elementéw
lotniczych metodami TIG,MAG oraz tukowe elektrodgq otulona.
Obiektem badan byty probki elementéw wiroptatu, ktére zostaty z sobg
potgczone metodami TIG,MAG oraz elektroda otulona. Gtéwnym celem
badan byto okreslenie wybranych wtasnosci mechanicznych,
a w szczegdblnosci twardosci oraz wytrzymatosci pachwinowych
potaczen a  nastepnie na podstawie wykonanych badan zostata
wybrana najlepsza z metod.

Keywords: Spawanie, elementy Ilotnicze, TIG, MAG, elektroda
otulona.

Introduction: Spawanie z wykorzystaniem stopow aluminium
odgrywa istotg role w budowie maszyn jak i naprawach konstrukcji
technicznych. Definiowane jest jako proces trwatego taczenia
przynajmniej dwoch elementéw. Stopy aluminium charakteryzujg sie
nadmierng odpornoscig korozyjng jak i chemiczng a ich stosunkowo
niewielki ciezar wiasciwy odgrywa gtéwng role przy wyborze materiatu
konstrukcyjnego. Dlatego stopy aluminium stosowane sg gtdwnie
w przemysle lotniczym, maszynowym, motoryzacyjnym itp. jako
elementy nosne, ktdre przenosza obcigzenia badz tez elementy
strukturalne obiektéw latajacych.

Podczas procesu tgczenia nalezy zwrdéci¢ uwage na podstawowe
warunki takie jak: trwato$¢ spoiny, stosunkowo niski koszt
wytworzenia ztqczy oraz spetniaé swojg okreslona funkcje. Waznym
aspektem jest réwniez czas eksploatacji konstrukcji spawanej jej
wytrzymatos¢ , ktéra gtownie zalezy od rodzaju obcigzenia oraz
temperatury w jakiej element konstrukcyjny pracuje. Na tej
podstawie wprowadzono szereg badan nieniszczacych majacych na
celu wykrywanie wad wewnetrznych w ztgczach, aby czas eksploatacji
danego obiektu byt jak najdiuzszy.

Badania twardosci: Badania twardosciomierzem okreslane sa jako
odpornos$¢ materiatu na odksztatcenia plastyczne podczas obcigzenia,
ktére sg wywotane wciskanym wgtebnikiem o okreslonym ksztatcie.
Badania te wykonuje sie metodami: Brinella, Vickersa, Rockwella na
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podstawie norm PN-EN ISO 6507-1:2007. Na podstawie przegladu
PURESIEWIEs literatury wybrano metode badan twardosci Vickersa, ktéra jest

Lotnictwa

najbardziej adekwatna dla ztqczy spawanych.
1/ Opis stanowiska pomiarowego
Badania zostaty wykonane za pomoca (rys.).
Gtowne parametry twardosciomierza to:

e Maksymalne obcigzenie wynoszace 2452N twardosciomierza
HPO - 250

e Zakres pomiarowy w przedziale 0-1,6mm

e Napiecie sieciowe rowne 220V

l Rys.1.

TwardosSciomierz
HPO - 250

1-nakretka
ustawiajgca ostros¢
widzenia probek; 2-
ostona; 3-oprawka
wgtebnika; 4-stolik;
5-Sruba do
podnoszenia; 6-koko
dokrecane recznie;
7-wiacznik
obcigzenia; 8-
dzwignia do
obcigzania; 9-
wartosci obcigzenia;
10-lampa
projekcyjna; 11-
odczyt pomiarowy.
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2/ Wyniki i analiza badan

Sita F dziatata na wgtebnik przez 15 sekund. Pomiar twardos$ci zostat
przeprowadzony w temperaturze pokojowej 18° C, ktéra miesci sie w
zalecanym zakresie 10°- 35° C. Pomiary zostaty przeprowadzone na
sztywnym podfozu, rowniez prébki zostaty zabezpieczone przed
poruszaniem sie. Stanowisko do badan zostato zabezpieczone w celu
unikniecia drgan i wstrzasow, aby osiggngé wiekszga wiarygodnosé
badan. Po nacis$nieciu przycisku automatycznie wgtebnik zostat
ustawiony do pozycji bocznej, nastepnie zostat wybrany zakres
uzytego obcigzenia réwny 294 N. Widok probek po badaniach
twardosci zostat pokazany ponizej.

Przekrdj poprzeczny probki po badaniach twardosci metoda MAG

Przekrdj poprzeczny ztacza po badaniach twardosci metoda TIG
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Przekrdj poprzeczny ztacza po badaniach twardosci elektrodg otulong

Po wykonaniu odciskow zostaty zmierzone ich przekatne, nastepnie
usrednione, otrzymujac tym samym wartos¢ d korzystajgc ze wzoru
5.1. Nastepnie zostaty przedstawione w tabeli ponizej tab.5.1:

Przyktadowe obliczenia: korzystajac ze wzoru 5.1 obliczono

294

twardos$¢ probki. HV = 0,189 = 182,36 = 183

0,5522
k/letoda spawania: MAG TIG Elektroda otulona
Numer probki i 1-0.552 8- 0,550 4- 0.562
uérednione wyniki 2-0.552 9- 0,550 5- 0562
pomiaréw:
3-0,552 10- 0,550 6- 0.562
Wartos¢ HV 183 171 184
Wartos¢ HRC 18.3 17.1 18.4

Tab.1. Poréwnanie twardosci metod MAG, TIG oraz Elektrodg otulong
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3/ Badania wytrzymatosciowe ziaczy na zginanie
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Opis stanowiska badawczego

Badania wytrzymatosciowe ztaczy spawanych na zginanie, zostaty
wykonane na prasie INSTRON 1500 HDX.

p- ] oo [ "~ Prasa INSTRON 1500
T

I ; HDX

7_1__1_1;1 -

g

W [ . N

-' - ) P l |

g

e et

[ —

Prase INSTRON 1500 HDX wyrdznia:
e tadownosc siegajgca 1500 KN;
¢ maksymalna testowa predkos¢ 14mm/min;
e skok sitownika 305mm;
e regulacja predkosci poprzeczki 305mm/min;
e poziome otwieranie 762mm;
e rozmiar kompresji 812x452mm.

Przeprowadzenie i analiza badan wytrzymatosciowych
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W celu wykonania badan wytrzymatosciowych ztgczy na zginanie,
tukasiewicz

et zostat zaprojektowany uchwyt oraz stempel dla probek z uwagi na ich

Latnictwa

mate wymiary gabarytowe. Stempel oraz uchwyt po procesie spawania
zostaty oczyszczone, nastepnie pokryte lakierem (rys. 5.21 i 5.22)
za pomocg pistoletu pneumatycznego, pod cisnieniem 6 bar.

Wykonany stempel
na podstawie
projektu

Wykonany uchwyt na podstawie projektu

INSTRON w celu przeprowadzenia badan wytrzymatos$ciowych. Wyniki
i analiza zostaty przedstawione ponizej:
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Wykres sity obcigzajacej w funkcji
przemieszczenia

tukasiewicz
Instytut

Lotnictwa 250m
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Przy badaniu wytrzymatosciowym na zginanie prébek tgczonych
metodg MAG, mozna zauwazy¢ zmiany w strukturze spoiwa. Na
poczatku procesu wykresy wykazujgq obcigzenia w zakresie
sprezystym, natomiast wraz ze wzrostem obcigzenia wzrasta wartos¢
uplastyczniajgca prébki. Prowadzi to do ich zerwania. W probce
pierwszej (Rys. 23) przy uzyciu obcigzenia réwnego 17,277 KN
powoduje uplastycznienie. Probka druga osigga granice plastycznosci o
wartosci 16,996 KN natomiast trzecia 17,223 KN. Niewielkie réznice
$wiadczg o podobnym roztozeniu grubosci spoiwa miedzy tgczonymi
elementami.

Wykres sity obcigzajacej w funkcji
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przemieszczenia
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Wykres sity obciazajacej w funkcji
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Badania wytrzymatosciowe prébek na zginanie potaczonych za pomoca
elektrody otulonej wykazujg lepsze wtasciwosci wytrzymatosciowe.
Mozna to stwierdzi¢ na podstawie powyzszych wykresow. W prébce
czwartej (Rys. 5.26) uzyta sita obcigzajaca jest najwieksza i wynosi az
20 KN, przy tej wartosci nastepuje przekroczenie granicy
plastycznosci. Uzycie dalszego obcigzenia spowodowatoby zerwanie
probki. W prébce pigtej Rys. 5.27 wartosc¢ sity, przy ktérej nastepuje
zmiana struktury spoiwa wynosi 17,591 KN, natomiast prébki szdstej
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Wykres sity obcigzajacej w funkciji
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Wykres sity obcigzajgcej w funkgcji
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Wytrzymato$¢ prébek potaczonych za pomocg metody TIG jest
najnizsza. Do przekroczenia granicy plastycznosci wystarczy jedynie
4,215 KN (prébka ésma). W przypadku probki dziewigtej wartosc¢ sity
jest wieksza i wynosi 9,758 natomiast prébki dziesigtej 11,106 KN.
Tak duze roéznice sity obcigzajacej wynikajq z nierownosci wymiarow
elementdow taczonych. Prébka désma miata najmniejsza szerokosé,
dlatego dziatanie niewielkiej sity spowodowato odksztatcenia.

Obliczenia wytrzymatosciowe ztaczy pachwinowych Pierwszym krokiem
w obliczeniach wytrzymatosciowych jest wykazanie momentu gnacego
(Mg) podczas ktérego probki ulegaja zniszczeniu. Obliczenia Mg
zostaty umieszczone w tabeli ponizej:

Metoda spawania Numery UzytasitaP  Plugos¢ ramienia I na | Warto$¢ momentu
probek (KN) jakim dzialala sila gnacego (KNmm)
(mm)
TIG 8 Ps=4.215 Mgs= 82.6
9 Ps=9,758 19.6 Mgy =191.3
10 Pio=11.106 Mgm= 217.7
MAG 1 Py =17.277 Mg; =335.2
2 P2=16.996 19.4 Mg, =329.7
3 P;=17.223 Mgs = 334.1
Elektroda otulona 4 Ps=20 Mg = 388
5 Ps=17,591 19.4 Mgs = 341.3
6 Ps=16.627 Mgs=322.6
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4/ Podsumowanie
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SRS Wykonane badania pozwolity stwierdzi¢, ktére prébki zostaty
wykonane poprawnie, a ktére posiadajqg wady wewnetrzne jak
i zewnetrzne. Na podstawie wykonanych badan mozna wycigqgnaé
nastepujqce wnioski:

e wszystkie probki wykonane metodami TIG, MAG oraz elektrody
otulonej maja odpowiednio duzg wytrzymatosé, ich niewielkie
réoznice nie maja wptywu przy wyborze metody do potgczen
konstrukcyjnych;

e zginanie probek o matych wymiarach jest mozliwe, dzieki
zaprojektowaniu odpowiedniego stempla oraz uchwytu;

e zaostrzony koniec stempla pozwala dokfadnie wskazaé oraz
pozniej zmierzy¢ miejsce dziatajacego obcigzenia;

e istotnym parametrem przy zginaniu prébek jest sita obcigzajaca,

pozwalajgca stwierdzi¢ przy jakich obcigzeniach ztaczy nie
powinno sie stosowac.
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Eksperymentalne badania mozliwosci
L poszerzania obszaru uzytkowania
smigltowcow

Jerzy Berezanski / Instytut Lotnictwa (1978-2005r);
pilot doswiadczalny w Zaktadzie Badan w Locie

Streszczenie: Badania ztozonych ukfaddéw dynamicznych
uzytkowanych przez cztowieka w warunkach ekstremalnych, stanowig
jedno z powaznych wyzwan obecnych czaséw.

Rosngca presja konkurencyjnosci stawia coraz wyzsze wymagania
w zakresie maksymalnego wykorzystania wszelkich potencjalnych
mozliwosci ukftadu przy jednoczesnym zachowaniu okreslonego
poziomu bezpieczenstwa.

Przyktadem takiego uktadu jest uktad pilot-$migtowiec.

Uzytkowanie w poblizu ograniczen generuje szereg wymagan
zwigzanych z procesem sterowania uktadem. Szczegdlnego znaczenia
nabiera precyzja, a takze koniecznos¢ uwzglednienia konsekwencji
i ryzyka przekraczania granic dopuszczalnych.

Problematyka ta byta tematem programéw badawczych dynamiki lotu
$migtowca prowadzonych w Instytucie Lotnictwa.

Stworzony zostat system granicznych badan w locie, ktéry
umozliwiajgc prowadzenie dziatan optymalizacyjnych, zmienit filozofie
badan.

Wyniki analizy potrzeb w zakresie granicznego wykorzystania uktadu
pilot-Smigtowiec, ocenianych przez pryzmat skutecznosci
i bezpieczenstwa wykonywania zadan specjalnych, z jednej strony,
oraz dostepna wiedza w zakresie konstrukcyjnych i pilotazowych
sposobdw powiekszania obszaru uzytkowania smigtowcéw, jak réwniez
znaczacy poziom identyfikacji obszaréw niewiedzy zwigzanych
z istnieniem smigtowcowych standéw lotu niedostatecznie dotychczas
przebadanych, dotyczacych m.in. mechaniki lotu $migtowca, nowych
zastosowan i opanowywania nowych manewrdéw, a takze rosnace
w efekcie postepu techniki mozliwosci wykorzystania nowoczesnych
narzedzi badawczych, uprawniaty do sformutowania tezy o mozliwosci
poszerzenia obwiedni stanéw lotu w wyniku modyfikacji sterowania
Smigtowcem.
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Obrong postawionej tezy byto udowodnienie, na przykfadzie
wybranych reprezentatywnych zadan wykonywanych przy uzyciu
Smigtowcdéw, mozliwosci poszerzenia granic uzytkowania drogg
wprowadzenia niekonwencjonalnych niekiedy technik pilotazu.

Jako reprezentatywne ograniczenia obwiedni stanéw lotu przyjeto
obcigzenia, osiggi w stanie ustalonym i wtasciwosci lotne.

W referacie, dla tak zdefiniowanych ograniczen, przedstawione zostaty
wybrane wyniki eksperymentalnych badan mozliwosci poszerzenia
obszaru uzytkowania S$migtowcéw na drodze oddziatywan w sferze
techniki pilotazu.

Optymalizacja sterowania przeptywem energii, na ktdérej oparto
zastosowang w badaniach metode sterowania $migtowcem
w warunkach ekstremalnych, stanowi podstawe modyfikacji technik
sterowania, umozliwiajacych  przemieszczanie granic obszaru
uzytkowania.

Przeprowadzone badania jako obcigzone potencjalnym zagrozeniem
bezpieczernistwa wymagaty opracowania i zastosowania odpowiedniej
metodyki badan granicznych stanow lotu.

Eksperymentalne badania mozliwosci poszerzenia obszaru
uzytkowania $migtowcoéw

Smigtowiec, odpowiadajac na potrzeby uzytkownika, funkcjonuje
wewnatrz operacyjnej obwiedni standéw lotu, tzw. OFE (Operational
Flight Envelope), Iub innymi stowy w obrebie wymaganych do
wykonania swojej funkcji kombinacji predkosci lotu, wysokosci,
predkosci wznoszenia i opadania, predkosci bocznej, predkosci
katowych, wspébtczynnika przecigzenia i innych parametréow
ograniczajacych dynamike statku powietrznego. Nieco wiekszy obszar
obejmuje opracowana przez producenta i opisana zwykle tymi samymi
parametrami, obwiednia bezpiecznych standéw lotu, SFE (Safe Flight
Envelope). Stanowi ona rzeczywiste granice bezpiecznego Iotu,
wynikajace z fizycznych ograniczen struktury, aerodynamiki, zespotu
napedowego, uktadu transmisji mocy i ukitadu sterowania. Obszar
miedzy obwiedniami to margines bezpieczenstwa. Jest on konieczny
m.in. ze wzgledu na trudnosci sterowania, niedostateczng wiedze
0 przebiegu zjawisk fizycznych w poblizu granic, czy tez brak
umiejetnosci powrotu po ich przekroczeniu. Wielowymiarowosc¢
obwiedni okres$lajacej granice obszaru uzytkowania $migtowca
sprawia, ze zardéwno charakter tych granic, jak i rodzaj i zakres
dziatan niezbednych do ich zmiany, jest bardzo réznorodny.
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Poszerzenie obszaru uzytkowania moze by¢ realizowane na drodze
wprowadzenia zmian konstrukcyjnych zwigzanych z podwyzszaniem
mocy napedu, poprzez wdrazanie nowych osiggnie¢ postepu
technicznego, m.in. w zakresie nowych materiatdw, technologii,
systemow informacji i automatyki, jak rowniez poprzez dziatania
zwigzane z pogiebianiem wiedzy S$migtowcowej, w szczegdlnosci
dotyczacej dynamiki lotu. Niezwykle efektywne w tym zakresie,
kryjace duze mozliwosci skutecznego redukowania obszaru miedzy
obwiedniami QFE i SFE, sq badania eksperymentalne wspomagane
systemami symulacyjnymi. Sg one uzasadnione zaré6wno w odniesieniu
do prototypu, jak i konstrukcji certyfikowanej.

Istnieje kilka przyczyn, dla ktérych w badaniach granic obszaru
uzytkowania zasadniczg i niezastgpiong role odgrywa eksperyment.
Przede wszystkim, charakterystyczng cechg $miglowca jest mnogos¢
oddziatywan aerodynamicznych, ktoérych podstawowym zrédiem jest
strumien wirnika nosnego sptywajacy na kadtub i usterzenie, oraz
przeptywajacy przez tarcze $Smigta ogonowego. Strumien ten
w szczegdblnych warunkach lotu, jest poddawany wptywowi podtoza
i przeszkod terenowych, jak ma to miejsce m.in. w lotach NOE (Nap of
the Earth), a takze silnym oddziatywaniom wzajemnym, np. w stanie
pierscienia wirowego. Tendencje projektowe ostatnich lat, zwigzane
z dopuszczeniem wiekszych obcigzen tarczy wirnika nosnego, duzymi
powierzchniami kadtuba i usterzen, a takze z poszerzaniem zakresu
uzytkowania $smigtowcow w lotach NOE, powodujg wzrost oddziatywan
aerodynamicznych. Wiele zjawisk fizycznych zwigzanych
z aerodynamika $migtowca, mogacych powodowac istotne zaktdcenia
lotu w obszarze jego uzytkowania, jest wcigz jeszcze niedostatecznie
poznanych. Zdarza sie, ze podobne zjawiska fizyczne w zaleznosci od
konfiguracji $migtowca prowadza do zupetnie rbéznego jego
zachowania. Wiele zjawisk bedacych efektem silnie sprzezonych
nieliniowych i zmiennych w czasie obcigzen, jest nadal trudnych do
opisania matematycznego.

Problemy te bardzo mocno dajg o sobie zna¢ w poblizu granic
uzytkowania i powodujg, ze w przypadku badan transgranicznych,
weryfikacja modeli symulacyjnych w oparciu o dane z préb w locie nie
ma alternatywy.

Inng istotng przyczyng, dla ktérej w omawianych badaniach
poszerzania obszaru uzytkowania $migtowcéw nie jest mozliwa
rezygnacja z eksperymentu, jest brak mozliwosci stworzenia modelu
matematycznego uktadu, precyzyjnie opisujgcego dziatania pilota
w procesie sterowania. Dziatania te sq efektem wyobrazania w umysle
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pilota przysztych zdarzen, a ich istotg sgq procesy przewidywania
skutkéw zamierzonych i wymuszonych zmian sterowania oraz oceny
mozliwosci granicznych zmian wektora stanu. Procesy te majq
charakter ciqgty i prowadzone sq w oparciu o wskazania przyrzadow,
obserwacje poza kabinowg, wrazenia zmystow pilota, a takze jego
wiedze, doswiadczenie i intuicje. Pozwalajg one na biezacq kontrole
zaktécen zewnetrznych i wewnetrznych, w tym bedacych efektem
nieoczekiwanych zjawisk fizycznych, umozliwiajac w sytuacjach
wymagajacych, wyprzedzajacq interwencje pilota bez przekraczania
dopuszczalnych granic stanu uktadu. Wtasciwe prowadzenie przez
pilota proceséw predykcji i antycypacji podczas sterowania jest
szczegolnie istotne w granicznych stanach lotu zwigzanych
z sytuacjami awaryjnymi, oraz z wykonywaniem zadan ekstremalnych
i manewrow granicznych. W stanach tych moze dojs$¢ do przekroczenia
granic ukfadu i  koniecznosci  wypracowywania  manewréw
ratunkowych. Dziatania pilota w takich przypadkach majg czesto
nature heurystyczng. W procesie badawczym modyfikacji techniki
pilotazu, pozwalaja one na wzglednie bezproblemowe taczenie
w catos¢ zadania, przebadanych wczes$niej w  warunkach
bezpieczniejszych, trudnych faz lotu. Doktadne odwzorowanie takich
dziatan w modelu matematycznym nie jest jednak mozliwe.

Dla przeprowadzenia analizy mozliwosci poszerzenia obszaru
uzytkowania, na drodze oddziatywan w sferze techniki pilotazu mozna
przyja¢, ze wszelkie ograniczenia obwiedni standw lotu mogg byc¢
zdefiniowane jako obcigzenia, osiqgi w stanie ustalonym lub
wtasciwosci lotne.

Analiza problemdéw sterowania zwigzanych z dynamikg manewréw
ukazuje stosunkowo duze mozliwosci zwiekszenia sprawnosci
manewrowej smigtowca, a przez to zwiekszenie obszaru zastosowan
przy jednoczesnym zachowaniu odpowiednio wysokiego poziomu
bezpieczenstwa. Powoddéw istnienia tych mozliwosci na obecnym
etapie rozwoju techniki $migtowcowej mozna wymienié¢ kilka. Jednym
z powodow jest fakt, ze popularne techniki pilotazowe, zwane
klasycznymi, nie wykorzystuja w petni rezerw energetycznych
Smigtowca kryjacych sie przede wszystkim w energii kinetycznej
inercyjnego ukfadu wirnika i energii strumienia naptywajacego na
wirnik oraz w mozliwosciach optymalizacji wykorzystania mocy napedu
w nieustalonych stanach lotu. Istotne sg réwniez braki w zakresie
istnienia precyzyjnie okreslonych widm standw lotu i zwigzanych z tym
obcigzen dla réznych wariantéw uzytkowania $Smigtowca, co sprawia,
ze granice eksploatacji, w tym stref niebezpiecznych, sq wyznaczane
niezbyt precyzyjnie, i z tego powodu przyjete marginesy
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bezpieczenstwa sa niejednokrotnie nieadekwatne do poziomu
zagrozenia, powodujac zmniejszenie obszaru uzytkowania. Z kolei
brak dostatecznej wiedzy i umiejetnosci optymalnego sterowania
energia w ukfadzie pilot-Smigtowiec w przypadku wystgpienia
koniecznosci przeprowadzenia manewrdw awaryjnych (ratunkowych)
po przekroczeniu granicy dopuszczalnej, sprawia, ze loty bardzo blisko
granic uzytkowania sgq zbyt ryzykowne.

Generalnie, przyjeta w badaniach koncepcja poprawy manewrowosci
smigtowca polegata na opracowaniu specjalnych technik pilotazowych
optymalnie wykorzystujgcych mozliwosci energetyczne uktadu.
Traktujac smigtowiec jako wielozrédtowy uktad energetyczny, nalezato
zbada¢ graniczne mozliwosci sterowania przeptywem energii,
wynikajace z odpowiednio generowanych sterownicami impulséw,
przyjmujac, ze najwyzszy wspotczynnik sprawnosci przeptywu energii
decyduje o wykonaniu manewru w sposéb ekstremalny. U podstaw
oceny mozliwosci sterowania sktadowymi mocy niezbednej oraz mocq
rozporzadzalng lezy analiza sposobdéw sterowania kumulujacych
ekstremalne mozliwosci energetyczne ukfadu na krytyczng faze
wykonywania manewru, co jest szczegdlnie istotne w przypadku
manewru granicznego.

Pilot, sterujgc S$migtowcem w poblizu ograniczen uzytkowania,
powinien posiada¢ nastepujacq wiedze, dotyczacq: potozenia
ograniczen i charakteru granic uzytkowania, zjawisk fizycznych, jakie
moze napotkac¢ w bliskosci tych ograniczen, mozliwosci zmiany stanu
uktadu przez zmiane wektora sterowania, a takze wiedze dotyczacq
mechaniki lotu $migtowca w poblizu ograniczen.

Prowadzenie wyprzedzajacych proceséw decyzyjnych w aspektach
energetycznych uktadu zasadniczo nie jest wymagane w locie
normalnym, gdyz prawidiowe wykonanie biezgcej fazy lotu pozwala na
przejscie do nastepnej w miare bezproblemowo. Jest ono natomiast
niezbedne w lotach granicznych, gdy faza biezaca oprécz wymagania
poprawnego jej wykonania, musi by¢ fazg przygotowujacg uktad do
jak najlepszego wykonania faz nastepnych. Graniczny czas
przewidywania w procesie sterowania powinien siega¢ az do tych faz
nastepnych, w ktérych skutek dziatan w fazie biezgcej ulegnie
catkowitemu zanikowi. W procesie sterowania bardzo wazne sg
energochtonne i energoujemne elementy manewru.
W poprzedzajgcych fazach elementéw energochtonnych trzeba tak
sterowa¢, aby w krytycznej fazie byto mozliwe wykorzystanie
maksimum sktadowych energii uktadu W manewrach energoujemnych
natomiast, sterowanie ma na celu przygotowanie uktadu na
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pochtoniecie mocy. Poniewaz w kazdym zadaniu lothym mozna
wyodrebni¢ moduty zbudowane z elementarnych manewrdow, dlatego
warunkiem niezbednym granicznosci wykonania zadania lotnego jest
wykonanie w sposdb graniczny poszczegdlnych manewréw.

W rozwazaniach problemu granicznego wykorzystania mozliwosci
uktadu pilot-Smigtowiec, wazne jest, aby w poszczegdlnych
manewrach ocenia¢é i uwzglednia¢ ograniczenia wewnetrzne
i zewnetrzne ukfadu. W ramach ograniczen wewnetrznych, istotne
znaczenie ma poziom obcigzen wytrzymatos$ciowych poszczegdlnych
zespotdow Smigtowca. Nie mozna poming¢ réwniez ograniczen
psychofizycznych pilota, np. czasu reakcji i poziomu precyzji oceny
parametréw lotu; oceny pochodzacej gtéwnie z obserwacji poza
kabinowej. Ograniczenia zewnetrzne to m.in. ograniczenia
charakterystyczne dla poszczegdlnych uzytkownikéw, dotyczace m.in.
przestrzeni, w ktoérej wykonywane sa zadania, a takze ograniczenia
zwigzane z istnieniem obszaréw niebezpiecznych, np. pierscienia
wirowego czy tez stref H-V. Granice tych obszaréw sg zmienne i ich
prawidiowa ocena zalezy od uwzglednienia wielu czynnikéw, m.in.
warunkéw otoczenia (temperatura, poziom lotu), masy $migtowca,
mozliwego tempa i precyzji sterowania w manewrze bezpieczenstwa,
warunkéw poczatkowych wystgpienia awarii (rodzaju lotu - lot
poziomy lub skosny, stopnia ubytku mocy po awarii napedu, a takze
m. in. predkosci i kierunku wiatru oraz turbulencji atmosfery).

Przytoczone wyzej zagadnienia daja jakosciowy obraz elastycznosci
uktadu energetycznego $miglowca w procesie ksztattowania jego
maksymalnych mozliwosci i stanowig ilustracje koncepcji poprawy
sprawnosci manewrowej $migtowca poprzez optymalizacje celowego
sterowania przeptywem energii w uktadzie.

Ztozonos$¢ problemu wynikajgca m.in. z mnogosci czynnikdw majacych
wptyw na efekt koncowy oraz koniecznos$¢ zapewnienia odpowiedniego
poziomu bezpieczenstwa badan zwigzanych z wykonywaniem lotéw na
granicy dopuszczalnego obszaru eksploatacji, narzuca wybor
odpowiedniej metodyki prowadzenia prob. Niezbedne jest mianowicie
stworzenie modelu symulacyjnego niestacjonarnego lotu $migtowca,
zawierajagcego odpowiednie  zaleznosci i  ograniczenia, oraz
poprzedzenie lotdw prébnych $Scistg analiza problemu drogg badan
symulacyjnych. Réwniez model symulacyjny obcigzen wewnetrznych
postuzyt m.in. do przeprowadzenia w wybranych manewrach
granicznych, analizy symulacyjnej mozliwosci kolizji topaty wirnika
nosnego z belkg ogonowga. Uzyskane wyniki badan w potgczeniu
z doswiadczeniami z zakresu metodyki badania standéw granicznych,
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procesie szkolenia.

Wiedza i doswiadczenie zdobyte w trakcie realizacji wielu
$migtowcowych programéw badawczych prowadzonych w Instytucie
Lotnictwa od 1978 roku w ramach stworzonego systemu granicznych
badan w locie, w tym doswiadczenia badawcze pilotazowe zwigzane
z zainicjowanym w latach 80. i sukcesywnie rozwijanym procesem
szkolenia wg tzw. metody autotreningu zorganizowanego na zasadzie
Scistego potaczenia teorii z eksperymentem i procesem ksztatcenia,
byty istotnym czynnikiem inspirujgcym do podjecia badan wtasnosci
dynamicznych i eksploatacyjnych $Smigtowca ultralekkiego Robinson R-
22, o wiasnosciach lotnych istotnie odmiennych od uzytkowanych
dotychczas w Polsce. Duza uzytecznos¢ przy stosunkowo niskiej cenie
i efektownym wygladzie sprawity, ze Smigtowce tej klasy w znaczacych
ilosciach z powodzeniem funkcjonowaty na rynkach zachodnich.
Certyfikowany przez amerykanski urzad lotnictwa FAA, Robinson R-22
byt juz wtedy wyprodukowany w ponad 2 ty$ egzemplarzy.

Jednak pierwsza préba wejscia tego $migtowca na polski rynek
zakonczyta sie niepowodzeniem.

W wyniku wypadku $migtowiec ulegt catkowitemu zniszczeniu. Jak sie
pozniej okazato, na jego zaistnienie zasadniczy wptyw miaty nietypowe
charakterystyki pilotazowe. Zbyt pdézna reakcja instruktora na bfedy
popetnione przez ucznia doprowadzita $migtowiec do utraty
sterownos$ci w stanie pierécienia wirowego i w efekcie do zderzenia
Z ziemia.

Uczestniczac w badaniach tego wypadku, po raz pierwszy zetknatem
sie z Robinsonem. Kilka miesiecy pdzniej, w styczniu 1993 r., w szkole
lotniczej w Anglii, ukonczylem szkolenie na tym typie wedtug
standardow brytyjskiego CAA (Civil Aviation Administration).

Nieco podzniej, w wyniku niedostosowania techniki pilotazu do
wymogoéw zwigzanych z gwattownym pogorszeniem widocznosci,
spowodowanym wlotem w obszar mgty, katastrofie w kraju, ulegt
rowniez drugi egzemplarz R-22.

Ultralekki smigtowiec Robinson R-22 w zasadniczy sposéb réznit sie od
smigtowcow uzytkowanych w Polsce, zarowno pod wzgledem uktadu
jaki  wiasnosci  pilotazowych. Robinson R-22 ,Beta” jest
jednosilnikowym, dwumiejscowym  $miglowcem o  konstrukcji
metalowej z dwutopatowym wirnikiem no$nym, Smigtem ogonowym
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wynosi 380 kg, a maksymalna startowa 625 kg. O tym, ze Smigftowiec
przyjemny w pilotazu w warunkach normalnych, moze nieoczekiwanie
sta¢ sie trudny i niebezpieczny w pewnych sytuacjach granicznych,
Swiadczyty m.in., bedace zbiorem wnioskéw z analizy wypadkéw jakie
miaty miejsce na $migtowcach R-22 - ,Uwagi o bezpieczenstwie”.
Opracowane przez wytwérnie Robinson Helikopter Company stanowity
integralng czes$¢ Instrukcji Wykonywania Lotéw. Miedzy listopadem
1981 i lipcem 1995 odnotowano 31 wypadkdéw $migtowca Robinson
R-22, w ktérych doszto do utraty kontroli nad wirnikiem nosnym.
Sytuacja ta spowodowata przeprowadzenie przez amerykanski
Narodowy Urzad Bezpieczenstwa w Transporcie (NTSB), czteroletniego
studium nad konstrukcja, certyfikacjq, wytwarzaniem i uzytkowaniem
tego popularnego $migtowca. W raporcie koncowym, NTSB potwierdzit
fakt braku dostatecznej wiedzy na temat dynamiki lekkich systemow
wirnikowych i zazadat, aby problemem tym w ogdle, a ukfadem
wirnika R-22 w szczegdblnosci, zajeta sie NASA (Narodowa Agencja
Lotnictwa i Przestrzeni Kosmicznej). Jednoczesnie studium NTSB
wykazato, ze konstrukcja Robinson R-22 zostata zaprojektowana
poprawnie i prawidtowo dopuszczona do lotow. Wypadek, ktory
spowodowat przeprowadzenie studium NTSB, byt typowym dla
wiekszosci katastrof R-22. Wydarzyt sie podczas lotu szkolnego,
w ktérym instruktor z nalotem ponad 2 tys$. godzin, szkolit ucznia
o nalocie zaledwie 4 godz. Po 17 minutach lotu w strefie, na wysokosci
600 m., przerywajac tok wypowiedzi instruktora do ucznia, od
$migtowca nagle oddzielit sie wirnik i belka ogonowa. Przeprowadzone
w Urzedzie analizy potwierdzity, ze $migtowiec pracowat z normalnymi
obrotami wirnika, i ze przed wypadkiem nie byto stycha¢ od strony
wirnika zadnych nienormalnych dzwiekéw. Badanie wraku nie
dostarczyto zadnych dowoddéw na poprzedzajacq wypadek awarie
uktadu sterowania lub instalacji ptatowca. NTSB nie znalazt dowodu na
zaistnienie jakiegos$ szczegdlnego zdarzenia, ktére spowodowatoby lub
stworzyto warunki do wyjscia fopat z ich normalnej ptaszczyzny
wirowania i uderzenia o kadtub. W rezultacie, ten i trzydziesci innych
wypadkow na tym typie pozostaty niewyjasnione, poza stwierdzeniem,
ze wszystkie wydaja sie do siebie podobne, i mogg mie¢ co$
wspodlnego z czutoscig sterowania systeméw wirnikowych o matej
masie. W reakcji wiadze lotnicze amerykanskie FAA i niemieckie LBA,
wprowadzity wyzsze wymagania dotyczace nabywania i utrzymywania
uprawnien pilota i instruktora R-22. Wigzaty sie one z obowigzkowym
dodatkowym szkoleniem teoretycznym i praktycznym, co znaczaco
podwyzszyto koszty szkolenia na tym Smigtowcu.
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Niemniej jednak, walory uzytkowe i stosunkowo wcigz niewielka cena
decydowaty, ze byt on masowo wprowadzany na rynki zachodnie.
Wiele wskazywato, ze R-22 reprezentuje klase $migltowcoéw majacg
szerokie perspektywy wszechstronnego zastosowania.

W tej sytuacji, gdy pojawita sie mozliwos¢ dostepu do egzemplarza
R-22, podjeto decyzje o realizacji projektu badawczego dotyczacego
badan w locie dynamiki tego s$migtowca. Ich celem miato by¢
przeprowadzenie badan przyczyn zrodtowych odmiennych wiasnosci
lotnych i ich ocena w konteks$cie uwarunkowan eksploatacyjnych.

W efekcie, w ramach badan $migtowiec wylatat ponad 140 godzin,
w praktycznie catym mozliwym obszarze uzytkowania, co pozwolito na
wszechstronne przebadanie mozliwosci profesjonalnego wykorzystania
Smigtowca tej klasy w warunkach polskich. Smigtowiec wykonat
kilkadziesigt lotow w Tatrach, ladujac na wysokosciach powyzej dwdch
tysiecy metréw. Nad morzem, zapewniajac serwis filmowy zawodow
windsurfingowych, latano przy wietrze wiejacym z predkoscig powyzej
20m/s. Wspotpracujac z policja, wojskiem, strazg pozarng, a takze ze
stuzbami ratownictwa godrskiego, wykonywano loty o charakterze
patrolowym, ratowniczym i dyspozycyjnym. Wobec sygnalizowanych
odmiennosci pilotazowych interesujace okazaty sie doswiadczenia
z lotow zwigzanych z procesem szkolenia. Umozliwity one
sformutowanie wielu zalecen i kompensujgcych korekt. Kwintesencje
prac stanowity badania dynamiki $migtowca. Przeprowadzono je
zarowno wedtug regut konwencjonalnych, jak i wymagan lotow NOE.
Badajac rdézne stany lotu napotykano na zjawiska, ktérych tempo
narastania i konsekwencje mogty by¢ w dotychczasowej praktyce
pomijane, a tu nabieraty priorytetowego znaczenia, wptywajac
w zasadniczy sposdb na bezpieczenstwo lotu. I tak np., badajac
manewrowo$¢ w lotach NOE, jednym z problemoéw, ktéry nalezato
opanowac¢ byla gwattowna utrata sterownosci $migtowca podczas
wejscia w locie w stan tzw. ,low G” (wspodtczynnik obcigzen n<1).
W praktyce taki stan lotu osiggany jest jako efekt dynamicznego
impulsu sterowania podczas lotu wznoszacego. Moze on réwniez
zaistnie¢ jako nastepstwo pionowego podmuchu powietrza.
Niewprawna préba opanowania ruchéw s$migtowca, jakie mogq sie
dos$¢ gwaltownie w tej sytuacji pojawi¢, prowadzi czesto do
przekroczenia ogranicznikdw ruchu topat i uszkodzenia watu. Wejscie
w stan ,low G” bylo dotychczas przyczyng wielu tragicznych
wypadkow. Zmusito to producenta do wprowadzenia ograniczen
eksploatacyjnych, co znacznie zmniejszyto walory uzytkowe
smigtowca, szczegdllnie w obszarze lotéw wysokomanewrowych.
Pogarszanie sie sterownosci w stanie tzw. ,low G” (wspdtczynnik
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obcigzenia n<1) zwigzane z fazami lotu, w ktérych nastepuje
dynamiczna zmiana pochylenia lub przechylenia, stanowi istotny
problem dla $migtowcéw =z wirnikami przegubowymi. W tych
sytuacjach nawet krotkotrwale zwiekszenie skoku ogdlnego
(wywotanie dodatniego przyspieszenia pionowego w uktadzie
zwigzanym ze $migtowcem) a tym samym wektora ciggu, znacznie
utatwia zmiane potozenia katowego kadtuba. Jednoczesnie w stanach
tych nalezy unikaé¢ zmniejszania skoku ogoélnego. Zwiekszone
przyspieszenie umozliwia zmiane pochylenia $migtowca tylko
nieznacznie deformujac tor lotu. W sposob istotny natomiast poprawia
sterownosc¢ i bezpieczenstwo Smigtowca z wirnikiem przegubowym.

Specyfika R-22 powoduje, ze granica pomiedzy tzw. pilotowaniem
bezproblemowym, nie wymagajacym nadmiernej uwagi,
a pilotowaniem zZwigzanym z koniecznoscig generowania
jednoznacznych, celowych i w odpowiednim czasie impulséw
sterowania, jest bardzo waska. W pewnych sytuacjach granicznych
smigtowiec moze by¢ trudny i niebezpieczny dla przecietnego
uzytkownika. Zmiana warunkéw z komfortowych na trudne nastepuje
zbyt szybko.

W tej sytuacji mozliwos¢ wykonania bezpiecznych lotow
w rzeczywistym, granicznym obszarze uzytkowania (w celu okreslenia
rzeczywistych granic uzytkowania), wigzata sie z koniecznoscig
zastosowania specjalnie opracowanej metodyki badan opartej
o0 modelowanie symulacyjne. Umozliwiata ona kontrolowanie stopnia
ryzyka, swiadomego lub przypadkowego przekroczenia granic uktadu,
jak rowniez racjonalng gradacje stopnia trudnosci kolejnych lotow
pomiarowych. Postepowanie takie umozliwiato  wypracowanie
skutecznej, dostosowanej do potrzeb, niekonwencjonalnej techniki
sterowania obiektem préb. Stosujac tak zdefiniowang metodyke,
badaniom poddano praktycznie wszystkie stany lotu interesujace
z punktu widzenia bezpieczenstwa lotéw i mozliwosci poznawczych,
w tym rowniez sytuacje awaryjne, ktére powodujg najwieksze
zagrozenie wypadkowe dla tego uktadu. Korzystajac z doswiadczen
z realizacji dotychczasowych programoéw badawczych przeprowadzono
badania sytuacji awaryjnych, w tym stref niebezpiecznych H-V
i autorotacji. Mata inercja uktfadu wirnika nosnego przy
jednosilnikowym napedzie s$migtowca jest przyczyng bardzo duzej
strefy H-V. Procedura postepowania po utracie mocy w rdznych
warunkach poczatkowych dotyczacych predkosci Smigtowca i predkosci
obrotowej wirnika nosnego, umozliwiajgca bezpieczne ladowanie,
nabiera w tej sytuacji zasadniczego znaczenia.
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Mate obcigzenie tarczy wirnika oraz mata predkos$¢ indukowana
sprawiajg, ze dla Robinsona zagrozeniem znacznie bardziej realnym
niz dla konstrukcji ciezszych jest stan pierscienia wirowego. Warunki
normalnego uzytkowania $miglowca przebiegaja w tym przypadku
blisko granic wystepowania pierscienia wirowego, a ich przekroczenie
charakteryzujace sie gwattowng zmiang stanu uktadu, ma zazwyczaj
miejsce w warunkach zewnetrznych (mata wysokos$¢, przeszkody
terenowe) uniemozliwiajgcych wyjscie z niebezpiecznego obszaru.
W probach potozono szczegdlny nacisk na rozpoznanie uzytkowych
standow lotu sprzyjajacych powstawaniu piers$cienia wirowego,
a nastepnie na modyfikacje techniki pilotowania w kierunku
zwiekszenia separacji od zagrozenia.

