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Streszczenie

Obcigzenia zewnetrzne dziatajqce na strukture statku powietrznego stanowiq podstawe obli-
czen wytrzymatosciowych jego ptatowca. Powstajq one wskutek dziatania sit aerodynamicznych
oraz sit bezwtadnosci i zalezq od warunkdéw lotu oraz rozktadu mas. Obliczenia obciqzen ze-
wnetrznych wykonywane sq dla kazdego zatogowego statku powietrznego oraz duzych bezzato-
gowych statkéw powietrznych (BSP). W przypadku matych BSP zazwyczaj nie wykonuje sie takich
obliczen, bazujqc przy ich projektowaniu na doswiadczeniach modelarstwa lotniczego, co moze
prowadzi¢ do przewymiarowania konstrukcji lub do jej zniszczenia w trakcie lotu. W artykule
przedstawiono wyniki obliczen obcigZzent zewnetrznych dla dwu wersji samolotu bezzatogowego
klasy mini.
Stowa kluczowe: bezzatogowy statek powietrzny, obciqzenia zewnetrzne, przypadki obliczeniowe,
krzywa wyrwania

Do klasy mini zaliczane sa bezzatogowe statki powietrzne o zasiegu nie przekraczajagcym 10 km
i dtugotrwato$ci lotu ponizej 2 godzin operujace na wysokosciach 150...350 m. Ich masa zawiera
sie w granicach 3...10 kg. Napedzane sg zwykle bezszczotkowymi tréjfazowymi silnikami elek-
trycznymi ze $migtem ciggnacym lub pchajacym. W zastosowaniach wojskowych przeznaczo-
ne sa do wykonywania (na szczeblu batalionu, kompanii lub plutonu) zadan polegajacych gtéw-
nie na prowadzeniu bliskiego rozpoznania i krétkotrwatej obserwacji terenu. Cywilne BSP tej
klasy stosowane sg do wykonywania zdje¢ lotniczych, obserwacji terendw zagrozonych poza-
rem lub powodzig, zbierania danych o zanieczyszczeniu atmosfery itd.

Wyznaczenie warto$ci i rozktadu obcigzen zewnetrznych, typowe dla obliczen zatlogowych
i wiekszych statkow powietrznych bezzatogowych sg zwykle pomijane w przypadku BSP o naj-
mniejszych wymiarach. W ich przypadku podstawg budowy sg do$wiadczenia wynikajace z kon-
struowania wiekszych lub mniejszych modeli latajgcych. Z tego powodu brak jest w literaturze
nawet orientacyjnych wartosci takich obcigzen, mimo, Ze ich wyznaczenie pozwala na optymalizacje
konstrukcji pod wzgledem wytrzymato$ciowym i rzutuje na osiagi statku powietrznego.
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Obliczeniom poddano dwie wersje samolotu bezzatogowego wzorowane odpowiednio na
BSP typu Pointer (samolot A) oraz pierwszej wersji samolotu typu Skylark (samolot B), kt6-
rych sylwetki przedstawiono narys. 1.

Masa samolotu A wynosi m=4,3 kg, a pole powierzchni skrzydta $=0,6 m?, natomiast dla sa-
molotu B masa m=5 kg, pole powierzchni skrzydta $=0,91 m?. Zatozono, ze w obu przypadkach
maksymalna predko$¢ lotu poziomego wynosi 22 m/s, natomiast minimalna 12 m/s.
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Rys. 1. Schematy samolotéw bezzatogowych klasy mini w wersji A i w wersji B
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PRZYPADKI OBLICZENIOWE

Obciazenia maksymalne poszczeg6lnych podzespotéw samolotu bezzatogowego mozna wy-
znaczy¢ podobnie, jak dla obiektéw zatogowych. Oblicza sie je dla okreslonych faz lotu, stano-
wigcych ujete w normach tzw. przypadki obliczeniowe (rys. 2).

