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Fatina Liliana BASMADJI !
Jan GRUSZECKI?

PLANOWANIE TRASY BEZZALOGOWEGO
STATKU POWIETRZNEGO PODCZAS LOTU
NAD TERENEM Z PRZESZKODAMI

Pomimo znacznych pagtdéw w tematyce zwkszenia autonomiczioi bezzato-
gowych obiektéw latagego, pozostaje jeszcze wiele probleméw do rgzaviia,
jednym z nich to problem autonomicznego planowsnaisy. Mimo # ten problem
jest obecnie przedmiotem badécznych grodkéw badawczych naviecie, nadal
jednak nie opracowano uniwersalnego sposobu plamewmasy, gdy jest to
zwigzane nie tylko z wikxiwosciami danego obiektu, ale réwaie realizowan
misjg. W niniejszym artykule oméwiono problem planowatnasy dla bezzato-
gowego statku powietrznego podczas lotu nad teren@mzeszkodami. Opraco-
wany zostat algorytm do wyznaczania trasy uwdglajacy ograniczenia naimne
przez wigciwosci obiektu latajcego, uksztattowanie terenu, strefy zakazane oraz
maksymalny dopuszczalny putap lotu. Ponadto zaprowano metog poszuki-
wania quasi-optymalnej trajektorii w przypadkuckszej liczby przeszkod. Prze-
prowadzono szereg badaymulacyjnych weryfikuyjcych poprawn& dziatania
opracowanego algorytmu.

Stowa kluczowe:BSP, planowanie trasy, omijanie przeszkod

1. Wstep

Waznym etapem podczas planowanie misji bezzatogowegtkus po-
wietrznego jest planowanie jego trajektorii. Plaaove trajektorii oznacza wy-
znaczenie punktow trasy, po ktérych ten obiekt ewet. Wickszas¢ bezzato-
gowych statkdw powietrznych jest zdalnie sterowéumnater planowana jest ich
trasa na ziemi jeszcze przed startem. Istnieje igavmozliwosé wysytania
punktéw trasy podczas lotu. Jednak corazgaiej spotyka si bezzalogowe apa-
raty latajce z pewnym stopniem autonomiczeoiodotyczcym réwniez plano-
wania trasy. Meliwos¢ autonomicznego wyznaczenia trasy przez obiekjatata
cy odciza operatora (zwlaszcza podczas lotu nad skonfigamgm terenem,
gdzie dochodzi problem omijania przeszkod) oraz i@ samodzielne po-

1 Autor do korespondencji/corresponding author:rzatiiliana Basmadii, Politechnika Rzeszow-
ska, e-mail: basmadji@prz.edu.pl
2 Jan Gruszecki, Politechnika Rzeszowska, e-maib@gr@prz.edu.pl
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dejmowanie decyzji nawigacyjnych poprzez obiekt agiyich przypadkach ta-
kich jak podczas awarii systemu transmisji.

Problem ten jest obecnie przedmiotem ldatleznych dgrodkéw badaw-
czych naswiecie. Jako przyktad nmioa podd prae [3] gdzie skorzystano z me-
tody optymalizacji rojem cstek do wyznaczenia trasy bezzalogowego obiektu
latajgcego w srodowisku tréjwymiarowym. Kolejny ciekawy pomyst vra
znalez¢ w pracy [2], gdzie chic wykonywa& manewry, w podobny sposoéb jak
pilot, zasgpiono model zachowaniagsoperatora jakim jest model Rasmussena
rozmytym programowaniem dynamicznym oraz algorytm®mW pracy [4]
przedstawiono nowatorskie rozmanie optymalizacji trasy bezzatogowego
obiektu latagcego, korzystac z algorytmu Dijkstry oraz teorii sztucznego pola
potencjatowego. bycie optymalizacji metag szybkiego poszukiwania drzewa
losowego (RRT), w patzeniu z planowaniem trasy na podstawie krzywych
Beziera, ména znale¢ w pracy [5]. Jak widamazna znaléc¢ wiele ciekawych
pomystéw na rozwizanie problemu planowania trasy BSP, nadal jednek n
opracowano uniwersalnego sposobu planowania tgaly, jest o zwjzane nie
tylko z wiaciwosciami danego obiektu, ale rownie realizowan misja. Pla-
nowanie trajektorii obiektu latggego jest typowym zagadnieniem optymaliza-
cji. W niniejszej pracy jako kryterium przyp dtugdé trasy. Najkrotsza trasa
pomiedzy dwoma zadanymi punktami podczas lotu w terenpFzeszkodami
nie zapewnia braku przeszkdd na drodze przelotateDb, podczas wyznacze-
nia wskanika jakaci nalezy wzig¢ pod uwag miedzy innymi uksztattowanie
terenu. Kolejg rzecz jakg naley uwzgkdni¢ jest maliwosé zrealizowania
okreslonej trajektorii przez dany obiekt lagay. Nastpnym problemem jest
orientacja przestrzenna statku powietrznego. Tpasaicdzy dwoma punktami
bedzie r&nita s w zaleznosci od pocatkowej orientacji przestrzennej statku
powietrznego oraz od docelowego kursu w punkcieckaym.

2. Problemy zwhzane z wyznaczaniem trasy BSP

Podczas planowania trajektorii bezzatlogowego obidatapcego naley
wzia¢ pod uwag nastpujace informacije:
- przeszkody state znajdige s¢ w obszarze, w ktérym ten obiekt wykonuje
lot (np. konfiguracja terenu),
- ewentualne przeszkody ktére magje pojawic ha drodze obiektu (np. inny
obiekt latajcy),
- strefy w ktérych lot jest zakazany (No Fly Zone),
- maksymaln dopuszczalpwysokaé lotu,
- pocatkowy kurs oraz docelowy kurs obiektu latggo.
Rozpoczynajc od przeszkdd statych, informacja o uksztattowdeinenu,
w rym obiekt s¢ porusza, jest znana jeszcze przed lotem. W prkypdddat-
kowych wczéniej nieznanych przeszkdd, ktére magk pojawic podczas lotu,
nalezy uzy¢ jednej z metod predykcji zachowania sbcego obiektu latagego.
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Strefa zakazana w opracowanym algorytmie jest dvedha jako dodatkowa
stata przeszkoda o wystarcaa) duwej wysokaci. Natomiast maksymalna do-
puszczalna wysokoé lotu to jest to wysoks, ktdrg nie naley przekroczyg
podczas planowania trasy obiektu lataigo. Uwzgidnienie kierunku lotu
obiektu latagcego mana dokoné réznymi sposobami. W opracowanym algo-
rytmie wyto krzywych Dubinsa gdzie wyznaczea sikregi styczne do kursu
obiektu w danych punktach. Promigch okegdw tj. promié zakektu, zaley
od prdkasci lotu oraz lgta przechylenia:

V2
= 1
9 9% @

min

Nastpnie wyznacza gistyczne wewgtrzne oraz zewgirzne pomgdzy
tymi okregami. Tym poddgciem otrzymujemy 4 mdiwe rozwigzania.
W przypadku gdy zadane punkty @ r&znych wosokéciach, odcinek poradzy
punktem stycznej l&cym na pierwszym okgu oraz punktem znajgaym sk
na drugim okggu zmienia i w sposob liniowy (Rys. 1).

2 12

-8
18”12

Rys. 1. Maliwe trasy pomgdzy dwoma punktami z zadanymi kierunkami lotu
Fig. 1. Possible air routes between two waypoirtls given headings
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3. Algorytm wyznaczania trasy dla BSP

Trasa to zbidér punktow pogdzy zadanym punktem pagkowym a zada-
nym punktem kacowym. Punkty te wyznaczane % uwzgkdnieniem ograni-
czen dotyczcych dynamiki obiektu latagego oraz warunkéw natonych na
przestrzé robocz w ktorej ten obiekt i porusza. Pojedyngzprzeszkod
mozna ominé leac powyzej jej adz omijajac ja z lewej lub prawej strony.
Tych rozwhzar maze by dwa w przypadku gdy lot nad przeszkaznaczatby
przekroczenie maksymalnej dopuszczalnej wysokiotu lub gdy taki manewr
jest nie do wykonania przez statek powietrzny zglgdu na maksymalknpred-
kos¢ pionowy lotu. W tym przypadku lotu nad przeszkodykorzystano algo-
rytm opracowany w pracy [1] (Rys. 2).

[ | [ ]

O

Fodaiel ndlegtms ¢ pomiedzy punktem —— n-:=1
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Rys. 2. Algorytm lotu nad przeszkpfl]
Fig. 2. Algorithm for flying over an obstacle [1]

Bioragc pod uwag kierunek lotu w punkcie pogikowym oraz docelowy
kierunek lotu w punkcie kecowym, oraz korzystag z wczéniej wspomnia-
nych krzywych Dubinsa, algorytm ten jest urucharmidia odcinka pongidzy
punktem R a punktem P(Rys. 3).Na rysunkach 4, 5, 6, oraz 7 przedstawione
zostaly wszystkie mdiwe trasy lotu z punktu pogikowego do punktu doce-
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lowego z ktérych mgna wybr& ta, ktdra najlepiej spetnia kryterium - tutaj naj-
krétsz trag (Rys. 6).

_ Py

\ Punkt koncowy

Punkt poczatkowy ' quf -

Rys. 3. Odcinek trasy dla ktérego ey przedstawiony algorytm jestywany
Fig. 3. Length of route for which the algorithnepented above is used
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Rys. 4. Pierwsza trasa lotu paaiey Pp a Pk
Fig. 4. First air route between Pp and Pk
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Rys. 5. Druga trasa lotu pogdizy Pp a Pk
Fig. 5. Secondir route between Pp and Pk
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Rys. 6. Trzecia trasa lotu pogdizy Pp a Pk
Fig. 6. Third air route between Pp and Pk
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Rys. 7. Czwarta trasa lotu pagdzy Pp a Pk
Fig. 7. Fourth air route between Pp and Pk

Lot powyzej przeszkody mie zosta odrzucony w przypadku gdy:

- okregi tej ciezki nie spetniag warunku minimalnej wysokai od terenu,

- gdy dodany punkt trasyelizie wymagat uzyskania dego kta toru lotu
przy ktorym dla danej pdkosci lotu predkosé pionowa przekroczy mak-
symalry ustalon wartasc,

- gdy wspoétrzdna na osi z danego punktu tragy@iie wieksza od maksy-
malnej ustalonej wysokoi lotu,

- lub gdy $ciezka przy wyznaczonych punktach trasydbie przechodzi
przez stref zakazan,

wowczas, naltey wykona& manewr omijajcy przeszkog z prawej lub lewej
strony. Wyznaczanie trajektorii w ruchu bocznym vaga jednoczesnego
rozpatrywania ptaszczyzny pionowej i poziomej zotggpwodu,ze pocatkowe
potozenie i docelowe potenie mog by¢ na dwoch rénych wysokdciach.
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Zostanie opisany zadr z prawej strony. Tok pagtowania przy wykonaniu
zakrtu omijagcego przeszkagdz lewej strony jest taki sam.

Na pocatku wyznacza si wszystkie cztery trasy poeuzy potazeniem
pocatkowym a potaeniem docelowym, uwzeiniajgc kurs obiektu latagego
w tych punktach ( podobnie jak podczas lotu na@égxiod). Kazda trasa skta-
dat sie bedzie z czterech pogtkowych punktow (Rys. 3). Wybieragsnajkrot-
sz trag dla ktorej odcinki trasy porailzy pierwszym a drugim punktem oraz
pomiedzy trzecim a czwartym punktem nie powagdkplizji z terenem. Zatem
nasza pocgkowa trasa &dzie trag taczaca drugi i trzeci punkt. Nagpnie
sprawdza gi czy wszystkie punkty spetnigjvarunek minimalnej wysokaci od
terenu. Jeeli lot po tej trasie nie spetnia warunku minimalmg/sokasci nad
terenem, wowczas wyznacza siiejsca w ktorych nie spetniony jest ten waru-
nek i wybiera si ten punkt, w ktérym wysoko terenu jest najwksza. Po
okresleniu tego miejsca, wyznacza f0 kolei punkty: I, F,..., F (ze skokiem
Ad) na linii prostopadtej do linii znajdagej st pomidzy punktami trasy
w ktérym dochodzi do kolizji z terenem (Rys. 8).

Rys. 8. Omijanie przeszkody z prawej strony
Fig. 8. Avoiding obstacle on the right side

Sprawdza si wysokaé w punkcie FFa nasgpnie podnosi giwysokaé te-
go punktu tak, aby punkt znajdowa¢ sv tym miejscu nad terenem zachoyaj
warunek bezpiecznej wysad@ Ah . Jeeli:

- wysokdai¢ tego punktu nie ¢gnizie przekraczata maksymalnego dopuszczal-
nego putapu lotu,

- wykonanie wznoszenia z poprzedniego punktu nie sploye przekrocze-
nia zat@onej maksymalnej pdkasci pionowej,

- odlegia¢ od terenu &dzie wigksza od minimalnej zakonej odlegtéci,

- kurs w tym punkcie ddzie wyznaczony jako kierunek od tego punktu do
punktu kaicowego, jeeli krzywe odcinki trasy lece co dwa punktu od
pocatku trasy a do punktu Fnie kpda powodowa kolizji z terenem,

to ten punkt dodawany jest do trasy. W przeciwnyaypadku szuka gidalej:
Fi+1, F+2 ... & znajdzie si taki punkt ktéry spetnia powsgze warunki (Rys. 9).
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h>h Krzywe Dubinsa nie spelniajg warunku

y>y / minimalnej wysokosci nad terenem

Maksymalna dopuszczalna wysokos¢

P €——— Nowy punkt trasy

AV
Punkt poczatkowy

Kierunek lotu

Rys. 9. Szukanie punktu trasy z prawej strony [nizedy
Fig. 9. Searching for point on the route on thatrgide of the obstacle

Kolejnym etapem algorytmu jest sprawdzenie prostlioh taczacych
co dwa punktu trasy. deli nie ma kolizji, to mana powiedzié, ze mamy ju
szukan tras lotu. Jeeli jednak nadal istnieje kolizja z terenem i zuggdse
ona pomgdzy ostatnio wyznaczonym punktem a punkterfickevym, to powta-
rza s¢ poprzednie kroki zaktadgj, ze od tego momentu pagkowym punk-
tem jest ten nowo dodany punkt; natomiast punkickwy zostaje bez zmian.
W przypadku gdy ta kolizja znajdujegsna ktoérym$ z wczéniejszych odcin-
kow, to na tym odcinku powtarzagede same poprzednie czyrigdi wyznacza
sie nowy punkt; z takim wytkiem, ze kaicowy punktu tego odcinka zostaje
wyeliminowany z trasy a jego miejsce zgsfje nowo wyznaczony punkt. Takie
podefcie pozwoli zmniejszy liczbe punktow trasy. Na rysunkach (10 oraz 11)
przedstawiono kolejno przyktadowe trasy z zadamagwktu pocatkowego R,
przy ktérym kurs obiektu wynosi 18@raz zadanego punktudawego R, dla
ktérego wymagany jest kurs;Qorzy braku ograniczenia natmnego na wyso-
kos¢, ale przy istnieniu strefy zakazanej lt@minieto z prawej strony (Rys.
10) i z lewej strony (Rys. 11). Moa zauway¢ ze w tym przypadku lepszym
rozwigzaniem wedtug przgjego kryterium jest omigcie strefy zakazanej
Z prawej strony.

Kolejne rysunki (12, 13) przedstawdakolejno przyktadowe trasy z zada-
nego punktu poetkowego B, przy ktorym kurs obiektu wynosi 27®raz za-
danego punktu kawowego R dla ktérego wymagany jest kurs®9@rzy istnie-
niu ograniczenia naknego na wysokié 500 [m]; ale przy braku istnieniu stre-
fy zakazanej. Na (rys. 13) przyp inma pocatkows trag lotu nz w przypadku
pokazanym na (rys. 12). Dlateg® ta ostatnia nie spetniataby warunku zacho-
wania minimalnej wysok&i nad terenem w przypadkuedei krzywolinijnych
pocatkowej trasy. W tym przypadku lepszym wyborem jggkonanie manew-
ru omijania przeszkody z lewej strony.
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Rys. 10. Trasa omijgga stre¢ zakazan z prawej strony
Fig. 10. The path avoiding no-fly zone on the rigiate
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Rys. 11. Trasa omijaga stre¢ zakazan z lewej strony
Fig. 11. The path avoiding no-fly zone on the sife

W przypadku wikszej liczby przeszkdd pratp nasgpujgca strategs:
znajdz jakakolwiek bezkolizyjry tras, a nasfpnie poszukaj najlepszinaczej
moOwiac, na pocatku znajduje si punkty trasy trzeclciezek. Pierwszdciezka
zawiera punkty trasy pozwadae omirg¢ grupe przeszkod wykongp lot nad

tymi przeszkodami. Nagtne dwiesciezki zawieraj kolejno punkty trasy omi-
jajace zbibr przeszkdd z prawej lub lewej strony. Pamaczeniu tychiciezek
wybiera s¢ ta, ktdra najlepiej spetnia wcgeaiej zatazone kryterium. Po wybra-
niu pocatkowo najlepszegciezki, nastpuje poszukiwanie lepszej. Paeszy

od kolejnego punktu wczriej wyznaczonej trasy. Na rysunku 14 przedstawio-
no prymitywny przyktad dziatania tej strategii. Ryek 15 przedstawia przy-
ktad trasy z zadanego punktu pgtkowego B, przy ktérym kurs obiektu wyno-
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si 270, oraz zadanego punktu da@pwego R, dla ktérego wymagany jest kurs
270.

z [m]

550——
sco- P
450+

E 400

350~ s

| 1 |
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Rys. 12. Trasa omijaga przeszkoglz lewej strony
Fig. 12. Terrain obstacle avoidance on the left sid
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Rys. 13. Trasa omijgga przeszkoglz prawej strony
Fig. 13. Terrain obstacle avoidance on the righe si

Zatozono maksymalp dopuszczalp wysokaé rowng 550 [m]. W tym
przypadku na drodze przelotu istnieje przeszkodenteva oraz strefa zakazana.
Trasa omijajca obie przeszkody z lewej strony jest lepszaani ktora miataby
oming¢ obie przeszkody z prawej strony. Uwathiajac strategi omijania gru-
py przeszkdd z pierwszego wyznaczonego punktu sirasé trag ktéra omi-
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ja pozostate przeszkody z drugiej strony oraz ptmglc nad § przeszkod.
W rozpatrywanym przypadku istnienie strefy zakagameemaliwia przelot
nad tym obszarem terenu w ktérym znajduje tai strefa; wgc sprawdza si
przelot z prawej strony. Na rysunku 16 przedstawitiag, ktéra rozpoczyna
si¢ od pierwszego wyznaczonego punktu ale omija strekazan z prawej
strony. Ma@na zauway¢ ze NoOwo wyznaczona trasa jest lepsza (ze etzgha
przyjete kryterium) ni trasa zakladgfa omingcie przeszkdd i stref z lewej
strony.

