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Ryc. 1. Schemat hybrydowego uktadu napedowego E-ROP
dzieki uprzejmosci: R. Klein

W artykule przedstawiono wybrane referaty zaprezento-
wane na XXXV Kongresie OSTIV (Organisation Scienti-
fique et Technique Internationale du Vol a Voile). Niniej-
sza, druga cze$¢ opracowania zawiera referaty z zakresu
innowacyjnych uktadéw napedowych w motoszybowecach,
konstrukcji, metod badan oraz uktadéw sterowania szy-
bowca. Omowienie zawiera streszczenia wybranych refe-
ratow przettumaczonych przez autora artykutu z jezyka
angielskiego, a zamieszczonych w petnej wersji w pracy
XXXV OSTIV Congress - Congress Proceedings pod redakcja
Rolfa Radespiela i Tilla Lindnera. Wykorzystane w tekscie
ilustracje takze pochodza z wymienionego wyzej opraco-
wania i zostaty przedrukowane za zgodg autoréw.

Innowacyjne uktady napedowe szybowca

Profesor Rainer Klein oraz inzynier Stefan Senger z Dual-
nej Szkoty Wyzszej w Mosbach przedstawili projekt moto-
szybowca z napedem hybrydowym [18]. Dotyczy on opty-
malizacji konstrukcji hybrydowego uktadu napedowego
sktadajacego sie z akumulatoréw i ekstendera zasiegu,
umozliwiajgcego wykonywanie dtugich przelotéow.

LAby osiggna¢ mozliwie najnizsze zuzycie energii
w przelotach, niezbedna jest bardzo dobra aerodynamika
szybowca, a ponadto konieczne jest, aby masa lotu byta
jak najmniejsza, poniewaz kazdy kilogram masy szybowca
obcigzony jest kosztem energii podczas wznoszenia sie
na wysokos¢ przelotowa. Te dwa wymagania w zasadzie
s ze sobg sprzeczne w przypadku napedéw elektrycz-

nych w motoszybowcach, poniewaz aby méc poleciec¢ tak
daleko, jak to mozliwe, trzeba uwzgledni¢ duzy ciezar bate-
rii, co przynosi efekt przeciwny do zamierzonego w osig-
ganiu wysokosci przelotowej. Wyjsciem z tej niekorzystnej
sytuacji mogg by¢ napedy hybrydowo-elektryczne, gdyz
energie niezbedng do dtugich przelotéw mozna pozyskac
z paliwa kopalnego o wielokrotnie wyzszej gestosci ener-
gii niz akumulatory energii elektrycznej. Aby udowodni¢,
ze loty dtugodystansowe mozna wykonywaé systemem
hybrydowym, wykorzystano istniejacy juz ptatowiec, ktéry
charakteryzuje sie doskonatg aerodynamika. E1-Antares
wyprodukowany przez firme Lange Aviation to motoszy-
bowiec elektryczny, ktéry z akumulatorami w skrzydle
moze pokonac dystans okoto 170 km na napedzie elek-
trycznym. Rycina 1 przedstawia schemat hybrydowego
uktadu napedowego. Aby znacznie zwiekszy¢ zasieg przy
napedzie hybrydowym, konieczne byto niemal catkowite
przeprojektowanie konfiguracji motoszybowca. W nowym
projekcie opracowano system akumulatoréw o wiekszej
gestosci energii z ogniw Li-lon w formacie 18650. W kon-
strukcji kadtuba konieczna byta zmiana konfiguracji, tak
aby stosowany pierwotnie sktadany silnik w tylnej komo-
rze zostat zastgpiony przednim elektrycznym systemem
podtrzymujacym (EFS) w czesci dziobowej kadtuba. Dzieki
temu przestrzen z tytu kabiny w kadtubie wykorzystano na
zabudowe ekstendera zasiegu o maksymalnej ciggtej mocy
elektrycznej 12 kW. Ekstender zasiegu (ryc. 2) sktada sie
z generatora Wankla ze sterowanym falownikiem, ktoéry
podaje napiecie wyjsciowe na szyne wysokiego napiecia
akumulatora napedowego (ryc. 3)" [18].
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Ryc. 2. Ekstender zasiegu z generatorem Wankla zabudowany
w kadtubie motoszybowca
dzieki uprzejmosci: R. Klein

Ryc. 3. Bateria akumulatoréw napedowych
dzieki uprzejmosci: R. Klein

Prezentowany na Kongresie (lipiec 2021) aktualny stan
projektu byt taki, Zze testowy motoszybowiec E-ROP zostat
zmodernizowany (ryc. 4), ale uktad napedowy pozostawat
zamontowany bez integracji ekstendera zasiegu. Zamiast
tego zastosowano akumulator o pojemnosci ok. 4 kWh,
ktory miat zapewnic zasieg ok. 80 km. Ukonczenie prac nad
nowym akumulatorem w skrzydle miato zapewni¢ dodat-
kowe 18 kWh energii. W efekcie uzyskano by zasieg do

Ryc. 5. Model motoszybowca z 4 uktadami napedowymi PROPWING w skrzydtach.

450 km. Ostatni etap prac rozwojowych przewidywat inte-
gracje ekstendera zasiegu z catoscia systemu napedowego,
dzieki czemu zasieg motoszybowca wyniéstby 2000 km.
Zaplanowane badania systemu napedowego to m.in. test na
niestabilno$¢ termiczng akumulatoréw, istotny ze wzgledu na
zatwierdzenie przez EASA. Po pomysinym zakonczeniu tych
testéw mozna przystapic do integracji baterii akumulatorow
w strukturze skrzydta. W tym celu prof. Klein przeprowadzit
szeroko zakrojone eksperymenty dotyczace zachowania réz-
nych typéw ogniw podczas tadowania i roztadowywania.
W prezentowanym projekcie modutu zasilajgcego szczego-
tfowo zbadano rowniez rozprzestrzenianie sie pozaru w przy-
padku jego zaistnienia. Wykazano, ze w module akumulato-
rowym nie zachodzi reakcja taricuchowa.