Cechgq charakterystyczng R-22 jest dwutopatowy wirnik typu
hustawkowego, o matej masie i momencie bezwtadnosci. Od innych
smigtowcow z wirnikami dwutopatowymi, z ktoérych najbardziej znane
to m.in. Bell UH-1 i Bell 206 Jet Ranger, a ktérych konstrukcja
wirnikdw nie sprawia specjalnych probleméw, R-22 rézni sie prostg,
bez przegubdw odchylen, ale nietypowg konstrukcjg gtowicy o trzech
przegubach poziomych umozliwiajacych niezalezne wahania topat,
bedgcg patentem Robinsona. Naped $migtowca stanowi silnik ttokowy
Lycoming o duzej niezawodnosci i tempie akceleracji. W efekcie
powstata konstrukcja, ktorej charakterystyki dynamiczne znaczaco
odbiegaty od dotychczas znanych. Pojawiajace sie w eksploatacji
$migtowca problemy wskazywaty na jego nadzwyczajng wrazliwosé na
impulsy zadawane sterownicami, a takze oddziatywanie otoczenia.

UznaliSmy, ze posiadane doswiadczenie, zdobyte dotychczas w ramach
badan prowadzonych w stworzonym systemie granicznych badan
w locie uprawniajg podjecie préby zbadania przyczyn zrédtowych
i oceny tych odmiennosci pilotazowych. Analizy i wnioski ptynace
z udokumentowanych badan wypadkéw R-22 jednoznacznie
wskazywaty na istnienie ograniczen obwiedni standéw lotu i ich Scisty
zwigzek z technikg pilotowania. Az 87% wypadkdéw spowodowane byto
btedem pilota. W tej sytuacji, oczywistym celem byto zbadanie
mozliwosci poszerzenia obwiedni standéw lotu zdefiniowanej jako
obcigzenia, osiggi w stanie ustalonym i witasciwosci lotne, poprzez
modyfikacje sterowania $migtowcem. Rozpatrujac obcigzenia, wptyw
modyfikacji techniki pilotazu wyraza sie przede wszystkim mozliwoscig
zmiany widma stanow lotu i towarzyszacych mu obcigzen.
Ograniczone mozliwosci skutecznego, jednoznacznego kojarzenia
przez pilota rozwoju zjawiska odpowiedzialnego za generowanie
obcigzen z efektami zastosowania poszczegdlnych, elementarnych
parametréw regulacji sprawia, ze optymalizacja sterowania w trakcie
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wystgpienia zjawiska jest bardzo trudna i zachowania pilotazowe
opierajq sie zazwyczaj na realizacji zalecen majacych charakter regut.
Wiedza i doswiadczenie pilota nabierajg zatem istotnego znaczenia,
umozliwiajac podejmowanie przez niego szybkich dziatan w kierunku
opanowania rozwoju niebezpiecznych zjawisk. Rowniez wybor
wysokosci i predkosci lotu, z uwagi na warunki atmosferyczne, w tym
wiatr i turbulencje, rodzaj terenu, gestos$¢ powietrza wptywajacg na
zjawiska Scisliwosci i oderwania na wirniku, stanowi czesto
niedoceniang decyzje, ktdéra jeszcze na etapie planowania lotu moze
kreowac przyszte widmo obcigzen $miglowca. W przypadku R-22
szczegblna uwage zwracaty te przypadki przekroczenia granic
obwiedni, ktére ze wzgledu na tzw. ,twardy” charakter granic
prowadzity do tragicznych w skutkach destrukcji uktadu podczas lotu.

Specyficzny charakter majq ograniczenia obwiedni wyrazone osiggami.
Mogg one dotyczy¢ zaréwno sprawnego statku powietrznego, jak
rowniez bedacego w stanie awarii. W warunkach normalnych
obwiednia ograniczona jest mocg napedu oraz zjawiskami oderwania
i Scisliwosci. Walka o zachowanie osiggdw na poziomie umozliwiajgcym
lagdowanie lub kontynuacje lotu w zmienionych po wystapieniu awarii
warunkach, ze wzgledu na bezposrednie przetozenie na
bezpieczenstwo lotu, odgrywa istotng role w ksztattowaniu wielkosci
obszaru uzytkowania. Gwattowny spadek mocy napedu stwarza
konieczno$¢ wykorzystania innych zrodet energii dostepnych pilotowi,
takich jak energia kinetyczna inercyjnego uktadu wirnikdw, energia
ruchu postepowego, energia potencjalna oraz energia dostarczana
przez pozostate pracujace silniki. Modyfikacja techniki pilotazu polega
na takim sterowaniu $migtowcem, aby korzystajac z tych zrédet
zoptymalizowa¢ przeptyw energii w ukfadzie wykorzystujac wszelkie
jej rezerwy. Modyfikacja ta jest realizowana w oparciu o réznigce sie w
zaleznosci od warunkéw poczatkowych i ograniczen uktadu ciagi
decyzyjne sterowania, w ktérych =zasadniczg role odgrywa czas,
wielkos¢, tempo i sekwencyjnos¢ impulséw sterowania. Ma ona
szczegblne znaczenie podczas awarii na matych wysokosciach, gdzie
dodatkowo wigze sie z koniecznoscig przeprowadzenia $migtowca po
okreslonej trajektorii, w ograniczonej licznymi uwarunkowaniami
zewnetrznymi przestrzeni. Ograniczenia trajektorii moga mie¢ forme
fizycznych przeszkéd terenowych lub standéw lotu zwigzanych
z gwattowng utratg sterownosci, jak np. ma to miejsce w przypadku
pierscienia wirowego. Do typowych badan manewrdw bezpieczenstwa
po awarii napedu nalezy zaliczy¢ wyznaczanie stref niebezpiecznych H-
V, badania startéw i ladowan, badania lotu w warunkach OEI (One
Engine Inoperative) oraz badania w lotach NOE. W zaleznosci od
rodzaju realizowanych zadan, rézne parametry sterowania odgrywajq
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dominujacq role w procesie modyfikacji techniki pilotazu. I tak
przyktadowo, w przypadku prob H-V parametrem takim jest kat
pochylenia lub zadarcia $miglowca, bedacy miarg intensywnosci
rozpedzania lub hamowania po wystgpieniu awarii. Celem modyfikacji
klasycznych technik odlotu po awarii silnika w warunkach OEI jest
zmniejszenie poziomu obnizenia toru lotu w manewrze ratunkowym.
Jednym ze skutecznych sposobdw modyfikacji techniki pilotazu jest
w tym przypadku odpowiednie sterowanie predkosciag obrotowa wirnika
nosnego.

U podstaw znaczacej ilosci wypadkéw R-22 byt stan niskich obrotéw
wirnika nosnego. Mata inercja ruchu obrotowego uktadu wirnika, duza
czuto$¢ Smigtowca na podmuchy powietrza w zwigzku z matym
obcigzeniem powierzchni wirnika nosnego, bardzo duza czutosé
sterowania przy jednoczes$nie duzych sprzezeniach pomiedzy
poszczegdélnymi kanatami, a takze niezwykle dynamiczny silnik
ttokowy, jak rowniez brak skutecznej automatycznej kontroli obrotow
wirnika, sa cechami, ktére powodujg, ze utrzymanie obrotéw
w stosunkowo waskim przedziale wymaga od pilota duzej uwagi
i precyzyjnych dziatan. Dziatan, wiasciwych co do momentu aplikacji,
kierunku, dynamiki i wielkosci impulsdw sterowania, a takze sekwencji
w ramach dostepnych pilotowi organéw sterowania. Charakterystyka
tych dziatan ukazuje z jednej strony mnogos¢ czynnikdw mogacych
wprowadzi¢ uktad w stan graniczny, a z drugiej, wskazuje na
istniejace, dostepne pilotowi s$rodki regulacji. Wymagania pilotazowe
w stosunku do R-22, o ile nie stanowig problemu w warunkach
normalnych, mogg sta¢ sie krytyczne w pewnych sytuacjach
granicznych zwigzanych z potrzebq dziatania pilota w deficycie czasu.
Warunki takie mogg powsta¢ w wyniku oddziatywania na $migtowiec
czynnikdw zewnetrznych, ktérymi pilot jest w okreslonym stopniu
zaskakiwany. Oddziatywania takie, w formie turbulencji i podmuchow
mogq pochodzi¢ od osrodka, w ktérym porusza sie Smigtowiec, jak
rowniez mie¢ charakter fizycznych ograniczen przestrzeni dostepnej
dla lotu. Specyficzng grupe takich oddziatywan, olbrzymig w swoich
rozmiarach i konsekwencjach, stanowig btedne impulsy sterowania
pilota-ucznia w procesie szkolenia. We wszystkich tych sytuacjach
szczegblnego znaczenia nabiera w pilotowaniu antycypacja zdarzen
i technika oparta o sterowanie predykcyjne. Kluczowego znaczenia
nabiera odpowiednio wczesne rozpoznawanie stanu niskich obrotéw
wirnika na rdéznych poziomach dostepnej mocy rozporzadzalnej.
Podejmowane przez pilota dziatania w procesie sterowania, okreslone
jako dostepne mu S$rodki regulacji uktadu, nabierajgq szczegdlnego
znaczenia w procesie odzyskiwania obrotéw wirnika, ze wzgledu na
dynamike zmian uktadu w kierunku standw nieodwracalnych
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odpowiadaty za wykorzystanie roznych, bedacych w danej chwili do
dyspozycji zrédet energii takich jak: naped, inercyjny uktad wirnika
nosnego oraz ruch postepowy smigtowca. Ich celem nadrzednym byta
optymalizacja sterowania przeptywem energii w uktadzie, stanowigca
podstawe modyfikacji techniki sterowania $migtowcem do poziomu
umozliwiajagcego skuteczne zahamowanie procesu eskalacji spadku
obrotow wirnika nosnego, a nastepnie ich odzyskanie w stopniu
umozliwiajagcym bezpieczng kontynuacje lotu w warunkach petnej
sterownosci, a wiec powrdét ze strefy transgranicznej do obszaru
bezpiecznej eksploatacji. Brak odpowiednio wczesnej reakcji na
spadajace niskie obroty wirnika nosnego prowadzi do powiekszania sie
strefy krytycznych katéw natarcia na profilach topat. Zwiekszony opdr
topat daje dalszy spadek obrotéw i utrate sity nos$nej, powodujac
wzrost predkosci opadania sSmigtowca i w efekcie gwattowny przyrost
obszaru przeciggniecia wirnika. Zwiekszone katy natarcia na wolno
obracajacych sie topatach w pewnym momencie czynig wyprowadzenie
potencjalnie niemozliwym. Przeciggniecie wirnika nie  jest
symetryczne. Wystepuje najpierw na fopacie powracajacej powodujac
jej przemieszczenie w dét podczas gdy fopata nacierajaca wcigz sie
wznosi. Efektem jest pochylenie tarczy wirnika do tytu, zwane tez
z uwagi na gwattowny przebieg ,zdmuchnieciem wirnika do tytu”.
Réwnoczesnie, gdy $migtowiec zaczyna opadaé, optyw powierzchni
ogonowych przez strumien powietrza od dotu, powoduje pochylanie sie
$migtowca na nos. Oba te efekty, potgczone ze $cigganiem przez pilota
dragzka na siebie w dazeniu do powstrzymania opadania nosa
przeciggnietego S$migtowca w doéf, prowadza do obciecia belki
ogonowej przez ,zdmuchniete” topaty. Ze wzgledu na wielko$¢
wystepujacych przy tym sit i elastycznos$¢ fopat, zderzaki na
przegubach wahan nie bedq w stanie temu zapobiec. Zastosowana
metodyka badania granicznych stanéw lotu umozliwiajac sukcesywne
pogtebianie wiedzy dotyczacej potozenia ograniczen i ich charakteru,
oczekiwanych zjawisk fizycznych, mechaniki lotu $migtowca w poblizu
ograniczen, a takze mozliwosci zmiany stanu ukfadu zmiang wektora
sterowania umozliwiata prowadzenie badan w obszarze
transgranicznym z zachowaniem akceptowalnego poziomu
bezpieczenstwa i w efekcie skuteczne przemieszczanie granic obszaru
uzytkowania. W przypadku tzw. ,twardej” granicy obwiedni celem
wypracowania odpowiedniej techniki pilotazu jest z zasady unikanie
niekorzystnych zjawisk. W badaniach analizowanego zjawiska jej
celem byto zachowanie separacji przed przekroczeniem granicy stanu
nieodwracalnego przeciggniecia wirnika.
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tzw. badan eksploatacyjnych. Lot byt wykonywany w Tatrach, w maju,
z dwoma osobami na poktadzie. Jego celem byta symulacja lotu
ratowniczego, polegajaca na wysadzeniu ratownika w niskim zawisie
Smigtowca nad wysunietg ze stromego =zbocza pdtkg skalng,
znajdujacq sie na wysokosci ok. 1200 m n.p.m., ok. 100 m ponizej
szczytu i znacznie ponizej ograniczenia maksymalnej wysokosci zawisu
bez wptywu ziemi OGE, ktora w istniejacych warunkach wynosita ok.
1600 m. n.p.m. Podejscie do zawisu odbyto sie pod wiatr, a zawis przy
wietrze wiejgcym z kierunku ok. 30 stopni z prawej strony. Kierunek
i predkos¢ wiatru byta na biezaco weryfikowana w kontakcie radiowym
z obserwatorium meteo na Kasprowym Wierchu. Podejscie zostato
zaplanowane tak, aby przemieszczenie koncowe z zawisu obok pétki,
do zawisu nad ,ladowiskiem” na pédice, byto realizowane w lewo.
Konfiguracja taka zostata wybrana swiadomie, pomimo ze dla pilota
siedzacego po prawej stronie obserwacja lewej potsfery byta w tym
uktadzie nieco utrudniona. W momencie, gdy przemieszczajacy sie
lewym bokiem do zbocza $migtowiec nadlatywat nad pdétke skalng na
wysokosci ok. 1 m., w chwili, gdy jedna z ptdéz znalazta sie juz nad nig,
nagty podmuch powietrza z géry, znad szczytu, spowodowat
gwattowny ruch $migtowca w dot w efekcie spadku ciggu wirnika.
Btyskawiczny ruch dzwignig skoku w gére i otwarcie przepustnicy
silnika zapobiegty = wprawdzie niekontrolowanemu zderzeniu
z nieréwnym podtozem, spowodowaty jednak  gwattowny,
sygnalizowany dzwiekiem syreny, graniczny spadek obrotéw wirnika
noénego. Smigtowiec odbit sie od podtoza i ,zanurkowal” w znajdujaca
sie po prawej stronie giteboka doline. Wiaczona syrena i $wiatfa
ostrzegawcze na pulpicie, caty czas sygnalizowaty stan granicznego
zagrozenia. Smigtowiec odzyskat zdolnoé¢ w petni kontrolowanego lotu
dopiero po kilkudziesieciu sekundach opadania i utracie ponad 300 m.
wysokosci.

Opisane zdarzenie pozwala na wyeksponowanie szeregu dziatan
w szeroko rozumianym procesie sterowania smigtowcem w obszarze
transgranicznym, w ktérym podstawe modyfikacji techniki sterowania
stanowita optymalizacja przeptywu energii.

Jak tego dowiodt przebieg zdarzen, kluczowe znaczenie miata faza
planowania realizacji zadania, a w niej m.in. wybér ladowiska pod
katem mozliwosci wykonania zawisu w odpowiedniej konfiguracji do
wiatru wiejgcego, o kontrolowanym kierunku i predkosci, a takze do
ograniczen fizycznych bezposredniego otoczenia w przestrzeni
realizacji lotu. W momencie gwattownego spadku ciggu w wyniku
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w tempie i zakresie pozwalajacym na kontrolowanie eskalacji spadku
obrotéw wirnika, przy jednoczesnym ograniczeniu predkosci zetkniecia
sie z podtozem, do wartosci umozliwiajacych prace podwozia
w zakresie sprezystym, a takze na zachowanie sterownosci
kierunkowej $migtowca. Chwilowy, kontrolowany kontakt podwozia
z podtozem miat pozytywny wptyw na efektywnosé wykorzystania
mocy napedu i przekazanie energii do uktadu wirnika, powodujgc
wyhamowanie tempa spadku jego obrotéw. Podobny wptyw miato
wykorzystanie energii zgromadzonej u ugietym podwoziu. Fakt, ze
gteboka dolina znajdowata sie po prawej stronie $migtowca, umozliwit
po odbiciu od podfoza, wcisnieciem prawego pedatu sterowania
kierunkowego, skierowanie $migtowca w prawo i przekazanie energii
zespotu $migta ogonowego do znajdujgcego sie w krytycznej sytuaciji
wirnika nosnego. Byto to niezbedne, gdyz smigtowiec w tym momencie
zblizat sie do obszaru pierscienia wirowego, w ktéry wejscie, w efekcie
gwafttownego pogorszenia sterownosci uniemozliwitoby utrzymanie
toru lotu w granicach dostepnej przestrzeni i kontynuowanie
zamierzonego manewru bezpieczenstwa. Pierscien wirowy
w przypadku R-22 charakteryzuje sie gwattownoscig przebiegu,
brakiem zdecydowanego ostrzegania drganiami oraz duzg utratg
wysokos$ci. Ominiecie pierscienia wirowego w tej sytuacji wymagato
dynamicznego pochylenia $migtowca i rozpedzeniu go do wiekszej
predkosci, ok. 50 km/h. Wymagato to jednak wykorzystania energii
znajdujacego sie juz i tak w kryzysie energetycznym wirnika
i prowadzito do dalszego spadku jego obrotéw. Byto to jednak w tym
momencie konieczne wobec braku mozliwosci alternatywnych.

Optymalizacja przeptywu energii w tym przypadku polegata na
realizowaniu takiej dynamiki zadawanych impulséw sterowniczych,
ktéra umozliwiata wykorzystanie energii wirnika w petnym zakresie,
bez przekroczenia granicy, ktéra byt nieodwracalny stan jego
przeciggniecia. Doswiadczenie zdobyte w ramach realizowanych
wczesniej badan w locie, w zaistniatej sytuacji umozliwity
wypracowanie optymalnego sterowania. Modyfikacja techniki pilotazu
pozwolita na zarédwno, opanowanie kryzysu energetycznego wirnika,
jak rowniez ominiecie obszaru niebezpiecznego, jakim byt pierscien
wirowy. Byto to mozliwe w zwigzku z mozliwoscig realizacji lotu
z opadaniem i jednoczesnym tagodnym rozpedzaniem $migtowca do
predkosci zakresu minimalnej mocy niezbednej, co w konsekwencji
zamiany energii potencjalnej Smigtowca na energie kinetyczng uktadu,
pozwolito na stopniowe odzyskiwanie obrotéw wirnika i w efekcie
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umozliwito osiggniecie stanu w petni kontrolowanego, bezpiecznego
lotu $migtowca.

Oceniajagc w aspekcie bezpieczenstwa efekty badan mozliwosci
poszerzania obszaru uzytkowania zdefiniowanego osiggami, poprawe
bezpieczenstwa lotdw granicznych postrzegamy z jednej strony, jako
efekt mozliwosci precyzyjnej oceny granic eksploatacji, w tym stref
niebezpiecznych, i przez to redukcji ryzyka przypadkowego
przekroczenia tych granic, a z drugiej strony, jako efekt mozliwosci
wykorzystania zmodyfikowanych technik sterowania w manewrach
ratunkowych, po przekroczeniu dopuszczalnych granic lub w stanach
awaryjnych.

Znaczacy udziat w definiowaniu ograniczen OFE oprdocz obcigzen
i osiggow, majg witasciwosci lotne. Reprezentujg one rodzaj granic
najbardziej podatnych na oddziatywania pilotazowe. Wtasciwosci lotne
poprzez zapewnienie odpowiedniego zapasu sterowania kreujq
mozliwosci wyjscia z sytuacji zagrozenia. Odpowiadajg w ten sposdb
za poziom bezpieczenstwa wewnatrz catego obszaru uzytkowania.
Granicami tego obszaru sq zaréwno stany zwigzane z duzg dynamika
lotu, okreslane przez takie pojecia jak manewrowosc¢ lub zwinnos¢, jak
rowniez sytuacje catkowitej utraty sterownosci. Granice wyznaczone
utratg sterownosci charakteryzujg sie znacznym stopniem ,twardosci”,
Co oznacza, ze ich przekroczenie wigze sie zazwyczaj z tragicznymi
nastepstwami. Przyktadem takich granic jest pierscien wirowy, utrata
zdolnosci sterowania $migtem ogonowym, przeciggniecie wirnika, czy
w przypadku $migtowcéw z wirnikiem ,hustawkowym”, lot w stanie
tzw. ,low G”.

Wiele tragicznych w skutkach wypadkéw na R-22 miato miejsce
w sytuacji, gdy pilot doprowadzit do lotu w stanie bliskim niewazkosci,
po czym usitowat z tego stanu wyprowadzi¢ za pomocg petnego
wychylenia drazka. Powodowato to przekroczenie przez topaty
ograniczen konstrukcyjnych na przegubach, uderzenia topat o zderzaki
na wale wirnika i w konsekwencji jego ztamanie. Wejscie w stan
.niskiego G” moze by¢ efektem celowego dziatania pilota
wykonujgcego w locie postepowym tzw. ,gorke” Ilub efektem
gwattownego oddania drazka w sytuacji préby unikniecia zderzenia
z pbézno zauwazong przeszkoda, np. z ptakiem. Zagrozenie moze
powodowac rowniez lot w chmurach, a takze lot w warunkach silnej
turbulencji, np. lot w gdérach.

Okresowe sterowanie lekkich $migtowcow, zwykle polega gtdwnie na
tym, ze wektor ciggu wirnika nosnego jest pochylany w celu

wytworzenia momentu sterowania wzgledem S$rodka ciezkosci
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Smigtowca. W ten sposdéb moze sie on przechylac lub pochylaé
w dowolnym kierunku. W przypadku lotu do przodu gdy po wyrwaniu
nastepuje oddanie kat natarcia i cigg wirnika ulegaja zmniejszeniu
dajgc stan ,niskiego G” lub niewazkosci. W stanach tych wychylenie
drazka ma niewielki lub prawie zaden skutek, poniewaz sita ciggu
zostata zmniejszona. Zmniejszona zostata rdéwniez jej sktadowa
w lewo, odpowiedzialna za rédwnowazenie sity ciqgu $migta
ogonowego. W tej sytuacji, przy $migle ogonowym potozonym ponad
srodkiem ciezkosci Smigtowca, sita ciggu Smigta ogonowego spowoduje
gwattowne przechylanie $miglowca w prawo. Jezeli pilot bedzie
usitowat przeciwdziata¢ przechylaniu w prawo przez wychylenie drazka
w lewo przed przywréceniem ciggu wirnika, to wirnik moze
przekroczy¢ ograniczniki wahan i spowodowaé uszkodzenie watu
wirnika.

Poszerzenie obszaru uzytkowania, w tym przypadku, polega na
niwelowaniu marginesu obwiedni stanéw lotu, wynikajacego
z niedostatecznej wiedzy o przebiegu zjawiska, przez precyzyjne
okreslenie warunkow wystepowania utraty sterownosci. Wigze sie to
z koniecznoscig stosowania zmodyfikowanych technik pilotazu juz na
etapie badan zjawiska. W celu ograniczenia ryzyka, w oparciu
o odpowiednia metodyke badane sga w warunkach izolowanych
wybrane fazy lotu. Doswiadczenie zdobyte w tym etapie pozwala
nastepnie na dalszg modyfikacje sterowania, ktérej efektem moze by¢
petne opanowanie zjawiska, jak miato to miejsce w przypadku stanu
Jow G” na $migtowcu R-22. Bardzo skuteczng, znacznie
skuteczniejszg niz zalecane w Instrukcji Uzytkowania R-22 $ciggniecie
drazka na siebie przed wychyleniem go w bok, okazata sie technika
wyprowadzania oparta o odpowiednio rygorystyczng sekwencje
sterowania skokiem cyklicznym w kanale przechylania i skokiem
ogdélnym. Rownoczesne wykorzystywanie znakomitej akceleracji silnika
skutecznie poprawiato sterownos$¢, umozliwiajac petng kontrole lotu.

Efektem modyfikacji sterowania moze by¢ réwniez technika pilotazu
umozliwiajagca  skuteczne omijanie  niebezpiecznego  obszaru.
Przyktadem takiej sytuacji jest separacja od pierscienia wirowego
W manewrze przej$cia z zawisu do lotu ,koszacego” i technika
pilotowania, ktérej modyfikacja polega na zmniejszaniu sktadowej
naptywu strumienia, przeciwnej do kierunku predkosci indukowanej,
poprzez odpowiednio intensywniejsze w poréwnaniu z technikg
klasyczna, operowanie skokiem ogdélnym w fazie wyprowadzania z lotu
nurkowego. Opracowane w wyniku badan dynamiki Robinsona techniki
pilotazu, wykorzystujac duza czutosé¢ sterowania i wysokie tempo
akceleracji napedu, umozliwity poprawne i dynamiczne wykonanie
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manewrow NOE, w tym tzw. delfinowanie, bedace sekwencjq
przeskokow przez przeszkody.

Duze wartosci poznawcze w zakresie wiasnosci dynamicznych
i pilotazowych Robinsona, miaty obserwacje poczynione w czasie
badan eksploatacyjnych nad morzem. Smigtowiec wykonywat loty nad
wodga, stanowigc ruchoma platforme dla operatora telewizyjnej kamery
filmowej, obstugujacego zawody windsurfingowe. Doswiadczenie
wyniesione z przeprowadzonych badan dynamiki R-22, w tym badan
w zakresie technik optymalnego sterowania $migtowcem, umozliwiato
wykonywanie niezwykle dynamicznych lotdw przy podmuchach wiatru
ponad 20 m/s. Opanowanie sterowania umozliwiajagcego separacje
wirnika od belki ogonowej, pozwolito na zastosowanie techniki
pilotazu, ktorej istota polega na wykorzystywaniu kombinacji
przyspieszenia odsrodkowego i liniowego dla poszerzenia mozliwosci
sterowania potozeniem katowym kadtuba. Odpowiednie sterowanie
wektorem ciggu wirnika pozwalato na uzyskiwanie okreslonych
wielkosci przyspieszen wzdtuz toru lotu i jego zakrzywianie, i w efekcie
umozliwiato utrzymywanie osi kamery na kierunku filmowanego
ruchomego obiektu, poszerzajac zakres mozliwych katéow jego
obserwaciji.

Podana przez Coopera i Harpera definicja witasciwosci pilotazowych,
czesto okreslanych zamiennie terminem wiasciwosci lotnych, okresla
je jako wiasciwosci lub charakterystyki statku powietrznego, ktoére
decydujq o tatwosci i precyzji, z jakg pilot moze wykonywaé zadania
wynikajace z przeznaczenia statku powietrznego. Definicja ta dobitnie
podkresla funkcjonalny charakter tych witasciwosci. Zorientowane na
konkretne zadanie, wtasciwosci lotne sa nierozerwalnie zwigzane
z czynnikami wewnetrznymi i zewnetrznymi, oddziatujagcymi na
Smigtowiec i pilota. Przeprowadzone badania symulacyjne, szacujgce
wtasnosci pilotazowe wg. skali Coopera-Harpera stawiajg R-22 na
wysokiej pozycji.

Bardzo duza czuto$¢ sterowania w potaczeniu z dynamicznym silnikiem
umozliwia bezproblemowe przeciwdziatanie efektom zaburzen,
zarowno zewnetrznych jak i wewnetrznych poprzez niewielkie impulsy
sterownicze. Warunkiem jest precyzja i odpowiednio krétki czas
reakcji na zaburzenie. Deficyt czasu, prowokujac reakcje impulsami
gwattownymi i obszernymi, w zwigzku z duzymi, typowymi dla R-22,
sprzezeniami pomiedzy kanatami sterowania, powoduje rdéwnie
gwattowne zmiany uktadu, eskalujgc wymagania w zakresie pilotazu.
Odpowiedni proces szkolenia pilotdw nabiera w tym kontekscie
szczegdblnego znaczenia.

63



Uzyskane efekty przeprowadzonych badan sg dowodem na duze
ESIEWiEe mozliwosci poszerzenia obszaru uzytkowania $migtowca Robinson
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R-22, poprzez modyfikacje sterowania $migtowcem i stosowanie
niekonwencjonalnych technik pilotazu.

Modyfikowane techniki pilotazu wypracowane podczas badan R-22,
umozliwity bezpieczng eksploatacje i badanie $miglowca w catym
obszarze uzytkowania, a w niektorych przypadkach pozwolity na
redukcje ograniczen, poszerzenie obszaru uzytkowania, a przez
to petniejsze wykorzystanie jego waloréw uzytkowych. Zastosowane
w procesie szkolenia, zwiekszajg jego skutecznos¢ i bezpieczenstwo.
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v Eksploatacja smiglowcow w lotnictwie
Marynarki Wojennej 1960-2020

Mitosz Rusiecki

W biezacym roku mineto 60 lat od dostarczenia do Lotnictwa MW
pierwszego $miglowca - szkolno-tgcznikowego SM-1. Od tamtego
czasu przez jednostki lotnicze w Gdyni i Dartowie przewineto sie ponad
80 Smigtowcdéw osmiu podstawowych typdéw. Dzi$ wiroptaty sg
przewazajacym typem statku powietrznego w lotnictwie morskim
Rzeczypospolitej.

1/ Poczatki

W 1956 r. w zakladach WSK Swidnik zmontowano cztery pierwsze
egzemplarze licencyjnego $migtowca Mil Mi-1 produkcji radzieckiej,
oznaczonego SM-1. Byt to lekki trzymiejscowy $migtowiec o napedzie
ttokowym. Jego osiqgi - jak wiekszosci podobnych konstrukcji na
Swiecie - byly raczej skromne. Resursy konstrukcji, zwtaszcza topat
wirnika nosnego byly zaskakujgco krotkie. Byt dos¢ zawodny i mato
ekonomiczny w eksploatacji. Miat jednak dwie niezaprzeczalne zalety:
zdolnos$¢ do pionowego startu i lgdowania na niewielkiej ptaszczyznie
oraz mozliwos¢ nieruchomego zawisniecia w powietrzu. Produkcja
seryjna ruszyta w 1957 r. i w tym samym roku pierwsze egzemplarze
trafity do wojska.

Lotnictwo Marynarki Wojennej musiato poczekac¢ do stycznia 1960 r.,
kiedy to pierwszy SM-1 zostat dostarczony do 18 Eskadry Mieszanej
LMW w Gdyni-Babie Doty. Juz kilka miesiecy wczesniej przeszkolono
w Deblinie grupe pilotéw. Smigtowce (w 1961 r. dostarczono kolejny)
stuzyly do szkolenia i treningu personelu oraz lotéw tgcznikowych.
Nadzieja na ich wykorzystanie do zadan ratowniczych nie spetnita sie
gtébwnie z uwagi na niewielki udzwig i zasieg oraz koniecznos¢
demontowania drzwi (otwieranych jak w samochodzie) przed akcjq.

Pierwszy SM-1

w Lotnictwie MW
wykorzystany zostat
m.in. do filmowania
parady okretéw

z okazji Swieta
Morza. zZdj. WAF
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Tymczasem w WSK Swidnik zespét inz. Jerzego Tyrchy opracowat
daleka modyfikacje SM-1 z powiekszong pieciomiejscowg czescig
kabinowg i drzwiami odsuwanymi w locie. Nowe $migtowce SM-2
weszty do produkcji w 1961 r. Pie¢ egzemplarzy trafito do Gdyni na
przetomie lat 1962/1963, docelowo bedac przeznaczonymi dla nowej
jednostki.

2/ Ratownictwo morskie

Zanim nadeszta epoka $miglowcow, do zadan poszukiwawczo-
ratowniczych wykorzystywano samoloty. Mogty one odszukac i ustali¢
pozycje rozbitkdw, a nawet zrzuci¢ im tratwe oraz zaopatrzenie,
jednak podnies¢ ich z wody mogta jedynie jednostka ptywajaca.
Smigtowiec, ktdry modgt zawisnaé nieruchomo, byt przynajmniej
w teorii znakomitym narzedziem do ratowania ludzkiego zycia na
morzu. SM-2 z odsuwanymi drzwiami, wyposazony w lekki dzwig
elektryczny konstrukcji inz. Jerzego Olejnika wydawat sie spetniaé te
oczekiwania. W praktyce nie byto to takie proste - dzwig mogt unies¢
jedynie 120 kg, a wiec jedng osobe. Trzeba bylo wiec korzystac
z kombinacji drabinki sznurowej (z ktdérej korzystat ratownik) oraz
wciggarki, za pomoca ktorej podnoszono poszkodowanego.
Alternatywnie mozna byto wylowi¢ rozbitka wielkg siecig z ptywakami,
jednak w praktyce nie korzystano z tej metody.

Z lewej: Dzwig elektryczny na SM-2D (egzemplarz zachowany w Helicopter Museum,
Weston-super-Mare, WIk. Brytania), Zdj. Karol Budniak; po prawej: SM-2D z 28 ER

sfotografowany podczas rzeczywistego ratowania kierowcy zatopionego transportera
w trakcie ¢wiczebnego desantu, lipiec 1966 r. i WAF

SM-2 weszly na wyposazenie nowej 28 Eskadry Ratowniczej, ktorg
przed koncem 1962 r. sformowano na lotnisku w Darfowie.

Pierwsze dyzury ratownicze rozpoczeto jesienig 1963 r. Formalnie
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miaty one nie$¢ pomoc lotnikom i marynarzom wojskowym, jednak
stosunkowo szybko rozpoczeto w ramach nieformalnej wspotpracy
z Polskim Ratownictwem Okretowym loty na pomoc osobom cywilnym,
zwtaszcza rybakom. Akcje nad morzem wykonywano jedynie w dzien,
nad lgdem - catodobowo. Niezbyt imponujgce mozliwosci Smigtowcéw
nadrabiano wyszkoleniem zatdg.

W 1966 r. w Swidniku rozpoczeto licencyjng produkcje nowoczesnych
jak na owe czasy dwusilnikowych $miglowcow Mi-2 o napedzie
turbowatowym. Majac wymiary zewnetrzne niemal identyczne jak Mi-
1/SM-1/SM-2 mogty zabra¢ ponad dwuipdtkrotnie wiecej tadunku lub
do o$Smiu o0sob oprécz pilota. Pierwsze Mi-2 jeszcze w standardowej
wersji wielozadaniowej Lotnictwo MW otrzymato wiosng 1968r. Oprocz
typowych zadan transportowo-tgcznikowych wykorzystywano je do
szkolenia personelu na przygotowywane juz w WSK Swidnik
specjalistyczne wersje ratownicze. Dwa prototypy oznaczone
poczatkowo Mi-2R wprowadzono do prébnej eksploatacji latem 1969
r., a rok pozniej uzyto ich w pierwszych akcjach ratowniczych.
Pozytywna ocena pozwolita na uruchomienie produkcji seryjnej.
Pomiedzy grudniem 1971 r. a lipcem 1973 r. do 18 i 28 Eskadry
dostarczono tgacznie 16 seryjnych Mi-2RM. Wsrdod zalet trzeba
wymieni¢ dwusilnikowy naped, radiopdétkompas namierzajacy nadajniki
alarmowe, bogatsze wyposazenie ratownicze i medyczne, a przede
wszystkim mocne (udzwig 250-270 kg) wciggarki o napedzie
pneumatycznym produkcji francuskiej pozwalajgce na jednoczesne
podniesienie poszkodowanego i ratownika. Mi-2RM staty sie
podstawowymi $migtowcami systemu ratownictwa morskiego na ponad
dekade, pozwalajac na wycofanie zastuzonych i wystuzonych SM-éw.
Mimo to loty nad petne morze niosty ze sobg wysoki poziom ryzyka,
nadal tez nie dalo sie prowadzi¢ na Mi-2RM nocnych akcji
poszukiwawczo-ratowniczych nad morzem.

Z lewej: Mi-2RM w charakterystycznym malowaniu wprowadzonym w pofowie lat 70.
Po prawej francuska wciggarka o napedzie pneumatycznym o udzwigu 250/270 kg,
pozwalajacym na podniesienie dwdch osoéb. Zdj. Mitosz Rusiecki
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Skok jakosciowy stanowito wprowadzenie do stuzby wiosng 1984r.
czterech poteznych, ,petnomorskich” smigtowcow produkcji radzieckiej
Mi-14PS. Wyposazone w radar i system nawigacyjny, potezny dzwig
mogacy podnies¢ do trzech oséb jednoczesnie, kosz ratowniczy
i tratwy, mogty prowadzi¢ dziatania ratownicze w znacznej odlegtosci
od brzegu, takze nocga. Istotng zaletg byta zdolno$¢ do bezpiecznego
wodowania i ponownego startu z powierzchni wody. Zabieraty do 15
poszkodowanych na siedzaco lub 10 na noszach. Niestety dwa z nich
zostaty skasowane w wyniku wypadkéw jeszcze w latach 80., dlatego
w 1990 r. zakupiono w ZSRR jeszcze jeden uzywany egzemplarz Mi-
14PL. Nieco wczesniej Polska ratyfikowata miedzynarodowa konwencje
o ratownictwie na morzu (tzw. Konwencje SAR), w konsekwencji czego
w grudniu 1988 r., podpisano formalng umowe pomiedzy Marynarka
Wojenng i Polskim Ratownictwem Okretowym o wspotpracy lotnictwa
MW i jednostek PRO w dziataniach ratowniczych na morzu.

Wsrod zalet ciezkich
$migtowcow Mi-14PS
nalezy wymienic
zdolno$¢ wodowania
nie tylko w
sytuacjach
awaryjnych, lecz
takze w razie
potrzeby szybkiego
podjecia na poktad
licznej grupy osob.
Zdj. Mitosz Rusiecki

Mi-14PS mimo
niewielkiej liczby
byty trzonem sit
poszukiwawczo
ratowniczych na
Srodkowym i
zachodnim Wybrzezu
az do ich wycofania
w latach 2008-2010.
Zdj. Mitosz Rusiecki
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Tymczasem w drugiej potowie lat 80. ruszyta w Swidniku produkcja
seryjna nowego Sredniego $migtowca polskiej konstrukcji W-3W
~Sokot”. Lotnictwo MW stato sie pierwszym wojskowym uzytkownikiem
nowej konstrukcji, gdy latem 1989 r. przyjeto na wyposazenie dwa
egzemplarze wersji transportowo-pasazerskiej. Smigtowce zdobyly
uznanie morskich lotnikéw i w latach 1990-1991 PZL Swidnik w $cistej
wspétpracy z przysztym uzytkownikiem przygotowat prototyp
ratowniczej wersji oznaczonej W-3RM ,Anakonda”. Jego probna
eksploatacja w 18 Eskadrze zakonczyta sie zleceniem produkcji
seryjnej.

Prototyp W-3RM
~Anakonda” zostat
zademonstrowany
publicznie podczas
obchodow Swieta
Morza w czerwcu
1991 r. Tym razem
mozliwosé
wodowania byta tylko
procedurg awaryjna.
Dos$wiadczalna
eksploatacja w 18
Eskadrze utorowata
droge egzemplarzom
seryjnym. Zdj. Mitosz
Rusiecki

Pierwsze dwie seryjne ,Anakondy” zostaty dostarczone w lipcu 1992r.
tacznie zaméwiono (w kilku transzach) siedem $migtowcédw, plus
jeden  zakupiony przez przedsiebiorstwo LOTOS  Petrobaltic
i eksploatowany przez Lotnictwo MW. Dostawy zakonczyly sie
w styczniu 2002 r., trzy ostatnie $migtowce wyprodukowano
w nowszym standardzie W-3WARM, opartym na ptatowcu wersji W-3A.
Smiglowce te znacznie wzmocnity mozliwosci dziatania polskiego
systemu ratownictwa morskiego na wodach Battyku, mogac petnic¢
dyzury takze w nocy. Pierwszg akcjg ratowniczg gdynskiej Anakondy
byt udziat - obok dwdch Mi-14PS - w poszukiwaniach rozbitkéw po
tragedii promu ,Jan Heweliusz” 14 stycznia 1993 r. W-3RM stopniowo
zastgpity na dyzurach Mi-2RM, z ktérych ostatni wycofano w 2003 r.

