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Rozdziat 1

Wstep

Ninsiejsza dokumentacja przedmiotowa jest

Oprogramowanie Na kompletne oprogramowanie skladaja sie:

e Plik instalacyjny oprogramowania stacji naziemnej (QGroundControl-installer.exe) umoz-
liwianego konfiguracje autopilota, planowanie oraz nadzorowania misji automatycznych.

Link do pobrania

e Plik konfiguracyjny (vtol-param.params) umozliwiajacy poprawne dzialanie samolotu i
jego funkcji w okreslonej konfiguracji sprzetowej opisanej w rozdziale 5.6. Plik konfigura-
cyjny nalezy wgraé¢ do kontrolera lotu, na ktérym zainstalowane jest oprogramowanie PX4

w wersji 1.12.

e Oprogramowanie kontrolera lotu (PX4-Autopilot-main.zip) umozliwiajacego wykonywanie

misji automatycznych. Link do pobrania

W biezacej konfiguracji mozliwe jest pasywne monitorowanie dowolnego obiektu punktowego,
obszarowego badz liniowego. Misje mozna zaplanowaé przed lotem z poziomu aparatury steru-
jacej lub juz po starcie. mozna wskazaé trase przelotu lub obszar monitorowania i prowadzi¢
obserwacje za pomoca kamery zabudowanej na pokladzie samolotu. Transmisja i wy$wietlanie

obrazu odbywa sie z poziomu aparatury sterujacej.


https://s3-us-west-2.amazonaws.com/qgroundcontrol/latest/QGroundControl-installer.exe
https://github.com/PX4/PX4-Autopilot/archive/refs/heads/main.zip

Rozdziatl 2

Przeglad istniejacych konstrukcji

Ze wzgledu na coraz latwiwej dostepnie podzespoly oraz nadal liberalne prawo [8, 9] doty-
czace wymogdéw technicznych oferowanych jest wiele modeli bezzalogowych statkow powietrz-
nych. Cechuja sie one réznymi parametrami lotu, zastosowanymi materialami i podzespotami.
Czeé¢ z nich pozwala na wykorzystanie tylko okreslonych rodzaje tadunku - konkretnych modeli
kamer lub tadunku cargo w specjalnych zasobnikach [2, 3, 4, 5, 10, 11, 12, 13]. Zaobserwowa¢
mozna statki powietrzne w wielu konfiguracjach. Pomimo ogromnej popularnosci BSP w uktadzie
multirotora [14] ustepuja one staloplatom pod wzgledem zasiggu, dlugotrwatosci lotu oraz uzy-
tecznego tadunku. Maja one te przewage, ze nie wymagaja natomiast specjalnie przygotowanego
miejsca do startu i ladowania [15]. Rozwiazaniem wydaje sie by¢ staloplat z mozliwodcia piono-
wego startu i ladowania (VTOL) [16]. Przeprowadzona analiza ma na celu wskazanie trendéw
wsréd producentéw, a nastepnie w dalszej czedci pracy okredlenie optymalnych pod wzgledem
operacyjnym parametrow projektowanej konstrukeji. W zastawieniu zostalo ujetych 30 modeli
komercyjnie oferowanych cywilnych bezzalogowych statkéw powietrznych, ktérych maksymalna
masa startowa nie przekracza 30 kg. Posréd nich znalazly sie konstrukcje w konfiguracjach:
latajace skrzydla, latajace skrzydla z mozliwoScia pionowego startu, klasyczne staloplaty oraz
statoplaty z mozliwoscia pionowego startu i ladowania.

W tabelach 2.1, 2.2 na stronach 10 oraz 11 zebrane zostaly nastepujace parametry uzytkowe:
e masa wlasna [kg]
e masa uzyteczna [kg]
e maksymalna masa startowa (MTOW) [kg]
o dlugotrwalosé lotu [h]
e predkosé przelotowa [km/h)
e predko$é maksymalna [km/h]
e zasieg lotu [km]
e zasieg komunikacji [km]
e rozpieto$é [m]

e wykorzystany material
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e naped
o odporno$é¢ na wiatr [km/h]
e rozbieg [m]

Ze wzgledu na tajemnice handlowe, nie wszystkie poszukiwane parametry uzytkowe sa dostepne

publicznie. Z tego powodu tabela z danymi zawiera niepelne informacje.

2.1 Analiza parametrow

Sposrod zebranych bezzalogowych statkéw powietrznych potowa to BSP w ukladzie stalo-
plata, co piaty to samolot z mozliwoscia pionowego startu i ladowania wyposazony w obracane
gondole silnikowe (tiltrotor VTOL), pieé¢ z nich to klasyczny VTOL. W zestawieniu znalazly sie
trzy samoloty w ukladzie latajacego skrzydla oraz jeden BSP startujacy i ladujacy pionowo na
”ogonie” (ang. Tail-sitter) [17].

Typ BSP

WTOL
16,7%

fixed wing
tiltrotor WTOL 50,0%
20,0%
flying wing
10,0%
tailsitter

P
339

RYSUNEK 2.1: Masa wlasna, maksymalna masa startowa oraz tadunek uzyteczny

Zebrane dane wykazaly, ze najczesciej stosowanym rodzajem napedu jest naped elektryczny,
ktéry wystepuje w ponad 70% konstrukcji, natomiast 25% to naped spalinowy, a jedynie 3,6%
to naped hybrydowy. Pomimo znacznie nizszej gestosci energetycznej akumulatoréw wzgledem
plynnego paliwa, negatywnie wplywajacej na dlugotrwalosé lotu [18, 19], duza tatwiejsza obstuga
i gotowosé do lotu wplywaja na wieksza popularnosé tego rodzaju napedu [20].
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(a) (b) (c)

(d) (e)

RYSUNEK 2.2: (a) Staloplat [1] (b) VTOL [2] (c¢) Tiltrotor VTOL [3] (d) Flying wing [4] (e) Tailsitter [5]

Naped BSP

hybrydowy
3,6%

spalinowy
25,0%

elektryczny
71,4%

RYSUNEK 2.3: Napedy stosowane w BSP

Srednia masa wlasna wynosi 11,81 kg, natomiast mediana 8 kg, co z polaczeniem $redniej
maksymalnej masy startowej wynoszaca 12,5 kg i mediana tego parametru réwna 16,04 kg wska-
zuje, ze najczesciej oferowane konstrukcje naleza do ciezszych bezzalogowych statkow powietrz-
nych, jednoczesnie zawierajac sie w ograniczeniach kategorii Otwartej A3, gdzie ograniczeniem
maksymalnej masy startowej wynosi 25 kg [21].
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Masa wiasha, uzyteczna i maksymalna BSP
20

Masa [kqg]
=

Srednia Mediana

B Masawtasna [ Masauiteczna Maksymalna masa startowa

RYSUNEK 2.4: Masa wlasna, maksymalna masa startowa oraz tadunek uzyteczny

Srednia masa uzyteczna wynosi natomiast 4,14 kg, a mediana 3 kg. Nalezy jednak zwrécié
uwage na brak jednoznacznosci klasyfikacji masy uzytecznej. Cze$é¢ producentéw zalicza mase
akumulatoréw lub paliwa do masy wlasnej BSP, a cze$¢ wlacza ja do tadunku uzytecznego. Infor-
macja o zakwalifikowaniu masy do masy wtasnej lub masy uzytecznej zazwyczaj nie jest podana.
Do dalszych rozwazan zdecydowano sie¢ pozostawi¢ trzy przewazajace typy BSP: staloplaty oraz
staloplaty z mozliwoscia pionowego startu i ladowania w dwédch wariantach: z obracanymi gondo-
lami oraz bez. Wartosci poszczegdlnych mas zostaly przedstawione na wykresie 2.4, natomiast na
wykresie 2.5 érednie masy wlasne, uzyteczne i maksymalne zostaly przedstawione dla 3 typow
BSP: staloplata, staloplata pionowego startu i ladowania z obracanymi gondolami (tiltrotor)

oraz klasycznego staloplata pionowego startu i ladowania (VTOL).

Srednia masa witasna, masa
uzytkowa i MTOW z podziatem na konfiguracje BSP

20,00 —
15,00 —
5 1
= 10,00
w
@ 1
E -
5,00 -
0,00 -
fixed wing tiltrotar VTOL WTOL
B Masawtasna [ Masa uzytkowa Maksymalna masa startowa

RYSUNEK 2.5: Srednia masa wtasna, maksymalna masa startowa oraz ladunek uzyteczny z podzialem na typ BSP

Wskazuje on, ze dodanie dodatkowych komponentéw umozliwiajacych pionowy start i la-

dowanie zwieksza mase wlasng statku powietrznego o 3,46 kg w przypadku BSP z obracanymi
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gondolami oraz o 4,24 kg w przypadku klasycznego uktadu VTOL. Zaskakuje fakt, ze pomimo
dodatkowych elementéw koniecznych do wykonania obrotu gondoli wlaénie ta konfiguracja ce-
chuje sie nizsza masa. Wynika to z faktu, ze klasyczny uklad wymaga dodatkowego piatego
silnika wraz z odpowiednim regulatorem [22]. Analiza wykazala, ze rozwiazanie to cechuje sie
wieksza masa, przy jednoczesnym oferowaniu bardziej korzystnych mozliwosci tadunkowych tych
typow BSP.

Predkosé przelotowa i maksymalna typow BSP

125
100
=
g 75
i
2
?} a0
[«
25

fixed wing tiltrotor WTOL WTOL

B Srednia @ Mediana

RYSUNEK 2.6: Predkos¢ przelotowa i maksymalna typéw BSP

Srednie predkosci przelotowa i maksymalna poszczegélnych typéw BSP nie odbiegaja zna-
czaco od siebie 1 wynosza odpowiednio od 69 do 73 km/h, natomiast $rednia predkosé maksy-
malna wynosi od 110 do 124 km/h. Predkosci minimalne w znacznej wigkszosci przypadkéw nie
zawieraly sie w informacjach pochodzacych od producentéw i sprzedawcow konstrukeji, dlatego

tez parametr ten nie zostal ujety w zestawieniu.

Dlugotrwalosé lotu w zaleznosci od typu napedu
20

Dhugotrwatosé lotu [h]

Maped spalinowy Maped elekiryczny

B sSrednia @ mediana

RYSUNEK 2.7: Dhugotrwatosé lotu w zaleznosci od typu napedu BSP
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Statki z napedem elektrycznym znaczaco ustepuja dlugotrwaloscia lotu konstrukcjom, ktére
wykorzystuja naped spalinowy. Statki powietrzne zasilane energia elektryczna osiagaja maksy-
malnie dlugotrwalos$é lotu wynoszaca 4,5h ($rednio 3h) podczas gdy te zasilane paliwem wie-
lokrotnie wiecej - maksymalnie 28h ($rednio 16h). Po zakoficzeniu okresu przej$ciowego wpro-
wadzonego przez rozporzadzenie wykonawcze [21] stosowanie napedéw spalinowych bedzie w
znaczny stopniu utrudnione. Klasy C0-C3 bezzalogowych statkéw powietrznych okreslone przez
[23] dopuszczaja wykorzystanie wylacznie napedu elektrycznego. Klasa C4 dopuszcza wykorzy-
stanie napedéw spalinowych, jednocze$nie zakazujac wykonywania lotéw automatycznych. Je-
dyna mozliwoécig certyfikowania i wykonywania lotéw automatycznych BSP zasilanym paliwem
jest nadanie klasy C6 - bazuje ona na klasie C3 z wyjatkiem wymogdéw okreélonych w pkt 7, tj.
”jest zasilany wylacznie energia elektryczna’. Jego maksymalna masa startowa wcigz pozostaje
ograniczona do 25 kg, a maksymalny wymiar charakterystyczny (rozpietosé) do 3 m. Uzytkowa-

nie drona o nadanej klasie C6 jest niedozwolone w kategorii otwartej [21].

Rozpietosé¢ a MTOW

6__

L]
®
— 4+ ® . ®
E
®
g . . d S e @
g
= ]
§ 21+-® .‘
o -
0
L] 10 15 20 25 30 35
MTOW [ka]
® rozpigtosi Linia trendu=0,0721*+ 1,85

RYSUNEK 2.8: Rozpigto$¢ samolotu w zaleznosci od maksymalnej masy startowej

Na wykresie 2.8 przedstawiono zaleznos¢ pomiedzy rozpietoscia, a maksymalng masa startowa
BSP. Wskazuje on, ze wiekszos$¢ konstrukeji nie przekracza rozpietosci skrzydel wynoszacej 4m
(maksymalnie 5,16 m). Rozpietos¢ wynoszaca do 3 m spotykana jest nawet w konstrukcjach o
maksymalnej masie startowej 25 kg. Wymiar charakterystyczny (rozpieto$¢) ponizej 3 m pozwala
na certyfikacje zgodnie z wymogami klasy C3. [23] Linowa linia trendu dopasowana do danych
opisana jest wzorem: wingspan = 0,0721 - MTOW + 1,95.

