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XVII KRAJOWE FORUM WIROPLATOWE 2022

Warszawa, 24 czerwca 2022 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
granica. Zgodnie z praktyka sprawdzong w ramach poprzednich edycji
konferencji oczekujemy referatdw zwigzanych =z szeroko pojetq
tematyka $migtowcowq; produkcja, eksploatacja, nadzér, badania,
rozwdj i szkolenie moga by¢ tematem prezentacji na konferencji.
Przewidujemy mozliwo$¢ przedstawiania referatow przegladowych, oraz
prezentacji wyrobow zwigzanych z technikg $migtowcowq. Planujemy
uczestnictwo gosci zagranicznych.

Sie¢ Badawcza tukasiewicz - Instytut Lotnictwa przyjat role gtdéwnego
organizatora Forum przy wspdtpracy z instytucjami i organizacjami
wymienionymi w tresci niniejszego Komunikatu.
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e Nowe wymagania bezpieczenstwa dla
smiglowcow - system paliwowy wytrzymaty
na ladowanie awaryjne (crash resistant)

Wiestaw E. Burczak / Konsultant lotniczy, WB Technology, Emerytowany
Chief, Technology Mechanical Systems, Bell Helicopter

1/ Wprowadzenie

= W 2015 r. amerykanska Federal Aviation Administration (FAA)
opublikowata  wyniki dogtebnego badania, w  ktérym
przeanalizowano wypadki $migtowcowe obejmujace pozary
powypadkowe w odpowiedzi na ,niedopuszczalnie wysokie”
wskazniki wypadkdéw Smiertelnych.

= Badanie wykazato, ze tylko niewiele ponad 15 procent
amerykanskiej floty $migtowcéw spetniato przepisy odnosnie
Crash Resistant Fuel System (CRFS)(14 CFR §27/29.952; czesci
27 i 29 przepisow FAA), ktore zostaty wprowadzone w 1994 roku.
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Stwierdzono takze, ze 80 procent Smiertelnych przypadkéw byto
spowodowanych urazem uderzeniowym, a 20 procent zostato
spowodowanych przez pozar powypadkowy.

Ustawa o ponownej autoryzacji FAA z 2018 r. zabrania
Smigtowcom wyprodukowanym po kwietniu 2020 r. latania w
przestrzeni powietrznej USA, chyba ze posiadajg certyfikat CRFS.
Zespot ds. Bezpieczenstwa FAA opublikowat 7 lutego 2020 r. Alert
bezpieczenstwa dla operatorow 19006-Crash Resistant Fuel
System (CRFS), ktéorego celem jest poinformowanie
zarejestrowanych witascicieli i operatorow smigtowcéw o normach
zgodnosci dla CRFS.

Ustawa FAA z 2018 r. o ponownej autoryzacji nie wymaga jednak,
aby starsze Smigtowce byty zmodyfikowane do standardu CRFS.

2/ Wymagania przepisow zdatnosci do lotu

FAA FAR i EASA CS 27(lub 29).952 Wytrzymatos¢ uktadu
paliwowego na lagdowanie awaryjne.*

O ile nie zostang zastosowane inne srodki zaakceptowane przez
Nadzér, aby zminimalizowaé ryzyko pozaru paliwa dla pasazeréw
po zderzeniu, ktorzy by przezyli ten wypadek(lgdowanie
awaryjne), uktady paliwowe muszg uwzglednia¢ cechy
konstrukcyjne opisane w tym rozdziale. Nalezy wykaza¢, ze
systemy te sg w stanie wytrzymaé statyczne i dynamiczne
obcigzenia z tej sekcji, uwazane za dziatajace samodzielnie
obcigzenia niszczace, mierzone w S$rodku ciezkosci elementu
systemu, bez uszkodzen konstrukcyjnych elementéw systemu,
zbiornikéw paliwa lub ich zamocowan, ktére doprowadzity by do
wycieku paliwa do zrédta zaptonu.

*Petny tekst wymagan jest na koricu prezentacji.

3/ Aktualne wymagania a rzeczywistos$¢

Wytrzymate na uderzenia w wyniku lgdowania awaryjnego uktady
paliwowe sg wymagane we wszystkich modelach $migtowcdéw,
certyfikowanych po 1994 r.

Wymdg ten nie dotyczyt jednak nowo wyprodukowanych
smigtowcow, jesli oryginalny projekt byt certyfikowany przed
1994 rokiem.

Wiekszosc¢ nowo produkowanych Smigtowcow byto
certyfikowanych przed 1994 r.
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W rezultacie po 25 latach od wprowadzenia, wymagania CRFS
spetniane sg tylko w 15 procentach amerykanskich smigtowcéw
bedacych w uzytkowaniu.

W latach 1994-2013 NTSB (National Transportation Safety
Board) zbadato co najmniej 135 wypadkéw w Stanach
Zjednoczonych , ktérych wynikiem byt pozar powypadkowy,
obejmujacych certyfikowane $migtowce roéznych modeli. W
wypadkach tych potwierdzono 221 ofiar Smiertelnych i 37 oséb z
powaznymi obrazeniami.

Tylko trzy Smigtowce w tych wypadkach, miaty wytrzymate na
ladowanie awaryjne uktady paliwowe i zbiorniki paliwa.

W listopadzie 2014 r. rejestr statkdw powietrznych FAA
obejmowat ponad 5600 $migtowcow wyprodukowanych od 1994
roku.

Sposrdod nich tylko okoto 850 (lub 15%) to modele majace uktady
paliwowe wytrzymate na uderzenia w wyniku Iadowania
awaryjnego, spetniajgce wymagania z 1994 roku.

Pomimo  czestotliwosci pozarow  powypadkowych, nie
wprowadzono bardziej restrykcyjnych wymagan dla smigtowcéw
produkowanych po 1994 roku, certyfikowanych przed 1994
rokiem, az do jednego szczegdlnie gtosSnego wypadku.

3 lipca 2015 r. $Smigtowiec H125 uzytkowany przez Air Methods
rozbit sie wkrotce po starcie z Summit Medical Center we Frisco
w Kolorado.

Wypadek i wynikajacy z niego pozar zostaty zarejestrowane na
wideo z monitoringu, a obrazy z ognistej katastrofy byty szeroko
rozpowszechniane w doniesieniach prasowych.

Wedtug NTSB wszyscy trzej cztonkowie zatogi przezyli uderzenie,
jednak w wyniku poparzen od pozaru jedna osoba zmarta a
pozostate z powaznymi oparzeniami spedzili wiele miesiecy
w szpitalu.
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Smigtowiec H125 (AS350 B3e) przed wypadkiem

= Dane z badan i ten wypadek doprowadzity do wydania przez NTSB
Zalecenia Bezpieczenstwa A-15-12 do FAA, zadajac, aby uktady
paliwowe dla wszystkich nowo wyprodukowanych $migtowcow
spetniaty wymagania 14 CFR 27.952 lub 29.952, niezaleznie od
pierwotnej daty certyfikacji $migtowca.

= 28 wrzesnia 2015 r., FAA zgodzita sie z zaleceniem i rozpoczeta
proces tworzenia howego wymogu.

= W listopadzie 2015, Air Medical Operators Association
zobowigzato sie do zainstalowania CRFS we wszystkich nowych
$migtowcach i wyposazenia obecnych $migtowcéw w CRFS, gdy
te produkty stang sie dostepne.

= 5 pazdziernika 2018, FAA wprowadza wymdg spetniania wymagan
CRFS dla smigtowcow wyprodukowanych po kwietniu 2020 r.,
niezaleznie od daty certyfikacji.
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ladowanie awaryjne?
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5/ Modele $migtowcow zgodne z PELNYM CRFS*

*Zgodnos¢ ze wszystkimi aspektami nastepujacych przepisow:14 CFR 27,952,
27,963, 27,967, 27,973, 27,975 (w poprawce 27-30 lub nowszej) lubl4
CFR29,952, 29,963, 29,967, 29,973, 29,975 (w poprawce 29-35 lub pdzniej).

Marka Model (zgodnie z dokumentacjg w certyfikacie typu FAA)

Airbus EC120B, EC130T2, EC135 (wszystkie modele), MBB-BK117 C-2,

Helicopters MBB-BK117 D-2, MBB-BK117 D-3, AS350B3 i EC130B4 z
instalacjg STC SR03931NY, AS350B3 z wprowadzong
modyfikacjg 07.20034, STC SR02492AK zainstalowany na
modelach AS350D, AS350B, AS350B1, AS350B2, AS350BA,
AS350B3 i EC130B4

Bell 427, 429, 505

Leonardo A109S, AW109SP, AB139 i AW139, AW169, AW189
Sikorsky S-92A

MDHI 600N

Robinson R66

Helicopteres CABRI G2

Guimbal
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*Spetniajgcy wymagania 49 U.S.C. § 44737 (Helicopter fuel system safety) **
https://uscode.house.gov/view.xhtml?req=granuleid:USC-prelim-title49-
section44737&num=08&edition=prelim#sourcecredit

** dotyczy Smigtowcow ktérego produkcja zostata zakoriczona, zgodnie

z ustaleniami Administratora, w dniu lub po dniu, ktéry przypada 18 miesiecy
od daty wejscia w zycie wymogu CRFS (5.10.2018).

Marka Model (zgodnie z dokumentacjg w certyfikacie typu FAA)

Bell 407 (wszystkie numery seryjne), 412EP, numery seryjne 38001 —
38999 & 39101 - 39999

Leonardo A119MKIl z instalacja STC SR04601NY

Sikorsky S-70M

Robinson R22 Beta, od numeru seryjnego 4815, R44, numery seryjne 2611

do 9999, 30061 i od 30066, R44 Il, numery seryjne 14364, 14385,
14387 do 29999

Kaman K-1200 od numeru seryjnego A-94-0053

Na zestawieniu z 1.11.2021, FAA zaliczyta Bell 407 jako czesciowo
zgodny wymaganiami dla CRFS, zaznaczajac ze wymog 27.952(b) nie
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uznany za zgodny z petnym CFRS.
7/ Wdrazanie standardu 29.952

= Bell Helicopter byt jednym z pierwszych adoptujacych CRFS, ktory
do 1991 roku wyposazyt wszystkie swoje Smigtowce produkcyjne
w instalacje paliwowe =zaprojektowane z wykorzystaniem
zmodyfikowanej wersji wojskowego standardu CRFS.

= Ws$rdd obecnie produkowanych smigtowcdéw, systemy paliwowe
sq certyfikowane zgodnie z normami 27/29.952, podczas gdy
systemy w modelach 206L4 i 412 zawieraja rozwigzania
spetniajgce zatozenia wytrzymatosci na uderzenie wywotane
lgdowaniem awaryjnym bez wykazania zgodnosci 27/29.952,
poniewaz zostaty opracowane przed istniejgcymi przepisami.

= Firma Bell oferuje zestawy modernizacyjne dla wiekszosci swoich
modeli wyprodukowanych bez CRFS od 1994 roku (z zestawami
modernizacyjnymi CRFS dostepnymi obecnie dla Bell 212, 206A,
206B, 206L i 206L1).

= Mimo to wiele starszych smigtowcow Bell lata obecnie bez CRFS.

= Airbus wprowadzit od 2015 roku standard CRFS dla wszystkich
$migtowcoéw H125 produkowanych w USA.

= Klienci, ktérzy chcieli unikng¢ dodatkowych kosztéw, mogli
jednak zaméwié¢ H125 bez CRFS z gtéwnej linii produkcyjnej we
Francji.

= W obliczu dodatkowych kosztéw i ciezaru, wielu operatoréow
Smigtowcow przyjeto filozofie ,Po prostu nie rozbijaj sie” (,Just
don’t crash”).

= W 2016 roku Airbus Helicopters zatwierdzit procedury instalacji
zestawu modernizacyjnego CRFS dla $migtowcow AS350 B3
(obecnie nazywanych H125).

* Punktem przetomowym dla Airbusa byt wypadek $migtowca H125
w Norwegii, 31 sierpnia 2019 roku.

. Smig’rowiec byt egzemplarzem zbudowanym w 2019 roku, ale nie
byt wyposazony w CRFS.

= W swoim raporcie koncowym z wydarzenia, norweski organ ds.
badania bezpieczenstwa SHT twierdzi, ze osoby na pokfadzie
~prawdopodobnie mogliby przezyé, gdyby intensywny pozar nie
wybucht natychmiast” po zderzeniu.
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Airbus H125, ktéry sie rozbit w Norwegii w 2019 roku

= Od pazdziernika 2019 r. Airbus Helicopters standardowo
dostarcza $migtowce H125 z CRFS.

= W styczniu 2020 r. Airbus otrzymat certyfikat EASA dla zestawoéw
modernizacyjnych $migtowcéow EC130 B4 i AS350 B3.

= Aktualnie Airbus zacheca do wdrozenia standardu CRFS, dlatego
zaoferowat swoje zestawy modernizacyjne CRFS w cenie 44 000
USD, ponizej kosztow produkcji, a takze oferuje zachety swoim
klientom, ktérzy zdecyduja sie na modernizacje ich
wczesniejszych modeli z rozwigzaniem innej firmy, dla ktérych
Airbus nie produkuje zestawu modernizacyjnego.

= Norweski SHT wzywa Agencje Bezpieczenstwa Lotniczego Unii
Europejskiej (EASA) do ustanowienia wymagania, aby ,wszystkie
$migtowce, nowe i uzywane, dostarczane lub importowane do
Europy, byty wyposazone w wytrzymaty na zderzenia w wyniku
ladowania awaryjnego uktad paliwowy... niezaleznie od daty
certyfikacji typu”.

= Ponadto SHT uwaza ze EASA powinna zakaza¢ ,komercyjnych
lotéw pasazerskich Smigtowcami niewyposazonymi w wytrzymale
na ladowania awaryjne systemy paliwowe”.

= Firma Robinson Helicopter zaczeta montowa¢ zbiorniki paliwa
typu pecherzowego we wszystkich nowo budowanych R44 w 2009
r, a w 2010 r. wydata biuletyn serwisowy wzywajacy do
modernizacji systeméw paliwowych starszych R44.

10
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uczynit te modernizacje obowigzkowa, ale FAA w tamtym czasie
odmoéwita pdjscia w jej Slady.

= R66 ma CRFS jako standardowe wyposazenie, a R22 sg teraz
rowniez budowane ze zbiornikami paliwa typu pecherzowego,
czesciowo zgodnymi z CRFS.

8/ Modernizacja eksploatowanych smigtowcow

= Robertson Fuel Systems zaprojektowat wytrzymaty na Iladowanie
awaryjne zbiornik paliwa dla serii Airbus H125/AS350 Astar,
popularnego lekkiego $migtowca, ktoéry miat tragiczng historie
pozarow powypadkowych.

= Zbiornik zostat specjalnie zaprojektowany, aby wytrzymac
uderzenia w przypadku lgdowania awaryjnego, zmniejszajqc
ryzyko wycieku paliwa i potencjalnego pozaru powypadkowego.

= CRFT adoptuje technologie zbiornikéw paliwa klasy wojskowej,
ktére obejmujg wytrzymaty na uderzenia pecherz paliwowy
umieszczony wewnatrz kompozytowego zbiornika paliwa.
Wszystkie wskazniki poziomu paliwa i potaczenia zaworéw
bezpieczenstwa sg rowniez odporne na uderzenia.

= Zbiornik ma pojemnos¢ 144 galony (545 |) zuzywalnego paliwa,
i dodaje ok. 50 funtéw (22.68 kg) ciezaru wtasnego $Smigtowca
w poréwnaniu ze starszymi systemami.

= Testowanie przeprowadzono zgodnie z przepisami FAR 27.952
dotyczacymi wytrzymatosci uktadu paliwowego, ktore wymagajg
zdolno$¢ zbiornika do utrzymania integralnosci podczas
ladowania awaryjnego.

11
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bezpieczenstwa i obejmowaty ochrone przeciwpozarowg
z uzyciem ptynow tatwopalnych, ochrone odgromowaq i przed
elektrycznoscig statyczng oraz zaktdcenia elektromagnetyczne
(EMI. Przeprowadzono roéwniez testy zgodnie z DO-160,
srodowiskowym standardem kwalifikacji produktéw lotniczych,
opracowanym przez Radiotechniczng Komisje Aeronautyki
(RTCA).

= System zostat certyfikowany przez FAA i Europejska Agencje
Bezpieczenstwa Lotniczego (EASA) odpowiednio w grudniu 2017r.
i czerwcu 2018 r.

= CRFT Robertsona jest dostepny w ramach STC (Supplemental
Type Certificate) opracowanego we wspotpracy z StandardAero,
ktéry jest posiadaczem STC.

= STC jest przeznaczony specjalnie do modernizacji $migtowcéw
Airbus AS350 i Airbus EC130 B4.

= Do marca 2021 StandardAero dostarczyto swoim klientom 155
zestawdw modernizacyjnych.

= Obecnie na S$wiecie lata ponad 3000 AS350/H125, z ktdrych
wiekszos$¢ nie spetnia dzisiejszych norm dotyczgacych systeméw
paliwowych wytrzymatych na lgdowanie awaryjne.

= CRFS produkowany aktualnie przez Airbusa jest certyfikowany dla
H125, a klienci Airbusa mogg wybiera¢ miedzy CRFS
produkowanym przez Airbusa lub CRFS produkowanym przez
StandardAero/Robertson Fuel Systems dla swoich H125.

(s 45
e

Robertson Fusl Systems
Uktad paliwowy Robertsona zainstalowany na Airbus H125

12
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anoSttﬁt = Firma Robertson Fuel Systems produkuje takze dodatkowe
zbiorniki paliwa dla $migtowca H125 wytrzymale na lagdowanie
awaryjne.

= Ponadto firma oferuje zbiorniki zgodne z FAR 27.562 dla
$migtowcéw MD500, MD520N, MD530, MD600N.

= Na rynku europejskim firma Robertson oferuje dodatkowy,
wewnetrzny zbiornik paliwa, certyfikowany przez EASA, dla
$migtowca ze Swidnika, PZL W-3A Sokdt.

= Dla informacji, drugi produkt ze Swidnika, PZL SW-4 spetnia
najnowsze wymogi bezpieczenstwa dla zbiornika paliwa i uktadu
paliwowego.

9/ Podsumowanie

= Bezpieczenstwo lotdw pozostaje w centrum uwagi operatoréow
Smigtowcoéw i sympozjum bezpieczenstwa lotniczego rozpoczeto
Heli-Expo 2022.

= Normy lotnicze wprowadzajag nowe wymagania majgce na celu
podniesienie poziomu bezpieczenstwa.

= Istnieje prawna rozbiezno$¢ pomiedzy aktualnymi wymaganiami
przepisow zdatnosci do lotu a stosowaniem nowych przepiséw do
Smigtowcow certyfikowanych przed ich wprowadzeniem.

= Ustawa Safe Helicopters Now rozwazana obecnie w Kongresie
USA ma zachecac¢ firmy smigtowcowe do modernizacji swoich
Smigtlowcow w uktady paliwowe wytrzymale na Igdowanie
awaryjne.

10/ Uwagi na zakonczenie

= Oprécz zbiornikdw paliwa i systemdéw paliwowych, siedzenia
zatogi i pasazerow wytrzymale na lgdowanie awaryjne sg réwniez
postrzegane jako sposob na znaczne zmniejszenie ryzyka obrazen
lub $mierci w razie wypadku $migtowca.

= Jeszcze przed wydaniem wymagan dla instalacji paliwowej
wytrzymatej na lgdowanie awaryjne, w 1989 roku FAA and EASA
wprowadzity zmodyfikowane przepisy lotnicze zawierajagce nowe
wymagania 27/29.561, 27/29.562 i 27/29.785, zeby siedzenia i
struktura $migtowca byty wytrzymate na lagdowanie awaryjne.

= Celem tych wymagan jest danie kazdemu pasazerowi $migtowca
szansy na unikniecie powaznych obrazen podczas lgdowania
awaryjnego.

13
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Wymagania dla siedzen i struktur na lgdowanie awaryjne nie
dotyczg jednak nowo wyprodukowanych $migtowcéw, jesli
oryginalny projekt byt certyfikowany przed 1989 rokiem.

Ponad 30 lat po wprowadzeniu nowego standardu dla zapewnienia
bezpieczenstwa zatogi i pasazeréw, niski odsetek amerykanskich
smigtowcdéw (okoto 10 procent) spetnia aktualne wymagania
sekcji 27/29.561 przepiséw zdatnosci do lotu.

W rezultacie, wiekszos¢ obecnie latajacych $migtowcow, nie
spetnia aktualnych wymagan bezpieczenstwa lotu i oczekuje sie
od Nadzordw lotniczych rozwigzania tego problemu.

Pilnie jest potrzebny plan ktéry pozwoli zmodernizowac wszystkie
Smigtowce to wspodtczesnych standardéw bezpieczenstwa lotu.
FAA FAR i EASA CS 27(lub 29).952 Wytrzymatos¢ uktadu
paliwowego na lagdowanie awaryjne.

O ile nie zostang zastosowane inne $rodki zaakceptowane przez
Nadzér, aby zminimalizowaé ryzyko pozaru paliwa dla pasazeréw
po zderzeniu, ktérzy by przezyli ten wypadek(lgdowanie
awaryjne), uktady paliwowe muszg uwzglednia¢ cechy
konstrukcyjne opisane w tym rozdziale. Nalezy wykaza¢, ze
systemy te sg w stanie wytrzymaé statyczne i dynamiczne
obcigzenia z tej sekcji, uwazane za dziatajagce samodzielnie
obcigzenia niszczace, mierzone w S$rodku ciezkosci elementu
systemu, bez uszkodzen konstrukcyjnych elementéw systemu,
zbiornikow paliwa lub ich zamocowan, ktére doprowadzity by do
wycieku paliwa do zrédta zaptonu.

(a) Wymagania dotyczgce proby zrzutowej. Kazdy zbiornik lub najbardziej
krytyczny zbiornik musi zosta¢ poddany prébie zrzutowej w nastepujacy
sposob:

(1) Wysokos$¢ zrzutu musi wynosié¢ co najmniej 50 stép (15 m) .

(2) Powierzchnia uderzenia nie moze sie odksztatcac.

(3) Zbiornik musi by¢ napetniony wodg do 80 procent normalnej petnej
pojemnosci.

(4) Zbiornik musi by¢ zamkniety w otaczajgcej konstrukcji reprezentatywnej
dla instalacji, chyba ze mozna ustali¢, ze otaczajgca konstrukcja jest wolna od
wystajacych elementdéw lub innych cech konstrukcyjnych mogacych przyczynié
sie do pekniecia zbiornika.

(5) Zbiornik musi swobodnie spas¢ i uderzy¢ w pozycji poziomej £ 10°.

(6) Po probie zrzutowej nie moze by¢ wycieku.
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(b) Wspdtczynniki obcigzen zbiornika paliwa. Z wyjatkiem zbiornikéw paliwa
umieszczonych w taki sposob, ze pekniecie zbiornika z uwolnieniem paliwa do
znaczgcych zrédet zaptonu, takich jak silniki, grzejniki i pomocnicze jednostki
zasilajgce, lub pasazeréw jest bardzo nieprawdopodobne, kazdy zbiornik paliwa
musi by¢ zaprojektowany i zainstalowany w taki sposob, aby jego zawartosé
byta utrzymana pod dziataniem nastepujacych wspdtczynnikéw obcigzen
bezwtadnosciowych, dziatajgcych samodzielnie.

(1) W przypadku zbiornikdw paliwa w kabinie:
(i) w gore - 4g.

(ii) Do przodu - 16g.

(iii) W bok - 8g.

(iv) W dét - 20g.

(2) W przypadku zbiornikédw paliwa umieszczonych nad lub za przedziatem
zatogowym lub pasazerskim, ktorych poluzowanie mogfoby spowodowad
obrazenia osoby znajdujgcej sie na poktadzie podczas awaryjnego lgdowania:

(i) W gére - 1,5g.

(ii) Do przodu - 8g.

(iii) W bok - 2g.

(iv) W dét - 4g

(3) W przypadku zbiornikéw paliwa w innych obszarach:
(i) W gére - 1,5g.

(ii) Do przodu - 4g.

(iii) W bok - 2g.

(iv) W dét - 4g.

(c) Samouszczelniajgce sie ztgcza zrywalne przewodu paliwowego. Nalezy
zainstalowa¢ samouszczelniajgce sie ztacza zrywalne, chyba ze wykaze sie, ze
niebezpieczny wzgledny ruch elementéw ukfadu paliwowego wzgledem siebie
lub do lokalnej konstrukcji wiroptatu jest skrajnie nieprawdopodobny lub jesli
zapewniono inne rozwigzanie. Ztacza lub réwnowazne urzgdzenia muszg byé
zainstalowane na wszystkich potgczeniach zbiornika paliwa z przewodem
paliwowym, potgczeniach zbiornik-zbiornik oraz w innych punktach uktadu
paliwowego, w ktérych miejscowe odksztatcenia konstrukcyjne mogg prowadzié
do wycieku paliwa.

(1) Projekt i konstrukcja samouszczelniajqcych sie zrywalnych ztgcz musi
uwzglednial nastepujgce cechy konstrukcyjne:

(i) Obcigzenie niezbedne do oddzielenia zrywalnego ztgcza musi wynosi¢ od 25
do 50 procent minimalnego obcigzenia niszczgcego (ostatecznej wytrzymatosci)
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najstabszego elementu w linii transportujgcej ptyn. Obcigzenie separacji
w zadnym wypadku nie moze by¢ mniejsze niz 300 funtéw (1335 N), niezaleznie
od rozmiaru linii ptynu.

(ii) Ztacze zrywalna musi sie roztgczy¢ za kazdym razem, gdy jego obcigzenie
niszczace (okreslone w ustepie (c)(1)(i) niniejszego rozdziatu) jest stosowane
w najbardziej prawdopodobnych typach uszkodzenia.

(iii) Wszystkie zrywalne ztacza muszg zawierac rozwigzania konstrukcyjne, aby
wizualnie upewnic sie, ze ztgcze jest zablokowane razem (bez wycieku) i jest
otwarte podczas normalnej instalacji i obstugi.

(iv) Wszystkie ztgcza zrywalne muszgq posiadalé rozwiazania konstrukcyjne
zapobiegajgce rozprzegnieciu lub niezamierzonemu zamknieciu z powodu
wstrzgsow, wibracji lub przyspieszen.

(v) Konstrukcja ztacza zrywalnego nie moze umozliwia¢ uwalniania paliwa po
spetnieniu przez ztqcze zamierzonej funkcji.

(2) Wszystkie indywidualne ztacza zrywalne, taczgce uktady zasilania paliwem
lub réwnowazne rozwigzania muszg by¢ zaprojektowane, przetestowane,
zainstalowane i utrzymywane w taki sposéb, aby nieumyslne odciecie doptywu
paliwa podczas lotu byto mato prawdopodobne zgodnie z § 27.955(a) i muszg
by¢ zgodne z oceng zmeczenia wymagania § 27.571 bez wyciekdw.

(3) Alternatywne, réownowazne rozwigzania dla ztacz zrywalnych nie moga
kreowaé obcigzenia (wywotanego uderzeniem) przewodu paliwowego, do
ktdrego ztaczka jest zainstalowana, wiekszego niz 25 do 50 procent obcigzenia
ostatecznego (wytrzymatosci) najstabszego elementu w linii i musi by¢ zgodne
z wymaganiami dotyczgcymi zmeczenia okreslonymi w § 27.571 bez wyciekdw.

(d) tamliwe lub odksztatcalne mocowania konstrukcyjne. O ile niebezpieczny
ruch wzgledny zbiornikéw paliwa i elementéw uktadu paliwowego z lokalng
konstrukcjq wiroptatu nie zostanie wykazany jako skrajnie nieprawdopodobny
w przypadku zderzenia, w ktdrym zatoga mogtaby przezy¢, nalezy zastosowac
tamliwe lub lokalnie odksztatcalne mocowania zbiornikéw paliwa i elementéw
uktadu paliwowego do lokalnej konstrukcji wiroptatu. Mocowanie zbiornikéw
paliwa i elementéw uktadu paliwowego do lokalnej konstrukcji wiropfatu,
tamliwe lub lokalnie odksztatcalne, musi by¢ zaprojektowane w taki sposéb, aby
jego oddzielenie lub wzgledne lokalne odksztatcenie nastgpito bez pekniecia lub
lokalnego wyrwania zbiornika paliwa lub elementéw uktfadu paliwowego, ktore

moze spowodowal wyciek paliwa. Ostateczna wytrzymatos¢ tamliwych Ilub
odksztatcalnych mocowan musi by¢ nastepujaca:

(1) Obcigzenie wymagane do oddzielenia tamliwego mocowania od jego
konstrukcji nosnej lub odksztatcenia lokalnie odksztatcalnego mocowania
wzgledem jego konstrukcji nosnej, musi wynosi¢ od 25 do 50 procent
minimalnego obcigzenia niszczacego (wytrzymatosci ostatecznej) najstabszego
elementu w potagczonym systemie. W zadnym wypadku obcigzenie nie moze by¢
mniejsze niz 300 funtéw (1335 N).

