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Wykaz wazniejszych skrotow i oznaczen

Symbole i oznaczenia

emisja drogowa [kg/km]
przy$pieszenie ziemskie 9.81 [m/s?]
masa samolotu [kg]

predkos¢ obrotowa silnika [obr/min]
liczba Puekerta [-]

czas [s,h]

godzinowe zuzycie paliwa [Kg/h]
cecha mocy $migta [-]

dwutlenek wegla

cecha ciggu $Smigta [-]

cecha bezsrednicowa $migta [-]
wspotczynnik sity oporu [-]
wspotczynnik sity nosnej [-]

wodor

woda / para wodna

moc niezbedna do lotu [W]

moc rozwijana przez zespot napedowy [W]
tlen

udzial powietrza potrzebny do spalenia kilograma paliwa [kg]
cigg niezbedny do lotu [N]

cigg zespotu napedowego [N]

sita oporu [N]

sita nosna [N]

pojemno$¢ akumulatora [Ah]

tlenek wegla

$rednica $migta [m]

energia [J]

weglowodory / niespalone weglowodory
natgzenie pradu [A]

posuw $migta [-]

zasieg samolotu [km]

moment obrotowy [Nm]

moc [N]

tlenki azotu

reakcje normalne [N]

powierzchnia no$na [m?]
jednostkowe zuzycie paliwa [Kg/Wh]
napiecie pradu [V]

predkos¢ lotu [m/s, km/h]

predkos$¢ wznoszenia, pionowa [m/s]
kat nastawy topaty $migta [°]
sprawnos¢ [-]



kat

T TE > @

Skroty

APU
UAV
CAEP

CFD
GA

ICAO
NASA
SESAR
VTOL

Stownik pojeé

wznoszenia [°]

wydluzenie ptata [-]
wspotczynnik tarcia [-]
gestos$¢ powietrza [kg/m?]

(ang. Axiullary Power Unit) — pomocniczy silnik, zapewniajacy energi¢ elektryczng
1 sprezone powietrze do celow ptatowcowych i rozruchu silnikéw gtéwnych w czasie
postoju na lotnisku i startu

(ang. Unmanned Aerial Vehicle) — bezzatogowy statek latajacy (BSL), dron

(ang. Committee on Aviation Environmental Protection) — Komitet ICAO zajmujacy
si¢ ochrong srodowiska

(ang.Computional Fluid Dynamic) — obliczeniowa mechanika ptynow

(ang. General Aviation) — obejmuje caty ruch lotniczy (prywatny i komercyjny)
z wyltaczeniem lotow rozktadowych oraz wojskowych

(ang. International Civil Aviation Organisation) — Mi¢dzynarodowa Organizacja
Lotnictwa Cywilnego

(ang. National Aeronautics and Space Administration) — Narodowa Agencja
Aeronautyki i Przestrzeni Kosmicznej Stanéw Zjednoczonych Ameryki Pétnocne;j
(ang. Single European Sky Air Traffic Management Research programme) —
program badawczy zarzadzania ruchem lotniczym w ramach strategii SES

(ang. Vertical Take Off and Landing) — samolot pionowego startu i lgdowania

Naped hybrydowy  uklad wykorzystujacy wigcej niz jedno zrédio energii (np. akumulator i paliwo

weglowodorowe) do napedu statku powietrznego lub pojazdu kotowego

Stopien hybrydyzacji stosunek ilo$ci energii zgromadzonej w akumulatorach do calkowitej ilosci

Naped skupiony

energii skumulowanej na poktadzie statku powietrznego

tradycyjnie rozwigzany naped statku powietrznego gdzie cigg generuje
od jednego do trzech $migiet (lub silnikow przeptywowych), umieszczonych w
gondolach podskrzydtowych, dziobie samolotu lub na maszcie

Naped rozproszony naped ztozony z szeregu zespotéw generujacych ciag o malej mocy umieszczonych

Gestos¢ energii
Rozpietosé
Wydluzenie

na krawedziach natarcia skrzydet lub na kadtubie

stosunek ilosci energii zgromadzonej w zrodle energii, do jego masy

odlegtos¢ pomiedzy koncami skrzydet samolotu

miara smukto$ci skrzydta jest to iloraz dhugo$ci ptata przez jego Srednig cieciwe
geometryczng

Powierzchnia nosna powierzchnia rzutu ptata no§nego statku powietrznego na ptaszczyzng pozioma,

Obciazenie

dajaca sile nosng
stosunek masy [kg] statku powietrznego do jego powierzchni

powierzchni nosnej  [M?] no$nej

Latajace skrzydlo
Liczba Puekerta

Emisja drogowa

uktad konstrukcyjny samolotu lub szybowca o uktadzie bezogonowym bez
wyodrgbnionego kadtuba oraz usterzenia

stata zalezna od rodzaju akumulatora, wykorzystywana do oszacowania czasu
pracy akumulatora

emisja danego zanieczyszczenia na kilometr pokonanej trasy [kg/km]



1. Wiadomosci wstepne

Lotnictwo jest ta gatezig transportu, ktéra w sposob istotny przyczynita si¢
do globalizacji $wiata. Dzigki transportowi lotniczemu mozliwe stalo si¢ dotarcie cztowieka
lub tadunku do dowolnego miejsca na $wiecie w ciggu doby. Spowodowato to nie tylko wicksza
mobilno$¢ ludzi, ale réwniez sprawniejszy przeplyw towaréw. Z biegiem czasu, zaczeto
zauwaza¢ negatywne skutki towarzyszace intensywnemu rozwojowi transportu lotniczego, w
konsekwencji czego paradygmat ,,Wyzej, Szybciej, Dalej” stracit na swojej istotnosci w
ostatnich latach. Obecnie mozna zauwazy¢ trend rozwoju lotnictwa prowadzacy do spetnienia
kryteriow  bardziej  sprzyjajacych  ochronie  czlowieka 1 jego  ekosystemu.
Na trwale pojawiaja si¢ poznawcze i utylitarne programy badawcze, ktore probuja
na potrzeby nowego paradygmatu na nowo zdefiniowac np. kryteria przepustowosci przestrzeni
powietrznej 1 zarzadzania nig, polepszenia organizacji procesu roboczego silnikéw zasilanych
paliwami  weglowodorowymi, czy tez okreslajace nowe zalozenia projektowe
do zastosowania jako napedéw opartych o zespoty hybrydowe, skojarzone lub czysto
elektryczne, a takze zmiany technologiczne i projektowe w konstrukcji ptatowcow
oraz napedoéw. Efektem takich rozwigzan jest mozliwo$¢ obnizenia kosztow podrdzy poprzez
zmniejszenie zuzycia paliwa, jak rowniez ograniczenie emisji hatasu i zwigzkéw szkodliwych
do atmosfery. W zwiazku z tym, zasadne wydaje si¢ zastgpienie wyzej opisanego paradygmatu
nowym, bardziej aktualnym i uwzgledniajacym obecne trendy — paradygamtem ,,Efektywniej,
Ekonomiczniej, Ekologiczniej — 3E” [61].

Trend proekologiczny znalazt swoje odbicie w wielu opracowywanych i caly czas
doskonalonych przepisach w zakresie zmniejszania negatywnego wpltywu transportu
lotniczego na s$rodowisko naturalne. Pierwsze mig¢dzynarodowe regulacje dotyczace
ograniczenia zuzycia paliwa, emisji spalin 1 hatasu weszly w zycie w 1972 roku (zalacznik 16
do konwencji ICAO) [15].W marcu 2018 roku wszedt w zycie zatacznik 16 w nowym
brzmieniu. Reguluje on limity emisji 1 hatasu dla nowopowstajacych konstrukcji lotniczych,
zgodnie z zaleceniami CAEP (Komitetu Technicznego ICAO ds. Ochrony Srodowiska).

Rownoczesnie, pojawiaja si¢ deklaracje, mig¢dzynarodowe programy badawcze
1 inicjatywy organizacji mi¢dzynarodowych, samorzadowych i pozarzadowych [16-18],
a takze firm lotniczych, ktorych celem jest zrownowazony 1 odpowiedzialny rozwoj lotnictwa.
Jest on mozliwy do osiggnigcia poprzez realizacje nastepujacych zadan:

— ustabilizowanie emisji CO2 w sektorze lotniczym na poziomie 2020 roku (poprzez tzw.

carbon-neutral growth);



— obnizenie emisji CO2 w lotnictwie do 2050 r. 0 50 % (w stosunku do roku 2005);
— zmnigejszanie $ladu weglowego w towarowym transporcie lotniczym;

— odmtadzanie i modernizacja floty;

— inwestowanie w paliwa biojet (biopaliwa do silnikéw lotniczych);

— zmniejszanie masy na poktadzie samolotow;

— rozwoj e-frachtu (ang. paperless cargo);

rozwoj technologii lekkich ULD (ang. lightweight ULDs).

Obecnie, prowadzonych jest wiele prac badawczych wpisujacych si¢ w wyzej wymienione
zadania, jak np. prace zwigzane ze zwickszeniem efektywnos$ci ruchu lotniczego (np. program
SESAR). W jego ramach podejmowane s3a proby opracowania nowego podejscia do
planowania lotu oraz bardziej efektywnego wykorzystania przestrzeni towarowej i pasazerskiej
w  samolocie. Ponadto, prace zwigzane z  optymalizacja trajektorii  lotu
pod wzgledem minimalizacji czasu przelotu lub zuzycia paliwa wskazuja, ze mozliwe
jest osiggniecie spadku emisji i zuzycia paliwa na tej samej trasie [65-70].

Cele zaktadane w dluzszym horyzoncie czasowym (na rok 2050) wymagaja jednak
opracowania nowych rozwigzan technicznych. W nowo powstajacych konstrukcjach lotniczych
coraz wigkszy udzial maja materiaty kompozytowe, wptywajace na spadek masy wlasnej
pojazdow latajacych. Podnoszone sga sprawnosci napgdu poprzez opracowanie nowych
uktadéow aerodynamicznych, np. $migiet [6], a takze przez podnoszenie temperatury spalin
przed turbing wytwornicowg w przypadku silnikoéw turbinowych. By jeszcze bardziej
zwigkszy¢ efektywno$¢ konstrukcji lotniczych poszukuje si¢ nowych rozwiazan uktadow
aerodynamicznych samolotow (jak np. latajace skrzydlo przedstawione na rys.1) [48]
czy uktadow napedowych przewidzianych w samolotach przysztosci [45],[49], takich jak naped

rozproszony.

Rys. 1. Koncepcyjny samolot przysztosci wyposazonego w naped rozproszony — NX 3 [93]



2. Przeglad literatury oraz istniejacych rozwigzan technicznych

W rozdziale przeprowadzony zostanie przeglad literatury przedmiotu i istniejacych
rozwigzan technicznych. Na podstawie tej analizy sformutowane zostang wnioski na podstawie
ktorych zostanie sformutowane zadanie badawcze.

2.1. Stan wiedzy i istniejace rozwiazania

Istnieje wiele rozwigzan ukladéw napedowych stosowanych w lotnictwie. Sg to uktady
zarbwno konwencjonalne spalinowe, jak 1 zdobywajace coraz wigkszg popularnosé
(szczegblnie w lotnictwie matym) napedy elektryczne i hybrydowe. Kolejnym innowacyjnym
rodzajem napgdu ze wzgledu na rodzaj uktadu napgdowego jest rozproszony zespdt napedowy.

Obecny trend taczacy dziatania proekonomiczne, proefektywne i proekologiczne (3E) [61]
wymusza opracowywanie nowych lub udoskonalanie obecnych technicznych rozwigzan
napedow lotniczych.

Jedna z koncepcji jest zastosowanie napedu elektrycznego do statkow powietrznych.
Silniki elektryczne charakteryzuja sie wysoka sprawnos$cig mechaniczna® siegajaca nawet 95%
[72]. Silniki elektryczne, w stosunku do silnikow tlokowych o tej samej mocy, moga wykazaé
si¢ lepszym stosunkiem uzyskiwanej mocy do masy. Dla poréwnania, silnik Emrax 268
generuje 75-10° [W] mocy krétkotrwatej oraz 1000 [Nm] poczatkowego momentu obrotowego,
przy masie silnika 11 [kg] [91]. Natomiast silnik o wirujacym tloku Wankel AG 807 TGi dla
tej samej mocy generuje 80 [Nm] momentu obrotowego, przy masie silnika
35 [kg] [20]. W przypadku silnika elektrycznego nalezy zwrdci¢ uwage takze na [12], [13],
[43], [76]:

— brak skomplikowanego osprzgtu, brak ciezkiego uktadu chtodzacego, olejowego;

— nizszy poziom drgan generowanych przez zespot napedowy, co w polgczeniu z nizszg

masg silnika umozliwia budowanie prostszych i 1zejszych uktadéw integrujacych naped
z ptatowcem,;

— wysoka niezawodnos¢;

— prostg obstuge.

Miedzy innymi wilasnie te cechy spowodowaly popularno$¢ wykorzystania napedu
elektrycznego, zarowno w samolotach modelarskich amatorskich, jak i bezzatogowych statkach
latajacych (BSL lub z j.ang. UAV). Przyktadowa konstrukcja NASA wykorzystujaca naped

elektryczny przedstawiona zostata na rysunku 2.1

! Sprawno$¢ mechaniczna silnika elektrycznego to stosunek mocy dostarczonej do silnika (elektrycznej) do
mocy uzyskanej na wale napgdowym silnika [37], [43].



Rys.2.1. Bezzalogowy samolot wyposazony w naped elektryczny [94]

Oprocz opisanych wyzej zalet naped elektryczny posiada istotne wady jak [59]:

— wysoka masa akumulatorow, ograniczajaca mas¢ uzyteczng statku powietrznego;

— niska gestos¢ energii zakumulowanej na pokladzie, rzutujaca na krotki zasieg
1 dlugotrwatos¢ lotu.

Kolejna koncepcja uktadu napedowego jest zesp6l hybrydowy. Uktad hybrydowy to taki,
w ktorym energia niezbedna do lotu samolotu pochodzi z wigcej niz jednego zrodta. Najczesciej
spotykanymi rozwigzaniami sg uklady elektryczno-spalinowe, w ktorych energia pochodzi
zarbwno ze spalania paliwa weglowodorowego, jak 1 pradu zakumulowanego
w akumulatorach. Uklad, w ktérym stosowane s3 ogniwa paliwowe zast¢pujace silnik
spalinowy, rowniez nazywany jest hybrydowym. Waznym wskaznikiem energetycznym
okreslajacym rodzaj 1 konstrukcje uktadu napgdowego jest tzw. stopien hybrydyzacji
[5], [27], [28], opisany wzorem (1.1).

H = Zeat (1.1)

" Ecal

gdzie:

Egqa: — energia zgromadzona w akumulatorze [J],

E¢q — catkowita energia zgromadzona na poktadzie statku powietrznego [J].

Stopien hybrydyzacji — jest to stosunek energii pochodzacej z akumulatora do catkowitej
energii skumulowanej na pokladzie statku powietrznego. Przy niskich wartosciach
wspotczynnika, poziom zgromadzonej energii elektrycznej w akumulatorze jest niski,
w poréwnaniu do energii pochodzacej z silnika spalinowego lub ogniwa paliwowego.
Dla wysokich warto$ci wspotczynnika hybrydyzacji, to silnik spalinowy lub ogniwo paliwowe
przejmuje role pomocniczego zrodta energii [30].

Naped hybrydowy moze by¢ projektowany jako uktad szeregowy lub rownolegty.



Naped szeregowy charakteryzuje sie tym, ze $miglo [25], [26], [36] jest napedzane
wylacznie przez silnik elektryczny. Energia potrzebna do lotu w ukladach o malym stopniu
hybrydyzacji jest generowana przez silnik spalinowy ttokowy lub turbinowy (silniki APU
lub inne rozwigzania [51], [85]). Uktad elektryczny uzupetnia akumulator. Schemat

szeregowego hybrydowego uktadu napedowego zostat przedstawiony na rysunku 2.2.

Silnik Generator Silnik Zbiornik
Elektryczny Spalinowy Paliwa

Akumulator]

Rys.2.2. Szeregowy uktad hybrydowy [25]

W uktadach o duzym stopniu hybrydyzacji, jednostka spalinowa i generator elektryczny
stuzg do dotadowywania akumulatora i podtrzymania jego pojemnosci, a tym samym
zwigkszenia zasiggu 1 dhlugotrwalo$ci lotu. Uklad silnika spalinowego i elektrycznego
wspolpracujacych jako generator energii elektrycznej jest nazywany w literaturze
anglojezycznej range extenderem [41]. W niektorych rozwigzaniach technicznych role range
extendera moze przejaé ogniwo paliwowe, np. ogniwo wodorowe, jak w np. motoszybowcu
AOS H2 (rys.2.3). Stosowanie nape¢du opartego na paliwie wodorowym w lotnictwie wymaga

jednak doprecyzowania przepisow zwigzanych z tg kwestig [46], [82], [95].

Rys.2.3. Paliwowe ogniwo wodorowe zbudowane do wykorzystania w motoszybowcu
AOS H2 [fot. P. Wygonik]
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W hybrydowym szeregowym uktadzie napedowym, $miglo napedzane jest wytacznie
silnikiem elektrycznym o wymiarach dostosowanych do maksymalnych wymagan
energetycznych — pobor energii zalezy od osiggdow aerodynamicznych $migla i samolotu.
Mozliwy jest takze uktad wielosmigtowy, w ktorym kazde $migto ma swoj wiasny silnik
elektryczny. W zaleznos$ci od uktadu systemu i stopnia hybrydyzacji, silnik spalinowy moze
pracowac ze stala predkoscia obrotowa i stalym poziomem rozwijanej mocy, co pozwala
go zoptymalizowaé pod katem jednego okreslonego punktu projektowego, tzn. tak ustali¢
zakres pracy silnika spalinowego by pracowat przy swojej najwyzszej sprawnosci cieplne;j.
Zapewni to najwyzszg moc uzyskiwang na wale napedowym przy najmniejszym jednostkowym
zuzyciu paliwa przez silnik. Silnik napgdza mechanicznie sprzezony z nim generator,
wytwarzajacy energie elektryczng, ktora jest nastepnie doprowadzana do systemu zarzadzania
energig. Zasilanie moze by¢ kierowane bezposrednio do silnika elektrycznego, ktory napedza
$miglo lub moc jest dzielona migdzy silnik marszowy i akumulator w celu jego natadowania.
Uktad taki jest bezpieczniejszy [33] z racji tego, ze akumulator stanowi bufor bezpieczenstwa
na wypadek awarii uktadu dotadowujacego lub wyczerpania paliwa [14], [42]. System
zarzadzania energig pozwala réwniez akumulatorowi na dostarczenie dodatkowej mocy do
napedu, jesli wymagana moc jest wyzsza niz ta, ktérg moze zapewni¢ system dotadowujacy.
Zatem, jesli generator spalinowy lub ogniwo paliwowe posiada parametry (uzyskiwang moc
elektryczng) umozliwiajace efektywny przelot, generator elektryczny i akumulator moga
zapewniac nadmiar mocy wykorzystywany do startu
I wznoszenia.

Jesli zespdt akumulatorow jest odpowiednio dobrany do platowca pod wzgledem
energetycznym i masowym, statek powietrzny z szeregowo-hybrydowym uktadem napedowym
moze rowniez dziata¢ w trybie calkowicie elektrycznym. Moze to by¢ pozadane z punktu
widzenia redukcji hatasu i emisji zwigzkow szkodliwych do atmosfery [7], szczegblnie podczas
startu i poczatkowego wznoszenia [11].

Warto wspomnie¢ o zastosowaniu tego typu uktadu w motoryzacji. Uktady typu
szeregowego, gdzie silnik spalinowy nie posiada kinematycznego potaczenia z kotami,
sg bardzo rzadkie. Najbardziej znanymi tego typu pojazdami sa BMW 13, i8 oraz prototypowa
Mazda Rx9, w ktorej generator elektryczny jest napedzany silnikiem o wirujacym tloku
(Wankla) [89]. Sa to hybrydy typu plug in, gdzie akumulator mozna dotadowywac z gniazda
elektrycznego, a silnik spalinowy o malej pojemnosci (odpowiednio 1-cylindrowy 500 [cm?®]
dla i3, 3-cylindrowy 1500 [cm®] dla i8 i 300 [cm®] dla Mazdy) stuzy jedynie do zwigkszenia

zasiggu. Do zastosowan motoryzacyjnych efektywniejszym rozwigzaniem sa uktlady,

11



w ktorych kota napedzane sg przez silnik spalinowy i elektryczny rownoczes$nie. Schemat

uktadu napedowego BMW i8 zostat przedstawiony na rysunku 2.

6-Speed Automatic
Transmission

Highvoltage battery

Power Electronic

Traction Motor 2 Gear E-Transmission

Rys. 2.4. BMW i8 i jego hybrydowy zespot napedowy [90]

W przypadku uktadéw o duzym stopniu hybrydyzacji, mozna wskaza¢ na pojazdy marki
Toyota, gdzie oba silniki pracujg réwnolegle. Innym typem uktadu sg tzw. MILD-Hybrid
(migkkie hybrydy), jak w BMW 3 iPerformance czy Audi A8 [89], gdzie silnik elektryczny
wspomaga silnik spalinowy w najbardziej energetycznie obcigzajacym etapie pracy,
tj. akceleracji silnika i pomaga osiggnaé optymalny zakres predkosci obrotowej silnika, czyli
zakres, w ktorym osigga si¢ najwyzszy moment obrotowy i odpowiadajgce mu najnizsze
jednostkowe zuzycie paliwa. Uklady tego typu znajduja swoje zastosowanie rowniez
w lotnictwie. Uktad taki nazywany jest hybryda rownolegla.

Uktad réwnolegly jest kolejnym rodzajem napedu hybrydowego [6], [22], [28].
W przypadku réwnoleglego hybrydowego uktadu napedowego silnik elektryczny 1 silnik
spalinowy sa mechanicznie polaczone z watem napedowym, czesto za posrednictwem

przektadni. Na rysunku 2.5 zaprezentowano schemat takiego uktadu.

Silnik Zbiornik
Spalinowy Paliwa

Przekladnia

Silnik
H Elektryozny HAkumulato

Rys.2.5. Rownolegly uktad hybrydowy [28]

Dla uktadu o niskim stopniu hybrydyzacji, silnik elektryczny bedzie wspomagat silnik

spalinowy w czasie startu 1 wznoszenia do osiggni¢cia zatozonej predkosci obrotowej smigla
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i ustalonych parametréw pracy silnika o najkorzystniejszych cechach osiggowych (stosunek
rozwijanej mocy do zuzycia paliwa).
Implementacja, w ktorej silnik elektryczny napg¢dza jedno $miglo, a silnik spalinowy

nap¢dza inne Smigto [28], jest rOwniez uwazana za rownoleglg hybryde (rys 2.6).

