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W dniach 19-23 lipca 2021 r. odbyt sie XXXV Kongres
OSTIV (Organisation Scientifique et Technique Internatio-
nale du Vol 3 Voile). Z powodu sytuacji epidemicznej wyda-
rzenie zorganizowano i przeprowadzono w trybie zdalnym.
Ponadto - inaczej niz zwykle - Kongres nie odbyt sie row-
nolegle z mistrzostwami swiata w szybownictwie. Niniejsze
omowienie zawiera, przettumaczone z jezyka angielskiego
przez autora artykutu, fragmenty streszczen wybranych
referatow, zamieszczonych w petnej wersji w pracy XXXV
OSTIV Congress - Congress Proceedings pod redakcja Rolfa
Radespiela i Tilla Lindnera. Wykorzystane w tekscie ilustra-
cje takze pochodzg z wymienionego wyzej opracowania
i zostaty przedrukowane za zgodg autoréw. W tym miejscu
nalezy réwniez poleci¢ strone internetowg OSTIV (https:/
journals.sfu.ca/ts/index.php/ts/index), gdzie (poza wspo-
mnianym opracowaniem) znajduja sie tez inne materiaty
naukowe i branzowe, m.in. ,Technical Soaring” - czasopi-
smo naukowe poswiecone tematyce techniki szybowcowej
i szybownictwa.

W pierwszej czesci artykutu zostang przedstawione
wybrane referaty dotyczace aerodynamiki, dynamiki struk-
tury szybowca oraz bezpieczenstwa biernego i czynnego.

Aerodynamika

Wyznaczanie widm turbulencji atmosferycznych podczas
przelotu szybowca byto tematem prezentacji Michaela
Greinera i Wernera Wiirza z Uniwersytetu Technicznego
w Sztutgarcie [9]. Pecherzyki separacji laminarnej (ang. lami-
nar separation bubbles, LSB) odgrywaja wazna role w projek-
towaniu profili o naturalnym przeptywie laminarnym (ang.
natural laminar flow, NLF). Wedtug Greinera i Wiirza, ,zapo-
bieganie separacji laminarnej jest czynnikiem decydujacym
o konturze gérnej powierzchni skrzydta (profilu) i mozliwym
przebiegu laminarnym. Wystepowanie pecherzykéw sepa-
racji laminarnej jest zwigzane z obecnoscia turbulencji stru-
mienia swobodnego (ang. free stream turbulence, FST). Sfor-
mutowano teze, ze gdyby projekt aerodynamiczny skrzydta
szybowca uwzgledniat specyficzny poziom FST, mozna by
czerpac korzysci ze zmniejszonego rozmiaru i mniejszego
oporu zwigzanego z wystepowaniem pecherzykéw oderwa-
nia laminarnego. Celem prezentowanej pracy byto ilosciowe
okreslenie wptywu zwiekszonych turbulencji naptywu na
pecherzyki separacji laminarnej.

W trakcie przelotu termika wprowadza turbulentng
energie na duzg skale do warstwy konwekcyjnej atmos-
fery. Energia ta jest przekazywana na mniejsze skale, az
zostanie rozproszona na ciepto. Pomiedzy wprowadze-
niem energii kinetycznej a rozproszeniem ksztattuje sie
widmo o nachyleniu wyktadniczym -5/3 zgodnie z hipotezg
Kotmogorowa [15]. Wptyw turbulencji strumienia swobod-
nego na warstwy przyscienne byt przedmiotem réznych
badan [2], jednakze niewiele jest informacji na temat poziomu
turbulencji w warunkach szybowania [14, 16]. Interesujace sg
dwie skale turbulencji, mianowicie (1) turbulencje lub porywy
o niskiej czestotliwosci, ktore dziatajg poprzez wahania kata
natarcia na rozktad cisnienia, oraz (2) turbulencje o wyso-
kiej czestotliwosci lub zwiekszony poziom turbulencji, ktére
dziatajg poprzez mechanizmy wrazliwosci bezposrednio na
poczatkowe amplitudy fal Tollmiena-Schlichtinga (TS, jest to
fala niestabilna w strumieniu, ktéra powstaje w ograniczo-
nym przeptywie $cinajacym) [9]”

Aby zbadac oba zjawiska w tunelu aerodynamicznym, nale-
Zato pozyskac charakterystyki typowych turbulencji strumienia
swobodnego. Autorzy referatu opisali stanowisko pomiarowo-
-badawcze, w ktérym ,szybowiec Arcus wyposazono w sys-
tem pomiarowy, ktory rejestrowat sktadowe u i v naptywu za
pomocy specjalnie zbudowanego termoanemometru (ang.
constant temperature anemometer, CTA), sktadajacego sie
z dwuwymiarowej sondy termoanemometrycznej. Przewéd
sondy zostat zainstalowany na wysiegniku 1,3 m przed krawe-
dzig natarcia skrzydta (ryc. 1). Sygnaty termoanemometryczne
rejestrowano za pomocg przetwornika analogowo-cyfrowego
typu sigma-delta, z czestotliwoscig probkowania wynoszaca
105 kHz, a maksymalny czas ciggtej pracy systemu pomiaro-
wego wynosit 8 godzin. Dodatkowe pomiary, takie jak ci$nienie
dynamiczne i statyczne, temperatura i wilgotnos$¢, wykonano
przy czestotliwosci prébkowania 0,2 kHz. Dane te pozwolity
skorygowac kalibracje termoanemometru z uwzglednieniem
temperatury otoczenia. Zmierzono takze dynamiczne obcig-
Zenia przecigzeniowe na koncu wysiegnika, aby wykluczy¢
wptyw wibracji na odczyty z termoanemometru. Cata instalacja
zostata przetestowana i skalibrowana w laminarnym tunelu
aerodynamicznym w Stuttgarcie. W locie mozna byto uzyskac
widma do 5 kHz, obejmujace znaczng cze$¢ podzakresu roz-
praszajacego, zanim dominowat szum specyficzny dla termo-
anemometru. W sezonie 2018 prowadzono pomiary w locie
przez 13 dni wzdtuz Jury Szwabskiej, z czego wyselekcjono-
wano tacznie 22 godziny zapisu danych z lotéw przelotowych.
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Uwzgledniono szereg réznych sytuacji pogodowych i $rednich
predkosci wznoszenia do 3 m/s, a takze termike opisang przez
pilotow jako gtadka i burzliwg” [9].

Ryc. 1. Wysiegnik o dtugosci 1300 mm z sondq
termoanemometrycznqg, przymocowany do skrzydta szybowca,
przed krawedziq natarcia
(dzieki uprzejmosci M. Greiner)

W dalszej kolejnosci Greiner i Wiirz omoéwili metode
redukcji danych, w ktérej, ,aby utatwic analize statystyczng
wynikdw, ciagty strumien danych podzielono na odcinki czte-
rosekundowe i wyznaczono gestosci widmowe mocy (PSD)
oraz wspotczynniki rozpraszania. Wedtug sladu GPS odcinki
zostaty zidentyfikowane jako unoszone w termice, lecace na
woprost lub bez kategorii. Jesli chodzi o kategorie termiczna,
wspotczynniki rozpraszania i gestosci widma mocy wyka-
zuja jedynie niewielkie rozproszenie podczas kazdego lotu,
jak réwniez pomiedzy lotami. Gdy kolejne sekcje termiczne
traktuje sie jako cato$c, a dane z termoanemometru s prob-
kowane w dot, PSD mozna wyprowadzi¢ dla czestotliwosci
0,01 Hz. Zasadniczo, wszystkie termiczne gestosci widmowe
mocy zgadzaja sie bardzo dobrze z widmami modelu (ryc. 2).
W poréwnaniu z wynikami osigganymi w laminarnym tunelu
aerodynamicznym, intensywno$¢ turbulencji z zakresu (15 Hz
< f < 5 kHz) w termice jest stale wyzsza 60-krotnie” [9].
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Ryc. 2. Usrednione gestosci widmowe mocy turbulencji
w termice wyznaczone w laminarnym tunelu aerodynamicznym
oraz widma modelowe wedtug [1]
(dzieki uprzejmosci M. Greiner)

Poniewaz pecherzyki oderwania laminarnego odgry-
waja szczegdlng role przy niskich predkosciach lotu i duzym
kacie natarcia, przypadki referencyjne do dalszych badan
wyprowadzono z typowych danych dotyczacych predkosci

i turbulencji mierzonych w termice. Zgodnie z uzyskanymi
wynikami ,amplituda kata natarcia wynoszaca +0,6° pokrywa
83-92 % wszystkich podmuchdéw przy rozpatrywanych
czestotliwosciach podmuchéw. Intensywnosci turbulencji
uzyskane w badaniach w locie odnoszg sie do widm wyzna-
czonych w tunelu laminarnym w zakresie 15-5000 Hz. Aby
dopasowac warunki eksperymentu w tunelu aerodynamicz-
nym do pomiaréow w atmosferze, widma muszg miescic¢ sie
w zakresie czestotliwosci fal Tollmiena-Schlichtinga.

