Maszyny Elektryczne - Zeszyty Problemowe Nr 1/2017 (113) 57

1Lucjan Setlak, “Emil Ruda
'Wyisza Szkola Oficerska Sil Powietrznych, Deblin
23. Skrzydlo Lotnictwa Transportowego, 33. Baza Lotnictwa Transportowego, Powidz

ANALIZA 1 SYMULACJA DZIALANIA MODELU
ELEKTROENERGETYCZNEGO SYSTEMU ZASILANIA SAMO-
LOTU F-16 ZGODNIE Z KONCEPCJA SAMOLOTU BARDZIEJ
ELEKTRYCZNEGO MORE ELECTRIC AIRCRAFT (MEA)

ANALYSIS AND SIMULATION OF F-16 AIRCRAFT ELECTRICAL SYSTEM
ACCORDING TO MORE ELECTRIC AIRCRAFT (MEA) CONCEPT

Streszczenie: Przedmiotem niniejszego referatu jest przeprowadzenie analizy w zakresie zaawansowanych
autonomicznych systemow zasilania ASE (EPS, PES), w tym w szczegolnosci dokonanie symulacji dziatania
modelu elektroenergetycznego systemu zasilania EPS (Electric Power System) w oparciu o wielozadaniowy
samolot wojskowy F-16 zgodnie z trendem samolotu bardziej elektrycznego MEA. Nalezy zauwazy¢, ze
wspotczesne poktadowe autonomiczne systemy zasilania ASE (Autonomous Electric Power Systems),
w sktad ktorych wchodza dwa systemy: energoelektroniczny system zasilania PES (Power Electronic Sys-
tem) oraz elektroenergetyczny system zasilania EPS, ktory bedzie poddany szczegdtowej analizie w dalszej
czgsei tego referatu (model, symulacja), naleza do najnowoczes$niejszych systemow w zakresie zasilania po-
ktadowego wspoélczesnych samolotow, zardwno cywilnych koncerndéw lotniczych Airbus i Boeing (A-380
1 A-350XWB, B-787), jak rowniez wojskowych koncernu Lockheed Martin (F-22 Raptor) i JSF (Joint Strike
Fighter) F-35. W oparciu o powyzsze, na podstawie przeprowadzonej analizy oraz dokonanej symulacji
przyktadowo wybranych komponentéw elektroenergetycznego systemu zasilania EPS, zostanie przedsta-
wione uzasadnienie implementacji do wspotczesnego lotnictwa koncepcji samolotu bardziej elektrycznego
MEA oraz zostang wyciggnigte praktyczne wnioski.

Abstract: The subject of this paper is to make an analysis of advanced autonomous power systems (EPS,
PES), including, in particular, to simulate the operation of a model of the power supply system EPS (Electric
Power System) basing on the multi-purpose military aircraft F-16 in accordance with the More Electric Air-
craft concept (MEA). It should be noted that modern onboard Autonomous Electric Power Systems which in-
clude two systems: PES (Power Electronic System) and the Electric Power System (EPS), which will be
analyzed in detail later in this paper (model, simulation), are among the most modern systems in the field of
onboard power supply of modern aircraft both in civil aviation companies Boeing and Airbus (A-380 and A-
350XWB, B-787), as well as military Lockheed Martin (F-22 Raptor) and JSF (Joint Strike Fighter) F-35. On
the basis of analysis and simulation made on selected components of the power supply system EPS, will be
presented justification for the implementation of the More Electric Aircraft concept for modern aviation will
be presented and practical conclusions will be drawn.

Stowa kluczowe: symulacja, elektroenergetyczny system zasilania (SEE), samolot bardziej elektryczny
Keywords: simulation, Electric Power Systems (EPS), More Electric Aircraft (MEA)