Podstawowa laczno$é¢ realizowana jest za pomoca aparatury pracujacej na czestotliwoéci 2,4
GHz, zapewnia ona laczno$¢ do 2 km. Podobny zasieg oferuja moduly telemetrii pracujace na
czestotliwosci 433 MHz, jednak radiotelefony (Walkie-Talkie) wykorzystuja pasmo 400-470 MHz,
zatem ten rodzaj telemetrii narazony jest na zakl6cenia [24]. Wiekszymi zasiegami cechuja sie
moduly lacznosci pracujace na czestotliwosci 868 MHz (Europa) oraz 915 MHz (USA) [25].

Podstawowe urzadzenia umozliwiaja przesylanie danych na odleglosé 12 km, a zastosowanie
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odpowiednio wiekszej mocy nadajnika pozwala zwiekszy¢ ja do 80 km [26]. Nieograniczony zasieg
mozna uzyskaé wykorzystujac taczno$é satelitarna lub moduty GSM/LTE, ktére pozwalaja na
tacznosé tak dlugo, jak statek powietrzny znajduje sie w zasiegu sygnalu telefonii komérkowe;j.

RYSUNEK 2.9: Technologia produkcji BSP

Ostatnim elementem analizy konstrukcji jest przeglad stosowanych technologii produkcji.
Jest to jednak dosé pilnie strzezona tajemnica handlowa, dlatego tez niemozliwym bylo zebranie
pelnych informacji. NajczeSciej stosowane jest wykonanie konstrukeji z wiékna weglowego, a na-
stepnie wykorzystanie poszycia z widkna szklanego. Jest to rozwiazanie lekkie, wytrzymale oraz
powtarzalne. Druga najliczniejsza grupa sa konstrukcje w ktorych producent nie zapewnil innej
informacji dotyczacej materialu niz ”kompozyt”bez rozréznienia jego rodzaju. Trzecig najpopu-
larniejsza grupa sa konstrukcje piankowe. Sa to gtownie BSP mniejszych rozmiaréw.
Stosowanie konkretnych technologii i wynikajacych z niej materialéw wiaze sie z konkretnymi

wadami i zaletami:

o Widkno weglowe: wytrzymaly material, ktéry pozwala na uzyskiwanie powtarzalnosci pro-
dukowanych elementéw. Wymaga on jednak wiedzy i doswiadczenia od oséb z nim pracu-
jacych. Wymaga stosowania form, zatem rzadko wybierane jest do produkcji prototypow.
Pochtania promieniowanie elektromagnetyczne, przez co w przypadku uzycia go w poszy-
ciu samolotu konieczne jest umieszczenie na ptatowcu odpowiedniej liczby anten, ktore

zapewnig nieprzerwang tacznos$¢ radiows.
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e Widkno szklane: réwnie wytrzymate co witdkno weglowe, podobnie jak ono wymaga do-
Swiadczenia i wykorzystania form, jest jednak mniej kosztowne i tatwiej dostepne. Nie

pochlania promieniowania elektromagnetycznego, nie zaktéca zatem lacznosci radiowe;j.

e Pianka: jest materialem zdecydowanie najtanszym, cechujacym sie najmniejsza trwatoscia,
jednoczesnie bedacym najprostszym do naprawy w przypadku uszkodzenia. Najczesciej
stosowane sa elementy powstate na wtryskarkach. W przypadku produkcji maloseryjnej
czedciej wybierana jest technologia ciecia goracym drutem. Polega ona na prowadzeniu
rozgrzanego drutu oporowego po wczesniej zaprogramowanej $ciezce, uzyskujac w ten spo-

sob pozadany ksztalt.

Zebrane dane pozwolily wskazaé kierunki, w ktérych nalezy podazaé¢ podejmujac sie wykona-
nia projektu szczegbélowego bezzalogowego statku powietrznego uniwersalnego przeznaczenia.
Analiza wykazala, obecnie funkcjonujace trendy w oferowanych produktach. Zasadnym bytoby
dodanie do zestawienia wielkoSci sprzedazy poszczegélnych modeli - takie dane sa jednak nie

jawne i niedostepne publicznie.
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Rozdziat 3

Optymalizacja koncepc

i1 projekt

koncepcyjny

W niniejszym rozdziale przedstawiono rozwazania na temat projektu koncepcyjnego projek-

towanego BSP. Ustalono zalozenia brzegowe, osiagi i parametry lotu, ktérymi powinien dyspo-

nowaé zaprojektowany statek powietrzny.

Na podstawie przeprowadzonej analizy w rozdziale 2 wyciggnieto nastepujace wnioski:

Naped spalinowy pomimo osigganych duzo lepszych osiagéw wzgledem napedu elektrycz-
nego jest stosowany znacznie rzadziej, co odzwierciedla obecny stan prawa (ograniczone

uzytkowanie silnikéw spalinowych po zakonczeniu okresu przejsciowego). [23, 21]

Wymiar charakterystyczny znacznej wigkszosci konstrukeji nie przekracza 3 metréow, co

réwniez odzwierciedla obecny stan prawa [23, 21]

Pomimo, ze staloplaty nadal stanowia wiekszos¢ konstrukcji, coraz czesciej kladzie sie
nacisk na uniezaleznienie operacji od dostepnosci pasa startowego, stad oferowane sa bez-

zalogowe statki powietrzne z mozliwoscia pionowego startu i ladowania.

Najczesciej stosowane sa konstrukcje kompozytowe. Ze wzgledu na wlasciwosci widkna
weglowego (pochlanianie fal elektromagnetycznych) nie stosuje sie go jako poszycie, a je-
dynie jako elementy konstrukcyjne. W niektérych przypadkach zamiast niego stosowane

jest aluminium. Kompozyt wystepuje rowniez jako warstwa wzmacniajaca pianke.

Biorac pod uwage powyzsze oraz informacje zebrane w rozdziale 2 nakreslono koncepcje mozliwe

uniwersalnego bezzalogowego statku powietrznego, ktéry przede wszystkim bedzie:

dysponowat dlugotrwatoscia lotu wynoszaca co najmniej 1h
zdolny bedzie do przenoszenia tadunku co najmniej 1,5 kg

lot bedzie méglt odbywac sie w ramach kategorii otwartej, jednak nie bedzie do niej ograni-

czony; rozumie sie przez to wyposazenie umozliwiajace lot poza zasiegiem wzroku (BVLOS)

jego produkcja mozliwa bedzie do wykonania w warunkach, ktérymi dysponuje Akademicki

Klub Lotniczy Politechniki Poznanskiej (patrz rozdzial 6)

12
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3.1 Konfiguracja

Zakladany czas lotu pozwala na uzytkowanie kazdego rodzaju napedu, jednak pozadana masa
uzytkowa projektowanego BSP ustala jego minimalna mase wlasna oraz konfiguracje aerodyna-
miczng. Wymagana masa nie pozwala na wykorzystanie ukladu latajacego skrzydta (flying-wing)
lub latajacego skrzydla z mozliwo$cia pionowego startu i ladowania (tailsitter) [4, 32, 31, 5]. Ce-
chuja si¢ one niewielka masa uzytkowa, nieprzekraczajaca 1 kg, wyjatkiem jest [30], ktéry zdolny
jest przeniesé tadunek o lacznej masie 4 kg, jednak jego rozpietos¢ wynosi ponad 4,3 m, a mak-
symalna masa do lotu 26 kg.

Koniecznym jest zatem zastosowanie jednego z uktadow: klasycznego staloplata, staloptata z
mozliwo$cia pionowego startu i ladowania (VTOL) lub staloptata z mozliwoscia pionowego startu
i ladowania z obracanymi gondolami (tiltrotor).

Bezposrednio poréwnujac mozliwosci kazdego z uktadow, niewatpliwa wada jest koniecznosé ope-
rowania z pasa startowego w przypadku klasycznego statoptata. Koncepcja statku powietrznego
z obracanymi gondolami potencjalnie jest bardziej ktopotliwa pod wzgledem konstrukcyjnym,
dlatego tez na poczatkowym etapie projektu zdecydowano sie na wybér staloptata z mozliwoscia
pionowego startu i ladowania w klasycznym ukladzie VTOL, jednoczesnie nie zamykajac sobie

mozliwoéci ewolucji projektu i zastosowania obracanych gondoli w kolejnych iteracjach projektu.

3.2 Masa i wymiary

Poréwnujac zalozenia projektowanego BSP do istniejacych konstrukceji, ustalono ze docelowy

bezzalogowy statek powietrzny musi cechowaé sie nastepujacymi parametrami:
e MTOW: nie mniej niz 8 kg, nie wiecej niz 25 kg

e rozpigto$¢: nie mniej niz 2,5 m oraz nie wigcej niz 3m

naped elektryczny

predkosé przelotowa 60-80 km/h

e mozliwos¢ pionowego startu i ladowania

3.3 Finalny projekt koncepcyjny

Zalozono, ze statek powietrzny wyposazony bedzie w skrzydlo o rozpietosci 3 m i cieciwie
u nasady skrzydta 0,35 m, w ukladzie gornoplata. Przestrzen kadluba zostanie w catosci wy-
korzystana do umieszczenia w nim ladunku i wyposazenia. Ze wzgleddéw konstrukcyjnych belka
ogonowa zostanie wykonana z pojedynczej rury weglowej, a usterzenie mocowane za pomoca loza
wykonanego w technologii druku 3D. Belki bedace podstawa do zamocowania silnikéw umozli-
wiajacych pionowy start i ladowanie zostana wykonane z rur karbonowych o splocie sko$nym,
zamocowanych za pomoca obejm wykonanych w technologii druku 3D do przeznaczonych do
tego weztéw mocowania pod skrzydtami. Same silniki zostana potaczone z rurami za pomoca
zaprojektowanych i wydrukowanych mocowan. Wewnatrz kadtuba znajdzie si¢ podloga umozli-

wiajaca dowolne przemieszczenie i mocowanie ladunku wewnatrz kadtuba.
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Ze wzgledu na prototypowy charakter projektu wykonanie konstrukcji z wykorzystaniem form do
produkcji laminatow jest zbyt kosztowny, dlatego tez zdecydowano si¢ na zastosowanie bardziej

konwencjonalnych technologii, ktére szerzej zostaly opisane w rozdziale 6.

RYSUNEK 3.1: Projekt koncepcyjny BSP
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RYSUNEK 3.2: Wymiary projektu koncepcyjnego BSP

15



Rozdziat 4

Konfiguracja aerodynamiczna

4.1

Etapy projektowania statku powietrznego

Przebieg prac i ich podstawa teoretyczna”opisano w pracy inzynierskiej [39], i obecnie za-

adaptowano do potrzeb niniejszej pracy. Przyjmuje sie, ze na proces projektowania statku po-

wietrznego skladaja sie nastepujace etapy [6]:

1.

Konfrontacja wymagan z istniejacymi konstrukcjami - okreslenie wymagan konstrukcji,
znalezienie samolotéw wykonujacych podobne zadanie oraz zebranie informacji o nich celem

ich poréwnania i okreslenia parametréow projektowanej konstrukcji.

Badanie zuzycia paliwa - bierze ono pod uwage przeznaczenie i zadanie statku powietrz-
nego. Znajac charakterystyke uktadu napedowego mozliwe jest okreslenie masy pustego

samolotu, a nastepnie poréwnanie jej z danymi statystycznymi innych jednostek.

Dobranie parametrow skrzydla - moze by¢ dokonane na podstawie danych statystycznych
podobnych konstrukeji. Pomocne jest wykorzystanie charakterystyk wiazacych wspoétczyn-
nik sity nosnej, obciagzenie jednostkowe skrzydta oraz predkos$é¢ poszczegdlnych konstrukeji.
Okredla si¢ powierzchnie skrzydla, jego wydluzenie i grubosé. Na tym etapie szacuje sig

rowniez ciag potrzebny do lotu.

Okreslenie wymiaréw kadluba - brane pod uwage jest przeznaczenie samolotu i wynika-
jace z tego wymagania przy jednoczesnym uwzglednieniu zapasu niezbednego paliwa oraz
cheé¢ minimalizacji sily oporu. Okreslane sa réwniez powierzchnie usterzenia poziomego i

pionowego oraz ich umiejscowienie.

Okreslenie calkowitej masy startowej - znalezienie zaleznosci opisujacych mase poszczegol-
nych elementéw samolotu, prowadzi sie estymacje jego catkowitej masy, nastepnie znajac

ja, mozliwe do okreslenia jest zuzycie paliwa oraz wymagany jego zapas.

Wyznaczenie charakterystyk aerodynamicznych - wspoélczynnika sily noénej oraz oporu,

sity oporu indukowanego, biegunowej skrzydta.

Ocena stateczno$ci i sterowalno$ci - ustalenie powierzchni sterow i lotek zgodnie z wyma-

ganymi proporcjami. Analiza statecznosci w locie.