Rys. 2. Przypadki obliczeniowe dla samolotu (oznaczenia wg krzywej wyrwania)

Przypadki A i A’ dotycza lotu samolotu po torze krzywoliniowym z maksymalnym przecia-
zeniem eksploatacyjnym n,=n, p,, tj- Z maksymalng sita no$na. Przypadki te moga miec
miejsce przy wyjsciu z lotu nurkowego lub locie w burzliwej atmosferze. Wspétczynnik bez-
pieczenstwa dla skrzydia przyjmuje sie f=1,5. Przypadki A i A’ r6znig sie katami natarcia
skrzydta oraz wielko$cig ci$nienia dynamicznego. W przypadku A przyjmuje si¢ C, ¢j-,=Cy, max:
a w przypadku A’ 4=q,0x max- W obu przypadkach sita no$na skrzydta jest taka sama, lecz jej
rozktad wzdtuz cieciwy i rozpietosci jest rézny.

Przypadek B zachodzi podczas lotu po torze krzywoliniowym na matych katach natarcia
z wychylonymi lotkami przy n,=0,5 n, maw 9=9max max 1 /=2 W wyniku wychylenia lotek
skrzydto obcigZzone jest znacznym momentem skrecajgcym.
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Przypadek C wystepuje w trakcie nurkowania z wychylonymi lotkami. Wspétczynnik sity
nosnej samolotu C,=0, 4=q 1 qx max 1/=2- Przypadek ten moze byc¢ obliczeniowym na skrecanie.

Przypadki D i D’ sa charakterystyczne dla lotu po torze krzywoliniowym z ujemnym prze-
cigzeniem rownym n,=-0,5 ngpqx 1/=1,5. W przypadku D lot odbywa si¢ z C,=C,, ,,,,, natomiast
w przypadku D’ z predkoscig odpowiadajacg cisnieniu dynamicznemu q=q,,,x max-

Zaktada sie, ze zapewnienie wystarczajacej wytrzymatosci w tych wytypowanych do obli-
czen stanach lotu, zapewnia takze dostateczng wytrzymatos¢ we wszystkich innych przypad-
kach.

Normy dotyczace wyznaczania obcigzen zewnetrznych obejmuja réznego rodzaju zatogowe
statki powietrzne oraz bezzatogowe o masie powyzej 50 kg, natomiast nie ma norm dla BSP
o0 mniejszej masie. W zwigzku z tym obliczenia, ktérych wyniki prezentowane sa w niniejszej
publikacji, przeprowadzono dla warunkéw okreslonych norma opracowana dla bezzatogo-
wych statkéw powietrznych o masie powyzej 50 kg.

Obszar obcigzen samolotu moze by¢ przedstawiony w postaci wykresu n=f{C,) nazywanego
krzywa wyrwania wg Janika lub w postaci zaleznosci n=f(V) obejmujacej obcigzenia od stero-
wania i lotu w burzliwej atmosferze.

KRZYWA WYRWANIA WG JANIKA

Krzywa wyrwania wg Janika n=f(C,) przedstawia obcigzenia w postaci wykresu, ktorego
punkty charakterystyczne odpowiadajg poszczeg6lnym przypadkom obliczeniowym.
Wspétrzedne punktéw charakterystycznych wyznaczono z zaleznosci zestawionych w tab. 1,
przy czym

2

=1.p.
Dmaxmax —2° P Vmaxmax (1)
=mg
p== 2)
Tab. 1. Zestawienie zaleznosci niezbednych do wyznaczenia krzywej wyrwania wg Janika
Przypadek obliczeniowy
A A B C D’ D
C'Z C’Zmax — Oa 5 - Zemax' D 0 emin P CZmin
Ymax max max max Imax max
e M ax P thax 075 ’ nemax 0 nemin nemin
Nymax P e min "P
q éz max. qmax max qmax max qmax max qmax max éz min

Wyniki obliczen w postaci krzywej wyrwania wg Janika dla obu rozpatrywanych wersji samo-
lotu przedstawiono na rys. 3.
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Rys. 3. Krzywa wyrwania wg Janika dla samolotu bezzatogowego klasy mini w wersjiaib