Si}nik Zbiornik
Spalinowy Paliwa

Silnik .
« Elektryczny HAkumUIatOI

Rys.2.6. Rownolegly uktad hybrydowy z oddzielnym napedem dla smigiet [28]

Calkowita wymagana moc jest dzielona miedzy silniki spalinowy i elektryczny, co
odpowiada wyznaczonemu stopniu hybrydyzacji konstrukcji. Pozwala to na zoptymalizowanie
konstrukcji przez zastosowanie mniejszego silnika spalinowego, a takze odpowiednio
dopasowanego do wspotpracy z nim silnika elektrycznego. W poréwnaniu do konfiguracji
szeregowo-hybrydowej, silnik elektryczny w rownolegle-hybrydowym uktadzie napgdowym
moze by¢ mniejszy 1 lzejszy, poniewaz zapewnia jedynie cze$¢ catkowitej mocy
i jest silnikiem pomocniczym.

Poniewaz moc z silnika spalinowego jest mechanicznie przenoszona na $miglo, w tym
uktadzie nie ma dedykowanego generatora. Zmniejsza to stopien komplikacji 1 mas¢ oraz
korzystnie wplywa na sprawnos$¢ uktadu napgdowego [26].

Badania nad wykorzystaniem napedéw hybrydowych (réwnolegtych i szeregowych)
w lotnictwie sg opisywane wielu pracach naukowych.

Naped hybrydowy, podobnie jak w przypadku napedu elektrycznego, posiada istotng wade
— duza masg¢ zespotu napedowego, ktora szczegodlnie uwydatnia si¢ W przypadku mniejszych
statkow powietrznych. By zwiekszy¢ mozliwos$ci osiggowe napedu statku powietrznego, obieg
energii na poktadzie samolotu mozna podda¢ optymalizacji [33].

Alternatywe stanowi zastosowanie napedu rozproszonego. Uktad taki sktada si¢ z wielu
matych silnikow elektrycznych lub spalinowych. Mogg to by¢ zaréwno silniki odrzutowe klasy

matego ciagu, wentylatory lub $migta napedzane silnikami elektrycznymi. Zrédto energii moga
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stanowi¢ nie tylko akumulatory, ale i rozwigzania hybrydowe lub spalinowe. Elementy napedu
moga by¢ rozmieszczone wzdtuz krawedzi natarcia skrzydet [45], na kadlubie, nawet na
statecznikach. Ideg zastosowania napgdu rozproszonego jest bardziej efektywne wykorzystanie
energii zgromadzonej na poktadzie samolotu, przy wykorzystaniu wyzszej sprawnos$ci $migiet
oraz towarzyszacych specyficznych zjawisk aerodynamicznych konstrukcji tego napedu.

W przypadku samolotow bezzatogowych szeroko stosowane sa napedy elektryczne.
Wstepny dobér silnika do napedu takiego samolotu wymaga w pierwszej kolejnosci okreslenia
masy startowej pojazdu [6]. Na podstawie tej informacji oraz danych aerodynamicznych,
bazujac na znanej metodzie mocy [31], [53], [75], okre$la sie warto$¢ mocy niezbg¢dnej do lotu
samolotu. Moc zespolu napgdowego zalezy od sprawnosci $migla dla danej predkosci lotu i
mocy odbieranej przez $miglo. Autorzy artykutu [4] nie podajg doktadnego sposobu doboru
Smigta do silnika, nie zagliebiajg si¢ w charakterystyki $migiet zalezne takze od predkosci
obrotowej, a jedynie bazuja na parametrach podawanych przez producentéw $migiet. Artykut
ten nosi znamiona pracy opisowej. W dalszej czesci pracy doktorskiej zostanie przedstawiona
autorska metoda doboru $migiel o znanych parametrach aerodynamicznych do silnika
elektrycznego.

Interesujace wydaje si¢ by¢ porownanie osiggow pojazdoéw bezzatogowych krotkiego lub
pionowego startu (VTOL), jak np. w pracy [29], gdzie zestawiono osiagi statkow powietrznych
o napedzie spalinowym i elektrycznym o tej samej masie startowej. Struktura artykutu pod
wzgledem metodologii badan jest ciekawa (w pierwszej kolejnosci okreslono misje samolotu),
a etapy badan sg przejrzyscie opisane. Wykazano, ze dla tej samej masy startowej i takiej samej
mocy generowanej przy starcie pojazdu, zasieg UAV wyposazonego w naped elektryczny
skraca si¢ trzykrotnie. Brakuje szczegdétowego opisu matematycznego przeprowadzonych
badan. Do wyznaczenia o0siggoéw pojazdu spalinowego zastosowano znany zasi¢gowy wzor
Bregueta, natomiast do wyznaczenia osiaggéw pojazdow elektrycznych korzystano z okreslenia
zuzycia energii z akumulatora. Przeprowadzona przez autoréw analiza wydaje si¢ niedoktadna.
Do poréwnania osiggéw UAV nalezatoby zastosowac¢ taki sam model matematyczny, a nie
rézne metody. W przypadku wyznaczania poboru energii elektrycznej nie podano, w jaki
sposob okreslano czas wytadowania akumulatorow oraz czy uwzgledniono liczbe Peukerta [10]
do okreslenia osiggéw akumulatordéw.

Proba wstepnego doboru zespotu napgdowego do pojazdu latajacego pionowego startu
zostata opisana w artykule [36]. Autorzy stusznie zauwazaja, ze w przypadku krotkich misji nie
jest konieczna budowa skomplikowanego napedu hybrydowego, wystarczajacy jest naped

czysto elektryczny. Dodatkowo autorzy podaja, ze w petni elektryczne uktady napedowe sa
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nadal zbyt ciezkie, a uklady hybrydowo-elektryczne nie oferujg wyraznych korzysci
w poréwnaniu z konwencjonalnymi konfiguracjami. Stwierdzajg natomiast, ze dla wigkszego
dystansu lotu, technologia hybrydowo-elektryczna jest korzystnym uktadem napedowym.
W pordéwnaniu do uktadu czysto spalinowego, nawet przy energii wiasciwej dla akumulatora
wynoszacej 500 [Wh/Kg], elektryczne samoloty VTOL nie b¢da w stanie pokona¢ trasy 500
[km], nawet przy minimalnej masie startowej. Ponadto, na podstawie swoich badan
obliczeniowych autorzy stwierdzaja, ze wykorzystanie napedu rozproszonego umozliwia
efektywniejsze wykorzystanie energii zgromadzonej na poktadzie.

Napedy przysztosciowe sa wykorzystywane takze w samolotach matych, uzytkowanych
prywatnie oraz klasy General Aviation. Zastosowanie tego typu rozwigzan w samolotach typu
General Aviation przeanalizowali autorzy artykutu [28]. Autorzy slusznie zwracaja uwage,
ze zastosowanie metody energetycznej jest najkorzystniejsze z punktu widzenia okreslenia
0siggow samolotu. W ten sposdb mozna precyzyjnie porownywaé napedy o roznym stopniu
hybrydyzacji [9]. Autorzy wskazuja na to, ze stosowanie tradycyjnych metod okres$lania
rozmiaru samolotu w fazie projektu koncepcyjnego jest nieadekwatne do samolotow
o napedzie hybrydowo-elektrycznym. Proponuja, zamiast tradycyjnego podej$cia do
projektowania, zmniejszy¢ powierzchni¢ nos$na skrzydet rekompensujac to wigksza moca
silnika. Zaprezentowane podejscie mogloby przynies¢ korzysci w trakcie fazy lotu z duza
predkoscia przelotowa. W fazach startu i lotu z matg predkoscia, potrzebny nadmiar mocy moze
ograniczy¢ catkowity zasieg 1 dtugotrwalo$¢ lotu samolotu. Wynika to z rGwnan opisujacych
zaleznosci sity nosnej i sity oporu samolotu [23], [24], [75]. Autorzy stusznie tez zauwazyli, ze
dla tradycyjnej konfiguracji samolotu najkorzystniejszy jest uktad réwnolegly — silnik
elektryczny 1 spalinowy napg¢dzajace razem $miglo. Wynika to z charakterystyki pracy silnika
spalinowego. Autorzy nie wspomnieli 0 tym, ze silnik spalinowy powinien osiagna¢ swa
najwigksza sprawnos$¢ dla zakresu przelotowego, natomiast w stanach przejsciowych
wskazanym byloby zastosowanie silnika elektrycznego jako wspomagajacego. Wynika stad, ze
naped szeregowy lub z range extenderem moze by¢ korzystniejszy przy zastosowaniu napedu
wykorzystujagcego wiecej niz jedno $miglo. Autorzy stwierdzaja ze naped hybrydowy i
elektryczny moga by¢ z powodzeniem stosowane w samolotach lekkich i General Aviation.

Zwigkszenie efektywno$ci (zwigkszenie zasiggu 1 zmniejszenie zuzycia paliwa),
zmniejszenie szkodliwego wplywu na $rodowisko (zmniejszenie emisji  zwigzkow
szkodliwych) jest zagadnieniem poruszanym np. w [33]. Autorzy przedstawili mozliwo$ci
zastosowania optymalizacji konstrukcji lotniczej w celu ograniczenia zuzycia paliwa

i zwigkszenia zasiggu samolotu. Zagadnienie to stanowi podwaliny wielokryterialnej
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optymalizacji konstrukcji samolotu lub parametréw lotu, majac na celu poprawe wskaznikéw
ekologicznych 1 osiagowych samolotu. Optymalizacja moze dotyczy¢ zaréwno doboru
trajektorii ruchu samolotu, jak i zmniejszenia masy samolotu. Odpowiednio wyznaczona czy
dobrana trasa przelotu moze w istotny sposéb wpltynagé na osiggi samolotu 1 zespotu
napedowego, jak np. zuzycie paliwa czy emisj¢ zanieczyszczen w spalinach, co wykazano
tez w pracach [65-70]. Natomiast zoptymalizowana masa samolotu, istotnie wplywa na
zmniejszenie zuzycia paliwa, co jest powigzane z mniejszym zapotrzebowaniem przez
ptatowiec mocy i ciggu do lotu z okreslong predkoscig [40], [74], [81].

Autorzy pracy [33] — do badan przyjeli motoszybowiec wyposazony w elektryczny silnik
marszowy Emrax 268. Energia elektryczna byla wytwarzana przez generator nape¢dzany
silnikiem o zaptonie samoczynnym. Na podstawie przeprowadzonych badan, autorzy wskazali,
ze zastosowanie napedow o wickszym stopniu hybrydyzacji spowoduje spadek kosztow
eksploatacji (mniejsze zuzycie paliwa). Dyskusyjne wydaje si¢ by¢ zastosowanie do napedu
generatora silnika o zaptonie samoczynnym. Gloéwna zaleta silnikow tego typu jest niskie
jednostkowe zuzycie paliwa, dlatego tez sg one rozpowszechnione jako naped
w stacjonarnych generatorach. Ich zasadnicza wada jest wysoka masa w stosunku do silnikow
o zaptonie iskrowym o tej samej mocy. Dodatkowo silniki o zaptonie samoczynnym
charakteryzuja si¢ nizsza o okoto 1000-1500 [obr/min] predkoscia obrotowa dla punktu
najwyzszej efektywnosci pracy (minimalnego jednostkowego zuzycia paliwa), stad dobor
odpowiedniego alternatora do pracy generatorowej jest utrudniony.

W kolejnej pracy [26], autorzy po rozwazeniu réznych konfiguracji napgdu hybrydowego
o roznym stopniu hybrydyzacji, wykorzystujacych generator spalinowy zauwazyli potencjalne
korzysci ptyngce z tego rodzaju zespotow. Hybrydowy uktad napedowy taczy zalety uktadow
opartych na paliwie weglowodorowym i ukladow =zasilanych akumulatorowo.
Moze przyczyni¢ si¢ do bardziej efektywnej pracy silnikow spalinowych wspomaganych
silnikiem elektrycznym w stanach przejsciowych. Ponadto projekty hybrydowe oferujg wigksza
swobod¢ dla kompleksowego projektowania samolotu, jak np., naped rozproszony.
Jest to mozliwe, poniewaz moc mozna przenosi¢ na lekkie silniki elektryczne za pomoca
przewodow elektrycznych zamiast wielu cigzkich silnikow lub ztozonych/skomplikowanych
mechanicznych watéw napgdowych. Autorzy po analizie réznych konfiguracji napedu
hybrydowego o réznym stopniu hybrydyzacji, wykorzystujacych generator spalinowy
zauwazyli potencjalne korzysci ptynace z tego rodzaju zespotow.

Autorzy stwierdzaja, ze samoloty hybrydowo-elektryczne i catkowicie elektryczne moga

zrewolucjonizowac¢ nape¢d i konstrukcje samolotu. Jednak, aby w pelni wykorzystac¢ zalety tych
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koncepcji nalezy opracowa¢ nowe i1 innowacyjne metody projektowania. Najlepsze osiagi
uzyskuje si¢ tylko poprzez podejscie kompleksowe do projektu  samolotu.
Jest to podejscie, w ktérym ptatowiec i zespdt napedowy jest projektowany réwnoczesnie,
a konstrukcja jest optymalizowana pod wzgledem aerodynamicznym, wykorzystujacym
sprezenia zwrotne mi¢dzy platowcem a strugami powietrza generowanymi przez wirniki lub
$migla. Zapewnic to moze efektywne wykorzystanie energii zgromadzonej na poktadzie [9].

Owocem prac nad napedami elektrycznymi i hybrydowymi sg statki powietrzne, zarowno
zalogowe 1 bezzatogowe powstate w ostatnich latach.

Airbus [87] od 2014 roku rozwija koncepcje samolotu E_Fan (rys.2.7). Jest to pojazd
o rozpigtosci 9,5 [m] i dtugosci 6,67 [m]. Naped stanowig dwa otunelowane wentylatory dajace
750 [N] ciagu kazdy, napedzane silnikami elektrycznymi o mocy 30-10° [W]. Masa startowa
wynosi 550 [kg], z czego 170 [kg] przypada na akumulator li-pol. E_Fan jest platforma testowa
dla sprawdzenia koncepcji bezemisyjnego napedu odrzutowego. Rozwinigciem tej koncepcji
ma by¢ przedstawiony w 2020 roku samolot z range extenderem — silnikiem spalinowym
nap¢dzajacym generator elektryczny. Dalszym rozwinigciem tego projektu jest zaprezentowana
koncepcja samolotu pasazerskiego E Fan X gdzie 3 tradycyjne silniki odrzutowe sa
wspomagane przez silnik testowany w samolocie E_Fan. Energia elektryczna potrzebna do jego

napedu jest wytwarzana przez marszowe silniki spalinowe.

Rys. 2.7. Samolot Airbus E_Fan

Firma Pipistrel [94] przedstawila samolot Panthera (rys.2.8). Samolot ten jest dostgpny
w trzech wariantach napgdowych: spalinowym, hybrydowym i w petni elektrycznym. Kazda
z wersji jest przeznaczona dla réznych grup docelowych klientow, w przypadku napegdu
spalinowego dla osob ktorym zalezy na szybkiej komunikacji na dalekie odlegtosci, zas uktad

elektryczny do komunikacji lokalnej lecz ekologicznej. Uktad hybrydowy stanowi polaczenie
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tych dwoéch koncepcji, jednakze skomplikowanie konstrukcji 1 obstugi moze spowodowac

wzrost kosztow eksploatacji.

Rys. 2.8. Samolot Pipistrel Panthera

Konstrukcjami wyposazonymi w napegdy proekologiczne sa takze: samolot Boeing
Phantom wyposazony w ogniwo paliwowe do zasilania awioniki (pobdr pradu wspdiczesnych
przyrzadow pokladowych stanowi powazny problem zarzadzania dost¢pna energig elektryczng
na poktadzie samolotu [73]) oraz motoszybowiec niemiecki Antares 18E — pojazd akrobacyjny
wyczynowy wyposazony w maty silnik elektryczny, zapewniajacy mozliwos¢ samodzielnego
startu i bardziej bezpiecznego lotu. Opracowano roéwniez wariant motoszybowca Antares

zasilany ogniwami paliwowymi. Na rysunku 2.9 zaprezentowano samolot Boeing Phantom.

Rys. 2.9. Samolot Boeing Phantom

Na uwage zasluguja szybowce z napgdem elektrycznym i hybrydowym — AOS 71
(rys. 2.10) 1 AOS H2. S3 to szybowce opracowane w ramach wspotpracy Politechniki
Rzeszowskiej i Politechniki Warszawskiej. Pierwszy jest konstrukcja czysto elektryczna, drugi
hybrydowa, w ktorej zrodto energii stanowi zespot akumulatoréw oraz paliwowe ogniwo
wodorowe opracowane wspolnie z Akademig Gorniczo-Hutniczg w Krakowie. Na ptatowcu
tych motoszybowcow, opisanych w rozdziale 4 niniejszej pracy, zostanie oparta cze$¢

analityczna rozprawy.
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Rys. 2.10. Motoszybowiec z napedem elektrycznym AOS 71 a-widok w czasie lotu, b-widok od
przodu [fot. W.Frgczek]

Firma JOBY Aviation wraz z NASA prowadzi program badawczy LEAPTech, majacy na
celu budowe elektrycznego statku powietrznego efektywniej wykorzystujacego ilos$¢ energii
elektrycznej dostepnej na poktadzie[1], [78].Celem prac nad tym uktadem jest wykazanie, ze
dysponujac taka samg mocg zespotu matych silnikéw jak moc tradycyjnego ,,skupionego”
zespotu napgedowego, mozliwe jest osiagnigcie korzystniejszych charakterystyk osiaggowych,
jak np. wzrost ciggu przy mniejszym zuzyciu paliwa i energii zgromadzonej na pokladzie
samolotu. Dodatkowymi celami jest wyeliminowanie napedu spalinowego oraz znaczgca
redukcja hatasu. W zwigzku z powyzszym podjeto si¢ budowy samolotu wyposazonego
w pehi elektryczny naped rozproszony. Za baze poréwnawczg do badan postuzyl samolot

Cirrus SR22. Na rysunku 2.11 przedstawiono eksperymentalny samolot LeapTech.

Rys. 2.11. Samolot LeapTech — wizualizacja [1]
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Wyniki prac byty publikowane w [1], [78], [79]. Do walidacji zatozen poréwnano osiagi
generowane przez samolot Cirrus 22 z tradycyjnym zespotem napedowym i jego modyfikacje
LEAPtech wyposazong w naped rozproszony o tej samej mocy startowej. Analizy dokonano
przy pomocy symulacji CFD i badan stoiskowych laboratoryjnych optywu skrzydta przez strugi
generowane przez zespoty silnik elektryczny-$migto. W tabeli 2.1 zamieszczono podstawowe

wyniki pordwnania dla obu samolotow.

Tab. 2.1 Poréwnanie samolotu Cirrus i LEAPtech [79]

wybrane parametry techniczne Cirrus SR22 | LEAPTech

Masa startowa [kg] 1542 1361
Liczba miejsc 4 4
Rozpiegtos¢ [m] 11,7 9,45
Wydtuzenie [-] 10,1 174
Powierzchnia no$na [m?] 13,5 51
Obcigzenie powierzchni nosnej [kg/m?] 114,2 266,9
Predkos¢ przelotowa [km/h] 340 320
Czdla predkosci przelotowej 0.3 0.77

Jak przedstawiono w tabeli 2.1, mimo ponad 2,5-krotnego spadku powierzchni no$nej,
szacuje, ze wspotczynnik sity no$nej Cz w zakresie przelotowym bedzie ponad dwa razy
wigkszy. Czmax natomiast bedzie ponad 4-krotnie wyzszy. Przyczyna tego stanu ma by¢
umieszczenie Smigiet na krawedzi natarcia skrzydet. PrzyS$pieszona struga powietrza, zdaniem
autorow, bedzie optywala znacznie szybciej gorng powierzchni¢ plata niz przy tradycyjnym
uktadzie konstrukcyjnym samolotu, stad znaczacy przyrost sity no$nej przy takiej samej energii
wlozonej w napedzenie statku powietrznego.

Po analizie literatury w tym zakresie, autor niniejszej pracy podjal probg zbadania
mozliwosci  zastosowania napedow hybrydowych 1 rozproszonych, publikujagc wraz
zZ zespotem wyniki przeprowadzonych badan w nastgpujacych artykutach naukowych. Autorzy
przedstawili w [60], propozycje zastosowania napgdu rozproszonego do szybowca
z napedem hybrydowym, opartym na ogniwie wodorowym. Na podstawie obliczen wykazano,
ze mozliwe byloby obnizenie zuzycia wodoru o 3 [Kg], co spowodowaloby zwigkszenie
dhugotrwatosci lotu o 26,5 %. W pracach [62], [63], [64] przedstawiono koncepcyjne
zastosowanie napgdu hybrydowego opartego na generatorze elektrycznym napgdzanym
silnikiem z wirujacym tlokiem. Wykazano, ze w poréwnaniu do wariantu czysto spalinowego,

uzyskano spadek emisji zwigzkow szkodliwych dla tego samego zasiegu lotu. Dodatkowe

20



zastosowanie napgdu rozproszonego korzystnie wplywa na osiagi napedu, uzyskano spadek
zuzycia paliwa dla tej samej trasy i dlugotrwatosci lotu. W artykule [47] przedstawiono
porownanie réznych koncepcji napedéw dla platowca szybowca AOS. Wykonano obliczenia
energii zgromadzonej na poktadzie, okreslono zuzycie tejze energii, wyznaczono dlugotrwatos¢
i zasieg lotu dla kazdego z wariantow. Wykazano, ze odpowiednio dobrany naped hybrydowy
moze by¢ konkurencyjny pod wzgledem osiggdéw dla wariantu czysto spalinowego. Byly to
wstepne badania teoretyczne.

Mozliwos¢ zastosowania napgdu rozproszonego w statku powietrznym krotkiego
i pionowego startu VTOL zostala opisana przez autorow w artykule [25]. Ich zatozeniem byto
takie rozmieszczenie wirnikow nosnych, by umozliwi¢ start pionowy pojazdu. Nastepnie
sekwencyjnie wirniki wraz ze stalym skrzydlem zmienityby konfiguracje do lotu poziomego.
Takie rozplanowanie napgdu moze przynies¢ wymierne korzys$ci w formie bardziej efektywne;j
dystrybucji energii na poktadzie. R6wnie waznym elementem jest wykorzystanie wirnikow do
sterowania kierunkiem lotu samolotu.

Wiele artykutow i opracowan [8], [48], [49], [51], [77] dotyczy koncepcyjnego
zastosowania napedow hybrydowych badz rozproszonych w samolotach pasazerskich. Napedy
tego typu bazowalyby na duzym silniku wentylatorowym, zapewniajacym cze$¢ ciagu,
pozostala czg$¢ bytaby generowana przez wentylatory napedzane elektrycznie lub przez naped
rozproszony. Prowadzone sg analizy dotyczace przeptywu energii, zuzycia paliwa oraz zasiggu
w porownaniu do samolotéw obecnie uzywanych [6], [14], [51]. Wskazywany jest istotny
wplyw nowego podejécia na obnizenie emisji zwigzkoéw szkodliwych zawartych w spalinach.
Prace te sq w wiekszosci pracami koncepcyjnymi
1 obliczeniowymi. Pokazuja droge, jaka mozna by podazy¢ w celu osiggnigcia zalozen
ekologicznych 1 ekonomicznych. Wiele artykulow nie precyzuje jednak metodologii
obliczeniowej 1 nosza znamiona analiz wstgpnych. Dodatkowo brakuje okreslenia
oddzialtywania aerodynamicznego napedu na ptatowiec.