Widma uzyskane podczas pomiaréw w locie dobrze
odpowiadajg widmom turbulencji, ktére mozna uzyskac
w laminarnym tunelu aerodynamicznym. Chociaz w tunelu
trudno wytworzy¢ duze wiry, mozna z tatwoscig odtworzyc¢
turbulencje na mata skale w zakresie czestotliwosci (0,5 kHz
< f < 3 kHz) fal Tollmiena-Schlichtinga. Poza termika, na
prostych odcinkach przelotu trudno sformutowac ogélne
stwierdzenia na temat wielko$ci turbulencji strumienia swo-
bodnego, poniewaz tor lotu moze krzyzowac sie z pragdami
wstepujacymi, opadajacymi lub martwym powietrzem. Jest
oczywiste, ze niskie wspotczynniki rozpraszania wystepuja
woéwczas, gdy szybowiec opada z predkoscig pionowa zbli-
zong do teoretycznej, wynikajaca z krzywej biegunowe;.
Oznacza to, ze wszystkim pragdom wznoszacym i opada-
jacym towarzyszy wieksza intensywnos$¢ turbulencji. Naj-
mniejsze wspoétczynniki rozpraszania sg zatem znacznie
wyzsze niz wspotczynniki otrzymane w badaniach w lami-
narnym tunelu aerodynamicznym” [9].

Na potrzeby eksperymentéw w tunelu aerodynamicznym
sporzadzono model sekcji skrzydta o profilu rzeczywistego
skrzydta szybowca z klapami, w ktérym ,klape ustawiono
W pozycji wysunietej i rozciggnieto, aby zmniejszy¢ gradienty
w turbulentnej warstwie granicznej, natomiast przednia
czes¢ profilu skrécono, aby zmniejszy¢ efekt prostowania
generowanych podmuchéw. Zadbano o to, aby nie zmienic¢
wiasciwosci stabilnosci warstwy granicznej przed miejscem
pojawiania sie pecherzykéw separacji. Model wyposazono
w 65 portéw cisnienia statycznego na gérnej powierzchni
i w rejonie krawedzi natarcia, z czego 21 znajduje sie w prze-
widywanym zakresie pojawiania sie pecherzykéw separacji
laminarnej. Do pomiaru nieustalonych cisnien do 3 kHz,
32 porty sg réwniez podtaczone do piezorezystancyjnych
czujnikéw cisnienia w modelu. Do okreslenia profili pred-
kosci warstwy granicznej wykorzystywana jest precyzyjna
ruchoma sonda termoaerometryczna.

Aby zbadac¢ wptyw zmian kata natarcia o niskiej czestotliwo-
$ci w tunelu aerodynamicznym, przed badanym modelem sekgcji
skrzydta instaluje sie drugie skrzydto, ktére wykonuje sinuso-
idalne ruchy pochylajace (ryc. 3), jako generator podmuchéw
uruchamiany przez serwomechanizm CNC. Wtasciwe ruchy
generatora wymagaja doboru reprezentatywnych kombinacji
czestotliwosci i amplitudy. Czasowy przebieg wartosci kata
natarcia zostat podzielony na sekwencje zmian. Kazdy krok
zmiany odpowiada potowie oscylacji, od szczytu do szczytu.
Wezty zostaty wybrane w taki sposdb, ze preferowano duze
amplitudy, bez wzgledu na czestotliwos$¢. W ten sposob uzy-
skano zakres amplitud dla kazdej czestotliwosci, z ktérego
mozna wybrac odpowiednie wartosci do eksperymentu. Przy-
ktadowo amplituda +6° generatora podmuchéw odpowiada
oscylacji kata natarcia badanego skrzydta wynoszacej +0,6°" [9].
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Ryc. 3. Zmiany kqta natarcia uzyskiwane za pomocq
oscylujgcego skrzydta przed gtéwnym skrzydtem
(dzieki uprzejmosci M. Greiner)

Analizujac uzyskane wyniki, Greiner i Wiirz stwierdzili, ze
,brzeprowadzone pomiary dostarczyty danych, ktére zostang
poddane analizie i poréwnane z wynikami numerycznymi.
Niestabilne ci$nienia i profile predkosci warstwy przysciennej
pozwalajg na poréwnanie z metoda LST. Szczegdlng uwage
nalezy zwrdcié¢ na przypadki z podmuchami wiatru. llustruje
to rycina 4. Przedstawia ona wspdétczynniki wzmocnienia dla
réznych czestotliwosci podmuchéw obliczone na podstawie
usrednionych fazowo cisnien powierzchniowych. Wielkos¢
i zasieg przestrzenny stopnia wzmocnienia dla najbardziej
wzmochnionego wspoétczynnika Fouriera zmieniajg sie wraz
ze wzrostem czestotliwosci podmuchow” [9].
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Ryc.4. Szybkosci wzmocnienia w pecherzu oderwania dla
réznych czestotliwosci podmuchéw
(dzieki uprzejmosci M. Greiner)

Podsumowujac, autorzy referatu stwierdzili, ze ,zare-
jestrowane podczas przelotéw szybowcem turbulencje
naptywowe w konwekcyjnej warstwie granicznej atmos-
fery pozwolity na wyznaczenie widm obejmujacych skale
od figoidy do zakresu rozproszenia, ktére nastepnie zostaty
wykorzystane do scharakteryzowania turbulencji strumie-
nia swobodnego. W oparciu o uzyskane wyniki pomiaréw
w locie przeprowadzono eksperymenty w tunelu aerodyna-
micznym w celu zbadania wptywu turbulencji swobodnego
strumienia na pecherzyki separacji laminarnej. Nastepnym
etapem badan bedzie analiza danych z tunelu aerodyna-
micznego, ktorej celem ostatecznym jest udoskonalenie
metod projektowania skrzydet szybowcow, a takze topat
turbin wiatrowych” [9].

Dynamika struktury szybowca poddanego
dziataniu podmuchu

Dwa referaty zaprezentowane w ramach Kongresu doty-
czyty dynamiki struktury szybowca poddanego dziataniu
podmuchow w trakcie lotu. Jan Schwochow zaprezentowat
nowa metode analizy dynamiki skrzydet szybowca pod-
czas podmuchéw [19]. We wprowadzeniu autor pierwszego
referau zauwazyt, ze ,poniewaz na ogoét nie jest dostepny
strukturalny model dynamiki szybowca, trudno jest
uwzglednic¢ elastycznos$¢ konstrukcyjng skrzydet o duzym
wydtuzeniu, ktéra w wiekszosci przypadkéw moze ztago-
dzi¢ obcigzenia od podmuchéw. Zgodnie z dokumentem
CS-22 [17, 29] obliczenia wytrzymatosci skrzydta prze-
prowadza sie na bazie sztywnego modelu szybowca, ktéry
napotyka podmuch jednostkowy o ksztatcie 1-cos. Analiza
wspotczynnika obcigzenia od podmuchu jest powigzana ze
wzorem Pratta-Walkera, w ktérym dtugo$¢ podmuchu jest
ustalona na 25 $rednich cieciw skrzydta [29]. W przypadku
lekkich szybowcow ze skrzydtami o duzym wydtuzeniu,
kryterium to moze zawyzac obcigzenia od podmuchdw.
Inny, prostszy wzér na wspotczynnik tagodzenia podmu-
chow jest sugerowany przez OSTIV Sailplane Development
Panel jako poprawka do CS-22. Omawiana praca zawiera
propozycje procedury obliczeniowej obcigzenia skrzydta
z zastosowaniem bardziej racjonalnej analizy podmuchéw,
wykorzystujgcej model aeroelastyczny szybowca w meto-
dzie elementdow skonczonych w potaczeniu z nieustalonymi
obcigzeniami aerodynamicznymi sformutowanymi w dzie-
dzinie czestotliwosci” [19].