Trasanr 2
Trasanr 1

Trasanr 1 P, P, Trasanr 1 Pk =Trasa nr2
,ﬂraﬁ_\\‘ i ?"*-~ it _ =Trasanr3
Trasanr3 Pl - 'l Tpb
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\/ \@ / 6‘
’ \ / /\=-,
/ \ ! Trasanr 3 ARSI
/ / \
// |¥ !
, / ‘\ /
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ddq /
\\ !
\0 \ 7
A .
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Rys. 14. Strategia omijania gkiszej liczby przeszkod
Fig. 14. Multiple obstacles avoidance strategy

z [m]

100 I = S | |
Tee 1.865 187 1875 188 1.885 1.89
y [m] x10°

Rys. 15. Omijanie grupy przeszkdd z lewej strony
Fig. 15. Multiple obstacles avoidance on the lefes
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il 1 L Il ]
%7z 1876 1878 188 1.882 1.884 1.886 1.888
y [m] x10°

Rys. 16. Omijanie przeszkody terenowej z lewejrstra stre§ zakazan z prawej
Fig. 16. Avoiding terrain obstacle on the left sa®l the no-fly zone on the right side

4. \Wnioski

W pracy przedstawiono opracowany algorytm planowdrasy bezzato-
gowego obiektu latagego, ktory uwzgidnia zarébwno ograniczenia natme
przez whdciwosci dynamiczne tego obiektu, jak réwaigne ograniczenia na-
lozone na traslotu, ktére zostaly wymienione w tym artykule. Rdto zapro-
ponowano metag poszukiwania quasi-optymalnej trajektorii, w pragku
wiekszej liczby przeszkéd. Po przeprowadzeniu szekegleh symulacyjnych
mozna wywnioskowdé ze czas wyznaczenia trasy za pom@pracowanego
algorytmu zaley od kilku czynnikéw. Pierwszym atrybutem jest piziat dys-
kretyzacji terenu (rozmiar siatki). Im oczko teptdi bedzie mniejsze tym do-
ktadniej mana odwzorowé uksztattowanie terenu ale czas obliczsvicksza
si¢ poniewa bedzie wicej wierzchotkbw do sprawdzenia. Kolejnym czynni-
kiem, ktory zasadniczo bardziej wptywa na czasoahli jest stopi@ skompli-
kowania obszaru, w ktérym obiekt latey bedzie leciat. Im w¢cej znajdzie si
w tym obszarze przeszkdd (uksztattowania terenwsttdf zakazanych) oraz im
wigce] jest ogranicze natazonych na tras przelotu, tym czas oblicaejest
wiekszy dlategoze algorytm musi znaké alternatywn trag uwzgkdniajaca
wymienione ograniczenia oraz atigvosci obiektu latajcego). Mimo & opra-
cowany algorytm nie jest ztony obliczeniowo m#zna by s¢ zastanowd nad
metody grupowania przeszkod celem przyspieszenia dzeatsgo algorytmu.
Jest to jednak osobne zagadnienie ktoreentg¢ tematem dalszych bafla
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UNMANNED AERIAL VEHICLE ROUTE PLANNING IN MOUNTAINO US
TERRAIN WITH OBSTACLES

Summary

Despite significant progress in the field of in@iea the autonomy of unmanned aerial ve-
hicles (UAVSs), there are still a number of problemsich needs to be solved. One of such exam-
ple is the problem of autonomous path planninghis paper, the problem of UAV path planning
in mountainous terrain with obstacles has beenudsad. AUAV path planning algorithm that
takes into account limitations imposed by UAVs dyings, terrain configuration, no-fly zones and
the maximum allowable flight altitude has been dgwed. Furthermore, the method of searching
for the quasi-optimal path in the case of multiplbstacles has been proposed. A series of simula-
tion investigations to verify the correctness ofeleped algorithm have been carried out.
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METODY KONWERSJI DANYCH
NAWIGACYJINYCH W UKLADACH ODNIESIENIA
STOSOWANYCH W ZINTEGROWANYCH
SYSTEMACH AWIONICZNYCH

W artykule przedstawiono wyniki prac realizowanyghnstytucie Technicznym

Wojsk Lotniczych w zakresie mtiwosci komputerowej konwersji danych nawi-
gacyjnych w ukladach odniesienia stosowanych wegiwanych systemach
awionicznych. Na przyktadzie systemu awionicznégugtowca W-3PL Gluszec

przedstawiono mdiwosci przetwarzania danych pilafawo-nawigacyjnych i ce-

lowniczych podczas realizacji misji obserwacyjnyphzy wykorzystaniu gtowicy

TOPLITE) oraz wykorzystania systemu uzbrojenia het@mowym systemem ce-
lowniczym NSC-1 Orion. Dla ilustracji realizowanyet nim operacji przetwa-

rzania informacji pilotaowo-nawigacyjnej i obserwacyjno-celowniczej, oméwio
no metody konwersji danych nawigacyjnych w trybie BE@taz trybie CCRP.

Stowa kluczowe:lotnicze systemy nawigacyjne, transformacja danych

1. Wprowadzenie

Standardowym wypoganiem wspotczesnych statkow powietrznych s
zintegrowane systemy awioniczne, elektronicznieypkuajace, przetwarzage
i dystrybuujce informac pilotazowo-nawigacyjg z wewretrznych (poktado-
wych) i zewrtrznych zrodet danych. Zastosowanie zintegrowanych systeméw
awionicznych w wojskowych statkach powietrznych wol#to na zwekszenie
ich mazliwosci bojowych oraz rozszerzenie rodzajéw i zakreslizewanych
przez nie misji z wykorzystaniem wymaganych paraavetotu [1, 2, 6, 9].

1 Autor do korespondencii/corresponding author: &egrCiglik, Instytut Techniczny Wojsk
Lotniczych, 01-494 Warszawa, ul. §sia Bolestawa 6, tel.: 22 261-851-405,
e-mail: andrzej.cieslik@itwl.pl

2 Andrzej Pazur, Instytut Techniczny Wojsk Lotnichy e-mail: andrzej.pazur@itwl.pl

8 Andrzej Szelmanowski, Instytut Techniczny Wojsk iozych, e-mail:
andrzej.szelmanowski@itwl.pl
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Wykonane analizy m.in. [3, 8] wykazatye aby informacja pilotaowo-
nawigacyjna oraz dane obserwacyjno-celownicze mbgdyefektywnie wyko-
rzystane, musg by¢ okreslane w tych samych uktadach wspétinych lub
konwertowane (przetwarzane) peuazy uktadami wspotednych zwizanymi
z wybranymi elementami ruchomymi statku powietranég.in. uktadem gto-
wicy obserwacyjno-celowniczej, ukladem ruchomegmestviska strzeleckiego,
uktadem koordynatoréw gtowic kierowanych pocisk@kietowych).

Wprowadzenie na poktad zintegrowanychadza do precyzyjnego okre-
slania bieacej orientacji przestrzennej oraz pozycji nawigaeyjstatku po-
wietrznego [5, 7] (m.in. systemy nawigacji inerojgli systemy pozycjonowa-
nia satelitarnego) umbwito okreslanie w systemach uzbrojenia informacji
0 biezacym punkcie celowania pocisku lub upadku bombyb(IBCIP) oraz in-
formacji o zapasie czasu dolotu do punktu, w kténatery odpali pocisk lub
zrzucié bomke (w trybie ecznym), aby trafita w wybrany cel (tryb CCRP).

2. Zintegrowane systemy awioniczne — rodzaje i etggozwoju

Zintegrowane systemy awioniczne ima podziek ze wzgédu na sposéb
polaczer wykonanych pomidzy blokami elektronicznymi (rys. 1) i wyini¢
nastpujace ich rodzaje [3]:

- systemy z analogowym przesytaniem sygnatow,
- systemy z cyfrowym przesytaniem sygnatow,

- systemy zintegrowane cyfrowo,

- systemy zintegrowane modutowo.

Ssicnmy = Zwiekszenie: mocy

analogowym N Y L o
przesylaniem obliczeniwej, ztozonosci,

SYanalow niezawodnosci,
Systemy z
cyfrowym
przesytaniem

sygnatéw

Systemy
zintegrowane

cyfrowo

Zmniejszenie: wagi, Systemy
objetosci, zuzycia energii, d zintegrowane
okablowania modutowo

1960 1970 1980 1990 —>»

Rys. 1. Rodzaje zintegrowanych systemOw awioniczmzyatvagi na sposéb pmizenia
Fig. 1. Types of integrated avionic systems duta¢oconnection method
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Powstanie zintegrowanych systeméw awionicznych maturalnym na-
stepstwem przenikania giwielu podsystemow statku powietrznego. Integracja
systemu awionicznego polega na elektronicznym (kderpwym) zespoleniu
wielu podsysteméw w jeden system, ktory spetnia agyamia stawiane danemu
typowi statku powietrznego. Powstaty w wyniku tajoezespolenia system na-
zywa sg zintegrowanym systemem awionicznym [3, 6]. Histdritegracji sys-
teméw awionicznych sga lat 50. ubiegtego wieku, kiedy to zapgtkpwano
prace nad zwkszeniem efektywrii lotu i wykonania zadania przez zatog
statku powietrznego. Efektem tym prac bylo pojavéest w latach 60. ubie-
glego wieku pierwszych samolotow wypesaych w zintegrowane systemy
awioniczne. Kolejnym etapem rozwoju byto powstamienitoréw wielofunk-
cyjnych MFD (Multi Function Display) oraz wskaikow przeziernych HUD
(Head-Up Display) i systeméw nahetmowych HMD (Helwlounted Display),
umazliwiajacych zobrazowanie informacji z adych podsysteméw statku po-
wietrznego na jednym vgwietlaczu.

Systemy zintegrowane cyfrowo pojawityesivraz z rozwojem poktado-
wych cyfrowych standardéw transmisji danych jak skowy MIL-1553B, czy
cywilny ARINC-429 [4, 6]. Standardy te doprowadzdyp unifikacji uradzen
poktadowych, a ich ceghcharakterystycznjest centralna magistrala danych,
do ktorej podiczone g urzzdzenia elektroniczne wchagtz w sklad systemu
zintegrowanego jak: komputer misji, monitory wielokcyjne, system nawiga-
cji inercjalnej, centrala danych aerodynamicznydh\Wprowadzenie centralnej
magistrali danych doprowadzito do zmniejszeniabicarzdzehr transmisji da-
nych i ilasci okablowania montowanego na poktadzie statku ptamego.

Systemy zintegrowane modutowo pojawity 8¢ nastpstwie wykorzysta-
nia do produkcji systeméw zintegrowanych powszezltbsowanych modutow
elektronicznych dopuszczonych do zastosowa poktadach statkéw powietrz-
nych. Cech charakterystyczn tych systemow jest zgkszenie szybki
transmisji informacji porgidzy modutami elektronicznymi, wprowadzenie pro-
cesoréw sygnatowych do przetwarzania danych orapwgdzenie tzw. opro-
gramowania wieloplatformowego [3, 6].

3. Wizualizacja parametréw lotu w systemach zintegswanych

Zasadnicze zmiany w sposobie wizualizacji parametrtawigacyjno-
pilotazowych pojawity s¢ wraz z wprowadzeniem na poktad whkikow prze-
ziernych HUD oraz wéwietlaczy nahetmowych HMD. Unitiwiajg one pre-
zentacg parametrow lotu ,na horyzoncie”, co daje o s¢ prowadzenia na-
wigacji bez konieczrmimi przenoszenia wzroku na przydy nawigacyjne
(rys. 2). W wielu fazach lotu statku powietrznegtnieje koniecznit zobrazo-
wania na wskanikach przeziernych punktéw orientacji przestrz¢nkiére ma-
ja swoje odzwierciedlenie w rzeczywistym terenie. &za to,ze w polu wi-
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doczndci wskanika przeziernego pilot ma zobrazowany punkt, kdoreispot-
rzgdne pokrywaj si¢ z pozycy symbolu na wskaniku przeziernym [6].

Rys. 2. Budowa wskaika przeziernego (po lewej) i spos6b prezentamjiydh (po prawej)
Fig. 2. Construction of head-up display (left) ateda visualization example (right)

Upraszcza to tale znacznie proces nawigacji, poniewalot intuicyjnie
kieruje statek powietrzny bezfgednio na punkt znajdagy sk na wskaniku
przeziernym. W przypadku pozycji punktu znajhgigo s¢ poza zakresem wi-
doczndci wskanika przeziernego pilot dostaje informacjo kierunku,
w jakim powinien nawigowa zeby osigngé¢ ten punkt. Rozwizanie takie
ma zastosowanie m.in. podczas nawigacji po tragig grzekraczaniu punktow
zmiany kierunku oraz w trybach uzbrojenia podczhblicpania punktu zrzutu
bomby lub upadku pocisku (tryby CCRP oraz CCIP).

Zintegrowane systemy awioniczne w celu éleria swojego potzenia
przestrzennego oraz wielu parametrow lotwdRosci, przyspieszenia) wyko-
rzystup systemy inercjalne oraz odbiorniki GPS. iftzenia te wypracowslj
parametry w rénych uktadach wspokezinych. Prowadzi to do konieczu
ciagtego konwertowania tych parametréw pedzy uktadami wspoétrdnych,
ktére g wykorzystywane w algorytmach obliczeniowych i walimacji danych.

4. Uklady wspétrzednych w systemach zintegrowanych

Zintegrowane systemy awioniczne wykorzystujktady wspotrzdnych
zwigzane z Ziemj, poruszajcym st obiektem latajcym, czy wyposzeniem
zamontowanym na pokfadzie statku powietrznego. Wfdiurze spotyka i
bardzo bogate nazewnictwo dotyce tych uktadow, jak rowniedowolne kie-
runki osi wspétrzdnych, m.in. [1, 7, 9].
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Podstawowymi uktadami wspot@nych wykorzystywanymi w nawigaciji
lotniczej g [7]:

- uktad wspotrzdnych geograficznych biegunowych (Latitude Longgud
Altitude (LLA) Frame),

- uktad wspoétrgdnych inercyjnych (Earth-Centred Inertial (ECI) Cdioate
Frame),

- uktad wspotrednych prostoktnych (Earth-Centred Earth-Fixed (ECEF)
Coordinate Frame),

- geodezyjny uktad wspélednych (Geodetic Coordinate System (GCS));

- nawigacyjny uktad wspoteinych (Local Navigation Coordinate Frame),

- uktad wspotrzdnych zwizany z obiektem (Body Coordinate Frame),

- uktady wspotrgdnych zwazane z urgdzeniami poktadowymi jak:
wskaznik przezierny (HUD), wyrzutnie uzbrojenia podwiasego (rakiety,
bomby, dziatko).

Uktad wspoétrzdnych biegunowychi( ¢, h) wykorzystywany jest do opisu
potozenia obiektu znajdagego s¢ na powierzchni Ziemi lub w niedalekiej od-
legtoéci od niej (rys. 3). Powszechnie wykorzystywanyt @suktadach nawiga-
cji satelitarnej (GPS).

i iy T

Aew N
ot

Pohughik zerowy

N
“poludnik ze

erowy

Rys. 3. Uktady wspohednych biegunowych i prostaetaych (po lewej) oraz nawigacyjny i geo-
dezyjny (po prawej)

Fig. 3. Coordinate systems: polar and rectangigé),(navigational and geodetic (right)

Pocztkiem uktadu jestrodek masy Ziemi. Poienie obiektu w tym ukla-
dzie wspéirzdnych wyraone jest poprzez parametry [7]:
- pocatek uktadu wspoétradnych grodek masy Ziemi),
- dtugcé¢ geograficza (1),
- szerokd¢ geograficza (o),
- wysokas¢ (h).
Uktad wspotrednych prostotnych (X, Ye, Zo) jest zdefiniowany (rys. 3)
W nasgpujacy sposob [7]:
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- pocatkiem uktadu wspohgdnych jestrodek masy Ziemi,

- 0§ Ze jest zgodna z ogiobrotu Ziemi, ktora przechodzi przez jej biegun
magnetyczny i jest zgodna z & uktadu inercyjnego,

- 0§ Xejest rzutem na ptaszczyzndwnika dla potudnika zerowego,

- 08 Ye jest wyznaczona na podstawie orientacji osi iZXe zgodnie
Z zasad prawej eki.
Konwersja danych porilzy ukladem wspolednych biegunowych,

a uktadem prostaltnych okrélona jest zalenoscia [7]:

X.] [(N,+h)cospcost

P = Y: =| (N, +h)cospsinA 1)
Z, (Ne(l— e2)+ h)sin¢

gdzie: X, Ye, Zo - wspOhrzdne geograficzne w uktadzie biegunowym,
A, ¢ - dlugci¢ i szerokd¢ geograficzna,
Ne - promiex Ziemi,
e =0,08181919 - wspoitczynnik eliptyczaoZiemi,
h - wysokd¢ statku powietrznego nad powierzchdiemi.

Geodezyjny ukfad wspokdnych (X, Yg, Zg) nie jest na state (jak po-
przednie ukfady wspoterinych) zwazany zesrodkiem Ziemi (rys. 3), a z poru-
szapcym st w przestrzeni obiektem (np. statkiem powietrzny@dzwyczaj
geodezyjny uktad wspokdnych reprezentuje obiekt porusgaj sk tuz na
powierzchny ziemi i zdefiniowany jest w nagiujacy sposob [7]:

- pocatkiem uktadu wspohednych jest punkt na powierzchni Ziemi, ktory
jestsrodkiem symetrii poruszagego s¢ obiektu,

- 0$ Xq skierowana jest na potnoc,

- 0§ Yg4 skierowana jest na wschod,

- 08 Zg wyznaczona jest na podstawie orientacji osi iXYy zgodnie

Z zasad prawej eki i skierowana jest do gory.

Geodezyjny uktad wspékgdnych czsto nosi nazw uktadu ENU (East-
Nord-Up). Mazna take spotka odmiary tego uktadu z osiZ skierowan
w doét. W takim przypadku nosi on nagwktadu NED (Nord-East-Down).

Z kolei nawigacyjny uktad wspoékdnych (%, Y., Z,) jest zdefiniowany
tak jak uktad geodezyjny, a téznica ze jego osie X Yn S3 przesunjte o kgt
~wedrujacy” o wokot osi Z wzgédem osi X%, Yy uktadu geodezyjnego (rys. 3)
i zdefiniowany jest w nagpujacy sposéb [7]:

- pocatkiem uktadu wspohdnych jest punkt na powierzchni Ziemi, ktory
jestsrodkiem symetrii poruszagego s¢ obiektu,
- 08 X, skierowana jest na potnoc i przesaijest o kato wzgledem

osi Xg,



Metody konwersji danych nawigacyjnych w uktadaciiedienia... 25

- 0§ Y, skierowana jest na wschod i przestamijest o kt o wzgledem
0si Yg,

- 08 Z, wyznaczona jest na podstawie orientacji osi XYy zgodnie
z zasad prawej eki i skierowana jest do gory.
Ukftad wspétrzdnych obiektu (samolotu) jest uktadem statym wdgm
poruszajcego st W przestrzeni obiektu (rys. 4) i jest zdefiniowamynasgpu-
jacy sposob [7]:

- pocatek uktadu wspotrdnych jest umieszczony wérodku masy
poruszajcego s¢ obiektu,

-0§ Xp jest zgodna z osi podtwng, kierunek dodatni jest zgodny
z kierunkiem ruchu obiektu,

- 0§ Yy jest osi prostopadf do osi % o kierunku dodatnim skierowanym
w prawo w stosunku do kierunku osj,X

- 0§ Zy jest osi prostopadt do ptaszczyzny X Y, 0 kierunku dodatnim
skierowanym w dot.