Dopiero ostatni
egzemplarz w
wersji W-3WARM,
dostarczony w
styczniu 2002r.,
miat nowy wariant
wyposazenia
poszukiwawczego
- gtowice
optoelektroniczng
i sprzezony z nig
reflektor.

Zdj. Mitosz
Rusiecki
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Przez pierwszg dekade eksploatowane W-3RM nie byty wyposazone w reflektory szperacze
i gtowice obserwacyjne. Mimo to znaczgaco podniosty mozliwosci polskich stuzb SAR.
Zdj. Mitosz Rusiecki

Godng przypomnienia kartg jest udziat zatég Smigtowcédw ratowniczych
Mi-14PS i W-3RM w dwutygodniowej akcji pomocy ofiarom ,Powodzi
Tysigclecia” na Dolnym Slqsku w lipcu 1997 r. Niestety, w tym samym
roku 12 marca W-3RM nr 0512, lecac w bardzo trudnych warunkach
atmosferycznych, zderzyt sie z powierzchnig morza. Zgineta cata
czteroosobowa zatoga spieszaca na drugq juz w ciggu doby akcje.

Kryzys przyszedt na poczatku drugiej dekady XXI wieku. Do 2010r.
wycofano z powodu zuzycia wszystkie trzy Mi-14PS. Wprawdzie
spodziewano sie zakupu ich nastepcow, jednak nie wczesniej niz
w 2017r. Chcac podtrzymac¢ zdolnosci do prowadzenia akcji
poszukiwawczo-ratowniczych w latach 2008-2011 przebudowano
w todzkich zaktadach WZL Nr 1 dwa Mi-14Pt, dostosowujgc je do
zadan ratowniczych. Byto to spore wyzwanie inzynieryjne, wymagato
bowiem ingerencji w struktury sitowe kadtuba celem powiekszenia
drzwi tadunkowych. Obydwa przebudowane $miglowce, oznaczone
Mi-14PL/R i potocznie nazywane ,Paterami”, stuzyty przez kolejnych
kilka lat. Niestety zmiany polityczne skutkowaty anulowaniem
kontraktu na S$rednie $migtowce dla sit zbrojnych (zwyciezcgq byt
woéwczas Airbus EC225 ,Caracal”) i odsunety wprowadzenie do
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eksploatacji nowych Smigtowcow na nieokreslong przyszto$¢. Doraznie
przeprowadzono prace przedtuzajace resurs pierwszemu Mi-14PL/R,
ktéry powrdcit do Dartowa w listopadzie 2018r., prace przy drugim
$migtowcu trwaja.

Dwa Mi-14PL/R sg obecnie jedynymi petnomorskimi $migtowcami poszukiwawczo-
ratowniczymi Lotnictwa MW. Z lewej: $Smigtowiec w malowaniu z pierwszego okresu po
przebudowie, zdj. Mitosz Rusiecki. Z prawej — $migtowiec nr 1012 po przediuzeniu resursu
eksploatacyjnego powrdcit do stuzby jesienig 2018 r.

Zdj. Andrzej Wrona

W tej sytuacji zdecydowano sie na kompleksowg standaryzujgcq
modernizacje wszystkich szesciu nadal eksploatowanych ,Anakond”
oraz przebudowe na wersje ratownicza obydwu wielozadaniowych
W-3T. Modernizacje przeprowadzono w zaktadach WSK PZL Swidnik
w dwéch etapach, z ktérych pierwszy rozpoczety zostat w 2014r.
Program objat unifikacje napedu i systemu sterowania FADEC,
standaryzacje i modernizacje wyposazenia poszukiwawczo-
ratowniczego oraz remont gtéwny ptatowcdédw. Jedyng rdznicq byt brak
zespotu ptywakow awaryjnych w $migtowcach nr 0209 i 0304,
przebudowanych z egzemplarzy wielozadaniowych. Opdznienie
programu i prace przy Mi-14PL-R spowodowaty, ze od jesieni 2015 do
lipca 2017r. catodobowe dyzury ratownicze petniono tylko w Dartowie.
Pierwsza zmodernizowana ,Anakonda” wylgdowata na lotnisku
w Gdyni-Babich Dotach w Ilutym 2017 r., ostatnia powrdcita ze
Swidnika 24 kwietnia 2020 r. Zmodernizowane W-3WARM sq
rozdzielone pomiedzy bazy w Gdyni i w Dartowie. Od stycznia 1993 r.
do potowy lipca 2020 r. wigcznie zatogi morskich ,Anakond”
przeprowadzity tacznie 431 akcji poszukiwawczo-ratowniczych,
natomiast w okresie 25 lat istnienia Brygady Lotnictwa MW na
wszystkich typach smigtowcdéw przeprowadzono 676 takich akcji.
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Istotgq modernizacji ,Anakond” do standardu W-3WARM byta standaryzacja napedu (wersja
silnikdw PZL 10W ze sterowaniem FADEC) oraz wyposazenia poszukiwawczo-ratowniczego.
Z lewej jeden z dwdch egzemplarzy przebudowanych z wersji W-3T (bez ptywakdow).

Z prawej - smigtowiec w petni wyposazony.

Zdj. Mitosz Rusiecki

Obecnie zaréwno cywilne, jak i wojskowe lotnicze stuzby ratownicze
wspotpracuja obecnie w  jednym  ogdlnokrajowym  systemie,
koordynowanym przez Cywilno-Wojskowy Osrodek Koordynacji
Poszukiwania i Ratownictwa Lotniczego (Aeronautical Rescue
Coordination Centre-ARCC) przy Polskiej Agencji Zeglugi Powietrznej
w Warszawie.

3/ Zwalczanie okretow podwodnych

To, ze wiroptaty bedq dobrymi nosicielami uzbrojenia przeciwko
okretom podwodnym, wiedziano juz podczas II wojny Swiatowej.
Alianci i Niemcy eksperymentowali z wykorzystaniem w tym celu
pierwszych $migtowcow. Po wojnie wyspecjalizowane $Smigtowce ZOP
powstawaty w ZSRR w obydwu wiodgacych wiroptatowych biurach
konstrukcyjnych: N. I. Kamowa (dostosowane do dziatan z poktadéw
okretéw) i M. L. Mila (bazowania lagdowego).

Polska Marynarka Wojenna zainteresowata sie zakupem tej klasy
$migtowcéw w ramach programu rozwoju na przetomie lat 50. i 60.
ubiegtego wieku. Byta to wyspecjalizowana wersja eksploatowanego
juz w sitach zbrojnych s$redniego $migtowca transportowego Mi-4A.
Wersja ta oznaczona Mi-4ME byta wyposazona w systemy wykrywania
okretéw - radar, magnetometr oraz boje hydroakustyczne. Mogta tez
przenosi¢ uzbrojenie w postaci bomb gtebinowych mocowanych na
wyrzutnikach w fadowni i wyrzucanych przez otwierany luk w dnie
kadtuba. Pierwsze z czterech zakupionych Mi-4ME dotarty do Dartowa
8 pazdziernika 1965 roku. Wykorzystywano je zaréwno do
¢wiczebnych zadan ZOP, ale takze jako $miglowce rozpoznania
elektronicznego, w tym takze na potrzeby wojsk lotniczych. Mimo wad
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- stabych parametrow systeméw wykrywania czy braku ptywakéw
awaryjnych - byty na ponad poéttorej dekady jedynymi Smigtowcami tej
klasy w lotnictwie polskim.

: — l PRSP B e

Mi-4ME byty pierwszymi wyspecjalizowanymi smigtowcami ZOP w Polsce. Cztery
egzemplarze pozostawaty w stuzbie w latach 1965-1981.
Zdj. WAF

O zakupie ich nastepcow zaczeto mysle¢ juz w latach 70., jednak
udato sie to zrealizowa¢ dopiero na poczatku kolejnej dekady. 15 lipca
1981r. w Dartowie oficjalnie odebrano szes¢ pierwszych ciezkich
smigtowcow ZOP Mi-14PL. Byly to znacznie nowoczesniejsze maszyny,
napedzane dwoma silnikami turbowatowymi, z bogatym wyposazeniem
elektronicznym: stacjg radiolokacyjng, holowanym detektorem
anomalii magnetycznych i sonarem zanurzalnym. Uzbrojenie stanowity
bomby gtebinowe. Kolejnych sze$¢ Smigtowcow tego typu zakupiono
w 1983 r. i dostarczono w pazdzierniku. Niestety nieco wczesniegj,
w czerwcu, utracono pierwszy Mi-14Pt, a w katastrofie zgineto 3 z 5
cztonkdow zatogi.

W 1999 r. rozpoczeto modernizacje systemoéw zadaniowych
Smigtowcow przy wspodipracy ITWL i Politechniki Gdanskiej,
przechodzac z analogowej na cyfrowg obrédbke danych z systemoéw
wykrywania oraz zabudowujac komputer wspotpracujacy
z automatycznym systemem dowodzenia teba. Radiostacje
wymieniono na zachodnie, zainstalowano satelitarny system
nawigacyjny GPS. Rozszerzono tez uzbrojenie o torpedy MU-90
Impact. Ostatecznie do standardu Mi-14PtM-K udato sie przebudowad
cztery $migtowce, cztery kolejne zmodernizowano w ograniczonym
zakresie. Skonfigurowane do specyficznych battyckich warunkow
Smigtowce niejednokrotnie zadziwiaty partnerskie zatogi z panstw
NATO swoimi mozliwos$ciami wykrywania okretdw podwodnych podczas
wspdllnych c¢wiczen. Obecnie kilka $migtowcdw przechodzi proces
przedtuzania resursu.
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Wprowadzone do eksploatacji w 1981 r. Mi-14Pt po modernizacji na poczatku nowego wieku
nadal pozostajg podstawowymi $migtowcami bojowymi lotnictwa morskiego.
Zdj. z lewej Marian Kluczynski, z prawej: Mitosz Rusiecki

Zadania ZOP we wspotpracy z okretami mogg tez wykonywacd
smigtowce bazowania poktadowego Kaman SH-2G ,Super Seasprite”,
o czym szerzej w dalszej czesci tego opracowania.

Zadne z polskich $migtowcéw morskich nie sa dostosowane do
przenoszenia uzbrojenia przeciwko okretom nawodnym (pociskéw
kierowanych powietrze-woda), jednak Mi-14Pt i SH-2G mogq
wspotpracowac w tym zakresie z okretami lub bateriami brzegowymi,
naprowadzajgc pociski wystrzeliwane z jednostek nawodnych poza
zasieg wykrywania radaréw okretowych.

4/ Inne rodzaje zadan

W ciggu minionego szescdziesieciolecia Smigtowce w Lotnictwie
Marynarki Wojennej wykonywaty catg game zadan, zaréwno
o charakterze pierwszo liniowym, jak i pomocniczych. Czes¢ tych
funkcji byta wykorzystywana tylko w jakim$ okresie czasu, inne
stosuje sie takze wspotczesnie.

Szkolenie i trening:

Do jednostek trafiajg piloci po szkole, ktérych umiejetnosci w zasadzie
ograniczajq sie do pilotowania $migtowca, w ograniczonym zakresie
w nocy lub w trudnych warunkach atmosferycznych, w lotach parg
i szykiem itp. Do osiggniecia specjalistycznych umiejetnosci
prowadzenia powietrznej akcji ratowniczej, wykrywania i atakowania
okretéw podwodnych, wysadzenia grupy abordazowej na pokifad
podejrzanego statku czy ladowania na poktadzie okretu lub na
platformie wydobywczej droga jest jeszcze daleka, a wykorzystywane
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do tych zadan $migtowce znacznie rdéznig sie od lekkich maszyn
tukasiewicz

ettt z uczelni lotniczych. Te wiedze zdobywa sie juz w jednostce. Dlatego

Lotnictwa

kazda jednostka jest zarazem niewielkim centrum wyspecjalizowanego
szkolenia personelu: pilotdw, nawigatoréow, ratownikéw, personelu
medycznego, technikéw poktadowych. Jedni zdobywaja nowe
umiejetnosci, inni szlifujg nabyta juz i utrwalong wiedze, wzbogacajq
doswiadczenie. Lotnictwo morskie nie dysponuje $migtowcami
przeznaczonymi wytgcznie do szkolenia. Cze$¢ zadan trzeba wykonac
na maszynach ,bojowych”. W innych przypadkach, aby oszczedzi¢
cenne godziny ,nalotu” $migtowcédw ratowniczych czy uderzeniowych,
korzysta sie z wcigz niezastgpionych Mi-2. Te ostatnie stuzg tez do
nauki i treningu latania z wykorzystaniem optycznych wzmacniaczy
obrazu (gogli noktowizyjnych, NVG).

Mi-2D o nazwie
wiasnej , Pterodaktyl”
jest jednym

z czterech Mi-2
uzywanych

w Lotnictwie MW
do zadan
transportowych

i szkolno-
treningowych.

Zdj. Mitosz Rusiecki

Transport 0séb i tadunkéw

To najprostsze i podstawowe zadanie zatég sSmigtowcow, jednak jego
znaczenia nie da sie zakwestionowaé. Przew6z ludzi, waznych
dokumentow, czesci zamiennych i dziesigtek innych tadunkéw drogg
powietrzng jest sposobem najszybszym, bezpiecznym i zazwyczaj
najbardziej ekonomicznym. Jego szczegdlnym rodzajem jest przewoz
zaopatrzenia, specjalistycznego personelu czy ewakuacja ludzi podczas
klesk zywiotowych, kiedy $migtowce okazujg sie niezastgpione.
W terminologii wojskowej wyodrebnia sie jeszcze zadania tgcznikowe
jako pilny przewoéz informacji w postaci dokumentéw, map,
meldunkdéw, rozkazdéw itp. Ten rodzaj zadan pozornie wyparty przez
systemy tgcznosci elektronicznej moze okazac sie ponownie niezbedny
w  warunkach intensywnego przeciwdziatania elektronicznego
przeciwnika. Do tych zadan wykorzystuje sie $migtowce
wielozadaniowe. W Lotnictwie MW byty lub sg to: SM-1/SM-1Wb (1960
- ok. 1972), SM-2 (1962 - ok. 1977), pojedynczy Mi-4A (druga
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potowa lat 60. i pierwsza lat 70.), Mi-2 (od 1968r.
PURESIEWIEs do wspodtczesnosci), W-3T ,Sokét” (1989 - 2014), Mi-17/Mi-8MTW-1
(2001 - 2016).

Lotnictwo Marynarki Wojennej byto pierwszym wojskowym uzytkownikiem $migtowcow
.Sokot”. Jeden z dwdch W-3T zostat pod koniec lat 90. wyposazony w komfortowg kabine
pasazerska do przewozu waznych oséb. Po 2014r. obydwa zostaty przebudowane do
standardu ratowniczego.

Zdj. Mitosz Rusiecki

W latach 2001 -
2016 Lotnictwo MW
eksploatowato dwa
ciezkie $migtowce
transportowe Mi-17 /
Mi-8MTW-1
wykorzystywane
m.in. do obstugi
platform
wiertniczych.

Zdj. Mitosz Rusiecki

Specyficznym rodzajem transportu sg operacje dzwigowo-montazowe,
gdy $migtowce przenoszg tadunki o nietypowych gabarytach lub masie
na podwieszeniu zewnetrznym. Zatogi LMW wykonywaty takie zadania
na rzecz podmiotéw cywilnych w latach 1971 - 2000, pdzniej zabronity
tego przepisy. Takze podczas ¢wiczen wojskowych przenoszone sg
duze tadunki - np. tratwy ratownicze czy imitatory celow
wykorzystywane podczas ¢wiczen morskich.
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Dwa przyktady wykorzystania $migtowcow LMW w roli latajacych dzwigow. Z lewej: Mi-14PS
ustawia krzyz na wiezy kosciota parafii pw. Podwyzszenia Krzyza Swietego w Rumi, sierpien
1991r. Zdj. kronika parafialna

Po prawej: W-3RM ustawia klimatyzatory na budynku centrum handlowego w Gdansku,
sierpien 1998 r. Zdj. Mitosz Rusiecki

Dowodzenie

Poczynajac od 1979r. w Lotnictwie MW byt eksploatowany pojedynczy
Mi-2D - latajgce stanowisko dowodzenia (PED-III). Modgt zabieraé
dwéch oficerow dowodzenia oraz operatora urzadzen tgcznosci
i kodowania. Byt wyposazony w radiostacje UKF do tacznosci
z jednostkami na ladzie lub na morzu, urzadzenie do szyfrowania
korespondencji radiowej, radiotelefon UKF i magnetofon do
rejestrowania korespondencji radiowej.

W pierwszej potowie lat 90. przestarzate urzadzenia tgcznosci
zdemontowano, przebudowujac $migtowiec nr 5245 na standardowaq
wersje wielozadaniowg. Obecnie jest on nie tylko najstarszym, ale
i najdtuzej pozostajacym w stuzbie Smigtowcem Lotnictwa MW, co kilka
lat temu uhonorowano indywidualnym godtem i nazwg , Wilk Morski”.

Jedyny Mi-2D eksploatowany jako latajace stanowisko dowodzenia PED III (po lewej)
pozostaje w stuzbie do dzi$ w wersji wielozadaniowej jako najstarszy $migtowiec Lotnictwa MW.
Zdj. Mitosz Rusiecki 80
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Obstuga i ochrona morskich platform wydobywczych

Na przetomie lat 70. i 80. XX wieku miedzynarodowe wodwczas
przedsiebiorstwo Petrobaltic (obecnie spétka LOTOS Petrobaltic)
zainstalowato na battyckim szelfie pierwsza platforme do eksploatacji
podmorskich zt6z ropy i gazu. Najszybszym sposobem transportu
pracownikdw i niewielkich tadunkéw pomiedzy brzegiem a platformag
byty Smigtowce. Zadania tego wykonywat gdanski oddziat
przedsiebiorstwa PUL Aeropol przy pomocy $migtowcéw Mi-8T.
Niestety w 1986 r. doszto do wypadku, a rok pdzniej do katastrofy
(zginety cztery osoby) i operacje lotnicze zawieszono. Firma zwrdcita
sie o pomoc do wojska. Pierwsze doswiadczalne lgdowania na
platformie przeprowadzono w maju 1988 r. uzywajac S$migtowcow
Mi-2RM i Mi-14PS. Regularng obstuge platform rozpoczeto wraz
z wprowadzeniem do eksploatacji $migtowcéw W-3RM.

Z lewej: pierwsze ¢wiczenia w ladowaniach na platformie Petrobalticu przeprowadzono

w maju 1988 r. Zdj. Marian Kluczynski.

Z prawej: Stata obstuga platform w zakresie transportu ludzi i fadunkéw, ochrony platform i
ratownictwa prowadzono do ok. 2014 r. przy pomocy $migtowcow W-3RM i Mi-17. Zdj.
Waldemar Orlinski

Marynarka odpowiadata tez za ochrone platform - tak przed
operacjami wojskowymi innych panstw, jak i przed aktami terroryzmu
oraz za ewakuacje oséb chorych i poszkodowanych w wypadkach.
Petrobaltic zakupit dwa $migtowce: W-3RM w 1996 r. i Mi-8MTW-1
(Mi-17) w 2001 r., ktére na podstawie umowy z MON byty
eksploatowane przez LMW. W latach 2014 - 2015 umowa wygasta,
smigtowce zwrdcono wiascicielowi, a obstuge platform przejety
zagraniczne firmy cywilne. Nadal wykonywane sg loty ratownicze na
platformy.
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Ochrona morskiej strefy ekonomicznej

Lotnictwo Marynarki Wojennej jest jednym z tych rodzajow sit
zbrojnych, ktérych dziatania w kazdej chwili mogg przemieni¢ sie
z ¢wiczebnych w prawdziwe. Cigzy na nim, tak jak na catej Marynarce,
obowigzek obrony morskiej granicy Rzeczypospolitej. Wsréd zagrozen
trzeba wymienié nie tylko typowg agresje zbrojng, lecz takze przemyt,
zorganizowang przestepczos$¢, nielegalng imigracje, naruszanie stref
wytacznosci gospodarczej, zanieczyszczanie srodowiska.
Charakterystyczna jest tutaj nagtos¢ wystgpienia, niezaleznie od pory
roku czy aktualnej sytuacji miedzynarodowej, na co musi by¢
przygotowana czesc¢ sit zbrojnych. Stosuje sie rézne formy dziatania:
patrolowanie i wykrywanie przypadkéw zagrozen, ich monitorowanie
i dokumentowanie, wreszcie przeciwdziatanie w réznej formie: od
prostej demonstracji obecnosci, poprzez ostrzegawcze uzycie
uzbrojenia, az po reakcje zbrojng w tym we wspdidziataniu
z jednostkami sit specjalnych.

Sq tez zadania daleko od kraju - misje humanitarne, stabilizacyjne,
rozjemcze, kontrolne. Przeciwnik nie musi tam nosi¢ munduréw
i odznak, moze kry¢ sie za plecami cywiléw, atakowacé podstepnie, nie
uznawaé¢ zasad. O tych zadaniach wiadomo najmniej, dokumenty
zostang odtajnione po latach, by¢ moze te czes¢ historii napisze
dopiero kolejne pokolenie.

Wspotczesne dziatania sit zbrojnych czesto wymagaja nietypowych $rodkéw. Z lewej proby

z transportowaniem todzi sztywnokadtubowej (RIB) dla jednostki specjalnej w $smigtowcu Mi-
17, po prawej: stanowisko karabinu maszynowego PK kal. 7,62 mm na $migtowcu Kaman
SH-2G.

Zdi. Mitosz Rusiecki

Dziatania chemiczne

Niemal od poczatku eksploatacji sSmigtowcéw ich zatogi szkolity sie
w wykrywaniu skazen chemicznych i promieniotwdrczych powietrza,
ziemi i wody. Poczatkowo wykorzystywano w tym celu zestawy
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Lotnicy morscy wniesli tez istotny wkiad w opracowanie aparatury
WDZ-80 do stawiania zaston dymnych. Na poczatku lat 80.
przebudowano do jej przenoszenia dwa eks-ratownicze Mi-2RM.
W Marynarce Wojennej stawianie zaston dymnych wykorzystywano do
maskowania portéow i innych obiektéw statych, okretéw na postoju
i w marszu oraz dziatan desantowych. W 1989 r. zrezygnowano z tego
rodzaju dziatan i oba $migtowce przebudowano ponownie do wersji
ratowniczej.

Z lewej: $migtowce Mi-2Ch ,Hekla” Lotnictwa MW stawiajg zastone dymng podczas ¢wiczen
w porcie w Helu, I pot. lat 80. Zdj. Marian Kluczynski

Z prawej - rentgenometr poktadowy do wykrywania skazen promieniotwérczych
zamontowany po prawej stronie tablicy przyrzadéw w ratowniczym Mi-2RM z Dartowa.

Zdj. Mitosz Rusiecki

Zadania pomocnicze

Wsrdéd innych zadan wykonywanych przez s$migtowce Lotnictwa MW
w minionych 60 latach warto wymieni¢ transport oséb chorych lub
rannych, prowadzony nie tylko w ramach ¢wiczen, ale takze jako
forma pomocy dla osob cywilnych. Od dziatan ratowniczych ten rodzaj
zadan odrdzniat brak elementu poszukiwania poszkodowanych czy to
na morzu, czy na ladzie. Szczegdlnie w latach 60 i 70, gdy system
Smigtowcowego lotnictwa sanitarnego dopiero sie rozwijat, zatogi
wojskowe wielokrotnie ratowaty zycie osobom ciezko chorym lub
poszkodowanym w wypadkach. Z kolei u schytku zimy lotnicy we
wspotpracy z saperami brali udziat w rozbijaniu zatoréw lodowych na
rzekach. Dokonywano tego przy pomocy tadunkéw wybuchowych
precyzyjnie ustawianych ze $migtowca w zawisie.
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Z lewej: SM-2 z gondolami do transportu poszkodowanych (eksponat muzealny).
Zdj. Wactaw Hotys.

Z prawej: Zatoga SM-2 podczas ustawiania tadunkéw wybuchowych na lodzie.
zdj. WAF

5/ Lotnictwo pokiadowe

Pierwsze doswiadczalno-pokazowe lagdowania polskiego $migtowca na
poktadzie okretu miaty miejsce w listopadzie 1978 r. Mi-2RM
zademonstrowat mozliwosci uzytkowe poktadowego Iladowiska na
zbudowanym dla Libii okrecie desantowym. Nastepnie w latach 1990 /
1991 na poktadzie rufowym niszczyciela rakietowego ORP ,Warszawa”
ladowaty ,Sokoty” - transportowy W-3T, prototypowy uzbrojony W-3U
»~Salamandra”, a nieco pdézniej - W-3RM ,Anakonda”. Niestety ten
okret mimo swoich rozmiaréw nie dysponowat hangarem dla
$migtowca, wiec o bazowaniu na nim $migtowca nie byto mowy, ale
przewozy pomiedzy ladem a okretem w morzu oséb czy dokumentéw
stawaty sie jednym z rutynowych zadan.

Pierwsze proby z poktadowymi dziataniami ,Sokotow” z wykorzystaniem niszczyciela ORP
+~Warszawa”: po lewej W-3T, po prawej W-3RM.
Zdj. Marian Kluczynski

Z kolei w 1994 r. ,Anakondy” po raz pierwszy ladowaty na poktadach
okretow NATO - amerykanskiego krazownika rakietowego USS
»Gettysburg” i holenderskiego zaopatrzeniowca Hr.Ms. ,Zuiderkruis”.
Jednak czas pierwszych polskich regularnych poktadowych operacji
lotniczych zaczat sie w drugiej potowie 2002 r. Przekazanie Polsce
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przez USA dwodch fregat rakietowych typu Oliver Hazard Perry
spowodowato konieczno$¢ wyposazenia ich w $Smigtowce poktadowe.
Jedynym dostepnym typem mieszczacym sie na poktadach lotniczych
fregat byt Kaman SH-2G ,Super Seasprite”. Lotnictwo MW otrzymato
tacznie cztery smigtowce tego typu, z ktérych dwa pierwsze przybyty
do Polski wraz z fregatg ORP ,Gen. T. Kosciuszko” w pazdzierniku
2002 r., a dwa kolejne - niespetna rok pézniej. W sierpniu 2003 roku
oficjalnie weszty one do stuzby w sktadzie nowo sformowanego klucza
smigtowcow poktadowych w 28. Eskadrze Lotniczej MW.

Smigtowiec jest dla okretu wysunietym systemem rozpoznania
i nosicielem uzbrojenia. Jest w stanie rozpoznawac sytuacje daleko
poza zasiegiem okretowych radardw i czujnikow, przekazywac dane na
okret w czasie rzeczywistym, a w razie potrzeby takze wskazac cele
dla wystrzeliwanych z okretu pociskdw woda-woda. Moze wykrywac
okrety podwodne przy pomocy czujnikéw poktadowych - boi
hydroakustycznych czy detektora anomalii magnetycznych, a nawet
atakowa¢ je przy pomocy torped samonaprowadzajacych. Moze
przewiez¢ zespoét inspekcyjny na podejrzany statek lub odstraszy¢
amatoréw fatwego tupu. Przydaje sie nie tylko w walce. Jest
niezastgpiony w szybkim transporcie ludzi i fadunkéw, w tym
zaopatrzenia z brzegu Ilub innej jednostki ptywajacej (zadania
VERTREP), a w razie potrzeby moze przeprowadzi¢ akcje ratowniczg.

Dziatania $migtowca SH-2G z poktadu fregaty wymagajg wsparcia ze strony przeszkolonego
personelu poktadowego. Z lewej: wprowadzanie $migtowca do hangaru okretowego.

Zdj. Marian Kluczynski.

Z prawej - odkotwiczenie $migtowca od poktadu nastepuje chwile przed startem.

Zdj. Mitosz Rusiecki

Z lewej: start SH-2G z poktadu fregaty, widoczne niewielkie rozmiary ladowiska.

Z prawej: $migtowiec Scisle wspdtpracuje z macierzystym okretem, petnigc role wysunietego
obserwatora.

Zdj. Marian Kluczynski
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Z lewej: tankowanie w zawisie (technika HIFR) pozwala na przyspieszenie czasu odtworzenia
gotowosci $migtowca w trakcie akcji. Z prawej: w razie potrzeby SH-2G moze petni¢ zadania
ratownicze lub podjaé/wysadzi¢ cztowieka bez ladowania. Delikwent w jednym bucie to tylko
manekin treningowy.

Zdj. Mitosz Rusiecki

Z lewej: poszukiwanie celow moze odbywac sie za pomoca radaru (w ostonie pod
kadtubem), boi hydroakustycznych lub holowanej sondy magnetometru (w akcji na znacznie
dtuzszym kablu). Zdj. Mitosz Rusiecki.

Z prawej: od 2007 r. polskie SH-2G mogg przenosi¢ nowoczesne torpedy MU-90 ,Impact”.
Zdj. Grzegorz Waletko

To wszystko nawet dla najbardziej doswiadczonych lotnikéw morskich
byto catkowicie nowg dziedzing wiedzy i umiejetnosci. Ladowanie
0 kazdej porze doby na niewielkim, kotyszacym sie poktadzie rufowym
fregaty, procedury kotwiczenia i hangarowania $migtowca na petnym
morzu, tankowanie paliwa w zawisie nad okretem czy wspdtpraca
z systemami wykrywania celdw i naprowadzania uzbrojenia - to
wszystko stawia lotnikow poktadowych w najscislejszej czotdwce
lotniczego fachu.

Specyfika stuzby personelu latajagcego i technicznego $migtowcéw
poktadowych jest to, ze dzieli on los macierzystego okretu i jego
zatogi. Oznacza to niekiedy udziat w wielotygodniowych, a nawet
wielomiesiecznych rejsach, a wiec nie tylko roztagke z najblizszymi, ale
takze ograniczony komfort okretowego zycia, jednak zatogi sg na to
przygotowane. Od niemal dwéch dekad ,Super Seasprites” z biato-
czerwonymi szachownicami mozna zobaczy¢ nie tylko na Battyku.

86




W ramach ¢éwiczen i wspolnych misji sit NATO polskie fregaty i ich

tukasiewicz

ettt Smigtowce dziataty na Morzach érc')dziemnym i Czarnym, na Morzu

Lotnictwa

Pétnocnym i Atlantyku, nawet za kregiem polarnym. Niestety, te
zastuzone, ale nie najmtodsze juz Smigtowce dobiegajg kresu swojej
stuzby.

6/ Dzien dzisiejszy i przysztosc¢

W potowie 2020 r. stan smigtowcéw w Brygadzie Lotnictwa Marynarki
Wojennej przedstawia sie nastepujaco:

Typ Zastosowanie Rok wejscia Ilos¢
do stuzby

PZL Mi-2 wielozadaniowe/szkolne | 1968 4
W-3WARM ratownicze 19922 8
,~Anakonda”

Mil Mi-14PL ZOP 1981 8

Mil Mi-14PL/R ratownicze 20103 24
Kaman SH-2G poktadowe 2003 4

Pewng, cho¢ skromnag nadziejg dla Lotnictwa MW stat sie kolejny
przetarg $migtowcowy rozpoczety w 2018 r. Poczatkowo lotnictwo
morskie miato otrzymaé osiem $miglowcéw w  konfiguracji
pozwalajacej na wykorzystanie ich zarowno do zadan ZOP, jak i SAR.
Niestety jeszcze przed koncem roku liczbe smigtowcdédw ograniczono do
czterech, co spowodowato wycofanie sie z konkursu koncernu Airbus
Helicopters. Pozostata jedynie oferta WSK PZL Swidnik i Leonardo
Helicopters sprzedazy ciezkich $migtowcow AW101. Elementem
weryfikacji oferty byty przeprowadzone w lutym 2019 r. w Gdyni loty
pokazowe i zapoznawcze dla przysztego uzytkownika

2 poddane modernizacji w latach 2014-2020, dwa przebudowane z wielozadaniowych W-3T,
wprowadzonych do stuzby w 1989r.

3 Przebudowane z wersji Mi-14Pt, zastgpity Mi-14PS eksploatowane w facznej liczbie 5
egzemplarzy w latach 1983-2010.

4w tym jeden na przedtuzeniu resursu w WZL Nr 1.
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z wykorzystaniem $migtowca eksploatowanego przez sity zbrojne
Norwegii. AW101 to najciezszy i najwiekszy z obecnie oferowanych
Smigtowcdéw skonstruowanych specjalnie do dziatan w sSrodowisku
morskim. Sitg rzeczy oferuje najwiekszg objetos¢ kabiny tadunkowej,
a jego osiqgi pozwalaja na wykonywanie zadan na wiekszych
odlegtosciach lub przy dtuzszym czasie dziatania w pordwnaniu
z podobnymi konstrukcjami. Nie liczac odmian ,lgdowych” uzywany
jest do zadan ratowniczych, ZOP/ZON, tratowania min itp. przez sity
zbrojne Algierii, Danii, Japonii, Kanady, Norwegii, Portugalii, Wielkiej
Brytanii i Wioch. Umowe na =zakup czterech AW101 podpisano
uroczyécie w Swidniku 26 kwietnia 2019 r. Wyposazenie $migtowcéw
ma umozliwiaé nie tylko wykonywanie zadan ZOP oraz SAR, lecz takze
zadan z zakresu ratownictwa pola walki (C-SAR), czyli faktycznie -
wspétdziatania z sitami specjalnymi. Dostawa $migtowcédw ma nastgpic
do konca 2022 roku. Mimo wysokich kosztdw zaréwno zakupu, jak
i eksploatacji nowych maszyn wybdr wydaje sie by¢ optymalny.
Niestety niewielka ilo$¢ zakupionych smigtowcow budzi watpliwosci co
do zdolnosci do regularnego wykonywania zadan przy jednoczesnym
szkoleniu zatdg oraz niezbednych przegladach, a w przysziosci takze
remontach. Pewng nadzieje pozostawia przewidziana w kontrakcie
opcja zakupu kolejnych czterech AW101.

Z lewej: pokaz $migtowca AW101 Krélewskich Sit Powietrznych Norwegii w bazie w Gdyni
w lutym 2019 r. Zdj. kmdr ppor. Marcin Braszak.
Z prawej: wizja $migtowca AW101 w barwach polskich. Grafika: Leonardo Helicopters.

Kolejnym problemem, jakiemu bedzie musiato stawié¢ czota lotnictwo
morskie, jest zapowiedziane w maju 2018 r. przez Ministerstwo
Obrony Narodowej wycofanie $migtowcow SH-2G ,Super Seasprite”.
Mimo wykorzystania docelowej normy eksploatacji na poziomie 50%
wycofanie bedzie konieczne z uwagi na brak dalszego wsparcia ich
eksploatacji ze strony producenta - firmy Kaman Aerospace. Dlatego
na poczatku stycznia 2020 r. ruszyt program pozyskania
wielozadaniowego morskiego $migtowca poktadowego dla Marynarki

Wojennej o kryptonimie ,Kondor”. Dotyczy on od 4 do 8 Smigtowcow
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(ZOP) oraz radiolokacyjnego wskazywania celdow (RWC) dla systemow
morskich. Obecnie w toku jest faza dialogu technicznego, do ktérego
zgtosito sie dziewie¢ podmiotdéw: Airbus Helicopters SAS., Bell Textron
Inc., Elbit Systems Ltd., Enamor Sp. z 0.0., General Dynamics Mission
Systems - Canada Inc., Kaman Aerospace Corporation, Polska Grupa
Zbrojeniowa S.A., Polskie Zaktady Lotnicze Sp. z 0.0. oraz WSK PZL-
Swidnik S.A. Na tym etapie brak jest informacji o konkretnych typach
oferowanych $migtowcow.

Reasumujac - w omawianym okresie $Smigtowce ugruntowaty sobie
pozycje w Lotnictwie Marynarki Wojennej, ewoluujac od roli
pomocniczej do wyspecjalizowanych maszyn wykonujacych zadania
pierwszoliniowe, witacznie z bojowymi i wychodzac na pozycje
podstawowego rodzaju statkdw powietrznych w tym rodzaju sit
zbrojnych. Niestety, brak spdjnej, wieloletniej polityki sprzetowej na
poziomie wiadz panstwowych doprowadzit do sytuacji, gdy jedynie
nadzwyczajnym wysitkiem personelu technicznego i latajacego
mozliwe jest wykonywanie wiekszosci stawianych przed nimi zadan.

7/ Wykaz skrotow:

C-SAR - Combat SAR (poszukiwanie i ratownictwo w warunkach
bojowych, ratownictwo pola walki)

ER - Eskadra Ratownicza

HIFR - Hover In-Flight Refueling (tankowanie [$migtowca]

w zawisie)

LMW - Lotnictwo Marynarki Wojennej

MW - Marynarka Wojenna

PRO - Polskie Ratownictwo Okretowe

SAR - Search And Rescue (poszukiwanie i ratownictwo)

VERTREP - VERTical REPlenishment (dost. pionowe uzupetnianie -
transport tadunkow miedzy okretami lub miedzy brzegiem a okretem
za pomocg Smigtowcow)

WAF - Wojskowa Agencja Fotograficzna

WZL - Wojskowe Zaktady Lotnicze

WSK - Wytwodrnia Sprzetu Komunikacyjnego

ZOP - zwalczanie okretow podwodnych
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Ground test stands for testing rotors in
insulated conditions

Matgorzata Wojtas, tukasz Czajkowski, Kazimierz Szumanski /
tukasiewicz Research Network - Institute of Aviation

Abstract: The paper generally discusses Whirl Tower research stands.
Whirl Tower stands are used to test, among others, rotorcrafts main
rotors in hovering. The work presents an overview of similar solutions
of test stand presented in the available literature and websites.
Beyond these solutions the paper also contains test stand used so far
at the Institute of Aviation, these solutions were prepared for testing
one type of rotor (for example: only for gyroplane rotors).

The article provides information about new (Whirl Tower) test stand
fully designed and manufactured in Lukaiewicz Research Network
Institute of Aviation. One of the basic assumptions is that it will be
a universal test stand, giving the possibility to test different types of
rotors.

Moreover, the article discusses the types of tests and research that
can be carried out on this type of test stand, tests that are performed
to ensure the safety of the rotor design.

Keywords: main rotor, whirl tower, tests
1/ Introduction

In the last few years, the development of light and ultralight rotorcraft
has been observed. This applies to both helicopters and gyroplanes.
There are new solutions of ultra-light rotorcraft constructions that do
not require certification tests. Modern flying devices available to the
widest group of aviation enthusiasts (private customers and
businessmen), which weight and performance are within the UL 115
subcategory. Recipients are oriented to new solutions, improvements
that increase flight comfort, economy, distance and flight speed. In
addition to the design of completely new rotorcraft solutions, great
emphasis is placed on the development of new main rotors, with new
airfoils and new technology of manufacturing using composite
materials [5, 6, 7].

New regulations exempting certain aircraft from certification do not
exempt us from ensuring the safety of these designs. The primary
structural elements in rotorcraft, which is undoubtedly the main rotor,
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are subjected to numerous tests before being permitted to fly on an
aircraft.

The paper presents a short review of test stands solution for testing
isolated rotors - so-called Whirl Tower tests stands. Further the article
discusses research possibilities of that kind of test stands.
Concurrently discussing the new Whirl Tower research stand designed
and manufactured at the Lukasiewicz Research Network - Institute of
Aviation.

2/ Whirl Tower test stand overview

There are many test stand solutions around the world that enable the
testing of load-bearing rotors and propellers. Examples of Whirl tower
solutions are discussed below.

One of the solution - whirl tower test system, shown in figure 3, is
discussed in the literature [2, 3]. This solution for rotorcrafts were
designed and manufactured in Turkish Aerospace Industries. The main
properties of this test stand are: rotor blades are mounted at 6 m
high, the maximum motor power of the system is 560 kW with
maximum torque - 7780 N/m, rotor revolution speed is 744 RPM and
maximum dimeter of tested rotor is 8 m.

Fig. 1. The TAI whirl tower system [2]

Another solution is found in Korea Aerospace Research Institute [1].
KARI WTTF is a multipurpose whirl tower. It can be used for
development test and production test (dynamic balancing test). The
tower is equipped with universal hub systems, as shown on figure
below. The stand has been prepared for the requirements for
helicopters 8000kg MTOW class.
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Fig. 2. KARI Whirl Tower Test Facility (WTTF)

Similar solutions can be found, inter alia in Carleton University in
Canada. A Whirl Tower enables the centrifugal testing of a rotary-wing
apparatus, i.e. helicopter and wind turbine rotors or propellers, before
entering a wind tunnel or flight test campaign [8].

Fig. 3. The Whirl Tower Test Chamber and Test Stand [8]

It is driven by a 60 HP, 575 V 3-phase, 1,800 RPM motor, which is
controlled via a variable frequency drive/transformer. The whirl tower
is located in a test chamber with a diameter of 15 ft (4.57 m) as show
on figure above.

At the Institute of Aviation several test stands of this type have been
made. These positions were not as advanced as the above discussed
constructions. The stands were designed and manufactured for testing
specific construction solutions of main helicopter and gyroplane rotors
performance as well as determination loads of rotor system (blade,
hub) wunder normal operating conditions and under boundary
conditions.