Wsrod opracowan dotyczacych trendow obecnie wystepujacych w technice lotniczej,
omawiane jest zastosowanie napedow elektrycznych i hybrydowych w lotnictwie matym
i pasazerskim jak np. w pracy doktorskiej [51]. Autor wymienia wady i zalety elektrycznych
uktadéow napedowych, Przedstawia koncepcje napgdu hybrydowego do zastosowan
w lotnictwie. Ciekawa koncepcja zaprezentowang w pracy jest naped korzystajacy
z otunelowanych wentylatorow napedzanych silnikami elektrycznymi. Wentylatory
te generuja do 80 % ciggu niezbednego do lotu. Energia elektryczna potrzebna do pracy

wentylatorow oraz brakujgca warto§¢ ciggu wytwarzana jest przez silnik turbinowy. Autor
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opisuje réwniez koncepcje silnika turbinowo elektrycznego dwuprzeplywowego. Kanat
wewnetrzny tego silnika rozwigzany jest tradycyjnie — spr¢zarka wysokiego ci$nienia
nap¢dzana jest turbing. Turbina sprezarki dodatkowo napedza generator energii elektryczne;.
Dzieki temu rozwigzaniu wentylator silnika napedzany jest silnikiem elektrycznym; zostata
wyeliminowana turbina do napedu wentylatora. Dzigki takiemu uktadowi mozliwa byla
oszczedno$¢ paliwa w czasie pracy. Przeprowadzono analiz¢ dla r6znych statkdw powietrznych
(Gulfstream G500, Boeing 777, Airbus A320). Opisano takze wplyw tego typu napedoéw na
obnizenie emisji NOx i CO2 w czasie eksploatacji samolotu.

Na podstawie przytoczonych badan mozna uznaé, ze zasadniczg wada elektrycznych
uktadow napedowych stosowanych w konstrukcjach lotniczych jest ich duza masa. Wysoka
masa akumulatoréw przy stosunkowo nieduzej ich pojemnosci, skutkuje mata wartoscia
gesto$ci energii zgromadzonej na pokladzie — w pordwnaniu np. do gestosci energii
zgromadzonej w paliwie weglowodorowym. Cechy te wplywaja na ograniczony zasi¢g lub
dhugotrwatos¢ lotu. Dodatkowo na te parametry wptywa zwigkszone zapotrzebowanie na moc
podczas takich manewrow, jak start czy wznoszenie. Stad interesujacym wydaje sie (do czasu
opracowania zrédla energii o wystarczajacej gestoSci energii) opracowanie napedu
hybrydowego, ktory pozwolitby na zwigkszenie parametrow uzytecznych statku powietrznego.

W szeregu publikacji [48], [49], [51] poruszono ide¢ napedu rozproszonego dla statkow
powietrznych majacych zastapi¢ tradycyjne samoloty pasazerskie dalekiego zasiegu.
Wykazywane sa zalety takiego uktadu jak redukcja zuzycia paliwa o 15 % oraz znaczne
obnizenie szkodliwych zwiazkéw (do 25% NOx i CO) emitowanych do atmosfery. Opisywane
sa uktady odrzutowe catkowicie elektryczne oraz hybrydowe. Przy hybrydowym zasilaniu
silnikow marszowych samolotu wykorzystywana jest energia wytwarzana przez tradycyjny
silnik odrzutowy sprzggniety z alternatorem. W zalezno$ci od koncepcji, silnik ten moze stuzy¢
do wytwarzania tylko energii elektrycznej, jak APU lub tez generuje dodatkowa site ciagu. Z
wymienionych artykuléw mozna wywnioskowacé, ze zastosowanie napgdu hybrydowego badz
rozproszonego moze przynie$¢ wymierne korzysci w formie obnizenia zuzycia energii czy
paliwa. Analizy te wymagalyby natomiast weryfikacji eksperymentalnej (badania CFD,
modelowanie  przeptywu energii, okreslenie poboru pradu przez wentylatory)
1 badan stanowiskowych elementow uktadow napedowych. Mogloby to pozwoli¢ na szersze
spojrzenie na rozwazane tematy.

Dostepna literatura, najnowsze rozwigzania techniczne oraz wyniki prac wiasnych

wskazuja, ze kierunek badan jest interesujacy.
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2.2. Whnioski wynikajace z przegladu literatury przedmiotu

Poddana analizie literatura sktania do pewnych wnioskow i spostrzezen.

Napedy elektryczne sg bardzo interesujace z punktu widzenia osiggéw samolotu w locie.
Pozostaje problem zwigzany z ograniczonym zasi¢giem, limitowanym pojemnoscig ci¢zkich
akumulatorow. Naped hybrydowy moze by¢ rozwigzaniem przejsciowym przed opracowaniem
akumulatoréw o odpowiedniej gestosci energii lub wydajnych (1zejszych) ogniw paliwowych.
Naped hybrydowy posiada istotna wadg, jaka jest skomplikowanie konstrukcji oraz wzrost
masy samolotu. Mozna stwierdzi¢, ze im samolot posiada wigksza mase startowa, tym tatwiej
jest zabudowac uktad hybrydowy na ptatowcu.

Napedy rozproszone moga skompensowaé czgs¢ wad napedu elektrycznego poprzez
efektywniejsze zarzadzanie energig na poktadzie, a tym samym zapewnieniu wickszego zasiegu
1 dlugotrwatos$ci lotu. To samo spostrzezenie mozna odnie$¢ takze do napedu hybrydowego,
gdzie zrodlo energii stanowig akumulatory i1 generator spalinowy, badZz ogniwo paliwowe.

Wicekszos$¢ dostepnych i analizowanych prac jest pracami teoretycznymi. W przypadku
napedow rozproszonych, prace nad konceptem LeapTech sg najbardziej zaawansowane. Brak
jest podanych analiz energetycznych, sprawdzonych modeli obliczeniowych, wskazujacych na
to, ze naped rozproszony moze zwickszy¢ efektywnos¢ napedu, przy ewentualnym
zredukowaniu zuzyciu paliwa przez generator spalinowy czy tez ogniwo paliwowe oraz emisji
zwigzkoéw szkodliwych. Mozna zauwazy¢ luke badawcza wystepujaca w tym zakresie wiedzy.
Dlatego spostrzezenia te i przeprowadzone badania literatury przedmiotu umozliwity

sformulowanie zadania badawczego.

3. Sformulowanie zadania badawczego, celu i zakresu pracy

Na podstawie przegladu literatury przedmiotu przedstawionego w rozdziale 2, istniejacych
rozwigzan technicznych oraz dotychczas przeprowadzonych prac wtasnych, mozna zauwazy¢
intensywny rozw0j napedow lotniczych zaro6wno w zakresie konstrukcyjnym jak 1
funkcjonalnym. Analiza przedmiotu dostarcza jednoznacznej informacji, ze o ile mnogo$¢
napeddw jest znaczna to nie ma jednoznacznie opracowanych kryteriow pozwalajacych z jedne;j
strony na poréwnanie cech funkcjonalnych napedoéw
a z drugiej na jednoznaczne jego dopasowanie do samolotu. Stagd niejako wymuszona zostaje
koniecznos$¢ opracowania metodyki badz metodyk umozliwiajacych dopasowanie, juz na etapie
projektu  wstepnego, charakterystyk napedu do wymogoéw  aerodynamicznych

I energetycznych statku powietrznego.
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Bazujac na powyzszych stwierdzeniach w pracy podjeto problem analizy parametrow
wybranych konstrukcji napedéw lotniczych pod katem uzyskania jednoznacznych parametrow
porownawczych  wykorzystujac  do  tego  metody  energetyczne.  Dodatkowo
w ramach analiz sprawdzono ocen¢ efektywnosci zastosowania napedu rozproszonego do
napedu lekkiego statku powietrznego.

W rozprawie zaklada si¢ opracowanie modelu dystrybucji energii na poktadzie statku
powietrznego w zalezno$ci od wykonywanej misji (trajektorii lotu) i rodzaju napedu.

Na podstawie opracowanego modelu mozliwe bedzie porownanie celowosci stosowania
danego typu napedu, okreslenie osiggéw w locie oraz zaproponowanie ewentualnych
modyfikacji napgdu w celu poprawy parametréw uzytecznych. Poglebionej analizie poddane
zostang réwniez zagadnienia ekologiczne i ekonomiczne poprzez zbadanie ilo§ciowe zuzycia
energii, paliwa i emisji spalin dla przyje¢tej trasy przelotu.

Prace zakonczy pragmatyczna ocena uzytecznosci modeli 1 opracowanie propozycji ich

praktycznego wykorzystania.
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4. Wyznaczenie osiagow samolotu w czasie lotu w oparciu o metode¢ energetyczng

W rozdziale 4 przestawiona zostanie metoda energetyczna do wyznaczenia 0siggoéw

samolotu w locie takich jak zasieg 1 dtugotrwatos¢ lotu.

4.1. Dlugotrwalos$¢ i zasieg lotu samolotu o napedzie hybrydowym lub elektrycznym

Lot samolotu dzieli si¢ na etapy, ktorym odpowiada okreslone zapotrzebowanie
na energi¢ [2]. Stosowanymi metodami do opisu zapotrzebowania energetycznego w czasie
ruchu samolotu s3 metody ciggu i mocy. Metody te, bazujac na znanych charakterystykach
aerodynamicznych ptatowca, umozliwiaja wyznaczenie sity nosnej 1 sity oporu,
a na ich podstawie — mocy lub ciggu niezbednego do lotu samolotu o okreslonej masie oraz
predkosci pionowej i poziomej [23], [53], [71], [75]. Metody te opieraja si¢ na obliczeniu
osiggdéw samolotu, gdzie sity przytozone sa w jego srodku ciezkosci, a on sam jest traktowany
jako punkt materialny. Sposob ten jest wystarczajaco doktadny do zastosowan w samolotach
poddzwigckowych oraz samolotach klasy General Aviation. Model ten jest rowniez odpowiedni
dla wigkszych konstrukcji na etapie projektu wstepnego samolotu. Elastycznos¢ kadtuba i
skrzydet oczywiscie powoduje zmiang wspotczynnikow aerodynamicznych, lecz okreslenie ich
wplywu na osiagi samolotu przeprowadza si¢ na etapie optymalizacji konstrukcji samolotu

[24]. Ponizej przedstawiono formuty opisujace podstawowe zalezno$ciowi sit oddziatujacych

na samolot:
— sita oporu:

Py=>p-S-V2-Cy (4.1)
— sita no$na:

Pr=5p-S- V(g (4.2)
— moc niezbedna do lotu:

Ny=Py-V="Ps-V (4.3)
— moc zespotu napedowego:

Ng=Ps-V (4.4)

gdzie:

Cx — wspotczynnik sity oporu [-],
Cz — wspoélezynnik sity nosnej [-],
Px — sita oporu [N],

Pz — sita nosna [N],

S — powierzchnia no$na [m?],
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V — predkos$é lotu [m/s],

p — gestosé powietrza [kg/m?],

NN — moc niezbedna do lotu [W],

Pn — cigg niezbedny do lotu [N],

Ns — moc zespotu napedowego [W],

Ps — ciagg zespotu napedowego [N].

W warunkach lotu ustalonego zespot napgdowy generuje moc | cigg rowne mocy Oraz
ciggowi niezbednemu do lotu samolotu. W trakcie rozpedzania lub wznoszenia samolotu
moc/cigg zespotu napedowego sg zwigkszone o wartos¢ nadmiaru mocy/ciggu w stosunku do
lotu w warunkach ustalonych.

Z punktu widzenia eksploatacji statku powietrznego waznymi wskaznikami
charakteryzujacymi samolot sg zasieg i dlugotrwalo$¢ lotu. Bazujac na réwnaniach ruchu
samolotu mozna wyprowadzi¢ zalezno$ci na wyznaczenie tych parametrow. W przypadku
samolotow napedzanych silnikami spalinowymi najczg$ciej stosuje si¢ wzoér Breguete’a,

zapisany w postaci og6lnej jako [35]:

L=%In—¢% (4.5)

gdzie:

L — zasigeg [m],

g — przyspieszenie ziemskie [m/s?],

Cj — jednostkowe zuzycie paliwa [kg/(m-s)],

m — masa startowa samolotu [kg],

Am — spadek masy samolotu w trakcie lotu [kg].

Przedstawiona zalezno$¢ pozwala na wyznaczenie zasiggu lotu samolotu, pod warunkiem
uwzglednienia zmiany masy statku powietrznego powodowanego zuzyciem paliwa,
w konsekwencji spadkiem tej masy w czasie lotu. Zastosowanie tego wzoru dla statkow
powietrznych napgdzanych silnikami spalinowymi jest uzasadnione, natomiast w przypadku
samolotow elektrycznych i hybrydowych korzystanie z niego moze by¢ trudne a nawet
niemozliwe [22]. Jest to spowodowane nieznaczng zmiang masy samolotu w czasie lotu
w przypadku samolotow wyposazonych w naped hybrydowy, a dla statkow powietrznych
wyposazonych w elektryczny zespot napgdowy masa ta jest stata w czasie lotu.

Stad celowym wydaje si¢ by¢ zastosowanie metody energetycznej do opisu ruchu samolotu
[2], [34], [35], [74], [75]. W metodzie tej, na podstawie charakterystyk aerodynamicznych

samolotu mozna okresli¢ energie potrzebna do wykonania startu
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1 wznoszenia na okre$long wysoko$¢ przelotowa oraz mozna wyznaczy¢ energie niezbedng do
lotu poziomego dla samolotu o okre§lonej masie. Odejmujac wartos¢ tej energii od energii
zgromadzonej na poktadzie samolotu [23], [47], [51], [63], niezaleznie czy Zzrodtem energii jest
akumulator czy paliwo weglowodorowe, mozna wyznaczy¢ istotne z punktu widzenia
eksploatacji samolotu wartos$ci zasiggu 1 dtugotrwatosci lotu.
Etapami, na ktore dzieli si¢ lot samolotu sa:
1. start, ktory sklada si¢ z fazy:
— rozpedzanie samolotu
— oderwanie
— wznoszenie do zadanej wysokos$ci przelotowe;j
2. lot poziomy

3. ladowanie

4.2. Wyznaczanie energii niezbednej do lotu samolotu

W pierwsze] kolejnosci nalezy okresli¢ energi¢ potrzebng do startu samolotu. Etap
od ruszenia do osiggnig¢cia predkosci oderwania go od ziemi nazywany jest rozbiegiem.

Do utworzenia rownan ruchu samolotu przyj¢to nastepujace zatozenia:

— nie uwzglednia si¢ zmiany konfiguracji samolotu podczas catego startu wykonywanego

do wysokosci przelotowej;

— zalozono, ze samolot po oderwaniu si¢ od ziemi natychmiast przechodzi do wznoszenia

prostoliniowego;

— przyjeto, ze wektor ciggu zespotu napedowego jest rownolegly do osi podiuznej

samolotu.

Na rysunku 4.1 przedstawiono uktad sit dziatajacych na samolot podczas rozbiegu.
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Rys. 4.1. Uklad sit dzialajgcych na samolot w czasie rozbiegu

Przyjmujac, ze ukltad sit dzialajacych na samolot jest taki jak na rysunku i znane

sa wspotczynniki tarcia (zalezne od rodzaju podloza, przedstawione w tabeli 4.1) rowne

dla punktow stycznych z podtozem i1 zapewniona jest rownowaga podtuzna, rownania ruchu

przyjmuja nastgpujaca postac:
PZ_Q+R1+R2=0

PS_Px+T1_T2:md_V

dt
Ty + T, =u(Q—Pz)
gdzie:
p — $redni wspotczynnik tarcia tocznego,
Q — cigzar samolotu [N],
Q=mg
T — sity styczne [N],
R — reakcje normalne [N],

Ps — cigg zespotu napedowego [N].

Tab. 4.1. Wspotczynniki tarcia tocznego W zaleznosci od rodzaju podtoza [23]

(4.6)
(4.7)
(4.8)

(4.9)

podtoze trawa ziemia

beton/asfalt

W] 0,24 0,2

0,14-0,2

Zakltadajac poziom ciggu generowanego przez zespol napedowy, wystarczajacy

do efektywnego wznoszenia, oraz znajac predkos¢ oderwania samolotu, mozna wyznaczy¢ czas

rozpg¢dzania lub dtugos¢ rozbiegu.
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Energi¢ niezbedng do startu samolotu dla okreslonego czasu rozbiegu lub jego dlugosci
okresla si¢ formutami (4.10) i (4.11).
Es = Ng-tg = Ps- Lg (4.10)
gdzie:
Es — energia niezbedna do startu samolotu [J]
Ps — ciag zespotu napedowego dla startu przy zatozonej predkosci oderwania i dlugosci
rozbiegu [N],
Ns — moc zespolu napedowego dla startu przy zatlozonej predkosci oderwania i czasu
rozbiegu [N],
L — dlugos¢ rozbiegu [m],
t — czas rozbiegu [s].
Nastegpnie wyznacza si¢ energi¢ pobrang ze zrodta energii statku powietrznego jako:

Epp = 5.t (4.11)
ns

gdzie:
ns — sprawnos¢ zespotu napgdowego, bedaca iloczynem sprawnosci $migla i silnika [60]:
Ns = Nsmig * Msit (4.12)
Kolejnym etapem, dla ktorego nalezy wyznaczyé warto$é energii, jest faza rozpgdzania.
Dla znanej wartosci nadmiaru ciggu lub mocy zespolu napedowego, mozliwe jest okreslenie
czasu rozpedzania do zadanej predkosci lotu. Na rysunku 4.2 przedstawiono uktad sit

oddziatujacych na samolot.

P,

Q!
v

Rys. 4.2. Uklad sit dzialajgcych na samolot w czasie rozpedzania

Formutami (4.13), (4.14) i (4.14) opisano roéwnania ruchu i energii dla rozpgdzania samolotu:
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(4.13)

P,-Q=0
Ps—Py =m= (4.14)
(4.14)

ES:P5'L:N5't

Energie pobrang ze zrodta energii w trakcie rozpedzania mozna wyznaczy¢ z zaleznosci:
(4.16)

Nastepnym etapem lotu, dla ktorego nalezy wyznaczy¢ wartos¢ potrzebnej energii

jest wznoszenie. Uktad sit dzialajacych na samolot podczas tego manewru przedstawiono

na rysunku 4.3.

Rys. 4.3. Uklad sit dzialajgcych na samolot w czasie wznoszenia

Uktad sit dziatajacych na samolot W czasie wznoszenia, co opisano formutami (4.17), (4.18)

i (4.19) pozwala wyznaczy¢ nadmiar mocy niezbednej do wznoszenia na zagdang wysokosc:
(4.17)

Pycos0 —Q =0
Ps; cos@ — P, sinf — Py cosO =0 (4.18)

Rozwigzanie tego uktadu rownan pozwala wyznaczy¢ nadmiar mocy niezbednej w tej fazie

lotu.
Energia wznoszenia samolotu stanowi iloczyn mocy niezbgdnej do wznoszenia samolotu

I czasu trwania tego manewru (4.20). Uwzgledniajac sprawno$¢ zespotu napedowego ng mozna

wyznaczy¢ energi¢ pobrang ze Zrddta energii zgromadzonej na poktadzie:
Eypyy = &N, (4.20)
s
gdzie:
W — predkos¢ wznoszenia (pionowa)
W =Vsinf (4.21)
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W = w (4.22)

Ns — nadmiar mocy (moc zespotu napedowego) [W],

NN — moc niezbedna do lotu dla danej predkosci poziomej [W]
V — predko$¢ pozioma lotu [m/s],

® — kat wznoszenia [°],

t — czas wznoszenia [s] opisany formulg (4.23), gdzie H — wysoko$¢ wznoszenia [m]:

=2 (4.23)

w

Ostatecznie, energia pobrana ze zrodla energii do startu samolotu stanowi sumg energii dla
poszczegbdlnych, opisanych wyzej etapdw startu (4.24).
Esr = Eop + Eroz + Ewz (4.24)

Kolejnym analizowanym etapem jest lot ustalony samolotu (rysunek 4.4).

== I-D

X

Q!
v

Rys. 4.4. Uklad sit dziatajgcych na samolot w czasie lotu ustalonego

Na podstawie uktadu sit przedstawionych na rysunku 4.4, rownania ruchu przyjmuja postac:

P,—Q=0 (4.25)
Ps =Py =Py (4.26)
Energi¢ niezbedna do lotu opisano wzorem (4.27):
Ey=Py-L=Ny-t (4.27)
Natomiast energia pobrana ze zrodta energii jest obliczana ze wzoru:
Epp="N.¢ (4.28)
ns

Znajac warto$¢ energii zgromadzone] na pokladzie samolotu oraz energii zuzytej na

poszczegdlne etapy lotu oblicza si¢ zasieg 1 dtugotrwatos$¢ lotu samolotu.
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4.3 Wyznaczanie zasiegu i dlugotrwalosci lotu

Zaktadajac dtugotrwato$¢ startu oraz wysoko$¢, na ktorg wznosi si¢ samolot, w oparciu
o formuly z rozdziatu 4.2, mozliwe jest obliczenie energii potrzebnej do wykonania tego
manewru. Odejmujac wartos¢ tej energii od wartosci energii zgromadzonej na poktadzie,
a nastepnie dzielagc pozostatg warto§¢ energii przez moc pobierang przez zespot napedowy
konieczng do wykonania lotu poziomego z zatozong predkoscig, otrzymuje si¢ wartos¢
dhugotrwatosci lotu. Mnozac t¢ warto$¢ przez zalozong predkosé lotu, otrzymuje si¢ zasieg
samolotu. Za pomoca formut (4.29), (4.30) i (4.31) pokazano jak obliczy¢ energi¢ pozostatg na

poktadzie po starcie statku powietrznego oraz dtugotrwato$¢ i zasig¢g lotu:

EPOZ =F — EST (429)
Uwzgledniajac  zalezno$ci (4.24), (4.28) i1 (4.29), dhugotrwalos¢ lotu mozna zapisaé
W nastgpujacy sposob:
t =50z (4.30)
s

Natomiast wzor na zasieg przybiera postac:
L=tV (4.31)
Przedstawione zalezno$ci sg przydatne do efektywnego zarzadzania energig zgromadzong

na poktadzie samolotu.
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5. Charakterystyki techniczne przyjete do przeprowadzenia analizy problemu

W rozdziale 5 przestawione zostang charakterystyki techniczne motoszybowca AOS H2

oraz dane techniczne proponowanych zZrodet energii do napedu statku powietrznego.

5.1. Platowiec

Obiektem badawczym, wykorzystanym do przeprowadzenia badan jest ptatowiec
motoszybowca AOS H2. Szczegdlowy opis techniczny motoszybowca znajduje si¢
w zataczniku A do niniejszej pracy.