® (pitch) - pochylenie > z,
@ (roll) - przechylenie
¥ (yaw) - odchylenie

Y

a- kat wedrujacy

n, Z n — uklad nawigacyjny;
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Rys. 4. Uktad wspétednych zwizanych ze statkiem powietrznym jako obiektem datan
Fig. 4. Coordinate system connected with aircrafa dlying object

Konwersja danych ponmtlzy ukladem wspokginych geodezyjnym,
a uktadem wspoteinych obiektu okrdona jest zalenoscia [7]:
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Przyktadowy algorytm konwersji punktu znajgcggo s¢ w przestrzeni do jego
wyswietlenia na wskaniku przeziernym HUD przedstawiono na rysunku 5.

Uktad biegunowy
(LLA frame)

(A ¢, h)

Uktad prostokatny
(ECEF frame)

(X Yor Z,)

Uktad geodezyjny
(GCF frame)

(Xar Yo Zg)

Uktad wskaznika
Przeziernego (HUD frame)

(Xg Yo Z)

Uktad statku powietrznego
(Body frame)

(Xpy Yoo Zy)

Rys. 5. Algorytm konwersji punktu w przestrzeniwdadu wspoétrzdnych wskanika HUD
Fig. 5. Algorithm to convert the point in spacectmrdinate system of HUD

Algorytm ten skitada giz wielu przeliczé pomidzy uktadami wspotrad-
nych, z ktérych ostatnim etapem jest przeliczerdeuttadu wspotrzdnych
wskaznika przeziernego HUD. W efekcie swyietlenie symbolu punktu na
wskazniku pokrywa s§ z jego rzeczywistym poikgniem przestrzennym.

5. Weryfikacja konwersji danych w systemach zintegswanych

Praktycza weryfikacg algorytmow konwersji wspotezinych przedsta-
wiono na przyktadzie wyliczania punktu zrzutu bombyupadku pocisku
w trybach uzbrojenia CCRP i CCIP, wykorzystywanyehalgorytmach bali-
stycznych opracowanych na potrzeébyigtowca W-3PL Gtuszec [8].

Tryb CCRP (Continuous Computation of Release Pathgrakteryzuje
ciaggte obliczanie punktu zrzutu (rys. 6) i jest stosaow podczasaycia zasob-
nikow z bombami matogabarytowymi oraz zasobnikomizami narzutowymi.
Zadanie pilota polega na zaznaczeniu ptbeei konca celu, wykonaniu lotu na
cel oraz utrzymywaniu przycisku bojowego w paniu nacinietym. Sygnat
zrzutu bomb/min nagpuje automatycznie po spetnieniu warunku rogenalo-
nosnosci bomb/min i odlegtéci biezacej do pocatku celu. Praktyczny sposob
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zobrazowania przyktadowego strzelania w trybie CQRBz z widokiem jego
wynikow z gtowicy obserwacyjnej TOPLITE (rys. 7).

Gdzie:

il

Celowanie Naciceniéci Czas Strefa
bez PB e PB pozosta’v zrzutéw

o

07:29:45

(0]

Koniec
strefy zrzutow

Rys. 6. Zobrazowanie na wskéku przeziernym dla zrzutu bomby w trybie CCRP
Fig. 6. Visualisation on the head-up display fompubombs in CCRP mode

LMC P=WND STOMW

Rys. 7. Tryb CCRP na wskaiku HUD (po lewej) i widok z gtowicy TOPLITE (porpwej)
Fig. 7. CCRP mode on the HUD (left) and the viewrfrfoOPLITE head (right)

Tryb CCIP (Continuous Computation of Impact Potttarakteryzuje gt
gte obliczanie punktu upadku (rys. 8) i jest stoaoywpodczasycia niekiero-
wanych pociskow rakietowych oraz broni lufowej deddwv naziemnych i po-
wietrznych. Polega on naagtym wyliczaniu wspoétzdnych punktu upadku
pocisku. Zadanie pilota polega na dokonaniu wytsooglka bojowego, pokry-
ciu z celem i naénieciu przycisku bojowego. Odpalenie (wystrzeleniegipku
nastpuje z chwi nackniecia przycisku bojowego.
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Rys. 8. Zobrazowanie na wskéku przeziernym HUD dla zrzutu bomby w trybie CCIP
Fig. 8. Visualisation on the head-up display HUbdamp bombs in CCIP mode

6. Podsumowanie

Zintegrowane systemy awioniczne stanpwbecnie standardowe wyposa-
zenie wspoiczesnych statkdw powietrznych,gszapce ich maliwosci bojo-
we i bezpieczstwo lotu. W polskim lotnictwie wojskowym statkigmowietrz-
nym posiadajcym zintegrowany cyfrowo system awioniczny jest skrhwie-
lozadaniowy F-16 (wprowadzony do eksploatacji vadat 2006-2008). Posiada
on rozbudowane cyfrowe magistrale wymiany danygharie na standardzie
MIL-1553B. Informacja pilotaowo-nawigacyjna i obserwacyjno-celownicza
obrazowana na wskaiku przeziernym HUD i monitorach wielofunkcyjnych
MFD jest konwertowana w komputerze misji MMC. Dddatym odbiorni-
kiem danych jest nahetmowy system celowniczy JHMCS.

Ponadto, zintegrowane systemy awioniczne jako neyysaenie zostaty
opracowane i zabudowane na poktadach modernizowastgtkéw powietrz-
nych m.in. samolotéw MiG-29 (integracja wykonanaga Wojskowe Zaktady
Lotnicze WZL-2 w latach 2008-2010) oramigtowcow W-3PL Gluszec i sa-
molotu PZL-130 Orlik MPT (integracja wykonana przestytut Techniczny
Wojsk Lotniczych w latach 2004-2008 i 2012-2015)a Przyktadu, w systemie
awionicznymsmigtowca W-3PL Gluszec, zintegrowanym przez Indtytach-
niczny Wojsk Lotniczych, przetwarzanie danych m@itotvo-nawigacyjnych
I celowniczych stosowane jest podczas realizacgjinubserwacyjnych (przy
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uzyciu gtowicy obserwacyjno-celowniczej TOPLITE) orgapdczas wykorzy-
stania systemu uzbrojenia wspotpracego z naheimowym systemem celowni-
czym NSC-1 Orion (w wersji proponowanej do zabudpwy

Jednym z gtownych probleméw technicznych wgsfacych w procesie
integracji uradzen awionicznych, realizowanej przez Instytut Technicz
Wojsk Lotniczych, byto opracowanie efektywnego spms przetwarzania in-
formaciji pilotazowo-nawigacyjnej i obserwacyjno-celowniczej, bazego na
danych otrzymywanych z magistrali cyfrowych MIL-BE i ARINC-429.
Wsrod urzdzen pozyskugeych i dystrybuujcych informaat pilotazowo-nawi-
gacyjm znajduj sie miedzy innymi centrala nawigacji inercjalnej INS/GPS
EGI-3000 oraz centrala danych aerodynamicznych A200.

Zastosowane metody konwersji danych nawigacyjnygkonzystywanych
w zintegrowanym systemie awionicznymigtowca W-3PL Gtuszec umbwi-
ly realizacg wyznaczania wspoétezinych punktu upadku pocisku w trybie CCIP
oraz punktu zrzutu bomb/min w trybie CCRP. Do wzgic wspotrzdnych
punktu odpalenia pociskdw niekierowanych: S-5 &@lmm (wyrzutnie
MARS-2), S-7 kal. 70 mm (wyrzutnie M-260) i S-8 k80 mm (wyrzutnie
B-8-10) zastosowano konwegsflanych o bigagcym potazeniu kgtowym smi-
glowca, natomiast do wyznaczenia czasu dolotu cza zrzutu bomb lub
min narzutowych z podwieszanych zasobnikow ZR-8APAN wykorzystano
konwersg danych o biggcej pozycji nawigacyjnejmigtowca.
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METHODS OF NAVIGATION DATA CONVERSION IN REFERENCE
SYSTEMS USED IN INTEGRATED AVIONIC SYSTEMS

Summary

This paper presents selected results of the acalytiork carried out in the Air Force Insti-
tute of Technology within the capabilities of a qarter navigation data conversion in reference
systems used in integrated avionics systems. Ompeaof built avionics system for the helicop-
ter W-3PL Capercaillie possibilities of computer gssing of pilot-navigation and aiming data in
combat applications, during execution of the obason mission (using the observation and sur-
veillance system TOPLITE) and the use of the weap@tem with helmet-mounted cueing sys-
tem NSC-1 Orion were presented. In order to illtstrpilot-navigation and observation-aiming
information processing operations carried out,insied methods for converting data in navigation
modes CCIP and CCRP were discussed.

Keywords: avionics navigation systems, data conversion

DOI: 10.7862/rm.2017.02

Otrzymano/received: 1.12.2016
Zaakceptowano/accepted: 4.03.2017



ZESZYTY NAUKOWE POLITECHNIKI RZESZOWSKIEJ 295, Mech anika 89

RUTMech, t. XXXIV, z. 89 (1/17), stycz&-marzec 2017, s. 31-43

Wiestaw FRACZ?
Grzegorz JANOWSKI?
Grazyna RYZINSKAS3

SELECTED ASPECTS OF MANUFACTURING
AND STRENGTH EVALUATION OF POROUS
COMPOSITES BASED ON NUMERICAL
SIMULATIONS

In this paper the numerical simulations of micradal injection molding process
for polymer composite with glass fiber for varialgientent of pores were carried
out. In order to evaluate the strength of the tiple@se composite structure (poly-
propylene PP as a matrix, 20% wt. of glass fibera®B#& 1-9 % vol. of the pores)
a microstructural analysis was performed and strenglculations were conduct-
ed using the Mori-Tanaka homogenization model. dayzed product (the base
of industrial mop) was subjected to the loadingAimsys 14.5 commercial code,
considering the impact of pores content on its rapial properties. Furthermore,
the paper presents the visualization of calculatechposite microstructure for
variable pores contents.

Keywords: microcellular composites, numerical simulationdgiiat, Ansys,
Mori-Tanaka homogenization method

1. Introduction

The injection foaming processes allow to manufacpnoducts with a cel-
lular structure. These methods consist of gas fogmispensing to the plastic in
the plastifying zone or directly in a cavity thrdug specially designed head,
and injecting foam mixture into the mold [1]. Theim type of injection foam-
ing processes was designed and developed undeanie Mucell®. In this pro-
cess the volatile gasses such as carbon dioxidd@trmgen are added under
a pressure to the plastics in supercritical staig () [2].

1 Autor do korespondencji/corresponding author: Vdi@s—rcz, Rzeszow University of Techno-
logy, 8 Powstacow Warszawy Ave., 35-959 Rzeszow, e-mail: wf@pnz-pld

2 Grzegorz Janowski, Rzeszow University of Technglegmail: gjan@prz.edu.pl
8 Grazyna Ryzhska, Rzeszow University of Technology, e-mail: grar@edu.pl
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8 "

Fig. 1. Diagram of Mucell® microcellular injectiomolding process:
1 — hopper, 2 — plastic, 3 — screw, 4 — pressugalaeor, 5 — dosage
of critical gas, 6 — injection of supercritical gas— plastic with gas,
8 — cooling system of heaters, 9 — gas supply 0Cr), 10 — product,
11 — nozzle closed by a needle, 12 — injection mold

The presence of blowing agents in a supercritittesmakes it easier to
dispense them to the plastics due to low compridiggilfFig. 2). Nitrogen
reaches the supercritical state at the temperafui®47°C and pressure of 3.4
MPa and carbon dioxide at the temperature of 31.Rt@ pressure of 7.22
MPa. The use of carbon dioxide results in viscositguction of the injected
mixture allowing to manufacture products with comogled shapes. On the
other hand, the foaming process with nitrogen aldetie intensity reaction
relative to carbon dioxide. In the Mucell® injeationolding process it is not
necessary to use the packing pressure thanks firéksure of expanding gas in
the pores. This fact results in generation of gdammount of micropores, as
well as a reduction in the total injection timeq3-

There may be distinguished four main stages of aonatular injection
molding process (Fig. 3) [6]:

- diffusion of gases in plastic,

- production of germ pores - so-called ,,nucleatioycpss”, as a result of an
abrupt change of thermodynamic material state,

- expansion of pores, where their size and numbeerdemnainly on the
pressure gradient and temperature, viscoelastigepties of polymer and
the gas content,

- shaping of a product in the mold cavity by lowerafgemperature.
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Fig. 2. The temperature-pressure phase diagramtfogen
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Fig. 3. Diagram of microcellular injection moldipgocess for polymer-fiber composite

In the foaming process these stages take placagithie displacement of
screw. Higher injection speeds results in a motenise, short-lived reduction of
pressure in cavity leading to formation of a derms®@pus microstructure. The
same fact of pores growth is a complex processrikgrg on thermodynamic,
mechanical and chemical factors [4]. With the iase of the melt temperature,
the pore diameter increases. In turn, an incregmlgmer volume results in
a reverse phenomenon - a decrease of pore diamdetrto the fact that the
greater amount of polymer in the cavity reducespbssibilities for enlarging
the microcell structure. The increase of mold terapee and injection time re-
sults in pore size growing [7, 8].

The use of fillers including glass fibers ensuregoad quality of porous
structure, but it affects larger fiber disorientatioccurring around the pores.
Thanks to this process it is possible to get a lgemeous porous structure with
a variable number of pores: 400" pores/cri and a pores size of 0.1-106n
[9-11]. The products formed in this process haweeloweight, lack of sinks
and deformations, lower processing shrinkage astedistribution of fibrous
fillers [1, 12].
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2. Basics of Mucell® numerical analysis

For many years, it has been possible to perfornuraenical analysis of
Mucell® process using specialized commercial codaging calculations of
this process, among others, the phenomenon ofibtylubas diffusion and pol-
ymer-gas mixture viscosity are taken into acco8i.[The solubility of the gas
is usually defined by the equation:

ka

k=k,e™ (1)

where: k — the solubility coefficient,
T — the temperature,
ki, ko — the constant coefficients.

If ko = 0, the solubility coefficient k has a value élqoaconstant k

Gas diffusion equation determines the state in khadfter injection to
a mold, a gas dissolved in plastic diffuses int® phastic material, followed by
nucleation and micropores growth:

_qd 9
D—dle[ & j @

where: D — the diffusion coefficient,
T — the temperature,
di, tk — the constant coefficients.

If d> = 0, the diffusion coefficient D will have a coast value equal to:d

The viscosity model for polymer-gas mixture madentigrocellular foam-
ing technology is usually defined by the equation:

n=n, (1-¢)" exp(v, c+y ¢ ) 3)

where: 1 - the viscosity of gas-polymer mixture,
nr - the polymer viscosity,
¢ - volume fraction of gas bubbles,
c - the gas initial concentration,
V1, Vo, V3 — the constant factors.

Consideration of complex composite properties lincstiral calculations is
possible by means of homogenization methods. Bo#tyical and numerical
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methods are used. Most of composites calculatiseshe Mori-Tanaka model.
This method is based on the problem of single Biohs in an infinite, continu-
ous homogeneous medium. In this model, the mearesadf stress and strain
tensors for inclusions and matrix relate to theséerof stresses and strains in the
macro scale by strain concentration tensor:

BE = H&(l, C,, C)) 4)

where: B - the composite strain concentration tensor,
H® — the strain concentration tensor for singleusitn,
I, Co, C1 — the stiffness matrix of polymer and inclusions.

The mathematical relationship between inclusiond amatrix gives an
average effect of the interaction between phasked 6l

3. Aim of work

Still expanding range of applications for polymemposites with the po-
rous structure generates the need to carry out meahsimulations [17] of their
manufacturing process, as well as the behavioud groducts during their use.
The results correctness of these analyzes depargidy, among others, on ac-
curacy of defining the properties of these materidin important issue is the
ability to predict the properties of polymer comipes with porous considering
their heterogeneity. In order to perform this tgfenalysis both numerical and
analytical method of homogenization are often used.

The aim of the study was to evaluate the possikititmanufacture the in-
dustrial mop base by means of microcellular ingattmolding process from
polymer-fiber glass composite. The second aim wasviluate the impact of
pores amount on the strength characteristics feetphase composite. Simula-
tions were subjected to industrial product, takintg account the real conditions
of manufacturing and subsequent use of a product.

4. Numerical simulations

Simulations of microcellular injection molding pexs were performed us-
ing the industrial mop base model (Fig. 4a) witlera¥l dimensions approx.
600x400x40 mm (Fig. 4b). The geometric model ofaprhase was designed in
the NX8 software. Simulations of microcellular faam process were carried
out using Autodesk Moldflow Insight 2013 (AMI 2013Jhe numerical model,
discretised by means of Dual Domain technology isbed of more than 100
thousand of triangular thin shell finite elementscalculation of microcellular
injection molding process the polymer Hostacom G¥LNPP + 20% GF) as
polymer matrix was used.
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Several important computer evaluations for composith fixed and vari-
able processing parameters (Table 1) were perfar@ewhplete cavity filling in
each case was observed. Moreover, analyzing thidtgesa significant differ-
ence of fiber orientation can be observed, whichoisfirmed in the literature
[18, 19]. With an increase of gas content, the ayevalue of fiber orientation
tensor decreases, which is particularly eviderthinbottom surface of the load-
ed base (Fig. 5). This phenomenon is probably dué fibers movement in
polymer matrix due to enlargement of the pores fwBigrrounded fibers [19].

injection point

Autodesk:

S mr DR
wnany

Scale(tiﬂ(]mm]
Fig. 4. The industrial mop: a) general view of thevice, b) the discretised numerical model of
mop base with injection point

Table 1. The processing parameters used in nurhamca
lyses of microcellular foaming process

Parameters Unit Value
Mold temperature °C 80
Melt temperature °C 280
Injection time S 3.2
Injection pressure MPa 16.5
\Volume filled at start of foaming % 91, 95, 99
Number of cells per volunm 1/end 2x10°
Initial gas concentration % 0.8
Initial pore diameter mm 0.01
Gas type - Co
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a) b)
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Fig. 5. The fiber orientation after filling of ciéy for different gas content: a) for 1% of gas-vol
ume, b) for 9% of gas volume

5. Homogenization and analysis of composite struatel

One of the main problems of products strength aiglg the determination
of correct material properties. In the case of ysread composites a three-phase
composition should be considered comprising therpet matrix, fibers and
micropores. The structural analysis of this comjgosivas performed using
a Digimat MF commercial code, using the Mori-Tanakanogenization model.
This model is often used in properties predictimgterogeneous materials [20].
In order to perform analyzes the material dateefa@ry components and the size
of geometric inclusions were transferred to Digirivt. To verify the results,
based on literature data [21], the calculationcfumposite without foaming was
performed. Based on good results agreement the amadysis for variable
amount of gas, i.e. 1%, 5% and 9% vol. was perfdtriide results of the anal-
ysis are summarized in the table 2. Analyzing #®lts one can notice the fact
that with pores increasing the noticeable detetimman the strength properties
occurs. The density reduction of products with @asing of gas contents is also
observed. The calculated stress-strain composhesacteristics for variable
contents of gas in elastic range is shown in fighir@he calculations allowed
also to obtain the stiffness matrices for four ddeed material compositions
(Fig. 7).