Schwochow wskazat, ze ,podmuch atmosferyczny
tworzy sie wskutek dziatania przypadkowych wahan pred-
kosci i kierunku wiatru spowodowanych ruchem wirowym
powietrza. Termin ,obcigzenia dynamiczne” jest uzywany
do reprezentowania obcigzen od podmuchu, ktére obej-
muja sity bezwtadnos$ci zwigzane z przyspieszeniami w try-
bie sprezystym (drgania swobodne). Podmuchy o duzych
gradientach predkosci powietrza w kierunku poziomym
lub pionowym nazywane s3 podmuchami dyskretnymi.
Moga one wystapic¢ na granicy termiki i pradéw zstepuja-
cych, strumieni fal lub w warunkach inwersji temperatury.
Jesli szybowiec napotka ktorekolwiek z wymienionych
zjawisk w locie z wysoka predkoscig pozioma, genero-
wana jest impulsywna zmiana obcigzen aerodynamicznych
skrzydta” [19].

Jak zauwaza autor referatu, ,stosowang powszechnie
koncepcja podmuchu jest model 1-cos (ryc. 5). Specyfi-
kacje certyfikacyjne dla szybowcoéw i motoszybowcow
EASA CS-22 [29] zaktadajg ten dyskretny profil podmu-
chéw w celu oszacowania obcigzen spowodowanych
turbulencjami atmosferycznymi. Zastosowanie formuty
Pratta-Walkera okresla maksymalne wspotczynniki obcig-
zenia podmuchem w zaleznosci od predkosci lotu i wspot-
czynnika ztagodzenia podmuchu, ktéry jest powigzany ze
stosunkiem masy i nachyleniem sity nosnej. Czynnik ten
uwzglednia opd6znienie wywotanych ruchem sit aerody-
namicznych dziatajgcych na samolot przez ocene funkcji
Wagnera” [19].
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Ryc. 5. Metoda 1-cos opisu charakterystyki podmuchu
(dzieki uprzejmosci J. Schwochow)

Nowa formuta zaproponowana w [4] zawiera jako
dane wejsciowe zaleznos$¢ miedzy dtugoscig napotka-
nego podmuchu a $rednig cieciwg skrzydta wynoszaca I m.
Wedtug Schwochow, ,jak dotad nie udato sie znalez¢ roz-
wigzania wyznaczania dtugosci podmuchu, obejmujacego
wszystkie istotne warunki meteorologiczne. Schwochow
sugeruje modyfikacje réwnania w nowej poprawce do
CS-22, w celu ustalenia wartosci wspétczynnika ztago-
dzenia, adekwatnie do 25-krotnej Sredniej dtugosci cie-
ciwy skrzydta. Aby sprawdzi¢ poprawno$¢ nowego wzoru,
przeprowadzono symulacje czasu reakcji na podmuch
szybowca klasy otwartej. Przeprowadzona symulacja jest
zgodna z metodologiag przedstawiong w pracy [25].

Metodologia badan zaktadata, ze model MES konstrukgcji
szybowca zostanie utworzony we wspoétrzednych global-
nych i przedstawia dynamike strukturalng ptatowca. Zwykle
w uzyciu jest do kilku tysiecy punktéw siatki, z trzema wspét-
rzednymi przemieszczenia i trzema wspotrzednymi obrotu
w kazdym z punktéw. Rodzaj elementow uzytych w analizie
metodg elementéw skoriczonych zalezy od konstrukcji szy-
bowca. Ze wzgledu na bardzo smukte skrzydta i usterzenie
szybowca, elementy Eulera-Bernoulliego sa odpowiednie do
odwzorowania charakterystyk dynamicznych ptatowca (patrz
ryc. 6). Globalna sztywno$¢ i macierz masy sg obliczane na
podstawie charakterystyki zginania i skrecania dla catej roz-
pietosci. Zamiast analizy globalnej, w celu rozwigzania pro-
blemu odpowiedzi dynamicznej analizowany jest ruch drga-
jacy i czestotliwosci drgan wtasnych. Czestotliwosci drgan
wtasnych i mody normalne mozna okresli¢ eksperymentalnie
w ramach testu GVT (ground vibration test, [30]). Test drgan
naziemnych GVT stuzy do okreslania parametréw modalnych
kompletnego statku powietrznego i jest zwykle wykony-
wany na péznym etapie procesu projektowania. Wynik jest
wykorzystywany do aktualizacji modeli analitycznych szy-
bowca w celu przewidywania granic flatteru oraz ustalenia
krzywej wyrwania przed pierwszym lotem testowym. Po
lotach testowych aktualizowane sg modele analityczne oraz
przeprowadza sie koncowe obliczenia flatteru” [19].

f=1.40Hz

W prezentowanej metodzie zaproponowanej przez
Schwochowa, ,niestacjonarne macierze sit aerodynamicz-
nych sg obliczane z przemieszczen w trybie normalnym
catego statku powietrznego przy uzyciu metody DLM
(doublet lattice method, [1, 3]), ktéra zasadniczo jest kon-
wersjg do metody aerodynamicznych elementéw skonczo-
nych. Dostepne s3 aplikacje i skrypty, np. w $rodowisku
MathWorks/Matlab, funkcjonalne w zakresie obliczen
konstrukcji metodg DLM [28].

Jesli przyjac, ze wystepuja oscylacje podmuchu, macierz
wspotczynnikow wptywu aerodynamicznego jest ztozong
nieliniowa funkcjg czestotliwosci zredukowanej. Elementy
skrajne modelu réznig sie od tych uzytych w modelu
konstrukcyjnym, ich wzajemne potaczenia zrealizowano
z zastosowaniem interpolacji funkcjami sklejanymi. W przy-
padku wzbudzenia podmuchu jednorodnego, predkos$¢
podmuchu pionowego dziatajacg na okreslony element
skonczony mozna uzyskacé na podstawie opdznienia czaso-
wego predkosci podmuchu w punkcie odniesienia.

Aby uzyska¢ model uktadu aeroelastycznego w dziedzi-
nie czasu, odpowiedz przej$ciowa uzyskuje sie wykorzystu-
jac fakt, ze splot w dziedzinie czasu odpowiada mnozeniu
w dziedzinie czestotliwosci. Obie macierze sit aerodyna-
micznych sg funkcjami zredukowanej czestotliwosci, co
oznacza, ze rownania aeroelastyczne w dziedzinie czesto-
tliwosci ustalajg funkcje przenoszenia odpowiedzi struk-
turalnej na wejécie podmuchu w dziedzinie czestotliwosci.
Otrzymang odpowiedz w dziedzinie czasu mozna obliczy¢
za pomocg prostej i odwrotnej transformacji Fouriera.

Przejsciowy przyrostowy wspétczynnik obcigzenia podmu-
chem nA przedstawia sume obcigzen catkowitych z udzia-
tem sit aerodynamicznych, bezwtadnosciowych i sprezystych.
Zaktada sie, ze szybowiec jest w réwnowadze z wywazeniem
na poziomie 1 g przed i po napotkaniu podmuchu. W zalezno-
$ci od dtugosci podmuchu i predkosci lotu gradient podmuchu
bedzie sie zmieniat, a dodatkowa energia podmuchu wpro-
wadzona do konstrukgji spowoduje odksztatcenie. Zadanie
polega na znalezieniu dtugosci podmuchu, ktéra wytwarza
maksymalne i minimalne obcigzenia przyrostowe, co okreslono
terminem ,podmuchu dostrojonego” (ang. tuned gust).

Konstrukcyjny model reprezentatywnego szybowca klasy
otwartej o rozpietosci skrzydet 25 m stuzy jako przyktad
do analizy modalnej odpowiedzi na podmuch. Podstawowe
dane szyboweca: masa catkowita m = 650 kg, powierzchnia
skrzydta S = 16,3 m?, érednia cieciwa I, = 0,83 m. Zgodnie
z CS-22 maksymalna dodatnia i ujemna predko$¢ podmuchu
wynosi Ug= 15 m/s przy zatozonej projektowej predkosci
podmuchu V= 50 m/s. W gérnej czesci ryciny 7 wykreslono
predkos¢ pionowa podmuchu, natomiast w dolnej czesci

)
}x/\

Ryc. 6. Mody drgan struktury szybowca poddanego dziataniu podmuchu
(dzieki uprzejmosci J. Schwochow)
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Ryc. 7. Charakterystyka podmuchu i odpowiedz struktury szybowca przedstawiona za pomocq wspétczynnika obcigzenia
w dziedzinie czasu i czestotliwosci
(dzieki uprzejmosci J. Schwochow)

przedstawiono przej$ciowg odpowiedz wspétczynnika obcia-
zenia w Srodku ciezkosci.