OBWIEDNIA OBCIAZEN DOPUSZCZALNYCH W LOCIE

Obwiednia obciazen dopuszczalnych w locie n=f(V) stanowi obwiednie krzywej obcigzen od
sterowania i krzywej obcigzen podczas lotu w burzliwej atmosferze.
Przecigzenia eksploatacyjne wystepujace podczas lotu samolotu bezzatogowego przyjmuja
zgodnie z norma nastepujace wartosci:
- maksymalne przecigzenie dodatnie (normalne)

n =27

- minimalne przecigzenie przy maksymalnej predkosci ¥
n,=1-0,3-n,=0,19 @

- maksymalne przeciazenie ujemne
n, =—0,8-(n,—1)=—1,36 )

Predkosci charakterystyczne obliczono po przyjeciu gestosci powietrza p=1,225 kg odpowia-
dajacej wysokosci H=0 m z zalezno$ci:

- predkosci przeciagniecia przy maksymalnej masie obliczeniowej w locie poziomym w poto-
zeniu normalnym V¢; i odwréconym Vgq/

— ’ 2.m-g V — ’ 2mg
VSl PSCrimax ’ st' p'S"CZmin‘ (6)

- obliczeniowa predko$¢ manewrowa (od brutalnego sterowania) w locie w potozeniu nor-
malnym V, i odwréconym V;

VA:I/sl'\/n—l’ VG:V;I'.M (7)

- predko$¢ maksymalna lotu poziomego przy maksymalnej mocy ciggtej

V.209-V,, -

- maksymalna predko$¢ obliczeniowa (predkos¢ lotu nurkowego)

V,=1,25V,

)
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Dla wyznaczenia krzywej obcigzen w burzliwej atmosferze przyjeto, ze stanem wyj$ciowym
byt ustalony lot prostoliniowy, a wspo6tczynnik obcigzenia od podmuchu jest liniowg funkcjg
predkosci i moze by¢ obliczony z zaleznoSci:
—1+2.5 .pn.%% .

n=1t5-2-n- WV (10)
w ktérej Wjest predkoscig pionowa podmuchu réwng 7,5 m/s lub 15 m/s, V - predkoscia lotu,
a n - wspoétczynnikiem ztagodzenia podmuchu, ktéry mozna wyznaczy¢ ze wzoru:

_ 0,88y

T’ T 53+u (1 1)
a wystepujacy w nim wspétczynnik u z zaleznosci:
— 2-m
H p-b-5~% (12)

gdzie b jest $Srednig cieciwg aerodynamiczng skrzydta.

Obwiednie te dla obu wersji samolotu przedstawione zostaty na rys. 4.
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Rys. 4. Obwiednia obcigzen od sterowania i w burzliwej atmosferze dla samolotu bezzatogowego
klasy mini w wersji aib (krzywa obciazen od sterowania - linie ciagte, krzywa obcigzen w burzliwej
atmosferze - linie przerywane)

Zgodnie z przepisami podmuch o predkosci pionowej W=+7,5 m/s rozpatrzono dla predko-
$ci lotu odpowiadajacej przypadkowi obliczeniowemu D, natomiast podmuch o predkosci pio-
nowej W=+15 m/s dla predkosci lotu odpowiadajacej przypadkowi obliczeniowemu C.

OBCIAZENIA BEDACE WYNIKIEM PRACY ZESPOLU NAPEDOWEGO

Na podstawie przedstawionych powyzej wynikdw obliczen mozna wyznaczy¢ obcigzenia ze-
wnetrzne podstawowych podzespotéw samolotu (skrzydto, kadtub, usterzenie pionowe i po-
ziome) od sterowania i podczas lotu w burzliwej atmosferze. Z punktu widzenia specjalistow
z zakresu silnikéw lotniczych najciekawsze sg jednak obcigzenia bedace wynikiem pracy ze-
spotu napedowego samolotu.
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Przewidziano, Ze samolot bedzie napedzany bezszczotkowym tréjfazowym silnikiem elek-
trycznym z wirujacym kadtubem1 AXI 4120/30 pozwalajacym na uzyskanie, w zaleznosci od
zastosowanych $migiet i Zrédta zasilania, mocy 0,4...1 kW. Rozpatrzono przypadek wykorzys-
tania dwutopatowego Smigta sktadanego typu Aeronaut CAM Carbon 13x11” pozwalajgcego
na uzyskanie przy predkosci obrotowej 7660 obr/min maksymalnej sprawnosci elektrycznej
wynoszacej 87%.