Fibers and pores orientation in the matrix resgltin the calculation is
shown symbolically by means of a representativaivel element (RVE) for
variable degrees of porosity. During calculationprder to visualize the orien-
tation of inclusions in the polymer matrix, the wadt geometric data for fiber
polymer matrix and pores were also used. Baseti@aralysis of the literature
[22, 23] the fiber length equals 0.25 mm and fibemeter equals 0.001 mm
were adopted.
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Table 2. Summary of selected properties of analgzedposites calculated by means of homoge-
nization methods

Young's | Poisson’s| Kirchhoff Densit
Materials and data source modulus ratio modulus k /mgy
MPa MPa g
Hostacom G2 NO1 - literature data [21] 290 - - ao4
Hostacom G2 NO1
(Mori-Tanaka — homogenisation model) 2178 0.375 1011 1065
0, -
Hostacom G2 NO1+ 1_/o of_ pores (Mori 2793 0.373 992 1055
Tanaka — homogenisation model)
Hostacom G2 NO1+ 5% of pores
(Mori-Tanaka — homogenisation model) 2515 0.365 922 1012
Hostacom G2 NO1+ 9% of pores
(Mori-Tanaka — homogenisation model) 2322 0.357 856 970

- ~— Hostacom G2 NO1 + 1% pores
100+ ~— Hostacom G2 NO1 + 5% pores =
B —— Hostacom G2 NO1 + 9% pores Z
| = = Hostacom G2 NO1 P
80- P
N P
= |
a |
= 601
w -
s L
a -
40§
20{
07“‘I’lll]lllllll'[lilllllllillli
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035
Strain €/ _digimat

Fig. 6. The stress-strain characteristics for PPeGfposite without and with
(1-9)% of pores

Because of the high value of L/D ratio the sphmrinder geometry of fi-
ber shape was defined. The pore geometry as spheiith a diameter of 0.01
mm was assumed [24]. Due to the complex structtitbkeocomposite and the
resulting computing problems the specified dimemsioof RVE as
0.27x0.27x0.27 mm were set - big enough that it elir@ction was at least one
fiber - and small enough to perform the visual@atiThe visualization results
for four composite structures are shown in figure 8
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a) b)
) 1 22 33 12 23 13 i1 22 33 12 23 13
11| 50426 30216 30216 O 0 0 11| 4891.8  2907.9 29079 O 0 0
22 | 30216 50426 30216 O 0 0 22 | 2907.9 48918 29079 0 0 0
33| 30216 30216 50426 O 0 0 33 | 29079 29079 48918 0 0 0
2]0 0 0 1010,5 0 0 2|0 0 0 99196 0O 0
2300 0 0 0 10105 0 2|0 0 0 0 991.96 0
3]0 0 0 0 0 1010.5 3]0 0 0 0 0 991,96
c d)

11 22 33 2 23 13 | 11 22 33 2 23 13
11 | 43225 24794 24794 0 0 0 11] 38429 21319 21319 0O 0 0
22 | 24794 43225 24794 0 0 0 22 | 21319 38429 21319 0 0 0
33 | 24794 24794 43225 0 0 0 33 | 21319 21319 38429 0 0 0
200 0 0 92157 0 0 )0 0 0 855.51 0 0
2300 0 0 0 92157 0 2310 0 0 0 85551 0
3]0 0 0 0 0 921,57 FENIN] 0 0 0 0 855.51

Fig. 7. The stiffness matrices for: a) HostacomN&¥L, b) Hostacom G2 NO1 with 1% vol. of
pores, ¢) Hostacom G2 NO1 with 5% vol. of the podddHostacom G2 NO1 with 9% vol. of pores

Fig. 8. RVE visualization of PP-GF composite stroesu a) without pores, b) for 1% of pores,
c) for 5% of pores, d) for 9% of pores

6. Strength analysis

Strength analysis was performed in Ansys ver. térimercial code. Be-
fore performing the simulation the boundary cowdis were defined. Numeri-
cal model of mop base was fixed in wheels mounglages and loaded with
extremely adverse force of 200 N applied to the dodface of the mop base
(Fig. 9).

In order to use during structural calculation thetenal data for composite
PP-GF, for the cases without and with 1%, 5%, 9%ddyme of pores the spe-
cial Plug-in of Digimat CAE code was implementegdidte of Ansys commer-
cial code. As a result of this Plug-in the matetfed data concerned of Mori-
Tanaka homogenization were transformed. Four @sseomputer evaluations
were carried out for variable gas contents (0-93% A&nalyzing the results, an
increase of mop base deformation with increasingasés amount in the com-
posite structure is observed (Fig. 10). For coniposithout pores the maxi-
mum deflection is approx. 0.27 mm, whereas for ¢benposite with 9% of
pores max. deflection is approx. 3.22 mm (Fig. 11).
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Fig. 9. The loaded surface of mop base with vissbipports

7. Summary

The numerical analysis of microcellulareicjon molding process for
a usable product made of PP-GF composite was pegthrThe analysis of re-
sults allow to formulate the following conclusions:

- It was found that the increasing number of porethéncomposite structure
led to increasing the degree of fibers disorieatatiThis phenomenon re-
sults in fibers movement due to the increase o€ paiume in their sur-
roundings.

- The strength analysis was carried out taking itmant the Mori-Tanaka
homogenization model. The high compatibility ofesigth characteristics
for the PP-GF composite in comparison with literatdata was found.
Based on the satisfactory compliance, strengthyaisafor variable amount
of pores was carried out consecutively. It was bdimat increasing of
pores number in the composite deteriorates itaigtineproperties and re-
duces density.

oThe microstructure visualization of composites fariable number of
pores, taking into account realistic dimensions stmpe of the phases, was
performed.

oThe numerical analysis of a product load to exttgnomfavorable load
conditions taking into account the structure of tierial was conducted.
Based on these results, it was found that witheiaging volume fraction of
pores, the product may be subject to greater defitom under load of
about 17.5%.
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Fig. 11. Deformed areas in the product with maximdefiection value for
Hostacom NO1 G2 + 9% of pores
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WYBRANE ASPEKTY FORMOWANIA ORAZ WYTRZYMALO SCl
POLIMEROWYCH KOMPOZYTOW POROWATYCH W OPARCIU
O SYMULACJE NUMERYCZNE

Streszczenie

W pracy przeprowadzono symulacje numeryczne proagsiskiwania z mikroporowaniem
wypraski z kompozytu polimerowego z widéknem szklanglla zmiennej zawartoi objetoscio-
wej porow. W celu oceny wytrzymaiciowej trojfazowej struktury kompozytu (matryca ipob-
pylenowa PP, 20% wag. wtdkien szklanych WS ora2/dlebj. poréw) wykonano analizmikro-
struktural oraz przeprowadzono obliczenia wytrzyniaiowe z uyciem modelu homogeniza-
cji Mori-Tanaka. Analizowany wytwor (element mopa@mystowego) poddano symulacji obci
zenia w programie Ansys 14.5, oki&ac wptyw zmiennego stopnia porowania na jegoseita
wosci wytrzymatgciowe. Ponadto w pracy przedstawiono wizualiggmognozowanej mikro-
struktury dla kompozycji przy zmiennym stopniu peetcsci kompozytu.

Stowa kluczowe:kompozyty mikroporowate, symulacje numeryczne,ima, Ansys, homoge-
nizacja metogl Mori-Tanaka
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ANALIZAMO ZLIWO SCI WYKORZYSTANIA
OGNIWA PALIWOWEGO SOFC JAKO
POMOCNICZEJ JEDNOSTKI MOCY APU DLA
WSPOLCZESNEGO SAMOLOTU PASAZERSKIEGO

Wspéitczesne samoloty pasaskie naleg do czotéwki najbardziej niezawodnych
i bezpiecznychérodkéw transportu publicznego. Samoloty te certyfiine g
m.in. normy ETOPS (Extended range Twin Operations) zezweajajwusilniko-
wym samolotom pagarskim operowéna trasach diugodystansowych, wirej
niedostpnych dla maszyn o takiej liczbie silnikow. Norma@PS wymaga jed-
nak zastosowania na poktadzie dwusilnikowego sammgiasaerskiego dodatko-
wych, awaryjnychzrodet zasilania energielektryczn, pneumatyczni hydrau-
liczng, kompensujcych (czsciowo) spadek wydajrigi poktadowych systeméw
energetycznych przy niespravégojednego z silnikdw i systemow z nimi pawi
zanych. W artykule przeprowadzono analigykorzystania rénych typéw ogniw
paliwowych w technice lotniczej oraz przedstawigmojekt ws¢pny pomocniczej
jednostki mocy APU, wykorzystggej ogniwo paliwowe SOFC (Solid Oxide Fuel
Cell), przeznaczonej dla (awaryjnego) zasilania ginexlektryczra samolotu pa-
sacerskiego w koncepcji ,More Electric Aircraft”.

Stowa kluczowe:samolot pasarski, pomocnicza jednostka mocy, More Electric
Aircraft, ogniwo paliwowe, SOFC - Solid Oxide FuelliCe

1. Wstep

Wspétczesny samolot pasaiski stanowi przyktad jednego z najbardziej
zaawansowanych wytworow rliyludzkiej. Dynamiczny rozwdj technologicz-
ny obejmugcy m.in. lotnicze zespoly nagowe oraz poktadowerddta energii
elektrycznej, umdiwit budowe i wprowadzenie na trasy diugodystansowe
dwusilnikowych samolotéw pasarskich. Niesprawrié jednego silnika dla
dwusilnikowego samolotu pasarskiego to nie tylko ograniczenie czy: taie-
symetria cigu a take spadek mocy generowanej przepdta energii elek-
trycznej, pneumatycznej czyzteydraulicznej [1]. Na pogtku lat 50 XX w. do

1 Autor do korespondencji/corresponding author: Adiroszewicz, Politechnika Wroctawska,
50-370 Wroctaw: Wybrzee Wyspiagiskiego 27, tel.: 71 320 44 52, e-mail: adam.jarosze
wicz@pwr.edu.pl
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lotnictwa paszerskiego dla dwusilnikowych samolotow pasakich z nag
dem odrzutowym (m.in. De Havilland Comet, Boeing )f&prowadzono tzw.
.zasa@d 60 minut” [11]. Zasada ta wymagata od przemikOw lotniczych ta-
kiego planowania trasy przelotu samolotu pesskiego pongidzy lotniskami
docelowymi, aby trasa ta nie byla oddalona bardzies0 minut lotu od naj-
blizszego lotniska, dagego maliwos$¢é bezpiecznegogtiowania w sytuacjach
awaryjnych. Zasada ta przerodzita i latach 80 XX w. w norg) ktéra funk-
cjonuje do d& w nieco zmienionej formie, zwana nayrfcertyfikatem) ETOPS
(Rys. 1)

60 minut ETOPS
120 minut ETOPS

Rys. 1. Trasa lotu samolotéw paseskich pomidzy lotniskami
JFK a LHR dla samolotéw: z ETOPS 60 / ETOPS 120

Fig. 1. Air route of passenger aicrafts between Jil LHR
airports for aircrafts with ETOPS 60 / ETOPS 120

Norma ETOPS wymaga zastosowania na pokladzie dvkmitego samo-
lotu pasaerskiego dodatkowych, awaryjnyéhddet zasilania energielektrycz-
na, pneumatyczg i hydrauliczra, kompensujcych (czséciowo) spadek wydaj-
nosci poktadowych systemdw energetycznych przy niespoéci jednego
z silnikdw i systemdw z nimi powzanych. Wspotczmie na poktadach samolo-
tow pasaerskich budowanych w technologii ,konwencjonalngk i ,More
Electric Aircraft” wykorzystywane gsm.in.: pomocnicze jednostki mocy APU
(Auxiliary Power Unit) (energia elektryczna/hydrauliczna/pneumatycziay,
biny nagdzane powietrzem naporowym RARemM Air Turbine) (energia elek-
tryczna/hydrauliczna) [2].

2. Projekt wstepny pomocniczej jednostki mocy APU z wyko-
rzystaniem ogniwa paliwowego SOFC

W 2014 r. 25 332 samoloty pasaskie (cargo) nalmce do 1397 komer-
cyjnych linii lotniczych wykonaty ponad 37,4-%@téw (102 465 lotéw dzien-
nie) spalajc okoto 273-10litréw (dn?) paliwa lotniczego. Dla przyktadu: sa-
molot pasaerski Boeing 777-200ER przy masie startowej 24% tla pokona-
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nia trasy lotniczej o diugeai 14 260 km (max. zagy wersji B 777-200ER)
wymaga okoto 100 000 dhpaliwa lotniczego (okoto 85 000 kg) Jet Alsza
zabudowana na pokfadzie pomocnicza jednostka médy @loneywell's 331-
500 APU) do operaciji lotniskowych (m.in. rozruchiiéw, zasilanie instalacji
ECS przy niepracagych sinikach samolotu,) pobiera ok. 10003di®50kg)
paliwa Jet Al na jeden loW najwieckszych lotniczych silnikach ttokowych

z okresu Il wojnyswiatowe] przeptyw powietrza nie przekraczat 2+3 skg/
a wiele wdraanych wspétczaie silnikéw turboodrzutowych do negu wspot-
czesnych samolotéw pasaskich cechuje zapotrzebowanie powietrza na wlocie
(Air Mass Flow) przekraczajce 1000 kg/s.

W ciggu pieciu pierwszych minut startu i wznoszenia samoloagaer-
skiego z nagdem turboodrzutowym, struntfieotaczajcego powietrza o oéijo-
$ci czesto przekraczagej 300 000 rhjest przypieszany do pdkosci oshgaja-
cej 300 m/s, zastrumieéi gazéw wylotowych o oltosci okoto 75 000 rhjest
przyspieszany do midkosci okoto 600 m/s wytwarzag¢ jednoczenie blisko
3000 kg CQi turbulizujgc znaczne oktosci powietrzaw strefie pasow starto-
wych lotnisk i ich przestrzennych przegéd.

Konwencjonalna pomocnicza jednostka mocy APU nadkegesnym sa-
molocie paszerskim (np. Honeywell's 331-500 APU - Boeing 77®)iwije do
atmosfery w czasie jednego lotu (gtéwnie operaojeiskowe) okoto 5,3 kg
NOx, 6,2 kg CQ i okoto 0,4 kg UHCs (niespalonecglowodory). Reasumag,
wspotczénie lotnictwo emituje okoto 3% calej emisji gazéwemarnianych
wytwarzanych na catyrfwiecie, z tendengjwzrostows (okoto 4 %- 2030), z&
catkowity wplyw lotnictwa na klimat jest trzy - ety razy wekszy niz wynika
to z samej emisji C-3, 9]

Uwzgledniajgc fakt dynamicznego wzrostu liczby lotniczych proeéw
pasaerskich, ograniczenie emisji gazéw cieplarnianychep lotnictwo pasa-
zerskie naley szuka& gtownie we wdraaniu nowych modernizacji istnigjych
technologii w dziedzinie ngpow i systemow poktadowych samolotow pasa-
zerskich poprzez m.in. wprowadzanie do eksploataajvoczesnych silnikbw
turbowentylatorowych, a tak modernizacji wybranych systemow poktado-
wych samolotéw pasgarskich MEA [5].

Modernizacja lotniczych silnikbw turbowentylatoroghy majgca na celu
m.in. zmniejszenie zycia paliwa, ograniczenie poziomu generowanegoshata
czy te redukcji emisji CQ i NO, realizowana m.in. poprzez wprowadzenie
nowych materiatdw konstrukcyjnych pozwalaych na wzrost temperatury spa-
lin przed turbin i sprzu, prowadzi do zauwalnego wzrostu emisji NO
w gazach wylotowych. Rozwéj samolotéw pzsakich MEA, a w okresie naj-
blizszych 20+30 lat AEA(AIl Electric Aircraft), ma s¢ przyczynt sie do
znacznej redukcji emisji GO NOy, a take masy samego samolotu [19].

Nowe samoloty MEA &dg bardziej energooszedne, majce mniejszy
wpltyw na srodowisko i téisze w eksploatacji. Boeing 787, pierwszy samolot
pasaerski zbudowany zgodnie z zaemiami MEA, posiada jako pierwszy w tej
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klasie samolotow, rozruszniki elektryczne silnikétniczych. Fakt ten umn
liwit znaczrg modernizagj instalacji pneumatycznej samolotu, elimgwjko-
nieczndg¢ poboru energii pneumatycznej z APU do rozruchuilgw lotni-
czych [6, 12]

Zasadniczy wplyw na stopiezanieczyszczenia powietrza w rejonach por-
téw lotniczych ma czas trwania tzw. operacji lokoiwych, szczegolnie zwi
zanych z kotowaniem samolotu paseskiego tzw.Taxi-out Time. Szacuje s,
ze tzw. emisja naziemna silnikbw samolotéw (APU) mezarze portu lotnicze-
go (operacje lotniskowe) stanowi ponad 20% zansxzzé powietrza, wytwa-
rzanych przez wapoilczesneotnictwo. Zastosowanie rozrusznikow elektrycz-
nych silnikbw lotniczych zamiast rozrusznikbw pneuyecznych znacznie
upraszcza budowinstalacji rozruchu silnikéw lotniczych pozwalajna zast-
pienie ,konwencjonalnej” wersji APU, pomocniciednostly mocy wytwarza-
jaca tylko energé elektryczm np. ogniwem paliwowym. Ogniwo paliwowe
(0.p.) jest urzdzeniem do elektrochemicznej konwersji energii, térgm na-
stepuje przemiana energii chemicznej na ereelgktryczn/cieplny przez dwie
odseparowane od siebie reakcje elektrochemiczaakcg utleniania (paliwo -
anoda) i redukcji (utleniacz - katoda) [15].

Paliwem dla o.p. najeZciej jest gazowy wodoér (doprowadzany w sposéb
ciagly do elektrody ujemnej - anody),zatleniaczem powietrze lub w zastoso-
waniach specjalnych gazowy tlen (doprowadzany ws8paagty do elektrody
dodatniej - katody). Teoretycznie, dowolna subgtaratiolna do utleniania
chemicznego doprowadzana w sposajgtgido anody, mze by uzywana jako
paliwo dla o.p.(Tab. 1)[4]. Ogniwo paliwowe posiada budewvewretrzng
i cechy zblkone do baterii galwanicznych, leczznd si¢ od nich pod wieloma
wzgledami

- akumulator jest ugdzeniem magazynagym energ¢, gdzie maksymalna
ilos¢ zgromadzonej energii zale od ilosci reagenta znajdagego st
w akumulatorze,

- akumulator przestanie wytwakz&nerg¢ elektryczm po zwyciu reagen-
téw (proces roztadowania), Zdo ponownego jegozycia koniecznym jest
doprowadzenie energii do akumulatora z zgvamegozrodta (proces ta-
dowania),

- ogniwo paliwowe ma mdiwos¢é wytwarzania energii elektrycznej w spo-
s6b cigly, o ile paliwo i utleniaczgsdostarczane ,non stop” do elektrod,

- ogniwo paliwowe zasilane wodorem i tlenem praktyeznie produkuje
zadnych zanieczyszciaeprzy bezgténej pracy, produktem ubocznym jest
woda (para wodna) i w niektérych typach gaz synigzo

- ogniwo paliwowe samoczynnie dobierasdadoprowadzanego paliwa (np.
wodor, metan) i reguluje odpowiednios¢ utleniacza (np. tlen).
Zastosowanie ogniwa paliwowego w pomocniczej jetbeosnocy APU

pozwoli praktycznie wyeliminow&emisg NOyx i ogranicz¢ emisg CO; 0 po-
nad 50%, z&przy wykorzystaniu jako paliwa czystego wodoru hibpaliw,
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praktycznie o 100%Rys. 2).Standardowe ogniwo paliwowe sklada sipo-
jemnika zawierajcego elektrody (katoda i anoda) oraz elektrolituktdrym
zanurzona jest poiprzepuszczalna membrana/sepdt&forElektrolit, ktérego
rodzaj okréla typ ogniwa, mge wystpowa w stanie cieklym lub statym, pa-
liwem jest w wekszaici przypadkow gazowy wodor (metanol, metan...§ za
utleniaczem, gazowy tlen (powietrze). Podgtdasyfikacji ogniw paliwowych
sa dwa zasadnicze kryteria - rodzaj elektrolitu amperatura pracy. W zate
nosci od rodzaju elektrolitu wyriamy ogniwa: alkaliczne polimerowe,
z bezpérednim utlenianiem metanolg kwasem fosforowymweglanowe,
tlenkowo-ceramiczneV zaleznosci od temperatury pracy wytdiamy ogniwa:

- 0.p. niskotemperaturowe (25+1203C)

- 0.p.sredniotemperaturowe (120+500°C),

- 0.p. wysokotemperaturowe (500+1000°C).