Wynikowy przyrostowy wspodtczynnik obcigzenia
podmuchem nA mozna bezposrednio poréwnac z wyni-
kiem uproszczonego oszacowania CS-22 na podstawie
wzoru Pratta-Walkera i nowego rozszerzonego wzoru ze
zmienng dtugoscig podmuchdéw. Na rycinie 7 wykreslono
obwiednie maksymalnych i minimalnych wspoétczynnikéw
obcigzenia. Podczas gdy wzér Pratta-Walkera zaktada
statg dtugos¢ podmuchéw, co skutkuje statym wspot-
czynnikiem obcigzenia nA = 4,42, nowa metoda daje
w wyniku wieksze wartosci wspotczynnika przy bardzo
kréotkich podmuchach, zas przy dtuzszych podmuchach
dazy do zera. Obwiednia odpowiedzi przejSciowych jest
wykreslona dla dwéch przypadkéw: 1) szybowca o bardzo
duzej sztywnosci, 2) elastycznego szybowca o typowej
sztywnosci, okreslonej w oparciu o test GVT” [19].

Podsumowujac swdéj referat, Schwochow stwierdzit,
ze ,nowa metoda okreslania wspétczynnika obcigzenia
od podmuchu obejmuje dynamike strukturalng szybowca
uwzgledniajaca aeroelastycznos¢ konstrukgcji, dla petnego
zakresu zmian dtugosci podmuchéw” [19].

Profesor Leok Boermans wraz z Eduardosem Lasau-
skasem podjeli problem obcigzen struktury szybowca
pochodzacych od podmuchdéw [4]. Autorzy zauwazyli, ze
,Wyznaczanie obcigzenia od podmuchéw w Specyfikacjach
certyfikacyjnych dla szybowcéw i motoszybowcéw CS-22
oraz Normach zdatnosci do lotu OSTIV dla szybowcéw
i motoszybowcdéw OSTIVAS opiera sie na badaniach teo-
retycznych i eksperymentalnych przeprowadzonych przez
NACA w latach 1951-1959. Metoda ta bazuje na modelu
Pratta, w ktérym zaktada sie podmuch o ksztatcie (1-cos)
oraz maksymalnej predkosci 15 m/s [17]. Zatozenia te
dotycza obcigzen od podmuchdéw dla duzych samolotéw
i nie obejmujg zakresu parametréw charakterystycznych
dla szybowcéw, tj. stosunkowo niskich obcigzen skrzydet

i dtugosci cieciwy skrzydta. Poniewaz dtugos$¢ standar-
dowego profilu podmuchu projektowego w metodzie
Pratta jest zdefiniowana jako 12,5-krotnos¢ $redniej cie-
ciwy skrzydta, powyzsza parametryzacja jest niewtasciwa
w przypadku szybowca, gdyz $rednia cieciwa nie jest repre-
zentatywna dla rozmiaru i wagi wspoétczesnego szybowca
(np. dla EB29: masa startowa wynosi 850 kg, a $rednia
cieciwa skrzydta - 0,58 m)” [4]. Autorzy podjeli sie mody-
fikacji metody Pratta, a takze opracowali wiasny model
obliczeniowy obcigzen od podmuchoéw, biorgc pod uwage,
ze ,maksymalny stosunek predkosci podmuchu do odlegto-
$ci jego gradientu, zmierzony przez NACA w Raporcie 997,
wynosit 0,81 m/s na metr [6]. Prowadzi to do podmuchu
o ksztatcie 1-cos o maksymalnej predkosci 15 m/s, gdy
dtugos¢ gradientu podmuchu wynosi 23 m. Studium lite-
raturowe majace na celu znalezienie nowego podmuchu
projektowego dla celéw zdatnosci do lotu doprowadzito
do [5], gdzie przedstawiono wyniki kampanii pomiaréw
podmuchoéw w Ros;ji, podobnej do NACA 997, ale przepro-
wadzonej z szybowcami. Zmierzony maksymalny stosunek
predkosci podmuchu do jego nachylenia wyniést 1,25 m/s
na metr. Prowadzi to do podmuchu o ksztatcie 1-cos
i maksymalnej predkosci 15 m/s przy dtugosci gradientu
podmuchdéw wynoszacej 15 m. Aby obliczy¢ wspotczyn-
nik obcigzenia struktury szybowca dla okreslonej dtugosci
podmuchu, zamiast zastosowac 12,5-krotnos¢ Sredniej cie-
ciwy skrzydta, przeksztatcono wzér Pratta na wspdtczynnik
ztagodzenia podmuchu w uogdlnione wyrazenie, ktére jest
wazne dla kazdego sztywnego szybowca w locie ze statg
predkoscia i katem pochylenia przez podmuch o ksztat-
cie 1-cos o dowolnej dtugosci do maksymalnej predkosci
podmuchu 15 m/s” [4].

W cytowanym referacie ,powyzsze wyrazenie zostato
zweryfikowane przez rozwigzanie réwnania ruchu Pratta,
podanego w [17] z przejsciowymi funkcjami podnoszenia
Jonesa i podmuchem o ksztatcie 1-cos. Majac uogdinione
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wyrazenie na wspotczynnik ztagodzenia i wspomniane
wczesniej dtugosci podmuchéw 23 m i 15 m, obliczono
wspotczynniki obcigzen dla 33 réznych szybowcéw
i porownano z aktualnymi wspdtczynnikami obcigzenia
obliczonymi przy zatozeniu H = 12,5%c. Stosujac réwna-
nie Pratta, 33 rozwazane szybowce majg wspoétczynnik
obcigzenia podmuchem miedzy 5 a 6, a dla 2/3 szybow-
cow wspotczynnik obcigzenia podmuchem jest wyzszy niz
wspotczynnik obcigzenia manewrowego réwny 5,3” [4].
Przy najwyzszym gradiencie podmuchéw zmierzonym przez
NACA i odpowiadajacej mu dtugosci gradientu podmuchéw
wynoszacej 23 m, wspotczynnik obcigzenia podmuchem
wynosi okoto 4, co jest prawie identyczne z maksymal-
nym wspotczynnikiem obcigzenia, podmuchem okreslonym
w normach ASTM F2564-14 ,Standard Specification for
Design and Performance of a Light Sport Glider” [Stan-
dardowa specyfikacja projektowania i dziatania lekkiego
szybowca sportowego]. Wedtug autoréw referatu nie ma
pewnosci, czy uzyskana zbieznos¢ jest dzietem przypadku,
czy jest to reguta.

Powotujac sie na rosyjskie pomiary obcigzenia podmu-
chami Boermans i Lasauskas, podnoszg, ze ,szybowce moga
napotkac bardziej strome podmuchy [5]. Dla najbardziej
stromego podmuchu z odlegtoscig nachylenia H = 15 m
wspotczynnik obcigzenia wynosi od 4 do 5, czyli jest o okoto
15 % nizszy niz obliczony metodg OSTIVAS i CS-22, i zawsze
ponizej zalecanego wspotczynnika obcigzenia manewro-
wego, ktory wynosi 5,3" [4].

W drugiej czesci artykutu do zaktualizowania podej-
$cia Pratta autorzy wykorzystali nowoczesne zintegrowane
narzedzie do symulacji ASWING [7] oraz tzw. dostrojong
analize obcigzenia dynamicznego dyskretnego podmu-
chu [10]. Na podstawie przeprowadzonych symulacji, poréw-
nujac wyniki obcigzenia podmuchami obliczone za pomoca
ASWING i NASTRAN, autorzy stwierdzili, ze byty one
praktycznie. Za pomocg ASWING mozna obliczy¢ sztywny
szybowiec lecacy ze statg predkoscia i katem pochylenia
w podmuchu (podejécie Pratta), ale takze elastyczny szybo-
wiec lecacy ze statg predkoscia i katem pochylenia oraz stata
ster wysokosci w podmuchu. Dostrojony system dyskretnych
podmuchéw to seria dyskretnych (1-cos) uksztattowanych
podmuchéw o maksymalnej predkosci podmuchu 15 m/s
i réznych dtugosciach podmuchéw (5 m, 10 m, 15 m..., 30 m),
ktoére s badane w celu dostrojenia podmuchu do uzyskania
maksymalnej odpowiedzi. Z obliczonych obcigzen od podmu-
chow trzech typowych szybowcéw sztywnych (lekki i mata
rozpietos¢, Sredni ciezar i rozpietos¢ 18 m oraz ciezki i dtuga
rozpieto$c), lecacych w gradiencie podmuchow o dtugosci
od 5 m do 30 m, wyprowadzono uogdlniony wspétczynnik
ztagodzenia, ktory obowigzuje dla dowolnego szybowca
o dowolnej (1-cos) dtugosci podmuchu do maksymalnej
predkosci podmuchu 15 m/s. Ten uogdlniony wspétczynnik
ztagodzenia jest nieco wyzszy, tj. ztagodzenie jest mniejsze
niz w przypadku uwzglednienia uogdlnionego wspoétczynnika
ztagodzenia Pratta” [4].