Optymalizacja parametréw samolotu pod katem jego przeznaczenia - ewentualne decyzje

odnosnie zmian, powrdt do odpowiedniego etapu projektowania celem ich poprawy.

16
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9. Poréwnanie otrzymanych w wynikéw z zalozeniami i wymaganiami zgodnie z hierarchia
kryteriow. W przypadku niespelnienia kryteriow powrdt i przeprowadzenie kolejnych ite-

racji projektu.

10. Ocena rezultatéw - decyzja o zakonczeniu procesu projektowania, powstata bryta jest pod-

stawa do ksztaltowania struktury statku powietrznego.

Z uwagi na fakt, ze rozwazany bezzalogowy statek powietrzny zasilany ma by¢ napedem elek-

trycznym, etapy obejmujace wplyw paliwa na mase calej konstrukeji zostaly zmodyfikowane.

4.2 Aerodynamika i powigzania geometryczne

Podczas calego procesu projektowania statku powietrznego sita nosna oraz sita oporu okre-
$lane sa za pomoca bezwymiarowych wspélczynnikéw oraz cisnienia dynamicznego, nastepuja-

cymi zaleznosciami [6]:

e dla sity nosnej:

FL = qSC’L (41)
e dla sily oporu
FD = qSCD (4.2)
gdzie:
1
1= 50" (43)

p - gestodé powietrza [kg/m?], V - predkoéé lotu [m/s], S - powierzchnia odniesienia [m?]

)

CL,Cyz - wspotezynniki sity nosnej i oporu.

7 zalozenia, sila no$na dziala prostopadte do kierunku predkosci, natomiast sila oporu w tej
samej osi. Wspolczynniki sit uzyskiwane sa na drodze eksperymentéw empirycznych lub na
podstawie obliczen przepltywu powietrza wokét bryl. Parametry takie jak wysklepienie profilu
aerodynamicznego, wydluzenie skrzydla maja znaczacy wplyw na charakterystyke skrzydla i
osiagane warto$ci wspolczynnika sily nosnej. Mozliwe jest oszacowanie gradientu pochylenia

liniowego odcinka charakterystyki profilu aerodynamicznego korzystajac zaleznosci:

_ 21
A +2

W catkowitym wydluzeniu skrzydla uwzglednione moze zostaé jego zakonczenie, i tak dla plyt

ay (4.4)

brzegowych o cieciwie b i wysokosci h wydluzenie efektywne okreslone jest zaleznoscia:

h
)‘efek:tywne =A (1 + 17 gb) (45)

i w przypadku zakonczen typu winglet:
)\efektywne =1, 2\ (46>

Zastosowanie skosu skrzydla (A) wplywa na zmniejszenie wartosci wspélezynnika sil nosnej, jego

wplyw mozna oszacowaé ze wzoru:

OLmam = C’LmamA:O -cos A (47)
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(A) Efekt wysklepienia profilu (B) Przebieg wspdlczynnika sity nosnej
aerodynamicznego [6] dla réznych wydtuzen [6]

RYSUNEK 4.1: Wplyw parametréw geometrycznych skrzydla

RYSUNEK 4.2: Parametr korekcyjny AY [6]

Mozliwe jest natomiast modyfikowanie ksztaltu profilu aerodynamicznego, celem zniwelowania
nieporzadnego wplywu skosu skrzydla. Polega ono na korekcie krzywizny profilu w czes$ci nosowej
w odleglosci 0,15% do 6% poprzez wprowadzenie parametru zdefiniowanego jako AY’, ktérego

wartosci sa okreslone w tablicach dla konkretnych grup profili aerodynamicznych.

4.3 Mechanizacja skrzydtla

Na mechanizacje skrzydla sktadaja sie elementy, ktore wptywaja na charakterystyke skrzydia,
najczesciej na warto$¢ uzyskiwanego wspolczynnika sily nosnej, co nie pozostaje bez znaczenia
na dlugos$¢ startu i ladowania [6]. Jednakze wplywaja one réwniez na wzrost wspélczynnika
sily oporu, zatem ten aspekt wzia¢ nalezy réowniez pod uwage decydujac sie¢ na zastosowanie
mechanizacji skrzydla. Jej elementy umieszczane sa gtéwnie na krawedzi natarcia oraz krawedzi
sptywu. Przyktadowe urzadzenia mechanizacji skrzydta przedstawiono na rysunkach 4.3 oraz 4.4,

a ich wplyw na charakterystyke na rysunku 4.5.

4.4 Szacowanie sily oporu
Punktem wyjscia w szacowaniu sily oporu jest zalozenie, ze ma ona dwa zrddla:
e ksztalt bryly i wynikajace z tego tarcie powietrza

e opor indukowany zwiazany z wartoécia wspolczynnika sity nosnej:
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RYSUNEK 4.3: Elementy mechanizacji umiejscowione wzdtuz krawedzi sptywu [7]

RYSUNEK 4.4: Elementy mechanizacji umiejscowione wzdtuz krawedzi natarcia [7]

Py = Prrk + PrinD (4.8)

Ich udzial jest zalezny od predkosci lotu i zostal przedstawiony na rysunku 4.6 W rzeczywistosci
jednak na sume sity oporu skladaja sie dodatkowo interferencja pomiedzy elementami samolotu,
wielko$é powierzchni omywanej przez powietrze, wszelkiego rodzaju podwieszenia, podwozie oraz
lokalne zaburzenia przeplywu bedace wynikiem istnienia wystajacych elementéw takich jak na

przykltad anteny. Dokladniejsze wyrazenie na warto$¢ wspélczynnika sity oporu dla predkosci



4.4. Szacowanie sily oporu

RYSUNEK 4.5: Wplyw mechanizacji skrzydta na charakterystyke profilu aerodynamicznego

RYSUNEK 4.6: Przebieg zmian sity oporu

poddzwickowych ma postaé:

Z (CITCCETCIINT Somyw)
S

CmO =
gdzie:

o Wspdlczynnik sity tarcia Cyr

20
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— dla przeptywu laminarnego:

Cyrl, 328V Re (4.10)
gdzie: Re - liczba Reynoldsa:
Re ="V (4.11)
v

gdzie: L - wymiar charakterystyczny [m], v - wspdlczynnik lepkosci kinematycznej
[m? - s71], V - predkosé lotu [m/s], p - gestosé powietrza [kg/m?]

— dla przeplywu turbulentnego:

0,455

Cor = (log Re)>5 (1 + 0, 144M a2)0-65

(4.12)

e Wspoélezynnik ksztaltu bryly C,x dla predkoséci poddzwiekowych opisany jest wzorem:

0,6 h h\*
Cox = |1+ WE + 100 (c> 1 [1,34Ma%"®(cos A e )% (4.13)

gdzie: (%)maw okredla polozenie maksymalne grubosci profilu.

Wspéblcezynnik oporu dla kadtuba i tagodnych wysklepien okresla zaleznos¢:

60 f
Cok =14+ —=+—=— 4.14
K < gt 40()) (4.14)
natomiast gondole lub zewnetrzne podwieszenia:
0,35
Crx = (1 + ,f) (4.15)

gdzie:

L L
f= i (4.16)
\/%Amax
przy czym: A - powierzchnia czotowa bryly, L - dlugosé bryty.

e Wartosé pozostalych wspoétczynnikéw okreslana jest na podstawie danych statystycznych

oraz wartosci tablicowych.

4.5 Statecznosé

Stateczno$é¢ jest zdolnosciag powrotu kinematycznego statku powietrznego do stanu réwnowagi
po jego wytraceniu [40, 41]. Uproszczona analiza statecznosci podluznej ma na celu okreslenie
zachowania samolotu w czasie lotu za pomoca powigzania sil i geometrii, ktére rozpatrywane sa

wzgledem $rodka ciezkosci samolotu:
e sita nosna skrzydta Py
e sita nosna na usterzeniu poziomym P,y
e sila ciggu zespotu napedowego T'

e moment skrzydta M
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e moment kadluba Mg
Postaé¢ wyjsciowa réwnania momentéw ma postac:

Mr.cik = Pz<Xr.cik: - Xr.aerod) =mo + Mskrz. + Bkl+

(4.17)
MKaduba - PZH - (XT'.aerod - Xr.cik) + TZsilnika

Dodajac to tego uwzglednienie zmiany predkosci V' jako stosunek ci$nienia dynamicznego ngy =

Qusterzeniapoz. Ythrego wartosé moze zostaé przyjeta jako 0,9 oraz wzgledne odlegloéci odniesione

q —
do cieciwy skrzydla - ¢ X, 1 = @ to przeksztalcajac wzér 4.17 dzielac jego strony przez

qSskrzC uzyska¢ mozna zalezno$¢ momentu wzgledem $rodka ciezkosci samolotu:

Ciigr ciezrc — Cz (Xsr.ciezk - Xsr.aerod) + Cmgpors. + Cmﬁklﬁk’l + Cm;mdl"_
SH — — T _ (418)

CVzH (Xsr.aerod - Xsr.ciezk:) + 7Zsilnika
qukrz

Mozliwe jest réwniez uzyskanie prostszej formy zapisu uwzgledniajacej zmiane kata natarcia oraz

—h
Sskrz

oddzialywanie skrzydla, kadtuba, usterzenia i zespotu napedowego:

dc - -
— = Cma (Xsr.ciezk - Xsr.ae'r‘od) + kaadluba+
do
Si dog - B (4.19)
—Nh %CZHW (Xsr.aerod - XsOr.ciezk)
Zmnalezienie punktu neutralnego, czyli spelniajacego warunek % = 0, jest mozliwe ze wzoru

4.20. W przypadku, w ktérym érodek cigzkosci statku powietrznego znajdzie si¢ w tym punkcie,

bedzie on charakteryzowaé sie statecznoscia neutralna:

v S dan ¥
X Czqy Xsr.aerod — Cmypqar. + Th Ss:‘z CZH a; Xsr.aerod
PN — c + S O day
Za Nh S zH da

(4.20)

Znajac polozenie punktu neutralnego statku powietrznego, wstepna geometrie oraz powigzania
geometryczne przej$¢ mozna do wyznaczenia przebiegu zmian wspélczynnika momentu C,,w
zalezno$ci od kata natarcia:

Cra = —Cza (XPN - Xsr.ciezk) (421)

Umieszczenie srodka cigzkosci samolotu przed punktem neutralnym skutkuje uzyskaniem sta-
tecznosci. Jego pozycje mozna okreli¢c w procentach cieciwy aerodynamicznej lub procentach

punktu neutralnego. Samolot moze posiadaé jeden z ponizszych rodzajéw statecznosci [40, 41]:

dCm __
dc, —

nie od wartosci kata natarcia, samolot nie reaguje na wychylenia steréw

e stateczno$¢ neutralna: wartosé 0, czyli moment pochylajacy ma warto$¢ 0 niezalez-

e brak statecznosci statycznej: samolot zdolny jest do zmiany stanu ustalonego pod wplywem

dzialania pilota, sam jednak bedzie poglebial odchylenie od stanu réwnowagi

e statecznosé: wytracenie samolotu ze stanu réwnowagi powoduje powstanie momentu po-

chylajacego, ktéry zmniejsza kat natarcia, az do ponownego uzyskania stanu rownowagi

e stateczno$¢ statyczna stateczno$¢ dynamiczna: w stanie rownowagi zachowuje statecznosc,
po wytraceniu statku powietrznego ze stanu réwnowagi powstaje moment pochylajacy,
ktory wprowadza go w ruch sinusoidalny o malejacej amplitudzie, skutkujac powrotem do

stanu rownowagi
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e statecznosé statyczna niestatecznosé dynamiczna: w stanie rownowagi zachowuje statecz-
noé¢, natomiast po wytraceniu ze stanu réwnowagi powstaje moment pochylajacy, ktory

wprowadza statek powietrzny w ruch sinusoidalny o zwiekszajacej sie amplitudzie

RYSUNEK 4.7: Rodzaje statecznosci samolotu

4.5.1 Geometria skrzydla

Przy wstepnych rozwazaniach przyjeto wydluzenie skrzydta rowne 9, co przy rozpietosci 3 m
oraz powierzchni nosnej 0,962 m?, zgodnie ze wzorem 4.22 przeklada si¢ to na érednig cigciwe

aerodynamiczng rowng 0,35 m.

MAC = % (4.22)

gdzie: S - powierzchnia skrzydla [m?], b - rozpietosé¢ skrzydia [m].