(2) tamliwe lub lokalnie odksztatcalne mocowanie musi oddzieli¢ sie Ilub
odksztatci¢ sie lokalnie zgodnie z przeznaczeniem za kazdym razem, gdy jego
obcigzenie niszczgce (zgodnie z definicjg w ustepie (d)(1) niniejszego rozdziatu)
jest wywotane w najbardziej prawdopodobnych przypadkach
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(3) Wszystkie tamliwe lub miejscowo odksztatcalne mocowania muszg spetniac
wymagania dotyczgce zmeczenia okreslone w § 27.571

(e) Oddzielenie zrédet paliwa i zaptonu. Aby zapewni¢ maksymalng odpornosé
na uderzenia w wyniku ladowania awaryjnego, paliwo musi znajdowal sie
mozliwie jak najdalej od wszystkich zajmowanych miejsc i od wszystkich
potencjalnych Zrédet zaptonu.

(f) Inne podstawowe kryteria projektowania mechanicznego. Zbiorniki paliwa,
przewody paliwowe, przewody elektryczne i urzadzenia elektryczne muszq by¢
zaprojektowane, skonstruowane i zainstalowane tak dalece, jak to mozliwe, aby
byty wytrzymale w czasie ladowania awaryjnego.

(g) Sztywne lub pdtsztywne zbiorniki paliwa. Sztywne lub pétsztywne Sciany
zbiornika paliwa lub pecherza muszgq by¢ odporne na uderzenia i rozdarcie.
[Dok. nr 26352, 59 FR 50386, 3 pazdziernika 1994]
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Bezpieczenstwo uzytkowania Smigtowcow
w aspekcie ich ukiadu konstrukcyjnego

Robert Konieczka, Wojciech Masarczyk, Jacek Mendla / Wydziat
Transportu i Inzynierii Lotniczej Politechniki Slaskiej

Streszczenie: Pojecie bezpieczenstwa byto istotne zaréwno wczesniej
jak i jest w obecnych czasach, majac na uwadze aspekty konstrukcyjne
oraz zdarzenia podczas lotu jak i na ziemi. Z tego wzgledu postanowiono
przeanalizowa¢ uktady konstrukcyjne $migtowcéw pod wzgledem
wptywu na bezpieczenstwo lotu i operacji naziemnych. Awaria $migta
ogonowego podczas lotu moze by¢é przyczyng utraty kontroli
kierunkowej $migtowca. Ponadto jest ono zrédtem zagrozenia dla oséb
znajdujacych sie na ziemi, a takze stanowi zagrozenie zahaczenia
o przeszkody, przyczyniajac sie do niekontrolowanego obrotu $migtowca
wokét osi. Celem opracowania byta analiza uktaddéw konstrukcyjnych
smigtowca, ze szczegdlnym uwzglednieniem rozwigzan dotyczacych
kontroli kierunkowej $migtowca, w aspekcie bezpieczenstwa lotu, jak
i 0s6b podczas operacji na ziemi. W artykule poddano analizie wybrane
uktady konstrukcyjne $migtowca pod wzgledem bezpieczenstwa lotu
i 0séb znajdujacych sie na ziemi. Badania polegaty na analizie
dostepnych raportow ze zdarzen lotniczych z udziatem $migtowcéw
o okreslonym ukfadzie aerodynamicznym. Zwrécono uwage na
zagrozenia jakie niosg poszczegdlne uktady m.in. wysokos$é wirnika
gtdbwnego, niebezpieczne strefy wokdt Smigtowca (jak $migto ogonowe,
nisko opadajacy wirnik nosny), zachowanie $migtowca podczas awarii,
kontakt z ciatem obcym itp. Jej celem byto okreslenie, ktory uktad
konstrukcyjny okazuje sie najbezpieczniejszy pod wyzej wymienionymi
wzgledami. W  podsumowaniu  zestawiono wybrane uktady
konstrukcyjne i dokonano poréwnania. Przedstawiono wady i zalety
kazdego uktadu.

1/ Wprowadzenie

W niniejszym artykule zestawiono ze sobg wybrane uktady
konstrukcyjne $migtowcow i przeanalizowano je pod katem
bezpieczenstwa lotu i operacji naziemnych zwigzanych z kolizjg z
obiektami naziemnymi. Réznorodnosc¢ konstrukcji skutkuje ztozonoscig
i zréznicowaniem poziomu bezpieczenstwa w trakcie uzytkowania. W
dalszej analizie wzieto pod uwage nastepujace uktady konstrukcyjne:

= uktad klasyczny - najczesciej stosowany, z odkrytym
(nieostonietym) smigtem ogonowym,
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= fenestron - otunelowane smigto,

= NOTAR! - za sterowanie kierunkowe odpowiada dysza na koncu
belki ogonowej,

= ukfad dwuwirnikowy wspodtosiowy - Smiglowiec z dwoma
wirnikami umieszczonymi jeden nad drugim,

= ukfad krzyzowy (flettnera) - dwa smigta umieszczone sg pod
katem, a ptaszczyzny obrotu wzajemnie sie przenikaja,

= ukfad dwuwirnikowy podtuzny - dwa wirniki umieszczone na
dwoch osobnych masztach, jeden za drugim.

Analize kazdego ukfadu podzielono na dwie czesci. Pierwsza z nich to
bezpieczenstwo podczas lotu. Uwzgledniono tu w jakich warunkach
$migtowiec wykonuje lot i co sie dzieje w przypadku kontaktu z obcym
ciatem lub po nagtej utracie sterowania kierunkowego. Drugg kwestig
byto bezpieczenstwo podczas operacji naziemnych. Rozumie sie tutaj
dziatania wykonywane na ziemi takie jak: rozruch zespotu napedowego,

zatadunek i roztadunek $migtowca przy uruchomionym zespole
napedowym, kotowanie i start. Zwrécono uwage przede wszystkim na
bezpieczenstwo o0s6b i przedmiotéw znajdujacych sie w poblizu
wiroptatu.

Smiglowiec pozostajacy na ziemi z pracujacymi silnikami stwarza
potencjalne zagrozenie gdyz widoczne do tej pory topaty (nieruchome)
znikaja z pola widzenia obserwatora. Stajg sie przezroczystymi
tarczami, ktére zazwyczaj ciezko dostrzec. Osoby $wiadome tego faktu
unikajg wirujacych elementéow wiroptatu. Jednak osoby postronne sag
nieSwiadome istnienia tego zagrozenia. Aby zwiekszy¢ swiadomos¢ osob
korzystajagcych ze $migtowcdéw sporzgadza sie schemat stref
bezpiecznych i niebezpiecznych wokdt Smigtowca w zaleznosci od jego
uktadu aerodynamicznego. Przyktadowy schemat zagrozen dla
klasycznego uktadu aerodynamicznego przedstawiono na rysunku 1.

1 NO TAil Rotor - bez wirnika ogonowego
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A\ UWAGA P

Rys. 1. Strefy zagrozen podczas podchodzenia do $migtowca
2/ Ukiady aerodynamiczne $smigtowcow
2.1 Uktad klasyczny sSmigtowca

Jest to ukiad ze $migtem ogonowym. Kompensacja momentu
oporowego oraz sterowanie kierunkowe odbywa sie za pomoca $migta
ogonowego. Do zagrozen nalezy tu kontakt z ciatem obcym, zahaczenie
o przeszkode oraz uderzenie osoby Smigtem ogonowym podczas
operacji naziemnych. W tej grupie Smigtowcéw wystepuje duze
zroznicowanie wymiarow poczgwszy od matego Robinson R-22
i ogromnego typu Mi-26. Sylwetke $migtowca w tym uktadzie
przedstawiono na rysunku 2.

2.2 Fenestron

Fenestron jest alternatywg stosowania smigta ogonowego. Nazwa jak
i system zastrzezone sg dla Smigtowcdéw Eurocopter, ktéra opatentowata
mechanizm. Otunelowane $migto dziata w podobny sposéb jak
tradycyjne $migto ogonowe. topatki wentylatora potrafig zmienia¢ skok
i w ten sposéb odbywa sie regulacja sity ciggu. Fenestron uchodzi za
ukiad bezpieczniejszy i bardziej cichy w odniesieniu do uktadu
klasycznego. Widok przyktadowego smigtowca tego typu przedstawiono
na rys. 3.

20



tukasiewicz

Instytut

Lotnictwa r
I3m A m
oo 1t 10,831

Eurocopter
Ecureuil 5350 B2

Rys 2. Sylwetka smigtowca AS 350 Ecureuil w uktadzie klasycznym
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Rys. 3. Sylwetka smigfowca EC 130 w ukfadzie fenestron
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2.3 NOTAR

NOTAR jest uktadem, w ktérym kompensacje momentu oporowego
uzyskuje sie poprzez efekt Coandy oraz dysze wylotowg o zmiennym
kierunku. Powietrze naptywajace z wirnika gtéwnego optywa belke
ogonowg tworzac site skierowang w dot. W belce ogonowej umieszczony
jest wentylator, a po jednej stronie belki kilka otworéw, przez ktoére
wylatuje powietrze z wentylatora. W ten sposob uzyskuje sie site
skierowang nie w dét, a w bok belki ogonowej. Sita ta w czesci
kompensuje moment oporowy wytwarzany przez wirnik nosny.
Pozostatg czes¢ sity, jaka jest potrzebna do zredukowania oporu,
wytwarza obrotowa dysza wylotowa umieszczona na koncu belki
ogonowej. Dysza odpowiada rdowniez za sterowanie kierunkowe
smigtowca. Przyktadem s$migtowca z systemem NOTAR moze byc
McDonnell Douglas MD-520M zaprezentowany na rys. 4.
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Rys. 4. Widok $migtowca MD-520N z systemem NOTAR

2.4 Uktad dwuwirnikowy wspotosiowy

Uktad dwuwirnikowy wspdtosiowy kompensuje moment oporowy
poprzez zastosowanie dwodch przeciwbieznych wirnikdw nosnych.
Sterowanie kierunkowe odbywa sie za pomoca zmiany kata natarcia na
jednym wirniku, co zwieksza opoér i moment oporowy, obracajac
smigtowiec w pozgdanym kierunku. Przyktadem s$migtowca w tym
uktadzie moze by¢ Kamov Ka-32. przedstawiony na rysunku 5.
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2.5 Uktad krzyzowy

Uktad ten jest pokrewienstwem uktadu dwuwirnikowego
wspotosiowego. Kompensacje momentu oporowego uzyskuje sie
poprzez przeciwbiezne wirniki nosne umieszczone pod katem do
kadtuba. Sterowanie kierunkowe odbywa sie dzieki zwiekszeniu kata
natarcia fopat jednego wirnika. Uktad krzyzowy byt stosowany juz
w 1939 roku, a najbardziej znanym tego typu $Smigtowcem jest Kaman
K-max. przedstawiony na rys. 6

‘ A
|/
= v 16m
——
p
3
—
T3
4Im am
38m

Rys. 6. Widok smigtowca Kaman K-max w uktadzie z wirnikami krzyzujgcymi sie
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2.6 Uktad dwuwirnikowy podtuzny

Smiglowiec w ukfadzie dwuwirnikowym podiuznym kompensuje
moment oporowy poprzez zastosowanie dwodch przeciwbieznych
wirnikdw nosnych umieszczonych posobnie. Sterowanie kierunkowe
odbywa sie dzieki naprzemiennemu przechyleniu wirnikdw nosnych.
Obecnie najbardziej powszechnie stosowane $migtowce tego typu
pochodzg od producenta Boeing. Jest nim przykiadowo Boeing CH-47
Chinook przedstawiony na rys. 7.
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Rys. 7. CH-47 Chinook
3/ Zestawienie wypadkow

Analizie poddano wypadki lotnicze z udziatem rdéznych Smigtowcow
w réznych uktadach aerodynamicznych pozyskane z réznych zrodet
internetowych w szczegdlnosci z dostepnych raportdow komisji
badajacych wypadki lotnicze. Ponizej przedstawiono skréotowo wyniki tej
analizy w kontekscie zréodet wypadku w grupach uwzgledniajacych rézne
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uktady aerodynamiczne. Stwierdzono wystepowanie gtdéwnie trzech
grup przyczynowych wypadkoéw: czynnik ludzki, srodowiskowy oraz
awaria mechaniczna.

3.1 Wypadki $migtowcéw w uktadzie klasycznym

Sposrdod jedenastu ujawnionych wypadkéw zdecydowanie przewaza
btad pilota lub 0séb postronnych, poniewaz, az w siedmiu przypadkach
(63,6%). Trzy z nich stanowity btad pilota (27,3%). Jeden wypadek
nastgpit w wyniku nieprawidtowej obstugi technicznej (9,1%). Pozostate
awarie powstaty wskutek przyczyn niezaleznych od cztowieka (36,4%),
poprzez pogode (9,1%) lub awarie mechaniczng (18,2%).

3.2 Wypadki $migtowcéw w uktadzie fenestron

Gtdéwna przyczyna wypadkow smigtowcdw w uktadzie z fenestronem jest
btad pilota (66,6%). Jeden wypadek nastapit poprzez btqd w obstudze
technicznej (16,7%) oraz jeden z przyczyn niezaleznych od cztowieka
(16,7%).

3.3 Wypadki $migtowcéw w uktadzie NOTAR

Kazdy wypadek zwigzany ze smigtowcem z systemem NOTAR byt awarig
mechaniczng uktadu sterowania. Zdarzenia wskazujg na rdéznorodne
awarie. Nie mozna jednoczesnie wskaza¢ dominujgcych zrédet awarii.
Moze to jednak wynikac ze stosunkowo nowej koncepcji takiego uktadu,
a co za tym idzie jego niedopracowania i niskiej niezawodnosci.

3.4 Wypadki smigtowcéw w uktadzie wspdtosiowym

Uktad dwuwirnikowy wspotosiowy cechuje sie gtdwnie awariami
technicznymi (66,6%). Pozostata czes¢ wskazuje na btad pilota, ktéry
wykonat manewr wykraczajacy poza ograniczenia $migtowca. Moze to,
poza czynnikiem ludzkim, wskazywac¢ na waski zakres parametréow
uzytkowych $migtowca.

3.5 Wypadki $migtowcdw w uktadzie krzyzujacym sie

W wypadkach smigtowca w uktadzie krzyzowym dominuje btad pilota
(57,1%). Natomiast 28,6% wypadkdéw byto spowodowanych awarig
mechaniczng. Z danych tatwo dostrzec, ze przyczyng awarii
mechanicznej jest konkretny element - potaczenie wielowypustowe.
Pozostata czes¢ zdarzen (14,3%) wynikata z przyczyn srodowiskowych.
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3.6 Wypadki smigtowcoéw w uktadzie dwuwirnikowym podtuznym

Uktad dwuwirnikowy podtuzny pod wzgledem zdarzen lotniczych
charakteryzuje sie gtéwnie awariami technicznymi (50%). Wypadki
powstate w wyniku btedu pilota wynoszg 25%. Pozostata czes¢ zwigzana
byta z warunkami otoczenia.

4/ Podsumowanie

Przedstawione zestawienie wypadkéw sprawia, ze niezwykle trudno jest
okresli¢, ktory uktad aerodynamiczny smigtowca jest
najbezpieczniejszy. Kazdy z uktaddw konstrukcyjnych boryka sie
z innymi zakresami problemoéw.

Niezwykle istotny wydaje sie by¢ czynnik $rodowiskowy, a wiec
niezalezny od uktadu aerodynamicznego. Na przyktad $migtowiec
Kaman K-max w uktadzie z krzyzujgcymi sie wirnikami pracuje gtdwnie
w lasach, w terenie gorzystym. To stawia go w sytuacji o zwiekszonym
ryzyku jakie wywiera otoczenie statku powietrznego.

émig’rowce w uktadzie klasycznym sg powszechnie stosowane,
ze wzgledu na swojg prostote, relatywnie niskie koszty eksploatacji
i koszty zakupu. To decydujace czynniki, dzieki ktdrym takie $migtowce
sg najczesciej uzytkowane. Jednak jak pokazujg raporty ze wzgledu na
odstoniete $migto ogonowe $Smigtowce w uktadzie klasycznym stwarzajq
duze zagrozenie wynikajace z tej cechy. Istothym z punktu widzenia
niezawodnosci jest réwniez stopien skomplikowania uktadu
przeniesienia napedu. Dlatego personel obstugi technicznej powinien
przyktada¢ duzg uwage do wykonywanych czynnosci, napraw
i konserwacji. Drobne usterki mogq by¢ katastrofalne w skutkach.
Jednak gtéwnymi przyczynami wypadkdéw tych typdw $migtowcdw jest
btad ludzki oraz niewiedza osdb postronnych znajdujacych sie w poblizu
$migtowca. Zrédtami wypadkéw sa tu: niewtasciwe roziozenie uwagi
zatogi, roztargnienie, zmeczenie czy niedostrzezenie przeszkdéd. Osoby
postronne nieswiadome zagrozenia podchodzg w okolice $migta
ogonowego i pod wirnik stwarzajac zagrozenie niezalezne od pilota.
Jednak kluczowym w duzej ilosci zdarzen dla tego typu Smigtowca jest
powszechnos$¢ jego stosowania.

Nieco bezpieczniejszgq opcjg jest Smigtowiec z otunelowanym Smigtem
ogonowym czyli fenestronem. Widoczna jest tutaj redukcja zagrozen
uderzenia osoby na ziemi $migtem. Jesli ma sie na uwadze
bezpieczenstwo lotu, to ryzyko nie jest az tak znacznie zredukowane.
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Mimo ostonietego wirnika, nadal wystepujq przypadki zassania ciat
obcych do wirnika $migta ogonowego i wirnika. Skutkiem tego jest
utrata sterownosci kierunkowej, w nastepstwie niekontrolowane obroty
smigtowca wokodt wiasnej osi. Ponadto uktad ten jest trudniejszy
w pilotazu, gtdwnie za sprawg nieliniowosci dziatania steru kierunku.
Wydaje sie jednak, ze jako zblizony do klasycznego uktad ten, pomimo
istotnych wad, zyska sobie w przysztosci najwiecej zwolennikow.

Trudnym do oceny jest poziom bezpieczenstwa stworzony przez system
NOTAR. Mata liczba statkdw powietrznych tego typu sprawia, ze dane
dotyczace tego typu Smigtowcow nie sg w petni obiektywne. Wynika to
z faktu, iz tylko jedna firma, McDonnell Douglas, wytwarza takie
Smigtowce. O ile rzeczywiscie nie istnieje ryzyko zassania do $migta
ogonowego ciat obcych oraz uderzenia oséb postronnych, ze wzgledu
na brak smigta, o tyle ukltad ma tendencje do wykazywania usterek
mechanicznych, skutkujacych zablokowaniem dyszy wylotowej. Uktad
taki stwarza rowniez problemy w Ilgdowaniu z niesprawnymi silnikami.

Wykonana ocena zagrozen uktadu dwuwirnikowego wspdétosiowego nie
jest w petni obiektywna. Ujawnione przypadki majgq charakter
epizodyczny i jednostkowy. Swiadcza o zwiekszonym ryzyku kolizji topat
oraz stanéw awaryjnych transmisji $migtowca.

Uktad z krzyzujacymi sie wirnikami, wedtug dostepnych raportéw jest
najbardziej mechanicznie wadliwym uktadem oraz najtrudniejszym
w pilotazu. Przyczyng zaistniatych stanéow awaryjnych byto zuzycie
sprzegta klinowego, ktore uszkodzito potgczenie silnika z przektadnia.
Pozostate wypadki ukazujgq trudnosci i niestabilnos¢ w pilotazu
Smigtowca przy silnych podmuchach wiatru. Pomimo tych
niebezpieczenstw, $migtowiec jest chetnie stosowany w pracach
dzwigowych ze wzgledu na swdéj dobry stosunek masy do mocy oraz
dzieki wtasciwosciom manewrowym.

Uktad dwuwirnikowy podtuzny jest przewaznie stosowany w wojsku do
transportu oséb i materiatdw oraz dziatan dzwigowych. Jak pokazujg
raporty ze wzgledu na specyficzny ukfad aerodynamiczny uktad ten
stwarza zagrozenie uderzenia ftopatami o ziemie Ilub przeszkody
terenowe, gdy $migtowiec wyladuje na nierdwnym, pochylonym terenie
albo gdy podwozie przednie lub tylne ma niestabilne oparcie.

Z powyzszej analizy wynika, Zze najbezpieczniejszym $Smigtowcem, pod
wzgledem operacji naziemnych jest $migtowiec z fenestronem, ze
wzgledu na zredukowane zagrozenie uderzenia cztowieka lub zassania
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predmiotu. Nie bez powodu wiec $migltowce te sg powszechnie
stosowane w ratownictwie (EC 135, EC Dauphin) i innych misjach
zwigzanych z bliskoscig ziemi (nadzorowanie linii energetycznych
i gazowych). Sg to warunki, w ktérych maszyna laduje w terenie
nieprzyjaznym, zaludnionym, z licznymi przeszkodami. Podobnymi
wtasciwosciami cechuje sie system NOTAR, ktory nie stwarza zagrozenia
dla oséb postronnych podczas operacji naziemnych. Pewne zagrozenie
powoduje silny prad powietrza wytwarzany przez Smigtowiec, jest on
jednak przewidywalny nawet dla os6b postronnych.

Podczas lotu zaden uktad konstrukcyjny nie zapewnia stuprocentowego
bezpieczenstwa. Dotyczy to w szczegdlnosci awarii zespotu napedowego
oraz oddziatywania czynnikdw zewnetrznych na stabilno$¢ i statecznos¢
lotu.
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Wirowiec Cierva C.30A - pierwszy polski
wiroptat

Mitosz Rusiecki / Wydawnictwo LAF Aeromax

Streszczenie: W latach 30. dwudziestego wieku popularnosé¢ zdobywaty
wirowce (poczatkowo zwane autozyrami a wspotczesnie - wiatrakowcami),
konstruowane w brytyjskiej firmie Cierva Autogiro Company Ltd. zatozonej
przez hiszpanskiego arystokrate i inzyniera Juana de la Cierva y Codorniu.
Jakkolwiek w zatozeniu miaty by¢ przede wszystkim samolotami
niewrazliwymi na zjawisko przeciagniecia, powszechng uwage zwracaty ich
zdolnosci do startu po bardzo krétkim rozbiegu oraz do niemal punktowego
lgdowania. Szczegdlnie udany byt model C.30, taczacy w sobie wszystkie
modyfikacje poprzednich konstrukcji. Byt produkowany seryjnie
w wiekszej liczbie (wraz z egzemplarzami licencyjnymi we Francji
i Niemczech - ponad 200 sztuk) i uzywany w wiekszosci krajow
europejskich, a takze na innych kontynentach.

Jeden egzemplarz zostat zakupiony w 1934 r. przez Ministerstwo
Komunikacji i sprowadzony drogg powietrzng przez pierwszego polskiego
pilota wiroptatowego ptk Bolestawa Stachonia. W kolejnych latach byt
poddany szeregu prébom przydatnosci do zadan tak cywilnych, jak
i wojskowych. W wiekszosci przypadkéw potwierdzit swoje unikalne
wiasciwosci lotne, jednak stosunkowo maty udzwig nie pozwalat na
wykorzystanie do konkretnych zadan wymagajacych zabierania tadunku
uzytecznego Ilub specjalistycznego wyposazenia. Po zakonczeniu
programéw prob byt wykorzystywany do latania rekreacyjnego
i pokazowego, jako swoista ciekawostka lotnicza. Wyszkolono na nim co
najmniej dwéch pilotéw wojskowych.

Jakkolwiek polski C.30A nie zrewolucjonizowat lotnictwa, pozwolit na
zebranie unikalnych doswiadczen, na wykorzystanie ktérych nie pozwolit
wybuch II wojny S$wiatowej. Kolejny polski wiroptat - dos$wiadczalny
$migtowiec SP-GIL oderwat sie od ziemi dopiero w kwietniu 1950 r., ale to
juz catkiem inna historia.

Abstract: Autogyro Cierva C.30A - the first rotary winged aircraft
in Poland
In the 1930s, the popularity was gained by autogyros (also called
gyroplanes), designed by the British company Cierva Autogiro Company
Ltd. founded by the Spanish aristocrat and engineer Juan de la Cierva y
Codorniu. Although they were intended to be primarily stall-proof aircraft,
their ability to take off after a very short take-off and to land almost on a
spot attracted widespread attention. The C.30 model was particularly
successful, as it combined all modifications of the previous designs. It was
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mass-produced in greater numbers (along with license-built aircraft in
France and Germany - around 250 units) and used in most European
countries, as well as on other continents.

One C.30A was purchased in 1934 by the Polish Ministry of Transport and
flown from Manchester to Warsaw by the first Polish rotorcraft pilot, Col.
Bolestaw Stachon. In the following years, it was used in a series of
suitability tests for both civil and military tasks. In most cases, it confirmed
its unique flight properties, but the relatively low payload did not allow it
to be used for specific tasks requiring to carry specialized equipment. After
the end of the test programs, it was used for recreational and
demonstration flying as a kind of aviation curiosity. At least two military
pilots have been trained on it, the second one was Lt J6zef Dubas.
Although the Polish C.30A did not revolutionize aviation, it allowed for the
collection of unique experiences which were however wasted by the
outbreak of World War II. The next Polish rotorcraft - the experimental
SP-GIL helicopter took off from the ground only in April 1950, but that is
quite a different story.

Jedyny polski wirowiec przed drugg wojngq Swiatowg w locie. Zdj. ze zbioréw rodzinnych Danuty
Strusiewicz
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1/ Juan de la Cierva i jego autogiros

Dwie dekady po zakonczeniu Wielkiej Wojny to czas intensywnego rozwoju
techniki lotniczej. Jedng z dziedzin tej techniki byty wiroptaty, a najwiekszy
sukces odniosty wiatrakowce, zwane tez wirowcami. Ich wynalazcg byt
hiszpanski inzynier Juan de la Cierva y Codorniu (1895 - 1936),
a wynalazek przyniést mu stawe i pienigdze. Co ciekawe, ten wiroptat
z pozbawionym napedu wirnikiem nosnym, obracajagcym sie dzieki
przeptywowi powietrza nie miat zastgpi¢ Smigtowca. W zamysle wynalazcy
miat by¢ samolotem niewrazliwym na zjawisko przeciggniecia, ktére
w tamtych czasach byto przyczyng wielu Smiertelnych wypadkow.
Stopniowo ulepszany, wirowiec pod koniec lat 20. ubiegtego wieku
osiqgnhat status uzytecznego statku powietrznego.

Replika wirowca C.6 z 1924 r. w Muzeum Cuatro Vientos w Madrycie
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Oryginalny C.8 LII, ktory w 1928 r. przeleciat Kanat La Manche, zachowany w zbiorach Muzeum
Lotnictwa i Astronautyki w Le Bourget pod Paryzem

2/ Cierva C.30A - najpopularniejszy model wirowca

Jeszcze w potowie lat 20. de la Cierva przenidst sie do Wielkiej Brytanii,
gdzie zatozyt wtasng firme Cierva Autogiro Company.

Oblatany w kwietniu 1933 r. model C.30 byt pierwszym, w ktérym
sterowanie we wszystkich trzech osiach uzyskiwano dzieki odpowiedniemu
przechylaniu pfaszczyzny obrotu wirnika nosnego, bez uzycia lotek oraz
sterow kierunku i wysokosci. Produkowany seryjnie w macierzystej
wytworni oraz w firmie Avro, a takze na licencji we Francji i w
Niemczech, zostat zakupiony przez uzytkownikéw cywilnych oraz sity
zbrojne wielu panstw $wiata. tacznie wyprodukowano ponad 200 tych
udanych wirowcow. Podczas II wojny swiatowej C.30A (Avro Rota) stuzyty
w RAF, zas licencyjne francuskie LeO C301 i 302 - w wojskach lotniczych
i w lotnictwie marynarki wojennej.