Podsumowujac, Boermans i Lasauskas stwierdzili, ze
,optymalna metodyka polega na wyborze dtugosci podmu-
chu dla projektowanej nowej konstrukcji szybowca, aby
zapewnic taki sam poziom bezpieczeristwa w podmuchach

jak dla obecnie uzytkowanych szybowcdéw. Usredniajac
uogodlniony wspdtczynnik ztagodzenia ASWING i pier-
wotny wspoétczynnik ztagodzenia Pratta, mozna okresli¢
dtugos¢ podmuchu, ktéry nalezy bra¢ pod uwage w pro-
jektowaniu struktury szybowca” [4].

Bezpieczenstwo czynne i bierne szybowca

Zespo6t autoréw z SFL GmbH Stuttgart oraz z Uniwersytetu
Technicznego w Sztutgarcie opracowat system asystencki
zapobiegajacy przeciagnieciu szybowca w locie [20]. Auto-
rzy wskazuja, ze ,utrata kontroli, po ktérej nastepuje prze-
ciggniecie i korkociag, to najbardziej Smierciono$ny rodzaj
wypadku w lotnictwie ogdlnym, w tym réwniez w lotach
szybowcowych. W celu analizy i poszukiwania mozliwych
sSrodkéw technicznych, ktére moga zapobiegac takim
wypadkom, autorzy rozpoczeli projekt badawczy ASASys.
Gtéwnym celem projektu jest opracowanie systemu, kto-
rego zadaniem jest wsparcie pilota. Projekt jest czesciowo
finansowany przez niemiecki program badan lotniczych
LuFo. Firma inzynieryjno-projektowa SFL GmbH ze Stutt-
gartu w Niemczech potaczyta sity z Instytutem Aerodyna-
miki i Dynamiki Gazéw (IAG) oraz Instytutem Mechaniki
Lotu i Kontroli (iIFR) Uniwersytetu w Stuttgarcie, aby stwo-
rzy¢ zespot badawczy. Celem jest opracowanie systemu,
ktory mogtby by¢ instalowany w szybowcach i w nowych
modelach lekkich samolotéw lub jako modernizacja ist-
niejacych statkéw powietrznych. Realizacje programu
badawczego ASASys rozpoczeto w 2018 roku” [20]. Refe-
rat zaprezentowany na Kongresie OSTIV ukazat elementy
systemu a takze wyniki pierwszych testéw w tunelu aero-
dynamicznym i prob w locie.

Wedtug autoréw cytowanego referatu ,wielokrotnie
proponowano zastosowanie w szybowcach klasycznych
czujnikéw ostrzegania o przeciggnieciu oraz czujnikéw kata
natarcia, aby umozliwic pilotowi bezposrednig ocene sytuacji
w kierunku przeciaggniecia. Niemniej jednak doswiadczenie
w eksploatacji pokazato, Ze takie czujniki sa rzadko uzywane
w szybownictwie, pomimo wyraznych zalet polegajacych na
dostarczaniu dodatkowych informacji dla pilota. Gtéwnym
powodem niecheci w stosunku do wspomnianych czujnikéw
jest fakt, ze podczas lotéw termicznych, szybowiec znajduje
sie bardzo blisko krytycznej wartosci kata natarcia, zatem
ostrzezenie pojawiac sie moze dos¢ czesto w sytuacji, gdy
szybowiec krazy ciasno, pozostajac w konfiguracji catkowicie
bezpiecznej. Dlatego system akceptowalny dla typowego
pilota szybowcowego nie powinien ostrzegac przy statycznej
wartosci kata natarcia lub predkosci minimalnej, powinien
natomiast uwzgledniac sytuacje w locie. Co wiecej, idealnie
bytoby wykry¢ przeciagniecie bedace wcigz w fazie rozwoju,
a nastepnie oceni¢, czy w ciggu nastepnych sekund moze
dojs¢ do sytuacji niebezpiecznej, krytycznej, czy moze ryzyko
korkociggu wcale nie wystapi” [20].

W tym celu powstat system zaproponowany w programie
ASASys, ktéry ,wykorzystuje nowy typ sondy ci$nieniowej
na gornej stronie skrzydta, ktéra nosi nazwe Embedded Wall
Shear Sensor (EWSS) i dziata podobnie do sondy Prestona.
Profil predkosci w warstwie granicznej gornej czesci skrzydta
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Ryc. 8. Czujnik systemu zabezpieczenia przed przeciggnieciem
(dzieki uprzejmosci W. Scholz)

wraz z EWSS wykazuje réznice ci$nier miedzy otworami po
stronie skierowanej do przodu i gérnej cze$ci EWSS w ksztat-
cie nachylenia, ktéra jest mierzona i normalizowana wzgle-
dem cis$nienia dynamicznego pobieranego z poktadowego
systemu statycznego Pitota. Na rycinie 8 przedstawiono
wersje rozwojowe sensora EWSS. Elementy obudowy sg
wytwarzane metodg druku 3D. Jako przetworniki stosowane
sg dostepne na rynku elektroniczne czujniki cisnienia, a caty
zespot EWSS jest instalowany w gérnej czesci skrzydta na
wysokosci ok. 65 % lokalnej dtugosci cieciwy” [20].

,Do celéw testowych zastosowano po jednym EWSS
zainstalowanym na kazdym skrzydle, na wewnetrznym koricu
lotki. Dodatkowo w sktad wyposazenia pomiarowego wcho-
dzi klasyczna sonda danych aerodynamicznych z wysiegnika
dziobowego, ktéra zapewnia pomiar kata natarcia w celach
poréwnawczych” [20].

Oczekiwania autoréow sa takie, aby ,w konfiguracji szy-
bowca bliskiej przeciggniecia mozliwe byto wykrycie roz-
wijajgcego sie rozwarstwienia przeptywu powietrza na
gbrnej powierzchni skrzydta, co pozwoli réwniez na wykry-
cie asymetrycznej sytuacji w locie i ,wczesne ostrzeganie”
przed rozwijajacym sie przeciggnieciem. W idealnej sytuacji
doprowadzitoby to do ,inteligentnego ostrzezenia o przecia-
gnieciu”, ktére nie tylko wykrywa a lub w petni rozwiniete
przeciggniecie, ale rowniez stany posrednie, prowadzace do
sytuacji niebezpieczne;j.

Oprécz realizacji przedstawionego powyzej ulepszonego
sposobu wykrywania przeciggniecia, proponowany system
powinien aktywnie wspierac pilota w zakresie zapobiegania
przeciaggnieciu, a nawet posiadac funkcjonalnos$¢ przerwania
rozwijajacego sie przeciggniecia przez wywotanie momentu
pochylenia dziobu szybowca. W poczatkowej fazie projektu
zdecydowano, aby nie integrowac systemu EWSS z podsta-
wowymi systemami sterowania. Pozwolito to unikngé moz-
liwych problemoéw zwigzanych z trzepotaniem, impulsami
inicjujacymi, a takze problemow z certyfikacja. Zamiast tego
przedstawiono etapowe rozwigzanie polegajace na zastoso-
waniu spoilera na stateczniku poziomym.

Z dotychczasowego doswiadczenia w zakresie stosowania
spojleréw na gérnej powierzchni skrzydet lub klapy dzielonej
na spodniej powierzchni wywnioskowano, ze efekt sterowno-
$ci takiego urzadzenia bytby podobny jak w przypadku steru
wysokosci. Zatem taka dodatkowa powierzchnia sterowa
moze wygenerowac wystarczajacy efekt aerodynamiczny na
rzecz wspomagania pilota, a co istotne, pozwoli to skorygowac

istotny btad w sterowaniu (np. gdy pilot stale $cigga drazek na
siebie podczas przeciggania)” [20].

Rycina 9 przedstawia schemat prezentowanego systemu
na platformie testowej bazujacej na szybowcu Arcus E, ktory
ma by¢ uzyty do badan w ramach programu ASASys. Prezen-
tujac szczegoty konstrukeyjne, wskazano, ze ,w nosowej czesci
szybowca zainstalowano wysiegnik sondy danych aerodyna-
micznych z czujnikami do pomiaru a i B oraz ci$nienia catko-
witego i statycznego. System zbierania danych aerodynamicz-
nych zostat ulokowany na tablicy przyrzadéw przedniej kabiny.
Pod tylnym siedzeniem s3 zamontowane czujniki rejestrujace
odchylenia uktadu sterowania. Gtéwny komputer poktadowy
znajduje sie w tylnym przedziale bagazowym, razem z plat-
forma inercjalng, blisko $rodka ciezkosci. Testowane czujniki
przeciaggniecia sg zainstalowane w obu skrzydtach i spojlerach
w dolnej czesci statecznika poziomego” [20].