Ryc. 4. Prototyp szybowca E-ROP przed prébami w locie,
1 czerwca 2021 r., lotnisko Unterwdssen, Niemcy
dzieki uprzejmosci: R. Klein

Zespdt naukowcdw i studentéw z Politechniki Lubelskiej
oraz Lotniczej Akademii Wojskowej w Deblinie zaprezentowat
wyniki badan w locie modelu motoszybowca z innowacyjnym
systemem napedowym PROPWING [13]. Innowacja polega na
umieszczeniu kilku zespotéw napedowych silnik elektryczny -
$migto w skrzydle. Smigto napedowe pracuje w ptaszczyznie

Mozel wyposazony w aparature pomiarowo-badawczq, tqcznie z systemem telemetrycznym
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przecinajacej skrzydto, dlatego tez wedtug autoréw korzystne
jest umieszczenie zespotu blizej krawedzi sptywu. Rozwigzanie
byto prezentowane na tamach ,Techniki Lotniczej i Astronau-
tycznej”, a takze w innych publikacjach [14, 15]. W biezacym
referacie badacze zaprezentowali wyniki pomiaréw w locie
modelu motoszybowca z 4 zespotami PROPWING (ryc. 5i 6).
Wyniki potwierdzity funkcjonalno$¢ omawianego systemu
napedowego, model wykonywat udane loty, byt sterowny
w petnym zakresie predkosci lotu. Jednakze stwierdzono réw-
niez, ze motoszybowiec z uktadem PROPWING, w poréwna-
niu z klasycznym uktadem napedowym (jeden centralny duzy
silnik ze $migtem), rozwija nizszg predkosc lotu poziomego, ma
gorsze wznoszenie i generuje znacznie wyzszy hatas. Zdaniem
autoréw moze to by¢ spowodowane nieoptymalnym doborem
$migiet do silnikéw napedowych. Ze wzgledu na niewielkie
wymiary modelu (rozpieto$¢ 1500 mm, cieciwa skrzydta ok.
220 mm), w skrzydtach mieszczg sie najmniejsze dostepne
silniki elektryczne, ktére w komplecie ze $migtem fabrycz-
nym stanowig optymalny uktad napedowy do napedu dronéw
wyscigowych. Dlatego tez kolejny model latajacy z uktadem
napedowym PROPWING bedzie posiadat wiekszy rozmiar
skrzydta, co pozwoli na zastosowanie wiekszych silnikéw,
a takze dobor korzystniejszych $migiet.

Ryc. 6. Model motoszybowca napedzany systemem PROWING
w locie

Innowacyjne rozwigzania w zakresie konstrukgiji,
metod badan oraz systemoéw sterowania szybowcow

Tak zwane technologie morficzne, ktérych inspiracja jest nie-
jednoktornie anatomia ptakéw, znajduja coraz szersze zasto-
sowania w technice lotniczej. Poniewaz aktualny stan rozwoju

technologii morficznych jest wcigz daleki od poziomu gotowo-
$ci pozwalajacego na ich aplikacje w praktyce, wiele osrodkow
badawczych realizuje projekty w tym zakresie. Fabian Sturm
i Mirko Hornung z Uniwersytetu Technicznego w Monachium
zaprezentowali koncepcje morficznego poszycia skrzydta szy-
boweca i badania nad nim [19].

»Szybowce operujg w szerokim zakresie predkosci,
od krazenia z matg predkoscig w termice, po przeloty z duza
predkoscia. Celem jest maksymalizacja Sredniej predkosci
przelotowej. Najnowoczesniejsze profile lotnicze z kla-
pami charakteryzuja sie niskim oporem w catym zakresie
wspotczynnikéw sity nosnej od C, = 0,2+1,5. Profil, dla
ktorego gérny naroznik siodta laminarnego wystepuje przy
wyzszym wspotczynniku sity nosnej, pozwala na zmniej-
szenie powierzchni skrzydta. Utrzymujac mase, jednocze-
$nie zwieksza sie obcigzenie skrzydta, a utrzymanie statej
rozpietosci skutkuje wyzszym wspotczynnikiem wydtuze-
nia. W rezultacie op6r profilu jest nizszy, a przy wyzszych
predkosciach mozna osiggnac¢ wysoki stosunek sity nosnej
do oporu. Aby to uzyskaé, mozna potaczy¢ zmienng sekcje
przedniag z konwencjonalng klapa na krawedzi sptywu, co
daje maksymalny wspétczynnik sity nosnej do C, = 1,8 [23].
Podczas lotu ksztatt ptata mozna zmienia¢ z konfigura-
cji o niskiej do wysokiej predkosci, jak w przypadku ptata
z konwencjonalng klapa. Wedtug tej koncepcji J. Achle-
itner wraz z zespotem zaprojektowali i zoptymalizowali
numerycznie skrzydto szybowca o rozpietosci 18 m [2].
Obliczenia wykazuja tu znaczny wzrost predkosci i wyzszy
stosunek sity no$nej do oporu w poréwnaniu z konwencjo-
nalnym, najnowoczesniejszym szybowcem. Mozliwe jest tez
zapewnienie korzystnych osiggdéw przy niskiej predkosci,
np. podczas ladowania” [19].

