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Streszczenie

W niniejszym artykule skupiono si¢ na zbadaniu wptywu zamontowanego silnika na obcigzenia
statkow powietrznych klasy General Aviation. Do analizy poréwnawczej wybrano samoloty
roéznigce si¢ jedynie typem zabudowanego zespotu napedowego, z ktdrych pierwszy jest
certyfikowanym samolotem ttokowym, traktowanym jako obiekt odniesienia, natomiast drugi jest
jego wersja rozwojowa, wyposazong w silnik turbosmigtowy. Dla kazdego z ptatowcow rozwazono
facznie ponad tysigc przypadkoéw obliczeniowych zgodnych z wymaganiami przepisow budowy
samolotow lekkich. Zatozonym celem bylo zapewnienie, aby ekstremalne obcigzenia konstrukcji
turbo$miglowej zawieraly si¢ w obwiedni krytycznych przypadkéw obcigzen plratowca z napgdem
typu bokser, a w przypadku przekroczenia referencyjnego poziomu dopuszczalnych sit i momentow
sil, zaproponowanie stosownych ograniczen eksploatacyjnych. Wymog ten podyktowany byt celami
1 ograniczeniami projektu, w ramach ktoérego zrealizowana zostala modernizacja konstrukcyjna
wybranego statku powietrznego. Stad, ustanowiono, ze w zadanym rezimie czasowym i budzetowym
samolot z nowa jednostka napedowa musi spetni¢ przepisy budowy lekkich samolotow i uzyskac
dopuszczenie do lotu bez konieczno$ci przeprowadzenia szeregu prob jako dowodu zgodnosci
z wymaganiami przyjetej bazy certyfikacyjnej. Synteze pracy stanowi ocena uzyskanych rezultatow
i sformutowanie wnioskow dotyczacych skutkéw zamiany silnika ttokowego na turbinowy na lekkim
samolocie celem poprawy jego osiagdw i wlasnos$ci lotnych przy zachowaniu obcigzen.

Stowa kluczowe: projektowanie samolotéw, obciazenia, samoloty lekkie, przepisy certyfikacyjne,
wytrzymato$¢ konstrukcji.

1. WPROWADZENIE

Niezaprzeczalnymi zaletami zespotu $miglo-silnik tlokowy w zakresie niskich predkosci
i wysoko$ci lotu sg wysoka sprawnos¢, a takze relatywnie mata masa wlasna, czy zwarto$¢
konstrukcji. Cechy te spowodowaty, ze dotychczas byt on uznany za naped najbardziej optymalny
dla lekkich statkow powietrznych. Za doborem jednostki ttokowej do lekkich konstrukcji lotniczych
przemawialy rowniez wzgledy ekonomiczne (koszty zakupu i eksploatacji). Radykalne zmiany,
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ktorg przyniost rozwoj technologii, materialow oraz metod wytwarzania i produkcji, spowodowaty,
ze doskonatg alternatywg dla napedoéw ttokowych staty sig¢ silniki turbinowe.

Zastosowanie turbosmigtowych jednostek napedowych wydaje si¢ by¢ korzystnym
1 przysztosciowym rozwigzaniem. Dzigki temu producenci nowych samolotéw oferuja konstrukcje
mogace operowac na wyzszych putapach, a takze rozwija¢ wigksze predkosci.

Opflacalna wydaje si¢ takze przebudowa istniejacych ptatowcow, tj. zaprojektowanie samolotu
turbo$miglowego na bazie struktury samolotu z silnikiem ttokowym. Jednocze$nie powstaje pytanie,
jak tego typu modernizacja konstrukcji wptynie na obcigzenia, a tym samym na wytrzymatos¢
konstrukcji projektowanej pierwotnie jako wersja tlokowa, gdy zostanie zamontowany mocniejszy,
nowoczesny silnik turbinowy.

2. PROJEKT ESPOSA

Sensowno$¢ modyfikacji konstrukcyjnej polegajacej na zabudowie jednostki turbo$miglowe;j
na lekkim samolocie klasy GA (General Aviation) napedzanego przestarzalym silnikiem ttokowym
podejmuje projekt o akronimie ESPOSA (Efficient Systems and Propulsion for Small Aircraft), [1].
Zamierzeniem tego mi¢dzynarodowy przedsigwzigeia jest opracowanie wysoko sprawnego,
lekkiego, kompaktowego silnika turbinowego, a takze powigzanych uktadow napedowych, ktore
wraz ze $miglem beda stanowily wartg do rozpatrzenia alternatywe dla silnikéw tlokowych
dedykowanych do lekkich konstrukcji lotniczych. Ambicja cztonkow realizujacych projekt jest
wprowadzenie na rynek konkurencyjnego napedu, ktory dzigki swym zaletom takim jak: lepsze
osiggi, zmniejszenie obcigzenia pracy pilota i wydluzenie czasu miedzy kolejnymi pracami
obstugowymi, ustanowi nowy trend na rynku samolotow lekkich. Oczekuje si¢, ze tendencja
przebudowy samolotoéw ttokowych na turbo§miglowe spowoduje poszerzenie wyboru dla klientow
i zmniejszenie dysproporcji pomiedzy liczbg samolotéw ttokowych i ptatowcow turbosmigtowych.
Potwierdzeniem tej koncepcji jest szereg opublikowanych opracowan i badan, m. in. [2,3].

Do prac zwiazanych z realizacja zadan projektu ESPOSA wybrano miedzy innymi samolot
[-23 , Manager”. Platowiec ten wyposazono w zespo6l napgdowy sktadajacy si¢ z ttokowego silnika
Lycoming O-360-A1A (Textron) z cylindrami w uktadzie bokser o mocy maksymalnej 134.2 [kW]
oraz 2-topatowego, stato-obrotowego s$migla HC-C2YR-1BF/F7666A-4 (Hartzell Propeller).
Samolot posiada Certyfikat Typu nadany w kategorii Normalnej, dla przyjetej bazy certyfikacji
Federalnych Przepisow Lotniczych USA, Cz¢é¢ 23 (FAR-23 z poprawka do 42 wlacznie), wg [4,5].

W rezultacie zabudowy nowej jednostki napgdowej na samolocie Manager powstat nowy typ
samolotu, oznaczony jako [-31T (Rys. 1). Konstrukcja ta jest modyfikacja samolotu I-23 ,,Manager”
polegajaca na zastosowaniu silnika turbosmigtowego TP 100 (Prvni Brnenska Strojirna Velka
Bites, a.s.) o maksymalnej mocy startowej 180 [kW] oraz 5-topatowego, przestawialnego $migta
MTV-25-1-D-C-F/180-05 (MT-Propeller). Modernizacja ta wywotata konieczno$¢ opracowania
konstrukcji nowego toza silnika. Skutkiem powyzszych zmian jest dtuzsza czg¢$¢ nosowa samolotu
I-31T w stosunku do 1-23 ,,Manager”.