1. Wprowadzenie

Obecnie, zarbwno w odniesieniu do lotnictwa
cywilnego (A4irbus, Boeing), uwzgledniajac
wspoélczesne samoloty, w tym w szczegolnosci
tzw. samoloty bardziej elektryczne, kompaty-
bilne z koncepcja samolotu bardziej elektrycz-
nego MEA (A-380 i A-350XWB, B-787), jak
rowniez w lotnictwie wojskowym (Lockheed
Martin) w przypadku samolotow F-22 Raptor
i JSF F-35, obserwuje si¢ znaczny postep
w zakresie zasilania, rozdziatlu i dystrybucji
energii elektrycznej. Dynamiczny rozwoj doty-

czy poktadowych autonomicznych systemow
zasilania w zakresie nowoczesnych rozwigzan
architektury elektroenergetycznego systemu za-
silania (EPS) oraz energoelektronicznego sys-
temu zasilania (PES) [1], [2]. Wobec powyz-
szego, w mysl stopniowo rozwijajacego si¢
trendu samolotu bardziej elektrycznego MEA,
ktory najogé6lniej méwiac sprowadza sie do
zamiany réznych odmian energii w postaci
energii elektrycznej, pneumatycznej, hydrau-
licznej i mechanicznej, stosowanych dotychczas
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na samolotach “konwencjonalnych”, jednym
rodzajem — energia elektryczna, bedaca domena
samolotow zgodnych z koncepcja samolotu
bardziej elektrycznego (MEA/ AEA). Zaawan-
sowane autonomiczne systemy zasilania ASE
(EPS, PES), implementowane na wspolcze-
snych statkach powietrznych (samoloty, $mi-
glowce), w tym przede wszystkim innowacyjne
systemy PES, stosowane gléwnie na samolo-
tach zaawansowanych technologicznie, tj.
zgodnych z koncepcja samolotu bardziej/
w petni elektrycznego More/ All Electric Air-
craft (MEA/ AEA) [3], zaliczane sa do kluczo-
wych komponentow nowoczesnego lotnictwa
w zakresie zasilania pokladowego. Dokonujac
wstepnej analizy wspolczesnego samolotu
w kontek$cie zasilania nalezy zauwazy¢, ze
najbardziej przydatnym komponentem w sa-
molocie jest naped elektryczny, ktory w poréw-
naniu z innymi jego rodzajami (hydrauliczny,
pneumatyczny), nie wymaga potaczen mecha-
nicznych w postaci zawilego systemu rur,
skomplikowanego i cigzkiego systemu transmi-
sji mechanicznych, np. przektadni, tancuchow,
waltow itp., jak w przypadku napedu od silnika
samolotu czy innego silnika spalinowego [4],
[5]. Zastosowanie napedu elektrycznego jest
wszechstronne, moze on by¢ stosowany do
wszystkich mechanizméw, gdyz utatwia cen-
tralne sterowanie wieloma urzgdzeniami oraz
pozwala na odleglosciowe sterowanie i calko-
witg automatyzacje. Ponadto, réznego rodzaju
urzadzenia napedzane za pomoca energii elek-
trycznej, tj. elektryczne urzadzenia napedowe
sa bardziej odporne na wszelkiego rodzaju
uszkodzenia i niesprawno$ci w porownaniu do
urzadzen napedzanych za pomoca energii hy-
draulicznej lub pneumatycznej. W oparciu
0 powyzsze, systemy 1 urzadzenia zasilane
energig elektryczna, hydrauliczng i pneuma-
tyczng sa coraz bardziej skomplikowane, za$
ich wzajemne oddzialywanie na siebie (relacje)
charakteryzuja si¢ wieloma wadami, ktore
w ostateczno$ci wplywaja na zmniejszenie
efektywnosci catego systemu zasilania. Dlatego
wdrazana koncepcja samolotu bardziej elek-
trycznego MEA, polegajaca na zastapieniu roz-
nych napedow jednym — elektrycznym, przy-
czynia si¢ do poprawy efektywnosci poktado-
wego systemu zasilania w zakresie elastyczno-
$ci oraz iloSci mozliwych zastosowan, beda-
cych glownymi zaletami napgdow zasilanych
energia elektryczng. Dodatkowo, istnieje wiele
charakterystycznych poje¢ zwigzanych z kon-