W wyniku pracy $migtowego zespotu napedowego powstaje moment reakcyjny, ktéry mozna
wyznaczy¢ z zalezno$ci:

M, =9550L (13)

gdzie P - jest mocg silnika [kW], n - predkoscig obrotowg [obr/min], natomiast wspétczynnik
9550 wynika z przeliczenia warto$ci statych.

Podstawiajac wartosci wtasciwe dla rozpatrywanego silnika uzyskano warto$¢ momentu
reakcyjnego rowng 0,58 Nm. Dla poréwnania - maksymalna warto$¢ momentu skrecajgcego
tylna czes$¢ belki ogonowej samolotu w wariancie A wynosi 1,42 Nm, natomiast dla samolotu
w wersji B-1,90 Nm.

W trakcie lotu po torze krzywoliniowym praca $migta o dwu fopatach wywotuje moment gi-
roskopowy Mg,-r, ktérego warto$¢ zmienia sie z czestotliwoscig odpowiadajaca predkosci obro-
towej $migta, co powoduje drgania zespotu napedowego (rys. 5).
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Rys. 5. Zmienno$¢ momentu giroskopowego pochodzacego od $migta dwutopatowego

Warto$¢ momentu giroskopowego w dziatajacego w ptaszczyznie pionowej mozna obliczy¢
z zaleznoSci:
M

=2wQ] , sin2¢ (14)

gir_z

w ktdrej w jest predkoscig katowg wirowania $migta, Q1 - predkos$cig katowg wykonywania ma-
newru, /g, - masowym biegunowym momentem bezwtadnos$ci $migta, a ¢ - chwilowa war-
toscia kata nachylenia topaty $migta w ptaszczyznie jego obrotu.

Warto$¢ momentu giroskopowego w ptaszczyznie poziomej wynosi:

M,  =wQl, sin2¢ (15)

gir_y
natomiast warto$¢ momentu wypadkowego:

Mgir = M2 +M2 (16)

gir_z gir_y
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Masowy biegunowy moment bezwtadnos$ci $migta mozna obliczy¢ w przyblizeniu ze wzoru:

L, =" (17)

smo

zastepujac geometrie Smigta modelem preta o dtugosci D, natomiast warto$¢ katowej predko-
$ci wykonywania manewru moze by¢ wyznaczona z zalezno$ci:

Q=22 (18)

Vi

gdzie: g oznacza warto$¢ przyciagania ziemskiego, n —-przecigzenie wystepujace w trakcie wy-
konywania manewru, a Vy; - predko$c¢ lotu.

Podstawiajac odpowiednie wartosci obliczono, Ze maksymalna warto$¢ momentu girosko-
powego od $migta dwutopatowego wynosi w ptaszczyznie pionowej 0,43 Nm, a w ptaszczyz-
nie poziomej 0,215 Nm.

Przyblizong warto$¢ momentu giroskopowego wywotanego wirowaniem kadtuba silnika
mozna wyznaczy¢ zastepujac jego geometrie modelem walca kotowego drazonego zamknie-
tego cienka plyta kotowa korzystajac ze wzoru:

Mgirik =—1wQI,, - dlaprecesji proste] (19a)
M, , =3@Ql,, -dlaprecesji odwrotnej (19Db)

gdzie, ;o , ,
ko — 3m(Rz + Rw) (20)

Po podstawieniu odpowiednich wartosci obliczono, Ze warto$¢ maksymalna momentu giro-
skopowego wywotywanego wirowaniem kadtuba silnika wynosi -0,023 Nm dla precesji prostej
i 0,068 Nm dla precesji odwrotne;.