Samolot-23 ,,Manager” podlegal amerykanskim przepisom certyfikacyjnym, [4,5]. W przypadku
[-31T, dla elementow jego konstrukcji niezmienionych w stosunku do wersji ttokowej, obcigzenia
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Rys. 1. Turbosmigtowy samolot I-31T [Idzikowski, 2015]

Wyznaczono w oparciu o te same wymagania przepisow. Natomiast dla wszystkich nowych czgsci
samolotu z zamontowanym zespolem turbo$migtowym obliczenia przeprowadzono zgodnie
z przepisami CS 23, wg [6,7].

W zwiazku z tym, aby pozna¢ wplyw zmiany typu napgdu samolotu na obcigzenia zewnetrzne
jego konstrukcji, dokonano poréwnania obwiedni ekstremalnych sit i momentow sit dziatajacych
na oba statki powietrzne. Finalnie umozliwilo to wskazanie elementéw konstrukcyjnych, ktore
wymagaja dodatkowego potwierdzenia wytrzymatosci oraz dostarczenie danych do sformutowania
ewentualnych ograniczen eksploatacyjnych dla samolotu I-31T. Nadrzednym celem byto uzyskanie
pozwolenia do wykonywania lotoéw samolotu turbo$miglowego przy minimalizacji niezbgdnych
dodatkowych prob statycznych i dynamicznych oraz analiz wykazujacych zgodno$¢ z wymaganiami
certyfikacyjnymi [4,5].

3. PODSTAWOWE DANE, WPROWADZONE ZALOZENIAIMODELE OBLICZENIOWE

Do zagwarantowania powodzenia projektu ESPOSA w zdefiniowanym rezimie czasowym
i budzetowym, przyje¢to szereg zatozen do przebudowy samolotu [-23. Takie podejscie miato
zminimalizowa¢ liczb¢ dodatkowych prob statycznych i niezbednych obliczen do spehnienia
wymagan certyfikacyjnych i uzyskania zgody na lot samolotu nowego typu [-31T. Po zdefiniowaniu
ograniczen projektowych nalezalo wigc zweryfikowaé, czy dla zmodernizowanej konstrukcji
obcigzenia, mozliwe do wystapienia w locie i na ziemi, b¢dg nie wigksze niz dla ,,Managera”.
W nastepstwie, udokumentowanie na drodze obliczeniowej postawionego celu umozliwi przyjecie
za obowiazujace - dla ptatowca z napedem turbinowych - dowodu zgodnos$ci z przepisami uzyskane
dla I-23. Zatem nie begdzie konieczne powtdrzenie szeregu czasochtonnych i kosztownych badan.
Aby spehienie tego wymogu bylo mozliwe, dla konstrukcji turbo$§migtowej wnioskowano
o jednakowg baze certyfikacyjng. Jednakze, z uwagi na catkowicie inng sekcj¢ nosowa kadtuba
samolotu I-31T w stosunku do I-23 obowigzujaca podstawg przepisow jest curopejska wersja
wymogow certyfikacyjnych, wg [7].
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W niniejszym artykule skupiono si¢ na wskazaniu skutkow zmiany typu napedu w odniesieniu
do obcigzen w locie i na ziemi, zarowno podczas normalnej eksploatacji jak i w sytuacjach
awaryjnych. W celu wskazania r6znic mi¢gdzy samolotem I-31T a [-23 ,, Manager” zamieszczono
tylko te dane liczbowe oraz charakterystyki, ktore dla obu statkdw powietrznych nie sg identyczne.
Ponadto opisano kluczowe zatozenia oraz modele obliczeniowe niezbedne do przeprowadzenia
pelnej analizy obcigzen kompletnego samolotu I-31T oraz orz jego ttokowego poprzednika.

4. DANE GEOMETRYCZNE SAMOLOTOW

Przed przystapieniem do obliczen obcigzen kazdego ptatowca, zasadniczym etapem jest nalezyte
i rozwazne dobranie tzw. bazowego uktadu wspotrzednych (BUW), w ktdérym definiowane sa nie
tylko parametry geometryczne, przekroje obliczeniowe czy modele masowe, ale nastgpnie odnoszone
sa wszystkie obciazenia dziatajace na dana konstrukcj¢. Rozmyslne ulokowanie i orientacja tego
uktadu ma zatem decydujace znaczenia dla dalszych analiz.

Polozenie BUW samolotu I-31T, o osiach oznaczonych jako XY Z , jest doktadnie takie samo
jak przyjete dla [-23 ,,Manager” (identyczna orientacja BUW wzglgdem uktadu utworzonego przez
podtuzng i pionowa o$ montazowa obu statkow powietrznych, odpowiednio POM, PIM). Jego
potozenie celowo jest dobrane tak, aby wspotrzedne x . oraz z . srodkoéw cigzkosci wszystkich
elementéw i zespotow statku powietrznego byty dodatnie, a ptaszczyzna X 7 pokrywata sig
z plaszczyzng symetrii samolotu (PSS).

Na Rys. 2 pokazano sylwetki samolotu 1-23 ,,Manager” oraz I-31T. Ilustruje on réwniez rdznice
w geometrii zewngtrznej migdzy poréwnywanymi konstrukcjami w widoku z boku oraz potozenie
uktadu BUW. Ponadto na obu rzutach zaznaczono potozenie PIM, POM oraz osi silnika oraz $redniej
cigciwy aerodynamicznej i cigciwy nasadowej skrzydta.
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Rys. 2. Potozenie uktadéw wspotrzednych i rzut z boku a) samolotu 1-23 ,,Manager” b) samolotu I-31T
[Cichocka, 2014]

Znc

Z racjinazmiany wprowadzone w przedniej sekcji ptatowca [-31T, w stosunku do konstrukeji I-23
,,Manager”, oba samoloty charakteryzuja si¢ inng geometrig zewnetrzng od kotpaka $migta do wregi
nr 1 kadlubow obu statkow powietrznych. Natomiast wszystkie parametry geometryczne skrzydta,
sekcji kadtuba za przegroda ogniowa, usterzenia poziomego, usterzenia pionowego, powierzchni
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sterowych (klap, lotek i trymera steru poziomego) oraz podwozia samolotow sa identyczne. Zakresy

wychylen wszystkich powierzchni sterowych réwniez pozostawiono bez zmian.

5. ZESPOL NAPEDOWY

Naped, rozumiany jako zespot $migto - silnik i wszystkie powigzane uktady napedowe, jest

catkowicie inny w samolocie I-31T niz w 1-23. W celu uwydatnienia réznic oraz podobienstw

miedzy nimi, najistotniejsze parametry kazdego z nich poréwnano w Tab. 1, w ktorej zestawiono

podstawowe dane dotyczace zespotdéw napedowych poréwnywanych statkow powietrznych.