cepcja samolotu bardziej elektrycznego w za-
kresie zasilania, mianowicie: optymalizacja
energii samolotu POA (Power Optimized Air-
craft), a wraz z nig bardziej otwarta technologia
w dziedzinie elektrycznosci MOET (More
Open  Electrical Technology), opracowana
przez koncern lotniczy Airbus. Innymi poje-
ciami sg: system zarzadzania w zakresie zasila-
nia, rozdziatu i1 dystrybucji energii elektrycznej
PMAD (Power Management and Distribution),
a takze w zakresie energoelektronicznych sys-
teméw zasilania — zaawansowana technologia
PES (Power Electronics Systems) oraz silnik
(zespot napedowy) bardziej elektryczny MEE
(More Electric Engine) [6], [7]. Ponadto nalezy
zaznaczy¢, ze trend samolotu bardziej elek-
trycznego byt znany od dawna, gdyz koncepcja
ta powstata przed druga wojng $wiatowa. Jed-
nakze, ze wzgledu na napotkanie w tym zakre-
sie wielu kluczowych problemow, m.in. z po-
wodu braku mozliwo$ci wytwarzania odpo-
wiedniej mocy elektrycznej do zasilania takiego
systemu, tj. zaawansowanych systeméw w za-
kresie PES oraz ograniczonej przestrzeni na
zamontowanie urzadzen na platowcu skupiono
si¢ na innych rodzajach energii. Z biegiem
czasu jednak dokonal si¢ znaczacy postep
w konstrukcji systemow zasilania energig elek-
tryczng, poniewaz samolot stal si¢ coraz bar-
dziej zalezny od tych systemow [8]. Na pod-
stawie powyzszych rozwazan, w dalszej czesci
artykutu przeprowadzono analize elektroener-
getycznego systemu zasilania (EPS) samolotu
F-16 zgodnie z trendem samolotu bardziej
elektrycznego.

2. Analiza architektury elektroenerge-
tycznego systemu zasilania (EPS) sa-
molotu F-16

W sktad elektroenergetycznego systemu zasila-
nia (EPS) samolotu F-16 wchodzg nastepujace
komponenty: zrodla wytwarzajace energi¢
elektryczng, przetworniki oraz uktad przesy-
towo-rozdzielczy energii elektrycznej. General-
nie mozna wyrdzni¢ nastepujace poktadowe
systemy zasilania energig elektryczng: zasadni-
czy system zasilania pradem przemiennym
(main AC power system), rezerwowy system
zasilania pradem przemiennym (standby AC
power system) oraz awaryjny system zasilania
pradem przemiennym (emergency AC power
system). Pierwotnym systemem wytwarzania,
rozdziatu 1 dystrybucji energii elektrycznej
pradu przemiennego jest system EPS pradu
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przemiennego AC o stalej (stabilizowanej) cze-
stotliwo$ci. System ten jest odpowiedzialny za-
rowno za wytwarzanie, jak réwniez stuzy do
rozdzielania energii elektrycznej o napigciu
115/ 200 VAC i czestotliwosci 400 Hz. Zasila-
nie tego systemu jest zrealizowane za pomoca
pradnicy gtownej o mocy 60 [kKVA], napedzangj
za pomocg urzadzenia o stalej predkosci obro-
towej CSD (Constant Speed Drive), potaczo-
nego poprzez urzadzenie rozdzielcze (skrzynke)
napedu agregatow ADG (Accessory Drive Ge-
arbox). Napiecie 3-fazowe z tej pradnicy o wa-
rtosci 115 VAC i czestotliwosci 400 Hz po-
przez wylaczniki przeciwprzecigzeniowe jest
podawane na podstawowe (nonessential), za-
sadnicze (essential) 1 awaryjne (emergency)
szyny zasilania pragdem przemiennym 400 Hz.
Pradnica rezerwowa (Standby Generator) po-
daje napiecie na zasadnicze i awaryjne szyny
(buses) zasilania pradu przemiennego AC
w przypadku niesprawnosci pradnicy glownej
(zasadniczej). Analogicznie jak pradnica
gtéwna, zintegrowana jest ze skrzynkg napegdu
agregatow ADG, wytwarza prad o zmiennej
czestotliwosci, ktory podawany jest do prze-
ksztattnika VSCF (Variable Speed Constant
Frequency) DC link, w wyniku czego na jego
wyjsciu otrzymujemy prad przemienny o stalej
czestotliwosci. Dodatkowo, w bloku pradnicy
rezerwowej znajduje si¢ integralna synchroni-
czna pradnica wzbudzajaca bedaca jednocze-
$nie zrodltem zasilania dla systemu sterowania
lotem FLCS PMG (Flight Control System
Permanent Magnet Generator). W przypadku
awarii glownej i rezerwowej pradnicy pradu
przemiennego, napigcie pradu przemiennego
(~115/ 200V 400 Hz) jest podawane na szyne
awaryjng pradu przemiennego AC z pradnicy
zabudowanej w bloku awaryjnego urzadzenia
energetycznego EPU (Emergency Power Unit)
i napedzanego ze skrzynki napedu tego bloku.
Moc tej pradnicy wynosi 7 [kVA] i posiada ona
integralng synchroniczng pradnice PMG (Per-
manent Magnet Generator), ktoéra oprocz pradu
wzbudzenia dla pradnicy jest zrodtem zasilania
pradu stalego (wytwarzane napigcie pradu
przemiennego AC jest prostowane) dla systemu
sterowania lotem FLCS [9]. Podsumowujac,
pradnica gléwna oraz pradnica ,,standby” sa
w stanie zasili¢ wszystkie odbiorniki energii
elektrycznej w trybie pracy niezaleznej (2-
kanatowej), natomiast w przypadku wejscia do
pracy awaryjnej pradnicy pradu przemiennego
napg¢dzanej z EPU, w celu zmniejszenia ob-