Below, there are three different designs of test stands for testing
insulated rotors. In figure 4 is shown test stand dedicated to test IS -
2 helicopter three blade main rotor. The stand consists of

92



a symmetrical tower to which the gear and the original rotor hub of
tukasiewicz

et the helicopter were mounted. The drive was carried out by

Latnictwa

a combustion engine with a power about 200 HP.

Fig. 4. The whirl tower system for helicopter three-blade main rotor [5]

Next test stand design was performed for the project titled ‘New
Autorotation Rotor’, as a result of which new rotors, with new airfoil,
dedicated to gyroplanes were designed and tested. Test position
(shown in figure 5 left), was equipped with a rigid, two - bladed,
universal teetering rotor, adequately oversized to ensure safety during
tests The maximum power of the stand was 180 HP. The distance
between the blades and the ground was 3 m.

Measuring
rotor head

t

Measurement

Fig. 5. The whirl tower system for gyroplane main rotor tests (left) and stiffened
construction for testing helicopter rotors (right) [4, 5]
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Whirl tower for the needs of another project, concerning the
implementation of new composite (made in prepregs technologies)
rotors for light and ultralight helicopters was modernized. During the
preliminary tests it turned out that the resonance that occurs during
the test achieves dangerously high level. After performing the
resonance tests of the stand with additional loading mass and modal
analysis, appropriate supports were designed, shown in Fig. 5 (right)

[5].

Another position is presented below. It is a stand that allows
conducted tests of the coaxial rotor head. The stand was powered by
an 11 kW electric motor. The distance between the first rotor blades
and the ground was 1 m.

Fig. 6. Coaxial
rotor whirl
tower test stand

3/ L-ILOT Whirl tower stand

Growing interest in research on new helicopter and gyrocopter rotors.
Furthermore interest about the possibility, determining the various
structures vibration which are within range of helicopter rotors. All this
contributed to the development of a new whirl tower type test stand
that will meet the requirements of the market [5].

As part of an internal project of the Institute of Aviation, a unique
research stand was designed and manufactured. The test stand is
equipped with a 410 HP electric motor, the maximum torque is
approximately 5000 Nm, maximum rotor speed is approximately 1000
RPM. The tower is 4.5 m high - by 4 m diameter of main rotor the
ground effect is low, for bigger rotor is possible to change the
direction of the thrust vector.
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Fig. 7. The rotor test stand (left), three blade semi-grid rotor head (right) [5]

The stand is equipped with real time acquisition system - basic
measured values - torque, power consumed, rotational speed, thrust
and vibrations. Fast cameras system for blade tracking and balancing.
The stand system has the ability to control and change the collective
pitch. Universal test heads are the advantage of the stand. Three
different heads are available such as semi-rigid 3 or 2-blade heads
and teetering rotor. There is also ability to adapt original rotor head to
the test stand. Additionally the electric power of this tower enabled
the noise measurements at this stand.

ot =y “—
=" 7 .~ Fig. 8. Blade
: _y View during
testing (from on
hub camera)
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4/ Measurement and tests possibilities

To evaluate structural and aeromechanical performance of the main
rotor, tests simulating hover conditions are carried out. Since precious
information regarding dynamic balance, noise, aeroelastic stability,
vibration and performance as well as structural integrity of rotors at
hover condition can be assessed in Whirl Tower tests, these test
systems are considered vital in rotor design. [5]. Several
research/tests options, of the discussed test stand in chapter 3, are
listed and describe below.

The data acquisition system allows for the measurement of basic
parameters such as rotor torque, rotor rotational speed, thrust and
real-time measurement and observation of vibrations occurring on the
stand during the test in three axes. Additionally, it is possible to
measure the forces on the pusher in a non-rotating configuration. The
independent high-speed ViewWorks cameras system with a dedicated
measurement application enables dynamic tracking and balancing of
the rotor.

The test stand and system have been designed it that way so it can be
modified and adapted to more sophisticated tests without a lot of work
and costs. For example it possible to add additional sensors, such as:
acceleration sensors, distance or force sensors, whether to adjust or
change test heads or use additional masses detuning the rotor
system, etc. Thanks to a change in the stand and measurement
system, it is possible to carry out tests, among others:

e determination of rotor (blades and heads) loads showing under
normal and boundary conditions;

e aeroelastic phenomena such as: blade flutter or phenomenon of
"weaving", "interlacing" characteristic of teetering rotors,

e propagation of damage after damage caused during rotating the
rotor;

e tests simulating the "jumping start" of gyroplanes - using
a modified head with a system for "jump start".

Using additional equipment, it is possible to perform aerodynamic
a measurements such as:

e pulsation of the pressure of the rotor stream on the ground;
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e aerodynamic optimization (blade geometry, profile distribution),
and also

e rotor noise tests (as shown in figure 9).

ara ara
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Fig. 9. Noise of rotor blade tip: image with synchronized rotation of the rotor (left); image
with no-synchronized rotation of the rotor (right)

5/ Conclusion

Whirl towers type research stands are used by many companies
dealing in the design, manufacturing and testing of rotorcrafts. Such
test stands have in their possession companies from ‘General Aviation’
sector as well as small private companies and R&D Institutes. The
development of small rotorcraft in the new UL-115 category, the
development of new rotors equipped with new aerodynamic profiles,
produced with the wuse of the Ilatest technologies, requires
dissemination of research techniques that ensure the safe use of these
design. It provides both safety during tests and safety in their use.
Additionally, thanks to the new, more accurate data, it allows for the
development of new, better structures, more advanced design.
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Koncepcja i przygotowanie proby
Lo zmeczeniowej $migltowca Mi-24

tukasz Piagtkowski, Piotr Reymer, Wojciech Zielinski, Michat
Dziendzikowski, Artur Kurnyta, Rafat Wragbel, Tomasz Cichocki,
Andrzej Lesniczak, Marcin Kurdelski, Krzysztof Dragan / Instytut
Techniczny Wojsk Lotniczych

Streszczenie: W artykule opisano program przedtuzenia resursu
Smigtowcdéw Mi-24, ktérego elementem jest petnoskalowa proba
zmeczeniowa. Przedstawiono  dotychczasowe etapy realizacji
programu: zebranie danych masowo-geometrycznych, przygotowanie
stanowiska préby oraz wyniki badan w locie.

Stowa kluczowe: proba zmeczeniowa, Smigtowiec Mi-24
1/ Wprowadzenie

Smiglowce bojowe Mi-24 pojawily sie w lotnictwie Sit Zbrojnych RP
pod koniec lat siedemdziesigtych ubiegtego wieku. Szeroki wachlarz
mozliwosci $migtowcow, obejmujacy zaréwno desant do 8 Zotnierzy,
jak réwniez potezne wsparcie ogniowe przeciwko silnie opancerzonym
celom, zostat w praktyce przetestowany podczas misji PKW w Iraku
oraz Afganistanie. Majac na celu podtrzymanie zdolnosci
transportowo-uderzeniowych  $migtowcéw w  Wojsku  Polskim,
Ministerstwo Obrony Narodowej zatwierdzito i skierowato do realizacji
przygotowany przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych program
przedtuzenia okresu eksploatacji dla $Smigtowcow Mi-24.

W oparciu o wczesniejsze doswiadczenia [1, 2] w realizacji podobnych
programéw dla  samolotéw  bojowych  ITWL  zaproponowat
przeprowadzenie petnoskalowej proby zmeczeniowej struktury
$migtowca oraz zainstalowanie na smigtowcu przeznaczonym do badan
w locie Systemu Monitorowania Stanu Technicznego (SMST).

Petnoskalowa proba zmeczeniowa zostanie przeprowadzona
w laboratorium wytrzymatos$ciowym Wytworni Sprzetu
Komunikacyjnego PZL - Swidnik SA zgodnie z warunkami technicznymi
przygotowanymi przez ITWL. W trakcie proby beda odwzorowywane
obcigzenia odziatujgce na strukture w locie oraz podczas startow i
ladowan. PZL-Swidnik odpowiada za hydrauliczny uktad obcigzajacy
strukture oraz  monitorowanie reakcji. W ramach  testu
odwzorowywane beda cykle niskoczestotliwosciowe. Natomiast
drgania, ktore sq krytyczne dla wirnika nosnego oraz uktadu transmisji
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System Monitorowania Stanu Technicznego zostat zainstalowany na
smigtowcu Mi-24 przeznaczonym do badan w locie. System sktada sie
z: czujnikdw tensometrycznych, ktore rejestrujg odksztatcenia
struktury w réznych obszarach, czujnikéw przemieszczen do pomiaru
ruchu organéw sterowania oraz czujnikéw drgan do monitorowania
stanu technicznego uktadu transmisji $Smigtowca. Dane, ktére zostaty
uzyskane z SMST podczas lotédw badawczych, s podstawg do
przygotowania petnoskalowej préby zmeczeniowej.

W celu zapewnienia poréwnywalnych odksztatcern oraz monitorowania
przebiegu préby, na strukturze przeznaczonej do préby zmeczeniowej,
zostat zainstalowany identyczny uktad tensometrow. W artykule
przedstawiono cel préby i sposdéb jego realizacji oraz opis
przeprowadzonych prac.

2/ Cel proby zmeczeniowej

Celem petnoskalowej préby zmeczeniowej jest sprawdzenie
zachowania struktury $miglowca Mi-24 poza dotychczasowym
resursem godzinowym i potwierdzenie nowego resursu razem
z adekwatng liczbg ladowan. Po osiggnieciu nowego resursu,
uwzgledniajacego wspotczynnik bezpieczenstwa, jesli struktura
zachowa swojg integralno$¢, zostang wykonane sztuczne uszkodzenia
struktury i naprawy. Proba z wprowadzonymi uszkodzeniami bedzie
kontynuowana z podwyzszonym poziomem obcigzen do pojawienia sie
pekniecia krytycznego. Wspdtczynnik rozrzutu wynikéw proby
stanowigcy wspotczynnik bezpieczenstwa wynosi 3. Do petnoskalowej
proby zmeczeniowej zostata wytypowana struktura $migtowca
wycofanego z eksploatacji.

Obiektem badan jest ptatowiec $migtowca Mi-24 sktadajacy sie
z kadiuba ze skrzydtami, belka ogonowg i koncowg oraz goleni
podwozia gtdwnego i przedniego. Zdemontowane zostaty zespoty
napedowe oraz awionika. Struktura zostata podwieszona za
przektadnie gtdwng Smigtowca, do ktérej zostat zamocowany specjalny
adapter wraz z uktadem pomiarowym pozwalajacy na pomiar reakcji w
6 kierunkach (sity Fx, Fy i Fz oraz momenty Mx, My i Mz).
Monitorowanie obcigzen w miejscu piasty wirnika nosnego (WN) ma na
celu miedzy innymi niedopuszczenie do przecigzenia struktury podczas
préby.
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Wyniki proby maja pozwoli¢ na okreslenie zasad eksploatacji po
przekroczeniu dotychczasowego resursu. Zaktada sig, ze nie wystapiq
uszkodzenia struktury pierwszorzedowej, jednakze mogq pojawic sie
uszkodzenia struktury drugorzedowej, wodwczas miejsca tych
uszkodzen bedq objete sprawdzeniami podczas dalszej eksploataciji
Smigtowcow.

Na widmo obcigzen badanej konstrukcji w kazdym bloku beda sktada¢
sie sekwencje obcigzen zadawanych przez uktad sitownikéw
hydraulicznych odzwierciedlajgcych sity i momenty dziatajace na
konstrukcje w czasie wykonywania pojedynczych manewréw. Widmo
do proby zmeczeniowej bedzie bazowato na wynikach pomiardéw
czujnikdow w trakcie badan w locie oraz analizie danych z eksploatacji.
Do badan w locie zainstalowano 65 tensometrow, czujniki do pomiaru
przemieszczen organdéw sterowania, dodatkowe przecigzeniomierze
oraz czujniki odlegtosci do pomiaru predkosci przyziemienia (rysunek
1).

Analiza dotychczasowej eksploatacji ma na celu okreslenie licznosci
manewréw (razem z czasem ich trwania) wykonywanych w ramach
typowych lotdw. Zrodiem danych sa Programy Szkolenia Lotniczego,
ewidencja lotow oraz zapisy parametrow lotu z rejestratoréw
parametréw lotu S2-3a, w ktére wyposazone sg wszystkie smigtowce
tego typu.

Rys. 1.
Potozenie
tensometrow

i czujnikéw
systemu SMST
na $migtowcu

3/ Opracowanie danych masowo-geometrycznych smiglowca

Ze wzgledu na brak dokumentacji konstrukcyjnej, pierwszym etapem
przygotowania proby zmeczeniowej byto zebranie jak najwiekszej
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ilosci informacji o budowie i obcigzeniach $migtowca. W tym celu
wycofany z eksploatacji i przeznaczony do proby egzemplarz
Smigtowca zostat ukompletowany do stanu lotnego. Nastepnie miat
miejsce kontrolowany demontaz agregatéw, w ramach ktdérego
agregaty byty demontowane ze smigtowca przedziatami a kazdy z nich
byt osobno wazony i mierzony. W miedzyczasie wazono rowniez caty
Smigtowiec. Zdemontowano i zwazono rdéwniez wszystkie wigzki
elektryczne (pociete przedziatami), wszystkie instalacje $migtowca
oraz elementy struktury nosnej (belka ogonowa, skrzydta, stateczniki,
podwozie). Na podstawie zdemontowanych ptyt pancernych
0Szacowaho mase opancerzenia pozostatego na kadtubie. Uzyskano
rozktad mas $migtowca zawierajgcy 500 pozycji, odwzorowujacy 85%
masy startowej $miglowca. Pozostatg cze$¢ masy roztozono
proporcjonalnie na kadtubie Smigtowca.

Drugg czynnosciag wykonang w trakcie demontazu agregatéow byto
skanowanie optyczne powierzchni zewnetrznej $migtowca (rysunek nr
2). Pomiar wykonano w celu budowy modelu komputerowego
$migtowca. Po demontazu wszystkich agregatéw zeskanowano rowniez
wnetrze $migtowca, uzyskujac doktadne rozstawy i przekroje wreg
oraz podtuznic. Efektem obu dziatan byto stworzenie komputerowego
modelu $migtowca zawierajagcego agregaty, ktéry pozwolit na
wyznaczenie momentéw bezwtadnosci Smigtowca (rysunek nr 3).

Rys. 2. Skan optyczny powierzchni Rys. 3. Model $migtowca Mi-24
zewnetrznej
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Podobny proces
zastosowano dla

skanowania
piasty wirnika

oraz kontrolowanego demontazu
nosnego, podwozia gtdéwnego

i przedniego oraz topaty wirnika nosnego.

5
B v o

Rys. 4. Model
piasty WN

Rys. 5. Model podwozia
przedniego

Rys. 6 Model podwozia gtéwnego
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W celu odpowiedniego odwzorowania charakterystycznych obcigzen
préba zmeczeniowa bedzie podzielona na etapy, podczas ktérych
struktura bedzie znajdowata sie w jednej z dwoch konfiguracji. Tymi
konfiguracjami sq:

e konfiguracja do obcigzen lotnych;

e konfiguracja do obcigzen podczas lgdowania oraz cykli ziemia-
powietrze-ziemia.

W pierwszej konfiguracji zostang odwzorowane wszystkie obcigzenia
pojawiajgce sie w trakcie lotu wynikajgce z wykonywanych manewrdow
(potaczenie sit aerodynamicznych i bezwtadnosciowych). Struktura na
probie bedzie utwierdzona za przektadnie gtdwng i obcigzana 37
sitownikami. Sitowniki umozliwig odwzorowanie nastepujacych standéw:
zginanie kadtuba w dwéch pfaszczyznach, skrecanie kadtuba oraz
zginanie skrzydet w dwdch ptaszczyznach. Odwzorowane zostang
obcigzenia wynikajace z bezwtadnosci struktury, aerodynamiki (sita
aerodynamiczna dziatajagca na skrzydta, belke ogonowqa, opor
smigtowca), obcigzenia wynikajgce ze sterowania (ciqgg $migta
ogonowego, jego opdér oraz moment oporowy) oraz uzycia uzbrojenia
(odrzut ze strzelania z karabinu na przodzie $migtowca oraz dziatek na
skrzydtach). Zatozony zakres zmian przecigzenia pionowego nz w tej
konfiguracji wynosi od 0,5 do 1,8. Rozmieszczenie sitownikéw jest
przedstawione na rysunkach 6 i 7.
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Rys. 6. Rozmieszczenie sitownikéw w konfiguracji do obcigzen lotnych - rzut boczny
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Rys. 7. Rozmieszczenie sitownikdédw w konfiguracji do obcigzen lotnych - rzut z goéry

W drugiej konfiguracji zostang odwzorowane obcigzenia wynikajace
z ladowania $migtowca oraz cykle ziemia-powietrze-ziemia. Podczas
badania struktura bedzie zamontowana, podobnie jak w konfiguracji
pierwszej, za przekfadnie gtdwng i obcigzona 35 sitownikami
hydraulicznymi. Gtéwng rodznicgq bedzie dodanie sitownikdw na
podwoziu gtéwnym i przednim oraz demontaz czesci sitownikow
odpowiedzialnych za obcigzenia poprzeczne. Obcigzenie odpowiadajace
maksymalnemu przecigzeniu pionowemu, w trakcie symulacji
ladowania, osiggnie wartos¢ nz = 4.

Po kazdym etapie préby, przed zmiang konfiguracji bedgq wykonane
badania nieniszczace. Po zakonczonej prébie zostanie przeprowadzona
inspekcja rozbidrkowa struktury.

Na strukturze przeznaczonej do proby zainstalowano 65 tensometréw.
Umieszczono je w tych samych miejscach co na $migtowcu w trakcie
badan w locie. Dodatkowo przyklejono 26 tensometrow w celu
redundancji podstawowych czujnikdw oraz uzupetniajgcych pomiarow
Sciezek przenoszenia obcigzen przez strukture. Tensometry zostang
wykorzystane podczas kalibracji uktadu obcigzajagcego oraz do
monitorowania zachowania struktury w trakcie proby.

Na rysunku nr 8 przedstawiono stanowisko w trakcie montazu.
Smigtowiec jest wstawiony do klatki i zamontowany za przektadnie
gtdbwng przez specjalny adapter umozliwiajagcy pomiar sit i momentéw
w miejscu piasty WN.
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Rys. 8. Montaz
$migtowca na

4 stanowisku
proby

5/ Badania w locie smigtowca

W drugim kwartale 2020 roku przeprowadzono badania w locie
$migtowca Mi-24 wyposazonego w system SMST. Loty badawcze
odzwierciedlity petne spektrum wykorzystania smigtowca, zawierajace
zarowno loty wysokomanewrowe, manewry bojowe, prosty i Sredni
pilotaz, loty trasowe, kregi jak réwniez proby przedlotowe.
W badaniach uzyskano informacje o obcigzeniach $migtowca w locie,
o czasie poszczegdlnych manewrdw i nawykach pilotéw.

Z lotébw badawczych zostalty wybrane manewry, takie jak: spirale
wznoszace i znizajace, zakrety z przechyleniem 309, rozpedzania
i hamowania, gorki, zakrety forsowne, zwroty na gorce, wiraze,
manewry do ataku, rozne starty i lgdowania. Ich zapisy postuzg do
kompozycji widma obcigzen do préby. W trakcie préby zmeczeniowej
pomiedzy manewrami wstawione bedg stany ustalone lotu $migtowca:
zawis, lot z predkoscig ekonomiczng, lot z predkoscig przelotowa.

Analiza zapiséw z lotéw badawczych pokazuje, ze w ramach jednego
manewru maksima réznych obcigzen pojawiajg sie w réznych chwilach
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obcigzen i parametréw lotu w manewrze rozpedzania od predkosci
przelotowej do predkosci maksymalnej i hamowania do predkosci
ekonomicznej. Maksymalna wartos¢ ciggu $Smigta ogonowego
(i obcigzen belki) jest osiggana w innej chwili czasowej niz
maksymalna wartos¢ momentu gnacego skrzydet.

Rys. 9. Wykresy 100 o
obcigzen i
. % wart. mak
parametréw lotu 90 wart, mans ——moment gnacy skrzydet
W manewrze ——sita na smigle ogonowym
rozpedzania do 80
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6/ Podsumowanie

W  artykule przedstawiono koncepcje przedtuzenia  resursu
Smigtowcow, na ktorg sktadajg sie: petnoskalowa préoba zmeczeniowa
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struktury kadtuba, belki ogonowej, podwozia, skrzydet oraz
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ettt wprowadzenie systemu monitorowania wibracji ukfadu transmisji.
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Nakreslono cel préby i sposdb jego realizacji z podziatem na dwie
konfiguracje stanowiska do prdéby. Przedstawiono zrealizowane
dotychczas etapy: zebranie danych masowo-geometrycznych,
przygotowanie stanowiska proby, przeprowadzenie badan w locie.

Aktualnie program jest na etapie skalowania sitownikéw przed
rozpoczeciem proby zmeczeniowej oraz finalizacji widma do proby
zmeczeniowej. Start proby planowany jest w czwartym kwartale 2020
roku.
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Nieustalone obcigzenia aerodynamiczne
dziatajace na powierzchnie ladowiska
wyniesionego na skutek oddziatltywanie
strumienia podwirnikowego

Pawet Ruchata / Sie¢ Badawcza tukasiewicz - Instytut Lotnictwa
1/ Motywacja

W ostatnich latach obserwuje sie w Polsce wzrost zainteresowania
projektowaniem, budowg i eksploatacjaq $migtowcowych Iadowisk
wyniesionych (z angielska zwanych heliportami). Wzrost ten jest
wyraznie widoczny poprzez liczbe nowych ladowisk umieszczanych
w  Ewidencji Ladowisk ULC, w zdecydowanej wiekszosci
zakwalifikowanych jako lgdowiska przyszpitalne. Bezsprzecznie jest to
efekt regulacji Ministerstwa Zdrowia (rozporzadzenie MZ z 15.03.2007
i jego aktualizacja z 3.11.2011), narzucajgcych Szpitalnym Oddziatom
Ratunkowym konieczno$¢ przyjecia pacjenta transportowanego
smigtowcem ratowniczym w S$cisle okreslonym czasie, bez potrzeby
angazowania innych $rodkéw transportu. W zwigzku z powyzszym,
w 2011 r. do Ewidencji Ladowisk ULC wpisano pierwsze lagdowisko

wyniesione - zbudowane przy Szpitalu im. W. Bieganskiego
w Grudzigdzu. Od tamtego momentu w Polsce do lutego 2019
zbudowano i wpisano do ewidencji ladowisk ULC 40 Iadowisk

wyniesionych - z czego 35 to lagdowiska medyczne (przyszpitalne).
Zatem Iadowiska wyniesione stanowig 18% ze 198 Igdowisk
przyszpitalnych i 14% z wszystkich 276 lgdowisk, niezaleznie od ich
przeznaczenia.

s Rys. 1.
Liczba lgdowisk

160 ;
_E uwnganlo__nych
% 140 w Ewidencji
= Ladowisk ULC
£ 120 -&-Sanitarne, naziemne do 2018r.
.
& 2100 . .
2 a0 -8-5Sanitarne, wyniesione
22
i % 80 )
g ©  =2-0gdlnego przeznaczenia,
- 60 naziemne
o
® 20 -8-Ogolnego przeznaczenia,
=2 wyniesione
L=
- 20

2006 2008 2010 2012 2014 2016 2018
Rok

109



Budowa $migtowcowego lgdowiska wyniesionego jest rdwnoznaczna
tukasiewicz

et z wprowadzeniem dodatkowych obcigzen dziatajacych na strukture

Lotnictwa

budynku - zaréwno statycznych (np. od ciezaru Smigtowca czy tez
obcigzenia $niegiem zalegajacym na ptycie ladowiska), jak
i nieustalonych. Szczegdlnie te ostatnie nie mogq by¢ zaniedbywane,
gdyz stanowiaq zrédto drgan przenoszacych sie na konstrukcje
budynku. W tym miejscu nalezy zwréci¢é uwage, ze dopuszczalne
przyspieszenia (lub predkosci) drgan na salach operacyjnych sq az 32-
krotnie nizsze, niz w mieszkaniach i 64-krotnie mniejsze, niz w biurach
(zgodnie z norma PN-B-02171). W tym kontekscie nie dziwig gtosy
architektdw, ze obcigzenia niestacjonarne bezwzglednie muszg by¢
uwzgledniane w fazie projektowania lgdowiska, a ich znaczenie jest
wieksze, niz obcigzen ustalonych [1]. Wiadomym jest, ze
dominujgcym ich  zrodtem  jest oddziatywanie  strumienia
podwirnikowego, a czestotliwo$s¢ podstawowa to czestotliwosé
przejscia topat, czyli iloczyn czestotliwosci obrotéw wirnika i liczby
topat [2]. Dotychczas opublikowana literatura nie podaje jednak
metod oszacowania amplitudy tychze obcigzen, stanowigcych
wymuszenie dla wibroizolatorow umieszczanych pod ptytg ladowiska.
Brak réwniez informacji o parametrach $migtowca majacych
najwiekszy wptyw na opisywane zjawisko.

2/ Metodyka badan

W celu okreslenia amplitudy nieustalonych obcigzen aerodynamicznych
dziatajacych ladowisko, w Sieci Badawczej tukasiewicz - Instytucie
Lotnictwa wykonano badania eksperymentalne, ktoérych przedmiotem
byt wirnik $émigtowca zdalnie sterowanego T-REX 450 [3]. Srednica
wirnika $migtowca wynosita 0.7 m, a jego predkos¢ obrotowg
ustawiono na 2100 RPM. Smigtowiec umieszczono nad pozioma ptyta
imitujgca powierzchnie ladowiska (Rys. 2). Wymiary ptyty wynosity 1.8
m na 2.1 m (w przyblizeniu 5R na 6R). Ptyta byta wyposazona w 11
otworkéw pomiaru cisnienia, podtgczonych do wielokanatowego
czujnika cisnienia ESP-32HD-DTC za posrednictwem elastycznych
rurek. Zakres pomiarowy czujnika wynosit 2450 Pa = 0.36 psi,
standardowa niepewno$¢ pomiaru podana przez producenta wynosita
1.5 Pa = 0.0002 psi (0.06% zakresu), a czestotliwo$¢ préobkowania
ustawiono na 500 Hz.
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Rys. 2.
Smigtowiec T-
REX 450 nad
symulowang
ptyta ladowiska

Smig’rowiec zostat umieszczony na 6-sktadowej wadze
tensometrycznej WDP-01, ktéra umozliwita pomiar ciggu i momentu
obrotowego wirnika nos$nego (fopaty $migta ogonowego zostaty
zdemontowane). O$ X wagi byfa réwnolegta do osi wirnika i stanowita
jej przedtuzenie.

Stanowisko wyposazono w obrotomierz optyczny, umozliwiajacy
pomiar predkosci obrotowej wirnika. W chwili przejscia jednej z topat
(na ktoérej koncéwce naklejono kawatek folii odblaskowej) przez
wigzke lasera generowang przez obrotomierz, urzadzenie rejestrowato
odbicie wigzki i wysytato impuls TTL. Impulsy byty rejestrowane
i zliczane przez kanat licznikowy wielofunkcyjnej karty pomiarowej
National Instruments USB-6259, podtaczonej do komputera
z oprogramowaniem pomiarowym. Ta sama karta zostata
wykorzystana do pomiaru napie¢ mostkéw tensometrycznych wagi.

Schemat wyposazenia pomiarowego przedstawiono na Rys. 3.

. ESP-32HD-DTC DTC Initium
t;:s::;::’: multichannel measurement
pressure scanner device
PC
Thrust and WDP-01 FFA-1211 computer
torque | strain-gauge balance amplifier
NI USB-6259
1/0 device :
Revolution

. | Optical tachometer

P

Rys. 3. Schemat wyposazenia pomiarowego 111



Obrébka danych uwzgledniata nastepujace etapy:
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e obliczenie sit i momentéw dziatajacych na wage (w tym ciggu
i momentu obrotowego wirnika), z wykorzystaniem napiec
dziatajacych na mostki tensometryczne wagi i jej macierzy
kalibracji;

e obliczenie predkosci obrotowej wirnika, z wykorzystaniem czasu
pomiedzy kolejnymi przejsSciami topaty;

e ubezwymiarowienie ciggu i momentu oporowego - obliczenie
wspoétczynnika ciqgu CT, wspotczynnika momentu CQ oraz
sprawnosci (figure of merit) FM:

T
_p'A'(oz-RZ
_ Q
_p.A.wz.R3

c3/?

FM = —T
CQ"/E

Cr

Co

gdzie:

T - cigg wirnikaQ - moment obrotowy
A=n-R2 - powierzchnia tarczy wirnika
R - promien wirnika

p - gestosc powietrza

w - predkos$¢ obrotowa wirnika

e obliczenie obcigzenia tarczy wirnika
T
Ap = Z

e obliczenie bezwymiarowego wspédiczynnika cisnienia Cp (jako
funkcji czasu)

P — Patm
Cp = Ap
gdzie:

p — mierzone cisnienie
p_atm - cisnienie atmosferyczne (otoczenia)

Przyktad zaleznosci wspotczynnika cisnienia Cp od czasu i potozenia
katowego wirnika przedstawia Rys. 4. Nietrudno na nim dostrzec, ze
wspotczynnik cisnienia osigga wartosci od ok. 1.0 do ok. 1.9, a wiec
amplituda zmian cisnienia jest w przyblizeniu réwna obcigzeniu tarczy
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wirnika (ktére w przypadku badanego smigtowca T-Rex osigga ponad 30
PURESIEWIEs Pa, a w przypadku ,petnowymiarowego” $migtowca sanitarnego EC-135 -
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okoto 350 Pa). Ponadto na przedstawionym rozktadzie - zgodnie z
przewidywaniami — mozna wyodrebni¢ minima i maksima rozkfadu Cp od
potozenia katowego, rozstawione co 90°. Jednak rozktady te zmieniajq
sie w funkcji czasu - najnizsze wartosci zaobserwowano podczas ~30.
obrotu, najwyzsze - podczas ~140. obrotu.

Rys. 4.
Wspotczynnik
Cp w "S5" [] ci$nienia Cp w
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2 potozenia
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Najbardziej prawdopodobng przyczyng wystepowania niskocyklowych
zmian cisnienia jest zjawisko tgczenia sie wirdw (vortex pairing),
wystepujace gdy rdzenie wirdw brzegowych sptywajgcych z koncéwek
topat w formie helisy zblizg sie do siebie; zblizenie to wystepuje na
skutek oddziatywania podioza, jak schematycznie ilustruje Rys. 5.
W efekcie rdzenie wirdw zawijajg sie wokdt siebie, co powoduje
utworzenie wiekszego wiru na ich miejsce.

- S e Rys. 5.
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Co warte podkreslenia, niskoczestotliwosciowe zmiany cisSnienia
zostaty zaobserwowane takze podczas podobnych badan, dotyczacych
dwutopatowego wirnika o S$rednicy 7.9 m, umieszczonym na
naziemnym stanowisku badan wirnikow (whirl tower) na wysokosci 1R
nad gruntem [5]. Spektra energetyczne wspdiczynnika cisnienia
uzyskane dla obu wirnikdw za pomoca analizy Fouriera przedstawiono
na Rys. 6. Nalezy tu zwroci¢ uwage, ze czestotliwosci poszczegdlnych
sktadowych harmonicznych odniesiono do czestotliwosci obrotu wirnika
fR. Wyraznie wida¢, ze dla obu wirnikébw uchwycono peaki
odpowiadajace czestotliwosci okoto 0.1 fr; odpowiada to czestotliwosci
3,5Hz dla $migtowca T-REX (2100RPM) i 0.66Hz dla Eurocoptera EC-
135 (395RPM). Oczywiscie widoczne sg réwniez peaki o czestotliwosci
przejscia topat (f/fr=2), a w przypadku $migtowca T-REX - takze
czestotliwos¢ obrotéw wirnika (f/fr=1), ktéra moze $wiadczyc
0 niedoskonatym wytorowaniu topat lub wywazeniu wirnika.

Rys. 6.
Spektrum
energetyczne
wspotczynnika
cisnien dla
Smigtowca T-
—Whirl tower, D=4.0m REX (czerwona

—T-REX 450, D=0.7 m krzywa) i
wirnika 8-

metrowego
(niebieska
krzywa). W obu
przypadkach
CT=0.0037,
odlegtos¢ od osi
wirnika r/R=0.5,
wysokos$¢ nad
gruntem
z/R=1.0.

FFT(Cp) [

3/ Podsumowanie

Smiglowiec ladujacy na ladowisku (zaréwno wyniesionym, jak
i gruntowym) oddziatuje na nie przede wszystkim na skutek naptywu
strumienia podwirnikowego. Jest to oddziatywanie aerodynamiczne,
ktére powinno by¢ rozpatrywane jako nieustalone. Amplituda ci$nien
w badanym przypadku jest w przyblizeniu réwna obcigzeniu tarczy
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wirnika, ktoére w przypadku $migtowca Eurocopter EC-135 uzywanym
przez Lotnicze Pogotowie Ratunkowe wynosi okoto 350Pa.
Czestotliwos¢ tych zmian nie jest jednoznaczna - jedna
z obserwowanych sktadowych harmonicznych ma czestotliwosé
przejscia topat, ale przedstawione badania uwidocznity réwniez
sktadowa o nizszej czestotliwosci (f/ffR=~0.1), prawdopodobnie
spowodowang zjawiskiem taczenia sie wiréw brzegowych.

Niniejszy krétki referat oczywiscie nie wyczerpuje catosci zagadnienia
- miedzy innymi, nie poruszono kwestii kwantyfikacji wartosci
Srednich oraz amplitud zmian ci$nienia na powierzchni lgdowiska. Nie
omowiono tez zaleznosci tych parametréw od parametrow opisujacych
prace wirnika (takich, jak potozenie promieniowe, wysoko$¢ nad
gruntem, wspotczynnik ciggu itp.). Jednak celem pracy byto
zasygnalizowanie istotnosci omawianego zagadnienia i zachecenie do
uwzglednienia niestacjonarnego oddziatywania aerodynamicznego w
procesie projektowania i budowy lgdowisk wyniesionych, chociazby
poprzez  zastosowanie  wibroizolatorow  bedacych  skutecznym
sposobem redukcji drgan struktury budynku pod lgdowiskiem [6].
Niniejszy referat moze postuzy¢ do oszacowania wymagan stawianych
wibroizolatorom podczas ich doboru.
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Symulacyjne badanie stanow lotu
i ograniczen eksploatacji Smigtowcow

Jarostaw Stanistawski / Sie¢ Badawcza tukasiewicz - Instytut
Lotnictwa

Streszczenie: W pracy przedstawiono wyniki symulacji dotyczacych
wyznaczania osiqgéw Smiglowcdéw oraz wybranych warunkow
ograniczen wystepujacych podczas eksploatacji sSmigtowcoéw: strefy
H-V, manewry omijania przeszkdd, dodatkowy naped. Przeprowadzono
analizy wptywu modyfikacji parametréw wirnika nosnego (zwiekszenie
liczby topat, zmiana predkosci obrotowej) oraz zmian konstrukcji -
wprowadzenie dodatkowych $migiet napedowych na rozszerzenie
obwiedni dopuszczalnych stanéw lotu. Okreslano wielkosci sit
i momentédw generowanych przez wirnik nosny oraz towarzyszacych
obcigzen i odksztatcen topat w warunkach lotéw ustalonych
i manewrow $migtowca.

W analizach stosowano dwa rodzaje modeli fizycznych $migtowcow
o réznym stopniu uproszczenia struktury wiroptata. W przypadku
manewréw i stanéw awarii napedu smigtowiec traktowano jako obiekt
sztywny z wirnikiem no$nym w formie nieodksztatcalnego dysku, co
pozwala prowadzi¢ obliczenia symulacyjne w tempie krétszym od
czasu rzeczywistego. Uproszczony model $migtowca i wirnika nosnego
umozliwia predykcyjnie, z wyprzedzeniem czasowym, zdefiniowac
prawidtowgq realizacje sterowanego manewru przy zachowaniu limitow
bezpieczenstwa .Do doktadniejszej analizy warunkdéw pracy wirnika
nosnego stosowano model, w ktérym rzeczywiste topaty zastgpiono
odksztatcalnymi osiami sprezystymi. Uwzglednienie elastycznosci topat
zwieksza doktadno$¢ okreslania lokalnych  warunkéw  optywu
przekrojow topat i zwigzanym z nimi rozktadem odksztatcen i obcigzen
topat na tarczy wirnika w funkcji promienia i azymutu. Analiza
wynikow dotyczaca parametréw pracy wirnika w ustalonych stanach
lotu lub symulowanych manewrach moze dostarczy¢ informacje
o0 zblizaniu sie lub przekraczaniu granic bezpiecznej eksploatacji
smigtowca. Symulacja komputerowa umozliwia wykrycie
niekorzystnych cech konstrukcji w fazie projektowania, pozwalajac na
wczesne skorygowanie odpowiednich jej parametrow.

1/ Wprowadzenie

Stata tendencjg obserwowang w trakcie rozwoju $migtowcow jest
poprawa ich osiqggdw przy jednoczesnym zwiekszaniu poziomu
bezpieczenstwa eksploatacji wiroptatéw. W celu obnizenia kosztow
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opracowania nowej maszyny rozwijane sg analityczne metody
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et wyznaczania wtasnosci Smigtowca. Symulacja komputerowa umozliwia
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korekty niekorzystnych cech konstrukcji juz we wczesnych fazach
projektowania. Mozliwosci okreslenia charakterystyk wirnika stanowigq
podstawe dla dalszych analiz wifasnosci $migtowca: zdefiniowania
wytrzymatosci  struktury, oszacowania osiqgéw, przewidywania
poziomu drgan i symulacji lotu. Ws$réd systemoéw wspomagajacych
prace przy konstrukcji $migtowcow [1], [2] mozna wymienié
nastepujgce kody programdw opracowane przez zespoty producentow
i instytucji badawczych: amerykanskie: CAMRAD II (Comprehensive
Analytical Model of Rotorcraft Aerodynamics and Dynamics), UMARC
(University of Maryland Advanced Rotorcraft Code), opracowane przez
firme Sikorski Aircraft — KTRAN i RDYNE, rozwijany przez armie USA
i Sikorsky Aircraft - 2GHAS (2nd Generation Helicopter Analysis
System) oraz powstaty w firmie Bell Helicopter - COPTER
(Comprehensive Program for Theoretical Evaluation of Rotorcraft),
a takze programy brytyjskie: R 150 firmy Westland , CRFM (Coupled
Rotor Fuselage Model) opracowany wspdlnie przez Westland
Helicopters i Defence Evaluation Agency. W ramach wspdipracy
europejskiej przy wspoétudziale ONERA, DLR i firmy Eurocopter
opracowany zostat system oprogramowania HOST (Helicopter Overall
Simulation Tool) [3], [4]. Rédwniez w Instytucie Lotnictwa przez wiele
lat prowadzono prace zwigzane z rozwojem wiroptatéw [5] i badaniem
Smigtowcoéw [6], [7]. Ostatnio zakres prac badawczych zwigzanych
z bezpieczenstwem uzytkowania $migtowcéw obejmowat nastepujacq
tematyke: obszary stref H-V [8], [9] , manewry omijania przeszkdd
[10], [11], wptyw nowych rozwigzan na obcigzenia i osiggi [12], [13],
[14].

W badaniach symulacyjnych wykorzystywano dwa rodzaje modeli
fizycznych $migtowcdw o réznym stopniu uproszczenia rzeczywistej
struktury wiroptata. Przy analizie manewrdw i standéw awarii napedu
Smigtowiec traktowano jako obiekt sztywny z wirnikiem nosnym
w formie nieodksztatcalnego dysku. Do doktadniejszej analizy
warunkéw pracy wirnika nosnego stosowano model, w ktérym
rzeczywiste topaty zastgpiono odksztatcalnymi osiami sprezystymi.
Uwzglednienie elastycznosci topat w istotny sposob wpltywa na
doktadnos$¢ okreslania lokalnych warunkéw optywu przekrojéw topat
i zwigzanym z nimi rozktadem odksztatcen i obcigzen topat na tarczy
wirnika w funkcji promienia i azymutu.
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2/ Modele obliczeniowe $smigtowca

Uproszczony model $migtowca z kadtubem traktowanym jako mase
punktowg podwieszong pod wirnikiem nosnym modelowanym dyskiem
o usrednionych wartosciach wspotczynnikdw aerodynamicznych
zastosowano przy obliczaniu osiaqgéw  $miglowca. Schemat

rozmieszczenia obcigzen kadiuba i wielkosci geometrycznych
pozwalajgcych okresli¢ warunki réwnowagi podtuznej $migtowca
.przedstawiono na rys.1. Zmodyfikowane oprogramowanie

uwzgledniajace w uproszczonym modelu smigtowca efekty dynamiczne
lotu sterowanego uzyto do predykcyjnego wyznaczania granic
obszaréw stref H V w przypadku czesciowej lub catkowitej awarii
napedu, a takze do okreslania zapasu wysokosci umozliwiajgcego
przeprowadzenie manewru kontynuacji lotu w warunkach OEI - przy
awarii jednego z silnikéw.