Zaley ogniw paliwowych jest przeszio dwukrotnie ¢k$za sprawrks
konwersji energii chemicznej na energiektrycza (n > 40%) w poréwnaniu
do konwencjonalnego uktadu: silnik turbinowy/generaenergii elektryczne.
Podstawowym paliwem dla ogniwa paliwowego jest wddb tzw. paliwo wo-
doronagne (np. CH), co przy wykorzystaniu ogniwa paliwowego jako R€U,
stwarza konieczrié zgromadzenia lub wytworzenia niedmych ilagsci wodo-
ru/paliwa wodoronénego na poktadzie samolotu pzesaskiego.

Tabela 1. Wybrane parametry fizyko-chemiczne wykcarogniw paliwowych
Table 1. Selected physico-chemical parametersleétsel fuel cells

. . Temperatura pra¢Sprawng¢ elek- .
Typ ogniwa Elektrolit [°c] tryczna [%] Paliwo
AFC Roztwér KOH / . .
(Alkaline Fuell Cell) NaOH 65 =220 30 =40 H
PEMFC Polimerowa ment-
(Polymer Electrolyte brana jonowy- 65 + 200 30 +45 b CHsOH
Membrane Fuel Cell) mienna
DMFC Polimerowa men-
(Direct Methanol brana jonowy- 60 + 120 35+40 CEOH
Fuel Cell) mienna
PAFC
(Phosphoric Acid Kwas fosforowy 200 + 220 35+40 2H
Fuel Cell)
MCFC Stopiony weglan
(Molten Carbonate litu 620 + 650 50 +60 H CHs, CO
Fuel Cell) i potasu
SOFC Ceramika tlenkow ) .
(Solid Oxide Fuel Cell)| (itr, cyrkon) 800 = 1000 45+65 | HCH, CO
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EMISJA TLENKOW /| v/
AZOTU NOy /) /

APU
Ogniwo paliwowe Konwencjonalne Samolot

Rys. 2. Poréwnanie pozioméw emisji N@rzez silniki samo-
lotu pasaerskiego, silnik APU i ogniwo paliwowe

Fig. 2. Comparison of NOemmision levels from passenger
aircraft engines, APU engine and fuel cell

Wspdéiczénie, pod uwag brane g dwie metody pozyskiwania paliwa dla
FC-APU na poktadzie samolotu paseskiego:

- zabudowa na pokladzie samolotu zbiornikééneniowych przeznaczo-
nych do przechowywania paliwa wodorowego w pogtgginej / gazowej,

- Wykorzystanie dla FC-APU ogniw paliwowych, ktor&kgapaliwa wyma-
gaja paliwa wodoronénego (np. metan, metanol), #iszvego do otrzyma-
nia na poktadzie samolotu paeeskiego np. z paliwa lotniczego w procesie
reformingu parowego (procesor paliwowy).

Poréwnujc czyste paliwo wodorowe z paliwem lotniczym, 2zma stwier-
dzi¢, ze zasadniczy problem tkwi w samym paliwie wodorowghdre mimoze
zawiera 2.6 razy wcej energii na jednosgkmasy nz paliwo lotnicze, to jednak
zawiera 4 razy mniej energii na jednagstbijetosci niz to samo paliwo (wodor
gazowy ma bardzo malgestas¢ energetyczp w stosunku do objosci). Aby
wodor mogt spetniarole paliwa naley go skroplé, schtadzajc do temperatury
252,8°C i utrzymujc go w tym stanie w specjalnie izolowanych zbioauif.
Zasilanie ogniw paliwowych czystym wodorem (zamiaskladowego systemu
reformingu i odpowiedniej technologii ogniw paliwgah) uprdci caty taacuch
proceséw wytwarzania paliwa na poktadzie samola@sagrskiego, jednate
zastosowanie ,drugiego” paliwa dla systemdéw engagetych statku powietrz-
nego wymaga budowy odpowiedniej infrastruktury iskowej dla przechowy-
wania i dystrybucji paliwa wodorowego na pokfad s&tu. Dodatkowo, jed-
nym z zasadniczych zaer koncepcji MEA oprécz gzenia do minimalizacji
liczby ré&znych systemdw energetycznych jestziakinikanie wykorzystywania
réznych paliw w instalacjach energetycznych samolaéy LL7].



Analiza maliwos$ci wykorzystania ogniwa paliwowego SOFC... 51

Tym samym ména stwierda, ze najbardziej wskazanym rozganiem
jest wykorzystanie paliwa lotniczego, jako paliwarprotnego do wytworzenia
na poktadzie samolotu pasaskiego paliwa wodorosnego (metan, metanol)
do zasilania FC-APU. Wod6r moa wytwarzaé z substanciji zawieragych we-
giel, takich jak wglowodory (paliwa lotnicze) lub alkohole za poragaroceso-
ra paliwowego. Procesor paliwowy sktada zsireformera (reaktor do reformin-
gu — rzeczywisty etap otrzymywania wodoru) i sysienoczyszczania paliwa
wodorowego (gtownie ze zwikow siarki). Sktad elementarny dwoch podsta-
wowych paliw lotniczych: benzyny lotniczej i nafigtniczej jest dé¢ podobny
i zawiera: C = 84+87%, H = 13+16% [7]. Pozyskiwap#@iwa wodorowego dla
ogniwa paliwowego na drodze reforminggglowodoréw oparte jest na refor-
mingu parowym oraz g&ciowym utlenianiu.

Reforming parowy wglowodorow przeprowadzacsiprzepuszczae mie-
szanir par surowca wglowodorowego (np. paliwo lotnicze) i pary wodnej
przez np. ceramiczny katalizator wzbogacony nikl&ktad chemiczny paliw
lotniczych to tysice r&nych zwihzkow i dodatkow zawieragych sladowe ilo-
sci takze innych pierwiastkdw, jedna& z chemicznego punktu widzenia paliwa
te sklada si¢ gldwnie (wagowo) z czterech gtéwnych zwkow chemicznych:
heksadekan {gHzs (~70%), toluen €Hs (~15%), tetralina @H1> (~10%) i me-
tylonaftalen GiHio (~5%) [7, 8].

Podstawowe reakcje konwersji parowej 28ych wglowodoréw pag
wodmg 53 reakcjami silnie endotermicznymi, do ich przebidgmnieczne jest
dostarczenie energii cieplnej z zesta. W przedziale temperatur 750+1100°C
wyzsze wglowodory g przeksztatcane bezfednio w metan, wodor i ggiel,
bez produktow parednich wedtug reakcji reformingu parowego [22],

CH,+nH,O - (m/2+n)H,+nCO

CO+H,0 - CO,+H, 1)
CH,+H,0 - CO+3H,

co dla gtéwnych zwizkéw sktadowych paliwa lotniczego, przedstawia si

CeH,, +16H O - 3H ,+ 1&€0
CH,+7HO - 1H,+ TCO

C,H,+10H O - 1eH ,+ 1@O
CH,+11HO - 164 ,+ 1CO

11" "10

(2)

Otrzymywany w procesie reformingu parowego tzw. ggmtezowy to
gtéwnie mieszanina CO iH> 80% obj.) oraz dodatki: GOCH. i H20O. Tlenek
wegla stanowi dla wekszasci ogniw paliwowych (oprécz MCFC i SOFC) zwi
zek silnie toksyczny, uszkadzay elektrody ogniwa paliwowego, w szczegol-
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nosci katalizatory platynowe. Utlenianie tlenkuegla i odseparowanie tak
otrzymanego dwutlenku ¢ggla od wyprodukowanego wodoru ngsije np. na
drodze adsorpcji zmienndaieniowej PSA [13, 22]. G&ciowe utlenianie -
glowodorow przeprowadzacsiprzepuszczag mieszania par surowca wglo-
wodorowego i pary wodnej z niewystarcgaj do spalenia ilécig tlenu przez
np. ceramiczny katalizator. W przedziale temperaf260+-1600°C wysze ve-
glowodory g przeksztalcane bezfgednio w metan, wodér i ggiel, wedlug
reakcji czsciowego utleniania opisywanych, jako:

CH_+(n/2)0, - (m/2)H,+nCO 3)

Podstawowe reakcje ¢xiowego utleniania wiyszych weglowodoréw tle-
nem g reakcjami silnie egzotermicznymi. Otrzymywany vogesie cgsciowe-
go utlenienia tzw. gaz syntezowy ma odmienny skiedw przypadku refor-
mingu parowego, zawiera mniep HCH4 oraz dodatkowo CO, COH.S, Ar
oraz N. Usunkcie zanieczyszcreprzeprowadza sipodobnie jak w przypad-
ku reformingu parowego na drodze m.in. adsorpcjiemmocknieniowej PSA

(Rys. 3)
lEnergia cieplna
. Hp
Ealc')wo |:> Reforming parowy |:> co
2 COp
'Energia cieplna

Ho
Paliwo Czesciowe co
Powietrze utlenianie COy

No

Rys. 3. Poréwnanie dwéch proceséw pozyskiwania wodgaliwa lotniczego
Fig. 3. Comparison of two processes of hydrogereggion from aircraft fuel

Dodatkowym zanieczyszczeniem zawartym w gazieegwym, bardzo
szkodliwym dla pracy ogniw paliwowychg gwiazki siarki (HS, COS). Ko-
mercyjnie dosfpne paliwa lotnicze np. Jet A-1 zawiegrapniej niz 1000 ppmw
(Parts Per Million by Weight) zwiagzkéw siarki, dopuszczalna tolerancja na za-
wartes¢ zwigzkéw siarki dla ogniw paliwowych nie przekracza HPmw
(PAFC), 1 ppmw (SOFC) czy 20,1 ppmw (PEMFC) [19, 20]. W ogniwach
paliwowych MCFC i SOFC siarka reaguje z niklowynmataatorem anody, Za
w PEMFC nieodwracalnie uszkadza platynowy katadizanody, co skutkuje
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szybkim spadkiem wydajdoi ogniwa przy zawarte@i zwigzkdw siarki w pali-
wie wodoronénym juz powyzej 0,1 ppmw.
Usuwanie zwjzkdéw siarki z gazu syntezowego jest realizowanewvyazaj
w procesie dwuetapowym:
- uwodorowienie COS i innych zaikdéw siarki do HS (katalizator Co-Mo -
temperatura 8C),
- usungcie HS poprzez zaadsorbowanie z wykorzystaniem MDEA
(2-metylodietanoloamina) - redukcja zawacicsiarki do 20 ppmw,
- wysokotemperaturowe usuwanie zmkow siarki poprzez reakgjz ZnO
(temperatura 30C) - redukcja zawartai siarki ponkej 10 ppmw.

CHSH+H,-CH,+H S

4)
ZnO+H.,S - ZnS+H, 0

Powyssze procesy stosowane w systemach naziemnychiliwiapa uzy-
skanie paliwa wodorogaego o zawarkei wodoru powyej 98% przy zniko-
mej zawartéci zanieczyszcze jednake stopié ztozonaici technologicznej,
Zwigzane z tym rozmiary oraz koszty budowy instalgmjgktycznie eliminyj
wykorzystanie jej w takiej postaci na poktadzie skotu pasaerskiego. Mody-
fikacja procesora paliwowego poprzez elimigggjocesu adsorpcji zmiennoci-
snieniowe] PSA umdiwia implementagj procesora na poktad samolotu pasa-
zerskiego, kosztem obtenia jakdci paliwa wodoronénego (obnione s¢zenie
wodoru, zwekszona zawartg CO i CHy) [5]. Zasadnicze wymagania, jakie
musi spetni ogniwo paliwowe pracage, jako APU na poktadzie samolotu pa-
sazerskiego, to [10, 14]:

- bardzo wysoka niezawod§ti bezpieczastwo, diugi czas pracy (> 10 000
godzin),

- niska waga, wysoka moc vgldwa, mata ohjtosc,

- wysoka tolerancja na cykliczne zmiany temperatwgtrzasy, wibracje,
zmiany poldgenia przestrzennego, przyspieszenia, itp., aetala zanie-
czyszczenia paliwa,

- bezawaryjna praca przy wilgotéw wzglednej do 100%, na wysokdach
przelotowych (0+18 000 m), gdy temperatura otagzgjo powietrza ogi
ga wartdci ponize] 60°C, a castkowe cénienie tlenu wynosi jedynie okoto
20% wartdci na poziomie morza,

- mozliwos¢ ciaglej pracy w czasie trwania lotu, celem zapewnigdizdat-
kowej energii elektrycznej” dla odbiornikéw poktaglgch przy niespraw-
nosci np. jednej z pdnic prdu przemiennego.

Uwzgledniajgc powyzsze ograniczenia praktycznie jedynymi typami ogniw
paliwowych maliwymi do zastosowania jako APU na pokladach sambdmo
pasaerskich g 0.p.: PEMFC i SOFC. Temperatura pracy oghiwa PENEC
przekracza 12, z& ogniwa SOFC ogga wartdci prawie 10 krotnie wgsze
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(800+1000C). Bardzo wysoka temperatura pracy SOFC w poronatmny-

mi typami ogniw paliwowych, pozwala na wykorzystmpaliwa wodoronme-

go ,gorszej jakéci” zanieczyszczonego tlenkienegla i zwigzkami siarki. Wy-
soka temperatura spalin (750+80) pozwala na dalsze wykorzystanie ciepta
reakcji elektrochemicznej (ciepto odpadowe) do mefagu paliwa lotniczego,

a takke m.in. dla systeméw klimatyzacji kabin czy systenyrzeciwoblodze-
niowych. Dodatkowo spaliny o.p. SOFC madgy¢ wykorzystane do ,naglu”
turbiny wspotpracujcej z o.p. SOFGHybrid SOFC), ktéra napdzapc spkzar-

ke, umazliwia ,sprezenie” rozrzedzonego powietrza zexmanego na wysoko-
sciach przelotowych na potrzeby zasilania powietroem

Zaletami o.p. PEMFCasm.in. niska temperatura pracy, wysoki stapie
,rozwoju” technologicznego (w poréwnaniu z SOFQpkze krotki czas rozru-
chu, jednake ogniwa paliwowe tego typus sardziej ,wraliwe” na zanie-
czyszczenia paliwa wodorofiiego, gtdwnie przez CO. Ogniwa paliwowe
SOFC nie emity praktyczniezadnych zwazkbw NO« podczas pracy, a tadk
poprzez zastosowanie statotlenkowego elektrolita gawieragcego HO) nie
wymagaj instalacji nawitajgcych. Sprawn& konwersji energii w 0.p. PEMFC
nie przekracza 45%, w SOFC pragym jako samodzielna jednostka powy
50%, zd dla SOFC pracggcym w uktadzie hybrydowym (wraz z turlnprze-
kracza 60%

Minimalny czas uruchomienia turbinowego APU nie puen przekracza
45+120 s (dla poboru energii elektrycznej) oraz=138D s w przypadku odbioru
energii pneumatycznej. Opdienie, szczegdlnie przy poborze energii pneuma-
tycznej, wynika z konieczioi ,rozgrzania silnika turbinowego APU”, pobor
powietrza zza sprarki APU zwiksza temperatgrgazéw wylotowych, co przy
»Zimnym” APU grozi ,przegrzaniem” fopatek turbinylrika turbinowego APU
(ograniczenie obgren termicznych APU). Zasadniczym problemem w przy-
padku wykorzystania o.p. jako FC-APU jest bardagygtw poréwnaniu z tur-
binowym APU, czas rozruchu (Tab. 2) wymagany dags¢cia przez o.p.
temperatury nominalnej. Badania prowadzone przaez:fBoeing przy projek-
cie FC-APU SOFC potwierdzity w rozgaaniach déwiadczalnych minimalny
czas rozruchu FC-APU dochegy do 40 minut, co jest zasadricwady tego
typu rozwpzan. Czas ten jest stanowczo za diugi, podtrzymansfaraa wy-
branych odbiornikéw poktadowych przy awatiiédet zasadniczych energii
elektrycznej na poktadzie wspotczesnego samolosazpeskiego przez akumu-
latory poktadowe nie przekracza 30 minut, z uwdgleniem 5 minut na opEé
nienie reakcji zatogi, czyli czasu od chwili rozgetia wylaczania zbdnych
odbiornikbw energii. Jedynym akceptowalnym rozminiem, wydaje sibyc¢
praca FC-APU przez caly czas lotu na ,tzw. biedowsm”, przy minimalnym
zuzyciu paliwa, pozwalaca osagat w sytuacji szczegélnej moc nominain
w czasie kilkunastu do kilkudziesiu sekund.

Ogniwo paliwowe SOFC podczas pracy wytwarza egeedgktryczn,
cieplrg i spaliny (gaz syntezowy) zawiegag gtownie CQi H2O (Rys. 4) Wy-
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soka temperatura spalin (T>8@) pozwala na wykorzystanie energii cieplnej
do napdu turbiny gazowej, patzonej wspélnym naglem ze spizarka i do-
datkowym generatorem/rozrusznikiem.

Tabela 2. Wybrane parametrgniw paliwowych PEMFC i SOFC
Table 2. Selected parameters of fuels cells PEMRECSOFC

Parametr PEMFC SOFC
Sprawnd¢ o.p. 35-45 % > 50%
[Temperatura pracy <100C 800+1000C

Uszkodzenie katalizatora /

Tolerancja na CO o ; A Jako paliwo
Zmniejszenie wydajrii
Czas rozruchu <5 min >10 min
POWIETRZE
PRAD

ELEKTRYCZNY PALIWO

POWIETRZE
PALIWO
>

PALIWO POWIETRZE

PALIWO

| ELEKTRODA |
ELEKTROLIT
KATODA

POWIETRZE

PRAD
ELEKTRYCZNY

Rys. 4. Uproszczona budowa wexsmna ptaskiego ogniwa
paliwowego SOFC

Fig. 4. Simplified internal structure of flat fuetll SOFC

Sprzarka wspotpracgra z o.p. SOFC umbwia wstepne spezenie
i podwyzszenie temperatury powietrza atmosferycznego. Gémewytwarza
.,dodatkowg” energe elektrycza zwigckszapc ogolry efektywnad¢ pracy ukta-
du, dodatkowo rozrusznik ,rozécapc” sprezarke przy niepracujcej turbinie,
przyspiesza rozruch o.fgRys. 5) Moc elektryczna generowana przez APU na
pokiadzie wspotczesnego samolotu passkiego zgodnie z nogrMIL-STD-
704 jest rowna 40+50% mocy elektrycznej generowpregzzrodia gtowne, co
dla FC-APU projektowanego dla samolotu klasy BoéiB@ okréla generowa-
na moc elektryczg na poziomie 450+500 kW [20].
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Paliwo
lotnicze Spaliny
Reformer
Powietrze
DC
atmosferyczne
N

AC

Energia «+— <
elektryczna

Rozdzial energii Generator/ .
elektrycznej Rozrusznik Turbina Sprezarka

Rys. 5. Uproszczony schemat funkcjonalny o.p. SORCupcego w uktadzie hybrydowym
Fig. 5. Simplified functional diagram of 0.p. SOF@eoated in the hybrid system

Schemat funkcjonalny proponowanego systemu hylvgdo FC-APU
przedstawiono na rysunku 6. Powietrze dla FC-APbigrane z atmosfery, jest
wsfepnie spezane przez sgpearke, a nasipnie doprowadzane do rekuperatora
(wymiennika ciepta). Wymiennik ciepta ,zasilany wygkorzystanym”goracym
powietrzem z o.p. (temp. 86850°C) zwicksza temperatarpowietrza na wilo-
cie do o.p. do wartei dochodzcej do 600+708C, co pozwala na zekszenie
efektywndci pracy oraz unikgicia napgzen termicznych o.p.