Tab. 1. Poréwnanie danych zespotu napgdowego samolotu I-23 , Manager” i I-31T [Cichocka, 2014]

Samolot [-23 ,,Manager” 1-31T
L Lycoming O-360-A1A TP-100 (Prvni
Model silnika (Textron) Brnenska Strojirna)
oo tlokowy, 4-cylindrowy turbo$miglowy
Typ silnika (bokser) z wolng turbing
Model §migta HC-C2YR-1BF/F7666A-4 | MTV-25-1-D-C-F/
(producent $migta) (Hartzell Propeller) CFL-180-05
p g p (MT-Propeller)
2-topatowe, S-topatowe,
Charakterystyka $migta stato-obrotowe, stato-obrotowe,
metalowe kompozytowe
Srednica $migta 1.829 [m] 1.80 [m]
Kierunek obrotéw watu silnika aw lew
(patrzac z kabiny pilotow) prawy y
Maksymalna, startowa moc silnika 134.2 [kW] 180 [kW]
(5-minutowa)
Nominalna moc silnika (ciggta) 134.2 [kW] 160 [kW]
Predkos$¢ obrotowa watu silnika / $migta 2700 [RPM] 2158 [RPM]
Maksymalna sprawnos$¢ §migta 84.5% 78.9%

Zakres dopuszczalnych katow nastawienia
lopat $migta

12.8 [deg] : 28.9 [deg]

5.8 [deg] : 37.8 [deg]

Typ paliwa do napedu silnika

benzyna lotnicza
AVGAS 100 LL

nafta lotnicza JET A-1

Calkowita masa zespotu napedowego

185.820 [kg]

172.587 [kg]

Kat zaklinowania osi silnika
(osi ciggu $migla) wzgl. POM

2.00 [deg]

0.00 [deg]

6. DANE AERODYNAMICZNE

Dane aerodynamiczne, na ktdrych oparto obliczenia obcigzen obu samolotéw pochodzg z badan

aerodynamicznych modelu samolotu 1-23 ,,Manager” w 5-metrowym tunelu aerodynamicznym

Instytutu Lotnictwa, dokumenty [8,9]. W nastepnym kroku, dla analogicznych konfiguracji




78 Ewa CicHoCcKkA

obliczeniowych (pozycja klap, potozenie podwozia, wplyw $migla) kazdego z platowcow
zdefiniowano modele acrodynamiczne.

Ponadto zalozono, ze skoro roznice w geometrii zewngtrznej samolotu I-3 1T w stosunku do tlokowego
1-23 , Manager” dotycza jedynie sekcji silnikowych, mozna przyjac, ze charakterystyki aerodynamiczne
obydwu samolotow sg identyczne, za wyjatkiem przebiegéw dotyczacych wspoétczynnika momentu
pochylajacego. Po zamontowaniu silnika turbosmigtowego pojawil si¢ efekt rozstateczniajacy,
wynikajacy ze zwigkszenia gabarytow przedniej czgsci kadhuba. Ten niekorzystny wplyw uwzglgdniono
w charakterystyce momentu pochylajacego bez usterzenia poziomego zmodyfikowanego samolotu,
wykorzystujac dane dla jego ttokowej wersji. Nastepnie, w oparciu o metody CFD (Computational
Fluid Dynamics), Rys. 3, a takze szereg publikacji, w tym [10-12], dla kazdego ze statkow powietrznych
obliczono przebieg zmian wspolczynnika Cm, ; w funkcji kata natarcia o. Numerycznie otrzymane
charakterystyki aerodynamiczne postuzyly do wyznaczenia poprawek korekcyjnych do wynikow
badan w tunelu aerodynamicznym modelu samolotu ttokowego. Tym sposobem otrzymano niezbedny
do analiz obcigzen zestaw danych aerodynamicznych, w tym charakterystyki wspotczynnika momentu
pochylajacego kompletnego samolotu [-31T oraz samolotu bez usterzenia poziomego.
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Rys. 3. Obliczenia numeryczne w srodowisku Ansys Fluent a) samolot I-23 ,,Manager” b) samolot [-31T
[Dziubinski, 2014]

7. MODELE MASOWE I OBWIEDNIE OBCIAZEN SAMOLOTOW

Zgodnie z zalozeniem zarowno maksymalna masa startowa jak i maksymalna masa do ladowania
samolotu I-31T s3 identyczne jak dla konstrukcji z napedem tlokowym. Niezmienny pozostat
rowniez zakres wywazen zmodernizowanej i bazowej wersji samolotu. Na Rys. 4 pokazano
poréwnanie obwiedni wywazen obu ptatowcow. Z uwagi na wyniki prob korkociagowych
samolotu 1-23 wprowadzono limit na tylne potozenie srodka cigzkosci ,,Managera’, przesuwajac go
2 Xy =35 [%SCA] na 33.5 [%SCA], a wartos¢ t¢ uznano za ograniczenie projektowe samolotu I-31T.

Dla celow obliczen obcigzen w locie i na ziemi, obwiednia wyrwania V-n zaréwno dla samolotu
I-31T, jak i dla I-23 ,,Manager” zostata wyznaczona w oparciu o przepisy zdatnosci FAR 23, wg [5];
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Rys. 4. Obwiednia wywazen a) samolotu [-23 [Urbaniak, 1999] b) samolotu I-31T [Cichocka, 2014]

zgodnie z wymaganiami dla statkow powietrznych zbudowanych w kategorii NORMALNEJ. Mimo,
iz samolot I-31T napegdzany jest przez turbosmiglowy zespol napgdowy, réwniez obowiazuja

ograniczenia predkosci: Vi V., a predko$¢ nurkowania V zostata zredukowana do warto$ci

NE’
uzyskanej dla ptatowca z silnikiem ttokowym. Stad wszystkie predkosci projektowe zmodyfikowanej
konstrukcji sa takie same jak dla I-23 ,,Manager”. Ponizej, na Rys. 5, zamieszczono wyniki w postaci
obwiedni obcigzen V-n od manewrow symetrycznych — takiej samej dla I-31T jak dla [-23 ,,Manager”.

Krzywa wyrwania od podmuchéw pionowych obydwu platowcow obliczono przyjmujac te

samg wysokos$¢ lotu H = 6100 [m]. Z uwagi

Obwiednia obciazen manewrowych

samolotéw I-31T i 1-23 na ekstremalne wartosci wspodtczynnika n

odpowiadajaca masie: Myop,=1150 kg , . ‘

5 od podmuchow pionowych otrzymywane dla
4 A ! bt modeli zaladowania samolotu o minimalne;

masie, charakterystyczne punkty obwiedni V-n
od podmuchéw dla obu statkdow powietrznych

n [

odpowiadajg r6znym masom obliczeniowym.