Na podstawie przedstawionych charakterystyk aerodynamicznych (przedstawionych
w zalaczniku A) ptatowca oraz obliczen aerodynamicznych z projektu wstepnego [83], tabeli
5.1 zestawiono parametry okreslajace na zapotrzebowanie na moc i ciag niezb¢dny do lotu
motoszybowca przy predkosci 100 [km/h], dla masy startowej 660 [kg].

Tab. 5.1. Parametry mocy i ciggu niezbednego do lotu motoszybowca AOS H2[83]

Wysokos¢ lotu [m] | 0 |2000
Predkos¢ lotu [m/s] | 27,8 | 27,8
Nn [W] 6950 | 7240
PnIN] 250 | 260

Wartosci zestawione w tabeli stanowig minimalng moc niezbedng do lotu poziomego dla
minimalnej 1 maksymalnej wysokos$ci lotu silnikowego motoszybowca. Zostaty przyjete do
dalszych analiz w pracy, podobnie jak predkos¢ lotu poziomego, ktora wynosi 100 [km/h]. Na

rysunku 5.1 przedstawiono motoszybowiec AOS H2.

Rys. 5.1. Szybowiec z napedem AOS H2
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5.2. Zespol napedowy motoszybowca AOS H2

Zespot napedowy wykorzystuje akumulatory oraz wodorowe ogniwo paliwowe jako
zroédto energii do zasilania silnika marszowego EMRAX 268. W tabeli 5.2 podano dane

techniczne zespotu napgdowego motoszybowca, natomiast na rysunku 5.5 przedstawiono

schemat uktadu napedowego.

Tab. 5.2. Dane techniczne napedu motoszybowca AOS H2 [56]

siinik | Neost | Nmac [ Moot [ Mt [ Mo [ C | Una [ Nos | mos
[kwl | [kW] | [Nm] | [kg] | [ka] |[AN]| [V] | [kW] | [kg]
E;nﬁrgx 107 200 250 | 20 | 60 | 16 | 355 | 10 60

Rys. 5.5. Schemat uktadu napedowego motoszybowca AOS H2:
Al —silnik EMRAX 268, A2 — smigto, A3 — maszt, A4 — falownik silnika,
B1 — pakiet akumulatora, B2 — przetwornica akumulatora, C1 — ogniwo paliwowe,
C2 — przetwornica ogniwa, C3 — butle, C4 — instalacja paliwowa,

D — instalacja elektryczna

Zespot napedowy motoszybowca w czasie startu korzysta z energii elektrycznej
pochodzacej zaréwno z ogniwa wodorowego jak i zespolu akumulatorow. Po zakonczeniu
manewrow, takich jak start czy wznoszenie, wymagajacych wigkszego zapotrzebowania

energetycznego, wymagajacego dodatkowej mocy pobieranej z akumulatora, lot wykonywany
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jest z uzyciem ogniwa paliwowego. Jezeli pozwalaja na to warunki, nadwyzka
wyprodukowanej energii elektrycznej jest uzywana do dotadowania akumulatorow. W sktad
zespolu napedowego wchodzg jeszcze falowniki (przeksztattniki) zmieniajace prad staly na
zmienny 1 odwrotnie oraz zmieniajgce napigcie pragdu. Majg one na celu integracje elementow
zespotu napedowego i umozliwienie zasilania silnika marszowego Emrax 268 i innych
odbiornikow pradu pracujacych przy roznych wartosciach napigcia i typie pradu.
Na rysunku 5.6 przedstawiono schemat elektryczny zespotu napedowego motoszybowca
AOS H2.

Przeksztattnik Przeksztattnik
do ogniwa napedowy
Ogniwo ] DC * * AC —  Silnik

paliwowe _| - DC-link - napedowy

DC £T l DC

DC i -
Przeksztattnik Ll | 12/24v

~ 12/24v
do bateri DC tadowarka

AC — Siec
- jednofazowa
DC _

Bateria
elektrochemiczna

Rys. 5.6. Schemat hybrydowego uktadu napedowego z wykorzystujgcego wodorowe ogniwo

paliwowe

Na podstawie danych zawartych w tabeli 5.2 mozna wyznaczy¢ energi¢ zakumulowang na
poktadzie samolotu. Energia ta stanowi sume energii zawartej w akumulatorze oraz energii,
ktorg potencjalnie mozna wytworzy¢ przez ogniwo paliwowe. Wzor na te energie (5.1) wynika
z prawa Ohma i definicji energii [38], [42], [44]:

Enyp = C- U+ ne (Nog - t5) (5.1)
gdzie:

Epyp — calkowita energia zgromadzona w zespole napedu hybrydowego [J],

C — pojemnos¢ akumulatora [As],

U — natgzenie pradu [V],

Ner — Sprawnos$é elektryczna ogniwa i osprzetu [-],

Ny — moc generowana przez ogniwo [W],

ty — Czas pracy ogniwa [s], wynikajacy ze zuzycia wodoru w jednostce czasu:
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ty = Z—: (5.2)
5.3. Alternatywna koncepcja hybrydowego zespolu napedowego do wykorzystania w

platowcu platformy badawczej AOS

W celu wskazania dalszych mozliwosci wykorzystania platformy motoszybowca AOS
oraz ewentualnych korzysci plyngcych z zastosowania napedu rozproszonego, takich jak
obnizenie zuzycia paliwa 1 emisji zwigzkéw szkodliwych emitowanych do atmosfery,
zaproponowano modyfikacj¢ napedu hybrydowego. Modyfikacja ta polega na zastgpieniu
ognhiwa paliwowego silnikiem spalinowym z wirujacym tlokiem, wspolpracujgcym
z silnikiem elektrycznym petnigcym funkcje alternatora. Schemat proponowanego rozwigzania

przedstawiono na rysunku 5.7.

1 r ; 3 4

Rys. 5.7. Schemat hybrydowego uktadu napedowego z silnikiem spalinowym do platowca
motoszybowca AOS: 1 —akumulator, 2 — zbiornik paliwa, 3 — silnik Emrax 188 pracujgcy jako
alternator, 4 — silnik Wankel AG 407 TGi

Dane techniczne zespotu napgdowego przedstawiono w tabeli 5.3.
Tab. 5.3. Dane techniczne napedu motoszybowca AOS H2
— wariant hybrydowy spalinowy [63], [96]

o Masa o
Silnik Neconst | Nmax | Mconst | Msil baterii C | Uba Silnik Nmax | Misil
elektryczny | [kW] | [kW] | [Nm] | [kg] [ka] [Ah]| [V] | spalinowy | [kW] | [kd]
Wankel AG
Emrax 188 30 52 50 7 60 16 | 355 407 TGi 32 25

Dobor komponentéow zespotu napgdowego poprzedzita analiza réznych, koncepcyjnych
I istniejgcych, hybrydowych zespotéw napgdowych wystepujacych w lotnictwie i motoryzacji

[6], [47], [89]. Przeanalizowano rowniez konstrukcje i parametry silnikow spalinowych
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mozliwych do wykorzystania napedu generatora. Zatozeniami do zaproponowania koncepcji
napedu byty:

— zespot napedowy wykorzystujacy silnik spalinowy powinien mie¢ nie wigksza masg jak
zespot napedowy wykorzystujacy ogniwo wodorowe;

— uktad generatora powinien dostarcza¢ moc elektryczng nie mniejsza niz ogniwo
wodorowe z AOSa H2;

— silnik spalinowy zastosowany w uktadzie range extendera powinien by¢ stosunkowo
lekki 1 fatwy w obstudze.

Do napedu generatora wybrano Silnik wankla 407 TGi ze wzgledu na jego zalety, takie jak:
niski poziom wibracji, korzystny stosunek rozwijanej mocy do masy wiasnej i prosta obstuga
[21]. Silnik pracuje na mieszance paliwowej benzyny i oleju do silniku dwusuwowych w
stosunku 1:100 — co znaczgco upraszcza jego konstrukcje i mase, brak uktadu olejowego. Za
wyborem tego silnika przemawiata rowniez jego dostepnos¢
w laboratorium katedry. Wykonano roéwniez probg¢ hamowania silnika Wankel 407TGi. Pomiar
wykonano w temperaturze okoto 18°C. Wyznaczono jego charakterystyke obrotowag,
przedstawiong na rysunku 5.8, a na rysunku 5.9 przedstawiono silnik zamontowany na

stanowisku badawczym.
32 54

R - - - - -|- - - - - - 5 e EELELLE -

30 —— \ /* 52

28

/| ,

18

16 [— . 38

14 36
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500 8000

n [obr/min]

Rys. 5.8. Charakterystyka silnika Wankel 407 TGi
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Rys. 5.9. Stanowisko badawcze do wyznaczenia charakterystyki obrotowej:1— silnik Wankel

407TGi, 2 — hamulec elektrowirowy , 3 — sprzegto

Na przedstawionej na rysunku 5.7 charakterystyce mozna odczytac, ze przedzial pracy
silnika 0 najwyzszych warto$§ciach momentu obrotowego (powyzej 28 [Nm]), wypada
w zakresie predkosci obrotowej watu silnika pomigdzy 3500 [obr/min] a 5000 [obr/min],
z kolei maksymalnemu momentowi obrotowemu (53 [Nm]) odpowiada moc okoto
22,5-23 [KW]. W tych zakresach silnik osigga najlepsza sprawnos$¢ cieplng, tj. stosunek
rozwijanej mocy przy najwyzszych parametrach momentu obrotowego, jaki moze uzyskac¢
silnik przy jednoczesnym najnizszym jednostkowym zuzyciu paliwa. Jednoczesnie
w instrukcji obstugi silnika [20] podana jest wartos¢ minimalnego jednostkowego zuzycia
paliwa (0,3 [kg/Wh]) dla predkosci obrotowej 4000 [obr/min]. Odpowiada ona mocy rozwijanej
przez silnik na poziomie 22 [KW]. Ten zakres pracy silnika spalinowego zostal przyjety za
najkorzystniejszy do pracy generatorowej.

Do wspolpracy silnika spalinowego 1 elektrycznego nalezy tak dobra¢ silnik elektryczny,
by:

— silnik elektryczny rozwijat wigksza moc maksymalng niz spalinowy - ma to na celu uniknigcie
uszkodzenia silnika elektrycznego [38], [44];

— charakterystyka silnika elektrycznego (w szczegdlnosci stosunek mocy do uzyskiwanych
obrotow) pokrywata si¢ z charakterystyka silnika spalinowego w zakresie zblizonym do

predkosci obrotowych watu silnika tlokowego odpowiadajacym zakresom maksymalnego
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momentu obrotowego i najnizszego jednostkowego zuzycia paliwa - ma to na celu zapewnienie
wysokiej efektywnos$ci uzyskania energii elektryczne;.

Do pracy alternatorowej wybrano silnik elektryczny Emrax 188. Na rysunku 5.10
przedstawiono zestawienie charakterystyk silnika Emrax 188 i Wankel 407TGi

Charakterystyka silnika Emrax zostata uzyskana z instrukcji producenta [19].

35 l

- Wankel 407TGi
*Emrax 188

N [kW]

10
3000 3500 4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500 8000
n [obr/min]

Rys. 5.10. Charakterystyka wspolpracy silnika Wankel 407TGi i Emrax 188

Na podstawie przebiegu charakterystyk silnik6w mozna stwierdzié, ze najkorzystniejszym
zakresem  pracy  zespolu  generatora  bedzie zakres od 3700  [obr/min]
i mocy 20 [kW] do 4700 [obr/min] i mocy 25 [kKW]. W tych punktach charakterystyka silnikow
si¢ przecina, a pomiedzy nimi prawie si¢ pokrywaja (réznice do okoto 0,5 [kW]).
W zwigzku z tym, ze silnik o wirujagcym ttoku najnizsze jednostkowe zuzycie paliwa osigga
przy 22 [kW] rozwijanej mocy przy 4000 [obr/min] predkosci obrotowej silnika, to ten punkt
pracy zostal przyjety do pracy generatorowej. Masa paliwa przyjeta do zasilania generatora
wynosi 7 [kg]. Sumaryczna masa paliwa, uktadu paliwowego, silnika spalinowego
1 elektrycznego oraz ich osprzetu zostata w przyblizeniu 0szacowana na podstawie parametrow
technicznych elementéw proponowanej modyfikacji. Dokonano bilansu masowego w celu
porownania masy hybrydowo-spalinowego zespolu napedowego do zespotu opartego o
hybryde wodorowa. Analiza zostata zestawiona

w tabeli 5.4.
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Tab. 5.4. Bilans masowy Zrodet energii dla ptatowca motoszybowca AOS H2

Hybryda wodorowa Hybryda spalinowa
zespot masa [kg] zespot masa [Kg]
butle wodoru 17 zbiornik pal.iwa oraz uktad 15
paliwowy
falownik silnika 7 falownik silnika 7
instalacja elektryczna 73 instalacja elektryczna 73
wysokopradowa ’ wysokopragdowa ’
zespot akumulatorow 60 zespot akumulatorow 60
przetwornica baterii 8 przetwornica baterii 8
przetwornica ogniwa 8 przetwornica generatora 10
ogniwo paliwowe 60 silnik spalinowy Wankel 407 o5
TGI
masa paliwa 20 masa paliwa 7
masa alternatora (silnik 7
EMRAX 188)
uktad sterujacy generatorem, 30
sprzggto i okablowanie
laczna masa 187,3 laczna masa 176,3

Na podstawie tabeli mozna stwierdzi¢, ze zespoty napgdowe posiadajg podobng masg.
Z powodu nieduzej szacunkowej réznicy miedzy masag zrodet energii (11 [kg]), przyjeto
w dalszej czgséci pracy, ze masa startowa statku powietrznego dla réznych wariantow napgdu
bedzie taka sama i wynosi¢ bedzie 660 [Kg].

Po wyznaczeniu odpowiedniego zakresu wspotpracy silnika spalinowego i elektrycznego,
mozliwe jest okreSlenie energii zgromadzonej na pokladzie samolotu korzystajac
z nast¢pujacej formuty:

Enyps =C-U+ ng (Ng; - ts) (5.3)
gdzie:

Enybs — catkowita energia zgromadzona w zespole napedu hybrydowego [J],

C — pojemnos¢ akumulatora [AS]

U — natezenie pradu [V],

ns — sprawnos$¢ generatora odpowiadajgca sprawnosci silnika elektrycznego [-],

Ng;; — moc generowana przez silnik spalinowy [kW],

ts — czas pracy silnika spalinowego [s], wynikajacy ze zuzycia paliwa przez silnik

w jednostce czasu:

_ MmpyL
ts = SFC-Nsil (54)
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5.4. Energia zgromadzona na pokladzie oraz sprawnos$¢ zespoltu napedowego

Na podstawie danych technicznych zrodet energii przewidzianych do napedu
motoszybowca AOS oraz formul z rozdziatu 4, wyznaczono energi¢ zgromadzona na poktadzie
zarowno motoszybowca AOS H2 1 proponowanego wariantu hybrydowego wykorzystujacego
silnik spalinowy. Warto$¢ energii zgromadzonej na poktadzie dla obu wariantow przestawiono
na rysunku 5.11.

%107

12

10

EM]
[=2]

Hybryda - ogniwo wodorowe Hybryda - generator spalinowy

Rys. 5.11. Energia zgromadzona na poktadzie AOS H2 i wariantu z generatorem spalinowym

Uzyskane warto$ci energii zostalty wykorzystane w dalszej czgséci pracy.

Istotne jest uwzglednienie sprawnos$ci zespotu napedowego do wyznaczania zasiggu
i dlugotrwatos$ci lotu. Sprawno$¢ silnika elektrycznego napedzajacego $migta pozwala
na wyznaczenie ilo$ci energii pobieranej ze zrodta pradu. W obu rozwazanych w pracy zrodtach
energii dla motoszybowca, ogniwo 1 generator spalinowy dotadowuja akumulator.
W przypadku poboru mocy zachodzi jego roztadowanie, lecz nie zachodzi ono wedlug
przebiegu funkcji liniowej jak tadowanie [52]. Roztadowanie akumulatora przebiega wedtug
krzywej wyznaczanej przy pomocy wykladnika (liczby) Puekerta [10], [44]. W zwigzku
z tym, czas pracy akumulatora (roztadowania) jest krotszy niz czas tadowania. Stad,
by uwzgledni¢ wptyw wyktadnika na czas pracy akumulatora, nalezy wyznaczy¢ sprawno$¢
roztadowania zalezng od liczby Puekerta. Dla akumulatorow typu Li-Pol liczba
Puekerta p = (1 + 1.09), a dla akumulatora zastosowanego w AOS H2 p = 1.045. Pojemnos¢
akumulatora stanowi iloczyn znamionowego natezenia pragdu akumulatora i czasu, w jakim

je oddaje do odbiornika energii elektrycznej [10], [88]:
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C=1-t (5.5)
gdzie:
I — natgzenie pradu [A],

t — czas pracy akumulatora [s],

Pojemnos¢ efektywna uwzgledniajaca liczbg Puekerta okresla formuta:
C,=1IP-t (5.6)
Przyjmujac, ze pojemnosci efektywna i znamionowa akumulatora sa sobie rowne,

po poréwnaniu Stronami uzyska si¢ sprawnos$¢ roztadowania uwzgledniajaca liczbe Puekerta.

IP-t i 1P

Np =~7=7 (5.7)

It 1
Przyjmujac za danymi technicznymi zespotu akumulatorow AOS H2 (tabela 5.2), pojemno$¢
akumulatora rowng pojemnosci efektywnej wynoszaca 16 [Ah], uzyskano n,, = 0,89.
Catkowita sprawno$¢ zespolu napedowego tj. stosunek mocy pobranej ze zrodia energii do
mocy uzyskanej przez zespot napedowy rowna si¢ iloczynowi sprawnos$ci $migta dla danej fazy

lotu, sprawnosci silnika elektrycznego oraz sprawnosci roztadowania akumulatora.

_Ns’m
Ns =

™= T Nsit Ty (5.8)
gdzie:

Ng,, — moc generowana przez $Smigta [W],

Ny — moc pobierana ze zrodta pradu [W],

Nem — Sprawnos¢ $migla [-],

Nsi1 — sprawno$¢ silnika napedzajacego smigto [-],

1p — sprawnos¢ roztadowania akumulatora [-].

Calkowita sprawnos¢ zespotu napgdowego stuzy do wyznaczenia parametroOw osiggowych

samolotu przy zastosowaniu metody energetycznej opisanej wzorami 4.24-4.29.

5.5. Profil misji motoszybowca przyjety w analizie

Do dalszych analiz energetycznych i osiggowych, na podstawie zatozen projektowych
I charakterystyk aerodynamicznych ptatowca [56], [83], przyjeto profil misji motoszybowca
celem okreslenia maksymalnego zasiggu 1 dtugotrwatosci lotu. Sktada si¢ on z:

— rozbiegu po pasie i rozpgdzania samolotu (tacznie 120 sekund, tj. ts + troz) przy mocy

silnika (lub sumarycznej silnikow przy napedzie rozproszonym) 40 [KW];
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— wznoszenia na wysoko$¢ 500 [m] z predkoscig pionowa 2,5 [m/s] (200 sekund

wznoszenia twz);

— lotu ustalonego na wysokosci 500 [m] z predkoscig 27,8 [m/s] (100 [km/h]) do

wyczerpania energii zgromadzonej na poktadzie.

Profil ten zostat przedstawiony na rysunku 5.12.

H

-

]
|
I
]
1
:
]
) btpgt
I
500m e
I
1
I
I
]
I
I
|
I
I
I
1
|
1
|
]
I
:
_____________ |
“Jj‘f,i{z e |
B

A

Y

'
LROZ

Rys. 5.12. Profil misji motoszybowca

W tabeli 5.5 zawarto zapotrzebowanie energetyczne do wykonania do wykonania danego etapu

lotu oraz godzinnego lotu ustalonego, wedtug zatozen przyjetych do obliczen.

Tab. 5.5. Zapotrzebowanie energetyczne dla danego etapu lotu motoszybowca AOS H2

start i rozpedzanie | wznoszenie | godzinny przelot
Czas [9] 120 200 3600
Energia [J] 4800000 4677300 25920000
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6. Model napedu rozproszonego — zalozenia

W rozdziale 6 zostanie przestawiona metodyka doboru rozproszonego zespotu
napedowego do samolotu oraz dobor takiego napedu i jego konfiguracji do ptatowca

motoszybowca AOS.

6.1. Metodyka doboru napedu do samolotu

Opierajac si¢ na zalozeniach przedstawionych w rozdziale 5 i przytoczonych
w podrozdziale 2.1 przyktadach, do dalszej analizy zostal przyjety wariant napedu
rozproszonego dla platowca motoszybowca AOS H2.
Do doboru napgdu konieczne jest wstgpne rozplanowanie umiejscowienia zespotow
$miglo-silnik na ptatowcu oraz okreslenie mocy rozwijanej przez marszowe silniki elektryczne.
W dalszej kolejnosci dokonano doboru $migiet o malej $rednicy tak, by zespét napedowy
zapewnit bezpieczng wartos¢ ciggu do wykonywania lotu, a $migta zachowaty odpowiednia
separacj¢ od siebie.

Odpowiednie umiejscowienie $migiet wzgledem krawedzi natarcia, pozwoli
na efektywniejsze wykorzystanie zjawisk aerodynamicznych do zwigkszenia sity nos$nej[1].
Wraz z tak dobranymi $miglami do silnikéw elektrycznych, by uzyska¢ jak najwyzsza
sprawno$¢ napgdowa, mozliwe bedzie tak zbilansowaé energetycznie zespot napedowy,
by uzyska¢ poprawe¢ osiggow samolotu w pordwnaniu do tradycyjnego uktadu
jednosilnikowego. Konieczne jest rowniez przeprowadzenie bilansu masowego zespotu
nap¢dowego [57]. Gdyby naped rozproszony wazyl wigcej niz tradycyjny, to teoretyczne zyski
aerodynamiczne bylyby zniwelowane przez zwigkszenie zapotrzebowania na energi¢
w czasie lotu. Byloby to spowodowane wigksza masa samolotu w stosunku do samolotu
z tradycyjnym zespotem napedowym. Stad kolejnym celem jest zachowanie €O najmniej
te] samej] masy startowej statku powietrznego wyposazonego w naped rozproszony.
Koniecznym jest by rozproszony zesp6l napedowy rozwijal taka sama moc (niezbedng do lotu

poziomego jak i jej nadmiar do wznoszenia) jak naped tradycyjny.