Na zdjeciach ponizej zachowane wirowce: Cierva C.30A w Muzeum
Techniki w Mediolanie oraz Avro Rota Mk. I w Imperial War Museum
w Duxford.
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Juan de la Cierva w kabinie wirowca
C.30A zdj. zbiory autora

Replika wirowca C.6 z 1924 r. w Muzeum Cuatro Vientos w Madrycie. zdj. Mitosz Rusiecki
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Oryginalny C.8 LII, ktory w 1928 r. przeleciat Kanat La Manche, zachowany w zbiorach Muzeum
Lotnictwa i Astronautyki w Le Bourget pod Paryzem. zdj. Mitosz Rusiecki

3/ C.30A - najpopularniejszy model

Jeszcze w potowie lat 20. de la Cierva przenidst sie do Wielkiej Brytanii,
gdzie zatozyt wtasng firme Cierva Autogiro Company wspotpracujacg blisko
z wiekszg firmg AV Roe and Company (Avro), ktéra dysponowata
mozliwoscig wielkoseryjnej produkcji. Na brytyjskiej ziemi powstawaty
kolejne modele coraz bardziej udoskonalanych wirowcéw. Oblatany
w kwietniu 1933 r. model C.30 byt pierwszym, w ktérym sterowanie we
wszystkich trzech osiach uzyskiwano dzieki odpowiedniemu przechylaniu
ptaszczyzny obrotu wirnika nosnego, bez uzycia lotek oraz steréw kierunku
i wysokosci. Produkcje seryjng zorganizowata firma Avro, natomiast Cierva
skupiata sie na pracach badawczych i produkcji wirnikdw nosnych. Licencje
zakupity Francja i Niemcy. tacznie wyprodukowano niemal 250 tych
udanych wirowcdéw. Zostaty one zakupione przez uzytkownikéw cywilnych
oraz sity zbrojne wielu panstw $wiata. Podczas II wojny swiatowej C.30A
(Avro Rota) stuzyty w RAF, zas licencyjne francuskie LeO C301 i 302 -
w wojskach lotniczych i w lotnictwie marynarki wojennej.

Wynalazek de la Ciervy - wirnik no$ny z przegubowym zawieszeniem topat
- znajduje zastosowanie niemal we wszystkich  wiroptatach
konstruowanych do czaséw wspétczesnych.
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Cierva C.30A w Muzeum Techniki w Mediolanie. zdj. Mitosz Rusiecki

- 1

Avro Rota Mk. I (wojskowa odmiana C.30A) w Imperial War Museum w Duxford. zdj. Wojtek Matusiak
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4/ Z Anglii do Polski

W 1934 r. Ministerstwo Komunikacji zakupito w Wielkiej Brytanii jeden
egzemplarz Ciervy C.30A. Faktycznym inicjatorem transakcji byto wojsko,
a konkretnie Departament Aeronautyki Ministerstwa Spraw Wojskowych
we wspotpracy z Departamentem Artylerii. Zakupionym egzemplarzem byt
wirowiec zmontowany w zaktadach Avro, o numerze fabrycznym 745,
zarejestrowany czasowo jako G-ACYP, a nastepnie jako SP-ANN. Na
przeszkolenie do  Wielkiej Brytanii zostat skierowany oficer
z uprawnieniami pilota doswiadczalnego - pptk Bolestaw Stachon.
W pierwszej dekadzie grudnia 1934 r. w trudnych warunkach
atmosferycznych przeprowadzit on pierwszy polski wiroptat trasg
z Manchesteru przez Paryz, Berlin i Poznan do Warszawy. Do skarbnicy
lotniczych anegdot przeszto jego lgdowanie w Sochaczewie na boisku
miejscowego klubu sportowego Makabi przy stacji benzynowej (takich
obiektéw nie bylo wéwczas wiele), aby uzupetnié¢ paliwo na ostatni etap
lotu. Na Okeciu ladowat 10 grudnia juz po zmroku.

Pptk Stachon pozuje w kabinie C.30A po przylocie do Warszawy. zdj. zbiory Muzeum Lotnictwa
Polskiego w Krakowie
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Obszerna informacja o przylocie na famach Ilustrowanego Kurjera Codziennego z 11 grudnia 1934 r.

5/ Jak go nazwac?

Sam de la Cierva nazwat swéj wynalazek autogiro (autogyro), co byto
ztozeniem wywodzacego sie z taciny stowa auto (samo, samodzielnie)
z greckim giros (obrét, krag). Przyjeta sie ona w wiekszosci jezykéw
europejskich, niekiedy tylko zastepowana w jezyku angielskim przez
terminy gyroplane lub gyrocopter. Zaadaptowano jg takze w jezyku
polskim w zapozyczonej z francuskiego nieprawidtowej formie autozyro
i stowo to stosowano jeszcze przed przylotem pierwszego wiroptata do
kraju. Niekiedy wypowiadali sie jezykoznawcy, wskazujac, ze prawidtowa
wymowa oparta na jezyku greckim, powinna brzmie¢ ,autogiro”,
analogicznie do giroskopu (a nie ,zyroskopu”), ale ich gtosy pozostawaty
niemal bez echa. Zaledwie kilka dni po wylagdowaniu pptk Stachonia na
Okeciu tamy codziennych gazet i fachowych periodykéw niemal
eksplodowaty dyskusjami i plebiscytami na najlepszg polskg nazwe dla
»~Samolotu z wiatrakiem”. Wiekszo$¢ propozycji stanowity makabryczne
stowne nowotworki, jak: pionolot, pionowiec, samokret, samopion,
samowrot, stupowiec, spadolot czy $Smigowiec. W bardziej kompetentnym
srodowisku inzynieréw lotniczych narodzity sie stowa nadal obecne
w polszczyznie: wiropfat, wirolot i wiatrakowiec. Jednak zwyciezyt
wowczas, dzi$ niemal zapomniany WIROWIEC, z traktowanym jako
pomocniczy synonim terminem WIATRAKOWIEC. Okreslenia ,wirowiec”
konsekwentnie uzywat Bolestaw Stachon, opanowat on tez dwczesne
media. Moze warto bytoby przywrdéci¢ go do uzycia?
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Owczesne czasopisma i gazety byly petne informacji o potencjalnych
zastosowaniach wirowcow do wielu zadan, ktérych nie mogty wykonywac
samoloty. Jednak praktyka - nie tylko zreszta w Polsce - nie nadgzata za
teorig. Pptk Stachon opanowat do perfekcji pilotaz nowego wiroptata,
jednak ewentualni uzytkownicy cywilni nie bardzo wiedzieli, jak
wykorzysta¢ unikalne mozliwosci, jakie otworzyty sie przed nimi. O ile
w innych krajach wyprébowywano wirowce jako $rodki szybkiego
transportu pilnych przesytek pocztowych, medykamentéw Ilub nawet
lekarzy w miejsca nagtych tragicznych wypadkéw, o tyle brak jest
jakichkolwiek informacji o takich lub podobnych eksperymentach w Polsce.
Na pewno w ramach programu prob przeprowadzonego w Instytucie
Badan Technicznych Lotnictwa przeprowadzono badania poréwnawcze
Ciervy z samolotami RWD znanymi z wyjatkowo krotkiego startu
i ladowania oraz z niskiej predkosci minimalnej. Szczegdlnie interesujaco
wygladato poréwnanie C.30A z RWD-9. Wyniki tych préb wykorzystano
jako podstawe do ciekawego pokazu w locie, tzw. ,$limaczego wyscigu”,
podczas dwudniowego mityngu lotniczego na Polu Mokotowskim
towarzyszacego XXIII Miedzynarodowym Zawodom Balonowym o puchar
Gordona Bennett w dniach 14 i 15 wrzesnia 1935 roku.
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Wirowiec Cierva C.30A na Polu Mokotowskim - w locie oraz gotowy do wyscigu z RWD-9. Zdjecia ze
zbioréw Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie.

7/ Czas na wojsko

Gtéwnym celem zakupu wirowca byto sprawdzenie jego przydatnosci dla
wojska. W zamysle wojskowych miatby on zastgpi¢ przestarzate i mato
mobilne balony obserwacyjne we wspdtpracy z wojskami lgdowymi,
a w szczegolnosci z artylerig. W pazdzierniku 1936 r. C.30A wykreslono
z rejestru cywilnych statkdw powietrznych i przekazano do dyspozycji
Departamentu Aeronautyki. Wirowiec zostat przydzielony do Eskadry
Treningowej 4 Putku Lotniczego w Toruniu. Jeden z jej instruktoréw, por.
pil. J6zef Dubas, zostat juz wczesniej przeszkolony przez pptk Stachonia
na pilota wiroptatowego i najprawdopodobniej to on witasnie
przeprowadzat wiekszo$¢ prob. Torun byt dobrym miejscem dla
sprawdzenia przydatnosci wirowca w armii. W miescie oprécz duzego
lotniska wojskowego z zapleczem stacjonowaty tez batalion balonowy,
jednostki piechoty i kawalerii, a takze miato swojg siedzibe Centrum
Wyszkolenia Artylerii. Na potudnie od miasta rozciggat sie duzy poligon,
dostosowany nawet do strzelan artyleryjskich.

Zdjecie po lewej: Bolestaw Stachorn i Jozef Dubas w kabinie C.30A na ptycie torunskiego lotniska. Zdj.
zbiory rodzinne Danuty Strusiewicz. Zdjecie po prawej: Przygotowania wirowca do lotu, w ciemnym
stroju z odkrytg gfowaq por. pil. Jézef Dubas. Zdj. zbiory rodzinne Danuty Strusiewicz
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Do tej pory nie udato sie natrafi¢ na dokumenty szczeg6towo opisujace
zakres préb przeprowadzonych na potrzeby wojska. Nie ma nawet
pewnosci, ktére ze znanych prob przeprowadzono podczas wstepnego
programu badan w IBTL-u, a ktore podczas doswiadczalnej eksploataciji
w 4 PL. Na pewno sprawdzono mozliwos$¢ zabudowy na wirowcu radiostacji
lotniczej N-2L/M oraz do tacznosci z wojskami na ziemi N-2/T. Badano
mozliwos¢ korygowania ognia artyleryjskiego oraz uktadania linii
telefonicznych ze szpuli z przewodem przenoszonej w kabinie. Sprawdzono
mozliwos¢ eksploatacji wirowca w warunkach polowych. Wyniki tych préb
nie byly jednoznaczne. Z jednej strony C.30A potwierdzit swoje
niedoscignione witasciwosci w zakresie krotkiego startu i niemal pionowego
ladowania, predkosci minimalnej czy pola obserwacji z kabiny. Z drugiej
wadg okazat sie niewielki udzwig uzyteczny uniemozliwiajacy jednoczesne
zabranie dwdch oséb oraz radiostacji, brak uzbrojenia obronnego oraz
problemy ze skokiem na spadochronie w sytuacji awaryjnej. Ostatecznie
uznano, ze wirowce na obecnym etapie rozwoju nie nadajq sie do
wykorzystania w wojsku.

Autorowi wydaje sie, ze powyzsze whnioski zostaty oparte na zbyt
wygdrowanych oczekiwaniach. Przeciez niemal identyczne wirowce
uzywane byty przez wojska francuskie wprost na linii frontu mimo tych
samych minuséw, co wymienione wyzej. Jednoczes$nie we wrzesniu 1939
r. do zblizonych zadan wykorzystywano tzw. samoloty towarzyszace Lublin
R XIII oraz nieliczne RWD-13, ktérych udzwig pozwalat wprawdzie na
zabranie radiostacji, jednak wiekszo$¢ maszyn nie byta w nie wyposazona,
a jeden karabin maszynowy na tylnej obrotnicy nie dawat zadnej przewagi
nad samolotami nieprzyjaciela.

Zdjecie po lewej: Obstuga techniczna wirowca przez personel wojskowy. Zdj. zbiory $p. Andrzeja
Morgaty. Zdjecie po prawej: Eksploatacja Ciervy C.30A w warunkach polowych, cze$¢ kadtuba
osfonieta pokrowcem. Zdj. zbiory $p. Krzysztofa Chotoniewskiego.
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8/ Ostatnie lata

Dalsze losy pierwszego polskiego wirowca nie sg doktadnie
udokumentowane. Podobno zostat uszkodzony podczas szkolenia grupy
mtodych pilotdw wojskowych, jednak najwyrazniej udato sie go naprawié
(klasyczna konstrukcja nie czynita takiej naprawy specjalnie trudng).
Po negatywnym wyniku préb wojskowych stat sie wiasciwie jedynie
lotniczg ciekawostka. W 1938 r. zostat ponownie wpisany do rejestru
cywilnego i przekazany do dyspozycji Aeroklubu Pomorskiego w Toruniu.
Po raz ostatni wymieniany jest jako jedna z atrakcji III Zlotu Aeroklubu
Pomorskiego na torunskim lotnisku w niedziele 18 czerwca 1939r.
Wg ustalen badaczy historii polskiego lotnictwa z Bydgoszczy i Warszawy
po kolejnej awarii trafit do warsztatow remontowych 4 PL, ktére wowczas
miescity sie w Bydgoszczy w obiektach dawnej Szkoty Podoficerow
Lotnictwa dla Matoletnich. Po zajeciu lotniska przez Niemcéw sporzadzili
oni inwentaryzacje znalezionego tam sprzetu. Jedna z pozycji wykazu nosi
nazwe Hubschauber ($Smigtowiec) bez rozpoznanego typu czy znakow
rozpoznawczych. Czy jest to bohater tej historii? Najprawdopodobniej tak.
Co stato sie z nim podzniej, nie wiadomo, zapewne skonczyt jako ztom
w piecu hutniczym. Na kolejny wirowiec (wiatrakowiec) pod polskim
niebem - amatorskg konstrukcje wzorowang na wiroptatach Bensena -
trzeba byto poczekac ponad 30 lat.

Préba rekonstrukcji prawdopodobnego wygladu polskiego wirowca Cierva C.30A autorstwa grafika
i modelarza Krzysztofa Frankowskiego ,,Kay Franza”
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A co z de la Ciervg i jego firma? Sam wynalazca zgingt 9 grudnia 1936r.
w katastrofie samolotu pasazerskiego Douglas DC-2 linii KLM. Spoczywa
na cmentarzu La Almudena w Madrycie, a jego imie nosi stacja metra w
hiszpanskiej stolicy. Jego nastepcy w Wielkiej Brytanii kontynuowali prace
nad wiroptatami (w tym zyrodynami i klasycznymi $migtowcami) az do
konca lat 40. XX wieku. Jednak fiasko dwdéch obiecujacych projektéw
spowodowato upadek firmy, a jej majatek przejeta firma Saunders Roe.

9/ Pierwsi polscy piloci wiroptatowi

Bolestaw Feliks Stachon (1897 - 1941)

Oficer piechoty, weteran I wojny $wiatowej oraz wojen polsko-ukrainskiej
i polsko-bolszewickiej. Od 1922 -oficer lotnictwa. Cywilny i wojskowy pilot
doswiadczalny, pilot szybowcowy, samolotowy i pierwszy polski pilot
wiroptatowy. Cztonek Aeroklubu Pomorskiego w Toruniu. Petnit szereg
wyzszych funkcji dowddczych a takze dyplomatycznych. Ostatni dowddca
4 PL w Toruniu, dowddca lotnictwa i obrony p-lot. Armii Pomorze we
wrzesniu 1939 r. Oficer-pilot Polskich Sit Powietrznych w Wielkiej Brytanii.
Polegt jako II pilot Wellingtona z 301 Dywizjonu Bombowego w nocy z 3/4
lipca 1941 podczas lotu bojowego nad Holandig. Po$miertnie awansowany
na generata brygady (ponizej zdjecie po lewej).

Jozef Antoni Dubas (1907 - 1974)

Oficer lotnictwa, od 1930 obserwator w 6 PL, od 1933 po przeszkoleniu
pilot poczatkowo w 6 PL, nastepnie w 4 PL. Instruktor, m.in.
odpowiedzialny za przeszkolenie na Karasiach, takze grupy lotnikéw
butgarskich. Drugi polski pilot wiroptatowy. We wrzesniu 1939 ewakuowat
grupe podchorgzych lotnictwa. W Wielkiej Brytanii poczatkowo pilot ferry,
nastepnie instruktor na samolotach wielosilnikowych w Polskiej Szkole
Pilotazu w Newton. Ostatni stopien w czynnej stuzbie - kpt. pil. Po wojnie
pozostat w Anglii, pracowat w hotelarstwie i gastronomii. Zmart
w Londynie. (ponizej zdjecie po prawej).
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10/ Bibliografia

Podziekowania:

Przygotowujac niniejszg prezentacje wykorzystatem publikacje, materiaty
oraz zdjecia i ilustracje autorstwa lub ze zbioréw nastepujacych osdéb oraz
instytucji, ktérym za te mozliwos¢ dziekuje:

Matopolskiej Biblioteki Cyfrowej, Muzeum Lotnictwa Polskiego w Krakowie,
Rafata Bolczyka, Krzysztofa Chotoniewskiego, rodziny Dobrowolskich,
Andrzeja Glassa, Krzysztofa Frankowskiego ,Kay Franza”, Remigiusza
Gadacza, Wojtka Matusiaka, Andrzeja Morgaty, Tony’ego Morrisa,
Wojciecha Sankowskiego, Bolestawa Stachonia, Wojciecha
Wozniakowskiego, Danuty Strusiewicz.

Ksigzki:

1/ Bolestaw Stachon ,Wirowiec”. Zarzad Gtéwny LOPP, 1935

Jose Fernandez, Juan Arraez Cerda, Arnaud Prudhomme ,Les Autogires
La Cierva”, Editions TMA, 2005

2/ Arthur W.J.G. Ord-Hume ,Autogiro. Rotary Wings Before the
Helicopter”, Stratus 2009

3/ Ryszard Witkowski ,Allied Rotorcraft of the WW2 period”, MMP Books,
2010

4/ Andrzej Morgata ,,Samoloty wojskowe w Polsce. 1924-1939”, Bellona
2014
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Dzienniki i czasopisma w wersji zdigitalizowanej na stronie
https://polona.pl/:

1/ Czas, dziennik poswiecony polityce krajowej i zagranicznej oraz
wiadomosciom literackim, rolniczym i przemystowym, rocznik 1935

2/ Gazeta Polska, pismo codzienne, rocznik 1935

3/ Ilustrowany Kurjer Codzienny, roczniki 1934 i 1935

4/ Polska Zbrojna, pismo codzienne, rocznik 1935

5/ Przeglad Lotniczy (wydawany przez Departament Aeronautyki
Ministerstwa Spraw Wojsk.), roczniki 1934 i 1935

6/ Dziennik Urzedowy Ministerstwa Komunikacji nr 16/1936 i nr 17/1937
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Latajace dzwigi w Polsce - poczatki

Pawet Okulski
1/ Wstep

Pierwsze proby transportu tadunkéw w podwieszeniu pod $migtowcem
miaty miejsce w roku 1939 roku przy uzyciu niemieckiego $migtowca
Flettner FI265. Duzo wieksze mozliwosci oferowat zaprojektowany
w konkurencyjnym biurze Focke-Achgelis Fa223 Drache, ktory w roku
1944 przeszedt serie testow transportu na podwieszeniu elementéw
samolotéw, armat czy testéow transportu tadunkéw w gérach (fot. 1).

Fot.1 Fa223 podczas testow.

Projekty $migtowcédw przeznaczonych wytacznie do wykonywania prac
dzwigowych powstaty na przetomie lat 50/60 XX wieku w USA. Warto
odnotowaé konstrukcje Hughes XH-17 o udzwigu 15T, Hiller 1005
"Aerial Carryall" lub "Flying Truck". Ciekawg konstrukcjg byt prototyp
latajacego dzwigu z roku 1956r. Omega BS-12D Utility Flying Crane
(Kanada) (fot. 2) autorstwa m.in. konstruktora polskiego pochodzenia
Bernarda Sznycera. Patenty z tego projektu wykorzystane zostaty
potem przez biur Sikorskiego przy konstrukcji S-60 (udzwig 5,4T) i S-
64. Przyktadem konstrukcji $migtowca dzwigowego z tego okresu jest
takze brytyjski Westland Westminster (1958 r.).
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Fot. 2. Omega BS-12D Utility Flying Crane

Po drugiej stronie Zelaznej Kurtyny w latach 50 tych XX wieku do
transportu podwieszonych tadunkéw wykorzystywano $migtowce
transportowe Mi-4 (Fot. 4) i Jak-24 lecz prowadzono takze prace nad
$migtowcami ciezkimi Mi-6 i Ka-22.

YR EIETOU

B e S R I P B R e R e 4

Fot.4 Mi-4.
2/ Latajace dzwigi w Polsce

W prasie powojennej Polski juz w roku 1948 mozna znalez¢ pomyst
wykorzystana $migtowcow do prac dzwigowych przy odbudowie
Warszawy. Pierwsza udokumentowana operacja transportu tadunku
podwieszonego pod $migtowcem wyposazonym w hydrauliczng
wciggarke poktadowg o nosnosci 125 kg SM-1D, wykonana na zlecenie
uzytkownika cywilnego miata miejsce w marcu 1963r. Celem operacji o
kryptonimie Parabola byt montaz przekaznika telewizyjnego na 50
metrowej wiezy zamkowej w Cztuchowie. Zatoga $migtowca SM-1D
oddelegowanego z Samodzielnej Eskadry Lotnictwa Rozpoznawczego
WOP stanowili por. pil. Wilhelm Gtowa i kpt. nawig. Bronistaw
Kwiatkowski.

4 grudnia 1967r. na stan 56 Putku Smigtowcdw w Inowroctawiu trafit
pierwszy sredni $migtowiec Mi-8T mogacy przenosi¢ na podwieszeniu
zewnetrznym tadunek o masie do 3T. Bardzo zwiekszyto to mozliwosci
transportu elementéw w podwieszeniu i juz wkréotce wojsko zaczeto
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pozytywnie odnosi¢ sie do uzyczenia Mi-8T do wykonania ustug
transportowych dla podmiotéw cywilnych.

Pierwszym takim cywilnym zleceniem wykonanym na Mi-8T byta
operacja transportu powietrznego elementéw dachu (Swietlikéw)
Z magazynow Przedsiebiorstwa Robdét Kolejowych nr. 7 na warszawskich
Jelonkach do miejsca docelowego - nowo wybudowanej hali
elektrowozowni PKP na Grochowie. Operacja noszaca kryptonim Krata
zostata zaplanowana przez mjr. pil. Kazimierza Pogorzelskiego, ktéry
rowniez koordynowat jej przebieg. Zaplanowano trase omijajacq gesto
zaludnione tereny i opracowano bezpieczng metode podwieszenia
wazacych 1,5 tony tadunkéw. Transport elementdéw i montaz na dachu
elektrowozowni wykonano w dniach 15-16 kwietnia 1969r. Zatoge
$migtowca Mi-8 stanowili ptk. pil. Bolestaw Andrychowski, kpt. pil. Jézef
Wietecha, por. Henryk Korzen. Dzieki wykorzystaniu $migtowca udato
sie unikng¢ demontazu linii trakcji tramwajowych na trasie transportu
kotowego i skrdci¢ operacje transportowg z kilku 20 do zaledwie dwdch
dni.

Na poczatku lat 70tych XX wieku duzy rozgtos uzyskata operacja
o kryptonimie Duet. Wojsko zostato poproszone o pomoc
w zdemontowaniu i montazu nowych aluminiowych zbiornikéw
kondensatoréw we wnetrzu budynku Starogardzkich Zaktadéw
Farmaceutycznych Polfa w Starogardzie Gdanskim. Dwa zbiorniki, kazdy
o masie 2,5T wysokosci 13m i $rednicy ok. 3,5 metra znajdowat sie
w wewnatrz ciasnej, wysokiej na 18m hali oddziatu produkcji kwasu
salicylowego. Wymiana metoda tradycyjng =zajeta by wiele dni
powodujac przestdj w produkcji sktadnika popularnego leku - aspiryny.
Wymiane pierwszego zbiornika wykonano 26 maja 1971, kolejnego
w nastepnym dniu. Operacja Duet byta pierwszym tego typu zadaniem
szeroko komentowanym na tamach prasy wojskowej i cywilnej. Uznano,
ze udowodniona zostata przydatnos¢ s$migtowcéw do wykonywania
operacji na rzecz gospodarki narodowej, a dzien 26 maja 1971 mozna
nazwac¢ ,dniem narodzin polskiego lotnictwa technologicznego”.
Jednakze dostrzezono problem wynikajacy z odmiennych celéw
i przeznaczenia lotnictwa wojskowego.
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Fot. 5. Operacja Duet.

Przyktadem ciekawej operacji dzwigowej, do ktorej wykorzystano
Smigtowiec Mi-8T byto podniesienie trakcji wysokiego napiecia nad
kanatem portowym w Gdansku. Stocznia imienia Lenina zamowita
u finskiego producenta Krone portowe dzwigi, bedgce obecnie jeng
z wizytdwek Gdanska, ktére miaty byé dostarczone droga morskg na
statkach towarowych typu ro-ro. Okazato sie, ze wysokie na 55 metrow
tadunki nie zmieszcza sie pod przebiegajacq nad kanatem portowym
trakcjg wysokiego napiecia zasilajacq nowo otwierany Port Pdtnocny.
Do pomocy zaproszono lotnikdw z Inowroctawia. 6 lipca 1974r. zatoga
w sktadzie mjr. pil. Jézef Wietecha, por pil Jan Latocha pry uzyciu
specjalnie opracowanego trapezu wykonata podniesienie linii wysokiego
napiecia umozliwiajac przeptyniecie statku z dzwigiem portowym. Ekipy
lotnikdbw z LezZnicy pomagaty pdzniej w taki sam sposéb przy
transportach kolejnych dzwigéw zamoéwionych przez Stocznie Gdanska.
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Fot. 6 Pptk pil. Kazimierz Pogorzelski przyjmuje meldunek wykonania zadania od kpt. pil. Jézefa
Wietechy. Operacja Gryfia, 20 lipca 1972r.

Do roku 1974 wykonano ponad 60 tego typu operacji dzwigowych na
wojskowych $migtowcach Mi-8T, jednak szeroko dyskutowany byt
problem zwigzany z uzytkowaniem $migtowcéw wojskowych do
zaspokajania potrzeb uzytkownikéw cywilnych. Postulaty powotania
cywilnego przedsiebiorstwa oferujacego lotnicze ustugi dzwigowe
zaowocowaty powotaniem pionu lotniczego w ramach przedsiebiorstwa
Instal Nasielsk, ktére - po wyposazeniu w ciezkie Smigtowce Mi-6A -
rozpoczeto kolejny etap smigtowcowych prac dzwigowych w Polsce.

,Lotnictwo wojskowe nie jest wifasciwym adresatem planowania
zastosowan smigtowcdw na skale przemystowa, gdyz posiadane przez
nie Srodki sq przeznaczone do zadarn obronnych.”

~Mamy lotnictwo sanitarne i rolnicze, teraz organizujemy budowlane.”

LATAJACE DZWIGI W POLSCE - lata 1975-1990

= 1973 - powstaje pion montazu lotniczego Instal Nasielsk, lotnisko
Chrcynne,
= 1974/5 - zakup dla Instalu Mi-6A (SPITA),
= 1978 - zakup dla Elbudu Mi-6A (SPITB),
= 1979 - zakup dla Instalu Mi-6A (SPITC) oraz Mi-8T,
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= 1986 - przekazanie 3 Mi-6A do 37 PST,
= PUL Aeropol.

LATAJACE DZWIGI W POLSCE - lata 1990 - 2000

= Smigtowce Mi-17 37 PST (Prace dla firmy AVIBEX),

= 103 MSW - Mi-17,

= 40 Eskadra Zwalczania Okretéw Podwodnych i Ratownictwa -
Mi-14PS.

LATAJACE DZWIGI W POLSCE - po 2000

= Avibex,
= Operatorzy zagraniczni,
= HELIPOLAND (Airbus H125).

Prezentacje przygotowano na podstawie wywiadéw i materiatéw
uzyskanych od: ptk. pil. Kazimierza Pogorzelskiego, Ignacego
Golinskiego, Andrzeja Wietechy, Jana Latochy, Jerzego Barskiego,
Bogustawa Zgierskiego, Jana Trochy, Wiadystawa Drabika, Skrzydlata
Polska, Wiraze, Zotnierz Polski, prasa codzienna, NAC, Archiwum.
Zdjecia - Internet, zbiory prywatne Andrzeja Wietechy.
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Test stand dedicated to testing propellers of
multi-rotor and Vtol systems

Matgorzata Wojtas, Przemystaw Wyszkowski, Maciej Osiewicz, Pawet
Kmita / Sie¢ Badawcza tukasiewicz - Instytut Lotnictwa

Abstract: Unmanned vehicles with the possibility of vertical take-off
without additional starting systems (launchers, rocket engines, etc.) are
mostly based on rotor systems. Currently used drones with a take-off
weight of up to 300 kg, a classic arrangement of a rotor with a tail rotor
is used, in very rare cases, a dual coaxial rotor system powered by
a combustion engine. In lightweight drones with a starting mass up to
25 kg, battery-powered multi-impeller systems are mainly used.