Na etapie projektu koncepcyjnego zadecydowano o zastosowaniu skrzydla trapezowego, aby
zmniejszy¢ wplyw oporu indukowanego [42, 43, 44]. Zredukowano zatem cieciwe na koncdwee
skrzydla do 0,23 m, uzyskujac liczbe Reynoldsa réwna 2, 2x 10°. Aby utrzymaé zaktadane wydtu-
zenie zwigkszono cieciwe przy nasadzie skrzydla do 0,4 m, co przelozylo si¢ na stosunek cigciwy
koncéwki skrzydta do cieciwy jego nasady wynoszacy 0,575. Zachowanie jak najnizszej wartosci
tego parametru pozostalo nie bez znaczenia w kontekscie generowanego oporu indukowanego
oraz dystrybucji sily nosnej na skrzydle, gdyz dla wartosci 0,6 przybiera ona rozklad skrzydia
eliptycznego [43]. Przebieg rozkladu dla réznych wartosci wydluzenia przedstawiono na wykresie
4.8

Stosowanie duzych wartosci wydtuzenia skrzydta, podobnie jak eliptyczny jego obrys jest nie-
watpliwie pozadanym rozwiazaniem. Zwiekszona rozpietoéé¢ skrzydla moze powodowaé jednak
problemy zachowaniem sztywnoéci konstrukcji, a w efekcie mozliwo$¢ wystapienia drgan samo-

wzbudnych (flatteru). Obrys eliptyczny skrzydla jest skomplikowany do wykonania ze wzgledu



4.6. Profil aerodynamiczny 24

RYSUNEK 4.8: Wplyw wydluzenia skrzydla na rozklad sily nosnej

na nieliniowe zmienianie sie dlugosci cieciwy. Aby zwiekszy¢ mozliwo$é kontroli samolotu na
duzych katach natarcia oraz zlagodzié¢ charakterystyke przeciagniecia zastosowano zwichrzenie
geometryczne wynoszace -2° na koncéwkach skrzydta [45, 46]. W przypadku wejscia na nadkry-
tyczne katy natarcia, koncéwki skrzydla, a przez to lotki znajduja sie w bezpiecznym zakresie
kata natarcia, umozliwiajac kontrole nad samolotem i prébe wyprowadzenie go z przeciagniecia.
Jest to niewatpliwa zaleta, nawet w poréwnaniu do zwigkszonego oporu indukowanego na wyso-
kich katach natarcia [47, 46].

4.6 Profil aerodynamiczny

Profil aerodynamiczny skrzydla w znacznym stopniu wplywa na charakterystyke samolotu,
dlatego powinien zosta¢ dobrany w zaleznosci od jego przeznaczenia. Biorac pod uwage pred-
kosci, z jakimi poruszaé¢ miata sie konstrukcja konieczne bylto zastosowanie profili klasycznych,
tj. takich, ktérych maksymalna grubo$é wynoszaca 12%-25% znajduje si¢ w odleglosci 25%-30%
cieciwy [48]. Na wstepnie wytypowano 3 profile zaprojektowane na wartosci zakladanych liczb
Reynoldsa i poddano je dalszej analizie. Byly to Wortmann FX63-137, Eppler E216 oraz Clark
YH. Analize przeprowadzono w programie XFLR5. Analize wykonano dla zakresu liczb Rey-
noldsa 2 x 10° - 5 x 10° z krokiem co 1 x 10°. Jej wyniki przedstawiono na rysunkach 4.11, 4.10,
4.9. Analiza wykazata, ze profil Wortmann FX63-137 cechuje si¢ wyzszymi wartosciami wspot-
czynnika sily no$nej oraz kata krytycznego (1,729 przy 14,4°), natomiast profile E216 oraz Clark
YH cechuja sie nizszymi wartoSciami. Podobnie sytuacja ma sie w przypadku stosunku wspot-
czynnika sity noénej do wspélezynnika sity oporu. Profil Wortmann FX63-137 charakteryzuje sie

najlepszymi warto$ciami tego parametru. .



4.7. Mechanizacja skrzydla 25

RYSUNEK 4.9: Poréwnanie wykreséw Cj(«) profili aerodynamicznych

RYSUNEK 4.10: Poréwnanie wykreséw C}(Cy) profili aerodynamicznych

4.7 Mechanizacja skrzydta

Stosowanie mechanizacji skrzydta ma na celu zmiane charakterystyki lotu, na przyktad
zmniejszenie predkosci do ladowania, najczedciej poprzez zwigkszenie sity noénej. Najprostszymi i
najczesciej stosowanymi elementami mechanizacji skrzydta sa lotki i klapy, jednak mozna réwniez
wyréznié sloty lub spojlery. Ze wzgledu na planowana mozliwo$é pionowego startu i ladowania
nie zdecydowano si¢ na zastosowani mechanizacji innej niz lotki, ktére niezbedne sa do kontroli

przechylenia samolotu.
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RYSUNEK 4.11: Poréwnanie wykreséw C;/Cy(a) profili aerodynamicznych

4.8 Lotki

Lotki sa waznym elementem mechanizacji skrzydta. Odpowiadajg one za przechylenie samo-
lotu. Prawidlowe ich zaprojektowanie jest podstawa poprawnej reakcji konstrukcji na polecenia
pilota. Lotki traktowane sg jako czes¢ struktury skrzydta, uzywane sa symetrycznie, a ich efek-
tywnosé okresla w jakim stopniu wychylenie wplywa na generowany moment przechylajacy [49].

Gléwnymi parametrami charakteryzujacymi lotki sa:
e powierzchnia (S,)
e stosunek cieciwy do rozpietosci (%)
e maksymalne wychylenie w gére i w dét (£d amaz)
e pozycja wewnetrznej krawedzi lotki wzgledem rozpietosci skrzydla (bg;)

Przedstawiono je réwniez na rysunku 4.12 Podstawowe wytyczne dotyczace parametréw lotki sa

nastepujace:
o %2=0,05-0,1
o 22=0,2-0,3
. %=0,15—0725
o i =0,6-0,8
® Amas = £30°

Bazujac na wyzej wymienionych zalezno$ciach, okreélono parametry lotki zgodnie z rysunkiem
4.13.
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RYSUNEK 4.12: Parametry lotki

4.9 Obrys skrzydia

Biorac pod uwage wczesniejsze ustalenia analizy zaprojektowano obrys skrzydla, wraz z ele-

mentami jego mechanizacji, przedstawiony na rysunku 4.13.

RYSUNEK 4.13: Obrys skrzydla

Uwzglednia on:
e Skrzydlo

— rozpietosé: 3 m
— powierzchnia: 0,99 m?
— cieciwa u nasady skrzydla: 0,35 m
— cieciwa na koncéwce skrzydta: 0,35 m
— $rednia cigciwa aerodynamiczna: 0,35 m
— wydtuzenie skrzydta: 8,4
— stosunek cieciw koncéwki i nasady: 1
kg

— obcigzenie skrzydla w locie ustalonym: 14 =

o Lotki

— rozpietos$é: 0,836 m
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— powierzchnia: 0,12 m?

— cieciwa wewnetrzna: 0,138 m

— cieciwa zewnetrzna: 0,138 m

— odsuniecie od osi samolotu: 1,04 m
— wychylenie w gére: 11°

— wychylenie w dot: 8°

4.10 Skrzydtlo

Projektowanie skrzydta rozpoczeto od okre$lania sil na nie dziatajacych. Na tym etapie
uwzgledniono obciazenia charakterystyczne dla klasycznego samolotu. Ze wzgledu na brak zna-
jomosci charakterystyki przejscia z lotu pionowego do poziomego i z poziomego do pionowego,
niemozliwe byto na tym etapie okreslenie sil i przecigzen dzialajacych na konstrukcje skrzydta.
Obliczenia przeprowadzono metoda cieciw. Dtugosé skrzydta podzielono na 15 réwnych fragmen-
tow, poczynajac od jego koncéwki. Dhugosé cieciwy dla calej rozpietosci jest stala i wynosi 0,35
m. Obciazenie aerodynamiczne obliczono ze wzoru 4.23:

M x
@a = S * bg

(4.23)
W dalszej kolejnosci korzystajac ze wzoru 4.24 obliczono sity tnace dla kazdego z przekrojow:

T, =Qn 1+ T, 1*xdy (4.24)
Moment gnacy dla kazdego z przekrojéw obliczono ze wzoru 4.25:

Mgn = Mgn—1+ T, * dy (425)

Wyniki obliczen przedstawiono na wykresie 4.14.

Obciazenie skrzydia

400 — T 5000
-T- 4000
300 +
- 3000 =
= 200 %
= 42000 =
w £
(=]
100 + =
—+ 1000
0 0
[ I T T B T o O e s O« L o I o O ot B I s I T O I = B o o T o I+ w I~ o ¥ v
[ R R o T = I T ] [ T T R | 0 o= = — —— — —
o o
Pozycia przekroju (od KoAcdwki skizydta) [m]
== ObcigZenie asrodynamiczne == Sita Tnaca Mament Zginajacy

RYSUNEK 4.14: Wykresy sit dzialajacych na skrzydto
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4.11 Usterzenie

Obliczenia minimalnych wymaganych powierzchni usterzenia wykonano na podstawie [42] z

wykorzystaniem wzoréw 4.26 oraz 4.27:

by S
Svr = Cyr= W (4.26)
vT
.0,781
Sy =0,08 - %
Sy = 0,19[m?]
S
Sur = CHr 67 B (4.27)
HT
0,350,781
Syr =1- %

SHT = O, 27[m2]

gdzie: Cyr, Cyr - wspolezynniki skali (tabela 6.1 [42]), by - rozpietosé skrzydla gléwnego [m],
Sw - powierzchnia skrzydta gléwnego [m?], lyr, lgr - odlegloéé pozioma pomiedzy punktami
znajdujacymi sie w 1/4 dlugosci $rednich cigciw aerodynamicznych skrzydta gléwnego i usterze-
nia [m], cw - érednia cieciwa aerodynamiczna skrzydla gléwnego [m].

Posiadajac informacje na temat powierzchni usterzenia dodano je do modelu w programie
XFLR5. Zastosowano w nim symetryczny profil NACA 0012, ze wzgledu na najwyzszy stosu-
nek C;/Cy zakresie katéw natarcia, na ktérych zazwyczaj odbywa sie lot (0°- 6°) [50]. Skrzydio

gléwne wraz z usterzeniem przedstawione zostalo na rysunku 4.15. Po upewnieniu sie, ze zapro-

RYSUNEK 4.15: Model skrzydla i usterzenia w programie XFLR5
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jektowana konfiguracja zapewnia poprawna stabilnos¢ samolotu wykonano projekt szczegdélowy
steru kierunku oraz wysokosci. Obliczenia obciazenia skrzydta ponownie wykonano metoda cie-
ciw. Rozpoczeto je od podzielenia steru wysokoéci na p6t w taki sposéb aby przeprowadzi¢ obli-
czenia dla jego polowki, ta z kolei podzielono na 15 rownych fragmentéw - oddalonych od siebie o
0,024m kazdy. Obciazenie aerodynamiczne, ze wzgledu na statg dlugosé cieciwy jest niezmienne
wzdtuz dlugoéci ptata. Wykorzystano ta sama procedure obliczeniowa, ktéra w przypadku skrzy-
dla gtéwnego, z wykorzystaniem wzorow 4.23, 4.24, 4.25.

Wiyniki obliczen przedstawiono na wykresie 4.16. Sily dzialajace na usterzenie sg nieznaczne w

Obciazenie usterzenia poziomego

125 — - 500

100 + L 400
75 + T
z =
= b
@ 50—+ 42200 E
(=]
=

25 - —+ 100

0 0
0,00 0,25 0,50 0,75 1,00

Pozycja przekroju (od KoAcdwki usterzenia) [m]

== ObcigZenie asrodynamiczne == Sita Tnaca Mament Zginajacy

RYSUNEK 4.16: Wykresy sit dzialajacych na potéwke steru wysokosci

poréwnaniu do sit dziatajacych na skrzydto. Majac na uwadze ramie, na ktérym sie ono znajduje

wskazana jest mozliwie najwigksza redukcja masy usterzenia ogonowego.

4.12 Analiza konfiguracji

Po dobraniu wszystkich niezbednych parametréw w programie XFLR5 przeprowadzono pelna
analize dla skrzydla. Srodek ciezkosci samolotu ustalono w odleglosci % dtugosci sredniej cieciwy
aerodynamicznej, a zatem 0,101 m, liczac od krawedzi natarcia. Wyniki analizy przedstawiono
na wykresach 4.17 4.18, 4.19.