Na rys.1 wprowadzono nastepujgce oznaczenia okreslajgce schemat
rownowagi podtuznej $migtowca:

w , v - sktadowe predkosci lotu

0 - kat toru lotu, gdzie 6=arc tg (w/v)

@y — pochylenie watu wirnika w przestrzeni

ek — kat zaklinowania watu wirnika wzgledem pionu montazowego

ok — kat natarcia kadtuba

Txw , Tyw — sktadowe ciggu wirnika

G -ciezar $migtowca

Qx - sita oporu $Smigtowca

N, - sita nosnosci kadtuba

Pn — sita nosnosci statecznika poziomego

Mykx -moment aerodynamiczny kadtuba

Mso — moment $migta ogonowego

Xsc , Zsc — potozenie sSrodka masy sSmigtowca wzgledem s$rodka gtowicy

hn — wysokos$¢ ponad gtowicg punktu zawieszenia $migtowca jako
ekwiwalentnego wahadta fizycznego

hai , Xha1 — potozenie punktu przytozenia sit aerodynamicznych kadtuba
wzgledem srodka gtowicy

Ih, Iv, lso - odlegtosci statecznika poziomego, pionowego i osi Smigta
ogonowego od osi watu wirnika
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Rys.1. Schemat sit i wielkosci geometrycznych okreslajacych rownowage podtuzng
$migtowca

Uproszczony model obliczeniowy symulujacy ruch przestrzenny
smigtowca, w petli czasowej krotszej od czasu wykonania
rzeczywistego manewru, pozwala na predykcyjne uzyskanie informacji
o prawidtowym sterowaniu $migtowcem, zwtaszcza w czasie realizacji
manewru awaryjnego po stracie mocy napedu w poblizu granic
obszaréw H-V lub dynamicznych lotow z omijaniem przeszkdd
terenowych.

Do wyznaczania rozktadow obcigzen i odksztatcen topat na powierzchni
dysku wirnika zastosowano wymagajacy dtuzszego czasy obliczen,
doktadniejszy model wirnika nosnego z uwzglednieniem elastycznosci
topat i zmiennosci warunkoéw ich optywu w zaleznos$ci od chwilowego
potozenia  azymutalnego  poszczegdélnych  topat. W  modelu
obliczeniowym wirnika nosnego rzeczywiste topaty zastgpiono
odcinkami osi sprezystych o mozliwosci odksztatcen skretnych oraz
gietnych w pfaszczyznie ciqgu i ptaszczyznie obrotow (rys.2)
z przypisanymi masami skupionymi segmentéw topat. Wprowadzenie
analizy wielotopatowej umozliwiajacej uwzglednianie roznic
w charakterystykach masowych, sztywnosci i aerodynamicznych
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poszczegdlnych topat pozwala wyznaczy¢ zmiany sktadowych
FURESIEWIES obcigzenia watu wirnika, obcigzen i odksztatcen topat w zaleznosci od

Instytut

S potozenia azymutalnego dla warunkéw ustalonego lotu smigtowca lub
w trakcie manewru.

Rys.2. Model
fizyczny topaty
wirnika nosnego
z segmentami o

dtugosai li,
masie Mi
oraz masowymi

momentami

bezwtadnosci Ixi,
Iyi ’ |zi

Rownania ruchu odksztatcalnych fopat mozna rozwigza¢ metodq
Galerkina zgodnie, z ktérg przyjmuje sie, ze odksztatcenia osi
sprezystej: gietne vy, z, i skretne ¢ sg réwne sumie sktadowych
odksztatcen pochodzacych od uwzglednianych postaci drgan wtasnych
0si:

YO = Xpu(Dyn00: 206D = X8, 02,00: @06 = Xna(Ops(9 (12

gdzie:
Yit, Zi2, Qi3 - uwzgledniane postacie drgan wtasnych odpowiednio gietnych
w pfaszczyznie obrotéw, gietnych w ptaszczyznie ciggu oraz skretnych;

pi1, Oi2, Mis - zmienne w czasie wagi poszczegdlnych postaci wiasnych,
ktérych wartosci sg wyznaczane przy rozwigzywaniu rownan ruchu;
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I1, 12, I3 - liczby uwzglednianych postaci gietnych w ptaszczyznie
obrotéw, gietnych w ptaszczyznie ciqgu oraz skretnych.

Podobnie uwzgledniajgc postacie wtasne mozna wyznaczy¢ pochodne po
czasie odksztatcen osi sprezystej:

y(xt) = zpil Oy, (¥);  2(xt) = Zé“m Mz, (x); o(x,t) = Z’?is (e (x)  (1b)

Y=Y A0V (0 200 = Y8, 07:00; 0= aOpa() (10

Wykorzystujac warunek ortogonalnosci postaci wiasnych kazde z réwnan
(1) mozna przeksztatci¢ w uktad réownan (2), w ktédrym poszczegdlne
rownania opisujq ruch drgajacy ekwiwalentnej struktury o jednym
stopniu swobody, przy czym czesto$¢ drgan wiasnych struktury jest

réwna czestosci p, , f,, , vi; jednej z uwzglednianych postaci wtasnych

topaty:
pi1+pi1pi21 =QYi1 ) i1=1,..,11 (2a)
S,40,10=Q, . i2=1...12 (21)
Ths + 77i3Vi23 = Q¢i3 , 13=1,.,13 (2c)
gdzie:

Qv Qz, ,Q% - sity uogolnione dla branych pod uwage postaci wiasnych.

Réwnania ruchu (2) ekwiwalentnych mas o jednym stopniu swobody
mozna rozwigza¢ metodq Runge-Kutty. Wartosci parametrow ruchu mas
ekwiwalentnych wyznaczane sg iteracyjnie w przedziale przyrostu czasu
At odpowiadajacego kolejnym potozeniom azymutalnym topaty.
Powtérzenie obliczen dla kolejnych przedziatow czasu At umozliwia
symulacyjne wyznaczenie przebiegdw czasowych parametréw ruchu oraz
sit i momentéw dziatajacych na poszczegdélne masy modelu fopaty, a po
ich zsumowaniu dla wszystkich topat mozna wyznaczy¢ sktadowe
obcigzenia watu wirnika nosnego.

3/ Wyniki symulacji

Przedstawione wyniki obliczen symulacyjnych obejmuja nastepujace
zagadnienia dotyczace eksploatacji Smigtowcow:
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e wplyw parametréw pracy wirnika na osiggi $migtowca i obcigzenia
topat (rys.3-7),

e rozlegtosc¢ stref H-V i manewry awaryjne (rys.8-10),
e mozliwosci omijania przeszkdd terenowych (rys.11-13),

e rozszerzenie obwiedni osiggéw S$migtowcéw przez wprowadzenie
dodatkowego $migta napedowego (rys.14-18).

Zasadniczymi elementami struktury $migtowca, ktére wptywajg na osiagi
sq wirnik nosny i zespol napedowy. Dobér gtéwnych parametréw wirnika
nos$nego, jak liczba topat i predkosc¢ obrotowa decyduje o poziomie mocy
niezbednej (rys.3) oraz o obcigzeniach i drganiach generowanych przez
topaty wirnika. Zwiekszenie liczby topat wirnika nos$nego jest
spotykanym rozwigzaniem pozwalajgcym znaczaco poprawi¢ wiasnosci
eksploatacyjne smigtowca. Obliczenia wykonano dla $migtowca lekkiego
o masie 1000 kg, z wirnikiem nosnym o promieniu 3,75 m i fopatami
o tej samej geometrii dla uwzglednianych wariantéw wirnika od trzech do
szesciu topat. W przypadku wirnika szesciotopatowego przy mniejszych
katach natarcia (rys.4) najnizszy poziom mocy niezbednej otrzymano dla
mniejszej predkosci konca topat wynoszacej 160 m/s. W warunkach lotu
z predkoscig 200 km/h przy predkosci konca topaty 160 m/s dla
wariantow wirnika z rézna liczbg topat na rys.5 przedstawiono przebiegi
ciggu wirnika w trakcie dwéch obrotu watu, gdzie najmniejsze oscylacje
otrzymano dla wirnika szesciotlopatowego. Znaczne zmiany ciqgu
w przypadku wirnika trzytopatowego mozna powigzaé¢ z wystepowaniem
stref oderwania na fopatach, czemu towarzyszy wzrost odksztatcen
skretnych topaty w trakcie obrotu wirnika (rys.6). Strefe oderwania dla
tarczy wirnika trzytopatowego pokazano na mapce rozktadu roznicy kata
krytycznego i lokalnego kata natarcia (rys.7), gdzie przekroczenie
krytycznego kata natarcia obejmuje znaczny obszar dysku wirnika
w rejonie topaty powracajacej (azymut 270°).

320
300 Rys.3. Moc
- niezbedna do
g d napedu wirnika
= prediost kohca lopaty! iczba kopat WH noénego
g gm':'mtw" w zaleznoséci od
g0 o 150::322;“‘:” _predkoécli !otu,
20 —O— 220w, 3 lopaty WH i predkosci konca
3 topaty, przypadki
gm trzytopatowego
2 a0 i szesciotopatowego
H wirnika nosnego dla
g 160 $migtowca o masie
B0 1000kg
2
§ 120
E

g
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28 —

24 — predkosé kefica lopaty! liczba lopat WH
—&— 180 mis, 3 lopaty WN
7 —Ce— 330 mis, 3 lopaty WH
20 —) 160 mis, 6 lopat WN
———— 220 mis, 6 lopat WN
g
w 16
%
.'5 12 —
W
4
2 —
4 —
0 L LA DL L L L L LA L L
o 20 40 &0 BD 100 120 140 160 1BD 200 220 240
predkose lotu [kmih]
11600 —
11200 — wirnik nosny
N 3-opatowy
10800 — 4-Lopatowy
. 5-topatowy
10400 —| Sopeiowy
10000 —
o i
3
RISt S G a S e - e e e o o
R}
8 i
5 8800 —
X~ ]
£ 8400 —
= _
& 8000 —
S |
7600 —
7200 —
6800 —
6400 —
6000 L I L N N N N B B B
3600 3690 3780 3870 3960 4050 4140 4230 4320

azymut [stop.]

Rys.4. Zmiany
skoku ogdlnego
wirnika nosnego

w zaleznosci od
predkosci lotu

i predkosci konca
topaty, przypadki
trzytopatowego

i szesciotopatowego
wirnika nosnego dla
$migtowca o masie
1000kg

Rys.5. Ciqg wirnika
nosnego w locie
poziomym z
predkoscig V=200
km/h przy predkosci
konca topaty
wirnika 160 m/s;
warianty wirnika:
trzy, cztero, piecio

i sze$ciotopatowy
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skretne konca
fopaty wirnika
nosnego

w warunkach lotu
z predkoscig V=200
km/h, predkos¢
konca topaty
wirnika 160 m/s,
warianty wirnika:
trzy, cztero, piecio,
i szesciotopatowy.

0B —

5
-
B

L | L | L | L | 1 | ]

odksziglcenie skretne kofhca lopaty [stop.]

.2 —
22 —
24—
26 — e A OpiabONY
7 " Sl opatowy
28 — —— Gopatowy
* R
3600 3690 3780 3870 3960 4050 4140 4230 4320
azymut [stop.]
Kierunek lotu
azymut 180 Rys.7. Rozktad na
— dysku wirnika
£ réznicy katow
e m krytycznego
[stop.] i lokalnego kata
natarcia dla

przekrojow topaty
w locie z predkoscig
V=200 km/h.
Przypadek wirnika
trzytopatowego z
predkoscig
koncéwki 160 m/s.

azymut 270
azymut 90

W  przypadku catkowitej utraty mocy napedu (Smigtowce
jednosilnikowe, lub jednoczesna awaria obu silnikédw $migtowca
dwusilnikowego) jedyng mozliwoscig ograniczenia skutkéw awarii jest
przeprowadzenie lgdowania autorotacyjnego, jesli to mozliwe,
z dopuszczalng predkosciqg opadania w momencie przyziemienia.
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Rozlegtos¢ obszaru stref H-V dla Smigtowca klasy Sredniej w zaleznosci
od masy $migtowca klasy sredniej pokazano na rys.8.

Rys.8. Poréownanie
obszaru krzywych
H-V dla przypadku

— m-42Dkg
+ =4 . . .
m = 4600 kg catkowitej awarii

——— m=5000kg d lez & i

m = 6400 kg napedu w zaleznosci

— F— m-Sa0kg od masy $migtowca,
m = G200 kg wysokos¢ terenu

hter=0 M
przy predkosci
opadania w
momencie
przyziemienia

Wdop = -3,70 m/s.

Wymaradd nad wranam daw =)

I|I|I|I|I|I|I.-I.I|.:.I |III

= ——f—

L L L
a 10 20 3 40 50 & 70 &0 90 100 110 120
Predicagc low kmh]

Przy czesciowej awarii napedu $migtowca dwusilnikowego, po
przerwaniu pracy jednego z silnikéw, w zaleznosci od wielkos$ci mocy
rozporzadzalnej drugiego silnika w stosunku do mocy niezbednej do
lotu mogq zaistnieé nastepujgce sytuacje (rys.9):

a) mozliwy jest zawis oraz lot poziomy do predkosci, kiedy nastapi
rowno$¢ mocy niezbednej i mocy rozporzadzalnej jednego
silnika;

b) lot poziomy jest mozliwy w przedziale predkosci Vmin< V <
Vmax, w ktérym moc niezbedna jest mniejsza od mocy

rozwijanej przez jeden silnik;

c) moc jednego silnika jest niewystarczajaca do lotu poziomego
w catym zakresie predkosci.
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2000

1800

Rys.9. Zaleznos¢
mocy niezbednej do
lotu w funkcji

predkosci.
Naniesione poziomy
mocy
1800 rozporzadzalnej
= odpowiadajace
= réznym
m 1400 mozliwosciom
= kontynuacji lotu po
H awarii jednego
2 am z silnikéw
2 $migtowca.
E
1000
a0 —
e ] L B
a 50 100 150 200 250
predicot & kmH]
W przypadku wystgpienia czesciowej awarii napedu $migtowca
poprawne przeprowadzenie w+aéciwego manewru wymaga

dostarczenia pilotowi informacji pozwalajacych podja¢ decyzje: czy
mozliwa bedzie kontynuacja lotu (rys.10 - sytuacja 1), czy tez
konieczne bedzie Igdowanie (rys.10 - sytuacja 2). Zadanie
wspomagania pilota w sytuacji awaryjnej moze petni¢ poktadowy
system wizualny z wprowadzonym oprogramowaniem symulacyjnym
o czasie obliczen krétszym od czasy rzeczywistego, gdzie wyniki
okres$lajgce granice stref HV bylyby wysSwietlone na monitorze
poktadowym. Przy zaktadanej hipotetycznej awarii napedu, kiedy
silniki pracujg prawidtowo, krzywe HV oraz wartosci straty wysokosci
w manewrze odejscia okreslane sg dla przedziatu predkosci od zawisu
az do granicznej zadanej predkosci lotu, przy czym zaktada sie, ze

awaria silnika zachodzi w warunkach ustalonych lotéw poziomych.

wysokose nad terenemn [my]
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Rys.10. Poréwnanie
zmian w funkcji predkosci
lotu: straty wysokosci

w trakcie wykonania
manewru kontynuacji
lotu oraz granic stref HV
dla lagdowania tagodnego
w=-1.85 m/s i
dopuszczalnego w=-3.7
m/s; wysokos¢ ladowiska
hter=1000 m, awaria
jednego silnika, masa
$migtowca m=6250 kg

h_strat

@ - chwilowe potozenie
$migtowca wzgledem
granic HV w momencie
awarii w zawisie.
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Loty Smigtowcédw na matej wysokosci stwarzajg potencjalne zagrozenie
tukasiewicz

et zaistnienia zderzen z przeszkodami terenowymi. Wykonujac lot wedfug

Lotnictwa

techniki NOE (Nap of the Earth) Smigtowiec utrzymywany jest mozliwie
blisko powierzchni terenu z wykorzystaniem roslinnosci i innych
obiektow do ukrycia sie. Realizacja lotdw na bardzo matych
wysokosciach z mozliwie duzg predkoscia wymaga zwiekszonej
koncentracji zatogi, jednoczesnej kontroli parametréw lotu, nawigacji,
obserwacji otoczenia, a takze Sledzenia celéw. Rozwazane warianty
przeskoku nad przeszkodg pokazano na rys.11.

Symulacyjne przeprowadzenie manewru przeskoku jest wyznaczane
w sposéb iteracyjny (rys.12). Po pierwszej fazie braku reakcji pilota
nastepuje zwiekszanie skoku ogdlnego topat wirnika nosnego.
Nastepnie realizowane sgq préby wznoszenia przy zwiekszanym skoku
ogdblnym. Jeszcze w fazie wznoszenia przed osiggnieciem wysokosci
przeszkody skok ogdlny jest zmniejszany, aby w trakcie manewru nie
przekroczy¢ zatozonego pasma przewyzszenie ponad przeszkoda. Po
minieciu przeszkody skok ogodlny jest zwiekszany poczatkowo w celu
utrzymania statej predkosci opadania. W poblizu ziemi skok ogélny
ponownie jest zwiekszany do momentu wyhamowania predkosci
znizania w zadanym pasie wysokosci lotu nad ziemig. Na rys.12
pokazano kolejne préby realizacji manewru przeskoku przy coraz
wczesniejszym zmniejszaniu skoku ogdlnego przed przeszkodg oraz
wczesniejszym zwiekszaniu skoku ogdlnego przy wyrédwnaniu za
przeszkodg. Warunki poczatkowe manewru: predkos¢ V=50 km/h,
wysoko$¢ lotu nad terenem h=1m, zakonczenie manewru na
wysokosci h>5 m. Dystans manewru jest uzalezniony od masy
$migtowca, nadmiaru mocy i warunkéw poczatkowych stanu lotu. Na
rys.13 pokazano zmiany dystansu manewru przeskoku przy réznych
predkosciach lotu.

a)
dopuszczalne

przewyzszenie _—

L.

tolerancja wysokosci

/

przeszkoda wysoko$¢ lotu za przeszkoda /
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b)

dopuszczalna wysoko$é

o=
ponad przeszkoda - | o= -

L.

s

dtuga przeszkoda

Rys.11. Przewidywane odmiany manewru przelotu ponad przeszkoda:
a) wariant ze zmniejszeniem wysokosci lotu za przeszkoda,
b) manewr z lotem ponad dtuga przeszkoda.

W

o
L]
l

s

wysokos: ponad terenem jm)
1

P2
L]
I

0 =L 10 150 2 30 F0 230
dystans 5]

Rys.12. Zmiany wysokosci i wymagany dystans podczas przeskoku przez przeszkode
0 wysokosci hprzesz=40m z zachowaniem pasma przewyzszenia hponad=6m
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N Rys.13. Zmiany wysokosci
i wymagany dystans podczas
wznoszenia nad ptaska
przeszkodg o wysokosci
hprzesz=40m przy réznych
predkosciach poczatkowych
manewru z zachowaniem pasma
M V= przewyzszenia Nponad=6m
5 st ponad przeszkoda,
wyrwanie skokiem ogdélnym,
poczatkowa wysokos$¢ lotu nad
terenem h=1m,
zakonczenie manewru na
wysokosci h>40 m.

o —
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dystars [m]

Rozszerzenie obwiedni dopuszczalnych stanéw lotu moze by¢
osiggniete po modyfikacji struktury $migtowca przez zabudowe
dodatkowego $migta napedowego (rys.14). Cigqg $smigta napedowego
pozwala ograniczy¢ udziat wirnika w tworzeniu sity rownowazacej
wzrastajacy wraz z predkoscig lotu opdr aerodynamiczny $migtowca.
Zmniejszanie poziomej sktadowej ciqgu wirnika moze wptyna¢ na
opdznienie wystgpienia niekorzystnych efektow scisliwosci i wzrostu
oporu topat wirnika.

dodatkowe $migto
napedowe

—

$migto ogonowe
Rys.14. Schemat $migtowca z dodatkowym $migtem napedowym.

Przeprowadzone symulacje wskazujg na mozliwos¢ zwiekszenia
osiggdw  Smigtowca przy zastosowaniu dodatkowego S$migta
napedowego. W poréwnaniu z konwencjonalnym $migtowcem przy tej
samej predkosci lotu mozna spodziewac sie mniejszego poziomu
obcigzen i drgan konstrukcji. Porownujgc wielkosci mocy niezbednej
dla S$migtowca konwencjonalnego i wersji z dodatkowym $migtem

napedowym (rys.15) mozna stwierdzi¢, ze catkowita moc niezbedna
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przyjmuje mniejsze wartosci dla wariantu ze $migltem dopiero
w przedziale lotu predkosci lotu powyzej 200 km/h. Na rys. 15
pokazano tez zaktadany poziom mocy zespotu napedowego, ktory
zapewniatby rozwijanie wiekszej o 10 km/h maksymalnej predkosci
lotu dla wariantu ze Smigtem dodatkowym. Dla obu wersji Smigtowca
w warunkach lotu ustalonego z predkoscia V=200 km/h wykonano
obliczenia symulacyjne obcigzen wirnika i odksztatcen topat wirnika.
Na przebiegach czasowych ciggu (rys.16) widoczne sg trzy cykle zmian
charakterystyczne dla wirnika trzytopatowego. Zastosowanie $migta
pchajgcego pozwala na zmniejszenie ciggu wirnika nosnego. Dla
Smigtowca ze Smigtem pchajgcym przy wymaganej mniejszej poziomej
sktadowej wektora ciggu wirnika (mniejsze wychyleniu tarczy
sterujacej lub mniejsze pochylenie kadtuba) w wyniku réznigcych sie
warunkéw optywu zmianie ulega rozkitad parametrow topat.
Poréwnujac rozktady roéznic katdow krytycznego i natarcia $migtowca
konwencjonalnego (rys.17) oraz ze $migtem pchajacym (rys.18)
mozna zauwazy¢ wiekszy zapas do oderwania w przekrojach
koncowych topaty w przewazajacym zakresie potozen azymutalnych.

Rys.15. Moc
niezbedna do lotu
Smigtowca, efekt
wprowadzenia
dodatkowego
Smigta
napedowego,
masa $migtowca
1100kg.
Smigtowiec z
trzytopatowym
wirnikiem i
czterotopatowym
Smigtem
pchajacym.
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7 — dmighowiec konwencjonaliy
—— wersja ze émiglem napedowym

10500 —

ciag wirnika nosnego [N}

Rys.16. Ciag
wirnika no$nego
w locie poziomym
z predkoscia,
V=200 km/h dla
dwodch wersji
Smigtowca:
konwencjonalnej
i ze $migtem
napedowym,
masa $migtowca
1100kg
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Rys.17. Rozktad
na dysku wirnika
nosnego roznicy
katéw
krytycznego

i lokalnego
natarcia w
przekrojach
fopaty w locie
poziomym z
predkoscig V=200
km/h. Przypadek
$migtowca
konwencjonalnego
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Kierunek lotu Rys.18. Rozkfad

na dysku wirnika

nosnego roznicy

katéw
roznica krytycznego
i lokalnego
natarcia w
przekrojach
fopaty w locie
poziomym z
predkoscig V=200
km/h. Przypadek
dla $migtowca ze
$migtem
napedowym
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azymut 270
—
azymut 90
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4/ Wnioski

Oprogramowanie symulacyjne moze znalez¢ zastosowanie przy
badaniu zjawisk dynamiki wirnika oraz w zakresie mechaniki lotu
smigtowca. Programy symulacyjne oparte o uproszczony model
smigtowca traktowany jako masa punktowa przy relatywnie krétkim
czasie wykonania obliczen w poréwnaniu z czasem trwania
rzeczywistych manewréw  Smigtowcéw  stwarzajg =~ mozliwosc
dostarczenia pilotowi informacji z wyprzedzeniem czasowym
0 dopuszczalnym lub zalecanym manewrze. Program symulacyjny do
wyznaczania obcigzen wirnika z uwzglednieniem elastycznosci topat,
odksztatcalnosci gietnej w ptaszczyznach ciggu i obrotow oraz
odksztatcalnosci skretnej, umozliwia badanie zachowania sie
smigtowca w nieustalonych stanach lotow przy zadanej funkcji
sterowania w kanatach skoku ogdlnego oraz skoku cyklicznego
przechylania i pochylania. Oprogramowanie symulacyjne moze by¢
wykorzystane przy opracowaniu nowych konstrukcji lub modyfikacji
istniejacych  Smigtowcdéw, przygotowaniu programéw prob oraz
instrukcji eksploatacji przy zachowaniu margineséw bezpieczenstwa.
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System sterowania bezzatogowymi
statkami powietrznymi

Rafat Kowalik, Tomasz tusiak / Lotnicza Akademia Wojskowa

Streszczenie: W niniejszym artykule przedstawiono przeglad
istniejgcej literatury na temat optymalnego sterowania
czterowirnikowcem oraz wyniki obliczen symulacyjnych. BSP nalezg do
klasy nieliniowych systemoéw, ktére s z natury trudniejsze do
sterowania. W zwigzku z rosngcym zainteresowaniem BSP i ich
potencjalnymi zastosowaniami, w ostatnim czasie wykonano wiele
prac w zakresie sterowania UAV. Zaprojektowano system sterowania
PID (Proportional Integral Derivative) do sterowania BSP tak, aby
podazat wedtug wstepnie zdefiniowanej trajektorii. Jednym z aspektow
problemu rozpatrywanego w tym zagadnieniu jest problem zasiegu,
ktéry byt ostatnio badany wiele razy. Zainteresowanie to wynika
przede wszystkim z szeregu zastosowan, takich jak $ledzenie
nieprzyjaznych celdw, nadzér i monitoring oraz poszukiwania
i ratownictwo w miastach w nastepstwie kleski zywiotowej Ilub
katastrofy spowodowanej przez cztowieka.

Wprowadzenie

Wraz z rozwojem materiatow, elektroniki, czujnikéw i akumulatoréw
rozmiar mikro bezzatogowych statkéw powietrznych wynosi od 0,1 do
0,5 metra difugosci i 0,1-5 kg masy. Coraz bardziej popularna staje sie
klasa obiektdw bezzatogowych z czterema wirnikami - Quadrotory.
Wiele wysitku wtozono w opracowanie nowych metod ich kontroli.
Przyktadem jest HMX-4, ktory jest rodzajem czteroramiennego wirnika
o wadze okoto 0,7 kg i dtugosci 76 cm pomiedzy koncami wirnikéw.
Czas lotu wynosi okoto 3 minuty. Ze wzgledu na ograniczenie masy
tego rodzaju bezzatogowca, nie mozna doda¢ GPS ani
przyspieszeniomierzy. Dane o potozeniu i predkosci mozna uzyskad za
posrednictwem kamer. W celu uzyskania sprzezenia zwrotnego,
posiada on wczesny system mikro elektromechaniczny (MEMS) dla
pilota-asystenta. Sterownik linearyzacji sprzezenia zwrotnego steruje
wysokoscig i katem odchylenia. Ze wzgledu na dryfowanie gaudrotora
w ptaszczyznie x-y pod kontrolg tego sterownika, sterownik cofania
jest potrzebny do sterowania potozeniem. Inne powszechnie badane
pole badawcze wykorzystuje proporcjonalno wbudowany regulator PID
do wspdlnego sterowania potozeniem i pozycjg. AscTec Hummingbird
to typowy model tego typu quadrotora. Model ten jest wyposazony
w rame z drewna Ilub witdkna weglowego, dzieki czemu jest
wytrzymaty i lekki, o wadze okoto 0,5 kg. Posiadajg one wtasne
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czujniki do uzyskiwania standw. Sterownik reguluje instalacje na
podstawie roéznicy pomiedzy wartosciami zadanymi i zmierzonymi.
Kolejnym wykorzystywanym systemem kontroli PID jest stot testowy
STARMAC. Quadrator ma mase okoto 1,1-1,6 kg i moze przenosic
dodatkowe obcigzenie uzytkowe okoto 2,5 kg. Jeden z dostepnych na
zewnatrz modeli $ledzenia trajektorii nosi nazwe X4-flyer. Sterownik
zostat opracowany w celu uproszczenia oceny orientacji pojazdu
i utrzymania jej na bardzo niskim poziomie. Model dynamiczny
uzyskano metodq Eulera-Langrage’a. Sterownik PID stuzyt do
sterowania bezzatogowcem w zawisie lub Sledzenia jego trajektorii.

Dynamika i model sterowania
Analiza dynamiczna
Modelowanie

Wirniki sg zaprojektowane tak, aby przenosi¢ jedynie site na gorng
czes$¢ quadrotora a ich obroty majg wprowadza¢ momenty obrotowe.
Wytwarzane sity i momenty zaleza od predkosci obrotowej wirnika.
Gtownym wyzwaniem jest sterowanie odpowiednimi predko$ciami
czterech wirnikdw w celu zapewnienia stabilnego lotu po zadanej
trajektorii.

Structural
reference system
Z,

% ; ;d
Gravitational
reference system

Rys. 1. Uproszczona ilustracja ruchu BSP i sterowania wirnikami Quadrotora.
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Rys. 1 przedstawia uproszczony sposéb, w jaki wirniki sterujg ruchem
Quadrotora. Wirniki 1 i 3 obracajg sie w kierunku przeciwnym do
ruchu wskazéwek zegara i wytwarzajg moment obrotowy w kierunku
zgodnym z ruchem wskazéwek zegara. Wirniki 2 i 4 obracajq sie
w kierunku zgodnym z ruchem wskazéwek zegara i wytwarzajq
moment obrotowy w kierunku przeciwnym do ruchu wskazéwek
zegara. Wszystkie wirniki wytwarzajq site w kierunku do gory
prostopadle do ptaszczyzny obrotu. dla lewej cyfry na rys. 2 predkosci
obrotowe wirnikéw 2 i 4 sgq wieksze od predkosci obrotowych wirnikéw
1 i 3. Efektywny moment bedzie wiec w kierunku przeciwnym do
ruchu wskazowek zegara. Quadrotor bedzie odchylat sie w kierunku
przeciwnym do ruchu wskazéwek zegara. Dla prawej cyfry na rys. 2,
cztery wirniki majg taka samg predkos$¢ obrotowa. Ped w kierunku
przeciwnym do ruchu wskazéwek zegara zrownowazy ped w kierunku
zgodnym z ruchem wskazéwek zegara. Quadrotor zostanie uniesiony,
gdy suma sit podnoszenia bedzie wieksza niz grawitacja.

Model dynamiczny

Rys. 2. Uktady wspotrzednych oraz sity/momenty dziatajace na rame quadrotora.

W celu opracowania dynamicznego modelu quadrotora ustawiamy rame
nadwozia tak, aby znajdowata sie na osi quadrotora. jak pokazano na rys. 1,

138



tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

poczatek ramy jest ustawiony na $Srodku w punkcie O quadrotora. Jedno
ramie jest wybierane jako o$ X, a drugie jako oS Y.

Lett tilt

Left deviation
Front mclination

Rear t1lt
_—

Raght tilt

M,

Raght deviation

Rys. 3. Wykres przedstawiajacy katy odchylenia, przechylenia i pochylenia.

Rama konstrukcyjna BSP jest oznaczona literg w i oznaczona literami Xw, Yw,
Zw. Rama nadwozia oznaczona jest symbolem B. Rama nadwozia
jest zamocowana w punkcie O. Punkt O jest srodkiem masy wirnika
quarotora. Kierunek wskazywany od O do wirnika nr 1 jest definiowany jako
dodatni kierunek Xs. Natomiast kierunek do przodu do nr 3 jest ujemnym
kierunkiem Xs. Podobnie, kierunek od o do wirnika nr 2 jest definiowany jako
dodatni kierunek Yg, a kierunek do wirnika nr 4 jest ujemnym kierunkiem Ys.
Kierunek Zs to kierunek od punktu O do przeciwnego kierunku grawitacji.
Obroét wokét Zw o kat odchylenia y, obréot wokdét punktu posredniego x o kat
przechytu @, iobdt wokdt osi ye o kat nachylenia, 6. Obrét macierzy
przeksztatcania wspdirzednych z uktadu zwigzanego z quadrotorem
na zwigzany z ziemig opisano réwnaniem:

cosycosO — sin sinPsin®  cosPsiny  cosyPsin® + cosOsinPsiny

R = [cosBsiny + cosPsin sin® cosdcosy  sinPsin® — cosPcosOsind
—cos®PsinO sin® cos®cosO

Jezeli r oznacza wektor potozenia srodka masy w uktadzie zwigzanym
z ziemiq, to przyspieszenie sSrodka masy jest okreslone réwnaniem:

0
mf=[ 0

+R

)
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Zwigzek miedzy tymi wartosciami a pochodnymi kata odchylenia,
przechylenia, pochylenia sa:

14 cosf@ 0 —cosPsinf <I>
[q] = 0 1 sin® 0
r sinf 0 cos®cosb ||y

Kazdy wirnik i wytwarza moment Mi, ktdéry jest prostopadty do
ptaszczyzny obrotu. Wirniki 1 i 3 wytwarzajg momenty w kierunku -
ZB. Momenty wirnikdw 2 i 4 sg w przeciwnym kierunku: Zs. Moment
wytwarzany na quadrotorze jest odwrotny do kierunku obrotow
topatek, tak wiec M1 i M3 dziatajg w kierunku Zs, podczas gdy M2 i M4
dziatajqg w przeciwnym kierunku. Odlegto$¢ od osi obrotu wirnikéw do
srodka wirnika oznaczony jest litera L. Poprzez pordéwnanie
poszczegdélnych  elementéw  sktadowych  quadrotora, moment
bezwtadnosci I, jest odniesiony do $rodka ciezkosci wzdtuz osi XB-Ys-
ZB. Przyspieszenie katowe jest uzyskiwane za pomocg réwnan Eulera,
jak pokazano ponizej:

p L(F, — F) p
1=H=[ L(Fs — F,) ]—[q
T M1 —- M2+ M3 — M4 r

ali

Sterowanie potozeniem

W tej pracy zaprezentowany jest regulator PID do sterowania
guadrotorem. Sterownik dostosowuje wejscia sterujgce procesem w
celu zminimalizowania btad, ktéry jest wartoscig réznicy miedzy
zmierzong zmienng procesowg a pozadang warto$¢ zadang. Katy
przechylenia i pochylenia zadawane sg na wejsciu. Z zastosowaniem
metody podejscia z krokiem wstecz, mozna uzyska¢ dwa rodzaje
metod kontrolowania potozenia. Jednym 2z nich jest regulator
wykonania zawisu BSP, ktory bedzie kontrolowat prace wirnika w celu
utrzymania go w zadanej pozycji. Drugi to sterowanie czterema
wirnikami do sledzenia dowolnych przebiegéw trajektorii w 3-D.

Regulator kontroli lotu

Quadrotor bedzie zawisat w momencie, gdy nominalny cigg $migiet
bedzie réwny sile grawitacji, wiec:
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A predkos$¢ obrotowa silnika:

rr (t) - jest pozycjq trajektorii
g1 (t)- to katy odchylenia
Dla przypadku zawisu ¢ (t) = 0

Btad pozycji podawany jest przez:
e, =(mr—n)

Polecone przyspieszenie #%° mozna obliczy¢ przy uzyciu prawa PID:
(7 — fides) +kai(Fir—7) + ky i (rir —m1) + ki f(ri,T -1)=0
Dla zawisu:
f'i,T = ‘Fi,T =0

Zalezno$¢ miedzy pozadanymi  przyspieszeniami a  katami
przechylenia, pochylenia:

7 = g (8% cosypr + ¢ simpr)
il = g (89 sinr + ¢ cosyr)
_ 8kpwh

yigles Awp
1

B == sinypy — i cospy)
1

gdes = 5 (i‘{ies cosyr — 1"'2‘135 sinyr)

.i:des

AwF - 8kpa)h

Sterowanie wysokoscia
W przypadku zawisu, ¢ ~p, 8 = q ¢ ~r,

Prawo sterowania wg reguty proporcjonalno-pochodnej jest
sformutowane w sposob:
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Bwy = kyg (99 — @) +kyy (p — 1)
A(l)g = kp'g (Bdes - 9) + kp'g (qdes - q)

Doy = g (95 =) + ki (4 —7)

Lyp = LkF(w% - wf) - qr(lzz - Iyy)

Iyyq = LkF(w?% - w%) —pr(x — 1)

2

L7 = ky(0f — 0} - w% - wj)

Z powyzszego réwnania otrzymujemy wynik w
wfes
wges _
wges -
wges

Symulacja modelu dynamicznego

0 -1 1 wp + A(UF
1 0 -1 Awe
0 1 1 Awg

[N

Ponizej przedstawiono numeryczne wyniki symulacji do celéw walidacji
modelu dynamicznego i kontrolnego, omdwione w poprzednim
punkcie. Parametry wykorzystane do symulacji przedstawiono ponizej
w tabeli 1.

Tab. 1. Parametry modelu dynamicznego

Kpx=1 Kpy=1 Kpz=1
Kdx=1 Kdy=1 Kdz=1
kF=6.11*10°N/(r/min?) KM=1.5*10% N/(r/min?) Km=20
M=1.08 kg G=9.8 m/s? L=0.22m

W oparciu o dynamiczny model qudrotora, model sterowania zostat
opracowany w MATLAB Simulink.. Na potrzeby symulacji quadrotor leci
z poczatkowej pozycji (0,0,0) do koncowej lokalizacji (10,10,10) oraz
wykonuje zawis nad tym punktem (10,10,10). Podane tu jednostki
odlegtosci wyrazone sgq w metrach. na rys. 6 pokazano rzeczywistg
droge, ktérg porusza sie quadrotor.
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Rys. 4. Wynik symulacji pokazujacy trajektorie bezzatogowych statkéw powietrznych

Rysunki 4, 5 i 6 pokazujgq wykresy X, y, z potozenia quadrotora
w funkcji czasu w miare przemieszczania sie tego BSP z potozenia
poczatkowego do pozadanego.

12

LA VT

x(m)
IS =
—

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Rys. 5. Wynik symulacji pokazujacy x potozenie quadrotora w stosunku do czasu
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Rys. 6. Wynik symulacji pokazujacy y potozenie quadrotora w stosunku do czasu
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Rys. 7. Wynik symulacji pokazujacy potozenie z quadrotora w funkcji czasu

144




tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

W celu dalszej weryfikacji modelu dynamicznego i kontrolnego
w odniesieniu do Sledzenia pozadanej trajektorii (a raczej lokalizacji
celu), quadrotor zostat wprowadzony w ruch po okregu o $rodku w
punkcie (5, 0) i promieniu 5 m. na rys. 8 pokazano symulacje wyniku
pozadanej i rzeczywistej trajektorii quadrotora podgzajacego po
trajektorii kotowej. na rys.9 pokazano wynik symulacji dla pozadanego
X i rzeczywistego x dla kotowej $ciezki. na rys. 10. pokazano wynik
symulacji, ktory pokazuje pozadane y i rzeczywiste y dla kotowej
Sciezki.

T TN

I 7 N

y(m)
=

N /

x(m)

Rys. 8. Wynik symulacji pokazujacy pozadang (czerwong) i rzeczywista trajektorie
(niebieska) quadrotora podazajacego po trajektorii kotowej
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Rys. 9. Wynik symulacji pokazujacy zadany x (czerwony) i rzeczywisty x (niebieski)

quadrotora po okreznej trajektorii
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Rys. 10. Wynik symulacji pokazujacy zadany y (czerwony) i rzeczywisty y (niebieski)

gyadrotora po okreznej trajektorii
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WAL

Y(m) x(m)

Rys. 11. Symulacja wyniku ruchu quadrotora do pozadanych lokalizacji

Model kontrolny zostat nastepnie zweryfikowany, pokazujac, ze quadrotor
przesuwa sie z pozycji spoczynkowej do pozadanej lokalizacji i ponownie
laduje. narys. 11 przedstawiono symulacje ruchu BSP. Quadrotor
wystartowat w punkcie (0, 0, 0) leciat do punktu (0, 0, 10), nastepnie byt
obracany i przesuwany do punktu (10, 10, 10), a nastepnie wylgadowat
w punkcie (10, 10, 0).

Powyzsze symulacje nhumeryczne wykazaty, ze quadrotor byt w stanie
nawigowa¢ do dowolnych lokalizacji punktéw trasy i podazac
dowolnymi pozadanymi trajektoriami.
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Rys. 12. Symulacja wyniku ruchu w trzech osiach x, y, x odczytane przez kontrolera

Whnioski

Opracowany model matematyczny czterowirnikowca, po jego
zlinearyzowaniu, postuzyt do =zaprojektowania uktadu sterowania
orientacjq przestrzenng. Pozytywne wyniki testéw symulacyjnych
pozwalajg przypuszczaé, ze uktad ten spetni swoje zadanie réwniez
w warunkach rzeczywistych.