Koncepcje konstrukcji skrzydta przedstawiono na ryci-
nie 7. ,Morficzne poszycie skrzydta jest podtrzymywane
przez dyskretng liczbe podatnych mechanizmow, dziata-
jacych jak elastycznie odksztatcalne zebra, ktérych ksztatt
jest wynikiem optymalizacji topologii [16, 17]. Narzucaja
one okres$lone odksztatcenie kinematyczne poszycia, aby
uzyskacé docelowy ksztatt aerodynamiczny ptata. Ksztatt
tych Zeber jest wynikiem optymalizacji topologii, majacej
na celu osiagniecie precyzyjnego odchylenia wyjsciowego
od danego ugiecia wejsciowego. Gérna powierzchnia
poszycia morficznego jest przymocowana do konstrukgji
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Ryc. 7. Koncepcja konstrukcyjna szybowca ze zmiennoksztattng przedniq sekcjq skrzydta
dzieki uprzejmosci: F. Sturm
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skrzydta pierwotnego, na dolnej powierzchni znajduje sie
szczelina konstrukcyjna, ktéra umozliwia przemieszczenie
boczne. Szczelina jest aerodynamicznie uszczelniona tasma
z Mylaru, jak w przypadku uszczelniania klap na krawedzi
sptywu. Dzieki temu krawedzZ natarcia zachowuje swdj
ksztatt podczas morfingu. Odchylenie mozna realizowac
zgodnie na obu powierzchniach albo na dolnej powierzchni
poszycia morficznego” [19].

Sturm wraz z zespotem [20] zbadali trzy rézne koncep-
cje morficznego poszycia skrzydet. W oparciu o te wyniki
udoskonalono uktad poszycia i doktadniej okreslono wyma-
gania. Jak podkreslajg autorzy, ,zmieniajace sie poszycie
powinno zapewnia¢ aerodynamiczny ksztatt i w efekcie
akceptowalne wspotczynniki oporu i dopuszczalne mak-
symalne wspétczynniki sity nosnej. Nalezy to osiggnac
dla catego poszycia morficznego, szczegdlnie pomiedzy
podatnymi zebrami mechanizmu, dla wszystkich warun-
kéw lotu, z odpowiadajacymi im obcigzeniami aerodyna-
micznymi. Odksztatcenie morficzne powinno zachodzi¢
przy jak najmniejszym wydatku energetycznym. Poszycie
zmiennoksztattne nie moze wyginac sie ponizej obcigzenia
granicznego dla catej obwiedni przypadku obcigzenia. Musi
miecé wystarczajacg wytrzymatos$¢ statyczng i zmeczeniowa,
aby przenosi¢ obcigzenia aerodynamiczne i wytrzymywac
odksztatcenia pojawiajace sie przez caty okres uzytkowania
bez awarii. Nie musi przenosi¢ globalnych obcigzen zgina-
jacych i skretnych skrzydta” [20].

»Z tego powodu korzystne wydaje sie zapewnienie wyso-
kiej sztywnosci zginania wzdtuz rozpietosci i matej sztywnosci
zginania wzdtuz cieciwy skrzydta. Jednakze obie sztywnosci
powinny by¢ wystarczajgco wysokie, aby zapobiec wybocze-
niu. Poniewaz na zmiennoksztattne poszycie wywierane sg
globalne odksztatcenia zginajace i odksztatcenia pierwotnej
konstrukcji skrzydta, gérna powierzchnia poszycia jest wstep-
nie naprezona przez odksztatcenie Sciskajace i jest szczegdlnie
podatna na wyboczenie w przypadkach obcigzen z dodatnimi
wspotczynnikami obcigzenia. Niska sztywnos¢ na $ciskanie
membrany wzdtuz rozpietosci jest korzystna dla zmniejszenia
naprezen $ciskajacych w gornej powierzchni poszycia” [20].

Zastosowana przez autorow metodologia badan struk-
tur zmiennoksztattnych jest niestandardowa. ,Najpierw
badano szereg dostepnych laminatéw na poziomie ele-
mentarnej, ptaskiej powtoki. W tym celu state materiatowe
dla obciazen zginajacych obliczono przy uzyciu klasycznej
teorii laminatéw. Badano zréwnowazone laminaty z parami
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warstw o przeciwnych katach witdkien, aby uzyskac powtoki
0 zmniejszonej sztywnosci w kierunku x w poréwnaniu z jed-
nowarstwowymi laminatami 0°. Sztywnos¢ na $cinanie wzra-
sta wraz ze wzrostem kata wtdkien, maksymalnie do 45°.
Poszycie modelowano jako materiat kompozytowy, przyj-
mujac wiasciwosci sprezyste dla stosunku objetosciowego
witdkien wynoszacego 50 %. Modele poszycia szkrzydta
modelowano jako symetryczne zréwnowazone laminaty
o rdzeniu z wiékna polipropylenowego, niskiej gestosci i gra-
maturze 200 g/m?, aby zwiekszy¢ geometryczny moment
bezwtadnosci i sztywno$¢ zginania, jak zaproponowano
w pracy [20]. Zastosowano zewnetrzng warstwe z tkaniny
o gramaturze 25 g/m?i 45° jako zabezpieczenie przed pek-
nieciami. Warstwy jednokierunkowe utozono naprzemiennie
z dodatnim i ujemnym katem utozenia wtokien” [20].

Analize na poziomie konstrukcji skrzydta przeprowa-
dzono za pomoca programu ABAQUS CAE 2018, przy uzy-
ciu analizy nieliniowej. Dzieki temu ,mozliwa byta analiza
znacznych odksztatcen i rotacji, a takze wyboczenia. Bada-
niom poddano reprezentatywny segment skrzydta o dtugosci
3000 mm szybowca klasy 18 m. Segment zamodelowano
jako poszycie z sekcjg zmiennoksztattng oraz dzwigar, pomi-
jajac sekcje od dZzwigara do krawedzi sptywu, jak pokazano
na rycinie 8. W sumie zbadano 12 réznych poszy¢ lamina-
towych z warstwami CRFP lub GFRP, z rozstawem zeber
300 mm i 500 mm. Sprowadza sie to do 7 lub 11 Zeber, kazde
z 6 punktami aktywacji” [20].