cigzenia sieci poktadowej samolotu, odtgczane
sa szyny zasilajace odbiorniki energii elek-
trycznej o mniejszym znaczeniu. Innymi stowy,
pradnica awaryjna posiada mozliwos¢ zasilania
tylko tzw. niezbednych odbiornikow decydu-
jacych o bezpieczenstwie lotu. Na ponizszych
rysunkach (rys. 1-3) oraz tabelach (tab. 1-3)
przedstawiono kluczowe komponenty omowio-
nego systemu EPS wraz z ich podstawowymi
parametrami technicznymi oraz schemat ich
rozmieszczenia na samolocie (rys. 4).

Tabela 1. Parametry prgdnicy gtownej

Parametry pradnicy

. . Wartos$¢
glownej

. . 3-fazowa, bezsz-
rodzaj pradnicy

czotkowa
moc elektryczna [kVA] 60
napiecie [V] 120+208
wspotczynnik mocy 0,75+1
czestotliwosé [Hz] 400420
predkos¢ nominalna
[obr/min] 12000
zakres stanu ustalonego 11400=12600
[obr/min]

sprawnos¢ (przy 12,000
[obr/min], 60 [KVA],
wspotczynniku mocy
0,85)

85 [%]

Gtéwny stojan
Giéwny wirnik

Gniazdo Kondensator

Stojan PM Stojan wzbudnicy

Wirnik wzbudnicy

Wirnik PM tozysko kulkowe

\ Prostownik

Rys. 1. Przekroj pragdnicy gtownej [9]

Tabela 2. Parametry prgdnicy rezerwowej

Parametry pradnicy

. Wartos¢
rezerwowej

3-fazowa, bezsz-

rodzaj pradnicy czotkowa

moc elektryczna [kVA] 10

napigcie [V] 213 L-L (VRMS)

czestotliwosé [Hz] 11602000
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Rys. 2. Prgdnica rezerwowa [9]

Tabela 3. Parametry prgdnicy awaryjnej

Parametry pradnicy &z
s Wartos¢
. . 3-fazowa, bezsz-
rodzaj pradnicy czotkowa
moc elektryczna [kVA] 7
napigcie [V] 115/200,
3-fazowe
czestotliwose [Hz] 400
predkos¢ obrotowa
wirnika [obr/min] 12000
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wzbudzeniem
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Rys. 3. Prqgdnica awaryjna [9]

Akumulator poktadowy
_'3\_\‘ Bloki sterowania (GCU) pradnic:

»standby” i awaryjnej

Awaryjna pradnica napedzana
za pomoca EPU

Przetwornice AC/DC

/ : "
Przetwornica czgstotliwosci | Blok sterowania pradnicg
v gtéwng (GCU)

Pradnica glowna Gniazdo zasilania lotniskowego

i, standby”

Rys. 4. Schemat rozmieszczenia wybranych
komponentow systemu EPS samolotu F-16 [9]

Dokonujac analizy dziatania systemu EPS pra-
du przemiennego AC, przedstawionego na
ponizszym rysunku (rys. 5), mozna zauwazyc¢,
ze system ten bazuje na trzech zrédtach (prad-
nicach AC) — glownej, rezerwowej ("standby”)
i awaryjnej.
Zasilanie zewnetrzne (LZZ)
L