Minimalna masa w locie turbo$migtowego

L1 401 I-31T jest wigksza niz ttokowego 1-23, zatem,

, > jak pokazano na Rys. 6, wspodtczynniki
Veas [knvh] obcigzen normalnych n,od podmuchow
Rys. 5. Obwiednia obcigzen od manewrow pionowych dla I-31T sa mniejsze niz dla

(wg przepisow FAR 23 popr. 42)
samolotu [-23 ,,Manager” i [-31T [Cichocka, 2014] ,»Managera”.

Obwiednia obciazen od podmuchéw samolotu I-23 Obwiednia obciazeri od podmuchéw samolotu I-31T
Miomin=825kg H=6100m Myomin=908 kg H=6100 m
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Rys. 6. Obwiednia obciazen od podmuchow dla a) samolotu I-23 Manager b) samolotu I-31T [Cichocka, 2014]
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Dla kazdego z samolotow rozpatrzono tgcznie po ponad tysigc przypadkow globalnych obcigzen
w locie i na ziemi wynikajacych z wymagan przepisow FAR 23, zgodnie z [5]. Nastepnie, sposrod
nich wybrano:

* dlasamolotul-31T: 112 krytycznych przypadkéw obcigzen w locie, 26 krytycznych przypadkow
obcigzen na ziemi;

» dla samolotu [-23 ”"Manager”: 102 krytycznych przypadkdéw obciagzen w locie, 26 krytycznych
przypadkow obcigzen na ziemi.

Przeprowadzono réwniez obliczenia i szczegotowe analizy ilosciowe dla szeregu przepadkow
obcigzen o charakterze lokalnym.

Dla obu samolotdéw przyjeto identyczny sposob identyfikacji przypadkow obcigzen. Kazdy z nich
poprzez nadang nazwe oraz 9-cyfrowy numer jednoznacznie definiuje rozpatrywany stan, konfiguracje
i parametry lotu, a takze model masowy samolotu, zgodnie z filozofig przyje¢ta w dokumentacji [8,9].

Dlareferencyjnego i zmodernizowanego statku powietrznego obciazenia podwozi oraz obcigzenia
catej konstrukcji w konfiguracji na ziemi wyznaczono korzystajac z wynikéw badan dynamicznych
uktadu skrzydto - podwozie gtéwne samolotu I-23 ,,Manager” o maksymalnej masie do ladowania
1150 [kg], wg [8,9]. Ponadto uwzgledniono wymagania zawarte w dodatku C do przepiséw FAR 23.

Wyznaczenie obcigzen mozliwych do wystapienia w locie i na ziemi, w sytuacjach normalnych
i awaryjnych, opiera si¢ na zalozeniu, ze statek powietrzny w kazdym ze zdefiniowanych
wariantow znajduje si¢ w stanie rownowagi. To z kolei umozliwilo wyznaczenie sit i momentow
sit we wszystkich przekrojach obliczeniowych wyodrebnionych wzdtuz rozpigtosci powierzchni
no$nych i dlugosci kadtuba. Do analiz obcigzen wykorzystano pakiet obliczeniowy MEWA, [8,9],
ktéry umozliwia obliczenie obcigzen we wszystkich przypadkach zdefiniowanych w przepisach
budowy samolotow lekkich [4-7,13]. Ponadto, w oparciu o wybrane pozycje literatury fachowe;j,
oraz dostgpne normy i zalecenia, m.in [14-19], uwzgledniono szereg dodatkowych, mozliwych do
wystapienia warunkow (dla samolotu w konfiguracji lotnej i na ziemi), w ktorych sity i momenty sit
dzialajace na konstrukcje sa potencjalnie krytyczne.

8. KRYTERIUM POROWNAWCZE I SPOSOB PREZENTACJI WYNIKOW

Do porownania obcigzen turbosmiglowego I1-31T z wyznaczonymi dla 1-23 ,,Manager”
zdefiniowano nastgpujace kryterium w postaci bezwymiarowego wspotczynnika zapisanego
w nastepujacej formie:

i3

_fair
Ki-31m/1-23 = ¢ ()
1-23

gdzie:
F 311 » Fip3 - obciazenie odpowiednio: dla I-31T i dla I-23 "Manager”.

Ocenie podlegaty nie tylko przebiegi obcigzen globalnych, tj. rozktady sit i momentow sit
w kolejnych, charakterystycznych przekrojach obliczeniowych wzdtuz kadtuba i rozpigtosci skrzydet,
ale rowniez zestawiono obcigzenia lokalne. Do drugiej grupy naleza przypadki uwzgledniajace
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stany awaryjne samolotu oraz te, ktére mogg wystgpi¢ m.in. podczas podnoszenia samolotu,
holowania, kotwiczenia, kapotazu (Rys. 7), wejscia w niezamierzony korkocigg. Cickawym
zagadnieniem okazaly si¢ obciazenia zbiornikow paliwa. Mimo, ze w zmodernizowanej konstrukcji
nie wprowadzono zadnych zmian w zakresie zbiornikéw, to okazato sig, ze ich obcigzenia dla obu
samolotow nie sg takie same. Rdznig si¢ one z uwagi na wigksza gestos$¢ nafty lotniczej JET A-1
(I-31T) w stosunku do benzyny lotniczej AVGAS 100LL (I-23).

Rys. 7. Przypadek obcigzen dziatajacych podczas kapotazu samolotu I-31T [Cichocka, 2014]

Na wykresach przedstawionych ponizej, (Rys. 8-12), pokazano przebiegi sit i momentow sit
wzdtuz prawego skrzydta (dodatnie wspotrzedne osi Y), a nastepnie, (Rys. 13-18), wzdtuz kadtubow
rozwazanych dwoch konstrukcji. W kazdym przekroju obliczeniowym, w ktéorym dla samolotu
[-31T zanotowano przekroczenie obwiedni obciazen samolotu ttokowego, podano skrécong nazwe
przypadku obliczeniowego. W rezultacie umozliwito to wskazanie najbardziej niekorzystnych
warunkow 1 parametrow lotu oraz konfiguracji zaladowania samolotu, przy ktorej rozwazane
obciazenie osigga warto$¢ krytyczna.

Globalne warto$ci sil tnagcych i momentéw gnacych skrzydta samolotu [-31T nie sa
wyzsze niz dla konstrukcji napgdzanej silnikiem tlokowym. Jednakze w przypadku momentu
skrecajgcego uzyskano nieznacznie wigksze, dodatnie wartosci M. Skrecanie powodujgce
przyrost kata natarcia zaobserwowano w warunkach lotu z predkoscig manewrowg V,, gdy
skrzydla ptatowca obcigzone sa niesymetryczne (przypadek: A ASYM; Rys. 12), a takze dla
dwoch stanow wychylen lotek w locie z predkoscig V, 1 V., przy wspotczynniku obcigzen
dopuszczalnych wynoszacym */3n, (patrz: Rys. 5); sg to przypadki odpowiednio A AIL i C AIL
(wg FAR 23.349(b) i FAR 23.455(a)(2)).