Along with the development of Unmanned Aerial Vehicles measuring
systems a Hybrid Propulsion Laboratory is being built.. This is dictated
by the increasing emphasis on the use of full -electrical or hybrid
solutions in large drones, over 200 kg of take-off weight.

Fig.1 Propeller thrust test stand

This paper discusses stand for testing propeller and rotors with diameter
up to 2.4 m, which can be used, inter alia, in VTOL type multi-rotor
drone systems (Fig.1). Presented solution allows for testing propellers
in system with electric motors. To certain extent, it is possible to change
electric motors, power supply systems and measuring sensors, to
increase the measuring range. Further, authors discuss the advantages
and disadvantages of the applied test stand, referring to the solutions
from the professional literature and solutions available on the market.
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In summary results of stand calibration basis of the Aerobot propeller
will be presented and discussed. Moreover, measurement and research
opportunities as well as directions for further work will be included.

1/ Introduction

The presentation shows selected issues concerning the testing of
propellers dedicated to unmanned multi-rotor and VTOL (eVTOL)
systems.

The presented solution of the test stand allows for testing propellers in
system with electric motors. To certain extent, it is possible to change
electric motors, power supply systems and measuring sensors, to
increase the measuring range.

2/ Measurement and research stands overview

LY-70KGF Thrust Stand and Dynamometer / Wing Flayng

P71 1 % &é‘
PRSI 2,

= MaxThrust £ 70KG

= Torque £ 50 Nm

= Motor speed 150k RPM
= Max Propeller 1500 mm
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= Thrust £ 225 KG

= Torque £ 200 Nm

= Motor speed 20k RPM

= Vibration/acceleration £50 g, 0.5 Hz to 2 kHz

Series 1780 Test stand / TYTO Robotics
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= Torque = 48 Nm
= Motor speed 100 k RPM
= Max Propeller 1770 mm

Rotor /propeller test stand in Hover / tukasiewicz - Institute of Aviation

=
-
12733 -
o
=

= Thrust £ 3000 daN

= Torque = 4800 Nm

= Motor speed 1.5k RPM
= Max Rotor 10 m

3/ Stand for testing Vtol and multirotor propellers

The presented test stand is one of the stages of the Hybrid Drive (HEPS)
Dynamometer Project.

Basic assumptions and parameters:

= Results of the tests: propeller characteristics (thrust, rotation,
torque, power consumed) depending on the configuration
(variable pitch of the propeller).

= Equipment: force sensor with a range of up to 100 daN, inverter,
electric motor, inverter liquid cooling system, bidirectional DC
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power supply with a maximum power of 18kW, data acquisition
system based on cRIO, max propeller diameter ~ 2.4m.

= Possible changes: extension of the measuring range by replacing
the force (up to 200 daN) and torque sensor, the possibility of
changing the electric motor (EMRAX 188, 208), changing the
power supply to the battery simulator.

4/ Test stand design

Propeller mounting hub
Bearing assembly
Torque meter carriage
Torque gauge

Electric motor

Electric motor carriage
Swivel joint

Strain gauge

Mounting frame

A Bl o

5/ Structular analysis

Propeller shaft

It is subjected to loads that change on both sides (bending and
torsional).
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of shaft is 30 mm.

W e g i et g
e W

Tt X 1
At e

Gt b QLN
Cpmiier il St £, & woee
Mhmgr |4 o008 Ny

Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit MPa

Time: 1
20,12.2021 12:14

86,575 Max
76973
67,371

S7.77

48,168
38,566
28,965
19363
9,7611
0,15941 Min

0,00 50,00 100,00 (mm)
L B SS—
25,00 75.00

A: Static Structural
Static Structural
Time: 1,5
20.12.2021 1227

B 8ot Pretension 4: 2000, N
W Moment 2 1,6+005 Nmm
B solt Pretension 3: 2000, N
. Moment: 1,e+005 N'mm
Bl soit Pretension 2: 2000, N
[F] Remote Displacement
B rorce 1000, N

B solt Pretension: 2000, N

125,00 375,00
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A: Static Structural
Equivalent Stress
Type: Equivalent {von-Mises) Stress
Unit MPa

Time: 1
20,12.2021 12:30

2000 r

27,039 Max
. 54035
4 21,031
18,027
15,023
12018
= 90144
o 60103

3,0063 X
0,0022043 Min
z

Mounting plate

Load depended on the magnitude of the twisting moment and the thrust
generated by the propeller.

6/ Resonance tests

i

Research object: stand in two configuration: with wooden Aerobat
propeller and £-ILOT composite propeller.
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'L“;tff Sensor arrangement diagram - object model plotted in the LMS system
- used to visualize the form of vibrations on the object:

Green - X direction

Blue - Y direction

Red - Z direction

Directions of excitation: marked as: X - in the direction of the shaft
axis, Y — vertical and Z - horizontal transverse
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——

s

Mark Excitation point
1z Propeller hub
2X Propeller hub
3z Front shaft support (bearing
4Y Front shaft support (bearing
52 Mount plate (half length)
6Z Mount plate edge (engine side)
Mount plate, longitudinally on the engine side
7X
8Y Propeller hub

Figures and test compiled by S. Cieslak

7/ Resonance tests - Results

With wooden propeller

Exc. Description Hz Damping factor %
1z I - bending in the Z direction 10.8 1.8
1z I - torsion 12.4 2.9
4Y I - bending in the longitudinal direction 15.7 3.1
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.. Excitation in the Z direction (hub)

With carbon fibre propeller

Exc. Description Hz Damping factor %
1z I - bending in the Z direction 10.4 2.5
1z I - torsion 12.3 2.5
8Y I - bending in the longitudinal direction, X | 15.3 1.9
8Y | II - bending in the longitudinal direction, X | 30.8 2.1

" Excitation in the Z direction (hub)
eIl SRR : OIS 1= A SR i

Figures and analysis compiled by S. Cieslak
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8/ Data aqusition system

Hardware

cRIO-9038

Software

NI 9853

n-qong;tv-'- o

1 - NI cRio Logs information

2 — Current data window
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3 - Mesurement values window
4 - Plots window
5 - Current test logs information

6 - Control buttons

9/ Propellers

Wooden propeller

AEROBAT
Diameter 1180 mm
Weight 1.7 kg

Max. Rotational Speed 3500 RPM
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Composite propeller

Composite propeller

hub

loft

rotor defined

L-ILOT

Diameter 1998 mm
Weight 3.6 kg (with test hub)

Max. Rotational Speed 2000 RPM

10/ Test Results — Wooden propeller

For different voltages supplied to the controller, and motor power
consumption.
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1. The tests with a wooden propeller were mainly used to check
proper work of stand and check the measurement systems.

2. Characteristics for the propeller were developed with different
power supply parameters for 200V, 250V and 300V - verification
of electrical parameters.

3. Comparison for 2 different test configurations, for different
rotational speeds.

11/ Test Results - Composite propeller

Aerodynamic calculations (EMRAX 208)

RPM Tl:erSt' Trouge , Nm [ Moc, kW
aN

1300 44.5 40.4 5.5

1400 51.9 47.1 6.9

1500 59.6 54.2 8.5

1700 76.8 70.2 12.5

1800 85.9 78.1 14.7
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Thrust,
RPM daN Trouge , Nm| Moc, kW
1300 42.2 38.7 5.3
1400 55,7 45,2 6,6
1500 64,1 51,4 8,1
1700 83,4 66,2 11,83
1770 91,3 73,5 13,7
Propeller Thrust/Power consumption characteristic
from experiments and aerodynamics calculation
100
z
s
‘-E' 0,00
¥ g
[
4000 |
000
0,0 2,00 400 6,00 8.0 10,00 12,00 1400 16,00 18,00

Power conumption, kW

12/ Conclusion

The presented test stand has been developed for the purpose of testing
propeller electric motor system for UAV (exp. VTOL, eVTOL aerial
vehicles).

The results of tests that have so far been carried out on a commercial
(wooden) propeller and composite propellers are satisfactory.
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In the next steps, models of the dynamics of the system and tests of
the response of the motor-propeller system as well as measurement
methodologies are prepared, which will be used in the next phases of
the VTOL drone project carried out at tukasiewicz - ILOT.
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Projekt bezzatogowego aparatu latajacego
w uktadzie zyrodyny

Jan Muchowski / Stowarzyszenie B-4, Rzeszow, Krosno

Streszczenie: Rosngce wymagania wobec osiagow bezzatogowych
aparatow latajacych (BAL) wymagajg od konstruktorow szukania
nowych, dotychczas niestosowanych rozwigzan technicznych. Problem
ten dotyczy w szczegdélnosci BAL pionowego startu i ladowania
0 napedzie elektrycznym. W przypadku misji wymagajacej pionowego
startu i ladowania, przelotow pomiedzy punktami charakterystycznymi
trasy oraz wykonywania zawisow w tych punktach rozwigzaniem moze
by¢ budowa BAL w dotychczas niestosowanym w tym rodzaju lotnictwa
wiroptata w uktadzie zyrodyny.

W referacie przedstawiono proces projektowania prototypu
bezzatogowego aparatu latajacego w uktadzie zyrodyny obejmujacy

nastepujace zagadnienia: zatozenia techniczne, obliczenia
aerodynamiczne (analityczne oraz CFD), badania eksperymentalne
wirnikow nosnych, badania wytrzymatosciowe elementow

konstrukcyjnych, projekt  konstrukcyjny, technologie @ budowy
demonstratora oraz petnowymiarowego prototypu zyrodyny, wnioski
z badan w locie demonstratora oraz prototypu.

Badania nad bezzatogowym aparatem latajacym w uktadzie zyrodyny
zostaty zrealizowane przez Stowarzyszanie B-4 z Rzeszowa w ramach
projektu ,Innowacyjna, bezzatogowa platforma latajgca w uktadzie
hybrydowym dla systemow i urzadzen pomiarowych”
wspotfinasowanego w ramach programu operacyjnego: Regionalny
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RPPK, O$ priorytetowa I. Konkurencyjna i innowacyjna gospodarka,
Dziatanie: 1.2 Badania przemystowe, prace rozwojowe oraz ich
wdrozenia.

1/ Geneza problemu

Infrastruktura liniowo-punktowa

2/ Oblot napowietrznej linii energetycznej jako przykiad
zadania monitoringu infrastruktury liniowo-punktowej

Zatozenia:

1. Odlegto$é miedzy stupami: 300-1000m

2. Predkosc¢ lotu migdzy stupami: 10-18m/s== p=0.2-0.3
3. Czas zawisu przy stupach: 60s

Czas zawisu
Czas lotu poziomego

2. Wznoszenie 4. Przelot z predkosciq 10-15m/s

!
AR AR A ——— '
R .. P |

= = =— )
\ - ‘-‘ .'f
et 3. Zawis | manewry §migtowcowe
! - 5. Plonowe
E.fﬂ_ lgdowanie
5 5
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4/ Uklad konstrukcyjny zyrodyny

Fairey Rotodyne 1957

Fairey Gyrodyne 1947

Lockheed AH-56 Cheyenne 1967

5/ Zyrodyna a $miglowiec ztozony

Najwazniejsza roznica w stosunku do zyrodyn zatogowych oraz
smigtowcow ztozonych jest zakres predkosci w jakich operuje zyrodyna
bezzatogowa. W zatozeniu misja oblotu infrastruktury liniowo -
punktowej takiej jak napowietrznej linii energetycznej powinna by¢
realizowana dla predkosci 10-18m/s co odpowiada posuwowi wirnika
nosnego okoto p~0,2+0,3 . Dla takich wartosci posuwéw w przypadku
smigtowcow ztozonych skrzydto znajduje sie w obszarze przeptywu
indukowanego przez wirnik co powoduje, ze jego kat natarcia, a co za
tym idzie rowniez sita nosna majg ujemne wartosci .

T

Roman K., 2008, Smigtowce eksperymentalne latajace laboratoria na bazie $émigtowca IS-2, Prace
Instytutu Lotnictwa nr 194 — 195.
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(a) Autogiro (b) Helicopter
Drag from rotor Propulsion

from rotor
Resultant force
on rofor

Lift

il o Fowie dowrward

Weight Weight

Figure 12.1 The autogiro rotor (a) provides lift to sustain flight, with forward propulsion
being provided by a conventional propeller, compared to the helicopter (b), where the rotor
provides both lift and propulsion.

Gordon Leishman J. 2005 Principles of Helicopter Aerodynamics, Cambridge University Press

6/ Wptyw skrzydta na sprawnos¢ zawisu zyrodyny

Wyniki badan tunelowych wptywu skrzydta na wspotczynnik sprawnosci
FOM modelu zyrodyny

0.7 x

06

05

04
=
Q o3 Cy —wspdlczynnik sity ciagu
B Cp — wspotczynnik mocy
0 - kat skoku ogbinego

—s— Smiglowiec
- Zyrodyna PS22_ §50°
--8--Zyrodyna PS22_ §590°

0.2

01

0 ¥ + + +——+ ——t +—»

+ + + + +
10 1 2 3 4 5 6 7 8 g 10 11 12 13 14

el

Jan Muchowski, Wpltyw parametrow konstrukcyjnych uktadu zyrodyny na jej wydatek energetyczny
Zyrodyna PS22_5,90° niezbedny do monitorowania infrastruktury liniowo-punktowej. Praca doktorska, Rzeszéw 2022

7/ Pordéownanie zapotrzebowania na moc niezbedna do lotu
$miglowca i zyrodyny

Wyniki obliczen CFD zapotrzebowania na moc ukfadu $migtowca
jednowirnikowego oraz zyrodyny. Obliczenia wykonano przy uzyciu
oprogramowania FLUENT z modutem VBM.
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200 i
180 A
160 4
140 A
= 120 4 —
E CFD Smigtowiec
& 100 -
| CFD-Zyrodyna P522_ §50°+nap_marsz
80 4
&0 { CFD-Zyrodyna PS22. 6590°- -
Rk M SR,
40 t + t t t P
0 5 10 15 20 25 30
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Pressure
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101398 101386
- 101339 101322
101280 101257
o1z 101193
101163 101128
101105
101064
101046
100987 100950
100929 100935
100870 100870
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Jan Muchowski, Wptlyw parametrow konstrukcyjnych uktadu gyrodyny na jej wydatek
energetyczny niezbedny do monitorowania infrastruktury liniowo-punktowej. Praca doktorska,
Rzeszéw 2022

8/ Porownanie ukladow konstrukcyjnych BAL pionowego startu

So 0 i

Wielowirnikowiec Smiglowiec Quadplane Zyrodyna
Moc niezbgdna do zawisu 1.35 1.00 1.65 1.10
Wzgledna moc niezbedna do lotu 1.5 0.65 0.35 0.40
poziomego*
Wzg. zapotrzebowanie na moc do realizacji 2.29 1.21 1.24 1.00
misji
czas zawisu/czas lotu poziomego=0.5

*Wzgledna moc niezbedna do lotu poziomego-moc niezbedna do lotu
poziomego odniesiona do mocy niezbednej do zawisu.
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Obliczenia mocy niezbednej do zawisu i lotu poziomego analizowanych
uktadéw wykonano przy uzyciu teorii strumieniowej oraz danych
literaturowych  zaktadajac  jednakowe, maksymalne  wymiary
geometryczne oraz masy startowe.

* Niskie predkosci * Duze predkosci pionowe * Problemyz lotem * Duiy zakres predkosci
przelotowe i poziome podczas w stanach przejscia zawis- + Ltatwe przejscia z zawisu do
* Potrzebny system autorotacji, w przypadku lot poziomy lotu poziomego
ratunkowy w sytuacji awaryjnej * Duia wrailiwosé na wiatrw |+ Moiliwosé ladowania
przypadku awarii zawisie autorotacyjnego z mata
» Ladowanie awaryjne predkoscia pionowg oraz
wymaga duzej przestrzeni pozioma

lub systemu ratunkowego

9/ Badania przemystowe oraz rozwojowe nad bezzatogowym
aparatem latajacym w uktadzie zyrodyny

Badania nad bezzatogowym aparatem latajgcym w uktadzie zyrodyny
zostaty zrealizowane przez Stowarzyszanie B-4 z Rzeszowa w ramach
projektu ,Innowacyjna, bezzatogowa platforma latajgca w uktadzie
hybrydowym dla systemoéw i urzadzen pomiarowych”
wspotfinasowanego w ramach programu operacyjnego: Regionalny
Program Operacyjny Wojewddztwa Podkarpackiego na lata 2014-2020
RPPK, Os priorytetowa I. Konkurencyjna i innowacyjna gospodarka,
Dziatanie: 1.2 Badania przemystowe, prace rozwojowe oraz ich
wdrozenia.

Fundusze Unia Eurcpejska

Rzeczpospolita 1 e

I Polska Europejskie PODEARPACKIE Pt
Frogram Regionalmy

9/1 Zatozenia do projektu

= Maksymalna masa startowa 25kg,

= Minimalna predkos¢ ustalonego lotu poziomego w trybie
autorotacji Vimin=12 m/s

= Masa uzyteczna (masa aparatury pomiarowej do 5kg),

= Naped elektryczny,

=  Kompozytowa konstrukcja ptatowca.
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9/2 Proces projektowania BAL w uktadzie zyrodyny

Badania Badania Badania w locie Projekt Badania w locie
aerodynamiczne wytrzymatosciowe demonstratora BAL i wykonanie prototypu BAL
elementéw docelowego

struktu rototypu BAL
ry P typ TERAZ

9/3 Badania aerodynamiczne

250

: ’ 200
00 150
30 100
e 0
o

‘©omegaRPM=5T5 alfa=12.7 lambda=0.00187 mu=0.135 C .=0.00773 T=224 L=220 D=40.6
P=0B=0,955 thota0=9dog

10186205
' 10180405
! 10176405
10160405

| 10156405
1014e+05
10148405
10136105
10126405
10118405
1.010e:05

o, "

10100405
10090405
J

Napedy marszowe na koncowkach skrzydet zwiekszaja
doskonato$é aerodynamiczng ptatowca o okoto 20%
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5, =89°,0=12°, n=900 [RPM]

Wychylenie klap
redukuje
o okoto 15% moc
niezbedna do zawisu
(przy tym samej
wartosci ciagu)

Wptyw wychylenia klap szczelinowych na charakterystyki zawisu zyrodyny. Obliczenia CFD
a) klapy schowane, b) klapy wychylone

Badania charakterystyk wirnikéw nosnych w zawisie na stanowisku pomiarowym
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Struktura ptatowca wykonana w catosci z laminatéw weglowych
i szklanych z wykorzystaniem materiatow przektadkowych

9/5 Badania wytrzymatosciowe

Badania probek materiatowych na uniwersalnej maszynie wytrzymatosciowej

9/6 Badania MES

€ Modal

Total Deformation
Type: Total Deformation
Frequency: 12,163 Hx
Unit: mm

2019-12-29 10:57

93,078 Max
82,736
72334
62,052

sLit

41,360
31,026
20,684
10,342

0 Min
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Badania wytrzymatosciowe fopat wirnika na uniwersalnej maszynie wytrzymatosciowej oraz
w klatce wytrzymatosciowej
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9/7 Badania w locie demonstratora BAL w roznych konfiguracjach

9/8 Prototyp

Demonstrator:
= Maksymalna masa startowe do lotu 13 kg
= Konfiguracja z jednym napedem
marszowym do badan charakterystyk
wiatrakowcowych
Konfiguracja z dwoma napedami
marszowymi do badan charakterystyk
Smigtowcowych oraz wiatrakowcowych

Prototyp:
= Maksymalna masa startowa 25kg maximum
weight
= Masa uzyteczna 5kg

9/9 Prototyp BAL JM-01 w uktadzie zyrodyny

995.00
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Torowanie topat wykonano przy uzyciu kamery szybkiej
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Lotnictwa 9/12 Badania prOtOtypu W |0Cie
3530 T T T T \ T T T
|| 7= | o .l—\,--\l . Klq;y
J" N i Bez klap
3000 ;* W S )
= ,Jﬂ by )
= || |
g 2500 | I
=
2000 + I
|

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Czas lotu [3]

Wptyw wychylenia klap na moc niezbedng do zawisu. Badania bez wptywu ziemi

Maksymalne wychylenie klap zmniejsza zapotrzebowanie na moc do zawisiu o okoto 10%
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9/13 Prognhozowane osiggi BAL JM-01

Masa wiasna 13 kg (bez tadunku i akumulatoréw)
Masa startowa 25 kg

Moc silnikéw 5kW (wirnik gtéwny) + 2x 2kW (napedy marszowe)
$rednica wirnika 2,5m

Predkos$¢ maksymalna 25 m/s (90 km/h)

Zasieg przy predkosci optymalnej 15m/s 90 km

Dlugotrwatosé zawisu 45 minut

Liczba odcinkéw misji oblotu infrastruktury liniowe | 15

punktowej (lot poziomy pomiedzy 2 punktami

oddalonymi o I1=500m + zawis 1 minuta nad

kazdym z nich)

Osiggi dla masy tadunku ptatnego (aparatury pomiarowej) m=3kg

83




tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

Badania stanowiskowe nowego materiatu
kompozytowego zgodnie z norma ASTM na
rozciqganie

inz. Kamila Sulowska, dr inz. Tomasz tusiak, mgr inz. Izabela Korzec /
Politechnika Lubelska

prof. Andrej Novak / Uniwersytet w Zilinie, Stowacja

Streszczenie: Celem niniejszej pracy byto omoéwienie badan nowego
materiatu kompozytowego zgodnie z normg ASTM oraz poddanego
probie badan dynamicznych. Serie oznaczono jako D, ktéra zostata
wzmocniona symetryczng tkaning Interglas 02037 oraz laminowana
recznie za pomoca zywicy epoksydowej o oznaczeniu MGS L285/H285..
W badaniach stosowano zbrojenie tkaninowe o uktadzie (0/+90°).

Wprowadzenie w tematyke realizowej pracy obejmuje informacje
o budowanie i podziale materiatdéw kompozytowych, ich wzroscie
znaczenia na przestrzeni lat, a takze najczesSciej wystepujacych
uszkodzen. Podkreslony zostat udziat widkien w budowanie
kompozytdw. W czesci poswieconej badaniom przedstawiono proces
przygotowania probek do badan wytrzymatosciowych. Opisano
procedure poprzedzajgca przystgpienie do badan, a takze samo
badanie wytrzymatosciowe. Wyniki zostaty przekazane do programu, na
podstawie ktorych zostaty wykonane obliczenia, a nastepnie
sporzgdzono diagramy.

1/ Wprowadzenie

Prezentacja dotyczy przygotowania prébek i przeprowadzenia badan
nowego materiatu kompozytowego zgodnie z normg ASTM, nastepnie
poddanie materiatu prébie badan dynamicznych oraz analiza
otrzymanych wynikéw.

Zakres pracy obejmuje:

= wprowadzenie w tematyke pracy,

= obiekt badan eksperymentalnych,

= stanowisko badawcze,

= przeprowadzenie badan i analiza wynikow,
= wnioski.
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2/ Obiekt badan

Obiektem badan eksperymentalnych jest probka o oznaczeniu D, jest to
materiat symetryczny Interglas 02037. Prébki kompozytowe powstaty
za pomocg laminowana recznie za pomoca zywicy epoksydowej.
W badaniach uzyto zbrojenia tkaninowego o uktadach (0/+90). Laminat
utwardzono przy cisnieniu 0,8 atm. oraz poddano jej dziataniu
temperatury 60°C przez 8 godzin. Z otrzymanej ptyty wycieto prébki
o0 wymiarach zgodnych z normg ASTM.

L

Rys. 1. Probki z serii D [opr.wt.]

3/ Przygotowanie prébek do badan

Rys. 2. Probka z naktadkami do badan wytrzymatosciowych [opr. wt.]
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Rys. 3.Czujniki tensometryczne poditgczone do tasm zgrzewnych [opr. wt.]

Na krawedziach laminatu znajdujg sie natozone naktadki szklano-
epoksydowe, ktére umozliwiajg zamocowanie probki w specjalnym
uchwycie maszyny wytrzymatosciowej.

Tensometry mocowane sg poprzez przyklejenie ich do odpowiedniej
czesci konstrukcji tak, aby o$ pomiarowa czujnika pokrywata sie z osig
Sity.

4/ Stanowisko badawcze

Rys. 4. Maszyna wytrzymatoSciowa ZWICK [opr. wt.]
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Rys. 5. Zamocowana probka w uchwytach maszyny wytrzymatosciowej [opr. wt.]

Probe wykonano na maszynie wytrzymatosciowej firmy ZWICK, za
pomoca ktérej mozna wykonac statyczng prébe rozciggania dla kazdego
materiatu w réznym zakresie temperatur.

Badania wykonywane byly przy =zatozeniu statej predkosci
odksztatcania.

5/ Wyniki badan wytrzymatosciowych

Tab. 5.2. Wyniki badan wytrzymaloéciowych probki D1 [opr. wi]

czas sila [N] [ Napreienia | Tensometr 1 Tensometr2 | Poisson £
[s] o [MPa]

378 252,448 5,049 99,068 3,900 -0,039 0,0000039

38 254,141 5.083 99,734 3,881 | -0,03% 0,0000039
382 255911 5,118 100,286 3,881 | -0,039 0,0000039
384 257,552 5,151 100,990 4,091 | -0,041 0,0000041
38,6 259,609 5,192 101,751 4014| -0,039 0,0000040
388 260,833 5217 102,321 3,862 | -0,038 0,0000039

39 262,578 5,252 103,006 3938 | -0038 0,0000039
392 264,115 5,282 103,729 4,014 | -0,039 0,0000040
394 265,469 5,309 104414 4072 | -0,03% 0,0000041
396 267,344 5,347 104,985 4,129 | -0,03% 0,0000041
398 268,984 5,380 105,651 4,072 -0,039 0,0000041

40 270,677 5414 106,069 3957 | -0,037 0,0000040
40,2 271,406 5428 106,792 4148 | -0,039 0,0000041
40,4 273411 5,468 107 477 4,148 | -0,039 0,0000041
40,6 274,766 5,495 108,143 4,053 | -0,037 0,0000041
40,8 276,823 5.536 109,076 3995 | -0,037 0,0000040

41 278,281 5,566 105,684 3,957 | -0,036 0,0000040
412 280,573 5,611 110,407 4110 -0,037 0,0000041
41,4 281,771 5,635 111,283 4262| -0,038 0,0000043
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Rys. 6. Charakterystyka poréwnawcza naprezenia od odksztatcenia wybranych probek [opr. wt.]
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Rys.7. Sita rozciggajgca probki D2 w czasie [opr. wt.]

6/ Badania dynamiczne

W ramach sprawdzenia wynikdw préb wytrzymatosciowych na
stanowisku Zwick, dodatkowo zastosowano w tej samej serii badania na
stanowisku do prob dynamicznych.
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(b)

Rys. 8. (a) Uktad eksperymentalny i schemat pionowo wzbudzanej belki kompozytowej oraz (b)
uchwycone widoki drgan belki w pierwszej strefie rezonansowej [11]

KOMPUTERZ

’ $ ‘ ) 1]
&w*‘\m’ v DYNAMICZNY SYSTEM
- ey POZYSKIWANIA DANYCH
] e
Sygnal wajiciony ‘ Sygnal steruacy = pmlpuuom
uihads steromania 2amontowanego a3 obeigtent utytkonym
Y
WZMACNIACZ
DRGAN

Rys. 9. Aparatura laboratoryjna elektrodynamicznego wzbudnika drgan [11]
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7/ Wyniki badan dynamicznych

Tab. 6.2. Wyniki badar [opr-wt]

Probka D2 Prébka D3
Czestotlimoie Amplituda Czestotliwoie Amplituda
wzbudzenia [Hz) przyipieszenia wzbudzenia [Hz] pryipieszenia
[ m/s] [ mis]
20 0,3999473 20 0,11329936
20,2000008 0.40570862 20,2000008 0,11686485
20,3599996 0,46516385 20,3999996 0,11788102
20,6000004 0,49600826 20,6000004 0,11810192
20,7999992 0,52833364 30,7999903 011723798 |
21 0,58433315 1 0,11838965
21,2000008 0,63566603 21,2000008 0,11927954 |
21,3955996 0,68835414 21,3999995 0,11840273
21,6000008 0,75739893 21,6000004 0,11667633
21,7099592 0,84957142 21,7999992 0,11694312
22 1,00460838 ) 0,11863387
22,2000008 1.1621843 22,2000008 0.11973496
22,3900506 1,32477007 22,3999906 0,1207190% |
72 6000004 1,53074193 226000004 0,120863538
22,7999992 1.86558239 22,7999992 0,1214502
23 317781404 3 0,1204546

w

)

N

W

[

)

Amplituda przyspieszenia[ m/s]

o
) ‘

50

100 150 200

250 300

Czestotliowosé wzbudzenia [Hz]
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Rys. 10. Zalezno$¢ amplitudy od czestotliwosci wzbudzenia dla probki D2 [opr. wt.]
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Rys. 11. Zalezno$¢ amplitudy od czestotliwosci wzbudzenia dla probki D6 [opr. wt.]