Istniejace algorytmy sterowania mozna rozbudowaé¢ o nadrzedne
uktady, realizujace sterowanie wysokoscig, pozycja i trajektorig lotu,
dazac przy tym do petnej autonomicznosci statku powietrznego.
Wielowirnikowe platformy latajace to stosunkowo mtoda i dynamicznie
rozwijajaca sie dziedzina. Urzadzenia tego typu znajdujg coraz wiecej
zastosowan, zmagajg sie jednak z wcigz nierozwigzanymi problemami.
Zbudowanie prostego obiektu latajacego tego typu wydaje sie
wyjatkowo proste, to stawia jednak przed konstruktorami
i programistami powazne wyzwania. Ze wzgledu na charakter
platform, konieczne jest zastosowanie aktywnej regulacji ciqgu w celu
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utrzymania robota w powietrzu. Pomimo iz do stabilizacji lotu
wystarczg proste regulatory PID, to osiggniecie jakosci sterowania
pozwalajacej na praktyczne wykorzystanie tego typu platform wcigz
stanowi wyzwanie.

Pierwszg przeszkoda w osigqgnieciu tego celu jest nieprawidiowy
projekt konstrukcji mechanicznej. Wielowirnikowce jako aparaty
latajgce muszg charakteryzowaé sie bardzo niskg masg wtasng,
zapewniajac jednoczes$nie odpowiednig sztywnos$¢ i wytrzymatosc.
.Jednoczesnie kluczowym zagadnieniem jest jako$¢ pomiaru orientacji,
niezbedna w procesie stabilizacji platformy. Wraz ze wzrostem
sztywnosci konstrukcji nosnej, poprawia sie jakos¢ regulacji ze
wzgledu na mniejszy wptyw odksztatcen konstrukcji na wymuszenia
i pomiary. Jednoczesnie jednak rosnie wptyw zaktdécen, generowanych
przez elementy ruchome a zwtaszcza jednostki napedowe, na jakos¢
pomiarow.

W pracy skoncentrowano sie na rozwigzaniu dwdch problemoéw:
1) uzyskania dynamicznego modelu quadrotora,
2) planowania trasy i optymalizacji planowania trasy.

W pierwszym problemie przeanalizowano dynamike quadrotora,
a nastepnie opracowano sterownik oparty na metodzie PID. W tej
cze$ci wybrano parametry, ktére miaty sprawi¢, ze ten model
symulacyjny bedzie niemal identyczny z prawdziwym quadrotorem.
Nastepnie przeprowadzono nawigacje od punktu do punktu oraz
eksperymenty trajektorii z wykorzystaniem modelu symulacyjnego
opracowanego w oparciu o dynamike quadrotora. Wyniki pokazaty, ze
model ten sprawdzit sie w praktyce. Dla drugiego problemu
opracowano trajektorie petnego pokrycia okreslonego obszaru.
Zidentyfikowano parametry trajektorii i wykorzystano algorytm
mnoznikowy Langrage'a do uzyskania tych parametréw, ktore
minimalizowaty catkowity czas potrzebny do przejscia przez catq
trajektorie.
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Wiatrakowiec JK-2 Nano

Jarostaw Kowalski / Fusioncopter

1/ Zatozenia konstrukcji

Wiatrakowiec JK-2 Nano adresowany jest do szerokiej rzeszy
amatordw wiroptatéw. Opracowujac jego konstrukcje mieliSmy na celu
wyprodukowanie taniego w budowie i eksploatacji wiatrakowca.

Genezg jego narodzin byty wnioski z obserwacji rynku wiatrakowcéw
na S$wiecie. Obecnie na rynku dostepny jest bardzo duzy wybor
ultralekkich wiatrakowcéw dwumiejscowych. Widzimy takze tendencje
do produkcji sprzetu, o coraz wiekszym komforcie lotu lecz,
jednoczesnie - bardziej skomplikowanego i - drozszego. Wiatrakowiec
JK-2 Nano jest z zatozenia zaprzeczeniem tego trendu. W zamysle ma
stuzy¢ do lotdow rekreacyjnych na terenach poza lotniskami; na
przyktad takach eksplorowanych przez szerokie rzesze
motoparalotniarzy. Jednym z zatozen konstrukcyjnych byta niska cena
zblizona do popularnych trajek paralotniowych, lub do ceny motocykla
sportowego. Przy pracach nad konstrukcja wykorzystane zostato
doswiadczenie przy konstruowaniu duzych, czteromiejscowych
wiatrakowcéw firmy Fusioncopter.
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et weekendowej pracy - poza obowigzkami stuzbowymi konstruktorow .

Lotnictwa

Obliczenia aerodynamiczne wykonat Jan Bronowicz.

Wiatrakowiec ten jest, wedtug przepiséow, urzadzeniem latajacym
kategorii K5,podkategorii UL-115.

Polskie przepisy wymagajq od takiego statku powietrznego:
e jednoosobowej zatogi
e masy wiasnej maksimum 115kg
e pojemnosci zbiornikdéw paliwa nie przekraczajacej 20 |,

e nie przekraczania, na petnej mocy w locie poziomym,
predkosci 102 km/h

e obcigzenia powierzchni nosnej bez pilota i paliwa, nie
przekraczajacej 10 kg/m2

e masy startowej nie przekraczajgcej 200kg.

Juz pobiezna analiza tych ograniczen doprowadza do wniosku, ze
W rzeczywistosci masa wtasna dla przecietnego pilota musi by¢ sporo
mniejsza niz 115kg. Zaktadajac ze masa pilota to 85kg i masa paliwa
15kg to przy masie startowej 200 kg masa wiasna nie moze
przekracza¢ 100kg. Przy takim zatozeniu pilot o masie 95kg moze
zatankowa¢ tylko 5kg paliwa. Wprowadzenie ograniczenia masy
startowej 200kg jak wida¢ mocno ogranicza rzeczywistg mase wtasna.
Powod takiego zapisu w przepisach jest dla mnie zupetnie
niezrozumiaty. Takie ograniczenie wystepuje tylko w Polsce.
Na przykitad w USA ograniczona jest tylko masa wtasna konstrukcji
(przy zachowaniu ograniczen predkosci i ilosci paliwa).

Zmniejszenie mozliwej masy wiasnej miato wptyw na dobor zespotu
napedowego. Po przeszukaniu rynku, za silnik, ktéry pozwoli uzyskac
odpowiednig mase i zapewni wystarczajqgcq moc uznano Thor 250DS
firmy Polini. Jest to silnik uzywany powszechnie przez
motoparalotniarzy, bardzo lekki, o duzej mocy w stosunku do masy.
Catkowita masa wraz z wydechem, chtodzeniem i resztq osprzetu
wynosi okoto 24 kg. Moc deklarowana przez producenta 36KM,
a zmierzony cigg statyczny z dedykowanym $migtem firmy E-Props, to
90kg.
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ettt przez pilota doswiadczalnego Wiestawa Jarzyne w Woli Korytnickiej. Po

Lotnictwa

krotkim czasie zespot pilotdw prowadzgcych proby eksploatacyjne
rozszerzyt sie o Jacka Lichote i Marcina Sokofa. Proby w locie trwaty
przez prawie catg zime 2019 - 2020. Wiekszos¢ lotéw odbywata sie na
lgdowisku paralotniowym w tekach Koscielnych, na terenie ktérego
Marcin Sokot prowadzi szkote paralotniowa. Do dzisiaj loty na JK-2
odbyto ponad dziesieciu pilotbw o bardzo zrdéznicowanym
doswiadczeniu.

Po przeprowadzeniu prob w locie, wytrzymatosciowych
i funkcjonalnych, z poczatkiem roku 2020, firma Fusioncopter
rozpoczeta produkcje wiatrakowcéw JK-2 Nano. Poczatkowo wykonano
serie 5 sztuk, z ktoérych pierwszy przeznaczony zostat na préby
statyczne. Drugi jest egzemplarzem fabrycznym, pozostate przekazano
odbiorcom. Obecnie, co miesiac, kolejny wiatrakowiec przekazywany
jest klientowi. Nano cieszy sie sporym zainteresowaniem. Fusioncopter
pracuje obecnie nad rozszerzeniem swoich mozliwosci produkcyjnych.

2/ Opis konstrukcji

Przyjety uktad konstrukcji ma umozliwi¢ budowe wiatrakowcoéw przez
amatoréw z zestawdw.

Gtéwne podzespoty:

. Wirnik

Gtéwna struktura nosna
Golen podwozia gtéwnego
Kota podwozia gtéwnego

. Wahacz podwozia przedniego
Koto przednie

Kabina pilota

Owiewka kabiny-zbiornik paliwa
9. Silnik z reduktorem

10. Statecznik poziomy

11. Ster kierunku

12. Smig’ro

13. Popychacze sterowe wirnika
14. Kotko ogonowe

®NOUAWN
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Gtowna struktura nosna jest metalowa, nitowana. Wszystkie elementy
sktadowe wykonywane sa na laserowej wycinarce i nastepnie
formowane na prasie krawedziowej CNC. Po anodowaniu struktura jest
nitowana. Do nitowania nie wymagany jest przyrzad montazowy.
Doktadnos¢ wykonania elementéow zapewnia zachowanie zatozonej
geometrii zmontowanej struktury.
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Podwozie gtowne to kompozytowy element sprezysty. Podwozie
przednie wahaczowe z gumowym elementem sprezystym. Kota typu
rowerowego, przednie 16, a gtéwne 20 cali $rednicy. Podwozie ma
umozliwi¢ starty i ladowania takze na nieutwardzonych terenach typu
tagka - uzywanych przez pilotdbw PPG. Hamulce tarczowe na kotach
gtéwnych.
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et i dwéch popychaczy.
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Uktad sterowania sterem kierunku i kotkiem przednim sktada sie ze
sterownicy noznej, dzwigni, rolek i linek.
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Wirnik nosny wyposazony jest w metalowe fopaty o profilu
opracowanym w firmie Fusioncopter i produkowanym na je zlecenie.
Konstrukcja wirnika umozliwia tatwy montaz i demontaz topat na czas
transportu.

JK-2 wyposazony jest w hydrauliczny system wstepnego rozkrecenia
wirnika, tak zwanej prerotacji. Energie dostarcza pompa hydrauliczna
napedzana poprzez ptaski pasek, stanowigcy jednoczesnie sprzegto,
silnikiem gtdwnym. Pompa napedza silnik hydrauliczny, ktoéry poprzez
pasek zebaty i sprzegto jednokierunkowe napedza wirnik.

Wiatrakowiec wyposazony jest w podstawowe wskazniki:

Predkosciomierz liniowy System MotoMonitor firmy Flyelectronics ktory
sktada sie z pulpitu i nadajnika sygnatéw

o
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Pulpit umozliwia odczyt nastepujacych informaciji.

Obroty silnik i wirnika,

Temperatura EGT ,

Temperatura CHT,

Czas lotu,

Nalot ogdlny napedu,

Temperature zewnetrzng,

Predkos¢ lotu z GPS,

Odlegtos$¢ od miejsca startu lub zadanego punktu,

Czas dolotu do miejsca startu lub do zadanego punktu
(przy aktualnej predkosci),

Wysokosc¢ z GPS,

Wysokos$¢ z czujnika cisnienia

Przebyty dystans,

Stoper

Wariometr (pokazuje predkos$¢ wznoszenia lub opadania)
Kierunek do miejsca startu lub zadanego punktu
Kierunek wiatru wyznaczany podczas lotu

Cisnienie atmosferyczne

Czas wschodu i zachodu stonca w aktualnych
wspotrzednych geograficznych

Dane te sg wyswietlane w formie pulpitu graficznego lub jednego
z czterech programowalnych pulpitéw tekstowych.
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e zarzadzania wykazem swoich startowisk poprzez
komputer PC

e zgrania ksigzki lotéw do PC.

Wyposazenie radiowe nie jest zabudowane. Pilot moze uzywad recznej
radiostacji zgodnej z posiadanymi uprawnieniami.

3/ Wymiary i masy

Srednica wirnika: 7m

Dtugos¢ bez wirnika: 3,5m

Szerokos¢ bez wirnika: 1,7m

Masa wiasna: 100kg

Maksymalna masa startowa (ograniczona przepisami UL115): 200kg

Pojemnosc¢ zbiornika paliwa: 20 litrow
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Predkosc¢ nigdy nieprzekraczalna VNE: 110km/h

Predkos¢ maksymalna VMAX: 90km/h

Predkos¢ najwiekszej predkosci wznoszenia VY: 50km/h
Predkos¢ najwiekszego kata wznoszenia VX: 45km/h

Predko$¢ minimalna Vmin: 35km/h

Predkos¢ przelotowa: 70km/h

Maksymalna predkos¢ wznoszenia dla masy 200kg: 1,5m/s
Maksymalna predkos$¢ wznoszenia dla masy 170kg: 2m/s
Putap: 2000m

Zuzycie paliwa przy predkosci przelotowej 70km/h wynosi: 8I/h

Podczas lotu na petnej mocach zuzycie paliwa wynosi: 10l/h

Wiatrakowiec zostat oblatany pod koniec wrzesnia 2019 roku przez
pilot doswiadczalnego Wiestawa Jarzyne w Woli Korytnickiej . Po
krotkim czasie zespdt pilotdow prowadzacych proby eksploatacyjne
rozszerzyt sie o Jacka Lichote i Marcina Sokota. Proby w locie trwat
przez prawie catg zime 2019 2020. Wiekszos¢ lotow odbywato sie na
ladowisku paralotniowym w ktekach Koscielnych na terenie ktérego
Marcin Sokdt prowadzi szkole paralotniowg. Do dzisiaj loty na JK-2
odbyto przeszto dziesieciu pilotow o bardzo zrdznicowanym
doswiadczeniu.

Po  przeprowadzeniu prob w locie, wytrzymatosciowych
i funkcjonalnych z poczatkiem roku 2020 firma Fusioncopter
rozpoczeta produkcje wiatrakowcéw JK-2 Nano. Poczatkowo wykonano
serie 5 sztuk z ktdérych pierwszy przeznaczony zostat na proby
statyczne. Drugi jest egzemplarzem fabrycznym, pozostate przekazano
odbiorcom. Obecnie co miesigc kolejny wiatrakowiec przekazywany
jest do Kklienta. Nano cieszy sie sporym zainteresowaniem.
Fusioncopter pracuje obecnie nad rozszerzeniem swoich mozliwosci
produkcyjnych.
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(RS ~Wiatrakowiec JK-2 Nano zachowuje cechy wszystkich innych. Po
krotkim przygotowaniu naziemnym i zapoznaniu sie z IUL bez
problemu moze go pilotowac¢ kazdy kto wczesniej miat z tym typem
statku powietrznego do czynienia. Na co powinno sie zwrécic
szczegblng uwage:

e ze wzgledu na nieduza moc jednostki napedowej nie
doprowadza¢ do zbyt szybkiego oderwania od drogi startowej,

e z tego samego powodu parametry lotu dla osoby w goérnej
granicy masy dopuszczalnej wymagajq delikatnego i rozsgdnego
pilotowania,

e rozbieg i dobieg wykonywac jak najdtuzej na kotach podwozia
gtdbwnego z podniesionym przednim ze wzgledu na bardzo
skuteczny uktad sterowania kierunkowego. Wiatrakowiec ma
tendencje do bardzo szybkiej zmiany kierunku.

e przy pierwszych lotach, lagdowanie i przyziemianie, dla poznania
charakterystyki statku powietrznego, wykonywac na
podwyzszonych obrotach silnika. Wiatrakowiec ma tendencje do
szybkiego wyhamowywania predkosci lotu,

e W pionowym opadaniu autorotacyjnym wiatrakowiec ma
tendencje do ,myszkowania” ze wzgledu na zacienienie steru

kierunku przez stabilizator poziomy,

e podniesiona belka kadtuba pozwala na przyziemienia z nieco
bardziej podniesionym dziobem, co gwarantuje krétki dobieg,

e stateczny i sterowny w wymaganych kryteriach,

e wymaga przyzwyczajenia do lotéw z matymi predkosciami (mata
rozpietosc¢ zakreséw predkosci lotu),

e przyjazny podczas kotowania, rozpedzania i dobiegu ze wzgledu
na bardzo dobra amortyzacje podwozia, witacznie z kotem

przednim,

e wymaga koniecznosci wykonania lotow zapoznawczych-
szkoleniowych na dwusterze z instruktorem,
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e wyjatkowo przyjazny wiascicielowi ze wzgledu na ekonomike
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ettt uzytkowania ( mate spalanie i gabaryty do hangarowania ).”
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Wiestaw Jarzyna

~Mysle, ze Ilatatem prawie wszystkimi znanymi produktami
zyroskopowymi na catym S$wiecie. Obecna tendencja do zwiekszania
~komfortu”, a tym samym masy i osiggow silnika, jest catkowicie
btedna. 15.06 2020 roku, po krétkiej odprawie, latatem Nano. To
niewiarygodne, jak bezpieczne i stabilne jest zachowanie podczas lotu.
Moim zdaniem ten wiatrakowiec jest tym, czego rynek obecnie
potrzebuje. Gratulujemy tego pomystu. Wszystko jest w porzadku.
Obstuga jest tatwa. Wszystkie elementy sterujgce znajdujg sie na
drazku. Prerotacja poprzez sprzegto mechaniczne w potaczeniu z
hydraulikg dziata bezpiecznie. Pomimo moich 1,90 i 95 kg zachowanie
podczas lotu jest bezpieczne i pewne. Zostatem przedstawicielstwem
Nano i mam juz pierwszych klientow. Jako instruktor pilotazu po
odpowiednim przeszkoleniu z przyjemnoscig podejme sie szkolenia w
locie.”

Wilfried Ruchay

,Gdy pierwszy raz ustyszatem o nowej, polskiej konstrukcji JK-2 Nano,
Z miejsca obudzita moje zainteresowanie. Dlaczego? Jestem wielkim
fanem urzadzen latajacych o niewielkiej masie. Sam zbudowatem
i latam na samolocie Minifox, ktérego masa witasna to 120 kg. JK-2
Nano jest napedzany takim samym silnikiem, jak mdj samolot. Udato
mi sie poznaé¢ zespdt konstrukcyjny, a nawet polataé¢ wspdlnie
z kolegami z Fusioncopter, na potrzeby sesji fotograficznej naszych
konstrukcji. Napisatem o tym artykut do Przegladu Lotniczego nr
6/2020. Kilka dni po naszym wspdlnym locie, koledzy z Fusioncopter
zaproponowali mi, aby sam sprébowat lotu na Nano.

Tutaj kilka wyjasnien. Jestem pilotem zawodowym, latam od
czterdziestu lat, w wiekszosci na duzych samolotach pasazerskich.
Dwadziescia piec lat temu wykonatem ostatni lot jako pilot $migtowca,
bo miatem taki epizod w swoim zyciu, ze przez kilka lat bytem
instruktorem, pilotem $migtowcowym w pogotowiu lotniczym. Tak
wiec, nie jestem pilotem bez Zzadnego doswiadczenia w lotach na
wiroptatach, ale po pierwsze byto to bardzo dawno, a po drugie byt to
maj pierwszy lot na wiatrakowcu.

Po szczeg6towym instruktazu przyszedt czas na pierwsze uruchomienie
silnika i proby kotowania po lgdowisku. Potem nauka prerotacji i kilka
prob rozpedzania. W koncu pierwszy start... Pilotowanie Nano jest
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dos$¢ naturalne dla pilota samolotowego, tak wiec po pierwszym starcie
reszta lotu byta juz tylko wielkq przyjemnoscia. Nano doskonale
reaguje na stery, sity nie sg zbyt duze. Pierwsze podejscie do
ladowania wykonatem w sposéb zblizony do ladowania na $Smigtowcu,
czyli utrzymywatem predkos¢ podejscia korygujac wiasciwy tor
podejscia zmiang mocy silnika. Samo Iadowanie byto bardzo
delikatnie, a jego dtugos¢ to zaledwie kilka metréw. Po kolejnym
starcie podszedtem do lagdowania na zmniejszonych obrotach silnika,
utrzymujgc wiasciwg predkos¢ lotu zwiekszaniem kata podejscia.
Wyréwnanie i ladowanie odbyto sie rowniez bardzo tagodnie. Byty to
bardzo przyjemne loty. Loty te, na moim przyktadzie pokazaty, ze pilot
nawet bez treningu w lotach wiroptatami, moze bezpiecznie wykonac
lot na Nano. Z wielkg uwagqg $ledze rozwdj projektu Nano. Kto wie,
moze kiedy$ przesiqde sie z mojego samolotu na niego? Mozliwosc
przewozu niewielkiego urzadzenia latajgcego, aby sobie polataé jest
bardzo kuszaca.”

Wiestaw Jedynak

~NANO - pierwsze wrazenie: prosta, surowa wrecz konstrukcja, bez
bajeréow i wypasionego oprzyrzgdowania. Powietrzny skuter, ktéry ma
zapewni¢ rados¢ z przebywania w powietrzu, a nie limuzyna za ciezkie
pienigdze. Sposdb transportu, hangarowania (a w zasadzie
parkowania, bo hangar jest w tym przypadku zbedny), przygotowania
do lotu - uproszczony do maksimum i bardzo przyjazny dla
uzytkownika. Taka ,czarna peretka” i jednoczesnie unikat wsréd
wspotczesnych konstrukcji. Mozna by rzec - minimalistyczne podejscie
w wersji autogyro! Pierwsze przymiarki, kotowanie, prerotacja,
rozpedzanie... i juz mozna poczuc ,wiatr we wiosach”, a raczej
swobodnie mijane powietrze.

Predkosci lotu nie sgq zawrotne - najlepsze wznoszenie uzyskujemy juz
przy 50km/h, a maksymalne siegajg okolic 100 km/h, cho¢ oczywiscie
wszystko zalezy od masy pilota i ilosci paliwa na poktadzie . Mozna
troche ,ponarzekad” na hatas od $migta, ale ten detal ma by¢
niebawem udoskonalony przez konstruktoréw z Fusioncopter. Zanim
dosigqdziemy tego rumaka, zdecydowanie niezbedne jest podstawowe
szkolenie na innym dwusterze, by naby¢ odpowiednie nawyki i poznad
specyfike latania wirowcem.

Dla tych, dla ktérych bedzie to pierwszy kontakt z awiacjg, przyda sie
rowniez odrobina wiedzy teoretycznej - prawa lotniczego, poruszaniu
sie w przestrzeni lotniczej, no i samej zasady dziatania wiatrakowca
(wirowca). Wszystko to producent zapewnia przed zakupem NANO. Do
NANO nie wsiadamy, a ,ubieramy sie” w niego, jak bysSmy zaktadali

162



tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

skrzydta i stawali sie ptakami. Obserwacja ziemi z maszyny jest
genialna. Brak skomplikowanego oprzyrzadowania pozwala skupiac sie
na tym, co nas otacza i po prostu cieszy¢ sie lotem. Rados¢ jest tak
szczera i prawdziwa, ze chyba kazdy dotad uniesiony w powietrze na
poktadzie NANO cieszy sie jak mate dziecko.”

Barbara Amber pilot UAGP
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Wibroakustyczne oddzialywanie smigtowca
Lovicv na ladowisku wyniesionym

Stawomir Cieslak, Wiestaw Krzymien / Sie¢ Badawcza tukasiewicz -
Instytut Lotnictwa

Streszczenie: Smigtowiec ladujacy i startujacy na ladowisku
wyniesionym umieszczonym na budynku jest Zzrédtem hatasu, ktéry
oddziatuje na otoczenie oraz powoduje wzbudzenie drgan ladowiska
czy tez infrastruktury budynku. Drgania sq réwniez wzbudzane przez
strumien powietrza przeptywajacego przez wirnik nosny a takze
przenoszone na ptyte ladowiska przez bezposredni kontakt podwozia
Smigtowca z podtozem. Drgania poprzez konstrukcje Iladowiska
przenosza sie na budynek. W zaleznosci od wtasciwosci ttumigcych
konstrukcji i zastosowanych elementéw wibroizolacyjnych drgania
mogq by¢ odczuwalne w pomieszczeniach uzytkowanych przez ludzi
a takze przekazywane na znajdujace sie w budynku urzgdzenia.

Przedmiotem badan opisanych w pracy jest wibroakustyczne
oddziatywanie smigtowca EC 135 na lgdowisku wyniesionym podczas
ladowania, postoju z witaczonym napedem oraz startu. Wykonano
pomiary drgan oraz hatasu w punktach zlokalizowanych zaréwno na
ptycie lgdowiska jak i w pomieszczeniach budynku. W pracy
zamieszczono wybrane wyniki pomiaréw sygnatéw zmierzonych
w poszczegolnych fazach lotu i manewrach $migtowca. Wykonano
i zamieszczono rowniez analizy czestotliwosciowe fragmentu danych
pomiarowych dla fazy lotu, w ktérej zarejestrowano najwyzsze
poziomy oddziatywania. Wyniki przedstawiono w formie wykreséw
i opatrzono komentarzem.

1/ Wprowadzenie

Oddziatywanie $migtowca na otoczenie obejmuje: transmisje drgan
przez podwozie $migtowca, oddziatywanie strumieniem podwirnikowym
a takze oddziatywanie akustyczne. Na przyktad oddziatywanie wirnika
nosnego powoduje niejednostajny turbulentny ruch powietrza, ktérego
skutkiem jest wzbudzenie drgan ptyty ladowiska a takze towarzyszace
pracy wirnika zjawiska akustyczne. W Sieci Badawczej tukasiewicz -
Instytucie Lotnictwa prowadzone sq badania zaréwno
aerodynamicznego oddziatywania $miglowca na lgdowiska, drgan
wzbudzanych przez s$miglowiec a takze badania oddziatywania
akustycznego. Praca zawiera wybrane wyniki badan oddziatywania
wibroakustycznego Smigtowca na lagdowisku wyhniesionym
zlokalizowanym na dachu budynku.
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Gtownymi zrédtami wibroakustycznego oddziatywania $migtowca na
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et otoczenie sq: wirnik nosny, silniki oraz smigto ogonowe. Kazde z tych
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zrodet posiada inng charakterystyke oraz rézne poziomy emisji hatasu
i drgan przy poszczegdlnych manewrach Smigtowca. Niejednakowe jest
tez oddziatywanie na elementy ladowiska, budynku i infrastruktury
szpitala a takze na ludzi przebywajgcych w otoczeniu smigtowca, takze
w budynkach.

Wstepne badania zrédet dzwieku byty prowadzone dla $migtowca
znajdujacego sie na ptycie lgdowiska naziemnego a ich wyniki
przedstawiono w [1]. Zlokalizowano podstawowe zrédta emitowanego
dzwieku oraz przedstawiono ich charakterystyki. Badania te nie
odzwierciedlaty w petni warunkéw rzeczywistych podczas operowania
Smigtowcem w obszarach miejskich nad budynkami, gdyz byty
wykonane na otwartej przestrzeni lotniska.

Kolejne badania wykonano na Iadowisku wyniesionym podczas
lagdowania i startu S$migtowca oraz postoju na ptycie lgdowiska
z pracujgcym napedem. Obejmowaty one zaréwno badania wtasciwosci
drganiowych ladowiska i oddziatywania $migtowca na lgdowisko oraz
budynek, jak réwniez badania hatasu emitowanego przez smigtowiec,
ktére opisano w niniejszej pracy.

2/ Obiekt badan

Badania przeprowadzono na szpitalnym Iadowisku wyniesionym
usytuowanym na dachu budynku. Konstrukcja ladowiska zbudowana
zostata na istniejagcym wczesniej 5-kondygnacyjnym budynku (parter,
3 pietra, poddasze). Ptyta ladowiska zostata osadzona na stalowej
konstrukcji kratownicowej wspartej ponad dachem na kilkudziesieciu
stalowych filarach przytwierdzonych do elementéw nosnych budynku.
Ptyte lgdowiska wykonano z aluminiowych paneli utozonych w ksztatcie
kwadratu. Kazdy bok ptyty =zostat rozszerzony azurowg kratg
pomostowg, ktora powieksza obszar ptyty lgdowiska. Dodatkowo
wokot ptyty rozpieto siatke zabezpieczajacg. Wliczajac poziom dachu,
ladowisko usytuowane jest na poziomie 6 pietra.

Rysunek 1 przedstawia zdjecie $migtowca stojacego na ptycie
badanego lgdowiska.
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Rys. 1 Smigtowiec EC-135 na ptycie badanego ladowiska na ladowisku wyniesionym.

Ladowisko ma wyznaczony jeden kierunek podejscia i odejscia
$migtowca. Podczas wykonywanych badan podejscie nastgpito od
strony $ciany budynku gdzie umiejscowione sa okna korytarza,
natomiast na prostopadiej scianie - okna sali chorych. Po przeciwnej
stronie znajdujg sie okna gabinetow zabiegowych, pomieszczen
personelu i pomieszczen technicznych.

Ladowisko przeznaczone jest dla Smigtowcdédw o maksymalnej masie do
5 ton. Obecnie uzytkowane w polskim transporcie medycznym sa
Smigtowce EC-135 i w najblizszych latach to one beda gtownie
korzysta¢ z wybudowanego Ilgdowiska. Ten typ $migtowca jest
obiektem badan oddziatywania wibroakustycznego na lgdowisku,
opisanych w niniejszej pracy.

3/ Metoda badawcza

Wykonane badania obejmowaty pomiar i rejestracje drgan oraz
dzwieku emitowanego przez $migtowiec EC-135 podczas ladowania,
startu oraz postoju z pracujagcym napedem.

Przyspieszenie drgan oraz ci$nienie akustyczne mierzono zaréwno na
zewnatrz (na ptycie ladowiska) oraz wewnatrz budynku.

Czujniki drgan (z ktorych ponizej przedstawiono wyniki pomiaréw)
umieszczono w nastepujacych lokalizacjach:
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e ,Z2:2" na ptycie ladowiska w poblizu jej s$rodka (dolna
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e ,Z:14" w sali chorych na trzeciej kondygnacji ponizej poziomu
ladowiska (pietro 3).

Mikrofony umieszczono w nastepujacych lokalizacjach:

e ,micl” na poziomie ladowiska od strony odejscia (pod
azurowym podestem stanowigcym rozszerzenie ptyty
ladowiska),

e ,mic2” na poziomie ladowiska od strony podejscia (analogicznie
jak mikrofon ,micl”, ale na przeciwlegtej krawedzi ladowiska ),

e ,mic3” w sali chorych na trzeciej kondygnacji ponizej poziomu
ladowiska (pietro 3, w poblizu czujnika przyspieszen ,Z:14"),

e ,mic4” na korytarzu w poblizu okna od kierunku nalotu (na tej
samej kondygnacji jak mikrofon ,mic3”).

Rozmieszczenie czujnikédw drgan i mikrofonéw przedstawiono na
rysunku 2.

Podczas pomiarow budynek szpitala byt w trakcie remontu, co
umozliwito dostep do pomieszczen uzytkowych.

Rys.2. Szkic
budynku i
rozmieszczenie
punktéw
pomiarowych
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Czujniki drgan i mikrofony umieszczone na ladowisku jak rowniez
w miejscach uzytkowanych przez ludzi pozwalajg zidentyfikowac jaki
jest charakter zrédta hatasu i wibracji oraz umozliwiajg ocene skutkéw
wywotanych w najblizszym otoczeniu $migtowca. Umieszczenie
mikrofonow zaréwno od strony podejscia jak i odejscia pozwala ocenic
fazy lotu, w ktérych oddziatywanie akustyczne jest najwieksze.

Do pomiaru drgan wykorzystano sejsmiczne czujniki przyspieszen a do
pomiaru hatasu mikrofony o Srednicy 2". Wszystkie czujniki dotgqczono
do wielokanatowego rejestratora sterowanego komputerem
wyposazonym w oprogramowanie do obstugi systemu i rejestracji
danych. W systemie rejestrowano takze aktualny czas GPS,
co umozliwito synchronizacje danych z pozycja $migtowca zajmowang
w wybranych chwilach, parametrami lotu i wykonywanymi
manewrami.

4/ Wyniki badah

Mierzone przyspieszenie drgan oraz ci$nienie akustyczne rejestrowano
w dziedzinie czasu. W dalszym opracowaniu wynikéw wykonano
analizy czestotliwosciowe oraz korekcje (tylko dla sygnatu
akustycznego) charakterystyki amplitudowo-czestotliwosciowej wedtug
krzywej wazenia A, ktéra reprezentuje styszalnos$é dzwieku przez ucho
ludzkie.

Na rysunku 3 przedstawiono przebieg czasowy cisnienia akustycznego
mierzonego przez poszczegdélne mikrofony. Na wykresie zaznaczono
fazy lotu i manewry smigtowca. Na rysunku 4 przedstawiono przebieg
przyspieszenia drgan w tym samym czasie.

0 80 100 150 200 250 300 350 386
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Rys. 3. Poziomy ci$nienia akustycznego zarejestrowane podczas manewrow $migtowca
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Rys. 4. Przyspieszenie drgan zarejestrowane podczas manewrdw smigtowca

Z przedstawionych wykreséw wynika, ze najwyzszy poziom hatasu
wystgpit podczas ladowania. Poréwnywalny poziom  hatasu
obserwowany jest takze przy starcie. Podobnie ksztattuje sie przebieg
drgan na ptycie lgdowiska oraz w budynku. Wyzszy poziom hatasu
zarowno przy ladowaniu jak i starcie zarejestrowano od strony
podejscia (,mic 2”) niz od strony odejscia (,mic 1”). Wynika to
z procedury startu, ktéry w przypadku lgdowisk wyniesionych odbywa
sie ,do tytu” - po Sciezce zblizonej do Sciezki podejscia. Wewnatrz
budynku wiekszy hatas zarejestrowano na korytarzu w niz sali chorych
- okno korytarza znajdowato sie od strony podejscia Smigtowca.

Podczas postoju $Smigtowca na ptycie ladowiska widoczny jest wzrost
drgan oraz poziomu hatasu emitowanego przez smigtowiec (ok. 228
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Poziom sygnatu zarejestrowany mikrofonami w pomieszczeniach jest
okoto 25-30dB nizszy niz na ptycie lgdowiska - w poblizu zrédta.
Wynika to ze spadku natezenia dzwieku wraz z odlegtoscia, ttumienia
hatasu przez Sciany, stropy i okna, a takze ttumienia i odbicia dzwieku
od ptyty ladowiska. Poziom drgan w budynku jest wielokrotnie nizszy
niz na ptycie ladowiska. Oznacza to skutecznos$¢ wibroizolacji oraz
dobre wiasciwosci ttumigce catej konstrukcii.

Odczuwalnos¢ hatasu przez ucho ludzkie zalezy nie tylko od poziomu
cisnienia akustycznego ale takze od czestotliwosci dzwieku. Wykresy
analizy, w wyniku ktérych otrzymano charakterystyki w dziedzinie
czestotliwosci skorygowane wg krzywej A zamieszczono na rysunku 5.
Wykresy przedstawiono w tercjowych pasmach czestotliwosci.
Do analiz wykorzystano kilkunastosekundowy fragment przebiegow
czasowych o najwiekszych amplitudach zarejestrowanych podczas
lgdowania $migtowca.
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Na wykresach, na dodatkowej osi (po prawej stronie) pokazano
rownowazny poziom ci$nienia akustycznego L., wyznaczony w petnym
zakresie analizowanych czestotliwosci (do 12,8 kHz). W przypadku
pomieszczen uczeszczanych przez ludzi poziom ten wynosi do 75
dB(A) (na korytarzu) natomiast w poblizu zrédta hatasu osigga do
okoto 105 dB(A) (od strony podejscia). Hatas o takim poziomie jest
jednak krotkotrwaty i wystepuje tylko przez kilkanascie sekund w
czasie startu i lgdowania. Ponadto loty w danej lokalizacji odbywajag
sie rzadko - $rednio nie wiecej niz jeden lot dziennie.

Najwyzsze odczytane z przedstawionych charakterystyk odczuwalne
poziomy hatasu w poblizu $miglowca wystepuja w pasmie
czestotliwosci od okoto 250 Hz do 5 kHz. Zakres ten jest takze
odczuwalny w pomieszczeniach lecz jest dobrze ttumiony - poziom
hatasu jest znacznie nizszy. Nieco stabiej ttumiony w pomieszczeniach
jest hatas o niskich czestotliwosciach, w zakresie 25 - 125 Hz, gdzie
wystepuje wyzszy poziom niz dla pasm sagsiednich. Dobrze ttumiony
w budynku jest natomiast hatas o czestotliwosciach powyzej 5 kHz
zlokalizowany w [1] gtdwnie jako hatas z wylotu spalin silnikéw
smigtowca.

Na rysunku 6 przedstawiono tercjowe charakterystyki amplitudowo-
czestotliwosciowe drgan mierzonych podczas lagdowania $migtowca dla
tego samego fragmentu przebiegu czasowego.
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Rys. 6. Charakterystyki amplitudowo-czestotliwosciowe drgan mierzonych podczas ladowania
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Wzrosty poziomoéw drgan na ptycie lagdowiska wystepujg w poblizu
czestotliwosci 800 Hz, 200 Hz, 50 HZ i 25 Hz. Maksymalna amplituda
drgan wystepuje w pasmach tercjowych 800 Hz i 200 Hz oraz pasmach
sgsiednich. Sg to prawdopodobnie lokalne rezonanse paneli, z ktérych
utozona jest ptyta ladowiska. Drgania te nie przenoszg sie na budynek
- nie obserwuje sie wzrostdw poziomu drgan dla czujnika
umieszczonego w sali chorych.

Podobnie jak dla wykreséow poziomu dzwieku wystepujg wzrosty
poziomu drgan dla czestotliwosci pasma 25 Hz i 50 Hz. Drgania te
przenoszg sie na konstrukcje budynku i sa takze widoczne na
wskazaniach czujnika umieszczonego w sali chorych.

Zwiekszone poziomy hatasu i drgan w tercjach o niskich
czestotliwosciach zwigzane sg z czestoscig obrotéw wirnika nosnego
pomnozong przez ilos¢ topat oraz z czestotliwosciami kolejnych
harmonicznych. Zjawisko dobrze widoczne jest na charakterystykach
przedstawionych w formie wykreséw liniowych niekorygowanych.
Wykresy takie dla zakresu czestotliwosci do 300 Hz przedstawiono na
rysunku 7. oraz 8.
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Rys. 8. Charakterystyki amplitudowo-czestotliwosciowe drgan zarejestrowanych podczas
ladowania

Przedstawione na rysunku 7. charakterystyki pokazujg rozktad
czestotliwosci hatasu generowanego przez $miglowiec i hatasu
docierajagcego do wnetrza budynku. Wykresy utatwiajg ocene
mozliwosci akustycznego wzbudzenia drgan elementéw konstrukcji
oraz infrastruktury, np. szyb, drzwi, szaf, obudowy urzadzen itd.
Wzbudzenie takie moze nastgpi¢ gdy czestotliwo$¢ drgan wiasnych
elementow bedzie bliska czestotliwosci sktadowych generowanego
hatasu.

W charakterystykach poziomu dzwieku (rys. 7) oraz amplitudy drgan
(rys. 8) podstawowg jest czestotliwo$¢ okoto 27,2 Hz (bedaca
iloczynem obrotdw wirnika nosnego i liczby topat) oraz jej
harmoniczne. Wida¢ wiec, ze przewazajgca czes$¢ oddziatywania
wibroakustycznego o niskich czestotliwo$ciach pochodzi od wirnika
nosnego.

5/ Podsumowanie

Wieksze oddziatywanie akustyczne $migtowca na ladowisku
wyniesionym wystepuje od strony podejscia - zaréwno w czasie
ladowania jak i startu, co jest zwigzane z procedurg bezpieczniejszego
startu do tytu (po torze zblizonym do Sciezki podejscia). Informacja ta
jest dosc¢ istotna podczas planowania przeznaczenia i lokalizacji
pomieszczen uzytkowych budynku, np. sal chorych i operacyjnych
w szpitalach czy tez pomieszczen biurowych.

Ptyta Iadowiska petni takze funkcje ekranu akustycznego,
oddzielajacego zrédto dzwieku od budynku.
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Najwieksze oddziatywanie wibroakustyczne wystepuje tuz przed
ESIEWiEe ladowaniem i po starcie gdy smigtowiec znajduje sie tuz nad ptytg
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ladowiska, co wskazuje, ze w wiekszym stopniu drgania sg wzbudzane
przez oddziatywanie bezkontaktowe (optyw powietrza, akustyka) niz
bezposredni kontakt podwozia $migtowca z ladowiskiem.

Hatas i drgania w budynku wystepujg szczegdlnie podczas startu
i ladowania $migtowca. Oddziatywanie jest jednak krétkotrwate
i wystepuje sporadycznie - nie powinno stanowi¢ zagrozenia dla
pacjentow i personelu szpitala.

Na imisje hatasu do budynku podczas wykonanych pomiaréw miaty
wptyw nieszczelnosci okien (budynek byt w trakcie remontu) oraz
niedomkniete okna (ze wzgledu na wyprowadzenie przez nie kabli).
W budynku wyposazonym w klimatyzacje hatas $migtowca moze by¢
maty.
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Wybrane zagadnienia obliczeniowej
Lovicv mechaniki ptynéw dotyczace tematyki
wiroptatowej

Adam Dziubinski / Sie¢ Badawcza tukasiewicz - Instytut Lotnictwa

W artykule zostang przedstawione wybrane zagadnienia obliczeniowej
mechaniki ptyndéw dotyczace tematyki $migtowcowej, realizowane
przez autora, a dotyczace w blizszej lub dalszej perspektywie -
bezpieczenstwa uzytkowania wiroptatéw.