Ryc. 9. Architektura systemu ASASys
(dzieki uprzejmosci W. Scholz)

Do czasu obrad Kongresu planowany program testéw
w locie w ramach ASASys nie zostat w petni ukonczony,
dlatego pokazane tutaj wyniki koncentrujg sie na testach
w tunelu aerodynamicznym przeprowadzonych przez
Instytut Aerodynamiki i Dynamiki Gazéw (IAG) Uniwer-
sytetu w Stuttgarcie, a takze przedstawia platforme do
prob w locie, planowanych w SFL.

Whiosek uzyskany na podstawie przyktadowych wyni-
kéw jest dwojaki:
= 7 czujnikiem ustawionym na 65 % ci$nienie pomia-

rowe wynosi 0, gdy separacja jest na poziomie 65 % lub
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do przodu, co ma miejsce przy a = 12° dla wszystkich

ustawien klap - samo to stanowi klasyczne ostrzezenie

0 przeciagnieciu;

» jednoczes$nie nawet przy znacznie nizszej wartosci kata
a czujnik juz daje sygnat wyjsciowy, ktéry mozna wyko-
rzystac¢ do oszacowania wartosci kata a (tj. pozycji z wia-
trem poczatkowej separacji), co pozwala przewidziec¢
poczatek przeciaggniecia” [20].

Na koniec wskazano, ze ,dalsze pomiary w laminarnym
tunelu aerodynamicznym IAG wykazaty oczekiwang sku-
tecznos¢ klap spojlera na stateczniku poziomym. Pomiary te
zostaty nastepnie wykorzystane przez SFL do zaprojektowania
modyfikacji na platformie do testéw w locie. Rycina 10 obra-
zuje szkic modyfikacji usterzenia ogonowego Arcus, a rycina
11 przedstawia zmodyfikowany szybowiec Arcus E, ktéry jest
uzywany jako platforma testowa do badan w locie przez SFL
GmbH dla ASASys i innych programéw. Pierwsze wyniki préb
w locie pokazuijg, Ze czujnik przeciggniecia istotnie pozwala na
dobre prognozowanie rozwijajace;j sie sytuacji przeciggniecia
i ze dane wyjSciowe mozna wykorzysta¢ do obliczenia uzy-
tecznej wartosci alfa, ktora jest zblizona do wartosci kata a
mierzonej za pomocy sondy danych aerodynamicznych na
wysiegniku dziobowym. Nastepnym krokiem bedzie zaim-
plementowanie algorytméw w komputerze poktadowym, aby
wykorzystac prognoze wartosci kata a i chwili przeciggniecia
do stworzenia adaptacyjnego ostrzezenia o przeciggnieciu dla
pilota i umozliwic¢ uzycie klap spoilera, co pozwoli na powrét
do bezpiecznego stanu lotu” [20].

Ryc. 10. Modyfikacja usterzenia poziomego w szybowcu Arcus
jako element systemu ASASys
(dzieki uprzejmosci W. Scholz)

Ryc. 11. Szybowiec Arcus T uzywany do préb systemu
zabezpieczenia przed przeciggnieciem ASASys
(dzieki uprzejmosci W. Scholz)

Badacze z Akafileg Hannover zaprezentowali aktualny
stan prac badawczo-rozwojowych na rzecz skonstruowa-
nia i zbudowania bezpiecznej kabiny szybowca, chronigcej
pilota w przypadku zderzenia z ziemia.

Jak wskazuja Lindner i in., ,odpornosc¢ kabiny szybow-
céw na uderzenia ulegta znacznej poprawie wraz z nowe-
lizacjg przepiséw CS 22.561 wniesiong w 2008 roku,
a wymagajaca spetnienia wyzszych obcigzen statycznych
bez uszkodzen w warunkach awaryjnego lagdowania. Jed-
nakze w dalszym ciggu lata duza liczba szybowcéw opraco-
wanych dla wczesniejszych, mniej rygorystycznych przepi-
s6w o warunkach lagdowania awaryjnego, czyli obcigzenia
6 g dziatajacego na cze$¢ dziobowa szybowca pod katem
45°, Wartos¢ ta wydaje sie raczej niska w poréwnaniu
z bardziej realnymi scenariuszami wypadkéw wysokiego
ryzyka. Z analizy 78 raportow powypadkowych sporza-
dzonych przez Bundesstelle fiir Flugunfalluntersuchung
(BFU) wynika, ze 48 % zgtoszonych wypadkdéw ma miejsce
w pierwszej kolejnosci na stromym torze lotu i przy duzej
predkosci, co skutkuje Smiertelnoscig wynoszacg 94 %.
Liczby te dobrze zgadzaja sie ze statystykami podanymi
w [24]. Aby zebra¢ parametry wejéciowe scenariusza o naj-
wyzszym ryzyku, ktére mozna zastosowacé w dynamicznej
symulacji MES, w Idaflieg Sommertreffen przeprowadzono
préby w locie z wejsciem w korkocigg na bezpiecznej
wysokosci. Typowy kat pochylenia 6 i predkos¢ opadania
w szybowca klasy standard wyznaczono dzieki pomiarom
za pomoca IMU i GPS. Dla wszystkich 5 badanych szy-
bowcow uzyskano wartosci w przedziatach 6 = 20...60°
iw < 25 m/s. Jako pierwsze przyblizenie przezywalnosci
w takim scenariuszu przyjmuje sie opdznienie przecigzenia
po uderzeniu. Przy dopuszczalnej odlegtosci odksztatce-
nia s = 440 mm (od nosa do grodzi sterujacej w Astir CS)
i predkosci uderzenia 20 m/s, wynosi ono 44 ms. Fakt, ze to
wyidealizowane oszacowanie przezywalnosci nie jest praw-
dziwe w $Swiecie rzeczywistym, wynika z dwéch gtéwnych
powodow: a) po uderzeniu integralnos$¢ konstrukcji zostaje
utracona z powodu wyboczenia i silnego momentu zgina-
jacego dziatajacego na owiewke, b) niewiele konstrukgcji
szybowcédw wykorzystuje mozliwos$¢ pochtaniania energii
przez odksztatcenie czesci dziobowej kadtuba. Zauwazono
to we wczesniejszych pracach [11, 21, 23]. Co wiecej, pod-
toze moze mie¢ wptyw na to, czy i w jaki sposéb nastgpi
uszkodzenie konstrukcji. Jesli nastgpi penetracja luznej,
odksztatcalnej gleby, wzér uszkodzen jest inny niz w przy-
padku zderzenia szybowca z twardym podtozem” [13].

Na podstawie dokumentacji technicznej szybowca, pré-
bek materiatéw i skanowania 3D zbudowano szczegotowy
model szybowca w MES, w ktérym ,uwzglednino wszystkie
gtoéwne elementy konstrukcyjne, takie jak uktad wtdkien,
grodzie, podtuznice i potgczenia klejone. W modelu zasto-
sowano masy fikcyjne czesci ogonowej i belki sprezyste
o prawidtowej czestotliwosci wtasnej zastepujacej skrzy-
dta. Zidentyfikowany powyzej przypadek obciazenia jest
realizowany w nastepujacy sposob: kat toru lotu 45° przy
predkosci 20 m/s i brak $lizgu bocznego. Nalezy zauwazyc,
ze wyidealizowane réwnowazne obcigzenia statyczne s3
znacznie wyzsze niz warunek lagdowania awaryjnego 15 g,
45°w CS-22" [13].
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W komputerowym modelu kokpitu instalowano rézne
konstrukcje przypominajace klatke bezpieczenstwa, pokazane
na rycinie 12. Autorzy referatu zastosowali ,dwa ogranicze-
nia zewnetrzne: zadne mechanizmy sterujgce w istniejagcym
kokpicie nie s3 modyfikowane, co skutkuje ograniczeniem
dostepnej przestrzeni oraz ograniczeniem dodatkowej wagi
do 10 kg. Wynikowy wybor projektu oparty na przyblizonych,
ale wystarczajgco szybkich symulacjach pokazano po prawej
stronie ryciny 12. W przypadku wynikow przedstawionych
W nastepnym rozdziale zastosowano bardziej szczegotowy
model MES. Ta dynamiczna symulacja explicit sktada sie
z ponad 48000 elementdéw. Elementy kompozytowe mode-
lowano jako konwencjonalne elementy powtokowe (S4R)
z kryterium inicjacji uszkodzen Hashin i degradacjg sztywnosci
do zera. Przy czasie symulacji wynoszacym 0,2 s wykonanie
obliczen w klastrze 8-rdzeniowym zajeto 33 godziny” [13].