Przekroczenie obcigzen w zakresie ujemnego momentu skrgcajgcego skrzydta samolotu 1-31T
wystepuje w obszarze migdzy punktami mocowan goleni podwozia gtdwnego do struktury skrzydet.
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Rys. 8. Porownanie ekstremalnego zginania w gore i w dot skrzydta samolotu [-31T z 1-23 ,,Manager”

[Cichocka, 2014]
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Rys. 9. Porownanie ekstremalnego $cinania w gore i w dot skrzydta samolotu [-31T z 1-23 ,,Manager”

[Cichocka, 2014]
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Rys. 10. Poréwnanie ekstremalnego zginania w przod i w tyt skrzydta samolotu I-31T z I-23 ,,Manager”

[Cichocka, 2014]
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Rys. 11. Porownanie ekstremalnego $cinania w przod i w tyt skrzydta samolotu I-31T z [-23 ,Manager”
[Cichocka, 2014]
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Rys. 12. Poréwnanie ekstremalnego skrgcania skrzydta samolotu [-31T z [-23 ,,Manager” [Cichocka, 2014]

Wymiarujacym przypadkiem jest toczenie si¢ samolotu z jednoczesnym hamowaniem (przypadek
oznaczony jako BR; Rys. 12).

Z uwagi na inng geometri¢ przedniej czgsci kadluba samolotu [-31T w stosunku
do samolotu 1-23 ,,Manager”, porownaniu obcigzen wzdtuz dtugosci kadluba podlegal obszar
za wrega nr 1 (x>1.5[m]) kazdego ze statkow powietrznych. Loze silnika wraz catym zespolem
napgedowym i zabudowanymi systemami silnikowymi samolotu I-31T podlegaja europejskim
przepisom CS 23, [6,7]. Stad wytrzymato$¢ obu 16z silnikowych oraz weziow ich mocowania
do struktury kazdego z ptatowcoéw zostata potwierdzona drogg niezaleznych préb statycznych.

Przypadki obcigzen konstrukcji turbo$migltowej, dla ktérych zanotowano wigksze wartosci
momenty dodatnie M, odpowiadajg warunkom lotu z predko$cig V; (patrz Rys. 5) i oznaczone
sg symbolem ,,G” (Rys. 13). Z kolei cze$¢ sptywowa kadtuba pod wzgledem zginania w gore jest
wymiarowana przez przypadek asymetrycznego obcigzenia usterzenia poziomego. Wariant ten
sprecyzowany jest przez paragraf FAR-23.427(b) i na Rys. 13 dany symbolem Hasym.
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Rys. 13. Porownanie ekstremalnego zginania w gore i w dot kadtuba samolotu I-31T z I-23 , Manager”
[Cichocka, 2014]
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Rys. 14. Poréwnanie ekstremalnego $cinania w plaszczyznie pionowej kadtuba samolotu I-31T z I-23 ,,Manager”
[Cichocka, 2014]

Dla przedniej czgséci kadtuba [-31T mozna takze zauwazy¢ bardziej niekorzystne wartosci
ujemnego zaro6wno zginania (Rys. 13), jak i ujemnego $cinania w ptaszczyznie pionowej (Rys. 14).
Obciazenia ekstremalne wystepuja podczas ladowania samolotu na trzy punkty, tj. gdy kota podwozia
przedniego i glownego stykaja si¢ z ziemia rownoczesnie, przy zatozeniu 25-procentowego ugiecia
amortyzatorow goleni podwozia gldwnego. Przypadki te oznaczone sg jako LL3P 25 oraz LL3PF 25
(gdzie ‘F” to odboj sprezysty przedniej goleni podwozia). Potencjalnie niebezpiecznymi warunkami
jest lot z predkoscig V, (przypadki ozn. jako D), rowniez te, w ktorym samolot wpada w podmuch
pionowy skierowany w dot (D GUST DN; Rys. 13). Zginanie tylnego fragmentu kadtuba samolotu
turbo$miglowego jest nieco wigksze niz dla wersji tlokowej platowca, gdy w locie poziomym
z predkoscig manewrowa V, pilot nagle wychyli ster wysokosci w dot (nazwa przypadku A MAN
UP), zgodnie z wymaganiem FAR-23.333(b).
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Rys. 15. Poréwnanie ekstremalnego bocznego zginania kadtuba samolotu I-31T z I-23 ,,Manager” [Cichocka, 2014]
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Rys. 16. Porownanie ekstremalnego bocznego $cinania kadtuba samolotu I-31T z I-23 , Manager” [Cichocka, 2014]

Boczne zginanie i boczne $cinanie oraz skrgcanie kadtuba I-31T jest wigksze niz dla I-23 przede
wszystkim w przypadkach samolotu w konfiguracji na ziemi (podwozie wypuszczone). Ekstremalne
warto$ci momentu Mz i sily Ty dla nosowego fragmentu konstrukcji samolotu z silnikiem
turbinowym, zaznaczone na Rys. 15-16, odpowiadaja przypadkom sit bocznych dziatajacych w lewo
(NWS L)iwprawo (NWS R) na koto podwozia przedniego i objetej tymi obcigzeniami tzw. strukture
podpierajacg. Warianty te zgodne sg z wymaganiami zdefiniowanymi przez FAR-23.499(c).

Boczne zginanie kadtuba samolotu [-31T jest rowniez nieznacznie wigksze niz dla platowca
z napgdem ttokowym w locie z predkosciag manewrowa V,, gdy kat slizgu wynosi f=15°, a pilot
utrzymuje ster kierunku w pozycji neutralnej (8,=0%), wg FAR-23.441(a)(3).

Moga wystapic¢ rowniez przypadki, w ktorych kadtub konstrukeji turbosmigtowej jest $ciskany
lub rozciagany z wigksza sitg Tx niz w wersji samolotu oznaczonej jako 1-23. Rys. 18 pokazuje,
ze oprocz jedynego przypadku w locie, ktorym jest manewr wyrwania w gore przy predkosci V,
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Rys. 17. Poréwnanie ekstremalnego skrgcania kadtuba samolotu I-31T z 1-23 ,,Manager” [Cichocka, 2014]
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Rys. 18. Poréwnanie ekstremalnego $ciskania i rozciagania kadtuba samolotu I-31T z I-23 ,,Manager” [Cichocka, 2014]

(A MAN UP), pozostate ekstremalne obciazenia w zdefiniowanych przekrojach obliczeniowych
kadluba odpowiadaja wariantom, gdy podwozie jest wypuszczone. Ujemna warto§¢ $cinania
ujemnego wzdhuz osi Ox odpowiada gwalttownemu hamowaniu samolotu podczas toczenia
po przyziemieniu (BR) oraz ladowaniu na trzy punkty z odbojem sprezystym podwozia przedniego
i 25-procentowym ugigciem amortyzatorow podwozia glownego (LL3PF 25). Przekroczenie
dodatnich wartosci sity Tx dla konstrukcji zmodernizowanej pojawia si¢ podczas ladowania z ogonem
przy ziemi i 100-procentowym ugig¢ciu amortyzatorow podwozia gtéwnego (ozn. TDL 100), a takze
gdy na podwozie przednie dziata obcigzenie skierowane w tyt (wg FAR-23.449(a)).