8/ Whnioski

Wiekszg amplitude uzyskata probka D6, niewiele ponad 3 m/s,
probka D2 posiada nizszq warto$¢, lecz sgq to nieznaczne
rozbieznosci. Zakres czestotliwos$é obu prébek jest na podobnym
poziomie 400 Hz.

Najwiekszgq  granice wytrzymatosci posiada kompozyt
0 oznaczeniu D2. Jego maksymalna sita rozcigqgajaca wyniosta
37,77 kN, przy wytrzymatosci ponad 755 MPa. Najstabszy wynik
posiada laminat D6. Jego wartosci sg niemalze trzykrotnie
mniejsze od D2. Maksymalna sita rozciggajqca to wynik 14,55 kN,
a graniczna wytrzymatos¢ to zaledwie 291 MPa.

Kompozyty o oznaczeniu D3 oraz D5 uzyskaty podobne wyniki
oscylujagce w granicy 34 kN i wytrzymatosci srednio 676 MPa.
Kolejno D4 posiada wynik 26 kN, a D1 okoto 17 kN.

Najwieksza $rednia sita rozciggajaca przy obcigzeniu wynosita
srednio 27,32 kN. Wielkos$ci te odnoszg sie do granicy
wytrzymatosci na rozcigganie ktére srednio wynoszg 546,35 MPa.
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Wstepne obliczenia watu napedowego
wiroptatu

dr inz. Tomasz tusiak, inz. Piotr Gomoétka / Politechnika Lubelska
prof. Andrej Novak / Uniwerystet w Zilinie, Stowacja
1/ Wprowadzenie

Prezentacja dotyczy przygotowania wstepnych obliczen
wytrzymatosciowych oraz dynamicznych modelu watu napedowego
wiroptatu.

Zakres pracy obejmuje:

= wprowadzenie w tematyke realizowanej pracy,

= oprogramowanie stosowane do obliczeh konstrukcji lotniczych,
= metoda obliczeniowa elementu watu napedowego,

= materiaty stosowane na elementy watu napedowego,

= przygotowanie modelu dyskretnego watu napedowego,

= wstepne obliczenia wytrzymatosciowe watu napedowego,

= analiza wynikéw obliczen,

= podsumowanie oraz whnioski.

2/ Wat napedowy

Wat napedowy - element uktadu transmisji, ktéry odpowiada za
przeniesienie momentu obrotowego z silnika na $migta wiroptatu.

Rys. 1. Przyktadowy schemat uktadu transmisji [8]
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3/ Materialy stosowane na elementy watu napedowego
Na wale napedowym zastosowano trzy rodzaje materiatow:

= stopy metali - model materiatu sprezysto-plastycznego; stop
aluminium 7075-T6 - zabieraki przy sprzegtach, kotnierze; stal
2507 - pozostate elementy watu,

= guma - model liniowo-sprezysty; elementy sprzegta,

= kompozyt CFRP - model materiatu ortotropowego; wat gtowny.

4/ Witasciwosci materiatéow

Modut Younga [MPa] 210000 71700 100
Liczba Poissona v 0,3 0,33 0,5
Granica plastycznosci Re [MPa] 550 503
Granica wytrzymatosci Rm [MPa] 750 572
_ Wytrzymatos$¢ na
Rl calE A 60000 rozcigganie wiokien X, 621
[MPa] [MPa]
Liczba Poissona v 0,27 Wyﬁ;}lfg(?izs;nmgzt ame 760
C
. Wytrzymatos¢ na
Modut Kirchhoffa Giz 4550 - 594
[MPa] [MPa]
Modut Kirchhoffa Gi3 Wytrzymalos¢ na $ciskanie
[MPa] 10800 matrycy Y, [MPa] 707
Modut Kirchhoffa Gz Wytrzymato$¢ na $cinanie
o 10800 A 125

5/ Przygotowanie modelu dyskretnego watu napedowego

Model dyskretny watu napedowego - Abaqus/CAE 2020, MES, wedtug
nastepujacych etapow:

= przygotowanie modelu geometrycznego,
= okreslenie warunkéw brzegowych,

= wybdr elementu skonczonego,

= dyskretyzacja.

Zbudowanie modelu geometrycznego (Rys. 2) - stworzenie modelu
ztozonego z linii, ksztattéw lub bryt, tak aby mozliwie najbardziej
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przypominat badany element. Celem skrécenia czasu obliczen mozna
poming¢ nieznaczace fragmenty, co zmniejsza doktadnos$¢ wynikéw
obliczen.

Rys. 2. Model geometryczny watu napedowego [opr. wt.]

Rys. 3. Model geometryczny watu napedowego z przypisanymi warunkami brzegowymi [opr. wt.]

Okreslenie warunkow brzegowych - czynnosci ktérymi okresla sie
sposéb i wartos¢ obcigzen elementu lub konstrukcji. Warunki nalezy
okresli¢ z odpowiednig doktadnoscig, poniewaz najmniejsza
réznica w warunkach brzegowych moze spowodowacé znaczacq rdznice
w wynikach obliczen.

6/ Zalozenia przyjete do obliczen watu napedowego
Model watu - wat gtéwny: D = 60 mm, g = 3 mm; obcigzenie Ms = 450

Nm; oddziatywania statyczne i naciski - fozyska u = 0, pozostate czesci
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u = 0,2; czestosci drgan wtasnych watu napedowego nie mogg miescic
sie w zakresie 15 - 66,7 Hz.

Oprogramowanie obliczeniowe - solver programu Abaqus/CAE 2020.
Obliczenia obejmuja:

= analize wytrzymatosciowg elementow metalowych watu
napedowego,

= obliczenia dynamiczne na podstawie mapy minimalnej czestosci
drgan witasnych,

= analize sztywnosci watu napedowego,

= obliczenia wytrzymatosci kompozytu z wykorzystaniem
inicjacyjnego kryterium zniszczenia kompozytu Tsai-Wu.

¥
I

X
Rys. 4. Model dyskretny watu napedowego [opr. wt.]

Wybdr elementu skonczonego - wybdér podstawowej jednostki
obliczeniowej, niezbedny do przeprowadzenia dyskretyzacji.
Dyskretyzacja - podziat modelu geometrycznego na siatke wczesniej
wybranych elementéw skonczonych tzw. model dyskretny (Rys. 4).
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Rys. 5. Rozktad naprezenia zredukowanego H-M-H elementéw metalowych na lewym koncu watu
napedowego [opr. wt.]

Rys. 6. Rozktad naprezenia zredukowanego H-M-H elementédw metalowych na prawym koricu watu
napedowego [opr. wt.]
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Step: statyka

Mode 1: Value = 31830 Freq = 28395 (cycles/time)
Primary Var: U, Magnitude

Deformed Var: LI Deformation Scale Factor: +1.0968+01

Rys. 7. Najnizsza postac drgan uktadu watu napedowego [opr. wt.]

Rys. 8. Mapa przemieszczen weztowych wyznaczonych w biegunowym uktadzie wspotrzednych
[opr. wt.]

Rys. 9. Rozktad parametru krytycznego w kompozytowym wale — kryterium Tsai-Wu [opr. wt.]

Wedtug mapy przemieszczen weztowych okreslitem wartos¢ catkowitego

kata skrecenia uktadu réwnag @ = 5,27° zapewniajaca dostateczng
sztywnos¢ skretng uktadu watu napedowego.
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Maksymalna warto$¢ parametru krytycznego wynosi 0,047. Jest to
wartos¢ zdecydowanie ponizej wartosci granicznej wynoszacej 1, zatem
kryterium Tsai-Wu jest spetnione.

8/ Podsumowanie i wnioski

Maksymalne wartosci naprezenia zredukowanego - na kotnierzu na
prawym koncu watu gtédwnego wykonanego ze stopu aluminium 7075-
T6.

szax =% 1243,66 MPa > Re = 503 MPa, zatem istnieje ryzyko

wystgpienia odksztatcen.

Najnizsza posta¢ drgan wiasnych - czestos¢ drgan w =
28,40 Hz; w € <15 Hz; 66,7 Hz> zatem zaproponowany wat napedowy
nie spetnia przyjetych zatozen konstrukcyjnych.

Przeprowadzone wstepne obliczenia watu napedowego wykazaty, ze
projekt watu napedowego wymaga modyfikacji. Modyfikacje dotycza
wyboru innych materiatéw oraz zmian w konstrukcji watu napedowego,
aby wyeliminowa¢ ryzyko wystgpienia odksztatcen lub rezonansu w
zakresie czestosci uzytkowych.
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Analiza aerodynamiczna modelu statku
powietrznego wiroptatu wykonanego
metoda wydruku 3D

dr inz. Tomasz tusiak, mgr inz. Monika Dabska / Politechnika Lubelska
prof. Martin Bugaj / Uniwersytet w Zilinie, Stowacja

Streszczenie: W pracy przygotowano model wiroptatu, wydruku
modelu, przeprowadzono badania w tunelu aerodynamicznym
i opracowano wstepne analizy charakterystyk aerodynamicznych
modelu wiroptatu. Przedstawiono ogdlng charakterystyke wiatrakowcow
oraz ich klasyfikacje.

Kolejnym etapem byto przygotowanie modelu wiroptatu. Model zostat
wydrukowany za pomocg drukarki 3D, a nastepnie przygotowany do
badan poprzez wygtadzenie i wykonczenie powierzchni modelu
wiroptatu.

Nastepnie zostaty przeprowadzone badania w tunelu aerodynamicznym,
ktére bylty podstawg do wykonania analizy poréwnawczej
charakterystyk modelu wiroptatu. Badania zostaty przeprowadzone
w dwéch uktadach konfiguracji:

= konfiguracja dla katdw natarcia a od -20° do 20°
z odczytywanymi pomiarami co 4°, z zerowym kontem S$lizu B
oraz z katem ustawienia steru kierunku 10°

= konfiguracja dla katdw natarcia a od -20° do 20°
z odczytywanymi pomiarami co 4°, z zerowym kontem $lizu
B oraz z katem ustawienia steru kierunku 5°

Wyniki otrzymane podczas eksperymentu zostaty przedstawione
w formie tabelarycznej oraz w formie graficznej dla poszczegdlnych
parametréw aerodynamicznych.

Na podstawie otrzymanych wynikéw sporzgadzono analize poréwnawcza
badanych konfiguracji z poszczegdblnych parametrow
aerodynamicznych. Opracowane charakterystyki potwierdzajq
poprawnosc¢ uzyskanych przebiegéow z zaleznosciami literaturowymi.
Przebiegi charakterystyk doswiadczalnych nalezy jeszcze poréwnac
z charakterystykami, ktore nalezy przeliczy¢ metodami
oprogramowania CFD.
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1/ Wprowadzenie

Prezentacja dotyczy przygotowania modelu wiroptatu, wydruku modelu,
przeprowadzenie badan w tunelu aerodynamicznym i wstepnej analizy
charakterystyk aerodynamicznych modelu wiroptatu.

Zakres pracy obejmuje:

= wydruk modelu za pomocg drukarki 3D i jego przygotowanie do
badan poprzez wygtadzenie powierzchni modelu,

= opracowanie metody badan aerodynamicznych wiatrakowca
w tunelu aerodynamicznym,

= przeprowadzenie badan w tunelu aerodynamicznym,

= obliczenia parametréw aerodynamicznych modelu wiatrakowca,

= analiza wynikéw, podsumowanie pracy i sporzadzenie wnioskéw.

2/ Obiekt badan

Obiektem badan byt model wiatrakowca, ktérego elementy zostaty
wykonane w technologii FDM (Fused Deposition Modeling) druku 3D.
Metoda FDM tworzy czesci warstwowo poprzez naktadanie podgrzanego
tworzywa termoplastycznego. Model zbudowany jest z dwdch
materiatéw: modelowego i pomocniczego.

3/ Metoda badan aerodynamicznych modelu

= przygotowanie modelu do badan,

= przeprowadzenie badan eksperymentalnych w tunelu
aerodynamicznym,

= opracowanie wynikoéw,

= analiza wynikdw.
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Charakterystyka sity oporu Fx w funkcji kata natarcia dla uktadu

konfiguraciji z katem ustawienia steru kierunku 10° i 5°

- -
kierunku 10° kierunku 5° e KoM, 2 106t Kont, 255t
N N

3,685696 5,055487

-16 2,923756 3,736854
2,48963 2,93333
“ 2,212088 2,414992 E‘_-‘
[T
2,097328 2,16682 g.
n 2,137357 2,091626 =
=
n 2,241016 2,012736
- 2,687864 2,085369 1
n 3,791049 2,69624
: 6
12 4,595181 3,955675 20 16 12 -8 4 0 4 8 12 16 20
5,176055 4,69787 Ka! natarcia ¢ [<]
n 6,061065 5477713

Charakterystyka sity nosnej F, w funkcji kata natarcia a dla uktadu

konfiguracji z katem ustawienia steru kierunku 10° i 5°

Kat ustawienia steru | Kat ustawienia steru
- kierunku 10° kierunku 5° =& Konf. 2105t =8 Konf. 255t
F,[N] F,[N]
n -8,97146 -10,1298 1 13-+
-6,66635 -8,89246
-3,75749 -6,59525
“ -0,44951 -3,33031 'z
- 2,878314 -0,10811 o
n 4,554367 1,479898 ‘2
n 5,933 3,198 -5 20 % 0 bt 3
- 24 ()
- 7,096112 4,885733
- 8,20449 6,268802 S
n 9,112066 839243 8 |
n 9,464429 9,731219
-11
n 9,97885 10,08892 it o
n 10,99508 10,71682
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dla ukfadu konfiguracji z katem ustawienia steru kierunku 10° i 5°

- Kat ustawienia steru | Kat ustawienia steru
kierunku 10° kierunku 5°
e Konif, 2 1051 =i~ Konf. 2 5st
a [ ] Ci[H] C [
m 0,007641 0,01032
0,014
-16 0,006031 0,007627
T,
-12 0,005135 0,005975 F=y
&)
0,004541 0,004896 g
&
n 0,004307 0,004387 >
=
o
n 0,004388 0,004243 -g
n 0,004426 0,004147 &
2
n 0,004593 0,004073 §.
Z
0,005511 0,004156 otts
A
n 0,007791 0,005464
' { ! o } :
12 0,009441 0,008032 20 16 -12 8 -4 0 4 8 12 16 20
0,010669 0,00956 Kat natarcia a [<]
n 0,012465 0,011147

Charakterystyka wspétczynnika sity nosnej C, w funkcji kata natarcia a
dla uktadu konfiguracji z katem ustawienia steru kierunku 10° i 5°

Kat ustawienia steru | Kat ustawienia steru
kierunku 10° kierunku 5° == Konf, 2 10st - Konf. 2 5st
c.H .1
-0,00775 -0,01343
“ -0,00092 -0,00675
| 4 | 3
L
0,005911 -0,00022 s
o
n 0,00935 0,003002 é
=]
0,012163 0,006463 =
2
“ 0,018726 0,017007 g
0,019445 0,019759 = Ak
Y
ol
L natarcia a |=
n 0,022612 0,021808
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Charakterystyka doskonatosci aerodynamicznej w funkcji kata natarcia

a dla uktadu konfiguracji z katem ustawienia steru kierunku 10° i 5°

Kat ustawienia steru | Kat ustawienia steru
Kierunku 10° kierunku 5° e Konf. 2105t =~ Konf. 2 Sst

Cz/ Cx ['] C:z/ C:x [']

]
—
[

35
-2,43413 -2,00373 | 3

IH

T
s
-2,28006 -2,37967 5 25,
-1,50926 -2,24838 3
- 1,372372 -0,0499 E
n 2,130841 0,707535 g
:U
2,748031 1,55848 ,g
- g
3,166471 2,427409 §
n 3,05242 3,006087
“ 2,403574 3112642 2.5
2,059642 2,460065 -3
i L
1,927887 2,147552 Kt natarcia o [°]
1,81405 1,95644

Charakterystyka biegunowa dla uktadu konfiguracji z katem ustawienia

steru kierunku 10° i 5°

Kat ustawienia steru Kat ustawienia steru
kierunku 10° kierunku 5°

e Konf. 2 105t -8 Konf. 2 5st
Cz ['] Cx ['] Cz ['] Cx [']
0,025
-0,0186 0,007641 -0,02068 0,01032
0,02
-0,01375 0,006031 -0,01815 0,007627
-0,00775 0,005135 -0,01343 0,005975 L, 0,015
3]
-0,00092 0,004541  -0,00675 0,004896 7 0,01
=
0,005911 0,004307 -0,00022 0,004387 g 0,005
0,00935 0,004388  0,003002 0,004243 ﬁl 0 | ! '
0,002 0,00 001 0,012 0014
0,012163 0,004426  0,006463 0,004147
& 0,008
0,014543 0,004593  0,009886 0,004073 -4
5 -0,01
0,016823 0,005511  0,012493 0,004156
0,015
0,018726 0,007791  0,017007 0,005464
002
0,019445 0,009441  0,019759 0,008032
-0,025
0,020568 0,010669 0,02053 0,00956
Wsptlezynnik sity oporu Cx [-]
0,022612 0,012465  0,021808 0,011147
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réznica otrzymanych wartosci wynikow pomiaréw spowodowana
jest ustawieniem kata steru kierunku 10° i 5°,

analiza porownawcza charakterystyk stwierdza, ze wartosci sit i
wspotczynnikdw réznig sie od siebie nieznacznie,

roznica w otrzymanych wartosciach wynikéw pomiardéw

potwierdzona jest charakterystykami doswiadczalnymi
odpowiadajqcymi ksztattem wzgledem przebiegow
literaturowych.
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Wstepny projekt wentylatora mobilnego
tunelu aerodynamicznego do celow
dydaktycznych

drinz. Tomasz tusiak, inz. Swiderek Przemystaw / Politechnika Lubelska
prof. Martin Bugaj / Uniwersytet w Zilinie, Stowacja

Streszczenie: Celem pracy byto dobranie uktadu wentylatora do
konstrukcji tunelu aerodynamicznego politechniki lubelskiej ktéry zostat
skonstruowany do celdéw dydaktycznych. W pracy na poczatku zostato
opisane budowa oraz dziatanie tuneli aerodynamicznych. Nastepnie
zostaty przedstawione rozwigzania konstrukcyjne tuneli o obiegu
otwartym jakie zbudowano w Polsce. Kolejng czesciq pracy byto
zapoznanie sie z budowg oraz dziataniem wentylatorow oraz silnikow
jakie sq wykorzystywane od napedzania wentylatorow. Nastepnie zostat
dobrany wentylator na podstawie strat cisnienia generowanych
w konstrukcji oraz zapotrzebowania na pokonanie ich. Dalszg czescig
byto opracowanie podpory wentylatora do tunelu oraz potaczenia go
z konstrukcja.

1/ Wprowadzenie

Prezentacja dotyczy zapoznania sie z dziataniem tunelu
aerodynamicznego, sit dziatajgcych podczas przeprowadzeniu pomiaréw
oraz zatozen jakie powinien spetniaé, a na koncu wstepnym dobraniem
odpowiedniego uktadu napedowego do tunelu aerodynamicznego
spetniajagcego wszystkie postawione warunki.

Zakres pracy obejmuje:

= wprowadzenie w tematyke realizowanej pracy,

= zapoznanie sie z dziataniem tunelu aerodynamicznego,
= dobdr wentylatora,

= dobdr napedu/silnika do wentylatora,

= dobor mocowania wentylatora,

= podsumowanie badan i wnioski.

2/ Wentylatory stosowane w tunelach aerodynamicznych

Ze wzgledu na konstrukcje, czyli kierunek przeptywu przez wirnik
wentylatora dzielimy je na:

= odsrodkowe (promieniowe);
= osiowe;
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= skosne (diagonalne);
= poprzeczne.

Dodatkowo wentylatory odSrodkowe mozemy podzieli¢ na trzy rodzaje
ze wzgledu na budowe wirnika:

= wirnik o topatkach prostych (promieniowych);

= wirnik o topatkach zgietych wprzdéd (w kierunku ruchu silnika);

= wirnik topatkach zgietych wstecz (przeciwnie do kierunku ruchu
wirnika).

3/ Ukiady napedowe stosowane do wentylatorow w tunelach
aerodynamicznych

Ze wzgledu na swojg charakterystyke powszechnie wykorzystywanymi
napedami w tunelach aerodynamicznych pozostajq silniki elektryczne
ktore sg urzadzeniem przetwarzajgcym na zasadzie indukcji
elektromagnetycznej energie z udziatem ruchu mechanicznego.

Komutator

S

Magnes

Magnes
staly

Szczotki

Rys. 1. Silnik pradu statego
4/ Przedmiot badan

Przedmiotem badan jest mobilny tunel aerodynamiczny
wykorzystywany do celdw dydaktycznych. Ma on budowe tunelu
aerodynamicznego otwartego. Do konstrukcji tunelu dobieramy zespot
napedowy sktadajacy sie z wentylatora wraz z jego napedem oraz
mocowanie catego zespotu do konstrukcji tunelu.
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Rys. 2. Konstrukcja tunelu

Rys. 3. Uktad wentylatora

5/ Dobor wentylatora

Do doboru odpowiedniego wentylatora do tunelu musimy ustali¢ straty
cisnienia jakie wystepujg w naszej konstrukcji tunelu. Nasz tunel sktada
sie z trzech gtéwnych elementéw konstrukcyjnych, sgq to konfuzor
ktérym czerpane jest powietrze z zewnatrz, modut do przeprowadzania
pomiarow oraz koncowo dyfuzor ktéorym powietrze opuszcza
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odpowiednio straty ci$nienia.

BT

&3 <

Rys. 4. Konfuzor badanej konstrukcji

Rys. 6. Komora badawcza badanejkonstrukcji
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6/ Wyniki doboru wentylatora

Przyktadowe obliczenia na podstawie obliczen wspdtczynnika strat
cisnienia w konfuzorze

Zgodnie z metody Idela-Cika (1969), wipdlezynnik strat ciSnienia w konfuzorze odnoszycy sig
do cisnienia dynamicznego w waskim przekroju, jest dany wyrazeniem:
A s A 1
= [m)(l o lm}(l -
Gdzie

N- wspolczynnik skurczu

N = 2+100%
Gdzie:
Fp — powierzchnia malego przekroju
Fy — powierzchnia duzego przekroju
4 okredla si¢ wzorem:

. N I
(LBlog Re—-164)*

Liczba Reynoldsa jest okreslana na podstawie Srednicy hydmuliczoe] wyskiego
przekroju.

Srednica hydravliczna wyraza sig wzorem:
A
Dy = 4-‘; [m]

Gdzie!
A - pole powierzchm przekroju poprzecznego [m2],
U - obwdd przesvodu [m).
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b 10
5= 162

NI R

Fo = 0.0909 m?

F, = 0,68641 m?

N =132%
il 0,303+0,3
= 770,303+0,303+0,3+0,3
Dy = 0,075
- 1
" (1,8 log0,087 —1,64)%°
A= 0454
N 0,454 )i 1 2 0,454 " 1
&= {[16-sin(16,2)] ( (132)2) [16- sin(16.2)]}( (1,32)2)
{= 0,086
Element konstrukeji | Wspolczynnik strat ¢
Konfuzor 0,086
Komora pomiarowa 0,36
HiEEom 0.089
Rz 0,272

Tab. 1. Wspbtczynnik strat cisnienia w poszczegdlnych elementach
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W przypadku komory pomiarowej o przekroju 0,0909 m2 i maksymalnej
predkosci eksploatacyjnej 12 m/s, dla obliczonych strat i dla typowej
wartosci n réwnej 0,91, dane okreslajace uktad wentylatora wynoszaq:

Ap = 113Pa
Q = 2,77m3/s
P = 2848W

Dlatego w tym przypadku dobierzemy wentylator osiowy o S$rednicy
560mm, mocy silnika 3000W i wydajnosci 4,31m3/s, marki TYWENT
z silnikiem tréjfazowym o stopniu ochrony IP55.

7/ Opracowanie mocowania wentylatora

Na podstawie wentylatora dostosowano opracowanie mocowania uktadu
wentylatora. Uktad bedzie spoczywat na podporze przymocowanej do
stotu konstrukcji. Podpora jest skonstruowana tak aby bezposrednio do
niej przykreci¢ wentylator. Wentylator do dyfuzora bedzie
przymocowany przez tacznik, ktory zostat opracowany do wymiarow
dobranego wentylatora i konstrukcji dyfuzora.

N

Rys. 7. Podpora wentylatora
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Rys. 8. Rzut boczny podpory

sciana
==
Aa |
e -
. B

Rys. 9. Rzut tylny podpory

13 0 O KA WLOT

Rys. 10. tgcznik pomiedzy dyfuzorem a wentylatorem
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8/ Whnioski

Wspotczynnik strat cisnienia dla poszczegdélnych elementéw
wynidst: dla konfuzora 0,086, dla komory pomiarowej w ktdrej sg
przeprowadzane badania 0,36 i koncowo dla dyfuzora 0,089.
Suma strat wyniosta tacznie 0,545.

Charakterystyczne wielkos$ci wyliczone wentylatora: przyrost
cisnienia Ap w tunelu przy predkosci roboczej wynidst 113Pa,
przeptyw objetosciowy Q przy zadanej predkosci roboczej
2,77m3/s oraz moc P wentylatora ktdérej warto$¢ wyniosta
2848W. Zostat wybrany wentylator marki TYWENT. Jego
parametry to moc 3000W oraz wydajnos¢ jaka osiaga to 4,31
m3/s.

Podczas konstrukcji mocowania wentylatora, czyli jego podpory
oraz taczenie pomiedzy wentylatorem a dyfuzorem tunelu, wazne
jest doktadne ustalenie wentylatora z jego uktadem tak aby nie
byto zadnych luzéw powodujacych ztg prace uktadu.
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Preliminary analysis of strength properties
of carbon fiber reinforced composites

Agnieszka Bondyra, Tomasz tusiak / Lublin University of Technology

Abstract: Tensile tests according to ASTM were carried out on three
series of composite samples. The materials tested are characterised by
the same manufacturing method. The specimens were hand laminated
using MGS L285/H285 epoxy resin. The feature that differentiates the
structure of each laminate series is the type of reinforcement. A biaxial
fabric IMS65 CTLX with a 0/90° arrangement was used to reinforce the
C series composite specimens, for the D series a symmetrical fabric
Interglass 02037 with a 0/90° weave was used, and for the E series
specimens a modular fabric IMS65 with a 45° weave was used.

The share of composites in the manufacture of construction products is
steadily increasing. This is due to This is due to the development of new
technologies for manufacturing composite elements and composites,
with properties that are more and more in line with the requirements of
the industry resulting from technological progress. Composite products
have to meet many performance requirements. Tensile testing is used
to determine some of the key mechanical properties of laminates.

Fiber-reinforced polymer composites have been used in various
engineering structures for many decades. Their unique physical and
mechanical properties make them a well-known, most produced and
most widely used type of composite materials.

In the case of fibre composites, it is the fibres that take over the basic
stresses and are responsible for achieving the appropriate stiffness and
strength, while the matrix ensures optimum use of the properties of the
fibres and gives shape to the manufactured element. The mechanical
properties of the composite and its failure process are fundamentally
dependent on the high strength of the fibres, the stiffness of the matrix
and the strength of the fibre-matrix interface.

Keywords: polymer composites, fibre composites, static tensile
testing, carbon fibres, fibre-matrix interface

1/ Introduction

The development and search for solutions to obtain new materials with
properties superior to those of materials traditionally used in
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engineering (metal alloys, wood, building ceramics, etc.) has led to the
creation of a group of plastics called composites [1]. The main feature
of this new pattern is the ability to combine properties in any way. The
result of the use of these advanced materials is a new integration of
structure and function, which is the fundamental basis for the emerging
materials-based industrial revolution [2].