4.13 Statecznosc¢ i stabilnosé

Wartosé wspoétezynnika nachylenia prostej momentu pochylajacego ma wartosé ujemna, co
zapewnia stabilno$¢ dynamiczng - wraz ze wzrastajacym katem natarcia, wzrasta warto$¢ mo-
mentu pochylajacego dziéb samolotu do dotu. Moment pochylajacy przyjmuje wartosé réwna,
0 dla kata natarcia wynoszacego -3,3°. Wspdlczynnik sily nosnej przyjmuje wartosci dodatnie,
zapewniajace powstanie wymaganej sity noénej, zatem mozliwy jest swobodny lot poziomy. Dla
kata natarcia wynoszacego 0°wymagana predko$é do lotu przyjmuje wartosé 21 m/s.
Zmieniajac potozenie srodka ciezkosci okreslono pozycje punktu neutralnego. Oddalajac go od

krawedzi natarcia, szukano takiego ustawienia, dla ktorego wspdlczynnik kierunkowy prostej
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Wspdétczynnik sity nosnej wzgledem kata natarcia
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Kat natarcia a [*]

RYSUNEK 4.17: Wspdlczynnik sily nosnej wzgledem kata natarcia konfiguracji skrzydta i usterzenia

CL/CD wzgledem kata natarcia

15

cucDh

-4 -2 0 2 4 6 g 10

Kat natarcia a [7]

RyYSUNEK 4.18: CL/CD wzgledem kata natarcia konfiguracji skrzydla i usterzenia

momentu pochylajacego przyjmie wartosé 0, czyli wartos¢ momentu bedzie stala niezaleznie od
kata natarcia. Sytuacje taka uzyskano dla pozycji srodka cigzkosci samolotu oddalonej o 0,335 m
od krawedzi natarcia. Docelowy $rodek ciezkosci znajduje si¢ zatem w 35% punktu neutralnego.
Badanie stabilnosci samolotu przeprowadzono w programie XFLR5 bazujac na modelu wykona-
nym na potrzeby analizy skrzydla. Przebadano stabilno$¢ podluzna konstrukeji po wytraceniu
jej ze stanu roéwnowagi oraz poprzeczng zaréwno po wytraceniu w jednej plaszczyznie, jak i
dwéch (Dutch Roll). Analiza wykazala, ze powraca ona samoczynnie do stanu réwnowagi po

uplywie okolo 150 sekund, co zostalo przedstawione na wykresach 4.20 i 4.21.
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Moment pochylajacy wzgledem kata natarcia
0,25
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RYSUNEK 4.19: Moment pochylajacy wzgledem kata natarcia konfiguracji skrzydla i usterzenia

Zmiana predkosci poziomej po wytraceniu ze stanu rownowagi
30
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RYSUNEK 4.20: Wykres predkosci poziomej (u) w zaleznosci od czasu

Zmiana predkosci pionowej po wytraceniu ze stanu rownowagi
2
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RYSUNEK 4.21: Wykres predkosci pionowej (w) w zaleznosci od czasu

32



Rozdziat 5

Dobér podzespoléw i wyposazenia

Dobér podzespoléw i wyposazenia jest kluczowy dla prawidlowego dzialania samolotu. Sil-
niki o zbyt malej mocy pracowaé¢ beda poza optymalnym zakresem zuzywajac nieproporcjonal-
nie duzo energii elektrycznej, z kolei silniki o zbyt duzej mocy charakteryzuja sie¢ wigksza masa,
zwiekszajac MTOW samolotu. Analogicznie serwomechanizmy o zbyt malym momencie obroto-
wym nie beda w stanie porusza¢ powierzchniami sterowymi, podczas gdy zbyt duze niepotrzebnie

zwiekszg mase catej konstrukcji.

5.1 Silnik marszowy

Odpowiednio dobrany silnik marszowy zapewnia zadowalajaca dlugotrwalo$é lotu. W celu
znalezienia optymalnej pod wzgledem konsumpcji energii konfiguracje postuzono sie modulem
setupFinder oprogramowania eCalc [51]. Dla zalozonych warunkéw brzegowych, najlepsza kon-
figuracja okazal sig¢ by¢ silnik Hacker A-40-12L V4 14-Pole (410KV) w konfiguracji ze Smiglem
16x10. Smiglo charakteryzowane jest przez dwie gléwne wielkosci: pierwsza liczba okredla jego
$rednice, a druga skok. Skok $migta to odleglosé jaka pokonaloby $miglo w powietrzu w czasie
jednego obrotu. W praktyce jednak $miglo nie pokonuje takiego dystansu - zachodzi zjawisko
poslizgu, czyli réznica pomiedzy skokiem geometrycznym a rzeczywistym.

Parametry pracy zespotu silnik-Smiglo zostaly przedstawione w ponizszych tabelach.

Pakiet

Obciazenie: 6.97 | C
Napiecie: 2299 | V
Napiecie znamionowe: | 22.20 | V
Energia: 222 | Wh
Catkowita pojemno$é: | 10000 | mAh
Uzywane pojemno$¢: 9000 | mAh
Min. czas lotu: 31.7 | min
Czas lotu mieszanego: 55.2 | min
Waga: 1710 | g

TABELA 5.1: Wykorzystanie baterii silnika marszowego
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Silnik @ Optymalna efektywnosé

Prad: 28.75 | A
Napiecie: 23.18 | V
Obroty: 8705 | rpm

Moc elektryczna: 666.4 | W
Moc mechaniczna: | 594.8 | W
Efektywnogé: 89.3 | %

TABELA 5.2: Optymalne parametry pracy silnika

Silnik @ Maksimum
Prad: 69.75 | A
Napiecie: 22.67 |V
Obroty: 7773 | rpm
Moc elektryczna: 15814 | W
Moc mechaniczna: 1335.0 | W
Efektywnosé: 844 | %
Szacowana temperatura: 113 | °C
Odczyty watomierza
Prad: 69.75 | A
Napiecie: 2299 | 'V
Moc: 1603.6 | W

TABELA 5.3: Maksymalne parametry pracy silnika marszowego

Smigto
Ciag statyczny: 6659 | g
Obroty: 7773 | rpm
Ciag przy 0 km/h: 6659 | g
Predkos$¢ zasmiglowa: | 119 | km/h
Predkos¢ lopatek: 595 | km/h
Ciag specyficzny: 4.21 | g/W

TABELA 5.4: Parametry racy $migta silnika marszowego

Calo$¢ napedu
Waga napedu: 2272 | g
Moc do wagi: 274 | W/kg
Ciag do wagi: 1.11 | : 1
Prad @ max: 69.75 | A
P(we) @ max: 1641.3 | W
P(wy) @ max: 1335.0 | W
Efektywnosé¢é @ max: 813 | %
Moment obrotowy: 1.64 | Nm

TABELA 5.5: Parametry pracy napedu marszowego
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Samolot
Waga catosci modelu: 12000 | g
Obciazenie skrzydet: 154 | g/dm?
wyznaczona predkosé zatrzymania (stall) 43 | km/h
Predk. max (pozioma): 105 | km/h
Predkos$é wznoszenia: 10.6 | m/s
2084 | ft/min

TABELA 5.6: Osiagi samolotu podczas lotu poziomego

Posiadajac informacje o maksymalnej predkosci obrotowej silnika oraz wielkodciach charak-
terystycznych $migla ($rednica i skok) mozliwe byto obliczenie ciagu dynamicznego dla poszcze-

gélnych predkosei lotu [52]. Zalezno$é ta zostala przedstawiona na wykresie 5.1.

254 - d)? Tmin\ 2
F = pM RPM . 0’ 0254 . p/Ltch . min —
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RYSUNEK 5.1: Zaleznosci wartosci ciaggu dynamicznego od predkosci lotu

5.2 Silniki pionowego startu i ladowania

Zgodnie z zalozeniami projektu, bezzalogowy statek powietrzny powinien umozliwia¢ pio-
nowy start i ladowanie. Funkcja ta realizowana bedzie za pomoca czterech stalych silnikéw
umieszczonych na rurach weglowych, te z kolei przez wezly mocowania przytwierdzone zostana
do skrzydel. Aby zapewnié bezpieczny lot, wymagane jest posiadanie przez zespél dobranych
silnikéw odpowiedniej sumy ciggu statycznego. Przyjmuje sie, ze warto$¢ minimalna sumy ciaggu
silnikéw do masy statku powietrznego powinna wynosi¢ minimum 2:1 [53]. Przyjmujac mase
startowa statku powietrznego na 12 kg, suma ciagu silnikow powinna wynosi¢ co najmniej 24kg.
Biorac pod uwage zastosowanie 4 silnikow, kazdy z nich powinien charakteryzowaé sie ciagiem

nie mniejszym niz 6kg. Osiagniecie tej wartosci jest kluczowe, ze wzgledu na bezpieczenstwo lotu
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i mozliwosé utrzymania zawisu nawet w warunkach wietrznych. Silniki takie wymagaja zasto-
sowania odpowiedniego zrédla pradu, w tym przypadku baterii Litowo-Polimerowej o napieciu
znamionowym 6s (22,2V). oraz regulatoréw predkosci obrotowej dostosowanych pod katem war-
tosci przeptywajacego natezenia pradu do silnikow umieszczonych na ptatowcu. Na etapie doboru
komponentéw przeprowadzono przeglad dostepnych silnikow. Ze wzgledu na kroétki czas realiza-
cji projektu, poszukiwania ograniczono do dostepnych produktéw w momencie przeprowadzania
analizy. W tabeli 5.7 zebrano podstawowe parametry dostepnych silnikow. W tabeli 5.8 przed-
stawiono wyniki analizy osiagéw silnikéw przeprowadzonej w programie eCalc. Pozwala ono na
przeanalizowanie konfiguracji silnik $miglo oraz upewnienie sie co do poprawnosci zastosowanego
zestawu. Przeanalizowano silniki w konfiguracji ze $migtem zalecanym przez producenta oraz ze
$miglem w rozmiarze 18x5,5”, ktére byto najwiekszym dostepnym w momencie przeprowadza-
nia analizy. Ze wzgledu na réznie moce maksymalne silnikow, zestawiono réwniez wartos$é ciagu

statycznego dla mocy 1000 W.

Moc Maksymalny KV Zalecane Masa

maksymalna prad [A] fobr/V] | émiglo wlasna
(W] [e]
DUALSKY GAS800.11 1000 42 550 12x6 160
DUALSKY GA1500.5 1500 70 500 15x8 280
DUALSKY XM7015HD 1480 67 330 20x6 350
Turnigy 1.3040A-480G 1000 52 480 - 194
KDE 5215XF-435 1595 72 435 18,5x5,3 305
EMAX GT4030/06 1410 60 420 17x8 380
EMAX GT4020/07 1410 60 620 15x8 280
Hacker A50-16 L V4 kv265 1650 55 265 17x10 445
Hacker A50-14 S V4 kv425 1250 58 425 16x10 345

TABELA 5.7: Silniki spelniajace postawione kryteria
silnik Smigo zalecane Smigto 18x5.5
maksymalna 1000W maksymalna 1000W

moc [W] | ciag [g] | ciag [g] | moc [W] | ciag [g] | ciag [g]

DUALSKY GAS800.11 907 3518 3134,7 9219 4573
DUALSKY GA1500.5 2002 7266 4782 3637 11901 5583
DUALSKY XM7015HD 1311 5267 4350 1392 6252 5175
Turnigy L3040A-480G - - - 1993 6542 4401
KDE 5215XF-435 1796 6157 4404 2479 9004 5269
EMAX GT4030/06 1835 7053 4809 2456 9184 5352
EMAX GT4020/07 2216 7405 4520 2636 7587 4229
Hacker A50-16 L V4 kv265 715 4228 863 4873

Hacker A50-14 S V4 kv425 1889 7739 5270 2583 9684 5039

TABELA 5.8: Wyniki wstepnej analizy w oprogramowaniu eCalc

Finalnie zdecydowano sie na zastosowanie silnika EMAX GT4020/06, ze wzgledu na naj-
bardziej zblizone warunki pracy ze smiglem 18x5,5”w stosunku do $migta zalecanego oraz ze
wzgledu na jego wysoka dostepnosé i niska cene. W dalszej kolejnosci przebadano konfiguracje

zlozong z czterech silnikow.