Obliczone warto$ci momentéw giroskopowych mozna poréwnac z wartoscia maksymalng
momentu zginajacego dziatajacego na przednia czes$¢ belki kadtuba samolotu w wariancie B,
ktéra wynosi 6,1 Nm dla przypadku obliczeniowego A.

PODSUMOWANIE

Analiza otrzymanych wynikéw pokazuje, ze poréwnywane bezzatogowe statki powietrzne ze
wzgledu na ich przeznaczenie charakteryzuja stosunkowo niewielkie przecigzenia eksploata-
cyjne od sterowania oraz w burzliwej atmosferze, mieszczace sie w zakresie -1,36...3,0. Dla obyd-
wu uktadéw aerodynamicznych decydujace znaczenie maja obcigzenia od sterowania, jedynie
w zakresie predkosci lotu 24..25 m/s dla samolotu w wersji A oraz w zakresie predkosci lotu
17..22m/si24..25 m/s dla samolotu w wersji B obcigZenia w burzliwej atmosferze moga prze-
wyzszy¢ obcigzenia od sterowania. Dla samolotu w wersji B przecigzenia te w przypadku obli-
czeniowym C osiggaja warto$ci maksymalne, wyzsze od przewidzianych norma.

Obciazenia wywotane praca zespotu napedowego sg znacznie mniejsze od obciazen wyni-
kajacych ze sterowania i mogacych sie pojawi¢ podczas lotu w burzliwej atmosferze. Moment
reakcyjny od $migta jest ok. 3 krotnie mniejszy od momentu skrecajacego tylna czes¢ belki ogo-
nowej wskutek sterowania. Moment giroskopowy powodujacy zginanie belki przedniej kadtu-
ba samolotu w wersji B w ptaszczyZnie pionowej jest o rzad wielko$ci mniejszy od momentu
zginajacego od sterowania, niemniej jego cykliczna zmienno$¢ moze mie¢ w dtuzszym czasie zna-
czenie ze wzgledu na wytrzymato$¢ zmeczeniowa. Moment giroskopowy wywotywany wiro-
waniem kadtuba silnika przyjmuje wartos$ci o dwa rzedy mniejsze od momentu zginajacego od
sterowania.
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Otrzymane wyniki zostaty wykorzystane do obliczen obcigzen zewnetrznych dziatajacych
na podzespoty samolotu bezzatogowego klasy mini, ktérego prototyp oblatano w roku 2008
w WAT (rys. 6).

Rys. 6. Prototyp samolotu bezzatogowego klasy mini oblatany w WAT w roku 2008

Nalezy jednak pamietac, Ze na etapie projektowania samolotu wyznacza sie jedynie obcia-
zenia prawdopodobne, jakim bedzie on podlegat. Doktadne okreslenie ich wielko$ci, kierunku
i charakteru jest mozliwe tylko w rzeczywistych warunkach jego eksploatacji. Z praktyki eks-
ploatacyjnej tego rodzaju obiektow oraz modelarskiej wynika, ze zazwyczaj decydujace zna-
czenie maja nie obcigzenia wystepujace podczas lotu tego rodzaju obiektow, ale obcigzenia
bedace wynikiem tzw. brutalnej obstugi oraz pojawiajace sie w wyniku nieumiejetnego lado-
wania, zwtaszcza w nieprzygotowanym terenie.
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RyYszZARD CHACHURSKI, MARIUSZ CHOSZCZEWSKI

LOADS BEING A RESULT OF WORK OF THE POWERPLANT OF
THE UNMANNED AERIAL VEHICLE CLASS MINI

Abstract

External loads acting on the aircraft structure are base for strength calculations of the air-
frame. They are formed by the action of aerodynamic and inertia forces and depend on flight con-
ditions and the distribution of masses. Calculations of external loads are performed for each
manned aircraft and large unmanned aerial vehicle (UAV). In the case of small UAV, such calcula-
tions are usually not performed. Instead of them only the experience of aviation model making is
being used, which can lead to oversizing the structure or lead to its destruction during the flight.
The article presents the results of calculations of external loads for the two versions of an un-
manned aircraft class mini.

Keywords: unmanned aircraft, external loads, computational cases, manoeuvring envelope