9. WNIOSKI

Zestawienie wszystkich obwiedni obcigzen wzdtuz dhugosci kadtuba samolotu I-31T i 1-23
»Manager”, pokazane na Rys. 13-18, potwierdzito, ze wprowadzenie modyfikacji w czgéci nosowej
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kadtuba samolotu skutkuje wigkszymi obcigzeniami w rejonie kadtuba, w ktorym zabudowano
turbo$miglowy zespo6t napedowy.

Krytycznym przypadkiem obcigzen jest ladowanie samolotu na trzy punkty z odbojem
sprezystym goleni podwozia przedniego i z 25-procentowym ugi¢ciem amortyzatorow podwozia
samolotu I-31T, (przypadek oznaczony jako LL3PF 25 1114 20 119) oraz przypadek wyrwania
do maksymalnej dopuszczalnej warto$ci wspolczynnika obcigzen samolotu lekkiego kategorii
normalnej n, = 3,8 w locie z predkoscig nurkowania V i maksymalng masg startowg.

W celu zmniejszenia obcigzen dziatajacych na kadtub I-31T nalezato zaplanowa¢ wprowadzenie
odpowiednich ograniczen eksploatacyjnych dla samolotu I-31T.

Z uwagi na catkowicie nowa cz¢$¢ przednia kadtuba samolotu I-31T w stosunku do [-23
szczeg6lng uwaga objeto obcigzenia loza silnika TP-100. Analiza obciazen toza silnika samolotu
[-31T obejmuje facznie 23 przypadki obciazen, ktore uwzgledniaja wszystkie wymagania zawarte
w przepisach budowy samolotow lekkich CS 23, wg [6,7]. Obciazenia toza silnika samolotu 1-23
»Manager” wyznaczono w oparciu o odpowiednie paragrafy amerykanskich przepisow FAR 23,
z poprawka 42 wilacznie, tj. wg [5]. W zwiazku z tym, Ze toza silnikow obu platowcoéw podlegaja
innym regulacjom, poréwnywanie wynikowych obcigzen nie jest zasadne. Stad, dla samolotu [-31T
zostaty przeprowadzone stosowne proby statyczne, ktore potwierdzily jego wytrzymatos¢, zgodnie
z wymaganiami zawartymi w dokumencie [7].

Dla samolotu I-31T oraz 1-23 ,,Manager” obcigzenia podwozia glownego oraz podwozia
przedniego wyznaczono obcigzenia samolotow na ziemi. Dla obu statkéw powietrznych rozpatrzono
facznie po 26 krytycznych przypadkoéw obciazen podwozi samolotow. Do analiz wybrano dwa
decydujace modele zatadowania:

* samolot I-31T oraz I-23 ,,Manager” o maksymalnej masie startowej:

- mpo =mpg  =1150 [ke]

* samolot o masie, ktorej odpowiada najbardziej przednie potozenie srodka ciezkos$ci w konfiguracji
z podwoziem wypuszczonym
- dlal-31T: mpo, =1114 [kg]
—  dlal-23 ,,Manager™: mpo, =1032 [kg]

Finalnie otrzymano, ze dla przypadkéw obciazen podwozi samolotow, o maksymalnej masie do
startu dla podwozia gldownego samolotu I-31T obciazenia sag zawsze mniejsze niz dla1-23 ,,Manager”.
Z kolei przypadki obcigzen samolotu z my,,, nie sa wymiarujace dla podwozia przedniego obu
platowcow.

Przy maksymalnie przednim potozeniu $rodka cigzkosci samolotu, otrzymane obcigzenia
podwozia, zardbwno glownego jak i1 przedniego, sg odpowiednio wigksze dla konstrukcji o wyzszej
masie mro, . W rezultacie dla przedniej goleni podwozia I-31T krytyczne wartoéci obcigzen sg
wigksze, niz dla ptatowca z napedem tlokowym. Dotyczy to wszystkich kierunkéw dziatania
zarowno sit jak i momentow sil, a takze obcigzen maksymalnych (dodatnich) i minimalnych
(najwigkszych ujemnych). Jednakze po zamontowaniu jednostki turbosmigtowej obciagzenia wzrosty
o maksymalnie 7,7% w stosunku do analogicznych obciazen podwozia przedniego samolotu [-23.
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10. PODSUMOWANIE

Zastosowanie w konstrukcji [-31T silnika turbo$migtowego wymusito zaprojektowanie
nowego toza silnikowego. W zwigzku z dtuzsza sekcjg nosowsa, otrzymano istotne przekroczenia
obcigzen dla tej czgsci kadluba. Dotyczy to nie tylko ramy, do ktérej montowana jest jednostka
napedowa i ktora podlega niezaleznej ocenie wytrzymatosci (Rys. 19), ale tez fragmentu kadtuba
pomiedzy wrega nr 1, a rejonem mocowania skrzydel. W obszarze tym ekstremalna wartos¢
momentu gnacego w stosunku do wartosci referencyjnej uzyskanej dla samolotu I-23 , Manager”
jest wieksza o 31,5%. Z tego powodu dodatkowym analizom podlegaty rowniez sity w wezlach
mocowania toza silnika do kadtuba oraz sita w wezle mocowania zastrzalu podwozia przedniego.
Respektowanie limitu narzuconego przez obcigzenia [-23, otrzymane dla analogicznych
przypadkow obliczeniowych ma szczegolne znaczenie do wykazania zgodno$ci z wymaganiami
przepisow dla zmodernizowanej wersji samolotu. Dla tych ekstremalnych wartosci posiadany
jest dowod wytrzymatos$ci uzyskany na drodze eksperymentalnej. Zatem, aby uniknaé potrzeby
wykonywania prob stanowiskowych, stalo si¢ nieodzownym sprecyzowanie ograniczen
eksploatacyjnych dla samolotu turbo$migtowego tak, aby sity w weztach kadtubowych,
do ktérych mocowane jest toze silnika, nie przekroczyly wartosci referencyjnych. Krytyczne
obcigzenia otrzymano dla przypadku ladowania na trzy punktu z odbojem sprezystym goleni

I

Rys. 19. Loze silnika samolotu I-31T w trakcie prob statycznych [Cichocka, 2014]
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podwozia przedniego i 25% ugi¢ciem amortyzatorow podwozia gtdéwnego (przypadek
oznaczony jako LL3PF 25). W tym celu zmniejszono dopuszczalny wspotczynnik obcigzen
podczas przyziemienia do n=2,68, zmniejszajagc tym samym predkos$¢ pionowg samolotu
podczas ladowania z ¥ =2,995 [m/s] do ¥ =2,29 [m/s]. Ograniczenie predkosci opadania byto
wystarczajace do zredukowania obcigzen gornych wezldw mocowania toza silnika do struktury
samolotu. W krytycznym przypadku obcigzen normalnych posiadany zapas do wymaganego
nieprzekraczalnego poziomu, tj. w stosunku do odpowiednich sit zrealizowanych w probach
statycznych samolotu I-23, wynosi 0,23%.