6.2. Dobor liczby zespolow silnik-$miglo dla platowca motoszybowca AOS H2

Dobor zespotu napgdowego zostal oparty na charakterystykach aerodynamicznych
motoszybowca AOS H2. Jak wynika z przytoczonych wykresow (4.1 1 4.2), najmniejsze
zapotrzebowanie energetyczne dla ptatowca wystepuje przy predkosci 100 [km/h]. Wartosci tej

odpowiada najnizsza warto$¢ mocy niezbednej do lotu. Dla tego zakresu predkosci dobierano
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rozproszony, marszowy zesp6t napedowy. Tradycyjny zespdt napedowy dysponowat
nadmiarem ciggu 1 mocy umozliwiajacym wykonywanie manewréw Wwznoszenia
i przySpieszania motoszybowca na wysokosciach od 0 do 2000 [m]. Dodatkowo
w zalozeniach konstrukcyjnych zawarto informacje¢, ze silnik powinien podczas startu miec
mozliwo$¢ rozwiniecia mocy 40 [KW], stad sumaryczna moc rozwijana przez silniki nap¢du
rozproszonemu musi odpowiada¢ tej wartoSci. Na podstawie danych technicznych
motoszybowca AOS H2 przedstawionych w zatagczniku A do pracy, w tabeli 6.1 podano
warto$ci mocy niezbednej i ciggu niezbednego do lotu dla predkosci 100 [km/h] oraz
odpowiadajace jej parametry pracy silnika marszowego EMRAX 268, a takze warto§¢ mocy
elektrycznej pobieranej ze zrodta dla mocy maksymalnej i przelotowej. Moc t¢ wyznaczono

dzielac moc niezbedng i moc maksymalng przez sprawno$¢ smigta i silnika — wzor 6.1,
N
n$mmsil

Tab. 6.1 Parametry niezbedne do lotu z predkoscig 100 km/h dla wysokosci 0 do 500 m

(6.1)

Npop =

motoszybowca AOS H2

Nmax [W] | Pmax[N] | NN[W] [ PNIN] | Msm[-] | msit[-] | Nnros [W] | Nmaxpos [W]
18000 648 7200 | 259,2 | 0,78-0,80 | 0,92 9000 23077

Jak wspomniano wczes$niej, zespot $Smigiet o matej Srednicy powinien zapewnié ciag
i moc niezbedna do lotu poziomego oraz nadmiar mocy do wznoszenia jak dla tradycyjnego
uktadu napedowego by zachowaé zblizone charakterystyki lotne statku powietrznego.
W tabeli 6.2 przedstawiono teoretyczne warto$ci ciggu i mocy, jakie powinny generowac
Smigta w zaleznosci od liczby zespolow uzyskane poprzez podzielenie warto$¢ mocy i ciagu
niezbednego do lotu przez liczbe smigiet.
Tab. 6.2 Teoretyczna moc i cigg generowane przez Smigta

Liczba $migiet | 1 2 4 |6 [8 [10 |12 |14 |16
Moc [W] 7200 | 3600 | 1800 | 1200 | 900 | 720 | 600 | 514,3 | 450
Ciag [N] 259,2 | 1296 | 64,8 | 43,2 | 32,4 | 25,92 | 21,6 | 185 | 16,2

Aby zapobiec interferencji $migiet na siebie w czasie pracy, ich liczba nie moze by¢ zbyt
duza. Oznacza to, ze Separacja powinna zapewni¢ odlegto$¢ pomiedzy koncowkami $migiet
stanowigcg przynajmniej potowe Srednicy smigta. Odlegto$¢ miedzy $migtami wstepnie mozna
wyznaczy¢ dzielac rozpigtos¢ skrzydlta przez liczb¢ umieszczonych na nim silnikow.
Dodatkowo, struga zasmiglowa powinna by¢ pokryta jak najwigksza powierzchnia skrzydla.

Dobrany w ten sposob zespdt napedowy musi by¢ skonfrontowany zaréwno z modelem
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matematycznym, symulacjami CFD i jesli to mozliwe, eksperymentem walidujgcym analize
przeptywowa. Uproszczony schemat elektryczny napgdu rozproszonego pokazano na rysunku
6.1. Silniki korzystaja z jednego zrodta energii (np. akumulatora), lecz uktad sterowania
1 regulacji powinien by¢ oddzielony dla kazdego silnika. Taka architektura systemu moze
ulatwi¢ w sterowanie roéznicowe, tj. réznicowanie ciggu silnikoéw w zaleznosci od potrzeb

energetycznych wykonywanego manewru.

silnik reg.

&
[ ]
o
akumulator
silnik reg.
silnik ree.

6.1. Uproszczony schemat napedu rozproszonego,

Idee rozplanowania komorek napedu, przedstawiono na rysunku 6.2. Dzieki odpowiedniemu
umieszczeniu silnikéw wraz z $Smigtami wzgledem siebie oraz elementéw ptatowca nalezy
szuka¢ najkorzystniejszego uktadu — takiego gdzie interferencja migdzy podzespolami
samolotu bedzie ograniczona lub uzyskane zostang dodatkowe korzysci (np. polepszenie

wartosci wspdlczynnika sity nosnej dla tej samej predkosci lotu).
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6.2. Ideogram doboru napedu rozproszonego

Zakladajac, ze $migla beda umieszczone w odleglosci roéwnej promieniowi $migta [23],
[32] od krawedzi natarcia (jak przedstawiono na rysunku 6.3), na tym etapie badan, $migto
bedzie traktowane jako izolowane. Pomija si¢ ewentualng interferencj¢ miedzy $miglem a

skrzydtem [31], [53].

6.3. Wstepne umiejscowienie smigta wzgledem krawedzi natarcia skrzydia

Na tym etapie doboru zespotu napedowego pomija si¢ ewentualne zyski aerodynamiczne
charakterystyki ptatowca w locie spowodowane przys$pieszeniem strugi powietrza — brak jest
mozliwosci podania poprawnej predkosci strug zasmigtowych, a tym samej poprawnej
kalkulacji zmiany warto$ci wspotczynnikow sity nosnej i oporu. Zjawiska te zostaty poddane
zarOwno analizie teoretycznej jak 1 eksperymentalnej (CFD) oraz przedstawione
w pozniejszych rozdzialach pracy.

Przyjeto nastepujace zatozenia do obliczen w trakcie doboru rozproszonego napedu do
samolotu:

— zespot silnikdw sumarycznie powinien rozwing¢ moc 40 [KW] podczas startu;
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— moc i cigg niezbedne do lotu powinny odpowiada¢ zakresowi 7,2 [KW] i 260 [N] przy
predkosci poziomej 100 [km/h], przedziat wysokosci lotu 500-2000 [m], na podstawie
projektu aerodynamicznego AOS H2[83];

— separacja $migiel migdzy ich koncowkami stanowi minimum polowe srednicy $migta,
w innym przypadku nalezy obliczy¢ tzw. wydluzenie $migla (analogicznie jak
w przypadku wydluzenia ptata) [50] i porownaé z planowanym odstegpem miedzy
$migtowym [75];

— odstep Smigla od krawedzi natarcia pokazano na rysunku 6.3, $miglo w ten sposob
traktowane jest jako izolowane i pomija si¢ wptyw interferencji migdzy nim a skrzydtem,;
— masa startowa statku powietrznego z napedem rozproszonym powinna by¢ taka sama

lub zblizona jak w przypadku tradycyjnie rozwigzanego uktadu napedowego.

6.3 Uklad konstrukcyjny wybrany do dalszej analizy

Bazujac na danych zawartych w tabeli 6.2 oraz parametrach silnikow elektrycznych
0 mocach do 4 [kW] [91], [92], do dalszej analizy wybrano jako przyktadowy uktad
dziesigcio$migltowy (po 5 na skrzydto) z silnikami AXI 8120/14. Wybor ten byt podyktowany
nastepujacymi powodami:

— dostep do silnikow o mocach okoto 4 [kW] i wysokiej sprawnosci (powyzej 90%)

— odpowiednia wedtug zatozen poczatkowych separacja Smigiet

— niska masa silnikow i ich tatwa obstuga

— pokrycie znacznej powierzchni skrzydta strugami zasmigtowymi.

Dodatkowo przeprowadzono wstepne obliczenia dla innych wariantéw napedu (np. po 3,
4, 8 na skrzydto), jednakze w takich konfiguracjach nie znaleziono odpowiednich silnikow
elektrycznych (o odpowiednio niskiej masie lub wystarczajacej mocy) lub wstepnie
skalkulowane $rednice $migiet byly za duze w stosunku do wzajemnego potozenia komodrek
napedu. W przypadku wiekszej liczby zespotow napedowych przypadajacych na skrzydto niz
6, zachodzity problemy z uzyskaniem zadowalajacej sprawnosci (obliczeniowej) zaré6wno
Smigiel, jak 1 silnikow.

Dla przyjetego uktadu dobrano $migta tak, aby zapewni¢ efektywne osiagi samolotu
1 zredukowa¢ pobor energii ze zrodla energii samolotu. Na rysunku 6.4 i 6.5 przedstawiono

wizualizacj¢ przyktadowego napedu rozproszonego do ptatowca AOS H2.
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6.5. Wizualizacja motoszybowca AOS z napedem rozproszonym

Smigta zostaty rozstawione W réwnej odlegtosci co 1,55 [m], pierwsza komérka napedu
(Smiglo z silnikiem elektrycznym) zostalo umieszczone w odlegtosci 0,9 [m] od koncowki
skrzydta do osi silnika. Takie umieszczenie geometryczne wynikato z konstrukcji ptatowca
i checi zachowania odpowiedniej odleglosci od krawedzi przejscia miedzy kadtubem
a skrzydlem. Na tym etapie przewidywano, ze S$rednice $migiel beda wynosi¢
od 0,4 do 0,65 [m].
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7. Dobor $Smigiel do ukladu rozproszonego

W rozdziale 7 przestawiony zostanie dobor §migiet o matej Srednicy wspotpracujacych z
silnikiem elektrycznym do zastosowania w napedzie rozproszonym. Nastepnie zostanie
dobrane $miglto do napgdu rozproszonego dla motoszybowca AOS. Rozdzial zakonczy

podsumowanie.

7.1. Podstawy postepowania przy doborze Smigiel o0 malej Srednicy do silnika

elektrycznego

Autorska metoda doboru $miglta o malej Srednicy zostala opracowana w oparciu
o literatur¢ [50], [58], [80], [84] oraz istniejacy sposdb doboru $migiet do silnika spalinowego
ttokowego. Metoda ta zostala wykorzystana rowniez artykutach badawczych [60], [63]
oraz udostgpniona do napisania pracy magisterskiej pod opieka prof. Marka Orkisza.

W analizie zostaly wykorzystane charakterystyki $migiet o profilu Clark-Y.
Charakterystyki te przedstawiono na rysunkach 7.1, 7.2 i 7.3, ktore przedstawiaja zaleznosci
opisujace osiagi $migietl, okre$laja zaleznosci miedzy bezwymiarowymi wspotczynnikami
pracy $migla w stosunku do jego posuwu i sprawnos$ci. Kat natarcia topaty jest przypisany
dla profilu, umiejscowionego w odleglosci rownej 0,75 promienia zewnetrznego $migla
(od osi piasty do koncoéwki $migla).

Na rysunku 7.1 przedstawiono stosunek cechy bezsrednicowej (Cs — wzor 7.2) $migla

w stosunku do posuwu (J — wzor 7.1) i sprawnosci $migta (7.3).

08 | | |1
o6 | [ [ [ 1]
/|
W/ /
0.4 /
0.2 [ ] /,é
A
0
o - ..,T".
LT[ [T Pl 0
0 0.5 1.0 15Cg [-]20 25 3.0 35

7.1. Charakterystyka profilu Clark-Y — cecha bezsrednicowa w funkcji posuwu i sprawnosci [39]
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Posuw $migta jest to stosunek predkosci liniowej (lotu) do predkosci obwodowej §migla

I opisany wzorem (7.1) [50]:

J=73 (7.1)
gdzie:
J —posuw [-]
V — predko$¢ lotu [m/s]
n — obroty Smigta [0br/s]
D — poszukiwana $rednica $migta [m].
Wspdlezynnik pozwalajacy odnalezé poszukiwang Srednice $migla nazywamy

bezsérednicowg cechg $migha przedstawiong wzorem (7.2) [50], [80]:

C,=V-°|—L (7.2)

Ngpn?

gdzie:

p — gestos¢ powietrza [-]

Nsm — moc generowana przez $migto [W].

Moc generowana przez $miglo zalezy od jego Srednicy 1 predkosci obrotowej
oraz sprawnosci (7.5).

Sprawno$¢ $migla stanowi stosunek mocy dostarczonej do $migla na wale silnika

do mocy generowanej przez $migto:
Nsm =5 = =] (7.3)
gdzie:
Nsit — moc odbierana przez $migto(moc silnika) [W].
Psm — cigg Smigta [N]

Cp— cecha ciggu $migta [-] opisana wzorem:

Pim
CP = p.nZ.D4 (7.4)
Cn — cecha mocy $migta [-]
N;
Cn = 3 (7.5

Na wykresach 7.2 i 7.3 przedstawiono zalezno$¢ miedzy cechg ciggu i posuwem

oraz cechg mocy 1 posuwu.
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7.3. Charakterystyka profilu Clark-Y — cecha mocy w funkcji posuwu [39]
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Na podstawie charakterystyk smigta oraz przedstawionych wzoréw dokonuje si¢ doboru
wiasciwe] Srednicy $migla i sprawdzenia parametrow pracy $migiet. Dzigki temu mozna

zapewni¢ odpowiednie osiggi samolotu.

7.2. Dobor $migla do napedu rozproszonego dla motoszybowca AOS H2

Dobor $migta oparto na zatozeniu wykorzystania 10 silnikdw oraz $migiel rodziny
Clark-Y, dla zatozen napedu rozproszonego z rozdziatlu 6. Parametry lotu zostaty przyjete
dla predkosci 100 [km/h] i zostaty przedstawione w poprzednim rozdziale (tabela 6.1).

Przyjmujac moc generowang przez jedno $migto w przypadku nape¢du tradycyjnego dla
lotu poziomego jako 7200 [W] to przypadku uzycia 10 silnikbw wynosi ona 720 [W]
na jedno $migto (tabela 6.2).

Z charakterystyki przedstawionej na rysunku 7.1 odczytano dla maksymalnej sprawnos$ci
dla danego kata nastawy topaty ceche¢ bezsrednicowg Cs 1 odpowiadajacy jej posuw. Zostato to

zaprezentowane na rys 7.4. Uzyskane warto$ci przedstawiono w tabeli 7.1.
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7.4. Charakterystyka profilu Clark-Y — odczyt cechy srednicowej i posuwu dla najwyzszej

sprawnosci Smigta dla kqta 15° nastawy topaty
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Tab. 7.1 Zaleznos¢ kqta natarcia topaty smigta od cechy bezsrednicowej smigta, posuwu

i sprawnosci

all] Cs | J | nem
15 | 1,3 | 0,6 |0,84
20 | 1,6 |0,82] 0,9
25 | 2 [ 12092
30 |2,15|1,25(0,91
35 | 23 |1,42(0,91
40 [ 261,709
45 [29] 2 |09

Z uzyskanych wartosci z tabeli 7.1 mozna, przeksztalcajac wzor (7.2), podstawiajac
warto$¢ 720 [W] za moc $migta (Nsm) wyznaczy¢ predkos¢ obrotowsg $migta, a po jej uzyskaniu,
wykorzystujac wzor (7.1) mozna wyznaczy¢ $rednice Smigta dla znanego posuwu i predkosci
obrotowej. Uzyskane $rednice $migiel dla roéznych katdow nastawy ‘topaty

i ich obroty przedstawiono w tabeli 7.2.

Tab. 7.2 Wyznaczone Srednice smigiel i odpowiadajqce im predkosci obrotowe

a [°]| D [m]|n [obr/s]
15 | 0,53 87
20 | 0,65 52
25 | 0,78 30
30 | 09 25
35 | 0,94 21
40 11 16
45 | 1,2 12

Na tym etapie badan mozna juz odrzuci¢ $migta o katach natarcia o powyzej 25°. Duza
srednica $migiet 1 stosunkowo niska predko$¢ obrotowa nie zapewnig zadowalajacych
rezultatdéw osiggowych. Kolejnym problemem moze by¢ wzajemne oddziatywanie strug
Smigtowych na siebie — moze wystapi¢ problem z odpowiednia separacja $migiet, a wzajemne
zaburzenie powietrza moze obnizy¢ sprawno$¢ i efektywnos$¢ ich pracy. Dla znanych warto$ci
posuwu odczytano wartosci Cp I Cn bazujgc na charakterystykach przedstawionych na

rysunkach 7.2 1 7.3, co pokazano na rysunku 7.4.
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7.4. Charakterystyka profilu Clark-Y — odczyt cechy ciggu i mocy dla kqta 15 i znanego

posuwu

Korzystajac z wyrazen (7.4) oraz (7.5) 1 podstawiajac wartosci predkosci obrotowej $migta
i jego $rednicy, wyznaczono cigg $migla i moc pobierang przez smigto od silnika. Uzyskane
warto$ci mocy 1 ciggu dla $migiet o roznych katach nastawienia lopaty zaprezentowano
w tabeli 7.3.

Tab. 7.3 Uzyskane osiqgi smigiel

af°]|n[obr/s]{D[M]| nsm | Cp [P[N]| Cn |Nsit [W]|Nim [W]

20 52 0,65 | 0,9 10,038 22,8 |0,0346| 705 634,5
25 30 0,78 10,92|10,015| 6 |0,0196| 181 166,7

Na podstawie danych zawartych w tabeli 7.3 mozna zauwazy¢, ze wymagang wartos¢ ciggu
zapewnia jedynie $miglo o kacie nastawy topaty 15° oraz $rednicy 0,53 [m].

W dalszej kolejnosci nalezato sprawdzi¢, czy zespot $migiet o takiej $rednicy speini
warunek nadmiaru mocy i ciggu, jak w przypadku tradycyjnego zespotu napgdowego.
W tym celu dla poszczegdlnych posuwoéw $migta o kacie nastawy topaty 15° odczytano
z charakterystyki jego cechy mocy i ciggu. Za pomocg wzoru (7.1) z posuwu wyznaczono
predkosci obrotowe, natomiast ze wzorow (7.4) i (7.5), po podstawieniu wartosci
wspolczynnikow cech bezwymiarowych $migta, wyznaczono wytwarzane przezen moc i ciag.

Wyniki zestawiono w tabeli 7.4.

55



Tab. 7.4 Moc i cigg smigla dla roznych predkosci obrotowych

J Nam [NJObr/s]| Cp [P[N]| Cn | Nsit [W]|Nim [W]

04 |0692| 131 |0,064| 106 | 0,037 | 4263 2950
0,425|0,708| 123 | 0,06 | 88 | 0,036 | 3458 2450
0,45 |0,707| 116 |0,055| 72 | 0,035 | 2832 2002
0,46 | 0,73 | 114 |0,054| 68 | 0,034 | 2576 1881
0,48 | 0,78 | 109 |0,053| 61 |0,0325| 2167 1696

05 (0,781 104 |0,05| 53 | 0,032 | 1888 1475
0,7 (0,875 75 0,02 ‘ 11 [ 0,016 | 345 301
08 | 0,8 65 |0,005| 2 | 0,005 72 58

W tabeli 7.4 kolorem czerwonym zaznaczono zakresy pracy $migiet przekraczajace mozliwosci
i parametry napedowe silnika — przyjety silnik AXI nie jest w stanie zapewni¢ takich
parametrOw mocy na wale napedowym. Jasnozielonym kolorem wskazano zakresy nadmiaru
mocy 1 ciggu umozliwiajace swobodne wznoszenie samolotu, zakresy te odpowiadaja
parametrom tradycyjnego zespotu napedowego. Natomiast ciemnozielonym kolorem
zaznaczono prace $migta dla zakresu przelotowego.

W tabeli 7.5 zestawiono osiggi napgdu rozproszonego i tradycyjnego dla zakresu

przelotowego.

Tab. 7.5 Poréwnanie parametrow do lotu poziomego z predkoscig 100 [km/h]
dla motoszybowca AOS H?2 dla roznych napedow
Nem [W] | Py [N] | nm | Nsit [W]
Wariant rozproszony
7220 | 260 |0,84| 8600
Wariant skupiony
7200 | 2592 | 0,8 | 9000
Rdéznica

Stosujac  zaprezentowang metodyke analizowano rdézne konfiguracje napedu

rozproszonego dla motoszybowca AOS H2.

56



7.3. Podsumowanie obliczeniowego etapu doboru napedu rozproszonego

Dla przyjetej konfiguracji napgdu rozproszonego przygotowano szacunkowe przyblizenie
masy elementow takiego zespotu napedowego i pordwnano go z konfiguracja motoszybowca z
nap¢edem skupionym. WartoSci zamieszczone w tabeli zestawiono na podstawie danych
technicznych elementéw napedu oraz prac wilasnych (wazenie niektorych elementow

jak np. okablowanie).

Tab. 7.6 Porownanie parametrow masowych elementow napedu rozproszonego

i skupionego
naped skupiony naped rozproszony
zespot masa [kg] zespot masa [Kg]
silnik Emrax 268 17 10 x AXI 8120 6,75
falownik silnika 7 10x regulator silnika 2
instalacja pradowa 7 instalacja pradowa 20
maszt 8 10 x toza silnikowe 7
mocowanie masztu 2 ukdad b.gflansuj ey mi@d.zy. 2r.éqiem 10
energii a regulatorami silnikow
$miglo 4 10 x $miglo 1
taczna masa 45 laczna masa 45,75

Jak mozna zauwazy¢, szacunkowe pordwnanie masowe bilansuje si¢ prawie w stosunku
1:1 1 na etapie koncepcyjnym wiedza taka jest wystarczajaca do przeprowadzenia dalszych
analiz.

Przeprowadzona analiza danych dotyczacych przykladu obliczeniowego wskazuje, ze
odpowiednio skonfigurowany naped moze pracowac z wigksza sprawnoscig. Dzigki wiekszej
sprawnosci $migiet silniki pobierajg nizsza warto$¢ mocy ze zrodla energii. Przeklada si¢ to na
Mniejszy pobor pradu ze zrodla energii. Stosujac wzory przedstawione w rozdziale 4
i przyjety profilu misji, na etapie badan nieuwzgledniajacych wpltywu parametrow
aerodynamicznych i ewentualnych korzysci zen wynikajacych, dla predkosci 100 [km/h]
wyznaczono zasieg 1 dlugotrwatos$¢ lotu, pomniejszajac t¢ wartos¢ o energie zuzytg na start

i wznoszenie. Uzyskane wstepne wyniki kalkulacji przedstawiono na wykresie (rys. 7.5).

57



250

200

150

L [km]

100

50

Naped skupiony Naped rozproszony

Rys. 7.5. Wyniki wstepnych obliczen zasiegu dla dwoch rodzajow napedow

Zasig¢g dla napedu rozproszonego wzrost o okoto 7 [km], co przektada si¢ na zwigkszenie
dhugotrwatos¢ lotu o okoto 5 minut (do okoto 120 minut). Osiagi motoszybowca AOS H2 po
zastosowaniu napegdu rozproszonego ulegly poprawie o 4 % w stosunku do tradycyjnego
rozwigzania uktadu napedowego.

Na tym etapie mozna zauwazyC¢, ze potencjalne zyski z zastosowania napedu
rozproszonego sg niewielkie. Przyjeto, ze dopiero uwzglednienie zmiany aerodynamiki
przeptywu wokot skrzydet, moze przynie$¢ znacza poprawe parametréw osiagowych statku

powietrznego. Analiza ta zostata przeprowadzona w kolejnym rozdziale pracy.
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8. Analiza CFD osiagow rozproszonego zespolu napedowego

W rozdziale 8 przestawiona zostanie analiza CFD dobranego napgdu rozproszonego.
Nastepnie zaprezentowane zostang wyniki analizy — zmiana warto$ci wspotczynnikow sit

aerodynamicznych samolotu AOS po zastosowaniu napedu rozproszonego.