EMERG DCNO.1 BATTBUS | BATTBUS EMERG DCNO.2
NO.1 NO.2

cTTTTTTTA
|
|
|

———————————

|

BATT CHARGER

Rys. 5. Elektroenergetyczny system zasilania
EPS samolotu F-16 [9]

Podczas pracy normalnej system EPS moze
wykorzystywaé gléwna pradnice pradu prze-
miennego (podstawowe zrodio zasilania) lub
zewnetrzne zrodlo energii elektrycznej, wow-
czas pradnica gtdowna przechodzi w stan czu-
wania. W przypadku awarii podstawowego
zrodla zasilania, objawiajgcego si¢ brakiem na-
pigcia na gtéwnych szynach zasilania, (MAIN
No 1, 2) do pracy wchodzi pradnica “standby”,
ktéra jest w stanie zasila¢ caly system EPS
pradu przemiennego. W przypadku awarii
dwoch wyzej wymienionych pradnic (glownej
i ”standby”), prace rozpoczyna awaryjna prad-
nica napedzana za pomocg awaryjnego urza-
dzenia energetycznego EPU, ktéra stanowi
ostatni poziom zabezpieczenia w zakresie zasi-
lania sieci poktadowej samolotu pradem prze-
miennym AC. Ponadto, zasilanie pragdem sta-
tym DC w systemie EPS jest realizowane za
posrednictwem  akumulatora  poktadowego
i dwoch przetwornikoéw AC/ DC. Dzialanie
systemu EPS pradu stalego DC sprowadza si¢
do przetwarzania trojfazowego pradu prze-
miennego o napieciu 115/ 200 [V] za pomoca
przetwornikdw z awaryjnych szyn zbiorczych
pradu przemiennego (Nr I, 2) na prad staly
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o napigciu 26+29,5 [V]. Z kolei, w przypadku
awarii wszystkich zrédel zasilania pradem
przemiennym, odbiorniki pradu stalego sa za-
silane przez akumulator poktadowy. W elektro-
energetycznym systemie zasilania EPS samo-
lotu F-16, rozdziat (dystrybucja) energii elek-
trycznej odbywa si¢ za pomocg 16 szyn zbior-
czych, przy czym w sktad systemu rozdziatu
energii elektrycznej wchodza szyny zasilania
awaryjnego (emergency), jnonessential” oraz
»essential”. Szyny zasilajace ,,nonessential” sa
zasilane z gléwnego lub zewnetrznego zrodia
energii, natomiast szyny zasilania ,.essential”
bazuja na pradnicach gtéwnej 1 “standby”. Po-
nadto, awaryjne szyny zasilajace (emergency)
moga by¢ zasilane przez wszystkie pracujace
zrodta pradu przemiennego, takie jak: pradnica
glowna, “standby” i awaryjna).

3. Model przykladowych komponentow
elektroenergetycznego systemu zasilania
(EPS) samolotu F-16

Model elektroenergetycznego systemu
zasilania (EPS) samolotu F-16 (rys. 6)

Model systemu EPS pradu przemiennego sa-
molotu F-16 przedstawiono na podstawie przy-
ktadowo wybranych jego komponentow takich
jak: zrodla energii elektrycznej, zestaw prze-
kaznikéw aparatury sterujacej poktadowej sieci
elektrycznej oraz szyny pradu przemiennego

AC.
Ky

o
1
1
| i }
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[lun-Esssntlal ACBus 1 Mon-Essential AC Bus 2 I

Metering system

S

h 4 h 4 h 4
Nacelle Non-Ess AC Bus I

=110,

%8¢ s 5%

Yy Nacelle Essential AC Bus

Rys. 6. Model elektroenergetycznego systemu
zasilania samolotu F-16

Model zrodla energii elektrycznej AC

Model zrodta energii elektrycznej zostat opra-
cowany przy zastosowaniu bloku zrédla napie-
cia ,,3-Phase Programmable Voltage Source”.
Blok ten charakteryzuje si¢ mozliwoscig wy-
twarzania 3-fazowego sinusoidalnego napiecia
z mozliwos$cia zaprogramowania zmian ampli-
tudy, fazy oraz czgstotliwosci napiecia w zalez-
nosci od czasu. Lacznie z blokiem zrodta na-
piecia potaczony zostat blok uziemienia ,,Gro-
und” oraz blok pomiarowy napiecia i nat¢zenia
pradu ,,VI”, opracowany wedlug wtasnej kon-
cepcji, co zostatlo zobrazowane na ponizszym
rysunku (rys. 7).