Gorce powietrze z wygia 0.p. po przégiu przez rekuperator doprowa-
dzane jest do komory dopalania, gdziezéakloprowadzane jest ,niewykorzy-
stane” paliwo z wyjcia 0.p. wraz ze spalinami (gtéwnie CO i®j po przejciu
przez skraplacz (odzyskiwanie,®). W komorze dopalania naggiije katali-
tyczne dopalanie ggla zawartego w CO, w efekcie czego temperatumywia-
nych spalin (gtdwnie C& wzrasta do 1100+120Q, ktére nasfpnie podgrze-
waja reformer (reforming parowy) i podgrzewacz paliwgprbwadzanego do
reformera (paliwo przeksztalcane do postaci gazZpwkjerowane na topatki
turbiny, ktéra poprzez wspolny wat ngfowy nagdza spgzarke oraz generator
/ rozrusznik. Dodatkowo do reformera doprowadzasa yvoda, przeksztatcana
w pag w podgrzewaczu paliwa (reforming parowy) [21, 23hkiadajc, ze
w systemie hybrydowym FC-APU [10, 13]:

- zachodzi adiabatyczna wymiana ciepta przez bemstraymienniki ciepta,
- sprezarka i turbina s elementami bezstratnymi,

- paliwem jest n-dodekan (&H26) — sktad zbliony do paliwa Jet-A,

- temperatura o.p. jest stala.
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Rys. 6. Schemat funkcjonalny proponowanego systéyhrydowego
FC-APU (rysunek wtasny na podstawie [22])

Fig. 6. Functional diagram of the proposed hybyistsm FC_APU (own
figure prepared on the basis of [22])

Site elektromotoryczg ogniwaE, mozna obliczy¢ z rownania Nernsta:

1/2

_AGO RT sz + po2

E =E +AE= +—1In (5)
nF nF Pi.o
gdzie: E; - naptcie obwodu otwartego
Eo - sita elektromotoryczna (przy statynsieniu)
E - napkcie o.p.
n - liczba elektronéw przenoszonych peduy elektrodami na mol rea-
genta

T - temperatura pracy ogniwa

PH2, Po2, PH2o - Cisnienia paliwa (np. wodoru), tlenu i wody
F - stata Faradaya> 9,648- 16

Go - funkcja Gibbsa (entalpia swobodna)

Uwzgledniajgc nieodwracalne straty w 0.p. rzeczywiste neigi wyjsciowe U:

UO = Er - (\/Activation +VOhm'c +VConca1tration) (6)
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RT i+i . )
* Vadivation = Vmon = —— IN| — | — polaryzacja aktywacyjna
naF o
* Vonmic = Vg, =r(i +i,) — polaryzacja omowa
RT i+i S
* Veoncentration = Vegmenraion = ——Fln 1-—" | — polaryzacja stzeniowa
n i,

gdzie:a - bezwymiarowy wspotczynnik okéjacy parametry tadowania trans-
portu tadunkow w 0.p.) - okény empirycznie,
I - ggstas¢ pradu,
in - gestas¢ pradu granicznego,
iL - maksymalna ggtas¢ pradu,
lo - gestas¢ pradu wymiany,
I - rezystywnd¢ powierzchniowa.

Przyrost temperatury powietrAd s na spezarce:

()

ATS - Tins( pS _l) (7)

n

gdzie:Tins - temperatura powietrza na wlocie doegprki (zewrgtrznego)
Ps - spez sprzarki
y - wyktadnik izentropy powietrza
n - sprawnéc¢

Moc spezarki Ps jest okrglona zalenoscia:

P, =C,AT.m, (8)

gdzie:Cp - ciepto wigciwe powietrza
Mp - masa powietrza
Spadek temperatudyT na turbinie:

=

¥)
AT, =T, a- pTy n 9)
gdzie:Tinr - temperatura powietrza na wlocie do turbiny
pr - wspotczynnik ekspansji na turbinie
Moc turbiny B jest okrélona zaleénoscia:

P. =C,AT.m (10)

gdzie:Mr - masa gazéw wylotowych.
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Moc wyjsciowa generatoragRvspoétpracujcego z turbin
R=(R-R)7. (11)

gdzie:ne - sprawné¢ generatora

Catkowita moc wy§ciowa (elektryczna) £2
PTE = PFC + PE (12)

gdzie:Prc - moc ogniwa paliwowego.

Pojedyncze o.p. SOFC wytwarzaagrstaty o nagiciu Uo = 0,7+0,85 V
i natzeniu proporcjonalnym do powierzchni czynnej elefitrGelem uzyskania
wymaganego nagtia i mocy wygciowej stosu o0.p. pojedyncze o.pczone §
szeregowo/rownolegleéSzybka¢ doptywu paliwa i utleniacza do o.p. jest de-
terminowana gtéwnie przez pobor mocy elektryczmegp odbiorniki poktado-
we. Dla paliwa (woddr) i utleniacza (powietrze) thadene zapotrzebowanie
przez o.p. SOFC jest olétene:

P
m, =1,05010° Eﬁﬂj (13)
o
P
mpowiarze = 3’ 57DLO7 I:Eij (14)
UO

Efektem ubocznym pracy o.p. jest m.in. woda (pactiiva). Produkcja
wody podczas pracy ogniwa paliwowego jest dkmea rownaniem:

m, . =9,3410° [ﬁ%} (15)

o

Sprawné¢ konwencjonalnego APU w warunkach naziemnychagzsi
15+20%, sprawnig hybrydowego o.p. SOFC przekracza 60%, tym samym
mozna zatay¢, ze hybrydowe o.p. o zldonej elektrycznej mocy wigiowej
zwzyje tylko okoto 25% paliwa dla konwencjonalnego ABakc 75% oszozd-
nosci zwycia paliwa. Sprawni@ konwencjonalnego APU w czasie lotu wzrasta
do 40+45%, sprawrid hybrydowego o.p. SOFC wzrasta do okoto 70+75%,
tym samym mena uzyska 40% oszczdnasci zwzycia paliwa przez APU. Od-
powiada to oszezndsci okoto 340-1®kg paliwa rocznie dla samolotu Boeing
777 lub okoto 1360- £kg paliwa rocznie dla samolotu Boeing 737.
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3. Podsumowanie

W artykule przedstawiono koncepajvykorzystania ogniwa paliwowego
jako pomocniczej jednostki mocy dla wspoétczesnegmadotu pasaerskiego
zbudowanego zgodnie z zaémiami MEA. Projekt wsipny FC-APU wykorzy-
stuje wysokotemperaturowe ogniwo paliwowe SOFC Wsp6upce z turbia
nagdowa w uktadzie hybrydowym o sprawém konwersji energii 60+70%.
Dodatkowym atutem ogniwa paliwowego SOFC jestlmms¢ zasilania pali-
wem wodoronénym pozyskiwanym z paliwa lotniczego w procesi@nefingu.
3+4 krotny wzrost sprawroi konwersji energii przez FC-APU w poréwnaniu
z konwencjonalnym turbinowym APU doprowadzi do zejsgenia o trzy
czwarte ilgci paliwa pobieranego przez APU. Dodatkowo wykotuajge fakt,
ze FC-APU wytwarza energielektryczrm wykorzystugc procesy elektroche-
miczne, a nie poprzez spalanie, znacznemu ogramiceéegnie emisja tlenkow
azotu, siarki oraz ggla. Zasipienie konwencjonalnego APU ogniwem paliwo-
wym SOFC wymaga nie tylko modernizacjiézi ogonowej ptatowca, a ta&
wybranych systemow energetycznych samolotuzsaiskiego (Rys. 7).

Produktem ubocznym pracy FC-APU jest woda, ktéraogpowiedniej
filtracji moze zosté wykorzystana do celéw higienicznych na poktadzames-
lotu. Zasadnicz wadh FC-APU jest wysoka zimnas¢ konstrukcji w poréwna-
niu z konwencjonalnym APU, a tak bardzo dtugi, w odniesieniu do obawii-
jacych norm, czas rozruchu FC-APU. Technologia FC-AFQFC ma zagpi¢
konwencjonalne APU, ale szereg probleméw technotmgich (m.in. kompak-
towa budowa reformera, efektywne metody odsiarezgailiwa wodorowego,
a take problemy zwizane z izolagj termiczry ze wzgédu na wysok tempera-
ture pracy) powodujeze jest mato prawdopodobne, pierwsze FC-APU poja-
wig sie na poktadach wspéiczesnych samolotow parskich przed 2020 ro-

kiem.

Wiot powietrza zewnetrznego

Filtr powietrza

Rekuperator
Ogniwo paliwowe

Sprezarka
Turbina pre

Rys. 7. Przyktadowy schemat zabu-
dowy FC-APU w cgsci ogonowej
ptatowca wspotczesnego samolotu pa-
sazerskiego (wg [13])

Fig. 7. Exemplary scheme of FC-APU
structure located in tail part of air-
frame of modern passenger aircraft
(according to [13])
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ANALYSIS OF THE POSSIBILITY OF USE OF A SOLID OXIDE FUEL
CELL AS A AUXILIARY POWER UNIT FOR MODERN PASSENGER
AIRCRAFT

Summary

Modern passenger aircrafts belongs to the oneeofrtbst reliable and safe means of public
transport. These aircrafts are certified accordm&TOPS (Extended-range Twin-engine Opera-
tional Performance Standards) and they enablentheduction of twin-engine passenger aircraft
on transcontinental routes which were earlier uitabie for twin-engine aircrafts. ETOPS stand-
ard requires the use aboard of the twin-enginegoags aircraft additional emergency sources of
electrical, pneumatic and hydraulic power whichtlgarcompensate a decrease in performance
on-board power systems at the failure of one oftigines and systems associated with them. The
article describes an analysis of the use of diffetgpes of fuel cells in the aerospace engineering
and presents preliminary design of the auxiliarw@ounit APU using fuel cell SOFC (Solid Ox-
ide Fuel Cell), intended for emergency power supplgassenger aircraft in the concept of "More
Electric Aircraft".

Keywords: passenger aircraft, auxiliary power unit, More diie Aircraft, fuel cell, SOFC -
Solid Oxide Fuel Cell
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WPLYW ROZSZERZALNO SCI CIEPLNEJ
NA WSPOLCZYNNIK NIEROWNOMIERNO SClI
ROZKELADU OBCI AZENIAWZDtU Z LINII STYKU

W artykule przedstawiono wyniki oblicaenumerycznych wptywu rozszerzalno-
$ci cieplnej korpusu i podzespotéw dwustopniowejegtdadni zbatej walcowej
na wspotczynnik nieréwnomierda rozktadu obejzenia wzdtd linii styku Kug.
Analiz¢ przeprowadzono na przyktadzie przektadshatej ledacej czscia gtow-
nego uktadu naglowego sitowni okgtowej. W obliczeniach wykorzystano meto-
de iteracyjnego wyznaczania rozktadu olieinia wzdhd linii styku opisanej
w normie 1ISO 6336-1 zatznik E. Wykazano przydat§éimplementaciji metody
iteracyjnej wewntrz srodowiska programu CAE oraz tatwo jej rozbudowy
0 dodatkowe czynniki i zjawiska zgkiszapce doktadnét obliczer. Uzyskane
wyniki pozwalaj na ocen wptywu zjawiska rozszerzalda cieplnej oraz zasad-
naosci jej uwzgkdnienia na etapie projektowania modyfikacji lingba przektadni
zebatej sitowni okgtowej.

Stowa kluczowe: wspétczynnik Kip, sitownia oketowa, przektadnia gbata,
odchyika linii styku

1. Wstep

W wyniku odchytek wykonawczych i odksztaticavszystkich elementéw
nosnych przektadni gobatej catkowita sita obwodowa zazwyczaj nie rozktad
rownomiernie wzdta linii styku. Zaleznie od obcizenia, sztywnéci i odchytek
wykonawczych boki gba mog przenosi obcihzenie na catej szeroka lub
tylko na pewnej jej agci. Przy obliczaniu naggen nominalnych przyjmuje gj
ze obcazenia i napgzenia rozkladaj sic rownomiernie wzdha linii styku.
Dla wytrzymald@ci zeba miarodajne gs maksymalne wartgi napezen, jakie
wystepuja na szerokéci wienca. Aby sprawdzanie wytrzymaio oprze
na maksymalnych nagreniach wprowadza gido obliczé wspétczynniki nie-
réwnomiernego rozktadu ohgienia wzdhi linii styku [10]. Czynnikami, ktore

1 Wojciech Kucab, e-mail: wojciechkcab@ gmail.com
2 Autor do korespondencji/corresponding author: Addarciniec, Politechnika Rzeszowska, al.
Powstaicow Warszawy 8, 35-959 Rzeszow, tel. +48 17865 1difil: amarc@prz.edu.pl



64 W. Kucab, A. Marciniec

w najwickszym stopniu bezgoednio wptywas na rozktad obarenia wzdid
linii styku s3 odksztalcenia gine i sketne watow (rys. 1).
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Rys. 1. Odksztalceniegne i sketne watu
Fig.1. Transverse and torsional deformations oftsha

Kolejnym z czynnikéw, ktory decyduje o rozktadzibc@zenia wzdd li-
nii styku jest rozszerzaldé cieplna. Rozszerzaldd cieplna watdw, taysk
i korpusu skutkuje zmianluzu roboczego toysk oraz ich przemieszczeniem
wzgledem pozycji bazowe]. Wszystko to wptywa na ksztaWielkos¢ linii
ugiecia watu a przez to w sposébspedni na rozkltad obgienia wzdta linii
styku. Zjawiskiem cieplnym, ktére w sposob begpdni wptywa na rozktad
obcizenia jest nierownomierny wzrost temperatury wzdhaii zgba. Zjawisko
to staje si znacace i naley go uwzgedni¢c podczas obliczania modyfikacji
powierzchni zba dla przekfadni szybkoobrotowychzgah mocy, gdzie pd-
kos¢ obwodowa kot przekracza 90 m/s [12]. Ze wdol na to,ze maksymalna
predkos¢ obwodowa badanej przektadni na stopniu | wynosb 24/s zjawisko
to zostalo uznane za nieistotne i nie zostato aatejwione.
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Zrédtem ciepta generowanego w przektadni jest macoima na skutek tar-
cia midzyzbnego, w tayskach, uszczelniena wale oraz rozbryzgiwania ole-
ju. Wynikiem produkowanego ciepta jest wzrost terapgry cztondw przektad-
ni orazsrodka smarnego. Istnigjdwa medzynarodowe raporty techniczne [6,
7], na podstawie ktérych mina oszacowastraty powstate w przektadni. Pierw-
szy z nich to ISO/TR 14179-1, ktéry jest propoaydimerykaiskiego Stowa-
rzyszenia Producentéw Przekiadni (AGMA). Wykorzystan analityczny mo-
del bilansu cieplnego w celu wyznaczenia maksynatnecy cieplnej jaka
moze zosta wygenerowana w przektadni bez przekroczenia dazadizej tem-
peratury oleju w misce olejowej. Drugi raport ISA T4179-2 jest propozygj
niemiecly, gdzie obliczany jest stan rownowagi cieplnegaaly mog tracory
a cieptem rozpraszanym. Zatée od wybranej metody temperatura pracy prze-
kladni maze by okreslona eksperymentalnie (metoda amengia) lub anali-
tycznie (metoda niemiecka).

2. Model przekfadni zebatej

Analiz¢ wykonano dla przektadni walcowej dwustopniowejebach sko-
snych kzdacej czscia gtbwnego nagdu sitowni oketowe;.

Rys.2. Gtowny uktad naplowy sitowni oketowej
Fig. 2. Main power transmission system of marinegroplant

Sumaryczna nominalna moc przenoszona przez przaektadynosi
2000 kW, pochodzi ona z dwoch silnikéw elektryczmyterowanych falowni-
kiem pohczonych watem weégiowym (rys. 2).Zrodlem energii elektrycznej
statku g trzy generatory diesla. Konstrukcja przekfadnitaias pokazana na
rysunku 3 i 4. Dane techniczne przekfadni oraz ggoenuzbienia przedsta-
wiono w tabeli 1.
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Tabela 1. Parametry badanej przektadni
Table 1. Parameters of analysed gear

Dane techniczne
Silnik | Silnik 11
Moc silnika [kW] 1200 800
Predko$¢ obrotowa silnika [obr/min] 1200
Kierunek obrotu silnika Lewy | Prawy
Geometria kot gbatych
Stopie | Stopie Il
Zebnik Koto Zbnik Koto
Liczba zbow Z [mm] 37 59 21 95
Modut my [mm] 9 10
Kat zarysuan [°] 20 20
Kat pochylenia linii zbap [°] 14 14
Kierunek pochylenia linii gba Lewy | Prawy Lewy | Prawy
Odlegtai¢ osi a [mm] 450 600
Szerokaé¢ wienca b [mm] 120 300 280
Wspoiczynnik przesustia zarysu x* 0.1100 |  0.4401 0.0810 0.1464
Klasa doktadnéci wykonania (ISO 1328] 5 5
Materiat 18CrNiMo7-6 18CrNiMo7-6

Wat wejsciowy

NU 2220 NU2226 | 23130
B ,,,i‘:! il =f —
‘ T—] |
= | |
=] | )
2236 lewe 7391 22236 Pravie

29326E

Wal posredni 2

Rys. 3. Model przektadni wraz z opisemyek i watow
Fig. 3. Gear model with specification of bearings ahafts
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Rys. 4. Modelprzektadni wykonar
w srodowisku programu KISSsys

Fig. 4. Gear model prepared
KISSsys software environment

3. Procedura obliczeniowa

Normy ISO 6336-1 (metoda C) [9] i AGMA 2001 [2] paigl uproszczone
wzory na wyznaczenie wspotczynnikagbraz zaktadaj, ze rozktad obeizenia
ma posta prostoliniows. Uzyskane wyniki $ zatem niezbyt doktadne i mato
realistyczne. Wedtug norm wyznaczenie rozkladu gieciia odbywa si
w dwéch krokach. Najpierw obliczana jest odchytkaii Istyku a nastpnie
uwzgkdniajgc sztywnd¢ zazbienia rozkiad obaienia.