Wymiarujacym przypadkiem dla zginania przedniej czesci kadtuba w dot w locie z minimalng
dopuszczalng masg jest wyrwanie do wspdtczynnika obcigzen rownegon = 3,8 w locie z predkoscig
nurkowania V. Przypadek ten takze wymagal sprecyzowania ograniczef eksploatacyjnych
dla samolotu I-31T. Zredukowanie obcigzen krytycznych bylo mozliwe poprzez zmniejszenie
dopuszczalnej warto$ci wspotczynnika obcigzen n, w locie do wartosci 2,89.

Zdefiniowane ograniczenia eksploatacyjne pozwolily na zmniejszenie obcigzen kadtuba
samolotu [-31T do poziomu nieprzekraczajacego obwiedni uzyskanej dla I-23 ,,Manager”.

Wszystkie pozostale zanotowane przekroczenia obcigzen dla samolotu I-31T okazaly si¢
niewielkie. W wigkszo$ci przypadkow nie przekraczaty 1%. W zwiagzku z tym nie przewidziano
koniecznosci natozenia kolejnych ograniczen eksploatacyjnych. W wytypowanych przypadkach
zalecono jedynie obligatoryjne przeprowadzenia dodatkowych ocen wytrzymatosci. Dotyczy
to dodatniego skrecania skrzydla dla przypadku toczenia po przyziemieniu z jednoczesnym
hamowaniem (ozn. jako BR), zginania skrzydta w gore podczas wyrwania w locie z predkoscia
nurkowania przy zatadowaniu samolotu do tzw. niepelnej masy startowej (masy mniejszej
od maksymalnej dopuszczalnej).

We wszystkich zdefiniowanych przypadkach obcigzen zbiornikdéw paliwa [-31T otrzymano
wigksze obcigzenia niz dla samolotu [-23 ,,Manager”. W najbardziej krytycznym przypadku
obcigzen, tj. podczas ladowania awaryjnego (ozn. ELC2), gdy na samolot dziata opdznienie
rowne 9,, wspotezynnik ky_zr/;_p3 wynosi 1,146. Znacznie wigksze obcigZenia zbiornikow
I-31T wynikaja wytacznie z wiekszej gestosci paliwa JET A-1 w stosunku do benzyny lotniczej
AVGAS 100LL. Zmniejszenie dopuszczalnej masy paliwa byloby skutecznym sposobem
na zmniejszenie obcigzen ponizej wymaganego poziomu granicznego. Takie rozwiazanie
jest, jednakze niedopuszczalne. Przez wzglad na duze zuzycie paliwa silnikow turbinowych
wigzatoby si¢ to z nadmiernym skroceniem dilugotrwatosci lotu. Nie ma réwniez mozliwosci
obnizenia wspotczynnika obcigzen niszczacych podczas awaryjnego ladowania, Zatem
wytrzymatos¢ zbiornikow paliwa musiata zosta¢ zweryfikowana na drodze dodatkowych
analiz.

Z uwagi na niewielkie przekroczenia obcigzen dodatkowym ocenom wytrzymatosciowym
podlegato usterzenie poziome, usterzenie pionowe i przednie podwozie samolotu I-31T oraz lokalne
przypadki wywotujace obcigzenia struktury przy kapotazu, niezamierzonym korkociagu oraz
dotyczace obcigzen plozy ogonowej. Analizy te mialy rozstrzygnaé, czy istnieje koniecznos¢
sformutowaniu odpowiednich ograniczen uzytkowania, badz potrzeba sformutowania rekomendacji
dla pilota.
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11. WNIOSKI

Modyfikacja polegajaca na zmianie silnika z ttokowego na turbinowy lekkiego samolotu
klasy General Aviation zostata zrealizowana w ramach projektu ESPOSA. Realizacja catego
przedsiewzigcia potwierdzita sensowno$¢ tego typu modernizacji dla konstrukeji napgdzanych
przez przestarzate zespoty napedowe. Przebudowa istniejacych ptatowcow, posiadajacych nadane
Certyfikaty Typu, gwarantuje szybsze uzyskanie ponownej zdolnosci do lotu unowoczesnianego
statku powietrznego. Istnieje jednak kilka wymagan i rozmyS$lnie opracowanego scenariusza
dziatan do osiagnigcia zamierzonego celu, ktory nalezy przewidzie¢ na poczatkowym etapie
projektowym.

W artykule skupiono si¢ na wplywie typu zainstalowanego silnika na obcigzenia struktury
ptatowca. Przedstawiono zalozenia wstgpne, ktorych zasadnicza idea bylo otrzymanie
obcigzen zmodyfikowanej wersji obiektu na poziomie nie wyzszym niz udokumentowane
dla pierwotnego wariantu rozwazonego samolotu lekkiego. Ograniczenia, zdefiniowane
przed przystapieniem do realizacji planu projektu ESPOSA, dotyczyly maksymalnej masy
startowej, zakresu wywazenia, krzywej wyrwania (predkosci projektowych i dopuszczalnych
wspotczynnikow obcigzen normalnych). Opiewatly one réwniez koncepcje, aby zmiany
w geometrii zewnetrznej objely jedynie sekcje kadtuba, w ktérej zamontowano wybrang
jednostke napedowa. Rezultatem takiego podej$cia jest mozliwos¢ zachowania, jako
aktualnych, posiadanych dowodow zgodnoS$ci z przepisami certyfikacyjnymi. W praktyce
oznacza to brak konieczno$ci powtarzania czasochtonnych i niezwykle kosztownych prob
statycznych i dynamicznych, a takze szeregu analiz wytrzymatosciowych dla nowopowstatego
typu statku powietrznego. Wykonanie odpowiednich badan eksperymentalnych dotyczyto
jedynie czesci nowych, réznigcych si¢ w stosunku do bazowej konfiguracji ptatowca. Sposob
ten pozwolil na szybsze uzyskanie dopuszczenia do lotu i realizacje¢ programu oraz koncepcji
projektu ESPOSA.