+Wielkosci ugiecia uzyskane z globalnej analizy skrzydta
zadano na dzwigarze skrzydta, za$ pionowe ugiecia poszycia
morficznego zadano wzgledem dzwigara z cylindrycznymi
elementami taczacymi. Szes$¢ idealnie sztywnych tacznikéw
rozmieszczonych na poszyciu zmiennoksztattnym reprezen-
tuje punkty aktywacji zeber. Na powierzchni poszycia mor-
ficznego przytozono réwnomiernie ciSnienie aerodynamiczne.

W modelu zastosowano szes¢ stopni obcigzenia, ktére
reprezentuja: obcigzenie o przebiegu pitoksztattnym (1), lot
przelotowy (2), krgzenie w termice (3+4) oraz manewr prze-
ciagniecia (5+6) z odpowiadajacymi im konfiguracjami pro-
filu skrzydta z poszyciem zmiennoksztattnym. Wywodz3 sie
one ze wstepnych badan struktury pierwotnej [8]. W kazdym
przypadku mierzono réznice energii niezbednej do ustawie-
nia poszycia morficznego pomiedzy konfiguracja wyjsciowg
i przeksztatcona, aby okresli¢ wymagang prace odksztatce-
nia. Dla kazdego potozenia sitownika mierzona jest catko-
wita sita ztagcza w celu okreslenia sit reakcji na mechanizmie
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Ryc. 8. Model MES morficznego poszycia czesci przedniej (po lewej), punkty aktywacji Zzebra mechanizmu ze ztqczami (po prawej)
dzieki uprzejmosci: F. Sturm
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zmieniajacym ksztatt poszycia. Wyboczenie bada sie, iden-
tyfikujac nieliniowe przemieszczenie powtoki i obrét wezta.

Na dwdch dyskretnych przekrojach pomiedzy zebrami
mechanizméw zmiany ksztattu, przy y, = 1050 mm
i y,= 2550 mm, poddano analizie odksztatcony model
poszycia. Wspétrzedne weztowe sekcji przedniej sg deroto-
wane i normalizowane, a takze naktadane na projektowang
tylng czes¢ ptata, aby uzyskaé kompletny profil skrzydta.
W tym badaniu nie uwzgledniono globalnego skrecenia
skrzydta, a jedynie odksztatcenie w obrebie jednego prze-
kroju. Nastepnie za pomoca programu XFOIL badano wta-
$ciwoséci aerodynamiczne skrzydta” [20].

Wyniki analizy przeprowadzonej w oparciu o klasyczng
teorie laminatéw pokazujg oczekiwany spadek anizotropii
sztywnosci zginania wraz ze wzrostem kata utozenia wtdkien.
Ponadto sztywno$¢ poprzeczna wzrasta wraz ze wzrostem
kata widkien. Godny uwagi jest stromy gradient sztywno-
$ci w kierunku x wraz ze zmiang kata wtdkien. Nalezy to
uwzgledni¢ w odniesieniu do tolerancji produkcyjnych.

Z analizy MES segmentu skrzydta wynika, Zze ,nie ma
istotnej réznicy, jesli chodzi o prace zmiany ksztattu poszy-
cia dla dwoch rozstawow zeber mechanizmow morficznych.
Praca odksztatcenia wzrasta wraz ze wzrostem odksztat-
cenia przy zginaniu skrzydta dla wszystkich konfiguracji.
Najwiekszej pracy odksztatcenia wymagaja laminaty z wiék-
nami weglowymi i te o kacie wtdkien + 45°. Zwiekszenie
grubosci warstw rdzenia znacznie zwieksza prace odksztat-
cenia. Sity na tacznikach dziatajagce na punkty aktywacji
mechanizmu zmiany ksztattu réznia sie zaréwno wzdtuz roz-
pietosci, jak i cieciwy. Ogdlnie méwiac, mechanizmy, ktére
obstuguja krawedz natarcia muszg wytrzymacé najwyzsze
obcigzenia. Przy wiekszym ugieciu skrzydta i sztywniejszych
laminatach sity na tacznikach rosng” [20].

Na rycinie 9 po lewej stronie pokazano wykres konturu
obrotu wezta, na ktérym mozna wizualnie zidentyfikowac
wyboczenie. ,Stopien obcigzenia, przy ktérym identyfiko-
wane jest wyboczenie, jest pokazany dla wszystkich lami-
natéw i rozstawdw zeber wzdtuz przesta. Linia pozioma
przedstawia obcigzenie graniczne dla przypadku obcigzenia
przy przeciagnieciu w locie. Laminaty o zréwnowazonych
katach widkien 30° lub wiekszych oraz te z grubszymi war-
stwami rdzenia sg odporne na wyboczenie az do najwyz-
szego stopnia obcigzenia” [20].