Inne podejcie, charakteryzyre se¢ wigkszy doktadndcia, zostato po raz
pierwszy przedstawione w normie AGMA 927-A01 [3]nastpnie zaimple-
mentowane w mdzynarodowym standardzie ISO 6336-1 (2006ycatik E.
Wedtug tej metody rozktad okyzienia wyznaczany jest iteracyjnie.

Zaproponowana metoda analityczna posiada kilkazzogch udoskonale
w poréwnaniu do uproszczonej metody C. Pozwala maaiwzgédnienie od-
ksztatcé dwoch cztondw paryebatej (zbnika i kota). 4b wzdhw jego szero-
kosci dzielony jest na réwne ¢&i, po czym wyznacza gpierwsz posta od-
ksztatcenia watdw przy zateniu rownomiernego rozkltadu obgénia wzdik
linii styku. Na podstawie uzyskanych odksztataevyjsciowej odchyiki linii
styku obliczany jest nierownomierny rozktad alieinia. Nowy rozktad zostaje
uzyty do wyznaczenia nowej postaci odksztateeatéw. Rtla iteracyjna powta-
rzana jest ado momentu uzyskania niewielkiejzrdcy pomidzy kolejnymi
iteracjami. Zazwyczaj dwie lub trzy iteracje wymagane do uzyskania zado-
walajgcej doktadnéci obliczen [1].

Wielkosci odksztalcé gietnych i sketnych watdw w ptaszcznie przypo-
ru zostaly obliczone przy zyciu komercyjnego programu komputerowego
wspomagajcego prace irynierskie KISSsys. Uzyskane waito zostaty wy-
eksportowane i zyte do wyznaczenia odchyiki linii styku, co pozwata
obliczenie rozktadu obgienia oraz wspoétczynnikads. W celu wyznaczenia
odksztatcé sprzystych i cieplnych korpusu przektadni wykorzystametod
elementéw skaczonych.

Wykonano cztery analizy, ktére pozwolity na oszaanie wptywu zjawisk
cieplnych na rozkitad obgienia wzdta linii styku. Pierwsza z nich jest analiz
bazows do ktérej lgdzie mana odnié¢ wyniki pozostatych analiz. Analiza
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druga opisuje wptyw wzrostu temperatury w przeklaca zmiag luzu robo-
czego w tayskach. Zmiana luzu roboczego wptywa na wiétkoksztatt od-
ksztatcé watdw, a zatem rownierozktad obcizenia wzdhi linii styku. Anali-
za trzecia przedstawia dziatanie odksztalspiezystych korpusu przektadni na
rozktad obcizenia wzdha linii styku. Jest ona analizpcsredng majca na celu
uzyskanie wynikéw, do ktérychedzie mana odnié¢ wyniki analizy czwartej.
Analiza czwarta zostata przeprowadzona przy ugdrgeniu odksztataeciepl-
nych korpusu. Zaréwno odksztatceniacgpste korpusu pod dziataniem sit to-
zyskowych jak i odksztatcenia cieplne korpusu powgduzemieszczenie to-
zysk wzgkdem pozycji bazowej, co w sposobspni wptywa na odchykk
linii styku a zatem rownie wspoétczynnik K. PorOdwnanie analizy trzeciej
z czwary pozwolito na oceg rzeczywistego wptywu odksztaltecieplnych
na rozktad obgizenia. Wyniki analiz przedstawiono w punkcie 4.

3.1. Model bazowy

W celu jak najdoktadniejszego odwzorowania rzecsy@go stanu od-

ksztatlcé walow w modelu bazowym uwzglniono:
- odksztalcenia sktne i gitne watéw,
nierownomierny rozktad obgienia wzdhd linii styku (wzrost doktadnéi
zapewniono meteagiteracyjry),
masy komponentow (watéw, spgiet, kot zbatych),
odksztalcenia speyste korpuséw kétghatych (metoda MES),
wplyw usztywnienia watu spowodowany przez elemerdynim zamonto-
wane (wg. ISO 6336-1),
wplyw napezen scinajgcych na ling ugiecia watu (wg. teorii Timoshenko),
luz tozyskowy i jego zmiae spowodowan pasowaniem oraz zaiong to-
lerancp,
- nieliniowg sztywnd¢ tozysk, obliczon wg. ISO/TR 16281 [8] na podsta-
wie geometrii wewetrznej tazyska,

- sity pochodzce odsruby okrtowej i osiowania watu.

3.2. Analiza wptywu rozszerzalndgci cieplnej komponentéw na luz
roboczy tazysk

Na skutek tarcia powstatego w zhieniu, tazyskach iuszczelnieniach
oraz generowanego w ten sposob cieplacpagt wzrost temperatury elemen-
téw przektadni wzgldem temperatury otoczenia. W warunkach pracy ustflo
temperatura cztonow przektadni peor@nic¢ si¢ w sposob znagey. Wynika to
zraznych warunkéw odprowadzania ciepta oraz chtodzepiazektadni
w poszczegoblnych jej obszarach.zRi@a temperatur watdéw, tysk oraz korpu-
su przy ranych wspétczynnikach rozszerzadoo cieplnej powoduje zmign
luzu roboczego tzyska [13].
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Ciepto powstate na skutek tarcia catkowitego mustad odprowadzone,
w ogoIinym przypadku odbywacsio poprzez wat, korpus lub olej. Wieli<o
odprowadzanego przez korpus ciepta 2aled jego wielkdci i warunkéw ze-
wnetrznego chlodzenia. Poniewaa wale mog) znajdowa si¢ inne zrodia cie-
pta poza tayskami kierunek przeptywu ciepta nie zawsze mudyodc sic
z tozyska na wat [14]. W obliczeniach przig, ze temperatura pigcienia ze-
wnetrznego odpowiada temperaturze korpusu, a temparaiiegcienia we-
wngtrznego temperaturze watu. Temperatura element@anyeh jestsredni
temperatur pigcienia wewgtrznego i zewgtrznego. W wgkszaci przypad-
kow temperatura piécienia wewrtrznego jest wysza nik temperatura pier-
scienia zewgtrznego, co zazwyczaj prowadzi do zmniejszenia hohoczego
[11].

Na podstawie pomiarow temperatury przektadni ozpbiej mocy i warun-
kach pracy do obliczeprzyijeto:

- temperatura watéw = 50°C,

- temperatura elementéw tocznych = 45°C,
- temperatura korpusu = 40°C,

- temperatura otoczenia = 20°C,

- temperatura oleju = 50°C.

Wartasci te odpowiadaj normalnym warunkom pracy przektadni gtéwnej
sitowni okretowej, przy zachowaniu poprawnie pragaggo systemu chtodzenia
oleju. Zmiana luzu na skutekzdicy temperatur oraz waa luzu roboczego
lozysk przedstawiono w tabeli 2. Zmiana luzu roboczegdywa na ksztat
i wielkos¢ linii ugigcia watdw, co z kolei w sposob beZpedni decyduje o roz-
ktadzie obcizenia wzdhd linii styku.

Tabela 2. Luz wewgtrzny i roboczy taysk
Table 2. Internal and operating bearing slackness

Luz we- [Zmiana luzu spgZmiana luzu spowodowa—L

. P~ uz roboczy

Lp. tozysko wnetrzny | wodowana pasg- na r&nica temperatur
rfum] |waniemArs [um] Aftemp [m] Fopz[m]

1 NU 2220 92,500 -24,775 -15,546 52,179
2 NU 2226 122,500 -31,013 -19,986 71,501
3 23130 140,000 -42,234 -24,036 73,730
4 24132 140,000 -42,101 -26,180 71,719
5 23044 180,000 -67,500 -33,437 79,063
6 24040 165,000 -50,405 -30,704 83,891
7 22236 Lewe 150,000 -54,856 -30,005 65,139
8 | 22236 Prawe 150,000 -54,856 -30,005 65,139
9 23960 Lewe 235,000 -74,753 -42,764 117,483
10| 23960 Prawe 235,000 -73,343 -42,764 118,893




70 W. Kucab, A. Marciniec

3.3. Wplyw odksztatcalnasci sprezystej korpusu na rozktad obciazenia
wzdtuz linii styku

Na skutek odksztalcal§ao cieplnej i spezystej korpusu pigcienie ze-
wnetrzne tazysk ulegag przemieszczeniu, co w konsekwencji wptywa na linie
ugigcia watdw i mae mig znaczenie przy doborze odpowiedniej modyfikacji
linii zgba. W celu prawidtowej oceny rzeczywistego oddziagia odksztatae
cieplnych korpusu wykonano analipcsredna wptywu odksztatcé sprzys-
tych korpusu pod dziataniem sitZgskowych na rozktad obgienia. Model
korpusu zaimportowano doodowiska MES, w ktorym zdefiniowano warunki
brzegowe oraz przykono sity pochodge od taysk. W centralnej pozycji
opraw ta@yskowych zdefiniowano punkt zdalnRémote Point)Zostat on paf-
czony z gniazdem opraw za pomatementow belkowych.

W zalenosci od budowy tayska mae ono generowasity promieniowe,
osiowe oraz momenty sit dziadae na korpus. Sity promieniowe i osiowe przy-
tozone g bezpdrednio do gniazd opraw oraz powierzchni oporowydbmen-
ty sit modelowanegprzez ich przytéenie do punktu zdalnego. Wykorzystanie
tej procedury rozszerzonej o kilka dodatkowych foknv jezyku APDL uma-
liwia odczytanie przemieszczeraz obrotdbw geometrii pogdanej z punktem
bazowym.

Tabela 3. Wart&i przemieszcziei obrotow tarysk na skutek odksztaleesprzystych korpusu
Table 3. Values of displacements and rotationseafings caused by housing elastic deformation

. Przemieszczenie [um] Obrét [
Lp. tozysko < Y 7 < Z
1 NU 2220 66,4 -32,1 43,4 -34 -5
2 NU 2226 49,7 -9,8 -4,1 2 -17
3 23130 -31,2 -15,7 1,8 0 -17
4 24132 -58,2 1,8 8,9 1 -1
5 23044 -0,6 -13,5 -0,3 2 -7
6 24040 -14,5 -16,4 5,6 -8 -5
7 29326 E 57,8 -54,6 -23,7 53 3
8 22236 Lewe 56,9 -50,0 4,6 53 16
9 22236 Prawe 50,4 4,6 -3,0 13 -2
10 29360 E -2,3 139,8 -4,2 5 -4
11 23960 Lewe -1,5 140,6 -3,1 5 -4
12 29268 -0,4 139,5 -2,0 5 -4
13 23960 Prawe -4,7 11,3 -17,7 -28 10

Znajgc przemieszczenia iobroty piereni zewrgtrznych maemy
uwzgkdni¢ ich wartgci w obliczeniach watéw itoysk. Wartdci uzyskane
w srodowisku MES zostaly zaimportowane do programuS&i, jako prze-
mieszczenia i obroty pigsienia zewntrznego. Skutkuje to zmigrwzglednego
potozenia tazysk, co z kolei decyduje o ksztaicie i wiedkolinii ugigcia watdw.
Model obliczeniowy skfada @iz korpusu wraz z zamontowanymi w nim pier-
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scieniami zewgtrznymi, co pozwala na uwzglnienie usztywnienia gniazd
opraw. W modelu zastosowano uproszczenia pclegana wyeliminowaniu
polgczer srubowych, detali geometrycznych oraz zahoiu nieskéczenie
sztywnego posadowienia przektadni. Wétctqprzemieszczei obrotow taysk
przedstawiono w tabeli 3.

3.4. Wplyw odksztatcalndéci cieplnej korpusu na rozktad obcazenia
wzdtuz linii styku

Analiza trzecia zostata rozbudowana o wymuszereplice dziatajce na
korpus. Przyjto wzrost temperatury wzglem temperatury otoczenia o 20°C.
Zatozono réwnie rownomierny rozklad temperatury na calej powieradfor-
pusu, co stanowi die uproszczenie w stosunku do warunkow rzeczywistej
cy przektadni. Numeryczne wyznaczenie doktadnegoktaglu temperatury
na powierzchni korpusu wymagatoby uwaghienia wszystkich lokalnychré-
det ciepta powstagego w zaghieniu, tazyskach i uszczelnieniach. Znacz
role w wymianie ciepta wewgirz przektadni odgrywa rownieruch czynnika
smarugcego. Tak rozbudowany model matematycznyzeise z wysokim
stopniem ztaonasci obliczer. W przypadku, gdy celem obliazgest wyhcznie
wyznaczenie wzghinego przemieszczeniazisk w korpusie wydaje sibyc
zasadnym uproszczenie modelu o pgei§ Wrednionej wartéci temperatury
korpusu [5]. Wartéci przemieszczei obrotéw piefcieni zewrtrznych taysk
przedstawiono w tabeli 4.

Tabela 4. Wartéi przemieszcaei obrotow tazysk na skutek odksztatcalém spr-
zystej i cieplnej korpusu

Table 4. Values of displacements and rotationseaafrings caused by elastic and
thermal deformations of frame

Lp. tozysko Przemieszczenie [um] Obrot [

X Y Z X Z
1 NU 2220 66,3 -160,4 384,3 -41 -5
2 NU 2226 49,8 6,0 323,5 -4 -17
3 23130 -31,2 104,2 316,8 -6 -17
4 24132 -58,9 205,4 312,5 -4 -1
5 23044 -0,6 105,2 207,4 0 -7
6 24040 -14,5 171,2 200,8 -14 -5
7 29326 E 57,8 -148,2 189,4 124 3
8 22236 Lewe 56,9 -118,9 235,3 1'267 1
9 22236 Prawe 50,3 -5,1 223,3 4 -2
10 29360 E -2,2 87,9 -55,0 -20 -4
11 23960 Lewe -1,5 100,0 49,6 -20 -4
12 29268 -0,4 111,0 44,1 -20 -4
13 23960 Prawe -4,7 1,1 11,0 -18 10
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4. Omoéwienie wynikow

W celu przeprowadzenia analizy porownawczej uzygamwynikéw spo-
rzadzono wykresy odksztataegictnych linii watow przektadni w ptaszczgie
przyporu (rys. 5) oraz wykresy wypadkowej odchyitkii styku dwéch anali-
zowanych pargbatych (rys. 6).
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Rys. 5. Linia ugjcia w plaszczinie przyporu: a) watu wégiowego, b) watu péedniego 1,
¢) watu pdredniego 2, d) watu wygiowego

Fig. 5. Bending line in plane of action: a)inputaih b) countershaft 1, c¢) countershatft 2,
d) output shaft
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Rys.6. Wypadkowa odchyitka linii styku pargtmatej: a) 37-59 stopnia pierwszego, b) 21-95 stop-
nia drugiego

Fig. 6. Resultant deviation of contact line of theagpair: a) 37-59 of 1st stage, and b) 21-95 of
2nd stage

W tabeli 5 umieszczono obliczone wadbwspotczynnikow K, dla po-
szczegolnych analiz. Poza catkowitym wspotczynmiki& s odpowiadagcym
sumarycznej odchyice linii styku dwoch wspotpracyich két zbatych, przed-
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stawiono wyniki w rozbiciu na dwa przypadki, gdziekiada si bezbtdne wy-
konanie i nieskaczenie sztywny charakter czionu wspétpracapgo (Kipx=1).
Pozwala to na lepgsaocers wplywu badanych wielk&ei na rozklad obaizenia
pod kgtem konstrukcji poszczegollnych czionéw przektadvalezy przy tym
rowniez zwrOci uwag; na r@nicg w przetaeniu analizowanych paghkatych.

Tabela 5. Wartei wspoétczynnika kg dla wykonanych analiz
Table 5. The values of thesKfactor for conducted analyses

Stopieh pierwszy (37-59) Stophedrugi (21-95)
Analiza nr Kap K Hp-zebnik KHp-koto Khp K Hp-zgbnik Khip-koto
1 1,4900 1,1316 1,3584 1,2603 1,3698 1,0747
2 1,4106 1,1175 1,2930 1,2620 1,3706 1,0738
3 1,3402 1,0255 1,3509 1,2762 1,4187 1,1076
4 1,3340 1,0135 1,3344 1,2543 1,4307 1,1417

Na podstawie przeprowadzonych oblitzeuzyskanych wynikow mma
zauwayc:

- Znaczca zmiare wspotczynnika kg dla pary zbatej stopnia pierwszego
oraz zmiag kierunku odksztatae gictnych walu wejciowego w zakresie
szerokéci wienca zbnika pod wplywem odksztalsesprzystych korpusu
(krzywa f3). Charakter tych zmian zostat zachowdiayanalizy 4.

- Wyraznie maty wptyw rozpatrywanych czynnikow na wspoieaik Kig
pary zbatej stopnia drugiego. Wykresy linii ggia watdw tej pary ghatej
dla wszystkich czterech analiz wykagzogn sam charakter i kierunek ggi
cia co decyduje o niewielkiej zmianie wypadkoweglgki linii styku.

- Widoczny wplyw zmiany luzu roboczegozsk pod wpltywem rozszerzal-
nosci cieplnej na rozkiad obgienia wzdtd linii styku pary zbatej stopnia
pierwszego.

- Maly wptyw odksztatcalnéci cieplnej korpusu na zmianwspotczynni-
ka KHB-

Przy ocenie uzyskanych wynikow szczegdlnvag nalezy zwrdcic na du-
7g Zmiarg wartasci przemieszczewatdw w tazyskach tj. zmiaa luzu robocze-
go oraz przemieszcadozysk wzgkdem pozycji bazowej pod wptywem od-
ksztatcé sprzystych i cieplnych korpusu. W rozpatrywanym przygadiue
zmiany przemieszcaenie skutkug rownie duymi zmianami wypadkowej od-
chyiki linii styku. Poniewa przy wyznaczaniu wspotczynnikaKistotne zna-
czenie ma przebieg odksztaiceratdw w zakresie szeroka wiencoéw kot z-
batych a decydagy wplyw na jego charakter ma sztywidokét, watow
I systemu w jakim si znajdup to kazdy przypadek nalg rozpatrywa indywi-
dualnie. Ma@na podejrzewd ze w przypadku przektadni o mniejszej sztywno-
sci watdw, korpuséw oraz wkszym rozstawie toysk niz jest to dla badanego
przypadku, wptyw zjawisk cieplnych mégtby bgnacznie wikszy.
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5. Podsumowanie

Na podstawie uzyskanych wynikéw nie ima sformutowé uogolniap-
cych wnioskéw co do oceny wpltywu rozszerzabiccieplnej cziondw prze-
ktadni zbatej na wypadkow odchyte linii styku, a co za tym idzie rozktadu
obcigzenia na powierzchni bokuglza. Dla pary gbatej stopnia pierwszego
wplyw ten jest znaey, zatem powinien dyuwzgkdniony. Wyniki uzyskane
dla pary zbatej stopnia drugiego charakterygzgjc niewielka zmiarg wspot-
czynnika Ky przy jednoczénie duwych wartdciach przemieszche watow.
Wszystko toswiadczy o konieczriei i zasadnéci wykonania przedstawionych
analiz na etapie projektowania optymalnej modyfiikkaii z ¢ba odpowiedzial-
nej przektadni gbatej. Odpowiednim nagdziem do oceny wplywu zjawisk
zachodzcych w przektadni na rozkiad obeenia wzdha linii styku jest metoda
analityczna wbudowana w program komputerowy wsp@jgay prace igay-
nierskie.

Literatura

[1] AGMA 13FTMO08: Application and Improvement of Facedd Factor Determina-
tion Based on AGMA 927.

[2] AGMA 2001-D04: Fundamental Rating Factors and Qatan Methods for Invo-
lute Spur and Helical Gear Teeth.