5.2. Silniki pionowego startu i lgdowania 37

Pakiet

Obciazenie: 51.51 | C
Napiecie: 18.18 | V
Napiecie znamionowe: | 22.20 | V
Energia: 222 | Wh
Catkowita pojemno$é: | 10000 | mAh
Uzywane pojemno$¢: 8500 | mAh
Min. czas lotu: 1.0 | min
Czas lotu mieszanego: 3.3 | min
Czas zawisu: 3.8 | min
Masa: 1710 | g

TABELA 5.9: Wykorzystanie baterii

Silnik @ Optymalna efektywnosé

Prad: 56.13 | A
Napiecie: 20.25 | 'V
Obroty: 11649 | rpm

Moc elektryczna: 1136.8 | W
Moc mechaniczna: 980.3 | W
Efektywnosé: 86.2 | %

TABELA 5.10: Parametry pracy silnikéw na obrotach optymalnych

Silnik @ Maksimum
Prad: 128.78 | A
Napiecie: 1773 | 'V
Obroty: 8912 | rpm
Moc elektryczna: 2283.5 | W
Moc mechanicznas: 1805.7 | W
Moc do wagi: 761.2 | W/kg
Efektywnogé: 79.1 | %
Szacowana temperatura: 151 | °C
Odczyty watomierza
Prad: 515.12 | A
Napiecie: 18.18 | V
Moc: 9364.9 | W

TABELA 5.11: Parametry pracy silnikéw na obrotach maksymalnych

Zastosowana konfiguracja silnik-$miglo zapewnia odpowiedni stosunek ciggu do wagi (2,1:1)
Jest on wystarczajacy, aby wykonaé przejicie z zawisu do lotu poziomego. Natezenie pradu
plynacego w zawisie wynosi 135A, mozliwe jest zatem zasilenie wszystkich czterech silnikow z
jednego pakietu (planowana wydajno$é¢ pradowa akumulatora wynosi 250A), jednak natezenie
pradu podczas pracy z maksymalna moca wynosi 515A, z tego wzgledu wskazane jest zastoso-
wanie dwoch niezaleznych Zrédet pradu. W ten sposéb natezenie pradu przypadajace na pakiet

zostanie zredukowanie do bezpiecznego zakresu.
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Silnik @ Zawis

Prad: 33.83 | A
Napiecie: 21.03 | V
Obroty: 5417 | rpm
Przepustnica (log): 4 | %
Przepustnica (liniowa): 50 | %
Moc elektryczna: 7115 | W
Moc mechaniczna: 569.9 | W
Moc do wagi: 2504 | W/kg
Efektywnos$é: 80.1 | %
Szacowana temperatura: 62 | °C
Ciag specyficzny: 422 | g/W

TABELA 5.12: Parametry pracy silnikow w zawisie

Catlos¢ napedu
Waga napedu: 3575 | g
Ciag d wagi: 21 :1
Prad @ Zawis: 135.34 | A
P(we) Q Zawis: 3004.5 | W
P(wy) @ Zawis: 2279.6 | W
Efektywnosé Q Zawis: 7.9 | %
Prad @ max: 515.13 | A
P(we) @ max: 114359 | W
P(wy) @ max: 7222.7 | W
Efektywnos$é¢ @Q max: 63.2 | %
TABELA 5.13: Parametry napedu
Wielowirnikowiec
Waga catosci modelu: 12000 | g
Dodatkowe obciazenie: 9776 | g
max. pochylenie: 57 | °
max. predkosé: 83 | km/h
Szacunkowy pulap: 1176 | m
Predko$¢ wznoszenia: 8.4 | m/s
Calkowita powierzchnia $migiet: | 65.67 | dm?2

TABELA 5.14: Osiagi podczas lotu z wykorzystaniem silnikéw pionewgo startu i ladowania

5.3 Serwomechanizmy

Odpowiednie dobranie serwomechanizméw jest kluczowe dla poprawnego dzialanie powierzchni
sterowych. Aby okresli¢ warto$ci momentéw lotek, steru kierunku oraz wysokosci postuzono sie
wzorem [54] pozwalajacym na latwe obliczenie wymaganej wartosci. Stosuje ono uproszczana
metode obliczeniows, jednak uzyskuje si¢ warto$ci nie odbiegajace o wiecej niz 5% wzgledem
bardziej zlozonych obliczen. [54]. Obliczenie wymaganego momentu przeprowadzono zgodnie z

ponizszym przebiegiem: Sila oporu aerodynamicznego na platowiec jest wyrazona wzorem:

o Cde2A

F,
2

(5.2)
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Przewidywany obszar powierzchni sterowej wystawiony na przeptyw powietrza wynosi zero, gdy
powierzchnia znajduje sie w pozycji neutralnej, a maksymalny obszar (tj. b, /2 x C,), gdy po-
wierzchnia jest w maksymalnym wychyleniu wzgledem przepltywu powietrza. Obszar normalny

do przeplywu powietrza to:
A=LCsinh (5.3)

C'sin a A bedaca sktadowa pionowa powierzchni sterowej przy maksymalnym wychyleniu.
Moment obrotowy na powierzchni sterowej, ktéry jest taki sam jak na ramieniu popychacza,
Wynosi:

Th = Fa% (5.4)

% to $rednia cieciwa, na ktorej sita oporu Fa jest rownomiernie roztozona na powierzchni sterowej.

Th = Fpxh (5.5)

gdzie

P

= 5.6
tan ah (5:6)

stad:
Th=F 5.7
ptan ah (5:7)

zatem:

FpP = Thtanah (5.8)

Zakladajac, ze popychacz jest wystarczajaco dtugi w stosunku do dzwigni zawiasu i ramienia
serwomechanizmu, ruch popychacza P jest taki sam dla ramienia i dzwigni. Podobnie moment

obrotowy na ramieniu serwomechanizmu wynosi:

Ts = Fpzxs (5.9)
oraz P
xs = (5.10)
tan as
stad:
Ts=F 5.11
5 ptan as ( )
zatem: . b
Ts = Thoo? (5.12)
tan as

Stad zwiazek miedzy momentem obrotowym na powierzchni sterowej/ramieniu a momentem
serwomechanizmu. Jest to stosunek stycznych ich odpowiednich obrotéow katowych. To, co nas
interesuje, to oczywiscie moment obrotowy serwa w funkcji pozostalych parametru, ktore znamy,

mozemy zmierzy¢ lub oszacowaé. Zatem podstawiajac 5.4 w 5.12 za Th daje:

t h
Ts = FaC— 2" (5.13)
2tan as
Zastepujac 5.2 w 5.13 Fa otrzymujemy:
t h
Ts = CapV2AC 220 (5.14)
4tan as
Zastepujac 5.3 w 5.14 powierzchnia A otrzymujemy:
sinah t h
Ts = CypV2 L2220 200 (5.15)

4tan as
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Znajac wszystkie parametry lotki mozliwe bylo obliczenie warto$ci momentu obrotowego po-
trzebnego aby wychyli¢ powierzchnie sterowe podczas lotu z predkosciag przelotowa. Procedure

powtdrzono, aby obliczy¢ wartosci momentéw wymaganych dla poszczegdlnych predkoéci lotu.

Moment [kg cm] a V [m/s}
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RYSUNEK 5.2: Moment obrotowy wzgledem predkosci lotu

Posiadajac informacje o wymaganych warto$ciach momentéw, dokonano przegladu dostep-
nych serwomechanizméw. Ostatecznie zdecydowano sie na zastosowanie HITEC HS 125MG [55],
ze wzgledu na moment wynoszacy 3 kg - cm przy maksymalnym wymaganym 2,5 kg - ¢cm oraz

niewielkie wymiary réwne 30x10x34 mm.

5.4 Modul autonomii lotu

Na modut autopilota sktadaja sie:
e kontroler lotu
e modut zasilania x2
e GPS
Do bezpiecznego i kontrolowanego lotu porzebne sa dodatkowo:
e modul telemetrii,
e odbiornik RC,

w celu zapewnienie ciagtej, dwustronnej komunikacji z BSP.
Aby dopeié¢ funkcjonalnoéci modutu oraz umozliwié¢ lot poza zasiggiem wzroku (BVLOS) wy-
konano system FPV (first-person-view) pozwalajacy obserwowaé lot z punktu widzenia pilota

siedzacego w samolocie. Na ten system sktada sie:
e kamera FPV

e nadajnik sygnatu wideo
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RYSUNEK 5.3: Elementy modulu autonomii lotu w kadlubie samolotu

e bateria

Najwazniejszym elementem modutu autopilota jest kontroler lotu. To on zbiera informacje ze
wszystkich czujnikéw, wysyla polecenia do serwomechanizméw poruszajacych powierzchniami
sterowymi oraz do silnika, zapewnia dane nadajnikowi telemetrii, ktéry wysyta informacje do
stacji naziemnej. Moze on pracowaé w trybie pasywnym, przekazujac jedynie informacje jakie
otrzyma z odbiornika. W takim przypadku jego obecnos¢ moze zosta¢ niezauwazona. Kolej-
nym trybem pracy jest stabilizacja lotu. Pracujac w nim kontroler wspomaga pilota stabilizujac
samolot w trakcie lotu. W ten sposéb samolot staje sie mniej podatny na podmuchy wiatru.
Ostatnim i jednocze$nie najwazniejszym trybem pracy jest lot automatyczny. Pozwala on na
podazanie po wczesniej zadanej trasie, oczekiwanie nad okreslonym obszarem w przypadku pro-
bleméw z tacznoscia oraz samodzielny powrdt i ladowanie w miejscu startu. Dzigki uwzglednieniu
danych z czujnikéw podlaczonych do kontrolera (GPS, rurka Prandtla) oraz tych zabudowanych

w kontrolerze (akcelerometr, kompas, zyroskop, termometr, barometr) mozliwe jest dokladnie
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RYSUNEK 5.4: Ekran programu Mission Planner

podazanie po wyznaczonej Sciezce. Z uwagi na krytyczne znaczenie kontrolera lotu zastosowano
redundancje zasilania tego elementu. Pierwszy z moduléow zasilany jest z gtownej 4 celowej ba-
terii litowo-polimerowej (Li-Po) wykorzystywanej do napedu silnika marszowego, zapewniajacej
znamionowe napiecie 14,8V oraz pojemnosci 10000mAh. Do zasilania drugiego z modutéw uzyto
pakietu Li-Po 2s 7,4V 2200mAh. Zastosowanie 2 niezaleznych zrédet pradu oraz dwdch modutéw

zasilania minimalizuje ryzyko utraty kontroli nad statkiem powietrznym podczas lotu.

5.5 Konfiguracja i programowanie modulu autoniomii lotu

Zastosowany kontroler lotu PixHawk Organge Cube wspolpracowaé¢ moze z oprogramowa-
niem ArduPilot lub PX4. Ze wzgledu na coraz to mniejsze wsparcie dla oprogramowania Ardu-
Pilot zdecydowano si¢ na uzycie oprogramowania PX4, ktére daje duzo wigksze mozliwosci pod
katem implementacji autonomii lotu [56, 57].

Dzigki zastosowaniu modutu telemetrii pracujacego na czestotliwoéci 868 MHz mozliwa jest bez-
przewodowa laczno$é kontrolera i stacji naziemnej na dystansie do 12 km [26]. Do konfiguracji
kontrolera lotu i tworzenia misji wykorzystywane jest oprogramowanie QGroundControl. Umoz-
liwia ono ustawienie potozen neutralnych serwomechanizméw, ich wychylenia, odpowiednie ich
zachowanie w zaleznosci od otrzymanego sygnalu sterujacego. Rozbudowany system pozwala
na zbieranie i archiwizacje danych zebranych podczas lotu, a co najwazniejsze mozliwe jest za-
programowanie trasy do lotu autonomicznego, jak i zachowanie w przypadku utraty tacznosci.
Istotna funkcjonalnoscig oprogramowania jest mozliwoé¢ samodzielnego uczenia sie autopilota o
ograniczeniach samolotu w locie. Polega ono na tym, ze po aktywacji kontroler lotu sam dobiera
najlepsze wartosci wspolczynnikéw PID. Wymaga to jednak wstepnego ustalenia ich wartosci

tak, aby statek powietrzny byt zdolny do lotu [58].
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5.6

Plik konfiguracyjny

Do dokumentacji zalaczony zostal plik konfiguracyjny, pozawala na poprawne dziatanie w

nastepujacej konfiguracji sprzetowej:

Kontroler lotu Pixhawk Orange Cube

Modut zasilania Power Brick Mini ProfiCNC

GPS Here 3

Cyfrowy czujnik predkosci Matek ASPD-4525

Silnik marszowy Hacker A40-12L 410KV w konfiguracji ze Smigltem 18x10

Regulator predkosci obrotowej silnika marszowego X-70 Opto Pro

Zasilanie silnika marszowego bateria Li-Po 4s 10Ah

Silniki pionowego startu i ladowania EMAX GT4020/06 w knfiguracji ze $miglami 16x5,5
Regulatory predkosci obrotowej silnikéw pionowego startu i ladowania ZTW Beatles 80A
Zasilanie silnikow pionowego startu i ladowania bateria Li-Po 6s 6,6Ah

Kamera Sony RX0 MKII zamocowana na stabilizatorze 3 osiowym z mozliwo$cig sterowa-

nia
Faczno$¢ RC, telemetrii i transmisja obrazu za posérednictwem aparatury Herelink

Serwomechanizmy HiTec HS 125MG
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Technologie budowy

Najczesciej stosowang w dziatalnosé AKL PP jest technologia konstrukeji wykonanych ze
sklejki lotniczej. Projekt moze zostaé przygotowany w programie CAD, a nastepnie po odpo-
wiednim rozplanowaniu rozkladu elementéw na formatkach sklejki, moga one zosta¢ wycicte
za pomoca lasera C'Os sterowanego numerycznie. Powstaly w ten sposéb szkielet sklejany jest
wedlug planéw za pomoca kleju cyjanoakrylowego oraz zywicy epoksydowej w miejscach, gdzie
wymagana jest szczegdlna wytrzymaltoéé lub laczone sa ze sobg materiaty inne niz drewno. Do
wzmocnienia konstrukcji - w dzwigarach oraz podwoziu uzywane jest aluminium.