A composite is a material resulting from the close combination of two
or more materials with completely different chemical and physical
properties in such a way that, despite a clear separation line between
them, the components are well and continuously bonded and the
reinforcing phase is distributed as evenly as possible in the matrix. The
reinforcement of the composite, also called filler, is the element on
which the properties of the whole material depend. The matrix of the
composite has the task of bonding the reinforcement and giving the
component the desired shape [3, 4, 5]. As a result of this combination,
the different properties of the reinforcing phase and the matrix
complement each other and thus make it possible to obtain a material
with additional and/or much more perfect characteristics than each
component separately [6].

A composite material consists in the general case of one or more
discontinuous phases arranged in a continuous phase. In the case of
several discontinuous phases of different nature, the composite is
referred to as hybrid. The continuous phase is called the matrix and the
discontinuous phase the reinforcement or reinforcing material [7].

The classification of composite materials is mainly based on the type of
matrix and reinforcement phase [8].

The reinforcement used determines the tensile strength of the
composite in the longitudinal direction, while other properties, such as
tensile strength in the transverse direction, shear strength, compressive
strength, heat resistance and environment are related to the matrix
used [9].

Composite materials are well designed to meet the challenges of high
performance materials for engineering and structural applications. The
ability of composite materials to absorb stress and dissipate strain
energy is much higher than other materials such as polymers and
ceramics, and therefore they offer many mechanical, thermal, chemical
and damage resistance advantages with limited drawbacks such as
brittleness [10]. Nowadays, composites are widely used. They have
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started to become a dominant group of structural materials due to their
excellent strength properties [11]. Multifunctional fibre-reinforced
polymer laminates are the primary structure for structural load bearing
[12].

The greatest advantage of composite materials is strength and stiffness
combined with lightness [1, 3, 4]. The combination of a polymer matrix
and reinforcing fibres results in high-performance materials that offer
weight reductions of over 50% compared to the weight of aluminium
and steel [13, 14]. Weight saving is one of the main reasons for using
composite materials instead of conventional materials. Although
composites are lighter, they are also stronger than other materials [4,
15]. The low weight/strength ratio is one of the characteristic properties
that is common to most composites. This feature is the reason for their
wide application in biomedicine, automotive and aerospace industries
[16, 17]. A unique feature of composite materials is that they can be
tailored to specific applications. In general, composites are designed to
have predetermined load carrying capacity and other properties
superior to other materials [16].

Despite the many benefits of composite materials, there are also some
defects in them. Composites are susceptible to structural damage such
as delamination, discontinuities or cracking [3]. With regard to the
damage mechanisms in layered composites, two groups can be
distinguished: interlaminar and intralaminar damage. Delamination is
an intralaminar damage mechanism, which is defined as the initiation
and propagation of an interlaminar matrix crack that leads to the
separation of two laminates and significantly degrades the out-of-plane
and flexural properties of the composite structure. Intralaminar damage
mechanisms refer to damage within the lamina, i.e. matrix cracking,
fibre cracking, fibre/matrix delamination and fibre pull-out. The
sequence of damage accumulation depends on many variables, such as
the material properties of the composite components, the exact
arrangement of the layers, defects created during manufacturing, the
loading profile and the environmental conditions under which the
structure operates [18]. Intrinsic defects in composites can arise during
manufacturing as well as in service [19]. On the one hand, random
porosity or undesirable material may appear in composite structures
during the manufacturing process. On the other hand, external impacts
may cause delamination or rupture of the structure during its operation
[20]. Significant reductions in the mechanical properties and fatigue
resistance of composite structures can occur even from low-energy
impacts, such as barely visible impact damage, because the excellent
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mechanical properties of laminated composites come at the expense of
through-thickness properties. Impact damage often results in a complex
network of cracks and delaminations of the matrix inside or on the back
surface, without modifying the upper surface of the structure. A feature
of such damage is that it is invisible on the surface and in most cases
cannot be easily detected by visual inspection. In addition to impact
damage, other internal defect mechanisms such as porosity, voids (or
resin coverage area) and inclusions can contribute to the failure of the
composite structure [19].

In composite materials, components with complementary physical and
mechanical properties are combined. The introduction of reinforcements
with good tensile strength, with very high moduli, into the polymer
matrix allows for improved mechanical and thermal properties. The
advantage of polymer matrix composites, compared to metals, is the
manufacturing process, which allows the production of parts with
complex shapes, including their lower density and thus lower fuel
consumption (in aviation and automotive), higher speed in high-
performance sports or greater range of missiles and higher payload (in
transport) [7].

As mentioned earlier, composites are structural materials that consist
of two or more constituent materials with large discrepancies in their
physical, chemical and mechanical properties. The characteristic
properties of these composites result from the individual properties of
their constituent parts and their respective volume shares and
distribution in the material system. Depending on the intended
application, composites can be desighed to meet specific geometrical,
structural, mechanical, chemical and sometimes aesthetic requirements
[16]. Therefore, the use of composite materials in various advanced
applications is constantly increasing. The aerospace and defence
industry was the first to discover the beneficial properties of composite
structures [21].

Composite materials have been used in aviation since the mid-20th
century [22]. In 1944, glass fibre reinforced plastics (GFRP) were used
for the first time in the fuselage skin of the Vultee BT-15 training aircraft
[23]. Very favourable mechanical properties of composite materials at
their low weight enable the construction of strong yet lightweight
aircraft structures, which in turn affects the reduction of aircraft
operating costs [3, 22]. Fibre-reinforced polymers also offer exceptional
lightweight potential. Products made from FRP can be made lighter,
thereby increasing resource efficiency and reducing emissions during
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use [24]. For example, Boeing's '787 Dreamliner' became the most fuel-
efficient mid-size aircraft when it introduced lightweight composite
structures that account for about 50% of the aircraft weight [12].
Therefore, FRPs could play a key role in the transition to a sustainable
and CO2-neutral society. This objective is becoming increasingly
important at a time when the effects of climate change are becoming
more pronounced [24].

Polymeric fibre composites are predominantly used in the aerospace
industry. The reinforcing phase of these composites are different types
of fibres. The most common types of reinforcement used in fibre
composites are glass G (Glass), carbon C (Carbon) and aramid A
(Aramid) fibres [5, 25]. The functions of the fibres include carrying most
of the tensile or compressive loads applied to the FRP specimen, as well
as bridging cracks in the matrix and mitigating crack growth by
dissipating energy near the crack tip [23]. The matrices in fibre
composites are metallic, or more commonly polymer resins [5, 25]. The
function of the polymer matrix in FRP composites is to hold the
reinforcements together, transfer loads, distribute them uniformly,
transfer interlaminar shear and prevent direct contact between fibres
and different environmental conditions [23]. Carbon Fiber Reinforced
Plastics (CFRP) polymer composites have high mechanical properties
that make them exemplary engineering materials for load and stress
transfer [13]. They have become a mainstay of the aerospace industry.
For example, the fuselages of the Boeing 787 and Airbus A350 XWB
aircraft are composed of 50% and 52% CFRP, respectively [26]. Carbon
fibre-reinforced polymers in the aerospace industry are used in wing
flaps, sandwich panels and fuselages. Glass fibre-reinforced polymers
are used in thicker composites such as helicopter rotor structures as
well as pipelines and storage tanks in the petrochemical industry [27].

Due to their unique physical-mechanical properties, composite
materials have gained popularity in recent years in many high-tech and
engineering applications. They were initially used as
fairings/reinforcements for various structures, but their use has recently
shifted from general purpose structures to primary and secondary
support structures where structural failures could cause catastrophic
safety consequences [27]. Unwanted vibrations in the system induce
residual stresses in the structure, which reduces its service life [21].
The process of gradual development of microcracks and other material
damage contributes to the phenomenon of slow changes in the values
of elastic coefficients, strength indices, vibration damping
characteristics and other material properties. These changes in the case
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of composites subjected to long-term static and fatigue loads may
amount to 10-50% [28]. Recent studies indicate that the more complex
a composite is, the more likely it is that damage will occur in it.
Furthermore, the integrity and life cycle of the structure cannot be
guaranteed under different loading conditions. Given that composite
structures are intrinsically complex and their behaviour under fatigue
loading and fracture mechanism are poorly understood (i.e. compared
to their metallic predecessors), continuous investigation of their
structural integrity and interlaminar strength is of paramount
importance [27].

The interface between the fibre and the polymer matrix is critical to the
short-term and long-term properties of fibre-reinforced polymer
composites due to the transfer of shear stress from the matrix to the
fibre through their interface. The interface in FRP is the common
boundary between the fibres and the polymer matrix through which the
load can be transferred from the matrix to the fibres based on strain
compatibility. If the interface fails prematurely, the deformation (or
stress) of the matrix is not compatible with the deformation of the fibre,
with the result that the load cannot be transferred from the weak
component (matrix) to the strong component (fibre). In other words,
the reinforcing effect of the fibres on the polymer matrix cannot be
achieved [23].

Strength tests are carried out to determine the properties of materials
and to determine its basic parameters. One of the most important
mechanical properties of a material is its tensile strength. It is the value
of stress at which a material sample is damaged and consequently
breaks. Tensile testing is carried out in testing machines equipped with
appropriate jaws allowing to securely fix the tested specimen, a
dynamometer allowing to measure the force F acting on the specimen
and a displacement sensor recording the elongation AL in relation to the
initial length of the specimen [29].

Carbon fibre composites are a unique material with exceptional
mechanical properties. For this reason, they are widely used for
structural applications in the aerospace, automotive, and wind energy
industries. The most basic mechanical properties important for the
design and application of such materials are stiffness and strength.
These mechanical properties are obtained by static tensile testing of
monofilament composites [30].
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The ASTM static tensile test is used to determine the force required to
break a composite specimen and the extent to which the specimen will
stretch or elongate to failure. In the test process, the specimen to be
tested is placed in the grips of the testing machine. The load is applied
and gradually increased. The specimen is elongated during the testing
process. This process continues until the specimen breaks. During the
test, the relationship between the elongation of the test piece in relation
to the applied force is recorded. The tensile test produces a graph
showing the tensile stress as a function of the linear deformation of the
material. Based on the results recorded during the test, it is possible to
determine a number of parameters describing the properties of the
tested material: tensile strength, value of breaking stress, explicit yield
strength, conventional yield strength, relative elongation, relative
constriction, as well as material constants in the form of Poisson's ratio
modulus and Young's modulus [29].

For the behaviour of fibre-reinforced composites under tensile loading,
the stress-strain relationship is dependent on the direction of loading
relative to the longitudinal axis of the fibre. This only applies to
composites with continuous and aligned fibres. Discontinuous and
linearly oriented fibres behave differently. The failure strength
(stiffness) of the fibre material is usually an order of magnitude higher
than that of the matrix. However, the matrix has a higher ductility and
therefore a higher failure stress than the fibre. For this reason, the
failure strength and strain of fibre-reinforced composites are between
the failure strength and strain of the respective fibres and matrices
[16].

2/ Test object

Composite specimens were tested for tensile strength. The test object
was made using the hand lamination method, also known as the contact
method.

Laminating is a technique for producing composite systems with
increased strength, stability and appearance by using two or more
materials in multiple layers.

The entire laminate production process begins with the application of a
resin layer, using MGS L285/H285 epoxy resin. The resin applied to the
laminate permeates the material and penetrates deep into its structure.
Applying 8 layers of fabric with an arrangement (+/- 45° and 0/+90°)
was intended to further strengthen the samples. The next stage is the
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application of a flexible bag, pressed with special clamps around the
edges of the mould. Excess resin and air is extracted using a spigot and
vacuum pump. Curing of the laminate takes place at an atmospheric
pressure of 0.9 atm. The resulting laminates are placed at 60°C for 8
hours. Specimens are cut from the resulting sheet with the appropriate
dimensions specified in the ASTM standard. To protect the specimens
from damage while they are placed in the grips of the testing machine,
the final composite specimens are covered with glass-epoxy composite
overlays.

The following types of fabric were used for the different series:

= C series - biaxial fabric IMS65 CTLX with 0/90° weave,
= D series - Interglass 02037 symmetric fabric with 0/90° weave,
= E series - Modular fabric IMS65 with 45° twill.

ASTM is a test method for determining the in-plane tensile properties
of high modulus fibre-reinforced composite materials with a polymer
matrix. This method enables the determination of tensile properties for
material specification, research and development, quality assurance,
and structural design and analysis. Factors influencing the tensile test
include: material, material preparation and lay-up methods, specimen
lay-up sequence, specimen preparation, geometric dimensions and test
time.

Tab. 2.1 shows the parameters of the fabrics used to reinforce the
composite specimens.

Parameter Biaxial fabric Symmetric Modular fabric
IMS65 CTLX Interglass 02037 IMS65
Density of fatz)rlc sheet 6,8 47,5 27,2
[9/m?]
Thickness [mm] 0,19 0,21 0,21
Tensile strength [MPa] 513 443 1450

Tab. 2.1. Parameters of fabrics used as reinforcements of composites [31]
From the resulting composite sheet, reinforced with IMS65 CTLX biaxial

fabric, flat bars were cut, the dimensions of which are shown in Tab.
2.2.
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Designation Width [mm] Thickness [mm] Length [mm]
1C 25 2 250
2C 25 2 250
3C 25 2 250
4C 25 2 250
5C 25 2 250
6C 25 2 250
7C 25 2 250
8C 25 2 250
9C 25 2 250

Tab. 2.2. Geometrical parameters of C-series specimens [op. cit.]

Series C, with specimen designations from 1C to 9C, is characterised by
the same geometric dimensions and fabrication.

From the resulting panel reinforced with Interglass 02037 symmetrical
fabric, rectangles were cut according to rectangles were cut from the
resulting board reinforced with Interglass 02037, in accordance with the
ASTM standard, the dimensions of which are shown in Tab. 2.3.

Designation Width [mm] Thickness [mm] Length [mm]
iD 26 2 250
2D 26 2 250
3D 26 2 250
4D 26 2 250
5D 26 2 250
6D 26 2 250
7D 26 2 250
8D 26 2 250
9D 26 2 250

Tab. 2.3. Geometrical parameters of D-series specimens [op. cit.]

Series D, with designations from 1D to 9D, is characterised by identical
geometric dimensions and the same method of specimen fabrication.

Following the ASTM standard, flat bars were cut from the IMS65
modular fabric reinforced board obtained during the hand lamination
process, and their geometric dimensions are listed in Tab. 2.4.
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Designation Width [mm] Thickness [mm] Length [mm]
1E 26 2 250
2E 26 2 250
3E 26 2 248
4E 26 2 250
5E 26 2 250
6E 26 2 250
7E 26 2 250
8E 26 2 250

Tab. 2.4. Geometrical parameters of E-series specimens [op. cit.]

The E series, with designations from 1E to 8E, shows little difference in
the geometric dimensions of the samples. Plate E3 differs from the other
samples only in terms of length. All flat bars are characterised by the
same preparation method.

3/ Test bench

Composite specimens tested for tensile strength in accordance with the
required ASTM standard are rectangular in shape with a constant cross-
section. They look like flat bars. There are several specimens in each
batch that have been prepared in the same way and have the same
layout.

Tensile testing is a destructive process. The specimens are damaged
during the experiment.

The tests were carried out using an Instron testing machine, model
ZWICK Z100 (Fig. 3.1). This machine is designed to perform static
tensile tests. Any material can be tested in different temperature
ranges. The experiment was performed at a constant strain rate.

Fig. 3.1. Instron ZWICK Z100 testing machine [op. cit.]
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The Instron ZWICK Z100 testing machine can be used for static tensile
testing of any material at room temperature as well as at temperatures
up to 1200°C. The machine is equipped with tools that make it easy to
test round, bolted, M8 to M16 head diameter and flat bars up to 8 mm
thick. The elongation of the specimen is measured by a macro
extensometer (ambient temperature), a MAYTEC HT thermal
extensometer operating up to 1500 °C and the machine crosshead. The
use of two furnaces for heating the specimens increases the testing
capacity by 50%. The individual technical parameters of the machine
are presented in are presented in Tab. 3.1 [32].

Maximum test force Fn (tension,

. 100 kN
compression)
Test temperature Room up to 1200 °C
Number of furnaces 2

3 thermocouples in furnace chamber

Temperature control 3 thermocouples next to sample

Traverse speed 0,0005 do 750 mm/min
Accuracy of set rate 0,003% Vnom
Measurement of force in the range Class 1
from 0,4 to 100% Fnom
Measurement of force in the range
from 2 to 100% From Class 0,5
Initial measurement length of 11 - 50 mm

extensometer
Tab. 3.1. Technical parameters of the Instron ZWICK Z100 testing machine [32]

The data obtained during the test is automatically transferred to a
specialised program that creates a document with the results and saves
it as a file. The test control program testXpert provides a graphical
representation of the results in a coordinate system of any
configuration, and the elongation can be presented in mm or % [13].

The automatic closing and opening of the extensometers makes the
machine easy to use, easy and efficient. Additional advantages of the
Instron tensile testing machine include an alternative for determining
the modulus of elasticity, an innovative control system that allows
swapping parameters during the test and having two workspaces.

The force is recorded at each range, within 5% and with a very high
accuracy.

The static tensile test was carried out using an Instron ZWICK Z100
testing machine. A flat section of material with a constant, rectangular
cross-section is clamped in the grips of the testing machine (Fig. 3.2)
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recording of the load. The ends of the strain gauges are soldered to the
soldering points to connect the strain gauges to the wires of the testing
machine (Fig. 3.3). The tensile strength of the material can be
determined from the maximum load carried before failure. The
incremental elongation of the specimen for each force value is recorded
by the extensometers. The relative deformation is determined by
measuring the actual length of the laminate as the load increases. The
stress value is determined from the instantaneous tensile force divided
by the initial cross-sectional area of the specimen.

Fig. 3.3. The machine wires connected to the strain ganges [op. cit.]
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Fig. 3.5. D-series composite specimen after tensile strength tests [op. cit.]

The test control program TestXpert produces a stress-strain diagram
based on the results obtained, which is also called a conventional tensile
diagram (Fig. 3.6).
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Fig. 3.6. TestXpert test control program [op. cit.]

Based on the results obtained from the tensile tests carried out, it is
possible to determine the tensile modulus, Poisson's modulus, tensile
modulus and tensile modulus.

4/ Results of tensile tests

Tensile testing provides detailed information about the mechanical
properties of a material in tension. These properties can be represented
on a graph as a stress-strain curve. According to equation (4.1), to
obtain the stress, the force measurements are divided by the initial
cross-sectional area of the specimen.

o = F/So [MP] (4.1)

where:

F - tensile force [N]

So - cross-sectional area of the specimen [mm?2]

Strain measurements are obtained, according to the relation (4.2), by
dividing the change in length by the initial specimen length.

e = Al/lg (4.2)
where:

Al - length increment [mm]
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lo - initial sample length [mm]

The incremental elongation of the specimen Al is recorded by
extensometers as the load increases for each value of the tensile force
F.

From the maximum tensile force Fm, the tensile strength Rm s
determined according to the relation (4.3).

Rm = Fm/So [MPa] (4.3)

where:

Fm - maximum tensile force [N]

So - cross-sectional area of the specimen [mm?]

Tensile tests were carried out according to ASTM standard. The values
of tensile stress and corresponding linear strain, tensile force, ultimate
tensile strength, and Poisson's ratio were recorded and determined
during the tensile tests. The values obtained during the tests were
collected and presented in a table and graphically.

Tensile testing was carried out on D-series specimens with specimen
designations sequentially from D1 to D9. Series D composite laminates
were formed using MGS L285/H285 epoxy resin and were additionally
reinforced with Interglass 02037 symmetrical fabric with 0/90° weave.
Tab. 4.1. presents the results obtained during bench tensile tests for D-
series specimens, designated successively from D1 to D6. The test
results for composite laminates designated D7 to D9 were discarded due
to specimen breakage beyond the gauge length. The maximum tensile
force during loading ranged from 14.555 to 40.040 kN. These values
correspond to a tensile strength ranging from 291.109 to 800.795 MPa.

Secti Maximum tensile Tensile strength
. . ection area -
Designation So [mm?] force limit
Fm [kN] Rm [MPa].

D1 50 16,950 339,009

D2 50 40,040 800,795

D3 50 36,356 727,115

D4 50 26,894 537,885

D5 50 33,539 670,782

D6 50 14,555 291,109

Tab. 4.1. Summary results of strength tests of D-series composite laminate [op. cit.]
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Tab. 4.2 lists 30 consecutive authoritative results obtained during
tensile testing of specimen D1.

Lp. IIF;(]E :(EITI:\Ie] Ze[rlzj:;r]' Tensometr 1 | Tensometr 2 | Poisson's ratio [-]
1 44 0,308 6,152 120,776 4,623 -0,038
2 | 44,2 | 0,310 6,202 121,518 4,547 -0,037
3| 44,4 | 0,312 6,242 122,241 4,585 -0,038
4 | 44,6 | 0,314 6,287 123,060 4,585 -0,037
51| 44,8 | 0,316 6,328 123,859 4,585 -0,037
6 45 0,318 6,362 124,563 4,566 -0,037
7 | 45,2 | 0,320 6,402 125,400 4,642 -0,037
8 | 454 | 0,322 6,449 126,275 4,642 -0,037
9 | 45,6 | 0,324 6,489 126,846 4,566 -0,036
10| 45,8 | 0,327 6,532 127,455 4,623 -0,036
11 46 0,328 6,559 128,101 4,452 -0,035
12| 46,2 | 0,330 6,600 129,053 4,566 -0,035
13| 46,4 | 0,332 6,639 129,757 4,623 -0,036
14| 46,6 | 0,334 6,685 130,308 4,604 -0,035
15| 46,8 | 0,337 6,734 130,955 4,490 -0,034
16 47 0,339 6,774 131,526 4,414 -0,034
17| 47,2 | 0,341 6,814 132,287 4,262 -0,032
18| 47,4 | 0,343 6,858 133,200 4,224 -0,032
19| 47,6 | 0,345 6,894 133,847 4,319 -0,032
20| 47,8 | 0,347 6,935 134,437 4,414 -0,033
21 48 0,349 6,981 135,331 4,585 -0,034
22| 48,2 | 0,351 7,026 136,302 4,776 -0,035
23| 48,4 | 0,354 7,076 137,234 4,699 -0,034
24 | 48,6 | 0,357 7,131 138,261 4,776 -0,035
25| 48,8 | 0,358 7,167 139,060 4,699 -0,034
26 49 0,361 7,211 139,917 4,604 -0,033
27 | 49,2 | 0,363 7,266 140,830 4,433 -0,031
28| 49,4 | 0,366 7,312 141,705 4,528 -0,032
29| 49,6 | 0,368 7,356 142,599 4,661 -0,033
30| 49,8 | 0,370 7,401 143,551 4,680 -0,033

Tab. 4.2. Results of strength tests of specimen D1 [op. cit.]

Based on the data obtained, a tensile diagram of specimen D1 was
made, showing the relation between the load and the corresponding
deformation (Fig. 4.1).
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Fig. 4.1. Characteristics of tensile stresses as a function of linear deformation for specimen D1

[op. cit.]

Characteristics of the course of the stress parameter as a function of
the linear deformation of specimen D1 show difficult readings of the
parameter values, which is due to defects in the measuring system.

The course of tensile force acting on specimen D1 during strength tests
is presented in Fig. 4.2.
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Fig. 4.2. Tensile force characteristics of specimen D1 as a function of time [op. cit.]

The tensile test for the E-series laminate was carried out on specimens
designated sequentially from E1 to E8. The E-series composite
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specimens were created by the hand lamination method using MGS
L285/H285 epoxy resin. Modular fabric IMS65 with a 45° diagonal
arrangement was used to reinforce the E-series composite specimens.
Tab. 4.3 shows the results obtained during the bench tensile test for
the E-series specimens designated E1, E2, E4 and E5. The test results
for specimens designated E3 and E6 to E8 were invalidated due to their
rupture beyond the gauge length. The maximum tensile force during
loading ranged from 9.995 to 21.414 kN. These values correspond to a
tensile strength ranging from 199.897 to 428.278 MPa.

. Maximum tensile Tensile strength

. . Section area o

Designation So [mm?] force limit
0 Fm [KN] Rm [MPa].

El 50 18,425 368,501

E2 50 21,414 428,278

E4 50 9,995 199,897

E5 50 13,102 262,031

Tab. 4.3. Summary results of strength tests of the E series composite laminate [op. cit.]

The data obtained during testing of specimen E1 is presented
graphically in the form of a plot of tensile stress versus linear strain
(Fig. 4.3).
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Linear deformation  [-]

0

Fig. 4.3. Characteristics of tensile stresses as a function of linear deformation for specimen E1
[op. cit.]

In the final phase of the strength test, a clear decrease in strength is
noticeable. This phenomenon is characteristic for delamination of
individual laminate layers.
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tests is shown in Fig. 4.4.
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Fig. 4.4. Tensile force characteristic of specimen E1 as a function of time [op. cit.]

Based on the data recorded during the static tensile test, a plot was
made showing the relationship between stress and linear strain of
specimen E2 (Fig. 4.5).
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Fig. 4.5. Characteristics of tensile stresses as a function of linear deformation for specimen E2
[op. cit.]
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function of linear deformation are a result of damage to the strain gauge

systems of specimen E2.

Fig. 4.6 shows the course of the tensile force acting on specimen E2
during testing.
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Fig. 4.6. Tensile force characteristic of specimen E2 as a function of time [op. cit.]

The results obtained during the strength tests of specimen E4 are

presented graphically as the characteristics of tensile stress as
a function of linear strain (Fig. 4.7).
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Fig. 4.7. Characteristics of tensile stresses as a function of linear deformation for specimen E4
[op. cit.]
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The sudden drop in force observed at the end of the tensile test
indicates the delamination of the individual laminate layers.

The course of the force acting on specimen E4 during the static tensile
test is shown in Fig. 4.8.
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Fig. 4.8. Tensile force characteristic of specimen E4 as a function of time [op. cit.]

Fig. 4.9 shows a tensile plot of specimen E5 made from the data
obtained during the strength tests.
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Fig. 4.9. Characteristics of tensile stresses as a function of linear deformation for specimen E5
[op. cit.]
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Difficulties with readings of the stress parameter as a function of linear
deformation are related to damage to the strain gauge systems of
specimen ES5.

The tensile force waveform recorded during testing of specimen E5 is
shown in Fig. 4.10.
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Fig. 4.10. Tensile force characteristic of specimen E5 as a function of time [op. cit.]
5/ Summary and conclusions

Composite products are successfully used in various fields of industry
and technology. The properties they obtain often significantly exceed
the parameters characterising classical materials. A special feature of
composites is the ability to shape their structure in order to obtain the
expected properties. In order to ensure the wide use of composites in
modern technology, they must be subjected to a wide range of
requirements concerning their functional properties. Tensile tests are
used to demonstrate some of the most important mechanical properties
of laminates.

Tensile tests were performed in accordance with ASTM standard. Only
Series D specimens and Series E specimens were tested. The C-series
specimens experienced problems with the static tensile test. The test
specimens were fabricated by hand lamination using MGS L285/H285
epoxy resin. The laminates produced in this way differ in the type of
reinforcement for each series. Interglass 02037 symmetrical fabric with
a 0/90° weave was used to reinforce the D-series composite specimens,
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while IMS65 modular fabric with a 45° twill pattern was used for the E-
series specimens.

The static tensile test of the laminates was carried out on an Instron
model ZWICK Z100 testing machine. In connection with the tensile test,
parameters such as maximum tensile force and tensile strength limit
were obtained. The averaged tensile test results for individual
specimens are shown in Tab. 5.1.

Parameter D series E series
Maximum tensile force Fm [kN] 28,056 15,734
Tensile strength limit Rm [MPa] 561,116 314,677

Tab. 5.1. Averaged results of strength tests [op. cit.]

Based on the test results obtained, it can be concluded that the lowest
averaged values of maximum tensile force and ultimate tensile strength
are characterized by the E series. The values of these parameters are
15.734 kN and 314.677 MPa, respectively. It is worth noting that during
the tensile tests, the D series obtained almost twice as high results as
the E series. The average value of the maximum tensile force of the D
series is 28.056 kN, while the average value of the limit tensile strength
is at the level of 561.116 MPa.

Fig. 5.1 compares the course of tensile stress in relation to the
corresponding linear strain for specimens D2, D5, D6, E1 and E4.
Samples D1, D3, D4, E2 and E5 showed irregularities and difficulties in
the readings of the tested parameters due to damaged measuring
systems and peeling off of the strain gauges.
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Fig. 5.1. Comparative characteristics of tensile stresses as a function of deformation linear
deformation [op. cit.]
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laminates during the tensile test of specimens D2, D5, D6, E1 and E4.
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Fig. 5.2. Comparative characteristics of tensile force as a function of time [op. cit.]