EXT ul—pu-@!: -
e =

L @ ©

3-Phase it c
Programmable
Voltage Source

Rys. 7. Model zZrodta energii elektrycznej AC

Model zestawu przekaznikow

Model zestawu przekazniko6w opracowano przy
zastosowaniu bloku ,,breakers panel”, odpo-
wiadajacego za przetaczanie kazdej fazy oraz
bloku ,multimeter” 1 bloku ,signal”, ktore
wytwarzaja odpowiedni sygnat sterujacy prze-
kaznikami, co zostalo przedstawione na poniz-
szym rysunku (rys. 8).

r o signal preakers panel

Rys. 8. Model zestawu przekaznikow

Model szyny AC

Na blok szyny AC skladaja si¢ wejscia i wyj-
scia trzech faz pradu przemiennego oraz uktad
pomiarowy napi¢cia i natezenia pradu ,,VI”, co
zostalo zobrazowane na ponizszym rysunku
(rys. 9).

Non-Essential AC Bus 1

Rys. 9. Model szyny AC
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4. Symulacja modelu elektroenerge-
tycznego systemu zasilania (EPS) sa-
molotu F-16

W symulacji zaprojektowano symulacje spadku
napigcia na pradnicy gtownej w czasie t = 0,2 s
i na pradnicy zapasowej w czasie t = 0,4 s.
W ten to sposob zostal zasymulowany stan
pracy systemu EPS, w ktérym w pierwszej ko-
lejnosci zostata uszkodzona pradnica glowna,
za$ po niej uleglta awarii pradnica zapasowa
przy zatozeniu, ze w przypadku wystgpienia
spadkow napie¢ na tych pradnicach, w pierw-
szej kolejnosci powinna wejs¢ do pracy prad-
nica awaryjna. Na wykresach przedstawionych
ponizej (rys. 10-11) zobrazowane zostaly wy-
niki symulacji poszczegdlnych komponentéw
uktadu elektroenergetycznego zgodnego z kon-
cepcjg samolotu bardziej elektrycznego (MEA).

Napigcie zasilania ™
T

(rys. 10) pokazuja, ze do czasu 0,4 s energia
jest pobierana z pradnicy gltéwnej, do 0,6 s
z pradnicy zapasowej, natomiast od 0,6 s z pra-
dnicy awaryjnej czasu trwania symulacji.

Napigcie na szynie nr1v)
T T

i
Naplgcie na szynis ni iczej nr 2 [V]

an iecie na sxyn o zasadniczs) V)

Naplqcl. na szynie awﬂry]na] nr1v)

I 1 Il
Napigcie na szynie awaryjnej nr 2 [V]
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Rys. 10 Napiecia i natezenia prgdu zrodet
energii elektrycznej

Dokonujac analizy powyzszych wykreséw na-
lezy zaznaczy¢, ze z wykres6w napigcia zrodet
energii elektrycznej (rys. 10) wynika, iz napig-
cie zrodet energii elektrycznej zmienia sig¢
zgodnie z zalozeniami symulacji, natomiast
wykresy natgzenia pradu elektrycznego pobie-
ranego ze zrodel energii elektrycznej samolotu

Rys. 11 Napigcia i natezenia prgdu na szynach
systemu zasilania

Z kolei, po wystapieniu awarii pradnicy gtow-
nej przestaja by¢ zasilane szyny niezasadnicze
(pierwszy 1 drugi zestaw wykresOw na rys. 11),
natomiast w przypadku awarii pradnicy zapa-
sowe]j nastepuje przerwa w zasilaniu szyn za-
sadniczych (trzeci zestaw wykres6w na rys.
11). Ponadto nalezy zauwazy¢, iz szyny awa-
ryjne sg nieprzerwanie zasilane energig elek-
tryczng (wykresy czwarty i piaty na rys. 11).
W oparciu o przeprowadzong analizg, stwier-
dzono, ze model ukltadu przesytowo-roz-
dzielczego pracuje prawidlowo oraz zgodnie
z zalozeniami opracowanego projektu.
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5. Podsumowanie i wnioski