Fot. 1. Wybrane konstrukcje wiroptatowe Instytutu Lotnictwa, kolejno od lewej: JK-1 Trzmiel
(1957) [2]; BZ-4 Zuk (1959); BZ-1 Gil (1960); IS-2 (1990); ILX-27 (2012); I-28 (2012) [3].

Instytut Lotnictwa zajmowat sie wiroptatami prawie od zarania swego
istnienia, czyli préb wiatrakowca Cierva C.30 w 1934r. [1].
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Wybrane konstrukcje lotnicze powstate w Instytucie przedstawiono na
PURESIEWIEs ilustracji Fot. 1. Tu powstaty pierwsze polskie $migtowce "Trzmiel",
Lotnictwa "Zuk" | "G”"-

Tu takze powstajg konstrukcje stuzgce rozpoznaniu nowych trendow
w  konstruowaniu, jak lekki dwuosobowy $migtowiec IS-2,
bezzatogowiec ktéry duzo po nim odziedziczyt - ILX-27, czy ciekawy
w swoich zatozeniach szybki wiatrakowiec 1-28. Pozostaje
z przykroscig zauwazy¢ ze skonczyt sie czas nadawania konstrukcjom
romantycznych, ptasich/owadzich nazw a zastapity je literki i cyferki.

Pierwsze prace obliczeniowe metodami komputerowymi (CFD)
wykonywane byty dla dwumiejscowego S$migtowca 1S-2, z ktérego
wiele elementow (m. in. gtowica, topaty) trafilo potem do
bezzatogowca ILX-27. Z kolei prekursorem technologii wiatrakowcéw
stat sie efekt projektu wprowadzajacego do praktyki przemystowej ten
typ statku powietrznego: I-28. Proces projektowania tego
wiatrakowca przyczynit sie do zdefiniowania przepiséw dotyczacych
konstruowania i certyfikowania tego typu statkow powietrznych.
W pracach nad dwoma ostatnimi projektami autor miat okazje
(i ogromny zaszczyt) uczestniczy¢, a w zwigzku z marginalng iloscig
ogdlnie dostepnych informacji - chciatby sie zdobytg wiedza podzielic.

Obecnie w Instytucie Lotnictwa trwajg prace nad bezzatogowym
wielowirnikowcem transportowym o napedzie hybrydowym, wiec mimo
wcigz zmieniajacej sie sytuacji wcigz dba sie o rozwdj wiroptatowych
statkdw powietrznych, dajacych unikalne mozliwosci eksploatacyjne w
poréwnaniu do urzadzen wykorzystujgcych inne sposoby wytwarzania
sity nosnej.

Instytut wspdtpracuje z firmami z catego $wiata, posréd nich
wykonywano réwniez prace dla firmy KOPTER, polegajace m. in. na
analizie $migtowca SH-09, jego charakterystyk aerodynamicznych,
zachowania sie w rdéznych stanach lotu, ale rdéwniez chtodzenia
przedziatu przekfadni gondoli silnika $migtowca.

Wiele prac nie dotyczy bezposrednio wiroptatdw a raczej ich interakcji
z otoczeniem, stad na koniec przedstawiono pokrétce analizy
dotyczace bezpieczenstwa uzytkowania lgdowisk wyniesionych, ktére
masowo sg budowane na budynkach szpitali potozonych w wysoko
zurbanizowanych obszarach miast i aglomeracji.
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1/ Smiglowiec bezzatogowy ILX-27

Fot. 2. Prootyp bezzatogowego $migtowca ILX-27 w locie oraz jego model obliczeniowy z
naniesiong mapg rozktadu cisnienia [3].

Smiglowiec bezzatogowy ILX-27 jest lekkim $migtowcem o masie
startowej 1100 kg, zdolnym do przenoszenia 300 kg tadunku.
Napedzany 260-konnym silnikiem Lycoming O-540-F1B5 jest w stanie
wznie$¢ sie na 4 km, lecie¢ z predkoscia 120 km/h, a jego
maksymalny zasieg wynosi 440 km. Jego podstawowym "$rodkiem
bojowym" jest jego bezzatogowosc¢: jest w stanie polecie¢ tam, gdzie
nie zgodzi sie polecie¢ zaden pilot i tam zawiez¢ (lub stamtad
przywiez¢) te 300 kg tadunku, np. czterech rannych. Jednym z takich
ograniczen stosowania zatogowego $migtowca sg ciezkie warunki
atmosferyczne, a w szczegdblnosci pogoda. W naszej strefie
klimatycznej sporym zagrozeniem jest oblodzenie. O ile na temat
oblodzenia wirnika nosnego wiadomo duzo, o tyle wirnik ogonowy
otunelowany i jego zachowanie w warunkach oblodzenia byto dla nas
tematem nierozpoznanym. LAd na topatach wirnika ogonowego potrafi
narasta¢ do sporych rozmiaréw, zanim poradzi sobie z nim sita
odsrodkowa. Na fotografiach (fot. 3) przedstawiono narastanie lodu
w eksperymentalnych

Fot. 3.

~ Narastanie lodu na
obracajacej sie topacie
w eksperymentach
NASA i J. Palacios [5]
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W ramach prac obliczeniowych wykonano symulacje narastania lodu
tukasiewicz

ettt na wirniku ogonowym smigtowca. Ze wzgledu na dos¢ skomplikowang

Lotnictwa

geometrie oblodzenia zdecydowano sie na symulacje tylko jednej
topaty wraz z wycinkiem otunelowania. Cate otunelowanie zostato
znaczaco uproszczone (rys. 1). Takim modelem przebadano, jaki skok
topaty da wraz z sitg na otunelowaniu pozadany ciqg zdolny do
zrownowazenia momentu oporowego wirnika w przelocie (rys. 2).

Rys. 1.Uproszczenie otunelowania (lewe i Srodkowe); model obliczeniowy (z prawej) - siatka
objetosci skofnczonych wycinka otunelowania wraz z topatg [6].

Ciekawa rzecz - dla kata powodujacego zerowy ciag (¢ =-3°, poniewaz
profil aerodynamiczny na topacie jest asymetryczny) fopata dziata jak
sprezarka odsrodkowa i "nie przeszkadza" jej w tym otunelowanie
(rys. 2).

X7 Tat e st o axmymemerica 1K1 Tab Aot simitiod o asymemarical
Dlace inchnason 4+ T Blade inchmation ¢ = 17°

Rys. 2. Pole predkosci przeptywu w osi wirnika dla réznych katéw ¢ nastawienia topaty.
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Rys. 3 Zmiana siatki i narastanie lodu na poszczegdlnych przekrojach topaty w widoku od
strony koncowki [6]

Do wygenerowania warstwy lodu narastajacej na topacie w czasie
uzyto oprogramowania LEWICE. Stuzy ono do analiz ptaskich geometrii
i narastania na nich lodu w warunkach naturalnego (nie
wymuszonego) oblodzenia (rys. 3). Jest to jedno z niewielu podobnych
narzedzi ktérych jakos$¢ potwierdzono eksperymentalnie na tyle, by
wyniki byly akceptowane przez nadzér lotniczy. Warunki oblodzenia
oparto na przepisach Part 25 dodatek C (Warunki Oblodzenia
Atmosferycznego). Wybrano warunki maksymalnego narastania lodu i
odpowiadajgce im wtasnosci takie jak udziat ptynnej wody (LWC),
Srednia wielkos$¢ kropel (MVD) i temperatura.
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Rys. 5 Rozktad cisnienia i linie pradu na topacie i otunelowaniu w trakcie
narastania lodu [6]
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Symulacje przeprowadzono za pomocq oprogramowania ANSYS
PURESIEWIEs Fluent, stuzgacego do rozwigzywania zagadnien przeptywowych za

Lotnictwa

pomocg metody objetosci skonczonych. Metoda ta pozwala na
odtworzenie pola przeptywu poprzez rozwigzanie rownan opisujacych
ruch ptynu (w tym przypadku - gazu, powietrza) metodq kolejnych
przyblizen. Wykonano tréojwymiarowe modele topaty dla wybranych faz
narastania lodu i dla nich odtworzono pole przeptywu wokdét modelu
wirnika otunelowanego (rys. 5).

ILX-27 Tall Rotor . 20 T : == i
|
0t - - )
0 200 41 opo 12
40 :
-60 - }
Z 80 } : _:"f-_‘
] ]
5100 SO O ==
-120
-140
160 : : : : : i -o-F_duct
180 -=F_blade
-
-200 time of l;:ing [s-] - - —::::I::l

Rys. 6. Podziat elementow wirnika na nazwane strefy i zmiana sktadowej osiowej ciagu dla
poszczegdlnych elementdéw i ich sumy [6].

Ciekawym wynikiem symulacji okazat sie fakt, ze sita ciqgu takiego
wirnika, o ile zachowana zostanie predkos$¢ obrotowa, nie spada w
sposob istotny. Na rys. 6 przedstawiono podziat sity ciggu na
komponenty: otunelowanie (duct), fopate (blade) i piaste wirnika
(hub). Ciaqg otunelowania stanowi tu ok 40% ciqgu catkowitego (!).
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Rys. 7. Sktadowe sity i momentu wzgledem srodka piasty dla pojedynczej topaty wirnika
ogonowego[6].

Problemem okazuje sie utrzymanie predkosci obrotowej gdyz sita
oporu naszej topaty wraz z narastaniem lodu ros$nie drastycznie,
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a wiec coraz wiecej energii zamiast na wirnik nosny - trafia do wirnika
ogonowego. W ciggu ok. 20 minut narastania lodu moment napedowy
tego wirnika wzrasta dwukrotnie, i nie jest to wzrost liniowy. Pod
koniec analizowanego czasu nastepuje najszybszy wzrost oporu
topaty. A zatem dtugos$¢ przebywania w warunkach oblodzenia jest
zdefiniowana przez nadmiar mocy, jaka silnik $migtowca dysponuje
w danych warunkach lotu.

Oczywiscie powyzsze obliczenia stanowiq znikoma cze$¢ ogromu
analiz, jakich dokonano w ramach projektu ILX-27, natomiast
pokazujg dobrze, do jakiego szczegotu trzeba czasem dojs¢ analizujac,
zdawatoby sie, tak ogdlne pojecia jak bezpieczenstwo lotu
i uzytkowania sprzetu latajgcego. I mozna byto tego dokonac nie
narazajac niczyjego zdrowia i zycia. No, moze poza nizej podpisanym -
poniewaz symulacja zagadnienia, gdzie fragment siatki porusza sie
wzgledem innych a geometria badanego obiektu jest mocno
nieoptywowa, okazuje sie problemem nietrywialnym.

2/ Wiatrakowiec I-28

Wiatrakowiec [-28 powstat w Instytucie Lotnictwa po to, aby
w sposob kontrolowany przejs¢, jako pierwszy taki statek powietrzny,
proces certyfikowanego nadzoru nad konstruowaniem i budowq
wiatrakowca. Mimo ze sam pomyst na wiatrakowiec ma juz prawie 100
lat, to przez wiekszos¢ tego czasu byly one jako prywatny s$rodek
transportu niemile widziane w Polsce. Najprosciej mowigc
wiatrakowiec mozna sobie wybudowaé¢ w garazu i uciec nim z bloku
wschodniego za "zelazng kurtyne" tak, ze nawet nikt tego nie zauwazy
- bo lecie¢ mozna ponizej zasiegu radaréw, a do startu i lgdowania nie
potrzeba wielkiego lotniska. Kolejnym powodem byto to, ze na
zachodzie kazdy moégt wybudowaé sobie wiatrakowiec, a wiec
budowano ich duzo i réznej jakosci. Dodajmy, wiatrakowce mimo
pozornie prostszej niz $migtowce budowy - sg trudne w pilotazu,
szczegblnie w niebezpiecznych stanach lotu, mozna doprowadzi¢ do
zbytniego spowolnienia wirnika, badz do zderzenia wirnika z kadtubem
i bardzo trudno sie z takiej opresji wyratowaé. Wiele budowanych
amatorsko wiatrakowcdw rozbito sie przyczyniajac sie do negatywnej
opinii na temat catego typu wiroptatéw bez napedu. To ztozyto sie na
takg sytuacje, ze dopiero teraz wdraza sie procedury konstruowania
i certyfikowania budowy amatorskich wiatrakowcéw w naszym kraju.
Wraz z ostatnimi sukcesami udanych konstrukcji wiatrakowcéw, jak
produkowany w Polsce "Xenon", wrdcita moda i zapotrzebowanie na
tego typu wiroptat, stad wielu amatorskich konstruktoréw podejmuje
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sie zbudowania podobnej konstrukcji. To wtasnie im "przeciera droge"
konstrukcja I-28.

[-28 jest wiatrakowcem w uktadzie $migta ciggnacego, konstrukcji
kompozytowej, centralna czes¢ oparta jest na kratownicy stalowej i to
wtasnie tam, podobnie jak w mysliwcu Bell P-39 Aircobra -
umieszczony jest silnik. Usterzenie w ksztatcie odwrdconej litery V
pracuje jedynie w charakterze steru kierunku. Nietypowy ksztatt tegoz
usterzenia wymusza ukfad czteropodporowy podwozia, z parg kot
podwozia gtéwnego z przodu i podwojnym "koétkiem ogonowym" na
koncu kazdego ze statecznikdw. Amortyzacja tylnego podwozia
nastepuje za pomoca rur skretnych wewnatrz kadtuba, a stateczniki sg
funkcjonalnie wahaczami. Przednie podwozie amortyzowane jest
resorujacq golenia.

Rys. 8.
Wiatrakowiec I-
28 w trzech
rzutach [7]
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Fot. 4. Przebieg lotu z awaryjnym ladowaniem i uszkodzony wiatrakowiec po wykonaniu
manewru lagdowania awaryjnego.

W trakcie préb okazato sie ze wiatrakowiec nie ma wystarczajacej
statecznosci  kierunkowej, po wykonaniu zakretu pod wiatr
wiatrakowiec ustawit sie bokiem do kierunku lotu i wszedt w tzw.
niekontrolowang spirale ("uncontrolled spin"). Na szczesScie, dzieki
ogromnym umiejetnosciom pilota, p. Wiestawa Jarzyny, nie byta ona
tak do konca niekontrolowana, a po wyladowaniu okazato sie ze straty
ograniczyty sie do uszkodzenia $migta i podwozia.

Zjawiskiem ktore spowodowato cate to zdarzenie byt fakt wyjscia
usterzenia ze strumienia zasmigtowego, ktéry odklejajac sie od
usterzenia powoduje powstanie wrecz ujemnej statecznosci
kierunkowej kadtuba, (w zakresie katéw sSlizgu B=<18°,30°>
pochodna 3Cmz/dB jest ujemna), a powyzej 22° kata $lizgu sam
moment staje sie ujemny.
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Rys. 9. Zobrazowanie strumienia zasmigtowego w kilku wybranych ptaszczyznach za
$migtem, oraz przebieg wartosci momentu odchylajacego.

Rys. 10. Doktadna geometria wiatrakowca (u géry) w stosunku do bazowej dla obliczen przed
lotem (na dole) oraz przekrdj przez ster wraz z odwzorowaniem przeswitu.

Ze wzgledu na to, ze nie wiedziano, co dokfadnie spowodowato takie
zachowanie, wykonano bardzo dokiadny model faktycznego
wiatrakowca. Uwzgledniono (rys. 10): dokiadng geometrie usterzenia
z geometrig przeswitu miedzy sterem a statecznikiem oraz aktualnym
podwoziem tylnym, geometrie podwozia gtdwnego oraz geometrie
owiewki masztu wraz z chwytem powietrza. Z braku rysunkéw
wykonawczych autor sam odwzorowat z pomiaru recznego na
prototypie (kartka papieru, linijka) odcigzenie rogowe, wargi
uszczelniajace przeswit oraz bowdeny (przewody sterujgce) uktadu
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sterowania podwoziem. Zdaniem autora byly umieszczone
nieszczesliwie w poprzek przeptywu, wychodzac skosnie z powierzchni
statecznika, czyli tak, jak zrobig najwiecej szkody. Dzieki tej symulacji
okazato sie ze to nieprawda (rys. 11) i obraz przeciggniecia nie
zmienia sie drastycznie. Okazato sie réwniez ze powiekszenie
usterzenia o naktadke na statecznik opdznia oderwanie na spodniej
czesci steru (tamze). To byt trop.

Wall shear-1

p=-10°
Nakladka

Geometria bazowa

Rys. 11 Pojawienie sie oderwania (przeptywu wstecznego) dla kata slizgu -10°.

W ramach prac przebadano kilka modyfikacji usterzenia (rys. 12.),
poréwnano tez wyniki z odtworzong "modelarskimi" metodami zgrubng
geometrig wiatrakowca Xenon. Okazato sie, ze juz po wydtuzeniu
steru charakterystyka wiatrakowca staje sie pordéwnywalna
z wiatrakowcem Xenon (rys. 13), ktory jest w ukfadzie pchajgcym
wiec nieustannie "dmucha" sobie na usterzenie. I-28 jest zbudowany
w uktadzie ciggngacym, wiec powinien by¢ bardziej stateczny
kierunkowo, stad wyprébowano dwie wersje ptetwy dostateczniajgcej
z (grzebieniem (pasmem) pomiedzy ogonem a wirnikiem, ktére
tworzytoby wir poprawiajacy statecznos¢ nawet na wysokich katach
$lizgu. Z kolei po wychyleniu steru (rys. 14) ptetwa nie ma istotnego
wptywu na skuteczno$¢ sterowania, a powyzej kata Slizgu 30°
wiatrakowiec i tak sam ustawi sie "pod wiatr".

Podobnie jak poprzednio, przedstawiono jedynie drobny wycinek analiz
wykonanych dla tej konstrukcji, jednakowoz obrazujacy dobrze, jak
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metody CFD mogq przydaé¢ sie na kazdym etapie konstruowania
FURESIEWIES a nawet eksploatacji statku powietrznego.
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Rys.12. Modyfikacje usterzenia wiatrakowca: po lewej od gory wersja bazowa, nizej
powiekszony ster, powiekszony statecznik, ptetwa mata, ptetwa duza, wiatrakowiec Xenon
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3/ Analizy chlodzenia gondoli silnika $migtowca Kopter SH-09

Rys. 15. Smigtowiec Kopter SH-09 w locie [9] i jego model 3D [8].

Smigtowiec Kopter SH-90 to wiroptat w klasycznym uktadzie wirnika
nosnego i ogonowego, ale wirnik ogonowy jest otunelowany. Ciekawgq
cechg konstrukcji jest postawienie na maksymalng widocznosé
z kabiny co zaowocowato m. in. nietypowym rozwigzaniem okna
w podtodze pomiedzy pilotami.

Rys. 16. Uproszczona wersja modelu gondoli w poréwnaniu do petnej, z uwzglednieiem
wszystkich instalacji [8]

Modelowanie wykonano w ten sposdéb, Zze na poczatku powstata
symulacja uproszczona zawierajgca tylko wnetrze gondoli (rys. 16).
Postuzyta ona sprawdzeniu czy wszystkie parametry obliczen zostaty
dobrane prawidlowo. Nastepnie wykonano obliczenia na petnej
(bardziej skomplikowanej) geometrii wnetrza, zawierajacej réwniez
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zewnetrzny model smigtowca oraz zastepcze modele wirnikéw. W ten
sposob odwzorowano lot Smigtowca do przodu do tytu i w bok. Pole
predkosci pokazano na rys. 17. Wida¢ wysoka predkos¢ w okolicy
wlotéw, w dyszy silnika oraz przy $cianie przedniej i Scianach
bocznych gondoli. Im wieksza predkos¢ - tym lepiej dany element
chtodzi sie konwekcyjnie.

Rysunki (rys. 18) pokazujg pola temperatur dla warunkéw
standardowych (0 m. n.p.m., 15 °QC) oraz dla podwyzszonej
temperatury, w locie na ponad 2000 m przy temperaturze 40°C.
Wida¢, jak bardzo zmienia sie temperatura co do wartosci i jak
niewiele co do rozktadu.

&

Rys. 18 Pole temperatur w zawisie dla warunkow standardowych i dla zawisu "wysoko
i gorgco" (w oryginale: "hot&high").

Rys. 19a.

Pole temperatur w warunkach
"wysoko gdy gorgco" dla lotu
do przodu [8].
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Rys. 19b. Pole temperatur w warunkach "wysoko gdy goraco" dla lotu do tytu i w bok [8].

Z kolei rysunki (rys. 19) pokazujq pole temperatur w locie do przodu,
do tytu i w bok. Wida¢ ze w locie do przodu stabo chtodzony jest tylny
przedziat, w locie do tytu temperatura jest wyrdwnana a w locie w bok
grzeje sie umieszczona centralnie gtowna przektadnia wirnika
nosnego.

Wyniki przedstawione powyzej sg niewielkg czescig analiz wykonanych
w ramach tej wspdipracy, ale dobrze pokazujg wielozadaniowos¢
metod CFD w analizowaniu réznych zjawisk fizycznych, nie tylko
oderwania ale réwniez wymiany ciepta (konwekcja, radiacja), i innych
zjawisk, ktére mozna uwzglednia¢ na coraz wczesniejszych etapach
projektowania.

4/ Analizy ladowisk smigtowcowych

Analizy dotyczace ladowisk $migtowcowych zostaty wymuszone tym,
ze coraz wiecej ladowisk wyniesionych powstaje na szpitalach,
z oczywistych powodow - skraca sie droga pacjenta z lgdowiska gdzies
obok szpitala albo podmiejskiego do sali przyje¢ osrodkéw intensywnej
opieki medycznej (OIOM). Analizy wykonywane sg dla dwu gtéwnych
czynnikéw: wptywu wiatru (zwitaszcza bocznego) na jakosc
uzytkowania lgdowiska - szczegdlnie chodzi tu o wptyw otaczajacej
zabudowy na sturbulizowanie przeptywu na s$ciezce podejscia - oraz
wptyw strumienia podwirnikowego na otoczenie a takze na sam
smigtowiec - gdyby nastgpito odbicie strumienia i powstat choéby
czesciowy pierscien wirowy wokdt wirnika, mogitby spowodowacd
przyssanie $migtowca do $ciany badz utrate ciggu- obie mozliwosci
raczej tragiczne w skutkach.
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Rys. 20 Zawis smigtowca PZL W-3 "Sokdt" nad dziedzincem Zamku Krélewskiego i po
zawietrznej wiezowca z kotem podwozia gtéwnego opartym o dach. [10]

Rys. 21. Pierscien wirowy powstajacy w trakcie zawisu nad obiektem w ksztatcie studni [10].

Analizy bezpieczenstwa uzytkowania $migtowcow w obszarach
zurbanizowanych, zainspirowane przez Prof. Szumanskiego, dla
autora rozpoczety sie niemal od poczatku pracy w Instytucie, ok
2005r. wykonano analizy zawisu S$migtowca Sokdét na dziedzincem
Zamku Krélewskiego w Warszawie, w tym czasie zbadano réwniez
zawis Smigtowca "Sokoét" stojacego jednym kotem na dachu wiezowca
po zawietrznej (rys. 20). Wtedy tez nawigzata sie efektywna
wspotpraca z dr kusiakiem z (wéwczas) Politechniki Lubelskiej, ktdra
zaowocowata pracami na temat zawisu nad obiektem w ksztatcie
studni i niebezpieczenstwem zassania $migtowca do takiego obiektu
(rys. 21) [11]. Majac tak zdobyta wiedze autor podjat sie analiz
wyniesionych lgdowisk $smigtowcowych.

Rozrézniane sg trzy rodzaje lgdowisk wyniesionych: umieszczone na
najwyzszym budynku, zespolone - na wysokosci sasiednich dachéw
i zbudowane obok najwyzszego budynku - rys. 22. Umieszczenie
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ladowiska na najwyzszym z budynkéw teoretycznie pomaga
w pozbyciu sie interferencji z sasiednimi budynkami, ale powoduje
problemy ze strumieniem powietrza odbijanym od $ciany budynku
w gore, na krawedzi lgdowiska obserwuje sie "uskok wiatru" - obszar
nagtych zmian predkosci pionowej wzdtuz $ciezki podejscia,
niebezpiecznych dla przewozonego pacjenta.
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Rys. 22. Rodzaje ladowisk wyniesionych, kolejno: na najwyzszym budynku; na wysokosci
sasiednich budynkoéw; obok najwyzszego budynku [14]
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Z kolei umieszczenie ladowiska na wysokosci sgsiednich dachdow jest
najmniej problematyczne, jednakze trzeba unika¢ zawiséw nad
fragmentami zabudowy tworzacymi studnie - z powoddéw opisanych
wyzej. Ladowisko obok wysokiego budynku zdawatoby sie najmniej
problematyczne - w koncu jest ostoniete zaréwno jesli znajduje sie po
nawietrznej jak i po zawietrznej. I tak jest, natomiast wszystkie
skosne kierunki wiatru powodujg powstawanie nieréwnomiernego
optywu na ptaszczyznie Igadowiska spowodowane interferencjg
aerodynamiczng z sasiednig budowlg. No i oczywiscie dla kazdej
z konfiguracji z budynkiem obok otrzymujemy skokowe zmiany
predkosci w trakcie wylatywania zza budynku na odstonietg
przestrzen.

Przyktady zrealizowanych Iadowisk, analizowanych w [12, 13]
przedstawiono na rys. 23 i 24, przy czym wyniki dla lgdowiska
w Katowicach faktycznie przyczynity sie do podniesienia ptyty
ladowiska.

Modal CFO projettowanego budynku H
‘Wariant niski (2godmy z projekiem) Y,
Wido ogéiny \L _—x

Rys. 23. Ladowisko Katowice - Ochojec, gdzie analizowano podniesienie ptyty ladowiska [15,
14].
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Wynikajacym z tego aspektem, ktéry dzieki pracom autora zostat
wprowadzony do przepisow dotyczacych budowy Igdowisk
wyniesionych, jest kwestia przeswitu pomiedzy ptyta ladowiska
a dachem budynku. Przeswit taki zostat zaprojektowany dla platform
wiertniczych wyposazonych w lgdowiska. Zauwazono ze zastosowanie
takiego rozwigzania umozliwia duzo bezpieczniejsze korzystanie
z ladowisk przy silnym wietrze. Bardzo tagodzi ono turbulentny
przeptyw nad ladowiskiem, ktéry powstawatby, gdyby przeswitu nie
byto. Rys 26 obrazuje co sie dzieje bezposrednio nad ptyta lgdowiska
przy zastosowaniu przeswitu, z kolei rys. 27 wizualizuje jak powstaje
obszar wstepujgcego powietrza w spietrzeniu na prostopadtej do
przeptywu Scianie, i jak bardzo wptyw takiego strumienia jest
niwelowany przez podniesienie ptyty lgdowiska.

ANSYS Fluent RANS S-A

Rys. 26. Wptyw nawet minimalnego, przeswitu pod ptytg ladowiska na jakos$¢ optywu nad
ptaszczyznag uzytkowaq piyty[14].
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Rys. 27. Zmniejszenie obszaru zbyt wysokiej predkosci pionowej w wyniku zastosowania
przeswitu (tzw. "air-gap"-u). a,c pomijalny przeswit, b, d - przeswit 3m, strzatkga oznaczono

kierunek wiatru.

Ostatniq kwestia warta omodwienia przy tej okazji jest kwestia
modelowania obszaru miasta w ktéorym znajduje sie lgqdowisko.
Z jednej strony obszar aglomeracji jest uwzgledniany w postaci
odpowiedniego pionowego profilu predkosci wiatru i turbulenciji,
przyjety z normy EN1991.1.4 dotyczacej wptywu wiatru na obiekty
budowlane. Klasyfikuje on zabudowe wedtug wysokosci sgsiednich
przeszkdd. Ale nie wiadomo, na ile jeden charakterystyczny budynek
nie zostawi "sladu" w powietrzu, ktory przetnie Sciezke podejscia
i spowoduje nieprzyjemny i niebezpieczny epizod dla pacjenta (rys.
28).
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'f mia ul R: oy 1
Sipital Gdynia ul Radikego
Wysokosc przekroju ponad poziomem OPP H= 3 (m]
X

Kierunek ladowania

Rys. 28. Zwizualizowany za pomoca chmur $lad za wiezowcem "Sea Towers" w Gdyni w
widoku od pdtnocy i ta sama sytuacja w symulacji w widoku klasycznej mapy (pétnoc u
gory)[13].

Tak wiec trzeba podjaé¢ wysitek zbudowania w modelu wszystkich
budynkéw ktére przy wybranych konfiguracjach wiatru mogg miec
wptyw aerodynamiczny na lgdowisko i przylegtosci (tzn. m. in. $ciezke
podejscia - odejscia). Do tego wykorzystuje sie plany budowlane oraz
programy inzynierskie CAD, Google SketchUp (rys. 29) ze wzgledu na
jego modut fotogrametryczny (rys. 30), oraz coraz czesciej dostepne
mapy LIDAR-owe wybranych obszarédw miast (rys. 31), na ktére
mozna nawet natozy¢ stworzony w SketchUp-ie model i sprawdzi¢
jako$¢ odwzorowania (rys. 32). Sprawdzona "recznie" przez autora
doktadno$¢ modelowania w terenie (Katowice Ochojec) wykazata ze na
odlegtosci 30 m. btad wynosi 1 m - i to na bloku gdzie model byt
niedoktadny bo miat z jednej strony balkony i to sie $rednio
odwzorowato w  modelu LIDAR-owym. 0Ogdlnie doktadnosé
odwzorowania to kilkadziesigt centymetréow.

Badania ladowisk wyniesionych to bardzo ciekawa dziedzina badan
aerodynamicznych taczaca dwa S$wiaty: aerodynamike lotniczg
i aerodynamike architektoniczng. Wymaga ona wiedzy z obydwu tych
dziedzin, ale wydaje sie mie¢ sporo do zaoferowania wobec rosngcych
zapeddw ku aeromobilnosci i wprowadzeniu "latajacych samochodow"
i bezzatogowych s$rodkdédw transportu. Dzieki takiej analizie bedzie
mozna z czasem opracowa¢ mapy, Sciezki badz jaki$ inny sposob
przedstawiania informacji oraz regulowania ruchem lotniczym
w obszarze interferencji z budynkami.

Przedstawiony tutaj obszar badan, czy tez analiz obliczeniowych - jak
chcg purysci - jest jedynie wycinkiem badan prowadzonych przez
pracownie aerodynamiki numerycznej, ale roéwniez przez zaktfad
aerodynamiki eksperymentalnej a takze przez pewien czas - przez
zaktad technologii kosmicznych. Stanowi jednak sporg czesé¢ pracy
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autora i dobrze obrazuje efekty, jakie mozna uzyskaé¢ dzieki
zastosowaniu metod CFD. Poza tym rysowanie modeli
architektonicznych i lotniczych na potrzeby tych symulacji daje
ogromng satysfakcje zaréwno inzynierskg jak i estetyczna.

I‘I

Rys. 29. Ladowisko Gdynia - Wojta Radtkego. Natozenie rysunku w programie Sketch-up n
plany budowlane oraz odpowiadajgca im siatka obliczeniowa.

Rys. 30 Ladowisko w Gdansku - poréwnanie fotogrametryczne modelu ze zdjeciem [13].
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Rys. 32 Ladowisko w Rzeszowie - natozenie modelu w zrobionego w Google SketchUp-ie
(zétty) na model LIDAR-owy fragmentu miasta.
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Dywagacje na temat odpowiedniego z GNSS
systemu satelitarnego dla wiroptatow

Andrzej Fellner, Robert Konieczka / Politechnika Slaska

Streszczenie: Amerykanski, militarny system satelitarny GPS stanowi
element globalnego GNSS. Emituje dwa kody: precyzyjny i cywilny.
Dopiero w 2000r. wytgczono celowe zaktdcanie zmniejszajace precyzje
wyznaczania pozycji, pozwalajace uzyskaé¢ doktadnos¢ nawigacji do 20
m. GPS zostat udostepniony uzytkownikom cywilnym, ale na ich
witasng odpowiedzialnos¢. Totez o ile stosujemy GPS dla swoich
potrzeb to musimy liczy¢ sie z powstatymi btedami i wynikajacymi
z nich konsekwencjami. Jednak potrzeby komercyjne, operacyjne
determinujg konieczno$¢ permanentnego dostepu do sygnatu
satelitarnego, charakteryzujacego sie odpowiednig: ciggtoscia,
dostepnoscig, wiarygodnoscig, doktadnoscia. W zwigzku z tym
naturalne i celowe btedy kompensuje sie stosujgc odpowiednie
metody, w zaleznosci od prowadzonej dziatalnosci.

Stowa kluczowe: GPS, wiarygodnos¢, doktadnosé, ciggtose,
dostepnos¢, GNSS.

1/ Wprowadzenie

Dynamiczny rozwdj naukowo-techniczny to przyczyna powszechnej
implementacji technik i technologii satelitarnych oraz pojawienia sie
nowej specjalizacji nawigacja satelitarna. Jest to specjalnosé
radionawigacji, nauka o prowadzeniu obiektéw w ekosferze ziemskiej
oraz planowaniu i stosowaniu niezbednej infrastruktury, w oparciu o
sygnaty radiowe emitowane przez systemy satelitarne, w celu
zapewnienia doktadnego, niezawodnego i bezpiecznego osiggniecia
funkcji celu tego przemieszczania. Obecnie techniki i technologie
satelitarne sq powszechnie stosowane w réznych sferach dziatalnosci
(rys. 1). Znamiennym jest fakt, ze urzadzenia mobilne z systemem
Android, umozliwiajg korzystanie z nawigacyjnych systemow
satelitarnych: amerykanskiego GPS NAVSTAR, rosyjskiego GLONASS,
chinskiego Beidou/Compass, europejskiego Galileo, indyjskiego
IRNSS.
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Jednak pierwszym dziatajagcym w latach 1964 - 1996 systemem
nawigacji satelitarnej byt amerykanski Transit - NNSS®, stosowany do
okreslania pozycji przez okrety podwodne (nawodne) z pociskami
balistycznymi typu Polaris. System stanowito 10 satelitow (w tym 5
zapasowych) krazacych po niskich orbitach okotobiegunowych na
wysokoséci okoto 1100 km nad powierzchnig Ziemi. W 1967r.
udostepniono go uzytkownikom cywilnym, stosujac jako zrodto
czestotliwosci WzOorcowej, w  zegludze oraz dla potrzeb
hydrograficznych i geodezyjnych®. Niestety system ten wyznaczat
potozenie dwuwymiarowe i nie mdgt by¢ zastosowany do okreslania
potozenia przestrzennego. Totez korzystajac z doSwiadczen, eliminujac
wady tego systemu w 1973r. Sity Powietrzne USA (USAF) rozpoczety
realizacje  projektu ,System 621B”, okresSlajacego potozenie
przestrzenne, tréjwymiarowe, ktéry zostat zintegrowany z innymi
projektami w ramach programu DNSS’ i od 1974r. nazwany GPS
NAVSTARE. Mimo, ze w 1983r. po zestrzeleniu samolotu koreanskich
linii lotniczych KAL 007 nad terytorium Zwigzku Radzieckiego
postanowiono udostepni¢ GPS NAVSTAR takze dla potrzeb cywilnych,
to dopiero w 1995r. system GPS osiggnat petng zdolnos$¢ operacyjng -

5 NNSS - Navy Navigation Satellite System

6 w 1981r. autor reprezentowat Polskie Sity Powietrzne w pracach naukowo - badawczych
Marynarki Wojennej nt.: ,Analiza doktadnosci okreslania pozycji w systemie Transit”

7 DNSS - Defense Navigation Satellite System

8 Global Positioning System - Navigation Signal Timing and Ranging
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FOC®. Natomiast w 2000r. roku wytaczono zakiécanie efemeryd
i poprawek zegarow atomowych satelitow - SA!°, umozliwiajac
cywilnym  uzytkownikom korzystanie z nawigacji satelitarnej
z doktadnoscia od 4 do 12 m (zamiast 20-100 m). Od 2005r.
umieszcza sie na orbicie satelity typu IIR-M, ktére jako pierwsze
umozliwiq uzycie sygnatow: M dla wojska oraz L2C dla stuzb
cywilnych.

Réwniez Rosjanie posiadajg od 1976r. militarny, satelitarny system
nawigacyjny GLONASS!!, ktoéry podobnie jak GPS jest systemem
stadiometrycznym?? oraz tez emituje dwa rodzaje sygnatow: wojskowy
i cywilny. Takze od 2000r. funkcjonuje chinski, nawigacyjny system
satelitarny Beidou (Wielka Niedzwiedzica)/Compass, ktory osiggnie
globalny zasieg w 2020r. Réwniez od 2006r. realizowany jest indyjski
system satelitarny IRNSS13,

Brak zaufania do wojskowych systeméw satelitarnych, nadzorowanych
przez sity zbrojne panstw witascicieli, ktére mogq by¢ w kazdej chwili
wytaczone lub zaktécone oraz ograniczenie ich doktadnosci dla
uzytkownikow cywilnych spowodowaty, ze Europejska Agencja
Kosmiczna!* (ESA) podjeta w 1999r. projekt Galileo. Ten system
globalnej nawigacji satelitarnej stanowi alternatywe wzgledem
systeméw wojskowych, jest nadzorowany i kontrolowany przez cywilne
instytucje. W 2020r. planowane jest osiggniecie petnej zdolnosci
operacyjnej systemu Galileo. Natomiast miedzynarodowa stuzba IDS?'®
kontroluje i zarzadza danymi dopplerowskiego systemu satelitarnego
DORIS'®, ktory precyzyjnie mierzy parametry orbit satelitow, bada

9 FOC - Full Operational Capability
10 gA - Selective Availability

11 GLONASS (ros. TNOHACC , MnobanbHaa HaBurauMoHHas crnyTHMKoBas cuctema; .GLObalnaja
NAwigacionnaja Sputnikowaja Sistiema)

12 Pozycja wyznaczana w punkcie przeciecia czterech sfer o promieniach obliczonych na
podstawie czasu propagacji sygnatu i srodkach znanych z depesz nawigacyjnych wysytanych
przez satelity

13 Indian Regional Navigational Satellite System

14 ESA - European Space Agency

15 IDS - International Doris Service

16 DORIS - Doppler Orbitography and Radiopositioning Integrated by Satellite
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poziom morz i pola sity ciezkosci, sprawdza wspodtrzedne stacji
naziemnych, skale dla ziemskich systemoéw odniesienia, informacje
jonosferyczne, efemerydy precyzyjne satelitdbw, parametry ruchu
obrotowego Ziemi. Dane systemu DORIS sg wykorzystywane na
pokfadach satelitéw altimetrycznych oraz teledetekcyjnych.

Obecnie wojskowe systemy nawigacji satelitarnej oprdocz sygnatu
precyzyjnego udostepniajg takze standardowy, przeznaczony dla
uzytkownikéow cywilnych. Jednak korzystajac z nich czynimy to na
witasng odpowiedzialnos¢ i musimy liczy¢ sie z powstatymi btedami
oraz wynikajacymi z nich konsekwencjami. Z przeprowadzonych analiz
wynika, ze wspotczesne telefony komoérkowe majg wbudowane moduty
satelitarnej nawigacji, umozliwiajgce darmowe Kkorzystanie z
systemow: GPS NAVSTAR, GLONASS, Beidou/Compass. Do nawigacji
potrzebne s odpowiednie mapy oraz internetowa transmisja danych
z funkcjg A-GPS, aby  skréci¢ czas pierwszego wyznaczenia pozycji.
Jednak potrzeby komercyjne, operacyjne determinuja koniecznos¢
permanentnego dostepu do precyzyjnego sygnatu satelitarnego
charakteryzujacego sie odpowiednig: ciggtosciq, dostepnoscia,
wiarygodnoscig, doktadnoscia, czego niestety nie zapewniajq
wojskowe satelitarne systemy nawigacyjne. Totez dopdki nie bedzie
operacyjnie dostepny system Galileo, cywilni uzytkownicy, stosujac
komercyjnie nawigacje satelitarng muszg kompensowaé naturalne i
celowe zaktdcenia sygnatu, aby wyeliminowac¢ btedy. W zwigzku z tym
stosowane sg systemy wspomagajace oraz odpowiednie metody
zwiekszenia dokfadnosci: pomiar réznicowy (DGPS'’), wspomagajace
systemy korekcji btedow (ABAS, SBAS, GBAS), naziemne
permanentne sieci stacji referencyjnych np. europejska sie¢ ASG-
EUPOS!®8,

2/ Charakterystyka systemu GNSS

System GNSS funkcjonuje w Scistym powigzaniu z innymi technikami
i technologiami (rys. 2), Scisle integrujac sie z systemami informacji
geograficznej o terenie (GIS), miedzynarodowym systemem informacji
geograficznej (IGS). Wynika to Z europejskiej polityki
wspotmodalnoscit®, efektywnego stosowania rdéznych  s$rodkéw

17 DGPS - Differential Global Positioning System
18 ASG-EUPOS - Aktywna Sie¢ Geodezyjna EUropean POSition Determination System

19 coM(2006) 336, Komunikat Komisji do Rady, Parlamentu Europejskiego, Europejskiego
Komitetu Ekonomiczno-Spotecznego i Komitetu Regiondéw, Logistyka transportu towarowego w
Europie - klucz do zrGwnowazonej mobilnosci, Bruksela 28.6.2006
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transportu w celu doprowadzenia do optymalnego (ekonomicznie,
finansowo, poziomu $wiadczonych ustug, ochrony srodowiska) oraz
zrownowazonego wykorzystania zasobow. Na tej podstawie pojawia
sie intermodalnos$¢ i multimodalnos$é?® w rozwijanej transeuropejskiej
sieci transportowej.