Airfoils unmorphed y = 2550

UR, LR.L
+4.057e-01
+3E8de-0l
+3311e-01

Ryc. 9. Obrot weztowy UR1 do wizualnej identyfikacji
wyboczenia, stopien obcigzenia 6, dla przypadku
przeciggniecia w locie
dzieki uprzejmosci: F. Sturm

Na rycinie 10 pokazano profile skrzydta powstate wsku-
tek zmiany ksztattu poszycia. Po lewej stronie wykreslono
geometrie dla kazdego stopnia obcigzenia wraz z geometrig
docelowa. ,W przypadku stanu obcigzenia dla krazenia
w termice (3+4) oraz dla przeciagniecia (5+6), krawedz
natarcia jest wygieta do géry. W przypadku stanu obcigze-
nia lotu przelotowego (2) nie stwierdzono wizualnej réznicy.
Po prawej stronie wykreslono krzywe biegunowe profilu na
podstawie analizy za pomoca XFOIL. Krzywe C -a dla skrzy-
dta o profilu zmiennoksztattnym sg zgodne z biegunowymi
docelowych profili az do wysokich wspotczynnikéw sity
nosnej. Dla stanu (2) obcigzenia w locie przelotowym, sio-
dto laminarne krzywej biegunowej (zakres o niskim oporze
aerodynamicznym) dla odksztatconego ptata jest wezsze niz
jest to pozadane, a wspétczynniki oporu sg bardzo zblizone
do wspoétczynnikéow docelowego ptata. Przy wygietej do
gory krawedzi natarcia nie osigga sie pozadanych maksy-
malnych wspotczynnikow sity nosnej” [20].

Naukowcy z Uniwersytetu Technicznego w Dreznie
przedstawili wyniki prac badawczo-rozwojowych nad
czujnikiem odksztatcenia zbudowanym na bazie widkien
weglowych [4].

,Pomiar warunkéw obcigzenia w czasie rzeczywistym
staje sie coraz bardziej przydatny do okreslania naprezen
i odksztatcen mechanicznych podczas lotu szybowca.
Ponadto dane dotyczace obciagzen, zebrane na duzg skale,
mozna wykorzysta¢ do obliczenia nowych, bardziej reali-
stycznych widm obcigzen, ktére stanowig podstawe kazdego
projektu konstrukcyjnego szybowca i mogg prowadzi¢ do
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46 3-4TLiA / 2024



KONFERENCIJE | WYSTAWY

nizszej masy wtasnej, a tym samym do wiekszego zakresu
obcigzen skrzydet, ostatecznie zas pozwolg uzyskaé wyzsze
osiagi szybowca.

Najczesciej stosowane wbudowane systemy pomiaru
obcigzenia opieraja sie na pomiarach odksztatcen. Odksztat-
cenie mozna mierzy¢ roznymi metodami. Ponizej krotko
scharakteryzowano kilka z nich.

Czesto stosowana jest rezystancyjna zasada pomiaru przy
uzyciu tensometrow. Tensometr metalowy sktada sie z drutu
wykonanego z konstantanu, utozonego w siatke pomiarowa.
Zmiana geometryczna wynikajaca z odksztatcenia zmienia
rezystancje elektryczng siatki pomiarowej. Nastepnie mierzy
sie roznice w oporze elektrycznym. Tensometry metalowe
wykazuja czutosé okoto 2 (wspdtczynnik k). Aby méc zmie-
rzy¢ stosunkowo niewielkie zmiany rezystancji elektrycznej
pod obcigzeniem, konieczne jest zastosowanie mostkéw
pomiarowych i wzmacniaczy.

Czujniki dziatajace zgodnie z piezorezystancyjng zasada
pomiaru wykazujg zmiane rezystancji elektrycznej pod
obcigzeniem rozciggajacym lub $ciskajacym. Przyktado-
wym typem czujnika dziatajgcego w oparciu o te zasade sg
potprzewodnikowe czujniki tensometryczne. Jako element
pomiarowy w przypadku tensometrow potprzewodniko-
wych stosuje sie gtdwnie krzem w postaci cienkiego paska
monokrystalicznego lub warstwy naparowanej. Znacznie
wyzszy wspotczynnik k, wynoszacy ponad 200 dla tenso-
metrow pétprzewodnikowych, jest korzystny w poréwnaniu
z tensometrami metalowymi. Wyzsze czutosci umozliwiajg
zastosowanie prostszego sprzetu do pomiaru mniejszych
odksztatcen. Jednakze zakres pomiarowy jest nizszy,
a sygnat jest mniej stabilny przy zmiennej temperaturze
otoczenia” [4].

W przypadku $wiattowodowej zasady pomiaru prze-
strajalne lub szerokopasmowe Swiatto lasera jest dopro-
wadzane do szklanego $wiattowodu. Widmo czestotli-
wosci Swiatta odbitego jest wykrywane i analizowane,
co umozliwia pomiar nie tylko poziomu odksztatcenia,
ale takze potozenia wzdtuz czujnika $wiattowodowego.
Mozna wyrdzni¢ dwie zasady czastkowe: dyskretng metode
pomiaru wykorzystujaca siatke Bragga z widkien (mozna
ja poréwna¢ do metody tensometréw) oraz quasi-ciagta
metode pomiaru, zwang reflektometrig w dziedzinie cze-
stotliwosci optycznych” [4].

»,Chociaz odksztatcenie rozktada sie w sposdb ciaggty
w catej konstrukcji, zazwyczaj jest mierzone dyskretnie na
powierzchni, gdzie umiejscowiono tensometry metalowe
lub potprzewodnikowe. Aby zmierzy¢ cate pole odksztat-
cen na duzym obszarze, w przypadku dyskretnych czujni-
kéw pomiarowych niezbedne sg wielokanatowe systemy
pomiarowe. Rozwigzaniem ciggtego pomiaru odksztatce-
nia jest czujnik Swiattowodowy. Jednak zaréwno systemy
Swiattowodowe, jak i wielokanatowe systemy oparte na
tensometrach o poréwnywalnej rozdzielczosci i wielkosSci
pola pomiarowego sg bardzo kosztowne ze wzgledu na
wymagana elektronike pomiarowa. Zajmuja one duzo miej-
sca i w przypadku szybowca s3 niekorzystne ze wzgledu na
znaczna mase systemu pomiarowego” [4].