Do konstrukeji skrzydel wykorzystywane sa zeberka, polaczone dwoma dzwigarami oraz po-
dtuznicami, jedna umieszczona na krawedzi natarcia, druga w krawedzi sptywu skrzydta. Po
utworzeniu szkieletu skrzydta, nosek profilu pokrywany jest jest wygietym w jego ksztalt arku-
szem balsy o grubosci 0,8 mm, siegajacym az do dzwigara gléwnego, aby nastepnie zamknaé¢ na
nim keson. KrawedZ splywu réwniez pokrywa sie arkuszem balsy. Po odcieciu lotki konieczne
jest jej wzmocnienie. Poszycie samolotu wykonywane jest z termokurczliwej folii modelarskiej,
ktorej klej aktywowany jest poprzez podgrzanie zelazkiem modelarskim. Folia ta jest latwa uzy-
ciu, zapewnia niska chropowatos¢ uzyskanej powierzchni, nie przenosi jednak zadnych obciazen.
Poszycia skrzydla nie mozna potraktowaé zatem jako konstrukcji cienkosciennej. Wykonywany
z niej jest rowniez zawias lotki.

Park maszynowy ktérym dysponuje pracowania przeznaczony byl gtdéwnie przeznaczony do ob-
robki sklejki. W biezacym roku rozstal on jednak rozszerzony o maszyny zakupione w ramach

projektu AeroSfera:

e Drukarka 3D: wytwarzanie elementéw w technologii addytywnej, dzieki niej uzyskiwane sa

zlozone elementy mocowan, owiewek i konstrukcji,
e Frezarka CNC: frezowanie elementéw ze sklejki oraz aluminium,

e Tokarka warsztatowa: obrabiarka przeznaczona do obrébki skrawaniem przedmiotéw naj-

czesciej o powierzchni bryt obrotowych,
e Szlifierka Pasowa: wykanczanie elementéw,
e Laser C'Os: wycinanie elementéw konstrukeji, znaczaco utatwia proces prototypownia,

e Pila tasémowa: reczna obrébka detali.

44
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W tym przypadku zastosowana technologa wykonania powinna umozliwia¢ zbudowanie bardziej

trwalego prototypu.

RYSUNEK 6.1: Drukarka 3D Raise E2

RyYSUNEK 6.2: Frezarka CNC

RYSUNEK 6.3: Tokarka warsztatowa



6.1. Skrzydlo 46

RYSUNEK 6.4: Szlifierka Pasowa

RYSUNEK 6.5: Laser C02

6.1 Skrzydlo

Mozliwym byloby wykonanie konstrukcji i poszycia wykorzystujacej klasyczny sposéb for-
mowania widkien szklanych i weglowych w formach, wymaga to jednak sporego do$wiadczenia i
zapasu czasu, ktérym zespot nie dysponowal w momencie realizacji projektu. Dodatkowo techno-
logia ta jest niewskazana ze wzgledu na prototypowy charakter projektu, a zatem naktad pracy
potrzebny do wyprodukowania kilku sztuk bezzalogowych statkéw powietrznych bylby znaczny.
W przypadku produkcji seryjnej lub maloseryjnej byloby to bardziej zasadne. W zwiazku z tym
zdecydowano si¢ nie korzysta¢ z form do produkcji laminatéw, a zamiast tego zaprojektowaé
klasyczne konstrukeyjne skrzydlo ze sklejki lotniczej, a nastepnie pokryé je pianka (pianka EVA,

depron lub XPS), ktére nastepnie wzmocnienie mialoby zostaé warstwa laminatu szklanego.
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RYSUNEK 6.6: Pila tasmowa

Technologia ta nie jest szeroko stosowana, jednak pomimo tego zdecydowano si¢ ja przetesto-
waé. Ma ona tez swoje ograniczenia. Ze wzgledu na koniecznoéé¢ formowania arkuszy materiatu
trudnoscig jest pokrywanie nim powierzchni zbieznych, dlatego tez zdecydowano sie zrezygnowaé
ze skrzydla trapezowego, na rzecz skrzydla prostokatnego. W tym celu klasyczne skrzydto zostalto
uzupelnione o dodatkowe podtuznice, ktére mialyby byé podstawa umozliwiajaca przyklejenie
pierwszej warstwy poszycia. Konstrukcja skrzydla zostala wycieta ze sklejki lotniczej o grubosci
2mm, za pomoca lasera C'Os, a nastepnie sklejona za pomocs kleju cyjnanoakrylowego. Miejsca
taczenia poszczegdlnych elementéw zostaly uprzednio oczyszczone ze spalenizny papierem $cier-
nym. Tak przygotowany szkielet zostal pokryty pianka. W pierwszym podejéciu zdecydowano
si¢ na wykorzystanie pianki EVA, ze wzgledu na jej doskonate wlasciwosci elastyczne oraz oraz
odpornoéé na dziatanie kleju CA. Skrzydlo pokryte pianka EVA przedstawiono na grafice 6.7.
Material ten pomimo tego, ze okazal sie bardzo latwy w obrébce nie zapewnial odpowiedniej
jakosci poszycia. Powierzchnia okazata sie by¢ pofalowana i elastyczna. W zwiazku z czym nie
zdecydowano sie na pokrywanie skrzydla wldknem szklanym. Zamiast tego zastapiono pianke
EVA depronem. Material ten okazal sie sprawowac lepiej w tym zadaniu. Jego formowanie wy-
maga obrobki termicznej, a przyklejanie do konstrukcji sklejkowej odpowiedniej doktadnosci,
gdyz zbyt duza ilosé¢ kleju powoduje degradacje struktury pianki. Uzyskany efekt okazal si¢ by¢é
zadowalajacy, powierzchnia byla réwna i sztywna, w zwiazku z czym przystapiono do kolej-
nego etapu, ktorym bylo pokrycie skrzydla warstwa laminatu szklanego. Wykorzystano do tego
zywice epoksydowa, [59] posiadajaca nastepujace wlasciwosci mechaniczne (Czysta zywica po
utwardzaniu i wygrzaniu: 1 h 23 °C + 5 h 70 °C + 5 h 80 °C):

e Test sztywnosci:
Wytrzymalo$é na zginanie (DIN EN ISO 178): 137 MPa
Modut sztywnosci (DIN EN ISO 178): 3.220 MPa
Odksztalcenie na powierzchni przy maksymalnym obcigzeniu powyzej: 6.8%

Odksztalcenie na powierzchni bez zniszczenia probki: 7.0%



6.1. Skrzydlo 48

RYSUNEK 6.7: Skrzydlo pokryte pianka EVA

RYSUNEK 6.8: Skrzydto konstrukcyjne kryte depronem

e Test rozciagania:
Wytrzymalo$é na rozciaganie (DIN EN ISO 527): 82,8 MPa Wydluzenie przy zerwaniu:
4.7%

e Test $ciskania:
Wytrzymalo$é na $ciskanie (DIN EN ISO 1426): 111 MPa przy 6% skréceniu
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o Skurcz:
Skurcz liniowy (DIN EN 12617-1): 0.3%

Co w potaczeniu z tkanina szklang o splocie sko$nym i masie 163g/m? pozwolito uzyskaé sztywna
i trwala skorupe.
Aby uzyskaé¢ mozliwie gladks powierzchnie poszycia, pokryto je dodatkows warstwa zywicy

RYSUNEK 6.9: Skrzydlo pokryte laminatem szklanym

RYSUNEK 6.10: Powierzchnia uzyskana po laminowaniu
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epoksydowej. Efekt koncowy przedstawiono na rysunku 6.11. Ze wzgledu na problemu z dostep-

RYSUNEK 6.11: Efekt koncowy

noscia depronu, kolejne komplety skrzydel zostaly wykonanie z arkuszy polistyrenowych (XPS).
Materiat ten okazal sie jeszcze lepiej spetniaé potrzeby projektu. Przy podobnym stopniu trud-
nosci formowania (réwniez konieczna jest obrébka termiczna) nie ulega on takiej degradacji pod

wplywem kleju CA jak depron, nie wymaga on zatem tak duzej dokladnosci wykonania.

RYSUNEK 6.12: Skrzydlo pokryte arkuszem polistyrenowym

Tak przygotowane skrzydta zostaly wykonczone szpachla z wypelnieniem szklanym, a na-
stepnie pomalowane za pomoca lakieru w kolorze jasno szarnym. Ostatnim elementem bylo
wykonanie zakonczen skrzydla. Wykorzystano do tego elementy wykonane w technologii druku

3D oraz wyciete za pomoca lasera C'Oy panele.
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RYSUNEK 6.13: Skrzydto pokryte laminatem szklanym

RYSUNEK 6.14: Koncéwka skrzydta

6.2 Kadlub

Z uwagi na zaoblony ksztalt kadluba klopotliwym byloby wykonanie go w konwencjonalny
sposob. Zamiast tego zdecydowano sie na wykonanie sklejkowej konstrukcji, a nastepnie wydru-
kowanie za pomocg drukarki 3D poszczegdlnych segmentow poszycia kadtuba. Dzieki temu moz-
liwym byto uzyskanie bardzo duzej doktadnoéci spasowania wszystkich elementéw, bez wzgledu
na ich ksztalt. W pierwszej iteracji zastosowano material PLA [60]. Wlasciwosci mechaniczne
uzytego filemtenu przedstawiono w tabeli 6.1. Aby zmniejszy¢ mase poszycia w kolejnej iteracji
zastosowano material LW-PLA, cechujacy sie tym spienianiem podczas ekstruzji, co przejawia
sie jego zwigkszaniem objetosci, zatem ten sam element moze by¢ uzyskany z mniejszej ilodci

filamentu.
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Witasciwosci fizyczne | Test wedlug | Jednostka | Wartosé
Gestosé ISO 1183 g/cm3 1,24
Wtasciwos$ci mechaniczne | Test wedlug | Jednostka | Wartosé
Wytrzymaloéé na rozciaganie @ zakres plastyczny ISO 527 MPa 50
Wytrzymalo$é na rozciaganie @ zerwanie ISO 527 MPa 53
Modut sprezystosci ISO 527 MPa 3500
Wydtuzenie @ zakres plastyczny 1SO 527 % 6
Modul wytrzymatosé na zginanie ISO 178 MPa 81
Modutl sprezystosci ISO 178 Mpa 3800
Udarnosé¢ wedtug Izoda (z karbem) w 23°C ISO 180 kJ/m?2 2
Wtasciwosci termiczne | Test wedlug | Jednostka | Wartosé
Temperatura odksztalcenia cieplnego @ 0,45 MPa ISO 75 °C 55
Temperatura zeszklenia Tg DSC °C 55-60
Temperatura topnienia Tm DSC °C 155-160

TABELA 6.1: Wlasciwosci fizyczne filamentu PLA

RYSUNEK 6.15: Dziobowa cze$¢ poszycia kadluba

Pozwolito to zmniejszy¢ mase poszycia z 625g do 250g. Zmniejszona wytrzymalo$é poszy-
cia mogta zostaé¢ zaakceptowana, gdyz zatozenia poszycie kadtuba nie mialo przenosi¢ zadnych

obciazen. Wlasciwosci fizyczne filamentu LW-PLA zostaly przedstawione w tabeli 6.2 [61].
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Wtasciwosci fizyczne | Test wedlug | Jednostka | Wartosé
Gestosé | GB/T 1033 g/cm3 1.2
Wtasciwos$ci mechaniczne | Test wedlug | Jednostka | Wartosé
Wytrzymalo$é na rozciaganie @ zakres plastyczny | GB/T 1040 MPa 32
Wydluzenie @ przy zerwaniu | GB/T 1040 % 68.9
Modul wytrzymalos$é na zginanie | GB/T 9341 MPa 41,31
Modut sprezystosci | GB/T 9341 Mpa 1701
Udarnosé wedtug Izoda (z karbem) w 23°C ISO 180 kJ/m?2 8,58
Wlasciwos$ci termiczne | Test wedlug | Jednostka | Wartosé
Temperatura odksztalcenia cieplnego @ 0,45 MPa ISO 75 °C 53

TABELA 6.2: Wlasciwosci fizyczne filamentu LW-PLA

Kazdy z pieciu segmentéw poszycia kadtuba zostal wyposazony w elementy mocujace je do
konstrukcji kadtuba, dzigki temu moga by¢ one niezaleznie wymieniane w przypadku uszkodze-
nia.

Stosunkowo niska warto$é temperatury odksztalcenia cieplnego wynoszaca 53 °[61] spowodowala
obawy o zachowanie si¢ elementéw wykonanych z tego materialu pozostawionych na slonicu.
W celu zniwelowania wplywu temperatury. wszystkie elementy wydrukowane z materialu LW-
PLA zostaly pokryte warstwa zywicy epoksydowej, ktora utworzyla réwna i twarda, odporng na
wplyw temperatury powierzchnie.