8.1. Celowos$¢ przeprowadzenia analizy CFD

Do sprawdzenia przyjetej konfiguracji napedu samolotu oraz sprawdzenia wptywu strug
zasmigtowych na poprawe parametrow aerodynamicznych statku powietrznego celowym jest
przeprowadzenie badan eksperymentalnych. Badania w tunelu aerodynamicznym przyjetego
uktadu konstrukcyjnego napedu rozproszonego oraz proby w locie samolotu, jednoznacznie
wskazatyby czy poprawa wskaznikdéw energetycznych i osiagowych samolotu jest mozliwa. W
ponizszej pracy do okreslenia tychze zaleznosci aerodynamicznych, wykonano analizy CFD.
Takie badania pomagajg znacznie na etapie wstepnego projektowania i optymalizacji pod
wzgledem aerodynamicznym i osiggowym statkow powietrznych, a takze usprawniaja procesy
badawcze, ograniczajac do niezbednego minimum kosztowne 1 czasochtonne proby tunelowe 1
proby w locie.

Celem ponizej zaprezentowanych analiz CFD byta proba okreslenia skali problemu
1 ewentualnych zyskéw, ktore moglby naped rozproszony przynies¢ po zastosowaniu
w platowcu motoszybowca AOS. Wyniki tych analiz powinny by¢ wystarczajace

do wstgpnego okreslenia ewentualnych korzysci z zastosowania napgdu rozproszonego.

8.2. Przygotowanie analizy — modele geometryczne

W  ramach przygotowania analizy wykonano modele geometryczne $migla
oraz wykorzystano model ptatowca motoszybowca AOS H2. Wyznaczenie geometrii $migta
opieralo si¢ w gldwnej mierze na jego zaprojektowaniu. W oparciu o dane z rozdziatu 6 1 7 dla
wybranej $rednicy $migta, w sposob okreslony w literaturze przedmiotu [50], [80], [81], [84],
wyznaczono geometri¢ Smiglta. W pierwszej kolejnosci wyznaczono skok $migla
dla $rednicy referencyjnej (0,75 R). Pozostale wartosci skoku i dtugosci cigciwy profilu zostaty
obliczone jako funkcja promienia $migla [50]. Znajac warto$¢ dlugosci cieciw
na wymiarach kontrolnych, w oparciu o dostgpne bezwymiarowe koordynaty profilu Clark Y
[39], wyznaczono przy pomocy programu CATIA V5 profile $migla na danym promieniu.

Uzyskany model geometryczny $migla przedstawiono na rysunku 8.1
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Rys. 8.2. Model geometryczny smigta

Geometria piasty $migta wynika z geometrii waltka napgdowego silnika AXI 8120/12.
Ze wzgledow projektowych (bardzo mata grubos$¢ i szerokos¢ wzgledna profilu koncowki
$migta) konieczne bylo ograniczenie jego $rednicy z 0,53 [m] do 0,5 [m] — przy pierwotnej
wartos$ci Srednicy koncoéwka $migla bytaby niemozliwa do narysowania.

Zmniejszenie $rednicy $migla pocigga za sobg zmian¢ jego parametrow osiggowych.
By utrzymaé maksymalng warto$¢ sprawnosci $migta i jego posuw, jak obliczono rozdziale 7,
zwiekszono jego predkos¢ obrotowa z 5220 [obr/min] do 5400 [obr/min] (wzory 7.1 7.3). Przy
tych parametrach $migto dostarcza 21 [N] ciggu obliczeniowego.

Modele skrzydta oraz kadluba pochodza z projektu technicznego motoszybowca
AOS H2. Zostaly one réwniez wykonane w programie CATIA V5. Zbudowane modele

geometryczne wykorzystano do przeprowadzenia analizy w srodowisku Ansys Fluent.

8.3. Analiza $migla

W celu wykonania analizy aerodynamicznej nalezatlo wyznaczy¢ predkos¢ strugi
zasmigtowej a dodatkowo zwerytikowac obliczeniowe parametry pracy $Smigta.

Do wykonania analizy zatozono:
— predkos¢ powietrza wchodzgca na $migto rowna predkosci lotu V = 100 [km/h] (27,78 [m/s]);
— parametry pracy S$migla wedlug warto$ci obliczeniowych tj. predkos¢ obrotowa

n = 5400 [obr/min], obliczeniowy ciag smigta 21 [N];
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— parametry powietrza otaczajacego statek powietrzny dla wysokosci 500 [m] (pH | TH), gestosé
powietrza 1,2 [kg/m?];
— uproszczenie geometrii $migla tak by zminimalizowa¢ mozliwo$¢ wystapienia bledow
numerycznych;
— siatka objetos$ci skonczonych sktadata si¢ z elementow tetrahedralnych (TED-4) [3], wielko$¢
elementow siatki od 0,2 [mm] do 50 [mm], minimalny wymiar siatki wynikat
z najmniejszej szerokosci krawedzi $migta wynoszacej 0,2 [mm].

Na rysunku 8.3 przedstawiono przyjeta do analizy domene pltynu z zaznaczonymi

warunkami brzegowymi.

wlot wylot

>

o
W

Rys. 8.3. Domena plynu z zaznaczonymi warunkami brzegowymi dla analizy przeplywu

powietrza przez smigto, 1 — domena obrotowa z umieszczonym wewnqtrz smiglem, 2 — smigfo

Do wykonania analizy wykorzystano 12 rdzeni procesora po 3,3 [GHz] kazdy. Jako model
turbulencji przeptywu zastosowano réwnanie k-omega, dedykowane do tego typu analiz.
Wykonanie analizy wedlug zatozen przebiegato nastepujaco.

Do poprawnego wykonania symulacji konieczne bylo poprawienie i uproszczenie
geometrii $migla, aby unikng¢ bledéw numerycznych spowodowanych koncentrowaniem sie
elementéw siatki na krawedziach $migla 1 zwigzanych z tym zaburzen przepltywu.
Zredukowano ostre krawedzie, a W rejonie piasty $migta uproszczono konstrukcje piasty.
Wedtug literatury [50] srodkowa czes¢ $migla generuje nieznaczng tylko czegsé sily ciagu.
W zwiazku z tym mozna byto uprosci¢ geometri¢ $migla w jego srodkowej czesci by uniknaé
btedow obliczeniowych. Na marginesie, geometria sSrodkowej czgsci $migla zalezy gléwnie od
wzgledow wytrzymatosciowych a w tej analizie wzgledy te nie byly uwzgledniane.

Nastgpnie wykonano model tzw. domeny ptynu. Jest to model geometryczny ptynu
otaczajgcego badany element. Modelowanie to wykonano dwustopniowo. Najpierw stworzono
dysk wokoét ksztattu $migta 0 Srednicy 0 1,2 razy wiekszej od $rednicy $migta [3]. Grubosé
dysku stanowita szeroko$¢ $migta (dlugos¢ piasty) powigkszona o 15%. Domena ta byla

budowana od $rodka uktadu wspoétrzednych przytozonego w centralnym punkcie $migta.
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Nastepnie wyznaczono objetos¢ kontrolng, w ktérej dysk ten rotowat. Dtugos¢ tej domeny
przed $miglem stanowita pigciokrotna Srednica $migla, za $miglem byta to natomiast
10-krotnos¢ $rednicy, takie wymiary geometryczne wynikaja z doswiadczenia i praktyki
inzynierskiej przy wykonywaniu analiz tego typu. Wykorzystujac opcje bulowskie generatora
geometrycznego oprogramowania Ansys, dokonano resekcji domeny obrotowej tworzac
,,kieszen” na domene¢ obrotowa bezposrednio otaczajaca $miglto. W ten sposdb mozliwe byto
umieszczenie domeny obrotowej wewnatrz domeny stacjonarnej. Uzyskane domeny plynu

wraz z zaleznos$cig geometrycznymi wzgledem $rednicy $migta pokazano na rysunku 8.4.

Rys. 8.4. Domeny plynu, po lewej domena obrotowa, po prawej domena stacjonarna.

Uzyskana geometria plynu zostata podzielona na siatk¢ objetosci skonczonych.
Jak wspomniano w zalozeniach, siatka sktadala si¢ z elementéw tetrahedralnych. Narzucono
maksymalng wielko$¢ elementu 50 [mm]. Minimalny element siatki wyniost 0,2 [mm].
W opcjach programowych uwzgledniono opcje homogenizacji siatki i kontaktu miedzy domeng
obrotowa a domeng stacjonarng. Dzigki tym zabiegom bezposrednio stykajace si¢ ze soba
elementy siatki odpowiadatly sobie wielkoscig. Opcja ta miata na celu zminimalizowanie btedu
obliczeniowego. Uzyskang siatke elementéw skonczonych i powierzchnie kontaktu pokazano

na rysunku 8.5.
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Rys. 8.5. Siatka elementow skonczonych dzielgca domene plynu

Na przedstawionym ryunku 8.5 w widokach A i B przedstawiono zaggszczenie siatki,
najwigkszg gestosc siatki uzyskano na powieszchni $miglta — co mozna zaobserwowa¢ na
widoku B (wnegtrze owalu stanowi powieszchni¢ $migla, ciemny punkt w $Srodku — to
koncowka smigta). W widoku C i D przedstawiono powieszchnie zaznaczone do zageszczenia
siatki 1 jednocze$nie sg to powieszchnie kontaktu miedzy domenami.

Nastepnie, domenie bezposrednio otaczajgcej $migto zostal nadany ruch obrotowy.

Na wlocie do domeny stacjonarnej zostata nadana liniowa predkos¢ odpowiadajaca predkosci
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przelotowej — 27,78 [m/s] (100 [km/h]). Analiza ta miata na celu wyznaczenie predkos$ci strugi
zasmigtowej oraz poboru mocy przez $miglo w warunkach przelotowych.

W wyniku analizy uzyskano rozktad prgdkoséci strug powietrza i zmiany cisnienia
generowanego przez $miglo. Na rysunkach 8.6, 8.7 i 8.8 przedstawiono rozktady tych warto$ci
dla warunkow przelotowych — predkosci lotu wynoszacej 27,8 [m/s], przy predko$ci obrotowe;j
$migiet wynoszacej 90 [obr/s].

Residuals
——continuity
—x-velocity 1e+00
——y-velocity
—2z-velocity 16-01

k
——omega

1e-02
1e-03

1e-04

1e-05 -

1e-06

18-07 s T v T ~ T S T & T . T LS T & T
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600

lterations

Rys. 8.6. Wykres zbieznosci analizy przeplywowej smigta
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Rys. 8.7. Rozktad predkosci w widoku czotowym smigta
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Rys. 8.8. Rozktad predkosci w strudze zasmigtowej

Na podstawie uzyskanych wynikow mozna stwierdzi¢, ze predko$¢ niezaburzonej strugi
zasmigtowej wynosi 30,6 [m/s]. Rozklad strugi zasmiglowej, oraz rozklad predkosci
w widoku czotowym $migla podczas jego obrotu przyjat wyglad zgodny z teorig. Uzyskano
cigg $migta wynoszacy 20,93 [N], odczytany w raporcie generowanym po analizie. Wynik ten
(warto$¢ ciggu) rozni si¢ od warto$ci mozliwej do uzyskania w sposob analityczny (tradycyjny)
jedynie o 0,33 %. Jest to warto$¢ zadowalajaca i mozna przyjaé, ze analiza zostata
przeprowadzona poprawnie.

Wyniki tej analizy, a wigc uzyskany rozklad predkosci zasmiglowej, wykorzystano
w kolejnym badaniu.

8.4. Analiza napedu zintegrowanego z platowcem

Bezposrednim celem analizy byto wyznaczenie wspodlczynnikdw sity nosnej i oporu dla

skrzydta motoszybowca przy wykorzystaniu przys$pieszonej strugi powietrza przez naped
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rozproszony. Posrednim wynikiem byto wyznaczenie wspdiczynnikow sity nosnej i oporu
dla motoszybowca w konfiguracji napedu rozproszonego.

Zatozeniami do analizy byty:
— przyjecie uktadu geometrycznego napedu (roztozenie jego komorek) jak w rozdziale 6;
— przyjecie rozktadu predkosci zasmiglowej oraz parametrow lotu i powietrza otaczajacego
samolot jak dla analizy $migta.

Schemat z zaznaczonymi warunkami brzegowymi przedstawiono na rysunku 8.9.
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Rys. 8.9. Warunki brzegowe dla analizy aerodynamicznej skrzydta

Badanie bylo prowadzone wieloetapowo.

Najpierw obudowano badany element ptatowca (skrzydto) domeng ptynu i podzielono go
na elementy skonczone. Jako wartos¢ predkosci na wlocie do domeny ptynu podano predkosc
27,78 [m/s], odpowiadajaca zakresowi przelotowemu. Cis$nienie i temperatura otoczenia
odpowiadaty warunkom statycznym na wysokos$ci 500 metrow. Wykonano analize strugi
skrzydta bez przys$pieszonej strugi powietrza, wyznaczajac wspotczynnik sity nosnej i oporu.

Kolejng analize stanowito wyznaczenie wspotczynnikow sity nos$nej 1 oporu dla skrzydta
z wykorzystaniem przyspieszonej strugi powietrza przez $migta. W celu wykonania tej analizy,
na wejsciu do domeny ptynu otaczajacego skrzydto wykorzystano pola predkosci zasmiglowe;j
z analizy CFD $migta (widoczne na rysunkach 8.10-8.11 jako pierscienie na $cianie — wlocie
do domeny ptynu). W wyniku przeprowadzonych analiz wyznaczono zmiang¢ rozktadu ci$nien

i predkosci na skrzydle oraz wspotczynnikow sit aerodynamicznych skrzydta. Uzyskane wyniki
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pozwolily na okreslenie wptywu napedu na zmiange wspolczynnikéw aerodynamicznych

skrzydta. Rozktady ci$nien i predkosci przedstawiono na rysunkach 8.10-8.11.

Pressure Pressure

Contour 1 Contour 1
1.021e+05 1.021e+05
1.019e+05 1.019e+05
1.018e+05 1.018e+05
1.017e+05 1.017e+05
1.015e+05 1.015e+05
1.014e+05 1.014e+05
1.013e+05 1.013e+05
1.011e+05 1.011e+05
1.010e+05 1.01

1.009e+05 1.009e+05
1.007e+05

1.007e+05 T

[Pa]

& ]
0 1.000 (m) :./L 0 1.000 (m) x'J\
[ I L E—

0.500 0.500

Rys. 8.10. Rozktad cisnien — rysunek po lewej z oddziatywaniem napedu rozproszonego, po

prawej bez oddziatywania

68



Velocity Velocity

Contour 1 Contour 1
4.624e+01 4.624e+01
4.162e+01 4.162e+01
3.69%e+01 3.699e+01
3.237e+01 3.237e+01
2.774e+01 2.774e+01
2.312e+01 2.312e+01
1.850e+01 1.850e+01
1.387e+01 1.387e+01
9.248e+00 9.248e+00

4.624e+00 4.624e+00
0.000e+00

- = e
| 0/ J S

«© “
0 1.000 (m) "/L 0 1.000 (m) X'A
L B |

0.500 0.500

Rys. 8.11. Rozktad predkosci — rysunek po lewej z oddziatywaniem napedu rozproszonego, po

prawej bez oddziatywania

Na rysunkach przedstawionych powyzej widoczny jest wplyw strugi zasmigltowej
na zmiang ci$nienia i predkosci powietrza na gornej powierzchni skrzydta. Predko$¢ wzrosta o
ponad 5 [m/s] (do 46 [m/s]). Wzrost predkosci na gornej powierzchni skrzydta
przy niezmienionej predkosci dolnej powszechni powoduje zwigkszenie roznicy cisnien,
a tym samym zwigkszenie sity nosnej i oporu skrzydta, a co za tym idzie wspotczynnikow tych
sit. W tabeli 8.1 zestawiono wartosci uzyskanych wspotczynnikow sit aerodynamicznych
skrzydta.

Tab. 8.1. Poréwnanie wspotczynnikow aerodynamicznych skrzydta dla napedu

skupionego i rozproszonego

Cx C:

Naped skupiony 0,047 | 0,826

Naped rozproszony 0,0495 | 0,882

A[%] 5,3 6,8
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Dzigki wplywowi przyspieszonych strug powietrza wspotczynnik sity oporu wzrost
0 5,3% natomiast sity nosnej 0 6,8%.

Nastepnie przystagpiono do kalkulacji wspotczynnika sity oporu i sity nosnej
dla ptatowca przyjmujac, ze wyjsciowo dla zakresu przelotowego, w tradycyjnej konfiguracji
statku powietrznego, wspotczynnik sity no$nej wynosit Cz =0,867, a wspotczynnik sity oporu
Cx=0,0347[83] dla poczatkowo =zalozonych parametrow lotu. Obliczono udzial
wspoOtczynnikéw sity nosnej i oporu skrzydta bez odzialywania $migiel dla motoszybowca
w ukltadzie tradycyjnym. Nastepnie od wartoSci Cx odjeto wartos¢ oporu szkodliwego
generowanego przez maszt motoszybowca dla wariantu skupionego Cxsk=0,005[83] wedtug
wzoru 8.1.

Cx = Cxcar — Cxsk (8.1)
Przyjmujac, ze wspotczynniki aerodynamiczne skrzydta w optywie strug zasmiglowych maja
taki sam udziat w ogolnych wspodtczynnikach aerodynamicznych platowca jak przy wariancie
skupionym obliczono wartosci tych wspotczynnikow dla samolotu z napedem rozproszonym.
W rezultacie dla zakresu przelotowego uzyskano wspotczynnik sity nosnej Cz = 0,926
oraz wspotczynnik sity oporu Cx = 0,031. W stosunku do wyjsciowego uktadu
aerodynamicznego (motoszybowiec z masztem silnikowym) wspoétczynnik Cz wzroést o 6,8%,

natomiast Cx spadt o okoto 10%. Zmiany te przedstawiono na rysunku 8.12.
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Rys. 8.12. Porownanie zmiany wartosci wspotczynnika sity nosnej (a) i sity oporu (b) po

zastosowaniu napedu rozproszonego

Warto zaznaczy¢, ze w przypadku catkowitego wspodtczynnika sity oporu, spadek tej wartosci
wynika gldwnie z usuni¢cia masztu silnikowego, poniewaz sam wspolczynnik oporu skrzydet

wzrost.
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9. Okreslenie osiagow i wskaznikow energetycznych samolotu

W rozdziale 9 analizg zostanie objety wplyw zastosowania napedu rozproszonego na
poprawe wskaznikow energetycznych, osiggowych 1 ekologicznych badanego statku

powietrznego.

9.1 Wplyw zastosowania napedu rozproszonego na zwi¢kszenie wskaznikow

energetycznych i osiagowych statku powietrznego

Uzyskany wzrost wartosci wspotczynnika sity nosnej spowoduje zmiang charakterystyk
osiggowych samolotu. By utrzyma¢ taka samag warto$¢ sity nosnej (wzor 4.25) dla lotu
poziomego jak dla wyjsciowej konfiguracji motoszybowca AOS, nalezy zmieni¢ kat natarcia
wzgledem strug powietrza statku powietrznego lub zmniejszy¢ jego powierzchni¢ no$na. Jako,
ze dla calego platowca wspodtczynnik sity nosnej wzrdst w wickszym stopniu niz wspétczynnik
sity oporu to po sprowadzeniu sity nosnej do wartosci pierwotnej (czyli takiej, przy ktorej
samolot bedzie wykonywat lot poziomy a nie wznoszacy przy predkosci lotu 100 km/h) przez
zmniejszenie powierzchni no$nej samolotu o 0,97 [m?] w stosunku do pierwotnej wartoéci 15,8
[m?], uzyskano zmniejszenie sity oporu w stosunku do wariantu napedu skupionego — co
wyplywa bezposrednio ze wzoréow 4.1 — 4.4. Positkujac si¢ formuta (4.26) wyznaczono ciag
niezbedny do lotu dla wariantu rozproszonego na poziomie 220 [N]. Jest to wartos¢ o 40 [N]
nizsza niz dla tradycyjnego wariantu napedu. Jednakze wynik ten zostal uzyskany dla
przyspieszenia strugi powietrza przez $migto o ciggu 21 [N], co daje sumaryczny cigg 210 [N]
catego zespolu napedowego. By zniwelowac¢ réznice miedzy uzyskanym ciggiem zespotu
napedowego a ciggiem niezbednym do lotu samolotu (réznica wynosi 10 [N]), zwigkszono
predkos$¢ obrotowa $migiet 0 100 [obr/min]. Powtorzone analizy CFD wykazaty pomijalny
wplyw tego zabiegu na charakterystyki aerodynamiczne ptatowca, za to osiaggnigty zostal cel
zwiekszenia ciggu zespotu napedowego. Niestety, Smiglo po zwigkszeniu predkosci obrotowe;]
przestato pracowaé przy swych maksymalnych parametrach osiggowych (jak przedstawiono w
rozdziale 7), co spowodowato obnizenie sprawnosci $migta 0 okoto 2%. Ostateczne wartosci
przyjete do wyznaczenia 0siggdéw samolotu z napedem rozproszonym przy pomocy metody
energetycznej przedstawiono w tabeli 9.1

Tab. 9.1. Parametry osiggowe smigla

Nsm [W] | Pn [N] | ném | Nsit [W]
6110 220 (0,82 | 7451
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Wartoéci te wykorzystano w obliczeniach energetycznych (wzory 4.16 — 4.28)
dla przyjetego profilu lotu (rozdziat 5 rys 5.9), na podstawie ktorych uzyskano zasieg
234 [km] i dlugotrwatos¢ lotu 2,34 [h] dla uktadu, w ktérym Zrédto energii stanowi hybryda

wykorzystujagca ogniwo wodorowe. Uzyskane wyniki zestawiono z osiaggami wariantu

skupionego (tradycyjnego).
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Rys. 9.1. Porownanie zasigegu dla statku powietrznego AOS H2(hybryda z ogniwem

wodorowym) dla dwoch rodzajow napedu
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Rys. 9.2. Poréwnanie diugotrwatosci lotu dla statku powietrznego AOS H2 (hybryda z

ogniwem wodorowym) dla dwoch rodzajow napedu

73



W poréwnaniu do wezesniej uzyskanych wartosci zasiegu i dlugotrwatos$ci lotu dla napedu

skupionego (rys.7.5) stwierdzono wzrost zasiegu o okoto 39 [km] i czasu lotu o okoto 24

minuty. Przektada si¢ to na 19 % poprawg osiggdéw samolotu z napedem rozproszonym.