Nastepnie, ,po uzgodnieniu zewnetrznego konturu kon-
strukgji ramy technologig przyrostowg sporzadzono demon-
strator w petnej skali i zamontowano go testowo w szybowcu
Astir CS. Ujawnito to konieczne poprawki, ktére nalezy
uwzgledni¢ w modelu produkcyjnym, takie jak dolny szew
kokpitu i potoZenie dZzwigni awaryjnego odrzucania owiewki.
Poréwnanie symulacji zderzenia z ziemig w uproszczonym
modelu MES dla zmodernizowanego i oryginalnego szybowca
Astir CS pokazano na rycinie 13. Szereg czasowy szczegé-
towej symulacji opisanej powyzej przedstawiono na rycinie
14. Wyboczenie jest mniej znaczne, a tylna czes$¢ kokpitu
pozostaje nienaruszona. Jednak kadtub nadal ulega uszkodze-
niom w niedopuszczalny sposdb, nie zachowujac bezpiecznej
przestrzeni dla pilota” [13].

Ryc. 12. Wirtualnie przetestowane koncepcje zmodernizowanej
ramy (po lewej) i ostateczny projekt (po prawej, wymiary
pozaskalowe)

Ryc. 13. Ograniczone odksztatcenie po modernizacji (po
prawej), jak pokazano w zmniejszonym modelu MES uzytym do
iteracji. Kolory pokazujq wzgledne odksztatcenie
(dzieki uprzejmosci T. Lindner)

Czerwona krzywa na ryc. 14, ,wskazujaca globalng wiel-
kosc¢ przeciazenia, pokazuje raczej niskie szczytowe opdznie-
nie wynoszace ok. 10 g. Dzieje sie tak gtéwnie dlatego, ze

predkos¢ poczatkowa przy kacie zderzenia 45° jest podzie-
lona na dwie sktadowe, poziomg i pionowa. Kadtub odchyla
sie od powierzchni ziemi i utrzymuje predkos$¢ pozioma, zwal-
niajac jedynie na skutek tarcia. Jedynie pionowy ruch kadtuba
jest redukowany przez rozpraszanie energii w odksztatceniu,
co czyni go dominujacym czynnikiem wielkoSci przeciazenia.
Problem ten zostat szczegdtowo rozwigzany przez odksztat-
cenie plastyczne powierzchni uderzenia. Jednakze ta obser-
wacja pokazuje, jak skuteczne jest kierowane odchylenie
w kierunku poslizgu po uderzeniu. Mozna to osiggnac¢ za
pomoca belek kilowych [21] i grodzi pochylonych do przodu.
W obecnym stanie projektu integralno$¢ konstrukcyjna kok-
pitu nadal nie jest zachowana, jak wida¢ na rycinie 15. Punkt
inicjacji zniszczenia kokpitu przesunat sie jedynie z wyciecia
na owiewke w tylnej czesci na wyboczenie kadtuba w punk-
cie maksymalnej dtugosci swobodnej. Uzyskany wynik zosta-
nie uwzgledniony w modyfikacjach uktadu wtékien laminatu
struktury kadtuba” [13].

Acceleration [|g||

o0 0.02 0.04 0.06 0.08 o0l 012 0.14 0.16 0.18 02
Time [s]

Ay

Ryc. 14. Przebieg w funkcji czasu szczegétowej symulacji MES
kabiny szybowca w trakcie zderzenia z ziemiq
(dzieki uprzejmosci T. Lindner)

Gefordert durch:

* Bundesministerium
filr Wintschaft
und Energie

aufgrund eines Beschlusses
des Deutschen Bundestages

Ryc. 15Wyboczenie wzmocnionego kokpitu Astir CS. Kolory
obrazujq wielkos¢ uszkodzenia struktury, od niebieskiego do
czerwonego
(dzieki uprzejmosci T. Lindner)

Zespot badawczy z Akafileg Brunszwik, DLR oraz firmy
GOM przedstawit wyniki pomiaréw deformacji kabiny dwu-
miejscowego szybowca podczas lagdowania awaryjnego.
Autorzy referatu wskazuja, ze ,dos$wiadczenia z badan
statycznych i dynamicznych pokazuja, ze ryzyko obrazen
pilota wynika przede wszystkim z destrukcji samej kon-
strukcji kokpitu, a w mniejszym stopniu z silnych przecigzen
dziatajacych na cztowieka. Bezpieczenstwo pasywne szy-
bowca bazuje zasadniczo na rozwigzaniu konstrukcyjnym
ramy kokpitu jako gtéwnego elemenu nosnego. Awaria
ramy kokpitu wokot wyciecia na owiewke zwykle prowadzi
do destrukcji konstrukcji kokpitu. Obszerne prace Segala
[22], Rogera [18], Sperbera [24] i Kdmpfa [12] pokazuja, ze
rama kokpitu wygina sie na zewnatrz podczas lagdowania
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awaryjnego. Znaczne odksztatcenie ostatecznie powoduje
pekniecie ramy. Na podstawie zmierzonych odksztatcen
Waibel [26] proponuje metode obliczeniowa wymiarowa-
nia ramy kokpitu z uwzglednieniem odksztatcen i wstep-
nej krzywizny. Szeroko zakrojone testy doprowadzity do
powstania kokpitu bezpieczenstwa, ktory jest standardem
w nowoczesnych szybowcach i znacznie zwieksza ochrone
pasazerow” [8].

Jednakze, zdaniem Fohlmeistera i in., ,dostepne
wyniki badan odnoszg sie do szybowcéw jednomiej-
scowych. Nie ma zadnych ustalen odnoszacych sie do
szybowcéw dwumiejscowych, ktére stajg sie coraz bar-
dziej popularne [27]. Zwtaszcza w przypadku szybowcow
dwumiejscowych dtuzsze kadtuby powodujg wiekszy
moment zginajacy ze wzgledu na duzg odlegto$é miedzy
punktem uderzenia w dziobie a $srodkiem masy w kadtu-
bie. Ten moment zginajacy musi przenie$¢ kokpit. Dtuz-
szy odcinek samonosny ramy kokpitu dodatkowo pogar-
sza problem stabilnosci strukturalnej. Dlatego istnieje
potrzeba bardziej szczegétowego badania zachowania
sie dwumiejscowych szybowcéw w przypadku awarii,
aby uzyska¢ wytyczne do projektowania bardziej bez-
piecznych konstrukcji” [8].

Aby zweryfikowacé bezpieczenstwo bierne kadtuba
i kokpitu, ,specyfikacja certyfikacji wymaga testu obcia-
zeniowego, ktéry mozna przeprowadzi¢ quasi-statycz-
nie. W tesécie symulowane jest zderzenie z ziemig pod
katem 45°. Badanie takie przeprowadzono na sposob
optycznego pomiaru odksztatcenia kadtuba szybowca.
Test przeprowadzono na kadtubie szybowca SB 15,
przedstawiajgcym aktualny stan techniki w zakresie
nowoczesnych kokpitow bezpieczenstwa (patrz ryc. 16).
SB 15 jest dwumiejscowym szybowcem klasy 20 m,
w ktérym piloci siedza jeden za drugim. Konstrukcja
kokpitu wzmocnionego w szybowcu SB 15 opiera sie
na zaleceniach Sperbera [24]. Celem tej konstrukcji jest
utrzymanie nienaruszonej przestrzeni wnetrza kokpitu
(niezbednej do przezycia) i zapobieganie tzw. kolap-
sowi kokpitu. Aby to osiggnaé, wyciecie w kadtubie na
owiewke zostato wzmocnione ramg (przekréj B-B, ryc.
16), ktéra jest wsparta metalowa rozpdrka poprzeczng
pomiedzy miejscami pilotéw. Rama kokpitu ma za zada-
nie przenie$s¢ powstajgcy moment zginajacy, a takze
przenies$¢ obcigzenia wokét pilotéw i rozprowadzi¢ je
w $Srodkowej czesci kadtuba. Dodatkowe podtuznice na
spodzie zwiekszajg sztywnos$¢ na zginanie. Dwie prze-
grody kolumny sterujacej podtrzymuja powtoke kadtuba.
W tescie pominieto montaz skorup siedzen.