For E-series specimens, there is a sharp drop in strength at the end of
the test, indicating delamination of the individual layers of material.
Series D specimens, on the other hand, show a linear increase in the
stress-strain relationship, indicating that the material behaves as a
brittle material during tensile testing.
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Trendy rozwoju napedow elektrycznych
zasilanych wodorowym ogniwem

paliwowym

mgr inz. Dariusz Kasperek, dr inz. Tomasz tusiak / Politechnika

Lubelska

Aktualnie realizowanych jest wiele projektéw majacych na celu

zastosowanie w statkach powietrznych

wykorzystujacych wodorowe ogniwa paliwowe.

napedéw

elektrycznych

Wybrane informacje prasowe o realizowanych projektach:

PIASECK! PRZYGOTOWUE SIE DO INTENSYFIKACH
TESTOW SMIGLOWCA NAPEDZANEGO WODOREM

Easperct uwaraly, o “cysta® produkcia | tystrybucia
sS4 hapessharyni wyrweniamd e prrypecis energll
wodarowey praaz przemyst lotreczy

Profasor fizykl Jo Hermars 2 Huygen's Laborstory ma
Uniwessytacis Luden w Molandii opublikowst raport
MRS Enorgy and Sustainability - A Review Journal (MRS

TS, w Korym  przedstaad  wykl  badad  nod
j petyrang thinych 0 sporti

od rowercw po autobusy | od samalotdw regsowych po

stathl,  Holenderski fuyk  doszed!  do wolosku, e

nojlepszymt rozwiazacvern dla Lansporty samolotowego

jest oekly woddr Odkrycle to' ma dute macrenie, jeih

wzigd pod uwege  fe - tanypont  folnicyy  jest
b v pod wigledem ocheany drod

Masockl -Arcraft ujawnil szczegdly programu rorwoju
loge  dla el @

imiglowca PAR90, dia kdrego zamierza rompocrad

latanie pelnowymiarowego prototypu w 2023 roku.

Budowa motostyboweas AOSH2, o koleny  etap
prowadeceych od kilky 134 badan nad alternatywnyme

{70]. Maseckl) frodtami  energi  dla lotnictwa.  Ststek  powietrzry
powstaje na Foldechnice Rzosrowskiey we wapolpracy 2
Aksdemiy  Gormlen - Matelczs  Politechniky
Shell inwestuge w projestowanie | produkse urzgdzen do t

oraz Zskiadem & ym Seiow”

tankowaniy wodoou, w tym sadnostek inobderych
| rurociqu ladowego na lotaisks.

1/ Cechy napedéw konwencjonalnych i elektrycznych

Silnik elektryczny Silnik konwencjonalny

Brak emisji spalin Emituje spaliny

Emituje hatas

Cicha praca
. Mniejszy komfort dla pasazera — wystepowanie
Wigkszy komfort dla pasazera wibracji pochodzacych od silnika
Paeto aitsre ety ehsploatact Kosztowna eksploatacja silnika
Prosty ukfad napgdowy Skomplikowany uktad napedowy

Niskokosztowa obstuga serwisowa Kosztowna obstuga serwisowa (oleje, filtry)
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2/ Schemat instalacji wodorowej wykorzystywanej do napedu
pojazdu

Diagram of the hydrogen system used for the propulsion of the vehicie

Vehide H2 Storage Fuelcell System
veu
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3/ Podstawowa konfiguracja szeregowego elektrycznego uktadu
napedowego zasilanego wodorowym ogniwem paliwowym

Bateris silnik elektryczny

Wodorowe ogniwe

tadowanie
baterii

Aktualnie coraz wieksza ilos¢ wdrozen napedéw wodorowych jest
realizowana w autobusach komunikacji miejskiej.

Przyktadowy uktad zasilania napedu elektrycznego z ogniwem
wodorowym w autobusie miejskim:
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Component Specifications
B0 kW
Fuel cell system {2 modules)
Battery system 75,5%Wh
Btanks, 350 bar,
H; storage system ~33kg
Enesgy recuperation 3
system
Engines 2x 110kW

4/ Ogniwa paliwowe

Ogniwa paliwowe (fuel cells) to urzadzenia, ktére energie
chemiczng paliwa i utleniacza zamieniajg bezposrednio w energie
elektryczna.

W  przeciwienstwie do tradycyjnych metod, generujq
elektrycznosc¢ bez spalania paliwa i utleniacza.

Energia elektryczna wytwarzana bez emisji szkodliwych
zwigzkow, m.in. tlenkéw azotu, siarki, weglowodoréw oraz
tlenkéw wegla.
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= W przyrodzie wystepuje jako zwigzki H20 badz CH4.

= Jeden z najbardziej powszechnych pierwiastkéw, stanowi ok.
75% masy materii we Wszechs$wiecie.

= Jako gaz: bezbarwny i bezwonny, bardzo tatwo tgczy sie z tlenem
tworzac mieszanke wybuchowag.

= Spala sie bezbarwnym ptomieniem nie wytwarzajac dymu.

= Gestos¢:
- w postaci gazowej wynosi : - 0,08376 kg/m3 (293 K, 1 atm)
- w postaci ciektej wynosi: - 70,8 kg/m3 (20 K, 1 atm) [1]

ﬁ 846 razy wieksza objetosé

wododr w stanie
cieklym

Rys 1 lustracja razszerzainoscl lemperaturows| wodoru wodor w stanie
gazowym

6/ Infrastruktura do wytwarzania wodoru i zasilania pojazdow

144




tukasiewicz

Instytut 7/ Technologie produkcji wodoru

Lotnictwa

Etapy produkcfi wodoru sielonego (/\\\ﬁ @»Q—» “’Q"uﬁm-’

S — - ﬂ—_) .

8/ Pozyskiwanie wodoru

Konwencjonalne surowce wykorzystywane do produkcji wodoru:

elektroliza
4%
ropa naftowa
gaz ziemny 30 %
48 %
N
wegiel
18%
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Lotnictwa

10

Benzyna

Diesel

33,3

Wodor
ciektly
(-253°C)

Wodor

gazowy
(30MPa)

llos¢ energii
w masie
[kWh/kg]

llos¢ energii
w objetosci

[kWhi]

Poréwnanie , gestosci energii” dla wodoru sprezonego i skroplonego w
poréwnaniu do paliw weglowodorowych:
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Analiza mozliwosci zastosowania uktadu
wodorowego do napedu poduszkowca

mgr inz. kukasz Filipek, dr inz. Tomasz tusiak, mgr inz. Dariusz
Kasperek / Politechnika Lubelska

prof. Martin Bugaj / Uniwersytet w Zilinie, Stowacja
1/ Cel i zakres pracy

Celem pracy byto przeprowadzenie analizy pod katem mozliwosci
zastosowania wodorowego oghiwa paliwowego do napedu elektrycznego
w pojazdach ratowniczych typu poduszkowiec. Gtéwng kwestig
opracowywang W pracy byto obliczenie wybranych parametréow uktadu
poduszkowca.

Zakres pracy obejmowat:

= przeprowadzenie analizy rynku dotyczace zastosowania ogniw
wodorowych w pojazdach,

= wykonanie schematu przedstawiajgcego gtdwne zespoty
w uktadzie napedowym poduszkowca elektrycznego,

= przeprowadzenie wstepnych obliczen,

= analize wynikow i opracowanie wnioskow.

2/ Wprowadzenie

= Aspekty ekologiczne wymuszajg na producentach pojazdéw
przestrzegania restrykcyjnych norm emisji spalin,

= Rosnie zapotrzebowanie na alternatywne zrodta
napedu takie jak ogniwa wodorowe, naped
elektryczny, ktére wyprg dotychczasowe konwencjonalne zrddta
napedu,

= Warunek bezemisyjnosci jest najistotniejszg kwestiag do
spetnienia aspektow ekologicznych,

= Budowa i realizacja napedéw z ogniwem wodorowym to kierunek
przysztosciowy w rdéznych gateziach gospodarki, zwtaszcza
w przemysle morskim,

= Istnieje zapotrzebowanie na pojazdy z poduszka powietrzng
w konfiguracji z napedem elektrycznym, szczegdlnie do zadan
specjalnych.
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Gtéwne elementy konstrukcyjne:

1 - Smigta
2 - Powietrze
3 - Wentylator

4 - Elastyczny fartuch

4/ Naped elektryczny z ogniwem wodorowym — Toyota Mirai

Zalety:

= Pojazd jest bezwzglednie bezemisyjny,

= Zaletg tej konstrukcji jest cicha praca napedu i brak wibracji,

= Silnik elektryczny, uzyskuje maksymalny moment obrotowy
w momencie startu w petnym przedziale predkosci,

= Zasieg na zbiornikach szacuje sie na okoto 550-700km,

= Krétki czas tankowania wodoru.

Rys. Toyota Mirai- budowa
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Lotnictwa

Gtowne cechy:

= Dziata na zasadzie reakcji chemicznej wodoru z tlenem, w wyniku
czego powstaje energia elektryczna,

= Zbudowane jest z dwoch elektrod,

= Przybiera komodrkowg postac,

= Posiada wysoka sprawnos¢,

= Efektem ubocznym podczas reakcji jest jedynie
para wodna,

= Generuje niski poziom hatasu.

Rys. Budowa ogniwa wodorowego
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Lotnictwa

Silnik elektryczny

Zbiorniki Kontroler

wodorowe

Ogniwo wodorowe

Bateria

Rys. Koncepcja graficzna poduszkowca

Wo@orowe Silnik
0gniwo . elektryezny
paliwowe Bateria

Sterownik

.—’ -
A
— =

Odzysk 2
hamowania

Zbiorniki wodorowe

Poduszkowiec
elektryczny

Rys. Schemat blokowy
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Lotnictwa

Parametr Oznaczenie Wartos¢ Jedunostka
Cisnienie poduszki powietrznej Ap RALE Nin?
Moc do napedu dmuchawy Ny 58578 kw
Moc do napedu snugha N, 27723 kW
Moc silnika niezbednn do N, 28 764 W
unoszenia
Droga hamowania S 99 m
Glghokos$c zanurzenia Z 0.10 m
Promien skrgtu o 96 m

8/ Podsumowanie i wnioski

= Istnieje  mozliwo$s¢ zastosowania napedu elektrycznego
zasilanego oghiwem paliwowym w poduszkowcu,

= Dla przedstawionych zatozen , wykorzystany naped z Toyoty Mirai
spetnia wymagania,

= Masa catkowita ma istotny wptyw na zapotrzebowanie mocy
silnika i uktadéw napedowych w poduszkowcu oraz zasieg, ktory
pokona pojazd,

= Konstrukcja z ukiadem wodorowym nie generuje substancji
szkodliwych i spetnia wymagania ekologiczne,

= Silnik elektryczny i ogniwa wodorowe w poduszkowcu posiadajq
wysokg sprawnos¢, co przekitada sie na osiggi i funkcjonalnos¢
pojazdu,

= Naped elektryczny pozwala na odzysk energii z hamowania,

= Pojazdy z poduszka powietrzng ze wzgledu na swoje
wszechstronne mozliwosci dzieki zastosowaniu silnika
elektrycznego z ogniwem wodorowym, zwiekszytby swojg
funkcjonalnosc¢ i podniostyby walory uzytkowe
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Zastosowanie bezzalogowych systemow

W pracy operacyjnej - wybrane zagadnienia
dr hab. inz. nawig. Andrzej Fellner, prof. Pol. Sl. / Politechnika Slaska
dr Radostaw Fellner / Szkota Gtowna Stuzby Pozarniczej

dr Wojciech Gérecki / OSP Niegoszowice

Streszczenie: W latach 2021-2022 zesp6t badawczy skupiony
w jednostce OSP Niegoszowice (woj. matopolskie) przeprowadzit prace
naukowo-badawcze oraz testy zwigzane z zastosowaniem systemow
bezzatogowych statkdw powietrznych w pracach operacyjnych
(éwiczeniach): jednostek strazy pozarnych (PSP i OSP), jednostek
policji, podczas dziatan poszukiwawczo-ratowniczych oraz sytuacji
kryzysowych zwigzanych z ochrong infrastruktury wrazliwej w portu
lotniczego. W tym czasie wykonano ponad 500 lotéw testowych
wielowirnikowcami réznych producentéw (m.in. Autel Evo II Pro 6k,
Autel Evo II 8k, DJI Mavic II Dual Enterprise, DJI Matrice 300, Yuneec
H520).

Poczynione dotad analizy i badania wykazaty, iz konieczne jest
opracowanie mobilnego systemu do realizacji nalotu
fotogrametrycznego rozlegtych obszaréw z wykorzystaniem
bezzatogowych statkow powietrznych, systemu do tworzenia
ortofotomap oraz transmisji danych przy pomocy bezzatogowych
systemoéw, realizujgcych automatyczne loty i dziatajacych systemowo
w zespole pojazdow umozliwiajgcych start i lgdowanie na poruszajacych
sie platformach. System powinien umozliwia¢ tadowanie lub wymiane
baterii i tym samym zapewniaé pra-ce w trybie ciggtym, przesytanie
i archiwizacje danych oraz zarzadzanie realizo-wanymi zadaniami.
Konieczne jest implementowanie technik i technologii sateli-tarnych
(GNSS), systemdw informacji geograficznej (GIS) o terenie, numerycz-
nych modeli terenu, opracowanie bazy danych niezbednych podczas
konstruo-wania sztucznych (ANN) Ilub symulowanych (SNN) sieci
neuronowych umozliwia-jacych wykrywanie i detekcje (pozaréw, oséb,
obiektow). Istotne sg wtasnosci i wiasciwosci bezzatogowych systemow
determinujace ich zastosowanie w jed-nostkach OSP, PSP, policji, stuzb
lotniskowych.

Stowa kluczowe: bezzatogowe statki powietrzne (BSP), GIS, GNSS,
straz pozar-na, poszukiwanie i ratownictwo, sieci neuronowe.

152



tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

Application of unmanned systems in operational activities

Abstract: In the years 2021-2022, a research team gathered at the
OSP Niegoszowice unit (Matopolskie Voivodeship) conducted scientific
research and tests related to the use of unmanned aerial vehicle
systems in operational activities (exercises): fire services (state and
voluntary units), police units, during search and rescue operations,
disaster or crisis situations related to the protection of sensitive in-
frastructure at the airport. During this time, over 500 test flights were
per-formed with multi-rotor aircraft from various manufacturers
(including Autel Evo II Pro 6k, Autel Evo II 8k, DJI Mavic II Dual
Enterprise, DJI Matrice 300, Yuneec H520).

The analyzes and research carried out so far have shown that it is
necessary to develop a mobile system for the implementation of
a photogrammetric raid of vast areas using unmanned aerial vehicles,
a system for creating orthophotos and data transmission using
unmanned systems that perform automatic flights and operate
systemically in a set of vehicles enabling take-off and landing on moving
platforms. The system should enable battery charging or replacement,
thus ensuring continuous operation, data transmission and archiving,
and task management. It is necessary to implement satellite techniques
and technologies (GNSS), geographic information systems (GIS) about
terrain, numerical terrain models, to develop a database necessary for
the construction of artificial (ANN) or simulated (SNN) neural networks
enabling detection and detection (fires, people, objects). There are
important properties and properties of unmanned systems, determining
their use in Voluntary Fire Service, State Fire Service, police and airport
services units.

Keywords: unmanned aerial vehicles (UAV), GIS, GNSS, fire brigade,
search and rescue, neural networks.

1/ Wprowadzenie (Ekosferyczna transformacja bezzatogowych
systemoéw/platform)

GENEZA

RPAS Team - Politechnika Slaska: Zespét ds. Bezpilotowych Statkdw
Powietrznych (zgoda JM Rektora Politechniki Slaskiej z dnia
2016.04.21)
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Centrum Systemoéw Bezzatogowych i Autonomicznych - Centrum
Drondw - Centrum Naukowo-Badawcze Ochrony Przeciwpozarowej -
Panstwowy Instytut Badawczy (CNBOP-PIB, 2017r.)

Instytut Bezpieczenstwa Wewnetrznego -  Szkota Glowna Stuzby
Pozarniczej (2019r.)

RPASAR - zespo6t powstat na bazie specjalistéw: druhéw z OSP
Niegoszowice, Katedry Technologii Lotniczych Politechniki Slqskiej
(2021r.)

Dziatania w_zakresie lotéw BSP dla Stuzb Porzadku Publicznego oraz

innych jednostek (2015 - 2018):

= Zarzadzanie kryzysowe (MPL Katowice),

= Monitorowanie ochrony $rodowiska,

= Operacyjne zastosowanie dronéw dla potrzeb transportu
kolejowego,

= Loty dla Wojewddzkiego Inspektoratu Transportu Drogowego
(Katowice), stuzb porzadku publicznego w Katowicach,

= Monitorowanie natezenia ruchu na autostradzie A4,

= Loty dla Komendy Wojewddzkiej Policji w Katowicach i Komend
Powiatowych, Prezydentéw Miast i Stuzb Mundurowych, Strazy
Pozarnej Wojewddztwa Slaskiego (akcje poszukiwawczo-
ratownicze),

= Dla MPL Katowice - ¢éwiczenia ze stuzbami antyterrorystycznymi -
samozapton tajemniczej przesyiki (»Incydent CBRNE"”
2016.07.05); badanie skutecznosci systemu detekcji drondéw (tez
proby przechwytywania drona),

= Pokazy na ,Miedzynarodowej Konferencji ,Miejsce zdarzenia”
(Warszawa),

= Operacyjne zastosowanie drondw dla stowackiej telewizji TVIOJ]
na temat drondéw
https://www.facebook.com/PeterDzurillaTV]OJ]/videos/1043551
465725703/,

= Regularny udziat w c¢wiczeniach Panstwowej Strazy Pozarnej
i inne stuzb mundurowe (poczatek 2016.04.26 — ¢wiczeniach akcji
kryzysowej "LAS 2016" ze strazg pozarng”, Jastrzebie Zdréj),

= Testy lotdw prewencyjnych w obszarze przejs¢ dla pieszych,
duzego natezenia ruchu, pokazy mozliwosci drona wspdlnie
z policjq, strazg pozarng dla TVP3 Katowice (,Gtos regiondw”)
i udziaty w audycji ,Kazdemu damy rade” (Radio Katowice,
pokazy np. Dzien Dziecka z harcerzami.
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perspektywicznego rozwoju bezzatogowych systemoéw dla potrzeb
cywilnych wraz z wykonywaniem lotéw testowych dotyczacych:

= patrolowania terendw trudnodostepnych (powodzie, tereny
podmokte, lasy, zarosla, jeziora) oraz testy z kamerami
termowizyjnymi pomocniczo podczas akcji poszukiwawczo
i ratowniczych policji, strazy pozarnej;

= monitorowanie natezenia ruchu na autostradach oraz bocznic
kolejowych;

= detekcja os6b i pojazdéw nocg w tym na terenach zalesionych,
wykorzystanie termowizji w warunkach zimowych (poszukiwanie
0osbéb, wykrywanie zrodet utraty ciepta, detekcja uszkodzen sieci
cieptowniczych);

= detekcja uszkodzen sieci energetycznych, uszkodzenia kominow;

= zarzadzania kryzysowego infrastrukturg krytyczng
miedzynarodowego portu lotniczego.

KRYPTOMIM _AKT TERRORYSTYCINY™.
ZATWIERDZAM

Migdrynarodowy Port Lotwicry  Katowice Pyraowice

PLAN
PRZEPROWADZENIA CWICZENIA

ERYPTONIM ,AKT TERRORFSTYCENY™.
18,04, 201 6. (O8:00-12:00)

Pyraowice
2016

= Slasko-Zagtebiowskie Pikniki Modelarskie w Bobrownikach; pokaz
dronowy i wyscigi dronowe dla dzieci;

= Beskidzkie Tygodnie Mobilnosci;

= "Szanse i zagrozenia dla biznesu dronowego: kierunki rozwoju,
regulacje, badania",

= DroneTech od 1st Meeting,

= Pokazy dronowe szkot Srednich i technikéw oraz prowadzenie
zajec.
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Lotnictwa Parametry dronéw, ktérymi Mpomwa* RPAS
-~ ‘)‘eaIn' L
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v kame _Mnmpﬁuﬂ) termowizja, wizja | podczerwien z 20
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centrum dowodzenia);

v moiliwoié podpigcia: oswietlenia, rac dymnych, réinegorodzaju
czujnikéw, manipulatora, siatkip. dronom, nlzgllnwnhowdlul

v WMWmWWﬂoMWG SS:
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v udiwigdo 2 kg, -
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 dowodzenia);

Wybrane mozliwosci wykorzystania BSP dla wsparcia _ stuzb

mundurowych oraz w zarzadzaniu kryzysowym:

Wsparcie stuzb mundurowych (zarzadzania kryzysowego)
innowacyjne technologie w tym drony.
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Lotnictwa

bezprzewodowaq:

= Umozliwienie natychmiastowego zobrazowania sytuacji
w wybranej strefie z perspektywy 50, 100, 150 metrow (i wiecej)
- widocznos$¢ catej okolicy na ekranie w dowolnym miejscu
(centrum zarzadzania kryzysowego);

= Dostep do terenéow trudnodostepnych (wraz tadunkiem) -
powodzie, tereny podmokte, lasy, zarosla, jeziora, ogrédki
dziatkowe;

= Monitorowanie zrdédet i kierunku rozprzestrzeniania sie pozaru
oraz otoczenia (zbiorniki, pojazdy, ludzie);

= Monitorowanie stanu zabezpieczen przeciwpowodziowych
i zalewow;

= Fotogrametria, tworzenie numerycznych map terenu oraz
kontrola stanu faktycznego zabudowan - sprawdzenie zgodnosci
z projektami budowlanymi. Ewidencja gruntéw i budynkow.

BSP + kamera z powiekszeniem x36 2z bezprzewodowaqg
transmisjq obrazu:

= Mozliwo$¢ dziatania z duzej odlegtosci, mozliwosé odczytania
tablic rejestracyjnych, rozpoznanie oséb;

BSP + kamera termowizyjna:

= Detekcja oséb i pojazdéw nocg w tym na terenach zalesionych;

= Wykorzystanie termowizji w warunkach zimowych (poszukiwanie
0sOb, zamieszkatych nieuzytkéw, wykrywanie zrdodet utraty
ciepta), detekcja uszkodzen sieci cieptowniczych;

= Detekcja uszkodzen sieci energetycznych, uszkodzenia komindéw.

~Dron moze by¢ takze wykorzystany jako jedna z metod do
poszukiwania zwtok ludzkich. Zdarzajg sie zaginiecia w trudno
dostepnych partiach gor lub laséw, gdzie mozna wykorzysta¢ dron do
prowadzenia akcji poszukiwawczej z powietrza. Mozna zmniejszy¢
ryzyko wejscia ekipy poszukiwawczej w okreslone miejsce, jak
niedostepne partie skat, oraz wykluczy¢ wersje Sledcze Ilub je
potwierdzi¢ poprzez stwierdzenie obecnosci szczgtkow ludzkich lub ich
braku.”

Dr Joanna Stojer-Polanska, kryminalistyk,
Marek Lisowicz, biegty z zakresu poszukiwania zwtok ludzkich
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'L“Sttﬁgt ~Drony mogq takze wesprze¢ prowadzenie czynnosci procesowych.
otnictwa

Jedng z najwazniejszych czynnosci kryminalistycznych sq ogledziny
miejsca zdarzenia. Dron moze by¢ wykorzystany do wykonania
dokumentacji fotograficznej, do wykonania zdjecé
z powietrza, sfotografowania catego miejsca PRZED wejsciem ekipy
ogledzinowej. Z jednej strony umoZzliwi to lepsze zabezpieczenie $ladow
i unikniecie kontaminacji, z drugiej zas poprawi bezpieczenstwo
funkcjonariuszy, poniewaz mogq sprawdzi¢ teren przed wejsciem.”

W latach 2021-2022 zesp6t badawczy skupiony w jednostce OSP
Niegoszowice (woj. matopolskie) przeprowadzit prace naukowo-
badawcze oraz testy zwigzane z zastosowaniem systemoéw
bezzatogowych statkéw powietrznych w pracach operacyjnych
(éwiczeniach):

= jednostek strazy pozarnych (PSP i OSP),

= jednostek policji,

= podczas dziatan poszukiwawczo-ratowniczych,

= podczas sytuacji kryzysowych zwigzanych z ochrong
infrastruktury wrazliwej portu lotniczego.

W tym czasie wykonano ponad 500 lotédw testowych wielowirnikowcami
réoznych producentéw (m.in. Autel Evo II Pro 6k, Autel Evo II 8k, DJI
Mavic II Dual Enterprise, DJI Matrice 300, Yuneec H520).

Unmanned Ground Systems

The EPP Years
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Instytut Unmanned Maritime Systems (PB13 and beyond)
Lotnictwa
Mine Counter-Measures (MCM) Maritime Security
: :‘Wn

* Spechel Oeration Forves (SOF) Susport
« Thectrine Watse

Unmanned Aircraft Systems (PB13 and beyond)

nanding Strates

Mission Areas

Zrédto: Unmanned Systems Integrated Roadmap FY 2013-2038
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= . - IO ;. s - .
LS Odpowiednich Wtasnosci i Wtasciwosci Eksploatacyjnych:
Lotnictwa
= = = e e
on _ — .
—
KLASA | SMALL Taktyczne/Oddziat | Dol000D0 ft 50km Brygada/Putk Luna,
Lekkie MALE (konwencjonalny (3050m) (LOS) /Batalion Hermes 90.
system startu i AGL
([do150kg)  =20kg lgdowania)
MiNI Taktyczne/Pododd. | Do 3000 ft 25km Kompania/ Scan  Eagle,
(wypuszczany z | (900m) AGL (LOS) Skylark,
2-20kg reki) Eskadra Orbiter.
MICRO Taktyczne/Pluton, | Do 2000 ft 5km Pluton/Sekcja | Black
Sekcja, Pojedynczy | (600m) AGL  (LOS) Widow, RQ-
<2kg operator 11B Raven.
NANO Sekcja, Pojedynczy | Do 100m <1km Sekcja, PD-100
operator AGL (LOS) Pojedynczy Black
<2.5dag zotnierz Hornet
KLASA IT TACTICAL Formacje Do 10.000ft 200 km Brygada Sperwer,
Srednie Taktyczne (3050m) (LOS) Hermes 450,
(150-600kg) ~ Toktyczne AGL Aerostar,
Ranger.
KLASA it Strike/ Strategiczne Do 65.000ft Nieogra-  Teatr Dziatan X478
CGgzkie {19800 m} niczony Pegasus
(powyiej uderzeniow | Narodowe MSL (BLOS)
600 kg) &
Combat/
bojowe
HALE Strategiczne Do 65,000t Nieogra-  Teatr Dziatan Global Hawk
niczony
Narodowe (15800 m) (BLOS) Ma-9
Reaper
MAILE Operacyjne Do 45,000t Nieogra-  ITF-Potgczone | Predator B,
niczony {koalicyjne) Predator A,
. 13700m|
Koalicyjne L J (BLOS) Sity Heron TP,
Zadaniowe Hermes 900

Moze jednak klasyfikowaé nasze RPAS?

NANO SBSP  ,PD-100 BLACK HORNET” w  wersji transportowej i w locie
Zrédfo: uvs international.org/proxdynamics.com/products/pd_100_black_hornet/ (17.01.2012,
godz. 22.30). (Spakowany jest w pojemniku wielkosci terminarza wojskowego 200x150x50 mm)
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2/ Wymagania operacyjnego zastosowania bezzatogowych
systemow/platform

OPERACYINE ZASTOSOWANIE bezzatogowych systeméw/platform
WYMAGA:

= Dostepu i korzystania z certyfikowanych, autonomicznych
systeméw pozycjonowania.

= Przygotowania elastycznych elementow przestrzeni
ekosferycznej.

= Odpowiednich globalnych, europejskich, krajowych uwarunkowan
prawno - technicznych.

= Odpowiednich wtasnosci i wtasciwosci eksploatacyjnych.

= Zapewnienia serwisu (zdatnosci bezzatogowych
systeméw/platform do wykonywania zadan).

= Posiadania uprawnien Swiadczacych o] posiadanych
kwalifikacjach.

Jak wskazuje literatura, skutecznos$¢ dziatan ratowniczych czy tez
ochronnych (zycia i zdrowia ludzkiego, mienia, Srodowiska naturalnego)
realizowanych w procesie zapewniania bezpieczenstwa, zalezy od
spetnienia czterech podstawowych zasad nazywanych regutg 4W:

= Wiasciwe miejsce,

= Wiasciwy czas,

= Wiasciwa ilos¢ sit i sSrodkdw,

= Wiasciwa jakosc sit i Srodkow.