Wskazniki zuzycia energii i wodoru na kilometr i godzing lotu obliczono za pomoca

zalezno$ci:

E, == 9.1)
E =< 9.2)
MpyaL = mfz (9.3)
Mpae = 22 (9.4)

t

Wyniki przedstawiono na wykresach (rys 9.3 i 9.4).
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Rys. 9.3. Porownanie zuzycia energii na kilometr () i godzine lotu (b) dla obu wariantéow

napedu, gdzie Zrodto energii stanowi hybryda z ogniwem wodorowym
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Rys. 9.4. Poréwnanie zuzycia wodoru na kilometr (a) i godzine lotu (b) dla obu wariantéow

napedu, gdzie zrodlo energii stanowi hybryda z ogniwem wodorowym

Jak mozna zauwazy¢, wskaznik zuzycia energii W przeliczeniu na kilometr, jak i godzing
lotu ulegt poprawie — zmniejszeniu 0 okoto 17 %. W przypadku zuzycia wodoru odniesionego
do pokonanego dystansu i czasu lotu dla napedu rozproszonego w stosunku do skupionego

uzyskano ich obnizenie rowniez 0 17%.
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9.2 Wplyw zastosowania napedu rozproszonego na poprawe wskaznikow ekologicznych

dla statku powietrznego

Poprawa zasiegu i dtugotrwalos$ci lotu statku powietrznego potaczona z niezmienionym
zuzyciem energii w stosunku do uktadu skupionego, wpltywa na zmniejszenie ilosci paliwa
niezb¢dnej do pokonania takiej samej trasy dla obu wariantow napedu, w ktorych zrodto energii
stanowi hybryda z ogniwem wodorowym badz spalinowa.

W przypadku wariantu hybrydowego z silnikiem spalinowym mozna okresli¢ wptyw
zastosowania napg¢du rozproszonego na popraw¢ wskaznikow ekologicznych. Mozliwe jest
wyznaczenie zuzycia paliwa odniesionego do diugotrwatos$ci lotu oraz emisji zwigzkow
szkodliwych zawartych w spalinach na kilometr pokonanej trasy (emisji drogowej).
Do analizy wykorzystano zrédio energii opisane w rozdziale 5.3, oparte na generatorze
elektrycznym napedzanym  silnikiem Wankel 407TGi. Parametry aerodynamiczne
dla wariantu rozproszonego do przeprowadzenia obliczen energetycznych (rozdziat 8.4)
I tradycyjnego zostaty takie same jak dla wariantu gdzie stosowano jako zrodto energii ogniwo
wodorowe. Wyznaczono zasi¢g i dlugotrwatosci lotu motoszybowca wyposazonego w naped
tradycyjny 1 rozproszony, gdzie zrédtem energii byl generator spalinowy. Wyniki obliczen

zostaly przedstawione na rysunkach 9.5-9.6.
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Rys. 9.5. Porownanie zasiegu dla statku powietrznego AOS dla dwoch rodzajow napedu
(w obu przypadkach Zrédto energii stanowi hybryda z generatorem spalinowym)
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Rys. 9.6. Poréwnanie diugotrwatosci lotu dla statku powietrznego AOS dla dwoch rodzajow

napedu (w obu przypadkach zZrédto energii stanowi hybryda z generatorem spalinowym)

W poréwnaniu do wariantu z napedem skupionym, po zastosowaniu napgdu rozproszonego
uzyskano wzrost wartosci zasiegu 1 dlugotrwalosci lotu o okolo 51 [km]
(do 317 [km]) i czasu lotu o okoto 30 minut (do 3,17 godziny catkowitej dtugotrwatosci lotu),
co przektada si¢ na 19 % poprawe osiagdw samolotu z napgdem rozproszonym.

Dodatkowo, dla silnika Wankel 407TGi zostaly przeprowadzone proby majace na celu
wyznaczenie emisji wybranych zwigzkow szkodliwych i toksycznych do atmosfery w fazie
przelotowej samolotu. Do jej wyznaczenia wykorzystano urzadzenie Horiba MEXAL84L.
Urzadzenie stuzy do pomiaru stezenia tlenku wegla, dwutlenku wegla i niespalonych
weglowodordéw oraz tlenku azotu w spalinach. Dodatkowo wyznacza st¢zenie tlenu i liczbe
lambda. Probe wykonano wedtug instrukcji obstugi urzadzenia Horiba oraz zatozen:

— silnik powinien by¢ rozgrzany do temperatury roboczej, w przypadku badanego silnika
jest to temperatura otwarcia termostatu wynoszaca 87,5°C;

— zakres pracy silnika odpowiada zakresowi pracy generatorowej (3500-4000 [obr/min]);

— warunki pracy silnika powinny by¢ jak najbardziej zblizone do rzeczywistych (warunki
na wysokosci przelotowe;j).

Stanowisko badawcze zostato zestawione w laboratorium, natomiast samo badanie zostato
przeprowadzony w chtodny dzien (10°C) na zewnatrz budynku z powodu trudnosci
w uzyskaniu odpowiednich parametrow otoczenia w laboratorium.

Badanie przebiegato nast¢pujaco:
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— sporzadzenie mieszanki paliwowej (1:100) benzyny Pb95 1 oleju do silnikoéw
dwusuwowych wedhug instrukcji silnika Wankel 407TGi;

—rozruch silnika i jego rozgrzanie do uzyskania temperatury pracy (87-90°C);

— kalibracja aparatu Horiba wedtug instrukcji;

— dokonanie pomiaru w zakresie pracy generatorowej silnika.

Wykonano 4 pomiary dla zatozonego zakresu pracy silnika i na ich podstawie wyznaczono
srednig emisje dla generatorowego zakresu pracy.

Na rysunkach 9.7 i 9.8 zaprezentowano stanowisko badawcze i przyktadowe odczyty

W czasie pomiaréw zanieczyszczen.

Rys. 9.8. Przyktadowe dane uzyskiwane w czasie prowadzenia pomiaru

Wykonane pomiary pozwolity na wyznaczenie charakterystyk emisji sktadnikow spalin w
funkcji predkosci obrotowej silnika tlokowego dla zakresu generatorowego (3500 — 4000
[obr/min]). Urzadzenie pomiarowe podawalo stezenie poszczegdlnych badanych
zanieczyszczen w procentach W objetosci kontrolnej spalin.

Na podstawie otrzymanych wynikow przeprowadzono nastgpujace obliczenia
dla CO, CO2 i NO:

a) przeliczono stezenia emitowanych substancji na ppm (partS per milion, czesci

na milion), gdzie 1 ppm = 1*10%;
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b) obliczono emisje¢ wyemitowanych zwiazkow w [mg/m? spalin], Znajac wartoéci masy
molowej i1 objetosci molowej badanych substancji chemicznych (przedstawionych

w tab. 9.2), ich emisj¢ wyznaczono za pomocg formuty 9.1:

Z, - Mmol
ezan — zan Zan (91)
Vmolzgn

Tab. 9.2. Witasciwosci fizykochemiczne badanych sktadnikow spalin

substancja CO | COz2 | NO
Masa molowa
Mmol [g/mol]

Objetos¢ molowa
Vmol [dm?mol]

28,01 | 44,01 | 30,01

22,40 | 22,26 | 22,39

C) obliczono gestos¢ spalin  wykorzystujac réwnanie stanu (9.2), przyjmujac
indywidualng stata gazowa spalin R = 289,2 [J/kgK] [86], natomiast temperatur¢
spalin T = 1220 [K] i ci$nienie p = 1,15-10° [Pa], w oparciu o pomiary i dane techniczne
silnika [19]:

Pspal = == 9.2)

d) wiedzac, ze masa paliwa wynosi 7 [kg], zmierzona liczba lambda wynosi 0,7,
teoretyczna ilo$¢ powietrza do efektywnego spalenia 1 [kg] paliwa wynosi 14,7 [kg]
powietrza, na podstawie wzoru 9.3 obliczono masg spalin w kilogramach [86]:

Mgpar = Mpqy A Or (9.3)

e) dzielagc mase spalin przez gestos¢ spalin uzyskano objetosé spalin po zuzyciu 7 [kg]

paliwa uzywajac wzoru 9.4:

VSpal = —opal (9.4)

Pspal

Obliczone parametry spalin przedstawiono w tabeli 9.3.

Tab. 9.3. Parametry spalin

e kgl | msga [k | . | pspa (kg Vi [T
wyemitowanych na calej trasie
7 72,03 |0,7 0,33 218,273

f) na podstawie wyznaczonej wczesniej emisji w [mg] na [m®] oraz objetosci spalin
wyznaczono mas¢ wyemitowanych substancji na catej trasie (w [mg]), wykorzystujac

wzor 9.5:

Mzan = €zan " VSpal (9.5)
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g) w kolejnym kroku uzyskang emisj¢ przeliczono na kilogramy.

Uzyskane wyniki obliczen zestawiono w tabeli 9.4

Tab. 9.4. Wyniki badan emisji dla generatora elektrycznego napedzanego
silnikiem Wankel 407 TGi

Emitowana substancja CO CO2 NO
Tlo$¢ [%] 1,9 4,4 0,0028
Tl0$¢ [ppm] 19000 44000 28
Emisja ezan [Mg/M?] 23758482 | 86991,914 | 37,529
Masa wyemitowanych zwigzkéw mzen (M0l | 51 ecaog 603 | 18087062,26 | 8191613
na calej trasie ’ ’ ’
Masa wyemitowanych zwigzkow mzan [Kg] 5186 18988 0.0082
na calej trasie ' ' '

Dzielac uzyskane wyniki z ostatniego wiersza tabeli 9.4 przez zasigg uzyskany dla
tradycyjnego (266 [km]) i rozproszonego (317 [km]) wariantow napedu uzyskano tzw. emisje
drogowa (eq) danego zanieczyszczenia, czyli jego mase przypadajaca na kilometr pokonanej

trasy. Okres$lono takze godzinowe zuzycie paliwa, czyli mas¢ paliwa przypadajaca na godzine

lotu. Wyniki zostaty przedstawione w tabeli 9.5.

Tab. 9.5. Emisja drogowa oraz godzinowe zuzycie paliwa

dla obu wariantow napedu marszowego

edco[kg/km] | eqcoz [ka/km] | eano[kg/km] | Cn [ka/h]
naped skupiony 0,020 0,072 0,000031 2,638
naped rozproszony 0,016 0,060 0,000026 2,210
A [kg/km], [kg/h] 0,004 0,012 0,000005 0,4281

Dzigki zastosowaniu napedu rozproszonego uzyskano obnizenie emisji i zuzycia paliwa W

przeliczeniu na réznice procentowa 0 16%.
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10. Wnioski z przeprowadzonych badan

Celem przeprowadzonych badan bylo pokazanie mozliwosci i korzysci wynikajacych
z zastosowania napg¢du rozproszonego, gdzie zrodto energii do zasilania elektrycznych silnikow
marszowych stanowit zespot akumulatorow wspotpracujacy z wodorowym ogniwem
paliwowym lub generatorem opartym na silniku spalinowym. Badania te wpisywaty sig
w ide¢ nowego paradygmatu ,,Efektywniej, Ekonomiczniej, Ekologiczniej — 3E”. Bazujac na
ptatowcu motoszybowca AOS H2, dobrano naped rozproszony, okreslono jego parametry
geometryczne oraz wybrano silniki marszowe. Dokonano réwniez doboru $migla o malej
srednicy do silnika elektrycznego. Na tej podstawie przyjeto uktad samolotu z napedem
rozproszonym. Wykonano analizy CFD oplywu skrzydla w przyspieszonej strudze powietrza
przez zespot $migiet umiejscowionych nad krawedzig natarcia Skrzydet wyznaczajac
wspotczynniki sit aerodynamicznych skrzydta, a nastgpnie porownano je ze wspotczynnikami
skrzydta z wariantu skupionego. Po zaproponowaniu zmiany powierzchni nosnej ptatowca lub
kata natarcia samolotu (z uwzglgdnieniem zmiany wspotczynnikow sit aerodynamicznych),
uzyskano zmniejszenie warto$ci ciggu niezbednego do lotu samolotu. Porownujac do wariantu
z napedem skupionym dla przyjetej trajektorii lotu i takiej samej iloSci energii zgromadzone;j
na pokladzie okre$lono zasieg i dlugotrwato$¢ lotu. Zastosowanie napgdu rozproszonego
pozwolito uzyskac poprawe 0s13gowW samolotu (zwickszenie zasiegu
1 dlugotrwatosci lotu) o 19%. Na podstawie tych wynikow wyznaczono zuzycie energii, wodoru
1 paliwa przypadajacego na kilometr pokonanej trasy lub godzing lotu. Dodatkowo okreslono
zmian¢ emisji drogowej sktadnikow spalin wariantu z hybrydowym-spalinowym Zrédtem
energii po zastosowaniu napedu rozproszonego.

Na podstawie tych badan oraz uzyskanych wynik6w mozna sformutowaé wnioski natury
konstrukcyjnej, energetycznej, ekologicznej i poznawczej.
I.  Wnhnioski konstrukcyjne:

a) Naped rozproszony powoduje komplikacje konstrukcji statku powietrznego

Umieszczenie wielu elementow zespotu napedowego na skrzydtach czy powierzchniach
sterowych powoduje wiele problemow. O ile masa catego zespolu napgdowego czy masa
startowa samolotu w poréwnaniu do tradycyjnej konfiguracji samolotu nie ulegnie wyraznej
zmianie (tabela 7.6), zmianie moze ulec rozktad mas. Na etapie projektowania samolotu nalezy
przewidzie¢ w skrzydiach miejsce na okablowanie, regulatory 1 inne elementy zespolu
napedowego. Kolejnym utrudnieniem jest zapewnienie bezpiecznego sterowania silnikami

1 monitorowania ich pracy. Z powodu znacznej masy hybrydowych zespotéw napedowych
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(w poréwnaniu do konwencjonalnych jednozrodlowych rozwigzan) w stosunku do masy
startowej samolotu, tatwiej taki zespot bedzie zabudowaé na wigkszym statku powietrznym.

b) Smigla powinny by¢ dobrane dla jak najwyzszej sprawno$ci

Moment obrotowy generowany przez silnik elektryczny jest praktycznie stalty w czasie
jego pracy, stad silnik tego typu bardzo dobrze nadaje si¢ do napedu $Smigiet. Dostepny jest
szerszy zakres uzytecznych predkosci obrotowych niz w przypadku napedu $migiet silnikami
ttokowymi. Stad tatwiej jest dobra¢ §migto tak, by pracowalo w swym najwyzszym zakresie
sprawnosci. W pracy przedstawiono dobor $migla o matej $rednicy (w celu uniknigcia
interferencji miedzysSmigtowej oraz z racji tego, ze Smigla te przenosily relatywnie mate
warto$ci mocy — odbieraty okoto 4 kW mocy podczas startu) 0 znanym profilu (Clark Y)
i charakterystykach aerodynamicznych. Aby jeszcze bardziej zwigkszy¢ sprawnos¢ zespotu
napgdowego mozna by zaprojektowac profile Smigiet $cisle pod dany zakres lotu. Cze¢$¢ $migiet
mogtaby by¢ zaprojektowana pod zakres przelotowy w celu uzyskania jak najnizszego zuzycia
energii, natomiast pozostate $migta mogtyby mie¢ profile zapewniajace prace z najwyzsza
sprawno$cig w czasie startu i wznoszenia. Podczas zakresu przelotowego moglyby by¢
chowane lub sktadane. Przetozylo by si¢ to na dalsze zwigkszenie zasiggu
1 dlugotrwatosci lotu.

c) Strugi zasmiglowe generowane przez naped rozproszony powoduja zmiane
wspolczynnikow sily nosnej i oporu. By wykorzysta¢ ten efekt do poprawy osiagow
samolotu, nalezy zmieni¢ jego geometri¢ (powierzchni¢ nosng) lub konfiguracje w czasie
lotu (kat natarcia)

Strugi zasmiglowe wygenerowane przez S$migla napedu rozproszonego powoduja
przyspieszenie strugi powietrza nad skrzydtem. Implikuje to zwickszenie wspotczynnikow sity
nosnej i oporu dla skrzydta. W przypadku badanego w pracy obiektu Czsk wzrdst o 6,8%, a Cxsk
0 5,3%. Skrzydta stanowig gtoéwna skladowa wspotczynnika sity nosnej samolotu.
W przypadku samolotu koncepcyjnego LEAPTech, przyrost wspotczynnika sity nosnej
Cz byt 4-krotny. W przypadku AOS H2 uzyskano przyrost Cz z 0,867 dla wariantu skupionego
do 0,926, co stanowi okoto 10% przyrost. Zwigkszeniu wartosci wspotczynnika Cz towarzyszy
wzrost wspotczynnika Cx. W przypadku AOS H2 przyrost Cx trudniej zauwazy¢, gdyz usunigto
z uktadu aerodynamicznego maszt motoszybowca. Zaburzat on w znacznym stopniu 0siagi
motoszybowca. Jednakze, gdyby zachowaé dla zwigkszonego Cz taka samg konfiguracje
samolotu, to sita nosna wzrosta by — statek powietrzny wznositby si¢. By utrzymac lot poziomy
dla przyjete] masy startowej, nalezy zmieni¢ kat natarcia samolotu zgodnie z jego biegunowa

aerodynamiczng. Warto jednak sktoni¢ si¢ do innego rozwigzania. Jako ze konstrukcja skrzydet
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po zastosowaniu punkéw montazowych silnikéw si¢ zmieni, mozna zmniejszy¢ powierzchnie
no$ng skrzydet tak by sita nosna mimo wzrostu Cz pozostata taka sama jak przed modyfikacja.
Jako ze wspotczynnik sity nos$nej przyrost w wigkszym stopniu niz sity oporu, to dla calego
samolotu po sprowadzeniu Pz do poprzedniego poziomu uzyskany Px bedzie nizszy. Tym
samym redukuje si¢ warto$¢ ciggu i mocy niezbednego do lotu poziomego, zmniejszajac
zapotrzebowanie energetyczne samolotu do lotu. W przypadku AOS H2, uzyskano obnizenie
Px z 260 [N] do 220 [N] po zredukowaniu powierzchni  nosnej
00,97 [m?] (z 15,8 do 14,83 [m?]). Réznice w uzyskanej wartosci sity oporu przedstawiono na

rysunku 10.1.
300

250

200

Px[-]
=

100

50

Naped skupiony Naped rozproszony

Rys. 10.1. Porownanie wartosci sity oporu dla motoszybowca AOS H?2 z napedem skupionym

do wartosci sity oporu dla AOS z napedem rozproszonym i zmniejszong powierzchnig nosng

d) Naped rozproszony nie jest przydatny do motoszybowcow

Smigla w czasie lotu musza pracowa¢ by zapewni¢ odpowiedni zakres ciagu uzytecznego.
W przypadku statku powietrznego, takiego jak motoszybowiec, zatrzymanie $migiet i
ustawienie ich w pozycji tzw. choragiewki spowodowatoby zbyt duzy opér aecrodynamiczny.
Doskonatos¢ takiego motoszybowca bytaby zredukowana do nieakceptowalnego poziomu. Z
kolei uktady sktadania smigiet lub ich chowania,
np. w skrzydle, nie zapewnig prostoty konstrukcji i niskiej masy motoszybowca. W takim
przypadku zasobniki na $migla lub zwigkszona grubos¢ skrzydta dodatkowo wptyng na

zaburzenie aerodynamika ptatowca.
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Il.  Whnioski energetyczne:

a) Naped rozproszony umozliwia poprawe osiagow samolotu — zwi¢kszenie zasiegu
i dlugotrwalosci lotu

Dzigki zastosowaniu napedu rozproszonego udato si¢ poprawi¢ zasieg i dtugotrwatos¢ lotu
AOS H2. Dla wariantu gdzie zrodtem energii byt uktad hybrydowy oparty na paliwowym
ogniwie wodorowym, w poréwnaniu do napgdu skupionego, zasi¢g zwickszyt 0 39 [km]
(z 195 do 234 [km] — rysunek 9.1), natomiast dtugotrwatos¢ lotu zwigkszyta si¢ 0 24 minuty
(z 1,95 [h] do 2,34 [h] — rysunek 9.2). Warto$ci te po przeliczeniu przektadajg sie na 19 %
poprawe osiagéw. W przypadku napedu rozproszonego, gdzie zrédtem energii byl uktad
hybrydowy z generatorem spalinowym, poprawiono zasieg 0 51 [km] (z 266 [km] do 317 [km]
—rysunek 9.5) a dlugotrwatos¢ lotu o 30 minut (z 2,66 [h] do 3,17 [h] — rysunek 9.6). Stanowito
to 19% wzrost osiggdw w pordwnaniu do wariantu wyposazonego w naped skupiony.

b) Naped rozproszony umozliwia poprawe wskaznikéw energetycznych — zuzycie
energii i paliwa na pokonanie tego samego dystansu jest nizsze

Po zastosowaniu jako napgdu marszowego w statku powietrznym AOS H2 napedu
rozproszonego, uzyskano popraw¢ wskaznikéw energetycznych. Dla wariantu z hybryda
elektryczno-wodorowa, warto$¢ energii potrzebnej do pokonania jednego kilometra trasy
w locie poziomym spadta z 4,13-10° [J/km] do 3,44-10° [J/km] (co przedstawiono na rysunku
9.3) w poréwnaniu do motoszybowca z napedem skupionym, czyli 0 17 %. Zmniejszeniu ulegta
rowniez ilo$¢ wodoru zuzytego W czasie jednej godziny przelotu danego odcinka trasy z 10,27
[kg/h] do 8,56 [kg/h] (réznica procentowa 17 % co przedstawiono na rysunku 9.4). Dla
samolotu wyposazonego w naped rozproszony z generatorem spalinowym, w porownaniu do
wariantu z napgdem skupionym, udato si¢ osiaggna¢ redukcje godzinowego zuzycia paliwa z
2,64 [kg/h] do 2,1 [kg/h] (roznica procentowa 17 %). Przektada si¢ to na obnizenie kosztow
eksploatacji — mniejsze zuzycie paliwa.

c) Naped rozproszony posiada wyzsza sprawnos¢ energetyczng

Na podstawie dwoch poprzednich wniosk6w mozna stwierdzi¢, ze zaprezentowany
w pracy, dobrany naped rozproszony do motoszybowca AOS H2 ma wyzsza sprawno$¢
energetyczng. Po zastosowaniu tej modyfikacji, ta sama ilo§¢ energii wystarczy do pokonania
dhuzszego dystansu, co bezposrednio przetozy si¢ na zmniejszenie zuzycia paliwa (zarowno

wodoru 1 mieszanki weglowodorowej) w odniesieniu do czasu lotu 1 pokonanego dystansu.

I11.  Whnioski ekologiczne:

85



a) Naped rozproszony umozliwia obnizenie emisji drogowej samolotu

Dla samolotu AOS z napedem rozproszonym i z hybrydowo-spalinowym zrédtem energii,
dzigki wydtuzeniu zasiggu i dtugotrwatosci lotu zredukowano warto$¢ emisji drogowej CO,
CO2 i NO zawartych w spalinach wyemitowanych w czasie lotu. Catkowita masa spalin
rozktada si¢ na wigkszy dystans. Wedlug tabeli 9.5, spadek emisji drogowej wynidst dla
poszczegolnych — substancji:  Aeqco  =0,004  [kg/km], Aedqco2 =0,012  [kg/km],
Aedno = 0,000005 [kg/km], co stanowi 16% réznice w stosunku do wariantu z napedem
skupionym.

b) Naped rozproszony ulatwia korzystanie z nowoczesnych i ekologicznych zrédel
energii

Architektura napedu rozproszonego, w ktéorym silniki marszowe sg silnikami
elektrycznymi ufatwia stosowanie proekologicznych zrodet energii. Dla samolotow
wyposazonych w tego typu naped najkorzystniejszym wydawatoby si¢ stosowanie Czysto
elektrycznych napedow ze zroédlem energii opartych na akumulatorach. Niestety z powodu
niskiej gestosci energii (stosunek energii zakumulowanej do masy akumulatora), obecnie gdy
idea napedow rozproszonych pod wzgledem konstrukcyjnym i aerodynamicznym jest w fazie
dopracowywania, jako zrodto energii mozna stosowa¢ z powodzeniem uklady oparte na

ogniwach paliwowych.