Dla potrzeb testu kadtub zostat zamontowany na atrapie
skrzydta umozliwiajacej obrét wokoét osi poprzecznej, jak
pokazano na rycinie 17. Tylng cze$¢ kadtuba wypchnieto
do goéry za pomoca cylindra hydraulicznego, powodujac,
ze kadtub wykonat ruch pochylajacy do dotu. W rezultacie
dziob kadtuba zetknat sie z ptaszczyzng zderzeniowg 45°
umieszczong przed kadtubem. W tym miejscu wygenero-
wano testowgq site reakcji, ktéra mierzono w trakcie proby.
Zgodnie ze specyfikacja certyfikacyjna, majaca zastosowa-
nie do szybowca SB 15, sita musi odpowiada¢ opdznieniu
o wartosci 6 g” [8].

A-A
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Ryc. 16. Uktad konstrukcji przedniej czesci szybowca
z elementami bezpieczeristwa biernego
(dzieki uprzejmosci L. Fohlmeister)
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reaction force
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Ryc. 17. Zasada testu obcigzeniowego kadtuba szybowca
(dzieki uprzejmosci L. Fohlmeister)
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W omawianej pracy ,pomiar odksztatcenia przeprowa-
dzono za pomoca systemu ARAMIS firmy GOM, sktadajacego
sie z trzech zsynchronizowanych czujnikéw 3D. ARAMIS wyko-
rzystuje cyfrowa korelacje obrazu do optycznego rejestro-
wania wspotrzednych 3D na stochastycznym wzorze w skali
szarosci naniesionym na powtoke. Kiedy kadtub odksztatca
sie pod obcigzeniem, ruch i odksztatcenie wzoru stochastycz-
nego przeliczane sg na przemieszczenia 3D i odksztatcenia
w stosunku do stanu odniesienia, bez obcigzenia. Znaczniki
i czujniki systemu ARAMIS umieszczono w przestrzeni pomia-
rowej, obejmujacej caty obszar kokpitu. Dzieki temu mozliwe
byto okreslenie odksztatcenia zewnetrznego poszycia kadtuba
po obu stronach. Ponadto zbadano szczegétowo krytyczny
obliczeniowo obszar w tylnej cze$ci ramy kokpitu za pomoca
czujnika ARAMIS o wyzszej rozdzielczosci lokalnej.

Kadtub ulegt uszkodzeniu przy obcigzeniu odpowia-
dajgcym opdznieniu 6,14 g. Wskutek znacznej deformacji
zaobserwowano awarie polegajaca na peknieciu laminatu
w lewym tylnym obszarze ramy kokpitu, tuz przed koricem
wyciecia na owiewke. Pekniecie przebiega przez klejong
rame kokpitu i przez skorupe.

Kolejne awarie wystapity w przegrodach kolumny ste-
rujacej, ktoére lokalnie ulegty rozwarstwieniu. Dodatkowo
metalowe potaczenie belki poprzecznej z konstrukcjg kom-
pozytowsq ulegto odksztatceniu plastycznemu na skutek
ugiecia ramy kokpitu. Rycina 18 przedstawia zmierzone
odksztatcenie powtoki kadtuba w kierunku rozpietosci
bezposrednio przed wystgpieniem pekniecia. Wyraznie
widoczne jest poszerzenie kadtuba w miejscu przedniego
pilota w gérnej czesci. Poszerzenie rozcigga sie w dot za
rurg poprzeczna. Krétko przed peknieciem rama kokpitu
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Ryc. 18. Pomiary systemem ARAMIS obrazujqce ugiecie kadtuba na zewnqtrz przy obcigzeniu 6,14 g. Przemieszczenie do
wewngtrz obserwowalne jedynie w obszarze ztamania (niebieski: przemieszczenie w kierunku od ptaszczyzny rysunku, czerwony:
przemieszczenie w ptaszczyzne rysunku)

(dzieki uprzejmosci L. Fohlmeister)
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(Displacement displayed 8x exaggerated)

Ryc. 19. Pomiary wykazujgce poszerzenie ramy kokpitu przed belkqg poprzecznqg, powodujqce ugiecie do wewnqgtrz w tylnej czesci
(dzieki uprzejmosci L. Fohlmeister)
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Ryc. 20. Przemieszczenie do dotu w tylnej czesci, powodujace obcigzenia kruszgce w przekroju poprzecznym, skutkujgce owalizacjq,
co wyjasnia przemieszczenie poszycia kadtuba na zewnqtrz
(dzieki uprzejmosci L. Fohlmeister)

wykazuje nieliniowe odksztatcenie wyboczeniowe do
wewnatrz w obszarze pozniejszej awarii” [8].

Autorzy referatu proponujg wyjasnienie ,mechanizmu
powstawania odksztatcenia struktury kadtuba za pomocg ana-
lizy przemieszczen optycznych, oceniajac oddzielnie odksztat-
cenie w kierunku poprzecznym i pionowym. Rozszerzanie sie
ramy kokpitu w obszarze przednim jest wynikiem wtérnego
zgiecia wokot osi pionowej, wynikajacego z wstepnej krzywizny
ramy kokpitu. To zachowanie jest znane i wystepuje w szybow-
cach jednomiejscowych [26]. W przypadku szybowcow dwu-
miejscowych, rame kokpitu mozna podzieli¢ na dwie sekcje,
jak pokazano na rysunku 19. Sekcja przed belkg poprzeczng
ma wieksza dtugos¢ samonosng, dlatego w tym obszarze roz-
poczynaja sie deformacje juz przy matych sitach i dominuje
deformacja catej ramy. Rozpérka poprzeczna pomiedzy pilo-
tami dziata jak przegub obrotowy i sprzyja odksztatceniom
do wewnatrz w tylnej czesci. Poniewaz dtugo$¢ samonosna
jest krotsza w tylnej czesci, zachowanie stabilnosci jest tutaj

mniej krytyczne. Ponizej obszaru wyboczenia wewnetrznego
widocznego naryc. 17, w dalszym ciggu mozna zaobserwowac
odksztatcenie na zewnatrz w miejscu tylnego fotela pilota.
Odksztatcenie na zewnatrz jest konsekwencja momentu zgina-
jacego wokét osi rozpietosci, generowanego przez site testowa.

Rycina 20 przedstawia ugiecie ramy kokpitu wzdtuz osi
pionowej. Wyraznie widac, ze najwieksze ugiecie wyste-
puje przed tylnym zagieciem ramy kokpitu, gdzie stosunek
momentu zginajacego do momentu bezwtadnosci osigga
maksimum. Obnizenie wregu powoduje powstawanie
w przekroju kadtuba sit pionowych, ktére sg porownywalne
z obcigzeniami niszczacymi w dZzwigarze skrzydta i prowa-
dza do owalizacji przekroju. W rezultacie powtoka kadtuba
odchyla sie na zewnatrz ponizej ramy kokpitu” [27].

W podsumowaniu, Fohlmeister i in. podnoszg, ze ,prze-
prowadzone badania pokazujg, ze powstawanie odksztat-
cen w kokpitach dwumiejscowych rézni sie od kokpitow
jednomiejscowych ze wzgledu na przegub obrotowy
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Previous design

Proposed changes

@
Ryc. 21. Proponowane rozwigzania konstrukcyjne majgce na celu zmniejszenie odksztatcen poprzecznych ramy kokpitu
(dzieki uprzejmosci L. Fohlmeister)

utworzony przez poprzeczng rozporke. Do obliczen w zad-
nym wypadku nie nalezy dzieli¢ ramy kokpitu na dwie czesci
(przednig i tylng), gdyz bytyby one sprawdzane niezaleznie,
pomijajac przegub obrotowy. Aby przedstawi¢ uzyskane
wyniki w obliczeniach projektowych, wymagana jest ana-
liza nieliniowa, poniewaz efekty odksztatcenia naruszajg
gtéwne zatozenia metod liniowych. Na tym tle rozsadne
wydaje sie kazdorazowe przeprowadzanie testu obcigze-
niowego dla nowych konstrukcji kadtuba.

Zmierzone odksztatcenia mozna réwniez wykorzystac
do opracowania propozycji ulepszen, ktére przy niewiel-
kim wzrosScie masy zwiekszajg no$nos¢ konstrukgcji i ktére
mozna przeniesc na inne konstrukcje. Celem przyktadowych
modyfikacji pokazanych na rycinie 21 jest zmniejszenie
odksztatcen bocznych ramy kokpitu” [8].

W drugiej czesci artykutu przedstawione zostang refe-
raty dotyczace uktadéw napedowych w motoszybowcach,
innowacji w zakresie konstrukcji, metod badan i systeméw
sterowania szybowcem.
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