»Znanych jest wiele przyktadéw zastosowania klasycz-
nych tensometréw i siatek braggowskich do badan obcia-

zen w szybowcach, m.in. w szybowcu Stemme S10 VTX,
ktory jest uzywany przez Uniwersytet Nauk Stosowanych
w Aachen [5], lub w szybowcu Discus-2c DLR [45]. W kon-
tekscie szybowcdw doswiadczalnych i prototypow tech-
nologie te umozliwiajg bardzo doktadny pomiar odksztat-
cen. Jednak w przypadku zastosowan seryjnych, takich jak
systemy autonomiczne, gdzie wazna jest aktywna reduk-
cja obcigzenia lub monitorowanie konstrukcji na duzym
obszarze, potrzebne s3 Izejsze i mniej kosztowne sposoby
pomiaru ciggtego naprezenia w czasie lotu” [4].

Rozwigzaniem, ktére moze spetni¢ te wymagania, jest
nowatorski czujnik odksztatcenia na bazie wtékna weglo-
wego, ktory zostat opracowany w ciggu ostatnich pieciu
lat w Instytucie Inzynierii Lekkiej i Technologii Polime-
réw Uniwersytetu Technicznego w DrezZnie. ,W ramach
projektu badawczego MonStrain demonstrator skrzydta
ze zintegrowanym czujnikiem naprezenia opartym na
technologii wtékien weglowych jest rozwijany w zakre-
sie dtugosci pomiarowej od okoto 10 cm do 3 m. Czujnik
odksztatcenia oparty na technologii witdkien weglowych
moze stuzy¢ do wyznaczania przestrzennego rozktadu
odksztatcenia przy uzyciu stosunkowo tanich i lekkich
urzadzen pomiarowych” [4].

,Zastosowanie wtdkna weglowego jako elementu
sensorycznego do pomiaru odksztatcenia jest nowoscia
w poréwnaniu ze stosowaniem tensometréw lub czujni-
kow swiattowodowych. Wtasciwosci elektryczne wtokien
weglowych pod obcigzeniem rozciggajagcym sg przedmio-
tem réznych badan [3, 10, 11, 12, 22]. Zasadniczo wiékno
weglowe wykazuje zachowanie piezorezystancyjne, umoz-
liwiajgc w ten sposdb pomiar naprezenia wzdtuz wtékna
przez zmiane rezystancji elektrycznej. Wspétczynnik
czutosci k wynosi okoto 1,9, podobnie jak w przypadku
klasycznych metalowych tensometrow elektrooporowych
[10]. Jednakze mozliwy jest tylko pomiar odksztatcenia
catego wtdkna. Nie jest mozliwa identyfikacja i pomiar
lokalnych odksztatcen dziatajacych na widkno. Lokalne
odksztatcenia mozna zatem mierzy¢ jedynie przy uzyciu
krétkich odcinkéw wtékna weglowego, ktére oferuja niskie
opory elektryczne i jeszcze mniejsze réznice w opornosci
elektrycznej pod obcigzeniem, co jeszcze bardziej kom-
plikuje pomiar” [4].

»Wieksze zmiany oporu elektrycznego zaobserwo-
wano w przypadku nieodwracalnie uszkodzonych wto-
kien weglowych. Cykle odwracalnych odksztatcen (pek-
niec) wtokien weglowych moga by¢ wykorzystywane do
pomiaru tych odksztatcen [1]. Pierwszy opis czujnika
odksztatcenia, wykorzystujacego pekniecia w elemencie
pomiarowym z wtékna weglowego, zostat wykonany przez
Hohne i jego wspdtpracownikow. [6]. Rowing weglowy
charakteryzujacy sie wysokim modutem Younga (wyno-
szacym 900 GPa) i niskim wydtuzeniem koncowym (0,3
%) zostat osadzony w nos$niku epoksydowym wzmoc-
nionym wtdknem szklanym. Nastepnie nos$nik poddano
wydtuzeniu powyzej maksymalnego wydtuzenia rowingu
weglowego, ale ponizej maksymalnego wydtuzenia
nosnika szklano-epoksydowego. Zauwazono, ze pekniecia
powstajg prostopadle do kierunku obcigzenia w obrebie
rowingu (ryc. 11)” [4].
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(a) Cross seclion A-A. CF roving = sensor
Lo —
SP-i; GF-EP

Ryc. 11. Schemat prébki do badania z nosnikiem z laminatu
szklano-epoksydowego (u goéry po lewej) i mikroskopia pekniec¢
w rowingu weglowym osadzonym w nosniku [52]
dzieki uprzejmosci: P.J. Steinbild

»Zmierzono opornos¢ elektryczng peknietego rowingu
weglowego podczas cyklicznej préby rozciggania nosnika
i wykazano zmiany siegajgce 900 % przy odksztatceniach
wynoszacych 0,5 %, co odpowiada wspodtczynnikowi k
wynoszacemu okoto 1800. Ten znacznie wyzszy wspot-
czynnik k umozliwia zastosowanie uproszczonej aparatury
pomiarowe;j i sprawia, ze tego rodzaju czujnik jest szczegdl-
nie interesujgcy do zastosowania w monitorowaniu stanu
konstrukgji” [4].

,Poniewaz pekniecia sa prawie rownomiernie rozmiesz-
czone wzdtuz rowingu weglowego, duze zmiany oporu
elektrycznego, wynikajace z otwierania i zamykania tych
peknie¢, mozna postrzegac jako przestrzenny rozktad uszko-
dzen. Umozliwia to wykorzystanie reflektometrii elektrycz-
nej w dziedzinie czasu (ETDR) do przestrzennego pomiaru
rezystancji elektrycznej, a doktadniej impedanc;i linii mikro-
paskowej, w ktérej pekniety rowing stanowi odpowiednio
jeden przewodnik. Koncepcja ta zostata uszczegétowiona
i opisana w [7].