Podstawowym celem niniejszej pracy byla ana-
liza i symulacja koncepcyjnego elektroenerge-
tycznego systemu zasilania zgodnego ze wspot-
czesnym trendem, wystepujacym w lotnictwie
(w szczegblnosci na samolotach cywilnych),
okreslanym w literaturze mianem More Electric
Aircraft. Dokonujac analizy tego trendu, szcze-
g6lng uwage zwrocono na kluczowe zalety sa-
molotéw, zaréwno cywilnych jak i1 wojsko-
wych, wykonanych zgodnie z zaawansowana
technologiag oraz problematyke tzw. autono-
micznych systemow wytwarzania energii elek-
trycznej (elektroenergetyczny system EPS sa-
molotu). W zwiazku z powyzszym, dla potrzeb
stworzenia koncepcji samolotu MEA dokonano
wyboru typu samolotu, systemu elektroenerge-
tycznego oraz jego komponentoéw. Koncepcje
samolotu zelektryfikowanego, ktora byta zara-
zem przedmiotem badan w niniejszej pracy
przedstawiono w oparciu o system EPS zasto-
sowany na samolocie F-16 C/D Block 52+ [9].
Ponadto, stworzona w niniejszej pracy koncep-
cja wymagata zebrania rowniez szczegdlowych
danych w kontek$cie projektowanego systemu
elektroenergetycznego, zapoznania si¢ z $rodo-
wiskiem do modelowania i symulacji MA-
TLAB/ Simulink, stworzenia modelu koncep-
cyjnego elektroenergetycznego systemu zasila-
nia w tym $rodowisku, przeprowadzenia na tym
modelu symulacji, biorac pod uwagg roézne jej
warunki, oraz dokonania analizy jej wynikoéw
w kontekscie uzyteczno$ci, przydatnosci oraz
wpltywu koncepcji samolotu zelektryfikowa-
nego na elektroenergetyczny system zasilania
samolotu. Dodatkowo nalezy doda¢, ze obecnie
koncepcja MEA jest preznie rozwijajaca si¢
galezig techniki lotniczej, przede wszystkim
dzigki ewolucji zaawansowanej technologii
energoelektronicznej (m.in. PES) oraz zapo-
trzebowania uzytkownikow samolotow w coraz
to wicksze ilosci energii elektrycznej [10]. Po-
nadto, wspoélczesnie projektowane i budowane
samoloty staja si¢ coraz bardziej zalezne od
energii elektrycznej przez zastepowanie roz-
nych komponentow (w zakresie rodzaju zasila-
nia) komponentami, wymagajacymi zasilania
energia elektryczng. Zastgpowanie konwencjo-
nalnych metod wydzielania energii z silnika (za
pomoca energii mechanicznej, hydraulicznej
i pneumatycznej) energia elektryczna — zgodnie
z koncepcjg samolotu zelektryfikowanego — po-
woduje zwigkszenie zapotrzebowania na tego

rodzaju energi¢. Wymaga to przeprowadzania
dodatkowych badan nad rozwigzaniami tech-
nologicznymi dotyczacymi wytwarzania, roz-
dzielania oraz zarzadzania energig na poktadzie
wspotczesnego samolotu. Z drugiej jednak
strony, wprowadzanie tej koncepcji powoduje
zwickszenie niezawodno$ci samolotu oraz
zmnigjszenie ilosci spalanego paliwa, a przez to
takze zmniejszenie kosztow eksploatacyjnych.
Programy do symulacji stanowig doskonate na-
rzedzie do prostego, szybkiego i1 doktadnego
badania wielu systeméw, uktaddéw, urzadzen,
itp. Uzytkowanie takiego programu wymaga,
aby w procesie projektowania pozyska¢ jak
najdokladniejsze dane dotyczace projektowa-
nego systemu. Ponadto nalezy zauwazy¢, ze
poprzez upraszczanie modelu, spowodowane
brakiem odpowiednich parametréw, uzyski-
wane sg mniej doktadne wyniki symulacji. Na-
lezy zaznaczy¢, ze przedstawiona praca nie wy-
korzystuje wszystkich mozliwosci w kontekscie
koncepcji samolotu zelektryfikowanego. Stwo-
rzony model moze by¢ rozbudowywany oraz
przeksztatcany w celu dokonania doktadniejszej
analizy proponowanego rozwigzania lub sy-
mulowania koncepcji opartej na innych rozwia-
zaniach [11]. Reasumujac, dazac w kierunku
rozwigzan samolotow zgodnych z koncepcja
MEA/ AEA w kontekScie zastosowania na
wspotczesnych samolotach cywilnych (A-380,
A-350, B-787) oraz wojskowych (F-22 Raptor,
F-35) nalezy zauwazy¢, ze koncepcja ta spraw-
dza sie w zakresie czynnikow, do ktorych
mozna zaliczy¢: wydajno$¢ calego samolotu,
wzrost jego niezawodnosci, elastycznosé i eko-
nomiczno$¢. Wobec tego, nalezy przypuszczac,
ze koncepcja MEA/ AEA w zakresie wykorzy-
stania zaawansowanych komponentow EPS
w konteks$cie zasilania poktadowego samolotow
(w szczegolnosci cywilnych), zostanie w petni
zaadoptowana w najblizszej przysztosci [12].