IV.  Wnioski poznawcze:

a) W celu osiagniecia wyzszej sprawnosci energetycznej i napedowej, projektowanie
napedu i platowca powinno by¢ prowadzone rownoczesnie

Konstrukcje ptatowca nalezy projektowa¢ z mysla o wykorzystaniu wplywu
przyspieszonej strugi powietrza zasmiglowego. Chodzi 0 odpowiednie wyprofilowanie
geometryczne zaréwno skrzydet jak i kadluba, by uzyska¢ jak najkorzystniejsze wartosci
wspotczynnikow aerodynamicznych dla danej predkosci 1 wysokosci lotu. Oddzielne
zagadnienie stanowi zamontowanie $migiet wzgledem krawedzi natarcia skrzydet. Mozna je
zamontowaé tak, by zniwelowa¢ ewentualng szkodliwag interferencj¢ miedzy skrzydtem
a $miglem lub znaleZ¢ takie umiejscowienie, ktore przyniesie dodatkowe korzysci.

b) Konstrukcja samolotu wyposazonego w naped rozproszony jest podatna
na wielokryterialng optymalizacje¢ konstrukcji majac na wzgledzie poprawe wlasnosci
uzytkowych samolotu

Umiejscowienie komorek napedu, rozmieszczenie elementow zespotu napedowego

wewnatrz kadluba, konstrukcja i1 osiggi $migiel, oraz wpltyw napedu na parametry
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acrodynamiczne samolotu mogg by¢ poddane wielokryterialnej optymalizacji samolotu pod
wzgledem poprawy jego wartosci uzytecznych. Mozna zaré6wno dopracowywac¢ konstrukcje
pod wzgledem redukcji masy, konfiguracji geometrycznej, sprawnosci Smigiet itp.

¢) Konstrukcje samolotu wyposazonego w naped rozproszony mozna poddaé
wielokryterialnej optymalizacji konstrukcji majac na wzgledzie poprawe wlasnosci
uzytkowych samolotu.

Wielokryterialnej optymalizacji samolotu pod wzgledem poprawy jego wartoSci
uzytecznych poddane mogg by¢ miedzy innymi: umiejscowienie komorek napedu,
rozmieszczenie elementow zespotu napedowego wewnatrz kadluba, konstrukcja 1 osiggi
Smigiet oraz wplyw napedu na parametry aerodynamiczne samolotu. Mozna zaréwno
dopracowywac konstrukcje pod wzgledem redukcji masy, konfiguracji geometrycznej,
sprawnos$ci §migiet itp.

d) Zastosowanie napedu rozproszonego moze usprawni¢ efektywne wykorzystanie
energii zgromadzonej na pokladzie

Dzigki poprawie wskaznikow energetycznych, mozliwe jest takie wykorzystanie napedu
rozproszonego (zakresy pracy $migiet i silnikéw, sterowanie predkoscia strugi zasmiglowe;,
a tym samym zmiany charakterystyk aerodynamicznych ptatowca w zaleznosci od
wykonywanego manewru) by efektywniej zarzadza¢ energig zgromadzong na poktadzie
samolotu.

e) Konfiguracje naped rozproszonego mozna modyfikowaé¢ w trakcie lotu w celu
sterowania samolotem lub efektywna gospodarka energii zgromadzonej na pokladzie.

Poprzez zmian¢ ciggu komorek napedu rozproszonego mozna przejaé czes¢ funkcji
uktadow sterowych lub je catkowicie wyeliminowa¢. Tak samo w czasie przelotu, gdy samolot
nie wymaga duzej wartosci ciggu niezbgdnego do lotu, cze$¢ Smigiel mogtaby by¢ sktadana lub
chowana w aerodynamicznych ostonach. Moze to spowodowac¢ komplikacje zarowno uktadu
sterujacego samolotem, jak 1 wzrost masy catego uktadu.

W S$wietle przytoczonych przyktadow obliczeniowych i eksperymentalnych oraz
wyciagnigtych na tej podstawie wnioskow, mozna stwierdzi¢, ze napedy hybrydowe
i elektryczne mogg stanowi¢ przysztosciowa alternatywe dla napedu pojazdow latajacych.
Ponadto, naped rozproszony, w pewnych konfiguracjach, moze umozliwi¢ bardziej efektywne
zarzadzanie energig zespotu napedowego pojazdu latajgcego (dzigki mniejszemu zuzyciu
energii na pokonanie danej odlegtosci) 1 obnizenie zuzycia paliwa. Dodatkowo, pozwala na
ograniczenie emisji zanieczyszczen zawartych w spalinach emitowanych do atmosfery oraz

poprawg charakterystyk uzytecznych statku powietrznego. Samolot wyposazony w taki naped
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powinien by¢ od projektowany z mysla o takim rodzaju napedu, a jego uktad aerodynamiczny
powinien by¢ zoptymalizowany pod wzgledem uzyskania wyzszej efektywnosci,
wykorzystujac przyspieszone strugi powietrza przez Smigta lub silniki przeptywowe. Réwniez
Smigta oraz ich profile powinny by¢ zaprojektowane S$cis§le do wspotpracy z silnikami
elektrycznymi, jednocze$nie uwzgledniajac ich charakterystyke pracy we wspotpracy
z innymi $miglami oraz wpltyw aerodynamiczny elementéw platowca na ich osiagi.
Zastosowanie napedu rozproszonego wplywa na poprawe wskaznikdw energetycznych,

ekonomicznych i srodowiskowych.
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11. Dalsze prace badawcze i kierunki rozwoju

Na podstawie dotychczasowych analiz mozna zakresli¢ plany kolejnych badan.

Badania te beda obejmowaty optymalizacje konstrukcji napedu rozproszonego pod
wzgledem minimalizacji jego masy oraz polepszenia jego parametrow uzytecznych. Poprawe
tych parametrow mozna uzyskaé poprzez zaprojektowanie $migiet tak, by zapewnié jak
najwyzsza sprawno$¢ dla zadanych zakresoOw lotu. Rowniez umiejscowienie zespolu $migta
wzgledem krawedzi natarcia i odlegtosci $migiet od siebie moze by¢ czgscig tej optymalizacii.
Znalezienie odpowiednich uwarunkowan geometrycznych moze takze poprawic¢ efektywnosé
napedu rozproszonego.

Mozna takze bada¢ uktady, w ktéorych $migla maja rézne zastosowanie i Srednice.
Poszczegdlne elementy napedu rozproszonego moga pracowaé w czasie réznych etapow lotu.
Bada¢ takze mozna wykorzystanie tego typu napedu do rdéznicowania ciggu i sterowania
samolotem. Odpowiednie kierunkowanie ciggiem zespotu napgdowego tego typu moze wrgcz
wyeliminowac¢ powierzchnie sterowe samolotu.

Ciekawa opcja odnoszaca si¢ do napedu rozproszonego jest dodatkowe otunelowanie
$migiel. Taka konstrukcja moze obnizy¢ zapotrzebowanie energetyczne $§migta do wytworzenia
potrzebnej wartosci ciggu. Badania takie stanowig tez przyczynek do prac nad rozproszonym
nap¢edem odrzutowym lub przeptywowym. Badania nad otunelowanymi zespotami
napedowymi sg realizowane w Katedrze Samolotow i Silnikow Lotniczych Politechniki

Rzeszowskiej (rys. 11).

Rys. 11. Stanowisko do badan otunelowanego napedu rozproszonego

W zwiazku z tym, ze najwyzsza efektywnos¢ osiagowa naped rozproszony moze przynies¢
w konstrukcjach oryginalnych, projektowanych od podstaw, a nie tych przebudowywanych z
istniejgcych konstrukcji, jest interesujacy do zastosowania przy projektowaniu ciezkich dronow
oraz samolotow o masie startowej powyzej 2500 kg, czyli tam, gdzie moze przynies¢

najwigksze korzysci ekonomiczne i ekologiczne.
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Napedy rozproszone z pewnoscia beda rozwijane w najblizszych latach, tak jak napedy
prosrodowiskowe, w tym elektryczne i wodorowe. Wdrazanie czystych i zrownowazonych
rozwigzan wynikajacych z prowadzonych w réznych osrodkach naukowych programow
badawczych z pewnos$cig przyniesie korzysci srodowisku, a wigc 1 wszystkim mieszkancom

naszej Planety.
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Zalaczniki
A. Motoszybowiec AOS H2

Obiektem badawczym, wykorzystanym w pracy do wykonania badan jest ptatowiec
motoszybowca AOS H2 opracowany przez konsorcjum Politechniki Rzeszowskiej,
Politechniki Warszawskiej, Akademii Gorniczo-Hutniczej oraz Zaktad Szybowcowy Jezoéw
Henryk Mynarski. Jest on w dyspozycji Katedry Samolotoéw i Silnikéw Lotniczych PRz jako
urzadzenie badawcze. Zbudowany jest on w ukladzie wolnonosnego s$rednioptata
z klasycznym usterzeniem wysokos$ci. Materialami wykorzystanymi do jego konstrukcji byty
kompozyty epoksydowe zbrojone witoknami weglowymi, szklanymi i aramidowymi.
Motoszybowiec posiada skrzydto jednodzwigarowe z dzwigarem pomocniczym. Kadlub wraz
ze statecznikiem poziomym jest konstrukcja skorupowa, wykonang jako jedna calosé.
Motoszybowiec posiada naped hybrydowy, gdzie energia potrzebna do startu i przelotu
pochodzi zar6wno z zespotu akumulatorow Li-Pol, umieszczonych w przedniej czesci kadtuba,
jak 1z wodorowego ogniwa paliwowego, umieszczonego za kabing pilota
w kadlubie. Zespot napedowy stanowi silnik EMRAX 268 umieszczony na statym maszcie
w tylnej czgsci kadtuba oraz dwulopatowe $miglo drewniane. W tabeli 5.1 przedstawiono

podstawowe dane geometryczne ptatowca.

Tab. A.1. Dane techniczne ptatowca platformy AOS [32]

S[m? | R[m] | A[] | L[m]
158 | 164 | 17 7,64

Na podstawie analiz aerodynamicznych wykonanych w projekcie wstepnym [54], [55],
[83] dla ptatowca AOS H2, mozliwe jest wyznaczenie ciggu i mocy niezbednych do lotu, ktore

zostaty zaprezentowane na wykresach A.11 A.2.
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Na rysunku A.3 przedstawiono pogladowy rysunek motoszybowca AOS H2, natomiast na
zdjeciach A.4 1 A.5 — szybowiec AOS H2.
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Rys. A.4. Motoszybowiec AOS H2
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Rys. A.5. Motoszybowiec AOS H2
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B. Silnik elektryczny AXI 8120/10

Silnikiem wybranym do proponowanego i poddanego analizie napedu rozproszonego byt
silnik AXI 8120/10. Jest to silnik typu BLDC. Oznacza to, ze zamiast mechanicznego
komutatora ze szczotkami zastosowano elektrycznie sterowany komutator, cewki sg
nieruchome, a magnesy znajdujg si¢ na wirniku. Elektroniczny komutator zasilany jest pragdem
statym. Silnik wspotpracuje z regulatorem o maksymalnej przepustowosci 95 [A].
Na rysunku B.1 przedstawiono model geometryczny tego silnika.

M8x1

60,60 . A AXI-81xx A (mm) L (mm)

L AXI-8112 69,4 130
AXI-8120 774 138
AXI-8125 774 138

Rys. B.1. Model geometryczny silnika AX1 8120 [92]

W tabeli B.1 przedstawiono dane techniczne silnika.

Tab. B.1 Dane techniczne silnika AXI 8120/10 [92]

nazwa oznaczenie | warto$¢
Impuls wlasciwy silnika Kv [obr/min/V]| 140
Sprawno$¢ maksymalna nsi [%] 95
Moc maksymalna Nout [W] 4200
Natezenie spoczynkowe silnika lo [A] 1,2
Maksymalne natgzenie pradu Imax [A] 95
Oporno$¢ wewnetrzna silnika Rm [Ohm] 0,063
Masa silnika m [kg] 0,675

Na podstawie literatury [60] mozliwe bylo wyznaczenie charakterystyk pracy silnika.

W zaleznosci od zatozonego scenariusza wspolpracy z dobranym $miglem mozna byto
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wyznaczy¢ parametry pradowe silnika dla warto$ci mocy i wymaganej predkosci obrotowe;j
przez $miglo. Ponizej przedstawiono wykorzystane wzory do analizy. Charakterystyki

wyznaczono korzystajac ze Srodowiska Matlab.

Niy = Iiv " Vin (B.1)
gdzie:
N;y — moc pradowa doprowadzona do silnika [W],
I,y — natezenie pradu na wejSciu do silnika [A],

U,y — napiecie pradu na wejsciu do silnika [V],

Nour = (v —1o) - (Vin — Ry~ I1n) (B.2)
gdzie:
Noyr — moc uzyskana na wale silnika [W],
K
Mg = 6_:;' (Vin — Ry - Iin) (B.3)
gdzie:
ng;; — predkos¢ obrotowa silnika [obr/s],
N
Nsit = ,\ZZIT (B.4)

gdzie:

Nsi; — sprawnos¢ silnika [-].

Przyktadowe charakterystyki dla maksymalnego napigcia i maksymalnego nat¢zenia pradu
zaprezentowano na rysunkach B2 1 B3. Superpozycja tych charakterystyk pozwalata znalez¢
taki zakres pracy silnika elektrycznego, ktory odpowiadat okreslonemu zapotrzebowaniu

Smigta.
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Rys. B.3. Charakterystyka Silnika AXI 8§120/10 dla maksymalnego statego napiecia prqgdu.

Uzyskane wyniki byly sprawdzane eksperymentalnie przy pomocy stanowiska
badawczego pokazanego na rysunku B4. Stanowisko to sktadato si¢ z silnika elektrycznego
oraz regulatora z mozliwoscia odczytu danych pracy silnika i regulacji tej pracy poprzez
potaczenie z komputerem i oprogramowanie BLDCTools. Uzyskane wyniki byty zadowalajace

1 wystarczajace do badan podjetych w powyzszej pracy doktorskie;j.
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Rys. B.4. Stanowisko badawcze
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C. Silnik Emrax 188

Silnikiem elektrycznym wykorzystanym jako alternator w proponowanym rozwigzaniu
spalinowym hybrydowym do ptatowca AOS byt silnik Emrax 188. Model geometryczny silnika

przedstawiono na rysunku C.1.

Bearings 62046204 = Front and back bearing ore for rodial forces (standordd
rings BA0LTE04 ~ Fror s &

Fea aring Is for redal Farces. buck bearing s
axial-radal forces. D!nrl:g ‘conibina tion for mode (For eg al propeller). E MRA X 1 88

Bearings £2043234 - Front beuring fs or radl Forces, buck bearing Is ¢

AAMFTA rorets, Bairio on Ll For Pus-suen. noss 100Nmp, 70kWp ot 7000RPM; weight: 7.0kg

5%

Rys. C.1. Model geometryczny silnika Emrax 188 [19]

W tabeli C.1 przedstawiono dane techniczne silnika.

Tab. C.1 Dane techniczne silnika Emrax 188 [19]

nazwa oznaczenie |wartos¢
Impuls wiasciwy silnika (w zalezno$ci od regulatora) | Kv [obr/min/V]| 15-60
Sprawno$¢ nsi [%] 92-98
Moc maksymalna chwilowa Nwmax [W] 52000
Moc efektywna — stata silnika Nsit [W] 30000
maksymalny chwilowy moment obrotowy Mmax [Nm] 90
efektywny moment obrotowy Msii [Nm] 50
Masa silnika m [kg] 7

Powyzsze dane techniczne pozwolity na odpowiednie ustalenie wspdlpracy silnika Emrax wraz
z silnikiem spalinowym do proponowanego rozwigzania generatora elektrycznego opisanego

w rozdziale 4.
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D. Ogniwo wodorowe

Wodorowe ogniwo paliwowe zastosowane w motoszybowcu AOS H2 powstato
we wspotpracy z Akademig Gorniczo Hutniczg w Krakowie. Ogniwo to jest konstrukcja
oryginalng, sktada si¢ z dziesigciu stosow. Moc elektryczna wytworzona w ogniwie
jest czgsciowo zuzywana na biezgce potrzeby urzadzenia (naped silnika wentylatora
chlodzacego ogniwo, elektronika sterujaca). W efekcie ogniwo dostarcza do uktadu
napgdowego 10000 [W] mocy uzytecznej. Ogniowo zuzywa 12 [kg] wodoru na godzing pracy.
Masa ogniwa wynosi 60 kg. Na rysunkach D.1 przedstawiono zdj¢cie paliwowego ogniwa

wodorowego zamontowanego w motoszybowcu AOS H2.

Rys. D.1. Widok na ogniwo wodorowe zainstalowane w ptatowcu motoszybowca AOS H2
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Streszczenie

Lotnictwo jest ta gatezig transportu, ktdra w sposob istotny przyczynita si¢ do globalizacji
$wiata. Dzieki transportowi lotniczemu mozliwe stato si¢ dotarcie cztowieka lub tadunku do
dowolnego miejsca na §wiecie w ciggu doby. Jednakze, ciggly rozwdj lotnictwa sktania do
poszukiwania nowszych, bardziej przystajacych do czaséw wspotczesnych konstrukcji
lotniczych. Poszukiwane s3 rozwigzania majace zapewni¢ ekonomi¢ eksploatacji
i zmniejszone negatywne oddzialywanie na $rodowisko. Stad zainteresowanie napedami
nowoczesnymi, jak napedy hybrydowe, elektryczne czy rozproszone.

Bazujac na przegladzie literatury, istniejacych rozwigzaniach i pracach wtasnych podjeto
probe oceny efektywnosci wybranych napedéw z wykorzystaniem metody energetycznej.
W pracy podjeto probe opracowania napedu rozproszonego do platowca motoszybowca AOS
H2. Analizie poddano dwa warianty zrodta energii, hybryde wykorzystujaca ogniwo wodorowe
oraz uktad hybrydowy wykorzystujacy silnik spalinowy (Wankel TGi 407) jako dotadowujacy
akumulator.

Do ptatowca dobrano napgd rozproszony. Dla mocy niezbgdnej do lotu ptatowca okreslono
zapotrzebowanie energetyczne. Przyjeto 10-silnikowy uktad marszowy (po pig¢ silnikow AXi
8120 na skrzydto). W wyniku teoretycznej analizy doboru §migta wstepnie okreslono wzrost
zasiegu 1 dlugotrwatosci lotu statku powietrznego na podstawie wyzszej sprawno$ci pracy
Smigiet.

Z powodu braku mozliwosci przeprowadzenia prob w locie 1 badah tunelowych wybranego
uktadu napegdowego, przeprowadzono analizy CFD $migla 1 optywu skrzydta.
Na tej podstawie zmieniono $rednice dobranego $migta 1 okreslono zmiang wspotczynnikow
aerodynamicznych statku powietrznego. W efekcie uzyskano poprawe wskaznikow
osiagowych (wzrost zasiggu i dlugotrwatos$ci lotu) oraz energetycznych (zuzycie energii
1 paliwa na kilometr i godzine lotu) dla obu Zrdédel energii umieszczonych na poktadzie
samolotu. Odnotowano wzrost zasiegu o 51 km dla wariantu hybrydowego spalinowego
i 0 39 km dla uktadu hybrydowego z ogniwem wodorowym. Dlugotrwalos¢ lotu wzrosta
odpowiednio o 30 i 24 minuty. Poprawilo to wskazniki osiggowe samolotu o 19 %.
Dla uktadu hybrydy spalinowej stwierdzono spadek emisji drogowej zwiazkow szkodliwych
zawartych w spalinach silnika generatora elektrycznego, stwierdzono obnizenie emisji
drogowej badanych zanieczyszczen 0 17%. W przypadku rozktadu parametrow energetycznych
(rozktad energii potrzebnej do pokonania kilometra trasy badZ godziny lotu) stwierdzono 16%

poprawe tych wskaznikow po zastosowaniu napedu rozproszonego. Badania nad tego typu
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nape¢dami Y] perspektywiczne. Napedy rozproszone, hybrydowe

i elektryczne bgda coraz czgéciej stosowane W lotnictwie.
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Streszczenie w jezyku angielskim

Aviation is the branch of transport that has significantly contributed to the globalization of
the world. Thanks to air transport, it has become possible for a person or cargo to reach any
place in the world in a single day. However, the continuous development of aviation prompts
the search for newer and more compatible with contemporary time aviation structures.
Solutions are sought to ensure the economy of operation and reduce the negative impact on the
environment. Hence the interest in modern propulsion, such as hybrid, electric or distributed

propulsion.

Based on the literature review, existing solutions and own works, an attempt was made to
evaluate the efficiency of selected propulsions using the energy method. The study attempts to
develop a distributed propulsion system for the AOS H2 motor glider airframe. Two variants
of the energy source were analysed, a hybrid using a hydrogen cell and a hybrid system using

an internal combustion engine (Wankel TGi 407) as a battery recharger.

For the airframe the distributed propulsion was selected. The energy demand for the
airframe flight was determined. A 10-engine marching system was adopted (five AXi 8120
engines per wing). As a result of the theoretical analysis of the propeller selection, the increase
in range and flight endurance of the aircraft was initially determined based on the higher

efficiency of the propellers.

Due to the lack of possibility to carry out the flight tests and wind tunnel tests of the selected
propulsion system, CFD analyses of the propeller and the wing flow were carried out. On this
basis, the diameters of the selected propeller were changed and the change in the aerodynamic
coefficients of the aircraft was determined. As a result, the performance indicators (increase in
range and flight duration) and energy indicators (energy and fuel consumption per kilometre
and flight hour) were improved for both energy sources located on the aircraft. The range
increased by 51 km for the hybrid with the combustion engine and by 39 km for the hybrid with
the hydrogen fuel cell. Flight duration increased by 30 and 24 minutes, respectively. This
improved the aircraft's performance indicators by 19%. For the hybrid combustion system, a
decrease in road emissions of harmful compounds present in the exhaust gases of an electric
generator engine was found, a reduction in road emissions of the tested pollutants by 17% was
found. In the case of the distribution of energy parameters (distribution of energy needed to

cover a kilometre of a route or an hour of flight), a 16% improvement in these indicators was
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found after the application of distributed propulsion. Research on this type of propulsion is

promising. Distributed, hybrid and electric propulsion will be increasingly used in aviation.
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