Czujnik opisany w [7] sktadat sie z linii transmisyjnej,
w ktoérej wykorzystano rowing weglowy oraz pasek mie-
dziany petniagcy funkcje drugiego przewodnika lub masy,
zintegrowany z nosnikiem szklano-epoksydowym (ryc. 12).
Linie transmisyjng zakoriczono za pomoca dopasowanego
rezystora. Czujnik zamocowano w konfiguracji ramienia
wspornikowego i podtaczono do urzadzenia ETDR (D-TDR
3000, Sympuls Aachen GmbH). Do swobodnego konca
nosnika przytozono site (ryc. 13), poddajac nosnik, a tym
samym czujnik, zginaniu. Przesuwajac nos$nik do réznych
pozycji mocowania (55 mm do 11 mm) i mierzac wynikowa
impedancje pod obcigzeniem zginajagcym za pomoca urza-
dzenia ETDR, wykazano, Ze czujnik moze mierzy¢ prze-
strzenny rozktad odksztatcenia. Potwierdzono zdolnos¢
rozdzielczosci przestrzennej w zakresie milimetrowym [7].
Jednakze catkowita dtugos¢ czujnika byta ograniczona,
miedzy innymi ze wzgledu na wysokie ttumienie sygnatu
ETDR i niespdjng impedancje wzdtuz linii transmisyjne;j.
Aby méc zwiekszac dtugoséé czujnika i uzywac go w reali-
stycznym s$rodowisku, konieczne byty dalsze badania.
Autorzy referatu zbadali wiec praktyczne zastosowanie
czujnika odksztatcenia z wtdékna weglowego w ramach
projektu badawczego MonStrain” [4].

T
b Glass-fiber

e
Copper strip  Transmission line of the sensor
Ryc. 12. Schematyczna konfiguracja czujnika odksztatcenia
z wiékna weglowego tworzqcego linie transmisyjnq [53]
dzieki uprzejmosci: P.J. Steinbild

Ryc. 13. Czujnik zamocowany w konfiguracji ramienia
wspornikowego [53]
dzieki uprzejmosci: P.J. Steinbild

Celem projektu MonStrain byt rozwéj technologii czujni-
kéw naprezen CF w kierunku wykorzystania do aktywnego
monitorowania obcigzenia duzych konstrukgji lotniczych.

Projekt zostat podzielony na 3 gtéwne etapy. ,W pierw-
szym z nich prowadzono préby laboratoryjne, w ramach
ktérych okreslono granice zakresu pomiarowego, maksymal-
nego zakresu odksztatcenia i mozliwej do zrealizowania dtu-
gosci pomiarowej. Ponadto analizowano nowe mozliwosci,
takie jak pomiar $ciskania za pomoca wstepnie naprezonych
czujnikéw, a takze maksymalne czestotliwos$ci pomiarowe
czujnika z wtdkien weglowych w uktadach dynamicznych.

Drugi etap projektu skupiat sie na zwiekszeniu dtugosci
pomiarowej, co okazato sie istotne w przypadku stosowa-
nia w badaniach elementéw konstrukcyjnych o znacznych
wymiarach. Aby to osiggna¢, nalezato zmniejszy¢ impe-
dancje czujnika. Udato sie to osiggna¢ przez zmniejsze-
nie rezystancji wtékna, na przyktad przez zastosowanie
powtok metalicznych. Innym analizowanym podejsciem
byta redukcja punktéw pomiarowych wzdtuz wtékien. Przez
celowe wprowadzenie do widkna wstepnego uszkodzenia
(pekniecia), uzyskano punkty pomiarowowe, a jednoczesnie
zmniejszeniu ulegta impedancja i w efekcie zwiekszyta sie
dtugos¢ pomiarowa.

Trzeci etap projektu MonStrain byt realizowany w Scistej
wspotpracy z Akaflieg Dresden i jego celem byto opracowy-
wanie koncepcji integracji czujnika z elementami struktury
szybowca. Ze wzgledu na stosowanie gtéwnie recznych
proceséw produkcyjnych, konstrukcje szybowcéw idealnie
nadawaty sie do opracowania demonstratora technologii.
Czujnik odksztatcen z wtéknem weglowym zostat zintegro-
wany ze skrzydtem szybowca, ktére w celu walidacji réwniez
zostato wyposazone w tensometry i czujniki przyspieszenia
(ryc. 14). W przypadku badan dynamicznych umozliwito to
testowanie systemu pomiarowego w wybranych zakresach
naprezen i czestotliwosci. Wynikiem projektu MonStrain miat
by¢ petnoskalowy czujnik, ktéry nastepnie miat zostac¢ wyko-
rzystany do badan w locie wybranych elementéw struktury
szybowca” [4].
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Discrete strain gauges and acceleration ]
sensors for validation :

CF strain sensor - spatially resolved strain

measurement at static and dynamic loads ' Additional instrumentation — e.g. multi-hole

probes and wing pods

Ryc. 14. Lewe skrzydto: planowane oprzyrzgdowanie
demonstratora skrzydta do testow naziemnych w projekcie
MonStrain, prawe skrzydto: mozliwe dodatkowe
oprzyrzgdowanie docelowego przysztego latajgcego
demonstratora
dzieki uprzejmosci: P.J. Steinbild

Akademicka Grupa Lotnicza z Politechniki w Stuttgarcie
pod kierownictwem Felixa Jonke zaprezentowata aktualny
stan badan i technologii w zakresie systemu fly-by-wire
przeznaczonego do sterowania szybowcow [9]. System Fly-
-by-Wire miatby stuzy¢ jako demonstrator technologii ste-
rowania elektronicznego w szybowcach. Autorzy uzyskali
wsparcie ze strony Institut fir Luftfahrtsysteme Uniwersy-
tetu w Stuttgarcie, ktérego wktad polegat na opracowaniu
komputera poktadowego i oprogramowania.