Pokrywa przedziatu tadunkowego zostala réwniez wykonana z czterech segmentéw wydrukowa-
nych z filamentu LW-PLA a nastepnie wzmocniona warstwa zywicy epoksydowe;j.

Poézniejsze doswiadczenia wykazaly, ze material technologia ta sprawdza sie w wykonywaniu po-
szycia, rowniez pod wzgledem odpornosci na uszkodzenia. Po jednym z wypadkéw, ktére miaty
miejsce podczas prob w locie konstrukcja kadtuba ulegta caltkowitemu zniszczeniu, podczas gdy
cztery z pieciu segmentow poszycia kadtuba nadawaly sie do ponownego uzycia.

Do zamocowania niektorych elementéw wyposazenia wewnatrz kadtuba, takich jak kontroler lotu
czy modul telemetrii postuzono sie wydrukowanymi zatrzaskami, umozliwiajacy szybki montaz

i demontaz bez uzycia narzedzi. Rozwiazanie przedstawiono na grafice 6.16.

RYSUNEK 6.16: Mocowanie wyposazenia w kadtubie
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Proejekt szczegbdlowy

Majac na uwadze przeprowadzone analizy i rozwazania ostaniem krokiem bylo opracowanie
projektu szczegdltowego bezzatogowego statku powietrznego. Zostal on przygotowany w progra-
mie SolidWorks. Obejmuje elementy wykonanie ze sklejki do wyciecia na laserze COs, jak i
gotowe elementy weglowe oraz czeéci konieczne do wydrukowania w technologii 3D. Doktadne
wykonanie projektu ogranicza ilo$¢ recznej pracy podczas prototypownia, dlatego tak wazne jest
odpowiednie przygotowanie wszystkich czesci i przejécie do realizacji dopiero na odpowiednim
poziomie dojrzalosci projektu. Wykonanie cze$ci za pomoca maszyn sterowanych numerycznie
zapewnia nieporownywalnie lepsza dokladnos¢ wykonania i spasowania elementow. Co wiecej
pozwala ono przewidzie¢ wszystkie konieczne elementy, niwelujac potrzebe adaptacji czesci na
biezaco. Rozwiazanie takie jest duzo pewniejsze i latwiejsze w wykonaniu. Mozliwe jest rowniez
sporzadzenie dokumentacji technicznej, ktéra okazuje si¢ by¢ bardzo pomocna dla niedo$wiad-
czonych studentow, ktérzy czesto biorg udzial w pracach prototypowych, ktére odbywaja sie w
ramach dzialalno§¢ AKL PP. W niniejszym rozdziale przedstawione zostaly poszczegdlne ele-
menty samolotu, wraz z konkretnymi rozwiazaniami, ktére pozwolily doprowadzi¢ do realizacji
tego projektu. Na rysunku 7.1 przedstawiono grafiki wygenerowane w programie SolidWorks,

natomiast rysunek 7.2 prezentuje rysunek techniczny wraz z wymiarami.

7.1 Kadlub

Jak wspomniano w poprzednim rozdziale, kadtub zostal oparty na konstrukcji sklejkowej,
poszycie natomiast wykonano w technologii druku 3D z materialty LW-PLA. Na konstrukcje no-
$na sklada sie 6 podtuznic oraz 6 poprzecznych wreg, siddma natomiast stanowi Sciane ogniowa,
ktora jest jednoczesnie podstawa do montazu silnika marszowego. Kadlub ma 900 mm dlugo-
$ci, a jego szeroko$¢ maksymalna wynosi 253 mm. Przewidziano w nim miejsce dla niezbednego
wyposazenia obejmujacego: kontroler lotu, modut GPS, modut telemetrii, odbiornik RC, cztery
regulatory silnikow pionowego startu i ladowania, regulator silnika marszowego, silnik marszowy,
moduly zasilania oraz baterie konieczne do lotu. Dodatkowo gabaryt kadluba pozwala na za-
montowanie dodatkowo: komputera przetwarzania brzegowego takiego jak Nvidia Jetson Xavier
NX, gimbala oraz kamery. Podloga przedzialu tadunkowego posiada otwory mocujace w rastrze
o wymiarze 32x16mm, co umozliwia montaz z wykorzystaniem systemu mocowania, bez ko-
niecznosci nawiercania dodatkowych otworéw. Uniesienie podlogi ponad dolna krawedz kadluba

i wykonanie kanaléw na przewody w poprzecznych wregach umozliwito przeprowadzenie prze-

54
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RYSUNEK 7.1: Graficzne przedstawienie projektu BSP

wodow pod podloga utrzymujac porzadek i dobra organizacje przestrzeni wewnatrz samolotu.
Rozmieszczenie zostalo przedstawione na rysunku 5.3 na stronie 41. Pokrywa zamykajaca prze-
dziat tadunkowy mocowana jest za pomoca trzech érub, co umozliwia szybki i bezproblemowy

dostep do wnetrza kadtuba.
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RYSUNEK 7.2: Rysunek techniczny projektu BSP

7.2 Skrzydla

Skrzydla zostaly zaprojektowane z mysla o jak najprostszym ich wykonaniu, dlatego zdecy-
dowano sie pozostaé przy obrysie prostokatnym i nie wprowadza¢ dzielenia go na mniejsze czedci.
Gléwnym elementem no$nym sa dwa dzwigary wykonane ze sklejki o grubosci 4mm. Pomocni-

czy o przekroju 4x18mm, gtéwny o przekroju 4x30mm dodatkowo wzmocniony pasmami z listew
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4x4mm uzyskujac przekréj poprzeczny przypominajacy litere C. Na kazde ze skrzydel sklada
si¢ 11 zeber, z czego 6 z nich to klasyczne zebra konstrukcyjne, 1 z nich to wzmocniony profil
bedacy weztem mocowania dla belki z silnikami pionowego startu i ladowania, a 4 z nich po-
dzielone zostaly na czed¢ stala przytwierdzona do skrzyla i ruchoma lotke. Odlegtosci pomiedzy
poszczegdlnymi zebrami zachowane sa dzieki 8 podtuznicom, ktére dodatkowo stanowia pod-
stawe do przyklejenie poszycia.Na koncowce kazdego ze skrzydel przewidziano jego zakoniczenie
skltadajace sie z wydrukowanego elementu oraz dwoch paneli.

Mocowanie skrzydia do kadluba odbywa sie poprzez przedluzenia dzwigaréw bedace jednocze-
$nie bagnetami. Po wsunieciu w otwory w poszyciu kadtuba, nalezy zamocowaé je 4 $rubami oraz
podlaczyé wtyczke MPX oraz dwa zlacza regulatorow silnikéw pionowego startu i ladowania.
Mocowanie serwomechanizméw w skrzydle odbywa sie do poziomej plytki poprzez element do-
ktadnie pasujacy do otworéw montazowych. Calosé zamykana jest zaslepka widoczng na zdjeciu
7.3

Uktad silnikéw pionowego startu i ladowania mocowany jest do wezta mocowania w skrzydle za
pomoca obejmy wdrukowanej na drukarce 3D. Ta jest zabezpieczona przed przesuwaniem sie

wkretem ustalajacym. Krzyzowe mocowania silnikéw utwierdzona sg rowniez na wydrukach 3D.

RYSUNEK 7.3: Skrzydio BSP
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7.3 Usterzenie ogonowe

Projekt zostal wykonany zgodnie z obliczeniami minimalnych powierzchni usterzenia. Ze
wzgledéw bezpieczenstwa usterzenie poziome zostalo nieznacznie powiekszone, w celu zapewnie-
nia wiekszej stabilnosci i kontroli w locie.

Ster wysokosci sktada sie z 8 zeberek zapewniajacych odpowiedni ksztalt ptata, umieszczonych
po 4 na kazda ze stron, w odstepach co 100mm, dwéch zeberek z mocowaniami do belki ogonowej,
steru kierunku umieszczonymi centralnie, oraz jednego zeberka przeznaczonego do zamocowania
w nim serwomechanizmu odpowiedzialnego za poruszanie lotkg. Zeberka polaczone sa ze soba za
pomoca dzwigara umieszczonego w 57% cieciwy, wykonanego réwniez ze sklejki. Aby zapewnié
odpowiednie pozycjonowanie zeberek wzgledem siebie w dZzwigarze przewidziano naciecia, do
osadzenia w nich, natomiast aby zapewnié¢ prostopadlo$é¢ wzgledem niego, zastosowano podtuz-
nice umieszczong w krawedzi natarcia.

Aby uprosci¢é mocowanie steru kierunku do wysokosci, a dalej do belki ogonowej, konstrukcje
oparto o rurke aluminiowa o $rednicy 8 mm, ktéra pozwala na umieszczenie w niej nitonakretki,
a nastepnie wykorzystanie jej do mocowania steru kierunku i steru wysokosci do belki ogonowej.
Wzdhuz jego diugodci, w réwnych odstepach umieszczono 8 zeberek wykonanych ze sklejki.
Usterzenie ogonowe zaprojektowane zostalo do wykonania w tej samej technologii co gltéwne
skrzydlo. Serwomechanizmy ponownie zostaly umieszczone wewnatrz platow, a ich mocowanie
do rury weglowej stanowiacej belke ogonowa odbywa sie poprzez dopasowany, kompaktowy ele-
ment z drukarki 3D. Mocowanie do kadluba odbywa sie poprzez wsuniecie belki ogonowej do
tulei na stale umieszczonej w kadlubie, a nastepnie zabezpieczenie przed wysunigciem $ruba
M4. Konieczne jest réwniez podlaczenie jednego ztacza MPX, ktore odpowiada na przekazanie

sygnatu sterujacego do serwomechanizméw usterzenia ogonowego.

RYSUNEK 7.4: Prototyp BSP
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Zlozenie projektu

Kompletny projekt szczegbélowy bezzalogowego statku powietrznego przygotowany w pro-
gramie SolidWorks. Zawiera rysunek techniczny (AKL\_INO\_Rysunek.pdf), kompletne zloze-
nie (AKL\_INO\_Z%ozenie.SLDASM) oraz poszczegdlne czesci zgodnie z ponizszym zestawieniem,

ktére okresla rowniez liczbe sztuk.
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Stacja naziemna

Obslugowa stacja naziemna umozliwia start i ladowanie bezzalogowego statku powietrznego
oraz jego obstuge pomiedzy poszczegdlnymi lotami. Dzigki dodatkowemu wyposazeniu mozliwe
jest tadowanie akumulatoréw BSP bezposrednio na platformie. Przy zastosowaniu relingéw sa-

mochodowych mozliwe jest zamontowanie jej na nadwoziu samochodu typu pickup. Zastosowano

RYSUNEK 9.1: Zlozona platforma

podnoéniki, ktére umozliwiaja podniesienie platformy w celu minimalizacji ryzyka uszkodzenia

samochodu podczas startu i ladowania.
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RYSUNEK 9.2: Rozlozona platforma
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Podsumowanie i1 zakonczenie

Niniejsza dokumentacja jest podsumowaniem zlozonego procesu projektowego uniwersalnego
bezzalogowego statku powietrznego. Objela ona analize statystyczna istniejacych konstrukcji,
ktéra pozwolita na okreslenie optymalnej koncepcji BSP.

Zostala ona poddana dalszym badaniom pod wzgledem aerodynamicznym i wytrzymaloscio-
wym, Poréwnano profile aerodynamiczne pod katem uzyskiwanych wartosci wspotczynnika sity
nodnej oraz oporu dla réznych liczb Reynoldsa. Przeprowadzono analize skrzydla metoda pa-
nelowa. Dobrano odpowiednich rozmiaréw lotki oraz zaprojektowano strukture silowa skrzyla
obliczajac sily na nie dziatajace. Wskazano bryle kadluba konieczna do pomieszczenie zaktada-
nego tadunku. Zaprojektowano konstrukcje kadtuba oparta o wregi i podtuznice, ze wzgledu na
rodzaj transportowanego tadunku. Przewidziano miejsce na niezbedne wyposazenie. Obliczono
wymagane powierzchnie usterzenia pionowego i poziomego. Ponownie okreslajac sity dziatajace
na powierzchnie nosne okreslono ich konstrukcje sitowa.

Dobrane zostaly podzespoty, niezbedne do osiagniecia zatozonych osiagéw lotu. Poréwnano do-
stepne silniki elektryczne, a nastepnie przebadano je w réznych konfiguracjach ze Smigtami w
oprogramowaniu eCalc oraz okre$lono te najbardziej korzystna, zaréwno dla uktadu pionowego
startu i ladowania jak i silnika marszowego.

Wybrano i opisano technologie produkcji prototypu, ktoéra réznita sie od dotychczas najczesciej
stosowanych w ramach projektéw AKL.

Biorac pod uwage uzyskane dane przygotowany zostal projekt szczegdtowy, ktéry nastepnie zo-

stal zbudowany i poddany testom w locie.
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Podsumowanie i zakoriczenie

RysuNEK 10.1: BSP w locie
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