Nie do przecenienie jest fakt, iz ostatni element, czyli ,wtasciwg jakos¢
sit i srodkow” w aspekcie implementacji systemdéw bezzatogowych
mozna osiggna¢ doskonalgc umiejetnosci, pogtebiajac wiedze poprzez
praktyczne ¢éwiczenia i testy, w mysl zasady ,testuj tak jak latasz, lataj
tak jak testujesz”.

Dziatania w zakresie lotow BSP dla Stuzb Porzadku Publicznego oraz
innych jednostek - cd.

= 13.11.2021 r., m. Rudawa (woj. matopolskie) - pozar suszarni
kukurydzy,

= 05.12.2021 r., obszar wsi Bolechowic i Zelkowa, gmina Zabierzéw
(woj. matopolskie) - ¢wiczenia ,Smrokéw 2021”,

= 12.12.2021 r., obszar wsi Bolechowic i Zelkowa, gmina Zabierzéw
(woj. matopolskie) - <¢wiczenia poszukiwawczo-ratownicze

w trudnych warunkach atmosferycznych,
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13.12.2021 r. pogranicze miejscowosci Kamien oraz Podteze.

(gmina Czernichéw) (woj. Matopolskie) - poszukiwania
zaginionego mezczyzny,

02.01.2022 r. - c¢wiczenia z wykorzystaniem technologii
STARLINK,

06-07.01.2022 r., Nowogrdéd k. tomzy (woj. Podlaskie), rzeka
Narew - poszukiwania osoby zaginionej (17-latka) w trudnych
warunkach atmosferycznych,

12.01.2022 r., okolice Nowego Sacza, rzeka Kamienica (prawy
doptyw Dunajca) - poszukiwania osoby zaginionej,

29.01.2022 r. - ¢wiczenia - integracja systeméw z SDit,
21.04.2022 r., Uniwersyteckie Centrum Innowacji i Transferu
Wiedzy Techniczno-Przyrodniczej, Rzeszéw - loty w Srodowisku
miejskim,

22.04.2022 r., HOTEL Kosmonauty Wroctaw-Airport - inspekcja
infrastruktury lotniskowej,

16.07.2022 r. - (woj. matopolskie) ¢wiczenia — pozar lasu.
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CHARAKTERYSTYKA DZIA*tAN RATOWNICZO-GASNICZYCH PODCZAS

POZARU W BIEBRZANSKIM PARKU NARODOWYM

W dniu 19.04.2020 r. od godz. 16:01 do 20.57 odnotowano 5
kaskadowych zgtoszen pozardéw na terenie Biebrzanskiego Parku
Narodowego.

Dziatania gasnicze realizowane sitami i $rodkami powiatu
zakonczono 20.04. o godz. 7:21. W tych dziataniach uczestniczyty
24 zastepy Jednostek Ochrony Przeciwpozarowej (JOP) oraz 129
strazakow Panstwowej Strazy Pozarnej/Ochotniczej Strazy
Pozarnej.

Niestety okazato sie, ze 20.04 juz o godz. 7:42 wptyneto kolejne
zgtoszenie o pozarze w tym rejonie. Tym razem w dziataniach
gasniczych uczestniczyto 51 zastepow JOP oraz 223 strazakow
PSP/OSP.

Gdy po zakonczeniu gtéwnych dziatan gasniczych zabezpieczano
pogorzeliska o godz. 8.55 w dniu 21.04 wptyneto zgtoszenie o
kolejnym pozarze na terenie Parku. Tym razem w dziataniach
gasniczych uczestniczyty 62 zastepy JOP, 348  strazakéw
PSP/OSP, cztery samoloty patrolowo-gasnicze (PZL M18
Dromader) oraz bezzatogowe systemy latajace.

Po zakonczeniu gtownych dziatan gasniczych od godzin nocnych
zabezpieczano pogorzeliska, a powierzchnie pozaru okreslono na
3 000 ha.
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pomocg BSP.

Lotnictwa

= BSP byty wykorzystywane praktycznie od rana do péznych godzin
wieczornych;

= Skuteczno$¢ i precyzja podczas wykonywania zadan przez
wymienione statki powietrzne w duzej mierze zlezata od
wstepnego i  bezposredniego lotniczego  przygotowania
nawigacyjnego oraz wskazata na konieczno$¢ opracowanie
odpowiedniej metodyki dla BSP.

= Ponowng kontrole wykonano po =zakonczeniu akcji w dniu
30.04.2020r.

Przeprowadzona kontrola po zakonczeniu akcji gasniczej 30.04.2020r.:

[ Onaamwane ) 00 200
OSRODEK ROZPOZNANIA OBRAZOWEGO

@

Pozar Blebrzanskiego Parku Narodowego
Biebrzanski Park Narodowy, Polska
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Instytut BEZPOSREDNIE PRZYGOTOWANIE NAWIGACYIJNE OBEIJIMOWALO:

Lotnictwa

= analize sytuacji meteorologicznej,

= zapoznanie sie z informacjami organu stuzby ruchu lotni-czego
dotyczacymi sytuacji nawigacyjnej,

= bezposrednie obliczenia do lotu.

Metoda drabinkowa podczas monitorowania pogorzeliska
w Biebrzanskim Parku Narodowym.

e e R oo L i = were

—F s — — . >

Mapa topograficzna "
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EUPOS

GIS

GNSS

DOSTEP I KORZYSTANIE Z CERTYFIKOWANYCH

SYSTEMOW

SATELITARNYCH

Systemy wspomagajace:

Systemy satelitarne:

RAIM AAIM
Receiver Autonomous Aircraft Autonomous
Integrity Monitoring Integrity Monitoring

Autonomiczne monitorowanie Autonomiczne monitorowanie
wiarygodnosci odbiornika wiarygodnosci statku powietrznego



tukasiewicz

'L“SWTT Wyznaczenie wspoétrzednych i okreslonej poprawki zegara uzytkownika:
otnictwa

Schemat parametrow istotnych w pomiarze odlegtosci satelita -
odbiornik:

SBAS - naziemne stacje monitorujgce weryfikujg sygnaty satelitarne,
poprawiajg doktadnos¢ wyliczajac poprawki korekcyjne i transmitujq je
poprzez satelite geostacjonarnego do uzytkownika.
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Uzytkownicy mogq korzystac z nastepujacych serwiséw:

KODGIS/NAWGIS - w czasie rzeczywistym dane korekcyjne RTCM
z doktadnoscig ponizej 0,25 m/1m;

NAWGEO - w czasie rzeczywistym dane korekcyjne
RTCM/RTK/VRS/FKP z doktadnoscig ponizej 0.03 m w poziomie i
0.05m w pionie;

POZGEO/POZGEO D - przeznaczony jest do obliczen w trybie
postprocessingu obserwacji systemow nawigacji satelitarnej
wykonywanych metodq statyczna.

Pozwalajq na uzyskanie doktadnosci na poziomie 0.1 m dla
odbiornikéw L1 oraz 0.01 m dla odbiornikéw L1/L2.

[ li i a }
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Planowany podziat przestrzeni i klasy ruchu uwzgledniajgce
zastosowanie RPAS

AGL

« Klasa ruchu ViI

Klasa ruchu VI
— Klasa ruchu V

500 ft Klasa ruchu IV

- Klasa ruchu Il
Klasa ruchu Il
0 ft Klasa ruchu |

RPAS ATM CONOPS Edition 4.0, Eurocontrol 2017

Drony a bezpieczenstwo

Badanie (testowanie), Procedury => Certyfikacja => Niezawodnos$¢

Badanie:

= testy niezawodnosciowe komponentéw (silniki, regulatory,

kontrolery, GNSS (i inne czujniki kompas, akcelerometr,
zyroskop) - STANOWISKA;
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testy niezawodnosciowe systemow - (silnik+regultor) -
STANOWISKA;

testy drondw wraz z osprzetem (wspdtdziatanie, montaz,
walidacja).

Procedury:

procedury testowe (maxMTOM, tryb lotu) i ocena wynikéw,
wskazniki RAMS,

analiza ryzyka:

reaktywna - doswiadczenia branzowe i przewidywanie
proaktywna - wnioskowanie na bazie zaistniatych zdarzen;
instrukcje uzytkowania (naprawa), program utrzymania;
identyfikacja (kto lata) i identyfikowalno$é (skad dron, czesci,
zdarzenia);

jakos¢ i powtarzalnos$¢ produkcji (audyt).

Certyfikacja:

Swiadectwo typu UAV (BSP - drondw);

rejestracja w bazie wraz z identyfikatorem*;

po zmianie konfiguracji/oprogramowania recertyfikacja
w zakresie zmiany.

3/ Konkluzja

Wiasnosci i wiasciwosci przypisuje sie catemu BSP oraz jego
poszczegdélnym zespotom, instalacji, elementom. Eksploatacje
BSP rozwija sie w oparciu o ich wtasnosci i wtasciwosci.

Do podstawowych wtasnosci zalicza sie: funkcje lotng, wymiary,
mase, za-pas paliwa, liczbe silnikow, wytrzymatos¢, statecznosé,
potencjat eksploatacyjny uzytkowy, potencjat eksploatacyjny
utrzymywania zdatnosci BSP, sterowalnos¢, przywracalnosc.

Do podstawowych wifasciwosci zalicza sie: funkcjonalnosc
(uzytkowg, obstugowqg, utrzymanie zdatnosci), wartosg,
przechowywalnos$¢, gotowosc¢ (tech-niczng, operacyjng), trwatosc
ekonomiczng, niezawodnos$¢, bezpiecznos$¢, ergonomicznosé,
zywotnos¢, trwatosc - resurs (godzinowy, kalendarzowy, miedzy
remontowy), podatno$¢  eksploatacyjng, odpowiednios¢,
efektywnos¢, testowalnos$¢, odpornos$¢ na: oddziatywanie
warunkéw otoczenia, uszkodzenia, zuzycie, korozje, zmeczenie
materiatéw.

170



tukasiewicz

Instytut Wiasciwosci statku powietrznego
Lotnictwa

= RPAS charakteryzuje sie duzg liczbg wtasciwosci podstawowych
(wiele z nich ma jeszcze wtasciwosci czastkowe - towarzyszace),
do ktérych zalicza sie:

o funkcjonalnos¢;

niezawodnos¢;

gotowos¢;

odpowiednios¢;

trwatos¢;

zywotnos¢;

podatnos¢ eksploatacyjng.

= One zasadniczo decydujg o eksploatacji RPAS. Te i inne
wtasciwosci RPAS sg pochodng wymagan, jakie formutowane sg
dla RPAS.

O 0O O O O O

Profilaktyka

Przewi nie
Wykrycie zagrozen
W czasie operacji
w celu wykrycia
probleméw mogacych
wyniknaé
W przysztosci

Metoda
proaktywna
ldentyfikacja

zagrozen i ocena

Metoda reaktywna ryzyka, poprawa

organizacji

Wspéitpraca: TEAM: Together Everyone Achieve More

Spodziewane zyski z wdrozenia technik i technologii GNSS
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Instytut = Globalny zasieg i powszechny dostep,

Lotnictwa

= Mniejsze minima operacyjne dla lotnisk,

= Dodatkowe zrdédto informacji nawigacyjnej,

= Wieksza elastycznos¢ wyboru trasy,

= Mozliwa do zastosowania tam, gdzie nie ma mozliwosci
zapewnienia klasycznych pomocy nawigacyjnych,

= Tania, bo nie wymagajaca dodatkowej infrastruktury naziemnej,

= Przyjazna dla srodowiska (paliwo, czas lotu, hatas),

= Do zastosowania we wszystkich fazach lotu.

Model centrum zarzadzania Kkryzysowego Ww oparciu o systemy
satelitarne i bezzatogowe statki powietrzne

POtACZENIA

ZEWNETRZNE

POLICIA

vhdy,

UZYTKOWNIK

OCHRONA SRODOWISKA
STRAZ POZARNA

= W celu przeprowadzenia analizy zagrozen konieczne jest bardziej
szczego6towe zdefiniowanie elementéw systemu integracji RPAS w
przestrzeni kontrolowanej.

= Nalezy przyja¢ zatozenie dopasowania wprowadzanych systeméw
RPAS do systemu ATM , nie odwrotnie.

= Po osiggnieciu wymagan technicznych i wymagan prawnych przez
RPAS dla lotdw w przestrzeni kontrolowanej, bedg one
traktowane jak pozostali uzytkownicy tej przestrzeni.

= Konieczne jest opracowanie mobilnego systemu (BSP+stacje
dokowania na poruszajacych sie pojazdach) do realizacji
autonomicznego nalotu fotogrametrycznego rozlegtych obszaréw.

= Rozwdj urzadzen, oprogramowania do diagnostyki i
monitorowania poprawnosci dziatania elementéw SBSP,
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'i’oi??éiha = Implementowanie technik i technologii satelitarnych (GNSS),
systeméw informacji  geograficznej (GIS) o terenie,

numerycznych modeli terenu,

= Zautomatyzowana, dynamiczna analiza ryzyka operacji (ryzyka
naziemnego i w przestrzeni powietrznej),

= Implementacja technologii FANET (flying ad-hoc
networks/bezprzewodowa sie¢ ad hoc), MESH jako rozwigzania
podczas lotéw nad obszarami, gdzie nie dociera sygnat GNSS oraz
nie ma sieci GSM (GNSS denied environments oraz Internet/GSM
denied environments),

= Opracowanie baz danych niezbednych podczas konstruowania
sztucznych (ANN) lub symulowanych (SNN) sieci neuronowych

umozliwiajagcych wykrywanie i detekcje (pozaréw, osbb,
obiektéw),
= Zapewnienie bezpieczenstwa przesytania danych

(cyberbezpieczenstwo).

4/ Zapraszamy na VII DroneTech World Meeting 3-4.11.2022r.

POLAND

DroneTech World Meeting w Toruniu to:

= Miedzynarodowa konferencja

= Targi sprzetu i technologii bezzatogowych
= Spotkania B2B - Brokerage Event

= DroneTch Race Cup

= Networking
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Obciazenia cieplne wybranych czesci
elektronicznych zainstalowanych na
wielowirnikowcowej bezzatlogowej
platformie latajacej

Zbigniew Czyz / Lotnicza Akademia Wojskowa
Pawet Karpinski, Krzysztof Skiba, Pawet Magryta / Politechnika Lubelska

Stowa kluczowe: bezzatogowy statek powietrzny, elektronika, kamera
termowizyjna, pomiar temperatury, termowizja

Podzespoty elektroniczne zainstalowane na poktadzie bezzatogowego
statku powietrznego wytwarzaja w trakcie swojej pracy znaczne ilosci
ciepta. Wynika to z przeptywu pradu elektrycznego o wysokim natezeniu
przez komponenty elektroniczne. Diugotrwate narazenie elementow
elektronicznych na wysokie temperatury moze doprowadzi¢ do ich
uszkodzenia. Z tego wzgledu istotny jest pomiar oraz analiza rozktadu
temperatury tych podzespotdw w celu zdefiniowania bezpiecznych
warunkéw pracy catej platformy latajacej. Badaniom termowizyjnym
poddano platforme opracowang w ramach prac nad projektem pn.
“Hybrydowy bezzatogowy statek powietrzny pionowego startu
i ladowania z mozliwoscig lotu autorotacyjnego” finansowanego przez
Narodowe Centrum Badan i Rozwoju (nr umowy LIDER/27/0140/L-
10/18/NCBR/2019).

Do badan wykorzystano kamere termowizyjng FLIR ThermaCAM S65.
Zarejestrowane obrazy poddano przetwarzaniu w oprogramowaniu
ThermaCAM Researcher Professional 2.9. Analizie poddano temperature
wybranych elementéw elektronicznych zainstalowanych na pokfadzie
platformy latajacej takich jak: kamera, ptyta sterujaca kamera,
regulator obrotéw silnika (ESC), przetwornica zasilajaca kamere oraz
modut GPS i modut odbiornika, kontroler lotu, przetwornice zasilajacq
silniki napedowe oraz kontroler Ilotu, przetwornica zasilajqca
serwomechanizmy zastosowane na poktadzie.

Przeprowadzone testy pozwolity zweryfikowaé stopien nagrzania
kluczowych elementéw bezzatogowego statku powietrznego, ktére majq
istotny wptyw na prawidiowe dziatanie catego statku powietrznego
i bezpieczenstwo jego uzytkowania.
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Rys. 2. Rozktad temperatury na badanych elementach dla obcigzenia prqdowego 4 A
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Pomiary odksztalcen kadiuba
bezzalogowego statku powietrznego

Zbigniew Czyz / Lotnicza Akademia Wojskowa

Pawet Karpinski, Krzysztof Skiba, Patryk Jakubczak, Piotr Podolak,
Magda Drozdziel-Jurkiewicz / Politechnika Lubelska

Stowa kluczowe: testy wytrzymatosciowe, pomiar odksztatcen,
optyczna analiza przemieszczen i odksztatcen, ARAMIS, UAV

Badania wytrzymatosciowe struktury kompozytowej kadtuba statku
powietrznego lub jego elementéw na drodze eksperymentalnej polegajq
na przytozeniu do konstrukcji zatozonego obcigzenia w wybranych
punktach oraz pomiarze ich przemieszczen i odksztatcen. Jedna z metod
obejmuje zastosowanie tensometréw umieszczonych na powierzchni
badanego obiektu. Inng innowacyjng metoda, ktdéra zyskuje coraz
wiekszg popularnos¢ w badaniach konstrukcji lotniczych, jest technika
optyczna z wykorzystaniem systemu Aramis. Technika ta polega na
optycznej obserwacji okreslonych punktéw na powierzchni badanej
konstrukcji i cyfrowym przetwarzaniu zarejestrowanych obrazéw
w roznych warunkach obcigzenia. W niniejszej pracy przedstawione
zostanie stanowisko do badan wytrzymatosciowych konstrukcji nosnych
bezzatogowych statkéw powietrznych oraz wyniki
z przeprowadzonych badan. Testy przeprowadzono na pierwszej wersji
kadtuba wykonanego w ramach prac nad projektem pn. “Hybrydowy

bezzatogowy statek powietrzny pionowego startu i Igdowania
z mozliwoscig lotu autorotacyjnego” finansowanego przez Narodowe
Centrum Badan i Rozwoju (nr umowy LIDER/27/0140/L-

10/18/NCBR/2019). Na rysunku 1 przedstawiono przyktadowe
przemieszenie punktéw kontrolnych czesci tylnej kadtuba pod wptywem
dziania obcigzenia o masie rownej 6000g.

Rys. 1. Przemieszenie punktéw kontrolnych pod obcigzeniem réownym m = 6000 g

178



tukasiewicz
Instytut
Lotnictwa

W ramach prowadzonych prac wykonano stanowisko do badania
deformacji kadtuba pod wptywem zadanych obcigzen. Przeprowadzone
badania pozwolity na opracowanie uwag i niezbednych modyfikacji w
celu optymalizacji konstrukcji nos$nej. Opracowane stanowisko
badawcze umozliwia zadawanie obcigzen w sposob zblizony do
warunkéow wystepujacych w locie. Tréjwymiarowe odwzorowanie
przemieszczen w czasie rzeczywistym dzieki zastosowanej optycznej
analizie przemieszczen i odksztatcen (ARAMIS) Scisle odwzorowujg w
warunkach laboratoryjnych rzeczywiste warunki obcigzenia konstrukcji.
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40 LAT MINELO - Oblot Sokota

Wtadystaw Bubienn / emerytowany pracownik Dziatu Préb w Locie PZL-
Swidnik

Prototyp $migtowca W-3 PZL-SOKOL, przeznaczony do préb w locie,
swoj pierwszy lot wykonat na lotnisku fabrycznym w Swidniku 6 maja
1982 r.

Stanistaw Kaminski - giéwny konstruktor $migfowca PZL-SOKO#t

1/ Niespodzianka w prébach naziemnych / listopad 1979

16 listopada 1979 r. prowadzono w Swidniku préby naziemne, ktére
obserwowata grupa rosyjskich doradcéw. Zgodnie z sugestig Marata
Nikotajewicza Tiszczenki, gtdwnego projektanta w Moskiewskich
Zaktadach Smiglowcéw im. M. L. Mila, wykonano nie-przewidziany
programem zawis. Dzisiaj taka improwizacja jest nie do pomyslenia.
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Marat Nikotajewicz Tiszczenko przy smigtowcu W-3 Sokdt

Pilotem doswiadczalnym byt Wiestaw Mercik. Oprdécz niego uczestniczyt
w tym operator aparatury pomiarowej inz. Tomasz Zakrzewski. Nie byt
to jednak poczatek préb w locie.

Z pamietnika Wiestawa Mercika:

Préby ,,rezonansu ziemnego” miaty sig¢ ku koricowi.
Kazde kolejne ,,wymuszanie” rezonansu odbywato sig
na coraz mniejszym obcigzeniu na kotach podwozia,
czyli przy coraz wigkszej sile nosnej wirnika.

Marat spojrzat na mnie i powiedziat.
Dojechalismy juz tak daleko, bez probleméw,
no to moze zréb krok dalej i oderwij ,,Sokota” od ziemi.
Co o tym sadzisz?
Nie widz¢ probleméw — odrzektem.
Spojrzat raz jeszcze na mnie i dodat.
Siadaj przy najmniejszym problemie, bedziesz miat
jeszeze wiele innych okazji, aby wzlecieé na nim!
Nikt przedtem, ani potem nie dbat 0 mnie w taki sposéb jak Marat
Tisczenko, przed moimi potencjalnie krytycznymi
lotami doswiadczalnymi, wykazujgc przy tym
gteboka wiedze¢ i doswiadczenie..
Zawsze pozostang mu wdzigezny za to.
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A

ODPRAWA PO PIERWSZYM LOCIE SOKOtA: Marat Nikotajewicz Tiszczenko (pierwszy z lewej) z
grupg polskich konstruktoréw i rosyjskich doradcow

SOKOt W POWIETRZU: zawis 26 listopada 1979 r. W kabinie Wiestaw Mercik i Tomasz Zakrzewski
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Pilot doswiadczalny Wiestaw Mercik

Wbrew niektérym zrédtom zawis nie miat zwigzku z zadng wizytg
przedstawicieli wtadz partyjnych.

Nie byt to jedyny lot tego egzemplarza W-3. Kolejne trzy inz. Mercik
wykonat 3 i 4 stycznia 1980 r. Przy jednej z prob faktycznie w zaktadzie
byli obecni partyjni dygnitarze, zrobiono tez zdjecia prototypu
w powietrzu.

2/ Poczatek prob w locie
Na oficjalny oblot trzeba byto czeka¢ ponad dwa i p6t roku.

Zatoga - Wiestaw Mercik i Zbigniew Dabski przygotowywata sie latajac
na wojskowym $migtowcu Mi-8 w teczycy, oraz czesciowo
w Kremienczuku, na terenie bytego ZSRR.

Do dalszych préb naziemnych i w locie zakupiono w holenderskiej firmie
VFW- FOKKER nowoczesny system pomiarowy, pozwalajacy na zapis
cyfrowy 120 sygnatdw, z mozliwosciq ich przesytania w czasie
rzeczywistym ze Smigtowca na stanowisko naziemne, drogq
telemetryczna.
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System pomiarowy VFW-FOKKER

Figure 3.4 Telemetry Transmitter
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Do petnego oblotu droga byta jeszcze dtuga. Pietrzyty sie przeszkody
zarowno techniczne, a przede wszystkim - polityczne.

Wprowadzenie stanu wojennego w grudniu 1981 r. sttumienie protestu
pracownikow, zwolnienie lubianego dyrektora naczelnego Jana Czogaty
oraz niektérych pracownikdw technicznych i objecie zaktadu
komisarycz-nym zarzadem wojskowym nie sprzyjaty postepowi préb.

To, ze udato sie doprowadzi¢ do udanego oblotu w niespetna szesc
miesiecy po tych wydarzeniach, byto wynikiem wysitku wszystkich
pracownikéw, ktérzy w tych czasach, wierni zasadzie ,rébmy swoje”,
przygotowali kolejny prototyp o humerze fabrycznym 300 103.

Otrzymat on - jako pierwszy - rejestracje cywilng SP-PSB.
3/ Program oblotu

= Zawis i manewry w zawisie
= Start pionowy i lot po kregu
= Lot poziomy do predkosci 150 km/h

Zawis: 6 maja 1982r.

Lot obejmujacy zawis i manewry w zawisie przebiegt zgodnie
z oczekiwaniami.
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W drugim nalezato wykonaé krag nadlotniskowy, lecz juz przy
rozpedzaniu ze wznoszeniem pojawity sie niepokojaco duze obcigzenia
zmienne piasty $migta ogonowego. Lot zostat przerwany. Analiza
zjawiska wykazata, ze ustgpi ono przy wiekszych predkosciach lotu, co
tez potwierdzito sie w locie trzecim.
Z czasem konstrukcja piasty zostata skorygowana.

Do 21 maja 1982 r. wykonano tacznie cztery loty. Ostatni z nich, w
ktérym planowano osiggniecie predkosci 150 km/h, musiat zostac
przerwany, z uwagi na wystgpienie niezwykle silnych drgan kadtuba
smigtowca oraz obcigzen zmiennych jego zespotdw, znacznie
wykraczajacych poza bezpieczne granice. Przyczyng byty drgania
rezonansowe ,pylonu” - tj. przektadni gtébwnej wraz z wirnikiem
nosnym.

Z tym problemem uporano sie dopiero po roku.

To byly ostatnie loty Wiestawa Mercika w Swidniku. Z powodéw
politycznych zostat wkrétce zwolniony z pracy. Dalsze préby ,Sokota”
prowadzit pilot doswiadczalny Zbigniew Dabski z technikiem
poktadowym Mieczystawem Matkowskim.

Wkrotce dotaczyta do nich kilkuosobowa grupa pilotow
doswiadczalnych, przeszkolonych na tym typie Smigtowca.

Zbigniew Dabski po oblocie smigtowca SW-4 i kontradmirat Zbigniew Smolarek (fot. Iwona
Burdzanowska)
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W swej karierze Wiestaw Mercik wyko-nywat rézne loty: do wiez
wiertniczych, komunikacyjne, sanitarne, turystyczne. Pracowat w takich
gigantach jak MBB Helicopter Co, a takze w innych firmach. Latat na
wielu smigtowcach,
a najdtuzej jako pilot sanitarny na BO-105, do 2005 roku.

Po zakoniczeniu emigracji powrécit z USA do Polski. Widzimy sie kazdego
roku na spot-kaniach Klubu Pilotow Doswiadczalnych.

Wiestaw Mercik na spotkaniach KPD: Narewka 2019 rok (po lewej), Deblin 2016 rok (po prawej)

Z czasem konstrukcja Sokota zostata dopracowana.. i stale
unowoczesniana. Powstato wiele jego wersji. Walory W-3 dostrzegt
i docenit pionier konstrukcji $migtowcowych w Stanach Zjednoczonych,
potomek polskich emigrantéw - Frank Nicolas Piasecki. Certyfikat
amerykanski, wg wymagan FAR-29, uzyskano przy jego pomocy 31
maja 1993, w rekordowym tempie.

Okoto 70 Sokotdw, w rdoznych wersjach, trafito do Sit Zbrojnych RP,
gdzie nadal sq w stuzbie. Ich przydatnos¢ dla wojska dostrzegt — dzisiaj
kontradmirat - Zbigniew Smolarek. Bedac pilotem doswiadczalnym
prowadzit prace rozwojowe morskiego smigtowca ratowniczego PZL W-
3RM Anakonda, jak tez innych wersji wsparcia bojowego.
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rozwojem sztandarowej konstrukcji polskiego przemystu lotniczego nie
do mnie nalezy.
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Za sterami Sokofa w wersji uzbrojonej autor prezentacji Wtadystaw Bubien i Jozef Kokowicz.
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Spis tresci

Nowe wymagania bezpieczeAstwa dla $migtowcéw - system paliwowy
wytrzymaty na lgdowanie awaryjne (crash resistant) 3

Bezpieczenstwo uzytkowania $migtowcéw w aspekcie ich  uktadu

konstrukcyjnego 18
Wirowiec Cierva C.30A - pierwszy polski wiroptat 30
Latajace dzwigi w Polsce - poczatki 46

Test stand dedicated to testing propellers of multi-rotor and Vtol systems..52
Projekt bezzatogowego aparatu latajacego w uktadzie zyrodyny................ 68
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