6. Literatura

[1]. Setlak L., Ruda E., Przeglgd, analiza i symula-
cja wybranych komponentow elektroenergetycznego
systemu zasilania EPS samolotu zgodnych z trendem
samolotu zelektryfikowanego MEA. Instytut Nape-
doéw i Maszyn Elektrycznych KOMEL. Maszyny
Elektryczne-Zeszyty problemowe nr 3/2015 (107),
str. 139-144, Katowice 2015.

[2]. Editors Abu-Rub Haitham, Malinowski Mar-
iusz, Al-Haddad Kamal, Power Electronics for
Renewable Energy Systems, Transportation, and In-
dustrial Applications, First Edition, 2014 John Wiley
& Sons Ltd.



64 Maszyny Elektryczne - Zeszyty Problemowe Nr 1/2017 (113)

[3]. Setlak L., Overview of Aircraft Technology so-
lutions compatible with the concept of MEA. Tech-
nical Transactions. Electrical Engineering No. 1-
E/2015, p. 67-76. Politechnika Krakowska 2015.

[4]. Moir 1., Seabridge A., Design and Development
of Aircraft Systems. Second Edition, 2013 John
Wiley & Sons, Ltd.

[5]. Ruda E., “Koncepcja samolotu bardziej elek-
trycznego”, Praca magisterska, WSOSP, Deblin
2014.

[6]. Faleiro L., Power Optimised Aircrafi: A
keystone in European research in MoreElectric
Aircraft  Equipment Systems. Aerodays 2006.
Liebherr—Aerospace, Wieden 2006.

[7]. Forsyth A., Abdel-Hafez A., "4 Review of
More-Electric Aircraft.” 13th International Confer-
ence on Aerospace Sciences & Aviation Technol-
ogy. ASAT-13, Cairo 2009.

[8]. Zhao X., Guererro J.M., Wu Xiaohao, Review of
Aircraft Electric Power Systems and Architectures.
IEEE 2014, International Energy Conference EN-
ERGYCON).

[9]. Lockheed Martin. FElectrical Power Systems
(Poland Block 52), Customer Training. Lockheed
Martin, Fort Worth 2006.

[10]. Ronkowski M., Michna M., Kostro G., Kutt F.,
Maszyny elektryczne wokot nas. Politechnika Gdan-
ska 2009/ 2010.

[11]. Gong G., Drofenik U., Kolar J.W., [2-Pulse
Rectifier for More Electric Aircraft Applications.
ETH Zurich, Power Electronic Systems Laboratory,
ICIT 2003.

[12]. Zhao X., Guererro J.M., Wu Xiaohao, Review
of Aircraft Electric Power Systems and Architec-
tures. IEEE 2014, International Energy Conference
ENERGYCON).

Autorzy

1. mjr dr inz. L. Setlak, WSOSP, Wydziat Lot-
nictwa, Katedra Awioniki i Systeméw Stero-
wania, Deblin, e-mail: 1.setlak@wsosp.pl.

2. ppor. pil. mgr inz. E. Ruda, 3. Skrzydto Lot-
nictwa Transportowego, 33. Baza Lotnictwa
Transportowego, Powidz, e-mail:
emilruda@gmail.com.