Rys. 2. Integracja
GNSS systemow w
zastosowaniach
lotniczych: GNSS,
SPAN, EUPOS, GIS

EUPOS

GIS

SPAN

Realizacja globalnej transformacji transportu i komunikacji oraz europejskiej
wspétmodalnosci wymaga interdyscyplinarnego spojrzenia oraz Scistej
wspotpracy nastepujacych systemoéw:

System EUPOS (rys. 3) - europejska sie¢ naziemnych, wielofunkcyjnych,
permanentnych stacji referencyjnych precyzyjnego pozycjonowania
satelitarnego (ASG-EUPOS), stanowi cze$¢ miedzynarodowej sieci IGS. Za
poprawne funkcjonowanie w Polsce odpowiada Gtéwny Urzad Geodezji i
Kartografii, zapewniajac:

e dziatanie permanentnych, wielofunkcyjnych, roéznicowych stacji
odniesienia DGNSS;

e precyzyjne okreslanie wspotrzednych naziemnych stacji (ETRS’ 89 oraz
konwencjonalne geodezyjne systemy odniesienia);

e stosowanie standardow sygnatow satelitarnych systemow
operacyjnych (GPS, GLONASS, niebawem Galileo);

e mozliwos¢ korzystania z nastepujacych serwisow:
czasu rzeczywistego:
NAWGEO - pomiar metodg kinematyczng (RTK, RTN), emitowane
dane korekcyjne RTCM, RTK, VRS, FKP w czasie rzeczywistym
z wybranej Ilub wygenerowanej wirtualnej stacji referencyjnej,
umozliwiajg prowadzenie pomiaréw i nawigacji z doktadnoscia: ponizej
0.03 m w poziomie oraz 0,05 m w pionie;

20 p, T. Nowakowski, Multimodalno$¢ transportu publicznego w Filadelfi, Komunikacja Publiczna
nr 4/2015-2016. 36-42
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KODGIS - pomiar metodq kinematyczng (DGNSS), emitowane dane
PURESIEWIEs korekcyjne RTCM w czasie rzeczywistym, z wybranej stacji
SRS referencyjnej, umozliwiaja prowadzenie pomiarédw i nawigacji
z dokfadnoscig do 0,25 m);

NAWGIS - pomiar metoda kinematyczng (DGNSS), emitowane dane
korekcyjne RTCM w czasie rzeczywistym, =z wybranej stacji
referencyjnej, umozliwiaja prowadzenie pomiardw i nawigacji
z doktadnoscig do 3 m);

postprocessingu:

POZGEO - pomiar metodg statyczng a do obliczen wykorzystywane sq
obserwacje fazowe z odbiornikéw jedno i dwuczestotliwosciowych,
przekonwertowane do ustalonego formatu danych obserwacyjnych;
POZGEO D - pomiar metodami: statyczng i kinematyczng, udostepnia
dane obserwacyjne do samodzielnych obliczenn i umozliwia uzyskanie
doktadnosci na poziomie 0,1 m dla odbiornikéw L1 oraz 0,01 m dla
odbiornikéw L1/L2. Uzytkownik po zakonczeniu pomiaru oraz sesji
pomiarowych stacji referencyjnych moze pobra¢ internetowo pliki
obserwacyjne dla wybranych stacji referencyjnych i indywidualnie
opracowywac dane.
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Rys. 3. Rozmieszczenie stacji systemu ASG EUPOS (zrodio: http://www.asgeupos.pl), przy
czym cze$¢ stacji posiada dodatkowe wyposazenie: GLO (GPS/GLONASS), MET
(meteorologiczne zestawy pomiarowe), EPN (europejska), IGS (miedzynarodowa)
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Systemy Informacji Geograficznej (GIS) - szerokie zastosowanie do
automatycznego generowania numerycznego modelu terenu (NMT)
i tworzenia ortofotomap. Uzytkownik mo-ze gromadzi¢ dane, zarzadzac nimi
i stosowa¢ wedlug uznania. Proces fotogrametryczny (zintegrowanie
z teledetekcjg, GIS) obejmuje trzy etapy: pozyski-mwanie obrazu, jego
przetworzenie fotogrametryczne oraz opracowanie produktu. Przeprowadzone
badania pozwolity opracowac¢ i przetestowa¢ algorytm, funkcjonujacy
w oparciu o przetwarzanie geodanych, interpretacje i analizy przestrzenne
oraz wizualizacje terenu (rys. 4). Implementacja technik i technologii
satelitarnych w lotnictwie wymaga korzystania z numerycznego modelu
terenu a pomiarowe problemy wynikaja z lokalizacji lotnisk w terenach
zurbanizowanych, koniecznosci wykonania pomiaréw duzej liczby punktéw na
lotnisku oraz w Scisle okreslonym promieniu wokdt niego, trudnych do
pomiaru obiektéw i przeszkdd lotniczych.

ANALIZA ZADANIA
TESTOWANIE
| WYMAGANIA ZADANIA PROJEKTOWANIE LABORATORYJNE

Rttty Rys. 4. Algorytm
opracowywania
procedury
wykonania zadania
lotniczego od
analizy zadania do
operacyjnego
zastosowania (na
podstawie AGI)

Brak oczekiwanych rezultatow

OPERACYJNE
FUNKCJONOWANIE

PEPRY S

| .

ANALIZA

OPERACYJNEGO TESTOWANIE
FUNKCJONOWANIA EKSPERYMENTALNE
SPAN - wspotpraca odbiornikow nawigacyjnych satelitarnych GNSS

z autonomicznym, bezwtadnosciowym INS, aby zapewni¢ dostepnosc,
ciggtos¢, doktadnosc¢ i niezawodnos¢ potozenia przestrzennego, szczegdlnie
podczas chwilowych zanikdéw sygnatow satelitarnych (tabela 1). Koniecznos$c¢
takiej wspotpracy potwierdzity pierwsze w Polsce loty testowe w 2007r. wokot
lotniska Mielec (rys. 5). Wieloczestotliwosciowe odbiorniki GNSS monitorujac
satelity sq podatne na zakitdcenia i wtedy uzupetniajg je autonomiczne,
bezwtadnosciowe systemy (AHRS, IMU), ktére na podstawie przyspieszenia
i predkosci katowej obiektu okreslajg orientacje i potozenie. Sq one uzywane
do stabilizacji. Obecnie wyrdznia sie trzy zasadnicze systemy
bezwtadnosciowe:

206



a) IMU (Inertial Measurement
i przyspieszeniomierz,

Unit) - trzyosiowy zyroskop
umozliwiaja doktadne okreslenie orientacji
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Instytut
Lotnictwa

obiektu w dwdch osiach. Natomiast podatny jest na dryf, gdyz pomiar
azymutu odbywa sie metodq zliczeniowgq;

b)

mw\\\m\wmm\ww W

ML
il

I .-wm nmmymumll 1)1 byuttense.

Rys. 5.
Zobrazowanie
testow SPAN wokot
lotniska Mielec
(kotowanie, start,
wykonanie
zakretéw, podejscia
i lgdowania):
zobrazowanie catej
procedury, panel
pomiarowy, przekrdj
pionowy.

W“’m"wﬂ“l‘ﬁ'f‘h’ﬁ it

TuszowiNarodowy

Tabela. 1. Zestawienie cech i charakterystyk pracy systeméw GNSS i INS.

Cecha Charakterystyka Charakterystyka pracy
pracy GNSS INS
niezaleznos¢ wymaga zewnetrznego | nie wymaga zadnych
sygnatu GNSS sygnatéw zewnetrznych
doktadnosc¢ kilkakrotnie gorsza niz | kilkakrotnie lepsza niz
rzednej poziomej poziomej
pionowej
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dynamika doktadno$¢ waha sie i | doktadnos¢ stabilna, ale

tukasiewicz

instytt doktadnosci zalezy od liczby | ulega stopniowej
- $ledzonych  satelitéw, | degradacji w czasie
geometrii i
trybu pozycjonowania
charakterystyka | moze dostarczac¢ | dostarcza doktadne, ale
wynikow bezwzgledne wzgledne wspotrzedne
wspotrzedne
dane o0 | dane o kierunku ruchu | dostarcza petne dane o
kierunku tylko jako funkcja | kierunku
predkosci (azymut i | w trzech wymiarach
nachylenie)
czestotliwos¢ czestotliwos¢ duza czestotliwos¢ pracy

pozycjonowania | pozycjonowania 20Hz | do 200 Hz
maksymalna

c) AHRS (Attitude and Heading Reference System) to IMU
uzupetniony o magnetometr mierzacy pole magnetyczne Ziemi,
umozliwia doktadne okreslenie orientacji obiektu w trzech osiach;

d) INS (Inertial Navigation System) - bezwladnosSciowy system
nawigacyjny w oparciu o dane z IMU, umozliwia obliczanie pozycji,
predkosci i potozenia (roll, pitch i azymutu). W lotnictwie INS
wspotpracuje GNSS, gdyz te dwie dwie techniki nawigacyjne
wzajemnie sie wzmacniajg i zwiekszajg swoje mozliwosci. Stabilne
potozenie wzgledne autonomicznego INS jest wskazane, gdy sygnat
GNSS jest zdegradowany lub niedostepny.

GNSS (Globar Navigation Satellite System) - nie jest to system
jednorodny, gdyz obecnie ta nazwa obejmuje (rys. 6):

a) standardowe systemy satelitarne:

e amerykanski wojskowy GPS NAVSTAR (ang. Global
Positioning System NAVigation Signal Timing and
Ranging) - od 1995r. petna zdolno$¢ operacyjna,
utrzymywany i zarzadzany przez Departament Obrony USA.
Globalny nawigacyjny system satelitarny ztozony z 3
segmentow: kosmicznego?!, naziemnego (stacji kontrolnych
i monitorujacych), uzytkownika (odbiorniki). Sygnat GPS
zawiera: almanach (dane systemu, przyspieszajqce proces
akwizycji) oraz efemerydy (doktadne elementy orbitalne satelity
nadajacego depesze, niezbedne do wyznaczania czasu

21 24 satelity plus zapasowe (w sumie 32 satelity), 6 orbit o nachyleniu 55° wzgledem
ptaszczyzny rownika, wysoko$¢ orbity 26,560km, czas obiegu: 11godz. 58min, kazdy satelita
posiada zegary atomowe
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i pozycji). Struktura sygnatu w tym systemie: L1 (fi = 1575.42

PURESIEWIEs MHz), L2 (f2 = 1227.60 MHz), L5 (fs = 1176.45 MHz).

SORIEE Stosowane sg nastepujace sposoby kodowania sygnatu: C/A, P
stosowany razem z kodem Y (P/Y), L2C, M, kody transmitowane
na czestotliwosci L5 - C5, L1C. Na sygnat kazdego satelity
natozona jest informacja w postaci depeszy satelitarnej: NAV
(L1), CNAV (L2, L5), MNAV, CNAV-2 (L1C). Istotnym
elementem systemu jest identyfikacja sygnatow poszczegdlnych
satelitow w odbiorniku szumem pseudolosowym??,
umozliwiajagca zastosowanie sygnatu do przekazywania
szyfrowanych, militarnych komunikatow. Funkcjonujgce satelity
bloku IIR, IIR - M wyposazone w zegary rubidowe lub masery
wodorowe?3, lustra laserowe, mogq dziata¢ przez 14 dni bez
kontaktu ze stacjami kontrolnymi, posiadajg zdolnos$¢ transmisji
sygnatu celowo zdegradowanego przez SA i AS oraz
wzajemnego pomiaru odlegtosci i tacznosci. Podstawowy uktad
odniesienia oparty na elipsoidzie WGS-84. 1 sekunda stanowi
jednostke czasu GPST, ktory  jest skoordynowany
z miedzynarodowym czasem atomowym (TAI) i opisany
zaleznoscig: TAI - GPST = 19 s + C0%,

e rosyjski, wojskowy GLONASS (ros. RIJIOHACC -
Fmo6anbHass HaBMrauyMoHHass CNyTHMKOBas cucreMa) -
uruchomiony w 1995r. a od 2015r. petna zdolno$¢ operacyjna,
utrzymywany i zarzadzany przez Wojska Kosmiczne Federacji
Rosyjskiej. Globalny nawigacyjny system satelitarny ztozony
z 3 segmentéw: kosmicznego?®, naziemnego (stacji kontrolnych
i monitorujacych), uzytkownika (odbiorniki). Sygnat GLONASS
zawiera: almanach (dane systemu, przyspieszajqce proces
akwizycji) oraz efemerydy (doktadne elementy orbitalne satelity
nadajgcego depesze, niezbedne do wyznaczania czasu
i pozycji). Wszystkie satelity GLONASS transmitujg taki sam
kod, ale kazdy satelita transmituje sygnat na innej
czestotliwosci L1 (fuu = 1602 MHz % k?%), L2. Przy czym
czestotliwosci L1 i L2 sg zwigzane zaleznoscig fui / fio = 9/7
i przez pomiar na dwoch czestotliwosciach usuwa sie refrakcje

22 pRN - Pseudo-Random-Noise

23 zwiekszenie doktadnosci wyznaczenia czasu z 10-7 do 10-10 s/dobe

24 C0 to zmienna poprawka rzedu 10 ns wynikajaca z mozliwych réznic zegardw atomowych w
tych systemach

25 24 satelity na 3 orbitach (po 8 satelitéw) o nachyleniu 64,8° wzgledem ptaszczyzny réwnika,
wysokos¢ orbity 19 100 km, czas obiegu: 11godz. 15min, kazdy satelita posiada zegary

atomowe

26 przyjmuje wartosci od -7 do +6 dla satelitdow wystrzelonych po 2005r.
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jonosferyczng. Sygnaty czasu sg odniesione do systemu czasu

PURESIEWIEs UTCsu?. Natomiast wspdtrzedne satelity podawane sg

FORIEE w uktadzie odniesienia PZ-90.11%%. Format sygnatu "INFO
GLONASS Superframe", zawiera: dane satelity, skladowe
przys$pieszenia perturbujacego wywotanego niecentralnym
polem grawitacyjnym Ziemi i wpltywem Ksiezyca, poprawke
zegara satelity do czasu GLONASS, kalendarz (dzien), nr
identyfikacyjny satelity. Istotne, ze system nie stosuje zadnych
zaktécen  sygnatu, emituje sygnaty dla uzytkownikow
wojskowych i cywilnych poprzez satelity.

e chinski wojskowy BeiDou/ Compass - funkcjonuje od
2003r. osiggnie petng zdolno$¢ operacyjng w 2020r.,
utrzymywany i zarzadzany przez chinskie sity zbrojne. Globalny
nawigacyjny system satelitarny ztozony z trzech segmentow:
kosmicznego??, naziemnego (stacji kontrolnych
i monitorujacych), uzytkownika (odbiorniki). Sygnat satelitarny
nadawany na czestotliwosciach B1 (1575,42 MHz), odpowiednik
cywilnych L1 (GPS NAVSTAR) oraz E1 (Galileo), generuje
depesze nawigacyjng (almanach, efemerydy, poprawki).
Emituje sygnaty dla uzytkownikéw wojskowych i cywilnych.
Dodatkowo umozliwia przesytanie krotkich wiadomosci SMS
(Short Message Service) pomiedzy uzytkownikami systemu.

e indyjski wojskowy - IRNSS (Indian Regional
Navigational Satellite System) - od 2016r. petna zdolnos¢
operacyjna, utrzymywany i zarzadzany przez indyjski rzad i sity
zbrojne. Globalny nawigacyjny system satelitarny ztozony z 3
segmentow: kosmicznego3®, naziemnego (stacji kontrolnych
i monitorujacych), uzytkownika (odbiorniki). System emituje
sygnaty: SPS3! (cywilny) oraz PS32 (zaszyfrowany). Obydwa
sygnaty przenoszone sg na dwoch czestotliwosciach: L5 (1164-
1189 MHz) oraz S (2483.5, 2500, 2492.028 MHz).

¢ cywilny - Galileo Galileo - pierwszy cywilny system
uruchomiony w 2016r. z planowang petng zdolnoscig

27 UTCsu - uniwersalny czas koordynowany Rosji

28 p7-90.11 (Parametry Ziemli 1990.11), zgodny z miedzynarodowym uktadem ITRF 2000

29 35 satelitdw (27 na s$redniej orbicie okotoziemskiej (MEA), 5 na orbicie geostacjonarnej
(GEO) oraz 3 na orbicie geosynchronicznej (IGSO). Dla satelitow MEO i IGSO nachylenie 55°.

Wysokos¢ orbit: 21 500 km (MEA) oraz 35 786 km (IGSO)

30 7 satelitdw (3 na orbicie geostacjonarnej a 4 na geosynchronicznej pochytej orbicie 290
wzgledem ptaszczyzny rownikowej, wysokos¢ orbity 36 000 km nad Ziemig,

31 SPS - Standard Positioning Service

32 PS - Precision Service
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operacyjng w 2020r., zarzadzany i kontrolowany przez ESA33 to
PURESIEWIEs alternatywa i konkurencja dla wojskowych systeméw. Globalny
Lotnictwa nawigacyjny system satelitarny ztozony z 3 segmentow:
kosmicznego34, naziemnego (stagji kontrolnych i
monitorujgcych), uzytkownika (odbiorniki). Satelity nadajaq
sygnaty w trzech pasmach czestotliwosci i oferujg nastepujace
serwisy:

v otwarty OS (Open Service) - darmowy, doktadnos$¢ od
4 do 15 m w poziomie i od 8 do 35 m w pionie;

v bezpieczenstwa 2zycia SolL (Safety of Life) -
rozszerzenie OS o ostrzezenia utraty wiarygodnosci
danych - informacja dla uzytkownika o pogorszeniu
doktadnosci wyznaczanej pozycji (zastosowania
operacyjne, komercyjne);

v komercyjny CS (Commercial Service) - doktadnos$c
0,8 m w poziomie i 1 m w pionie oraz mozliwos¢
przesytania wiadomosci od stacji naziemnych do
uzytkownikow;

vregulowany publicznie PRS (Public Regulated
Service) - przeznaczony dla wybranych uzytkownikéw
wymagajacych wysokiej doktadnosci i wiarygodnosci
danych, niezbednych do okreslenia pozycji i czasu oraz
zwigzanych z bezpieczenstwem narodowym;

v'poszukiwania i ratowania SAR (Search and Rescue)
- odbieranie sygnatéw wzywania pomocy wraz
z identyfikacjq potozenia i przekazanie do stuzb
ratowniczych. Zintegrowany z funkcjonujgcym
ogdlnoswiatowym systemem ratownictwa morskiego
i lotniczego Cospas-Sarsat.

33 EsA (European Space Agency) - Europejska Agencja Kosmiczna

34 30 satelitéw (24 plus 6 zapasowych) na 3 orbitach o nachyleniu 56° wzgledem ptaszczyzny
rownika, wysokos¢ orbity 23,222 km
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Systemy wspomagaijace: Systemy satelitarne:

et
./\ GNSS é.

RAIM AAIM
Receiver Autonomous Aircraft Autonomous
Integrity Monitoring Integrity Monitoring

wiarygodnosci odbiornik wiarygodnosci statku powi

b) systemy wspomagajace - umozliwiaja operacyjne i komercyjne
korzystanie z wojskowych systemdéw satelitarnych dla potrzeb
cywilnych, zapewniajac wymagang wiarygodnos¢, doktadnosé,
dostepnos$¢, ciqgtos¢é sygnatu. W zaleznosci od umiejscowienia
systemu wspomagajacego wyrdznia sie ,nakfadki ulepszajgce”
(overlay augmentation):

e ABAS - technika oparta o RAIM (Receiver Autonomus Integrity
Monitoring) odbiornika GNSS, monitorowanie spdjnosci
sygnatow satelitarnych i alarmowanie gdy nastgpi utrata
wymaganej dokfadnosci nawigacji wskutek btednych wskazan
satelitow. RAIM wykorzystuje algorytm FDE3°, ktory wykrywa
btedne wskazania satelitow, wykluczenie ich z obliczen
i bezpieczng kontynuacje nawigacji;

e GBAS - naziemne stacje monitorujgce weryfikuja sygnaty
satelitarne, poprawiajaq dokfadnos¢ wyliczajagc  poprawki
korekcyjne i transmitujg je poprzez stacje naziemne w pasmie
VHF - VDB.

e SBAS - naziemne stacje monitorujgce weryfikuja sygnaty
satelitarne, poprawiaja dokfadnos$¢ wyliczajagc  poprawki
korekcyjne i transmitujg je poprzez satelite geostacjonarnego
do uzytkownika. Podkresli¢ nalezy, ze jest to dynamicznie
rozwijajaca sie grupa kompatybilnych systemdéw wspomagania
satelitarnego (rys. 7) do ktérej zalicza sie m.in.: europejski
EGNOS, amerykanski WAAS (Wide Area Augmentation System),
japonski MSAS (Multifuncional Satellite Based Augmentation
System), rosyjski SDCM (System of Differential Correction and
Monitoring), kanadyjski CWAAS (Canadian WAAS), chinski

35 FDE - Fault Detection & Exclusion
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SNAS (Satellite Navigation Augmentation System), indyjski
GAGAN (GPS and Geo-Augmented Navigation System),
potudniowo-srodkowo-amerykansko-karaibski SACCSA (Solucin
de Aumentacion para Caribe, Centro y Sudamérica),
afrykansko-indyjski AFI (Africa and Indian Ocean), australijski
GRAS czy japonski QZSS (Quasi-Zenith Satellite System) czy
koreanski K-SBAS36. Pomimo, Zze sq to systemy regionalne to
odpowiadajg miedzynarodowym standardom MOPS (Minimum
Operational Performance Standards) a to oznacza, ze
poktadowe odbiorniki uzytkownika mogg korzysta¢ z sygnatéw
niezaleznie od systemu, ktory je emituje.

Atctic Arctic

Ocean ) Ocean Rys. 7 .

i 3 o Funkcjonujace
E( "‘_, . Y i rozwijane
3 \

% systemy

=9

»

- wspomagania
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3/ Funkcjonowanie systemow nawigacji satelitarnej

Wyznaczanie pozycji polega na pomiarze czasu propagacji sygnatu (pomiar
kodowy) oraz przesuniecia fazowego (pomiar fazowy) sygnatu nadawanego
przez satelite poruszajacego sie po znanej orbicie. Na podstawie znanej
predkosci fali elektromagnetycznej oraz doktadnego czasu wystania sygnatu,
obliczana jest odlegto$s¢ odbiornika od satelitow. Nastepnie wykonujac
przestrzenne liniowe wciecie wstecz odbiornik moze obliczy¢ pozycje
geograficzng (dtugos¢, szerokosc¢ geograficzng oraz wysokos¢ elipsoidalng).
Totez okreslajac pozycje przestrzenng konieczny jest jednoczesny odbioér z
przynajmniej czterech satelitow, gdyz odbiornik oblicza 4 niewiadome: trzy
pseudoodlegtosci do satelitow oraz odchytki czasu?’.

36 http://www.esa.int/Our_Activities/Navigation/ESA_guides_global_satnav_augmentation_gathering
37 réznice miedzy tanim i niedostatecznie doktadnym wzorcem kwarcowym zainstalowanym
w odbiorniku i precyzyjnym zegarem atomowym na satelicie
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Wiadomo, ze pomiar odlegtosci do satelity realizowany jest na podstawie
okreslenia roznicy wskazan zegara satelity nadajgacego sygnat i zegara
odbierajgcego sygnat. Tym samym czas wystania sygnatu z satelity jest
ustalany na podstawie jednego zegara, a ustalenie czasu jego odebrania
wedtug innego. Istotnym elementem jest synchronizacja czasu w systemie
i to jest gtéwny cel segmentu kontrolnego systemu GNSS. Oczywiscie gdyby
zegary satelitow byty doktadnie zsynchronizowane z zegarami odbiornikéw,
to pomiar odlegtosci, po uwzglednieniu poprawki na propagacje Ata, nie bytby
obarczony zadnym btedem, ale jest to technicznie niemozliwe. Wiadomo, ze
stabilno$¢ satelitarnych atomowych wzorcow czasu to 1 x 10
a w odbiornikach z generatorami kwarcowymi w krotkich przedziatach czasu
to 1 x 10'2. Wiadomo, ze btad w synchronizacji czasu zegara satelity oraz
odbiornika réowny 1us powoduje btad odlegtosci 300 m. Fizycznie nie mozna
uzyskac zbyt wysokiej synchronizacji wzorcdw czasu, wiec w systemie GNSS
stosowane sg rozwigzania programowe, zapewniajace doktadnos¢
1 nanosekundy (btad odlegtosci 0,3 m)38.

Pomiar satelitarny GNSS polega na wyznaczeniu odlegtosci od odbiornika
uzytkownika do satelity i mozna go wykona¢ dwoma metodami:

a) kodowa (pomiar pseudoodlegtosci) - pomiar propagacji
wyemitowanego sygnatu satelitarnego modulowanego specjalnym
kodem i jego dotarcia do anteny odbiorczej, okresla sie z wzoru: D =
c-t

c - predkos$¢ rozchodzenia sie fali elektromagnetycznej w
osrodku,
t - wyznaczony czas propagacji.

Trudno precyzyjnie wyznaczy¢ predkos¢ c, gdyz niejednorodny jest
osrodek przez ktéry przechodzi sygnat.

b) fazowa (pomiar fazowy) - pomiaru odlegtosci polega na
wyznaczeniu fazy sygnatu docierajgcego do anteny odbiorczej. W tym
przypadku wyznaczenie odlegtosci wymaga znajomosci liczby cykli
fazowych (N) fali elektromagnetycznej na drodze od nadajnika do
odbiornika i wyznacza sie ze wzoru: D = (N + ¢) - AD

N - liczba catkowitych cykli fazowych,

AD - dtugos¢ fali elektromagnetycznej,

N - liczba catkowitych cykli fazowych,

@ - pomierzona faza sygnatu przychodzacego.

Powszechnie stosuje sie pomiar na dwoéch lub wiecej zwigzanych
czestotliwosciach, aby zmniejszy¢ wptyw osrodka na wyznaczong
odlegtos¢ do satelitow. Tq metodg mozna osiggna¢ doktadnosc¢ rzedu

38 poziom synchronizacji zapewnia sie¢ stacji kontrolnych, permanentnie monitorujac zegary
satelitarne oraz wprowadzajac w miare potrzeb poprawki korekcyjne. Natomiast w trakcie
okreslania pozycji ustalana jest poprawka zegara odbiornika w stosunku do satelity
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2-3 cm, ale wadg jest konieczno$¢ wyznaczenia nieoznaczonosci fazy
N (inicjalizacja odbiornika).

W systemie GNSS zmierzone ,pseudoodlegtosci” zawierajg nastepujgce btedy
spowodowane: propagacjg fal radiowych w jonosferze i troposferze CAta,
roznicg wskazan zegara satelity i odbiornika CAtu, réznicg wskazan zegara
satelity do czasu systemu CAtS. Zmierzona pseudoodlegto$¢ zawiera w sobie:
rzeczywistg odlegtos¢, poprawke odlegtosci wynikajaca z refrakcji oraz btad
zegara odbiornika (rys. 8).

Rys. 8. Schemat
&‘D parametréw
"'-ﬁ istotnych w
pomiarze
odlegtosci
satelita -
odbiornik.

N\

d

Uwzgledniajac powyzsze, zalezno$¢ pseudoodlegtosci opisuje sie wzorem,
w ktéorym uwzglednia sie: czas mierzony przez odbiornik, czas znany po
rozkodowaniu sygnatu, poprawke okreslang przez odbiornik, poprawke
przekazywang przez satelite w depeszy nawigacyjnej. Nie uwzglednia sie
btedu efemeryd3®, gdyz wielkos$c¢ ta jest prognozowana. Nieznana jest wartosé
poprawki zegara odbiornika i dlatego musi by¢ okresSlona wraz ze
wspotrzednymi pozycji uzytkownika jako dodatkowa niewiadoma. Minimalna
liczba zmierzonych pseudoodlegtosci musi by¢ co najmniej o jedng wieksza
niz ilos¢ wspodtrzednych pozycji uzytkownika?®. Oznacza to, ze zmierzone
odlegtosci do satelitow sg zawsze obcigzone statym btedem réwnym: cAt..
Okazuje sie, ze zmierzone trzy pseudoodlegtosci o wartosciach okreslonych w
odbiorniku uzytkownika nie przetnag sie w jednym punkcie. Totez zaktadajac,
ze btad ten wynika z btedu zegara odbiornika, nalezy kazdaq linie przesunac¢ o
jednakowg wartos¢ réwng cAtu. W wyniku otrzymuje sie wspdlny punkt
przeciecia (pozycje uzytkownika). Oznacza to, ze po okresleniu
wspotrzednych pozycji uzytkownika oprécz potozenia jest zawsze okreslona
wartos¢ poprawki zegara odbiornika (rys. 9).

39 potozenia satelity w chwili pomiaru
40 STANAG 4294
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Rys. 9.
Wyznaczenie
wspoétrzednych

i okreslonej
poprawki zegara
uzytkownika.

4/ Podsumowanie

Materiat opracowany na podstawie zdobytych doswiadczen i uzyskanych
wynikéw po zrealizowaniu projektéw: EGNOS Introduction in European
Eastern Region, HEDGE, SHERPA, PAZP - PR 42 NPA-GNSS. Kazdy z nich
zakonczyt sie implementacjami operacyjnymi i komercyjnymi technik
satelitarnych dla potrzeb transportu. Uzyskane z prac badawczych wyniki
dowiodtly, ze standardowy cywilny poziom sygnat militarnych systemoéw
satelitarnych GNSS, pomimo powszechnej dostepnosci nie umozliwia
bezpiecznego prowadzenia dziatalnosci operacyjnej, gospodarczej. Nie
gwarantuja one permanentnego uzyskiwania przez  uzytkownika,
odpowiednich do potrzeb wartosci: doktadnosci, ciggtosci, dostepnosci,
wiarygodnosci sygnatu satelitarnego. Natomiast kazdy uzytkownik
satelitarnych systeméw nawigacyjnych, chcac prawidtowo postugiwaé sie
odbiornikiem powinien zapozna¢ sie 2z nastepujgcymi, podstawowymi
pojeciami charakteryzujgcymi warunki pomiarowe:

Dilution of Precision (DOP) - wspotczynnik charakteryzujacy jakosc
geometryczng konstelacji satelitbw GNSS w danym miejscu i czasie
(wspotczynnik ,rozmycia precyzji” pomiaru). Zaktada sie, ze rozktad satelitow
jest: bardzo dobry (1-3 DOP), akceptowalny (3-6 DOP), zty (DOP>6).
Wyrdznia sie kilka rodzajow tego wspdiczynnika dla wyznaczenia: GDOP
(geometrycznego), PDOP (wspdtrzednych przestrzennych), HDOP
(wspotrzednych horyzontalnych), VDOP (wspdirzednej pionowej), TDOP
(czasu).
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Signal-to-Noise Ratio (SNR) - stosunek mocy sygnatu satelitarnego
docierajacego do odbiornika GNSS do szumu. Wysoki SNR swiadczy o braku
lub znikomym wptywie zaktécen zewnetrznych na sygnat satelitarny - dobre
warunki pomiarowe.

Wielotorowos¢/wielodroznos¢ sygnatu (multipath) - sygnat satelitarny
od satelity do odbiornika moze zosta¢ odbity. W takim przypadku trafiajg dwa
sygnaty (bezposredni oraz odbity) do odbiornika i mogg mie¢ wptyw na
btedny pomiar odlegtosci.

Z przeprowadzonych badan, testow i eksperymentow wynika, ze powszechnie
stosowane wojskowe systemy satelitarne udostepnione cywilnym
uzytkownikom nie moga by¢ bezposrednio stosowane w dziatalnosci
operacyjnej, komercyjnej. Obecnie popularng metodq zwiekszenia
doktadnosci jest stosowanie pomiaru réznicowego (DGNSS#'). Polega ona na
wykorzystaniu stacji bazowej (referencyjnej), czyli odbiornika ustawionego w
doktadnie wyznaczonym punkcie, ktéry wyznacza na biezagco poprawki
roznicowe dla poszczegdlnych satelitéw i transmituje je w formacie RTCM,
CMR lub innym, przez tacze satelitarne, VHF, GPRS/WLAN bezposrednio do
odbiornika uzytkownika. Metoda ta pozwala wyeliminowac¢: biad zegara
satelity, btad efemeryd, selektywna dostepnos¢ (wytaczona obecnie),
opdznienie jonosferyczne, opoznienie troposferyczne. Natomiast nie eliminuje
szumow witasnych odbiornika, efektu wielodroznosci sygnatu satelitarnego.
Podkresli¢ nalezy, ze dla operacyjnego i komercyjnego zastosowania metody
DGNSS zostaty opracowane standardy wymagan dla rdéznych rodzajow
nawigacji dla transportu: kolejowego, drogowego, powietrznego, morskiego
oraz innych zastosowan (tabele 2,3,4,5,6). Podobnie dziatajg wymienione
w materiale systemy wspomagajace (ABAS, SBAS, GBAS), lokalnie istniejace
stacje referencyjne (IGS, ASG EUPOS).

FAZA FAZA FAZA
DEFINIOWANIA OPRACOWYWANIA ROZMIESZCZANIA
0 i Dziatani j Produkcja i wdrazanie nowych
planu zarzadzania ruchem i walidacyjne, odnoszace sig¢ do technologii i procedur na duza
lotniczym (okreslenie etapow nowych technologii i procedur, skale
technologicznych, i y 6
priorytetow, har 6 nowej
2005-2007 2008-2014 2015-2020
KONSORCJUM SESAR WSPOLNE PRZEDSIEWZIECTA PRZEMYSE LOTNICZY
60 MLNEURO SESAR 30 MLD EURO
2.1 MLD EURO

Rys. 10. Projekt SESAR i etapy jego realizacji.

W Europie do chwili osiggniecia petnej operacyjnosci przez cywilny system
satelitarny Galileo preferuje sie korzystanie dla komercyjnych dziatan,
satelitarny system wspomagajacy EGNOS, przeznaczajac na ten cel sSrodki
finansowe w ramach programu SESAR (rys. 10). Polska podpisujac rezolucje

41 DGNSS (Differential Globar Navigation Satellite System)
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A-36 ICAO w 2007r. (A-37, uaktualniong w 2010r.) zobowigzata sie do
implementacji strategii PBN (Performance Based Navigation) w transporcie
lotniczym. Konieczne stato sie zastosowanie europejskiego satelitarnego
systemu wspomagajacego EGNOS, za ktérego funkcjonowanie do 2021r.
odpowiada europejski ustugodawca - ESSP (European Satellite Services
Provider), powotany przez Agencje Europejska GNSS (GSA). Wywigzujac sie z
podjetych zobowigzan i wprowadzajagc na polskich lotniskach procedury
podejscia do ladowania RNAV GNSS, Polska Agencja Zeglugi Powietrznej
podpisat w 2013r. umowe EWA (EGNOS Working Agreement) z ESSP. Tym
samym pojawita sie formalna podstawa do wdrozenia systemu
wspomagajgcego EGNOS w Polsce. Takze konieczne stato sie podpisanie
umowy z Glownym Urzedem Geodezji i Kartografii, odpowiedzialnym za
funkcjonowanie systemu ASG EUPOS. ROwnoczesnie podejmowane sg prace
naukowo - badawcze w zakresie rozwijania cywilnego, globalnego,
satelitarnego systemu Galileo. W formie ciekawostki — juz w 1996r. dostepny
byt polski odbiornik satelitarny ,NAVI NT 04" (rys. 11), ktéry testowany byt
na Slasku a takze autor testowat go w polskim lotnictwie.

Zastosowanie Dokladnos¢ Czas do alarmu Dost¢pnosé Obszar

kolejowe (20) (s) (%) pokrycia
Sledzenie pozycji pociagow 10—-30m 5 99,7 Obszar kraju
Okreslanie predkosci +1km/h dla v <20km/h + 5 99,7 Obszar kraju

5% dla =20 km/h
Kierowanie pociagami 1m <5 100 Obszar kraju
Ostrzeganie o ruchu na skrzyZowaniach | 1m <5 100 Obszar kraju
pociag/droga

Tab. 2. Wymagane doktadnosci, czas do alarmu, dostepnos$¢ oraz pokrycie DGPS dla
potrzeb kolejnictwa

Zastosowanie w ruchu drogowym Dokladnosé Czas do alarmu Dostepnosé Obszar
2o) (s) (%) pokrycia
Nawigacja i kierowanie ruchem drogowym 5-20m 1-15 99,7 Obszar kraju
Alarmowanie o wypadkach drogowych 5-30m 1-15 99,7 Obszar kraju
Zarzadzanie transportem 25-1500m 1-15 99,7 Obszar kraju
Automatyczne powiadamianie o zatrzymywaniu autobusow rejsowych 5-30m 1-15 99,7 Obszar kraju
Kierowanie i sterowanie pojazdami 30— 50m 1-15 99,7 Obszar kraju
Unikanie kolizji: sytuacje krytyczne Sm 1-15 99,7 Obszar Kkolizyjny
Zbieranie danych o wypadkach 30m 1-15 99,7 Obszar kraju
Zarzadzanie infrastruktura 10m 1-15 99,7 Obszar Kraju
Unikanie kolizji: sterowanie 1m 1-15 99,7 Obszar Kkolizyjny

Tab. 3. Wymagane doktadnosci, czas do alarmu, dostepnos¢ oraz pokrycie DGPS dla
potrzeb ruchu drogowego
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Zastosowanie Dokladnos¢ Czas do Dostepnosé Pokrycie wysokosci (m)
w transporcie (20) alarmu (%)
powietrznym (s)
Przeloty transoceaniczne | 23km (12,6 Mn) 30 99,977 8400 —-12200m
(27500 — 400001t)
Przeloty krajowe 1000m 10 99,977 150 — 18300 (500 — 60000ft)
Terminale S500m 10 99,977 150 — 5500 (500 — 18000ft)
Podejscie i ladowanie: 100m 10 99,977 75 —900 (250 — 30001t)
nieprecyzyjne
Podejscie i ladowanie: Poziom: 17,1m. 6 99,999 30—900 (100 — 3000ft)
kategoria I Pion: 1,7m
Podejscie i ladowanie: Poziom: 5,2m. 2 99,999 15—-900 (50 — 30001t)
kategoria 1T Pion: 1,7m
Podejscie i ladowanie: Poziom: 4,1m. 2 99,999 0 —900 (0 — 30001t)
kategoria IIT Pion: 0,6m

Tab. 4. Wymagane doktadnosci, czas do alarmu, dostepnos¢ oraz pokrycie DGPS dla
potrzeb transportu powietrznego

Zastosowanie morskie Dokladnosé Czas do alarmu | Dostepnosé Obszar
20) (s) (%) pokrycia

Zegluga w przystaniach i 8§-20m 6-10 99,7 Porty, podejscia do
cumowanie: duze statki i portow
holowniki
Zegluga w przystaniach i 8§ -20m 6-10 99.9 Porty, podejscia do
cumowanie: male statki portow
Zegluga w przystaniach i 1-3m 5 99.0 Porty, podejscia do
cumowanie: badanie portow
zasobow
Zegluga brzegowa: 460m. Nie 99,7 Wody przybrzeine
wszystkie statki (0,25Mmn) zdefiniowano
Zegluga brzegowa: lodzie 460 —3700m. Nie 99,0 Wody przybrzeine
wypoczynkowe i inne male (0,25 —2Mn) zdefiniowano
statki
Zegluga oceaniczna: 3700 - 7400 Nie 99,0 Obszar Swiata
bezpieczenstwo nawigacji (2 —4Mn) zdefiniowano
Zegluga oceaniczna: 1800 -3700 Nie 99,0 Obszar Swiata
wszystkie Srodki plywajace (1 -2Mmn) zdefiniowano

Tab. 5. Wymagane doktadnosci, czas do alarmu, dostepnos$¢ oraz pokrycie DGPS dla

zastosowan morskich

Zastosowanie Dokladnosé Czas do alarmu Dostepnosé Obszar
2 o) (s) (%) pokrycia
Zdalne sterowanie (3D) Przedmiot studiow Przedmiot Przedmiot Obszar Swiata
studiow studiéw
Poszukiwanie i ratownictwo 10m Nie zdefiniowano Nie Obszar kraju
zdefiniowano
Obserwacja obszaru 1-5m Minuty - godziny 95-99 Obszar kraju do obszaru
swiata
Fotogrametria 2-5cm Minuty Nie Obszar kraju
zdefiniowano
Obserwacje geodezyjne Poziom: 2 —40 ¢cm | Godziny ( dane po 99 Miejsca na obszarze kraju
Pion: 1 em przetworzeniu)
Obserwacje granic Poziom: 0,02—-1m | Godziny ( dane po 99 Miejsca na obszarze Kraju
Pion: brak przetworzeniu)
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