Rozwazono ponad tysigc przypadkéw obliczeniowych, zgodnych z wymaganiami budowy
samolotow lekkich. Wyniki potwierdzily stuszno$¢ przyjetych zatozen wstgpnych. Wedle
oczekiwan, obcigzenia zmodernizowanego samolotu turbosmigtowego w znacznej wiekszosci
okazaly si¢ mniejsze niz dla wersji ttokowej. Natomiast dla wszystkich przypadkow, dla ktorych
zanotowano przekroczenie obcigzen referencyjnych, przeprowadzono dodatkowe oceny
wytrzymatoéci celem sprawdzenia, czy obliczone obcigzenia nie przewyzszaja wartosci
zrealizowanych w konstruktorskich probach certyfikacyjnych dla samolotu ttokowego. Dla tych
przypadkow obcigzen, w ktorych zanotowane, wigksze obcigzenia, niz dla obiektu odniesienia,
niec mozna byto uznaé za akceptowalne, wprowadzono stosowne ograniczenia eksploatacyjne
zmniejszajace krytyczne wartosci sit, badz momentow sit do poziomu dopuszczalnego.

Wybrany do analiz statek powietrzny jest typowa konstrukcja klasy General Aviation. Mozna
zatem uznaé, ze zaprezentowane podejscie do jego modernizacji, a takze wnioski z wykonanych
analiz, s w petni aktualne i obowigzujace dla wszystkich samolotow lekkich, podlegajacych zarowno
amerykanskim regulacjom certyfikacyjnym FAR-23, jak i ich europejskiemu odpowiednikowi,
tj. przepisom CS-23.



OCENA WPLYWU ZAMONTOWANEGO SILNIKA NA OBCIAZENIA SAMOLOTU LEKKIEGO 91

LITERATURA

[1] ESPOSA Project, FP7-AAT-2011-RTD-1. 2011, Descripton of Work - Annex . AAT.2011.4.4-4.
Integrated approach to efficient propulsion and related aircraft systems for small-size aircraft,
Grant agreement no. 284859.

[2] Wisniowski, W., 2014, ,.Specjalizacje Instytutu Lotnictwa. Przeglad i wnioski”, Prace Instytutu
Lotnictwa, 235(2), pp. 7-16.

[3] Wisniowski, W., 2014, ,, XX lat Programu Samolotow Lekkich i Bezpieczenstwa”, Prace Instytutu
Lotnictwa, 236(3), pp. 7-25.

[4] Federal Aviation Administration, 1967, Advisory Circular. Small Airplane Certification
Compliance Program. AC No 23-15A. FAA U.S. Department of Transportation.

[5] Federal Aviation Administration, 1967, Federal Aviation Regulations Part 23. FAR-23
Airworthiness Standards: Normal, Utility, Acrobatic, And Commuter Category Airplanes.
14 CFR. FAA.

[6] EASA, 2012, Acceptable Means of Compliance (AMC). CS-23 Book 2. EASA Certifications
for Normal, Utility, Aerobatic, and Comuter Categotu Aeroplanes, Amd. 3, European Aviation
Safety Agency.

[71 EASA, 2012, Certification Specifications for Normal, Utility, Aerobatic, and Commuter
Category Acroplanes CS-23, Amd. 3, European Aviation Safety Agency.

[8] Cichocka, E., 2014, ,,0Obcigzenia samolotu I-31T. wyd. I, Spr. Nr 3100/0001/BP/2014, Instytut
Lotnictwa, Warszawa (dokument niepublikowany).

[9] Urbaniak, W., 1999, , Obcigzenia samolotu I-23 ,,Manager”. wyd. 11, Spr. Nr 1-23/BP-6/9/99,
Instytut Lotnictwa, Warszawa (dokument niepublikowany).

[10] Stalewski, W., Sznajder, J., 2014, ,,Modification of aerodynamic wing loads by fluidic devices”,
Journal of KONES, 21(3), pp. 271-278.

[11] Stalewski, W., Sznajder, J., 2010, ,,Application of a panel method wth viscous-in-viscid
interaction for the determination of aerodynamic characteristics of Cesar Base-Line aircraft”,
Prace instytutu Lotnictwa, 207(5), pp. 76-97.

[12] Goraj, Z., Sznajder, J., 2000, ,,Extreme loads calculation following a sudden elevator deflection
or vertical gust”, Research Bulletin/Warsaw University of Techniology, Institute of Aeronautics
and Applied Mechanics, 10, pp. 121-130.

[13] Federal Aviation Administration, 2011, Advisory Circular. Flight Test Guide for Certification
of Part 23 Airplanes. AC No 23-8C, FAA US. Department of Transportation.

[14] Civil Aviation Authority, 1987, CAP 467, BCAR — Section K (Light Aeroplanes not exceeding
2500 kg), CAA, United Kingdom.

[15] Hanson, J. and Williams, D., 1937, Gust Loads on Tails and Wings, Br. ARC R&M 1823, Br. ARC
R&M 1823.

[16] Hoblit, F. M., 2001, Gust Loads on Aircraft: Concepts & Applications, AIAA Education.

[17] Hull, D. G., 2010, Fundamentals of Airplane Flight Mechanics, Austin, Springer, USA.

[18] Lomax, T. L., 1996, Structural Loads Analysis for Commercial Transport Aircraft: Theory
and Practice, AIAA Education Series.



92 Ewa CicHoCcKkA

[19] Wright, J. and Cooper, J., 2015, Introduction to Aircraft Aeroelasticity and Loads, Wiley,
United Kingdom.

[20] Dziubinski, A., 2013, ,,Obliczeniowe charakterystyki aerodynamiczne samolotow 1-23
orazI-31”, Spr. Nr 6/BAA2/13/P, Instytut Lotnictwa, Warszawa (dokument niepublikowany).

[21] Idzikowski, M., 2015, Kierownik Prob w Locie Samolotu I-31T; Glowny Specjalista, Instytut
Lotnictwa, Warszawa, autor zdjecia samolotu I-31T (Rys.2).

EVALUATION OF THE INFLUENCE OF MOUNTED ENGINE TYPE ON
LIGHT AIRPLANE LOADS

Abstract

This paper focuses on examining the effects of the mounted engine type on General Aviation
airplane loads. For comparative analysis two airplanes, different from each other only by the type
of power unit, were selected. The first is certified piston engine powered airplane, treated as
the reference object, whereas the other one is its turbopropeller version. For each of them, more
than a thousand computational cases were considered to prove fulfilment of all the airworthiness
requirements for light airplanes. The assumed goal was to ensure that extreme structural loads
of turboprop airplane are contained within the envelope of critical loads of airplane powered by
boxer engine, or to propose appropriate operational limitations in the case forces and torques exceed
the permissible reference level. This requirement was dictated by the objectives and constraints
of the project, under which modernization of the airplane nose section was realized. Hence, it was
assumed that, within available time and budget, the airplane with a different type of engine have
to meet the light aircraft regulations and gain permission to fly without the need to perform a number
of experimental tests as a proof of compliance with the certification specifications. Summary of the
work is the evaluation of the results and formulating conclusions of the effect of changing from
piston engine to turbine engine in light airplane in order to improve in-flight performance and
properties while keeping structural loads at the same level.

Keywords: aircraft design, structural loads, light aircraft, certification specifications, strength
of aircraft structures.