,Gtéwnym celem byto wdrozenie w szybowcu systemu
sterowania typu fly-by-wire. Mechaniczne elementy sterujace
miaty zostac zastgpione kablami i sitownikami, co umozliwi-
toby w petni elektryczng manipulacje powierzchniami ste-
rujgcymi. Przewidywano, ze system fly-by-wire wygeneruje
nowe mozliwosci w dziedzinie bezpieczenstwa i osiggéw szy-
bowca. Dane Bundesstelle fiir Flugunfalluntersuchung (BFU,
Federalne Biuro Badania Wypadkéw Powietrznych) pokazaty,
ze okoto 49 % wszystkich wypadkow $miertelnych zostato
spowodowanych wprowadzeniem do niekontrolowanego
potozenia w locie na skutek btedu pilota. Konwencjonalne
rozwigzania bezpieczenstwa minimalizujg obrazenia pilota
w razie wypadku, zas podejscie autoréw systemu miato na celu
zapobieganie wypadkom, zanim one nastgpia. Zaplanowana
zostata integracja fly-by-wire z systemem przeciw-przecia-
gnieciowym. Komputer poktadowy miatby woéwczas aktywnie
interweniowac podczas lotu, co jest juz standardem w samo-
lotach pasazerskich. Mozliwa bytyby réwniez taka funkcja jak
system unikania kolizji w przestrzeni powietrznej” [9].

JIntegracja systemu fly-by-wire wymaga umieszczenia
w kadtubie szybowca komputera poktadowego, okablo-
wania, sitownikéw, czujnikéw i akumulatoréw zasilajgcych
(ryc. 15). Przedmiotowy system stwarza nowe wyzwania.
Na przyktad system baterii musi by¢ redundantny i posiadac
wystarczajgca ochrone przeciwpozarowa. Nalezy przeanali-
zowac wptyw konstrukcji szybowca (kompozyt weglowy) na
dziatanie i bezpieczenstwo uktadu elektrycznego. W zakre-
sie bezpieczenstwa nalezy nalezy okresli¢c wspotczynnik
awaryjnosci kazdego komponentu, aby nastepnie wyzna-
czy¢ wskaznik awaryjnosci catego systemu” [9].

Obok wyzwan zwigzanych z systemem fly-by-wire istniejg
réwniez dodatkowe korzysci wynikajace z kontynuacji pro-
jektu. Przyktadowo, realizowane sg nowe konstrukcje skrzy-
det. ,\W jednym z poprzednich projektéw - szybowcu fs 34

CF strain sensor - measuring static
and dynamic torsion

- probowano zastosowac klape Fowlera, ktéra umozliwia pilo-
towi zmiane powierzchni skrzydta w locie. Przy wysunietych
klapach szybowiec ma powierzchnie skrzydet poréwnywalng
z innymi szybowcami o wysokich osiggach, co umozliwia lep-
sze wykorzystanie pradéw termicznych. Przy schowanych kla-
pach najlepsza predkos¢ szybowania samolotu jest wyzsza niz
w przypadku konkurentéw ze wzgledu na wieksze obcigzenie
skrzydet i mniejszy opor.

Ryc. 15. Rozmieszczenie podzespotéw systemu
fly-by-wire w szybowcu fs-36 Velo: komputer systemu,
aktuatory i akumulatory zasilajgce
dzieki uprzejmosci: F. Johnke

Obecnie poczyniono znaczne postepy w zakresie okre-
$lania integralnosci i redundancji systemu. Ponadto dzieki
$cistej wspotpracy z Federalnym Urzedem Lotnictwa okre-
$lono wytyczne, zgodnie z ktérymi szybowiec fs36 i wszyst-
kie kolejne szybowce typu fly-by-wire beda certyfikowane.

Oprdcz prac projektowych wspomaganych komputerowo
zbudowano model sekgji skrzydta w celu weryfikacji zatozen
projektu i zdobycia doswiadczenia podczas budowy petno-
wymiarowego skrzydta (ryc. 16). Zgodnie z projektem kazde
skrzydto ma posiadac cztery indywidualnie sterowane klapy.
Sterowanie nimi odbywac sie bedzie za pomocg sitownikéw
wbudowanych w strukture konstrukcyjng skrzydta” [9].

Ryc. 16. Model sekcji skrzydta szybowca fs-36 Velo z uktadem
fly-by-wire
dzieki uprzejmosci: F. Johnke
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Podsumowanie

Przedstawione referaty pokazuja, jak dalece zaawansowany
jest dzisiejszy szybowiec zaréwno w aspekcie aerodynamiki
i 0siggdw w locie, jak rowniez w kwestii bezpieczenstwa -
czynnego i biernego. Aktualne tendencje rozwojowe sku-
piaja sie na badaniach i wdrazaniu rozwigzan ewolucyjnych.
Sa one kontynuacja sprawdzonych koncepcji przy jednocze-
snym eksperymentowaniu z innowacyjnymi, czesto bardzo
odwaznymi propozycjami w zakresie aerodynamiki, uktadow
napedowych, systeméw asystenckich czy technik pomia-
rowych. Analizujac tre$¢ referatéw kongresowych, mozna
zauwazyd, ze niezwykle istotng role w osigganiu dobrych
wynikéw badan, ktére przektadaja sie na udane wdrozenia,
odgrywa wspotpraca w obszarze badan naukowych, akade-
mickich kot lotniczych oraz przemystu lotniczego.
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