[3] AGMA 927-A01: Load Distribution Factors - Analyticethods for Cylindrical
Gears.

[4] DNV - Det Norske Veritas 41.2: Calculation of Gé&ating for Marine Transmis-
sions.

[5] Gicala B.: Symulacja numeryczna rozktadu tempeyakorpusu przektadniebatej,
Maszyny Gornicze, 29 (2011) 3-11.

[6] ISO/TR 14179-1:2001: Gears - Thermal capacity ¢ PaRating gear drives with
thermal equilibrium at 95 °C sump temperature.

[7] 1SO/TR 14179-2:2001: Gears - Thermal capacity 4 PaiThermal load-carrying
capacity.

[8] ISO/TR 16281:2008: Rolling bearings - Methods falcalating the modified refer-
ence rating life for universally loaded bearings.

[9] 1SO 6336-1:2006: Calculation of load capacity ofispnd helical gears - Part 1:
Basic principles, introduction and general influerfiactors.

[10]Jakiewicz Z., Wysiewski A.: Przektadnie Walcowe. Geometria - Wytnayas¢ -
Doktadna¢ wykonania, WKL, Warszawa 1992.

[11]tozyska Toczne. SKF 2014.

[12]Martinaglia L.: Thermal Behavior of High — Speeda®eand Tooth Corrections for
Such Gears, ASME/AGMA International Symposium orafeand Transmissions,
San Francisco 1972.

[13]Rolling Bearings in industrial gearboxes. SKF 1997.

[14]Timken Engineering Manual. TIMKEN 2011.



76 W. Kucab, A. Marciniec

EFFECT OF THERMAL EXPANSION ON NON-UNIFORMITY OF LO AD
DISTRIBUTION ALONG THE CONTACT LINE

Summary

This paper presents the results of numerical tztioms of the effect of thermal expansion
of housing and subassemblies of two stage cyliaigear on the value of coefficient of load
distribution non-uniformity along the contact likgss. An analysis was carried out for toothed
gear that is a part of main power transmissionesystf marine power plant. An iterative meth-
od of evaluation of load distribution along the tamt line described in ISO 6336-1, annex E was
used. The usability of implementation of iteratimethod inside the CAE program environment
and facility their evolution including the additianfactors and phenomena which increase the
computational accuracy is revealed. The achievedlteallow to assess the effect of thermal
expansion phenomenon and validity of their inclgdon the stage of design of modification of
flank pitch line of toothed gear of marine poweanl
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EXPERIMENTAL ANALYSIS OF THE
DIELECTROPHORETIC FORCES INFLUENCE
ON HEIGHT OF RISE OF FLUID IN A CAPILLARY
SYSTEM FOR BOILING CONTROL IN MICRO-
CHANNEL

Flow control in microchannels is one of the key&sin many areas of modern
technology, such as medicine, bio-engineering, csteyrand, in recent years, also
in problems of thermodynamic processes controls Paper presents the results of
experimental studies on the dynamics of liquid nm&et between the walls of
a microchannel, which is the effect of the elecfiédd applied to the walls (the
dielectrophoresis phenomenon). The presented sefilila gap in the literature,
being also an important material for the deternimabf the device key parame-
ters, such as the height of the microchannel edes, frequency and amplitude of
applied voltage, the selection of periods with avithout voltage, all of which
affect the operation of the device.

Keywords: flow rate control, microchannel, dielectrophoresis

1. Introduction

Understanding and controlling of fluid-flow at miscale is of great im-
portance due to growing range of its applicatiamduding nowadays, among
others, medicine, bio-engineering and chemistrycrMiuidic devices are also
used for heat transfer in microelectronic systemswvall as in refrigeration,
cooling and OCR systems. To enhance a capillagefariven flow which is
characteristic for microfluidic devices the elecffield is often employed to in-
duce electrowetting, electrocapillarity or dielegtinoretic (DEP) effects [7]. A
microchannel flow controller based on DEP effect baen proposed by us late-
ly [4, 5]. The pressure-driven flow in a channethwiectangular cross-section is

1 Autor do korespondencji/corresponding author: Ntatackowski, Institute of Fluid Flow Ma-
chinery, Polish Academy of Sciences, ul. Fiszera82231 Gdask, tel. 58 5225256, e-mail:
mala@imp.gda.pl

2 Jarostaw Karwacki, Institute of Fluid Flow Machiy PAN, e-mail: jkarwacki@imp.gda.pl
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enhanced by capillary and DEP forces in this devicavas shown that by
changing the electric voltage applied to the etetds placed on vertical walls of
the channel the liquid flow rate can be effectivadgulated. However, optimiza-
tion of this device, particularly with the goaldontrol its time-response proper-
ties, is required if the controller is to be trehts a part of a feed-back system
for temperature regulation. To this end, knowledfjthe influence of the forces
on the fluid height of rise is necessary becauseatue is correlated with the
liquid flow rate in the controller [4-6].

A time evolution of the height of rise for capifadriven flow was ana-
lyzed theoretically first for tubes of circular smsections [10]. Classical Lucas-
Washburn equation takes into account viscous, gitiansion and gravitational
forces. More advanced models incorporate inerdetd and entrance pressure
loss effects [1, 9]. Newer papers account alsolleidate and rectangular ca-
pillaries [9, 11]. A generalized theoretical an&yfl 2] gives the results which
agree very well with experimental results for diéiet geometries, dimensions
and fluids. Despite the fact that the effect of ¢hgillary rise seems a very well
understood subject, to our knowledge, there isnadyais on the temporal evo-
lution of the height of rise for the case when Df&Res exist together with ca-
pillary forces. Papers that deal with the eledigtd effects on the capillary dy-
namics are devoted to electrowetting [2] or ele@pillarity [8] effects only.

The goal of our work is to perform experimental lgsia of the influence
of the DEP forces on the temporal dependence ofidiight of rise in capillary
system made of two parallel plates constituting electrodes. The rate of rise
is essential for the proper design (selection efdalectrodes height) of the flow
control system based on a solution proposed by dwaski in his patent [3].
Knowledge of height of rise dynamics also allowstfte selection of the time-
dependent parameters of the microfluidic flow colhér.

2. Laboratory stand

The paper presents the results of experiments otedilon a test stand
schematically shown in figure 1. The stand consit& microchannel, high
voltage supply system and optical system for réogrend time analysis of the
rise rate. The main element of the test standni®del microchannel consisting
of two copper electrodes forming its walls and aethe distance of 30am.
The sidewall electrodes are made of copper. Hidtage is applied to each of
the sidewalls. Microchannel model (Fig. 2) is imees in a specially prepared
tank ensuring that the increase of the liquid higlhgitween the electrodes causes
only a minimal lowering of the liquid level in thank due to its large volume.

Voltage supply system consisted of arbitrary waxaf generator type
RIGOL DG 1032 and high-voltage power amplifier typREK 10/10BS-HS
triggered by TTL signal from the image recordingtzoller. Rectangular AC
voltage signal was fed to the system electrodescohtrol and monitor the sys-
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tem operation, an oscilloscope type Tektronix TORZB was used. Linear
LED lamp CCS LNSP SW-200 of high luminosity wasoalgilized during the
experiments.

LIGHT
SOURCE

TREK 10/10BS-HS
MICROCHANNEL

MIKROTRON 1310

NI PCle 1429
DG 1032 NI PCI 6281

Fig. 1. Schematic view of the laboratory test stand

ELECTRODES

DIELECTRIC
LIQUID

Fig. 2. Schematic view of the microchar
in which time evolution of the height ofe
was investigated

The data recording system was based on the usegbfsheed mono-
chrome camera Mikrotron 1310 equipped with a SaereiXENOPLAN
2.0/28-0901 lens with a set of extension rings datd acquisition system based
on the boards NI 1429 and NI PCI 6281. The systefrdata acquisition and
video image recording were synchronized. Imageyaiglwas done in Lab-
VIEW environment with NI VISION Development Modul the experiments,
isopropanol was used as a working fluid.
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3. Experimental results

The height of rise changes over time for differgottages applied to
the microchannel electrodes are shown in figureh&. frequency of the applied
rectangular waveform of alternating voltage was bi20 During the measure-
ments, the current flowing in the space betweeretbetrodes forming the mi-
crochannel sidewalls was also controlled. Deperelafche height of rise on
the applied voltage is shown in figure 4 for a aagular alternating voltage
with a frequency of 500 Hz. It shows the liquid didi of rise increase with
the growth of the voltage applied to the electrodise channel walls.
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Fig. 3. Liquid height of rise in microchannel ofBm width; the frequency of the
applied alternating voltage was equal to 500 Heubltage was measured peak-to-peak

It follows from the relationships shown in figureti3at the achievement
of the maximum liquid heigh of rise in the intexdlede space requires approx-
imately 2 seconds. On the other hand, relativety gh value of the rise indi-
cates that in the design process of the systemedbas the phenomenon
of dielectrophoresis it is suitable to reduce tlgght of the electrodes which
reduces the range of the regulation but ensurgsrfessponse. This is particu-
larly important in the application of the examingldenomenon to control the
process of bubble formation during boiling where tifting velocity is of par-
ticular importance. For different voltage appliedhe electrodes, the maximum
level of liquid is achieved in similar time.

Time evolution of the electric current in the spaetween the electrodes
(microchannel walls) is shown in figure 5. It issaethat the current in the inte-
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relectrode space increases with the applied valtélge measured values of the
interelectrode current are low enough to not itetithe boiling of the liquid
flowing between the microchannel electrodes. Examypbhotographs showing
the height of the dielectric liquid pulling in timterelectrode space for different
values of applied voltage are shown in figure 6.
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Fig. 5. Time evolution of the electric current f®lected values of interelectrode
voltage in the investigated microchannel; powempsufrequency was 500 Hz



(0]

2 M. Lackowski, J. Karwacki

Fig. 6. Example photographs of the liquid risehia investigated microchannels; top image shows
the initial liquid level, succeeding images wereetaat time intervals of 0.5 s

4. Conclusions

The paper presents the results of the experimermgakurements of the die-
lectric liquid height of rise in the interelectrogpace of a microchannel. As fol-
lows from the literature review included in theraduction, such studies in
terms of the liquid rise dynamics were not caroed, yet. The results show the
temporal response capabilities of devices employtegdielectrophoresis phe-
nomenon which particularly refers to the flow goilers and systems control-
ling the process of boiling. The data acquired mythe investigation of liquid
rise dynamics allow for the optimal selection of tArget devices operating pa-
rameters. Moreover, the gathered results fill thpsgin the literature and in the
basic knowledge on the dielectrophoresis phenomenon
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EKSPERYMENTALNA ANALIZA WPLYWU SILY DIELEKTRO-
FORETYCZNEJ NA WYSOKO SC PODNOSZENIA CIECZY

W SYSTEMIE KAPILARNYM DO KONTROLI PROCESU WRZENIA
W MIKROKANALE

Streszczenie

Kontrola przeptywu w mikrokanatach jest jednym mddowych zagadniew wielu obsza-
rach wspotczesnej technologii, szczegolnie w medig;ybioinzynierii, chemii, a w ostatnich
latach réwnieé w kontroli proceséw termodynamicznych. Niniejsayylut prezentuje wyniki
bada eksperymentalnych dynamiki ruchu cieczy pgaoaiy sciankami mikrokanatu. Ruch ten jest
wywotany przytazeniem doscianek mikrokanatu nagtia pola elektrycznego (zjawisko dielektro-
forezy). Zaprezentowane wyniki wypetnjduke w literaturze przedmiotu,gsréwniez waznym
materiatem dla okgtenia kluczowych parametréw wdzenia takich jak wysoké elektrod mi-
krokanatu, cestotliwos¢ i wartas¢ napkcia zasilajcego, a take wybor przedziatdw czasu pagni
dzy okresami przyktadania nagpia i jego braku. Wszystkie wymienione parametryym@mja na
prag urzzdzenia.
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THE EMISSIVITY OF THE TURBINE ENGINE
POWERED BY BIOFUEL

Air transport is the youngest and most dynamicalgveloping branch of
transport. Growth in demand for air transport, bptissenger and freight, is
caused by the competitiveness of this branch pifynar terms of time and
transport safety. An increase in the volume oftgiffic is associated with in-
creased emissions, which is particularly importarihe case of aircraft operations
in the areas of airports. The main reason for theebpment of aircraft engines is
the reduction of fuel consumption and exhaust doniss Emission standards for
aircraft engines certification marginally treat tissue of particulate matter emis-
sions, which is associated with deterioration afihbility appearing as smog and
contributes to lung and heart diseases. One ofdheions for limiting the nega-
tive impact of the aircraft on the environmenttis use of alternative fuels. Pro-
duction of biofuels in accordance with the prinegplbf sustainable development,
is an attractive alternative, especially becaustheflack of space constraints of
their production allows the geographical diversifion of supply. The article pre-
sents the measurements results of jet engine GT\ekBaust emissions. The test
engine was powered with Jet A-1 fuel with 50-pet@aidition of bioester. During
the test concentration of carbon monoxide, hydiomas and particulate matter
was measured. On the basis of the measurementsffdioe of the use of biofuel
on emissions was presented.

Keywords: biofuels, jet engine, emissions, air transport

1. Introduction

The development of air transport contributes ®ititrease in the number
of conducted flight operations, resulting in theedh@¢o increase the number of
operated aircraft. The result of the dynamic dgwelent of air transport is the
increasing demand for fossil fuels that generateseased emissions of harmful
exhaust compounds. Emissions from air transporemsaly affect air quality,
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particularly in the vicinity of the airports; itsd contributes to the greenhouse
effect. The topic of emissions from combustion aegihas gained a lot of in-
terest in the scientific community [1] and involvedblic opinion [9] due to the
known association between exposure to multiplepaitutants and short and
long-term effects on human health [16]. In additipallution from engines can
cause deterioration of visibility [4] and directty indirectly affect the climate
[14].

The growing knowledge of the processes involveithéncreation of air pol-
lution from combustion engines and a dynamic deweknt of emission meas-
uring devices lead to the creation of new rules @mtitions for the certifica-
tion of aircraft engines [12]. The first emissiomrglards for aircraft engines
were introduced in the late 70s, of the twentiethtary, by the International
Civil Aviation Organization (ICAO). Key provisionin the framework of
measures to reduce the emissions of harmful congsofrom aircraft engines
have been introduced by ICAO in Volume Il of Annlx to the Convention on
International Civil Aviation (i.e. The Chicago Camtion) [5]. The aforemen-
tioned document includes recommendations on thesunement methods of
carbon monoxide (CO), nitrogen oxides (NOx), hydrbons (HC) and smoke
number (SN) [6].

The existing situation contributes to stricter riegments for the environ-
mental performance of aircraft engines [15]. Onehaf ways of meeting the
environmental protection requirements for airceafgines is the introduction of
alternative fuels intended for use in aircraft @egi The most common alterna-
tive fuels are ethanol, and esters of vegetablgiroriAlternative fuels classed
for use in air transport must meet strict criteiirggluding physicochemical
properties directly affecting the combustion prace®sts of production, availa-
bility, impact on the environment in addition to etieg all the safety require-
ments [2].

The popularity of natural sources of energy basetiomass is the result
of limited oil resources. In addition, an increaseglobal energy demand and
interest in the issue of restricting the emissiohbarmful exhaust components,
promote the development of these kinds of energyces. Currently, the share
of biofuels in comparison with traditional fuelssmall, but in the long run, the
importance of biofuels and other unconventionalrgnesources will increase
[3]. The use of unconventional energy sources & to reduce oil consump-
tion [13], and in particular help to balance thegmrtion between the types of
fuels used in transport [8], which is currently doated by petroleum products
[10]. The development of the biofuel market is hiyadependent on the state of
oil prices, the spread of new generations of bisfues well as the development
of alternative energy sources (e.g. wind and satfeat) could be implemented in
the transport sector. The particular importanceterdevelopment of the biofu-
el market are also prospects for the use of bisfuretivil and military aviation.
There is a noticeable increase in interest in lgigfdor use in aviation. In con-
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nection with the assessment of the possibilitiesisafg biofuels to power tur-
bine engines, a number of laboratory tests have bagied out and test flights
using this type of fuel have been conducted. Degp# prevalence of tradition-
al aviation fuels, caused by their operational ab@ristics, conducted research
focuses on the use of plant products to be usealdddives to conventional
fuels. Research work is being undertaken by leadiriipe companies (Boeing,
Airbus), that are supporting the development adrakitive fuels and arrange test
flights for aircraft powered with biofuels.

One of the international initiatives supporting thevelopment of biofuels
in aviation is the project called BIOJet Abu Dhdhiynched in 2013. The insti-
tutions and companies involved in the project idetuBoeing, Etihad Airways,
Takreer, Total, and Masdar Institute of Science &achnology. The initiative
aims to promote the use of biofuels in the aviasentor in the UAE (United
Arab Emirates) and focuses on research, developarhtinvestment in the
production of raw materials and fuel refining captads [11].

Actions taken towards environmental protection, edtimough the use of
bio-components in powering turbine engines, aresallt of obliging the avia-
tion sector to reduce carbon dioxide emissions stadlfing in 2020, moving in
line with the EU directive on the Emissions TradBygstem (ETS). In addition
to verify the possibility of using biofuels in ati@n, research includes develop-
ing new aviation biofuel technologies, based onue of plants not used in the
food and nutrition industry, such as: jatropha, etama and microalgae.

2. Method

Studies on the effects of bioester admixture orethession of harmful ex-
haust compounds were carried out using a GTM-12@1gine installed on
a stationary workbench (Fig. 1). The engine cossidta single-stage radial
compressor which is connected to a single-stagal &xibine. The GTM-120
engine uses an annular combustion chamber andi¢hesfsupplied to the set of
vaporizers [7]. Engine ignition is initiated usiag electric starter, glow plugs
and propane-butane gas, which is the engine powpgalys during this phase of
operation. After reaching a certain speed of theomshaft, the system automat-
ically switches to the appropriate fuel supply. Markbench has an electronic
engine control unit, whose task is to perform lal tontrol functions including
automatic start-up and cooling. Engine is conttbllg adjusting the fuel pump
flow. The engine workbench allows for registerimglaeading parameters such
as: the motor shaft speed, temperature of the dasd@ad the turbine and the
engine thrust.
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Fig. 1. Engine workbench view

Methyl ester of fatty acids of plant origin, usedtiis research as an addi-
tive to traditional fuel, is produced by catalyésterification of fat present in
vegetable oils with methanol. Such esters may begnmt in the form of a bio-
component as an additive to diesel fuel or indepetig as a fuel (biodiesel).

The use of methyl esters as biofuels requires mgétie physicochemical
demands included in their specific regulations. 8arh those parameters de-
pend on the bioesters production technology, foeis on the procedure fol-
lowed for purification, for others still on the &yf materials used. The basic
raw materials for the preparation of bioestersudel vegetable oils predomi-
nantly composed of fatty acids with 18 carbon atamthe chain, and with var-
ying degrees of unsaturation.

The main objective of the research was to asseserthssion of harmful
compounds in exhaust gases of a jet engine, powethdviation fuel Jet A-1
with an additive of methyl ester (FAME). For tegtithe emissions of harmful
exhaust compounds a proper gas analyzer was usedmbination with an
EFM (Exhaust Flow Meter) with a diameter of 125 n#dditionally, an EFM-
HS (High Speed Exhaust Flow Meter) flow meter waed) characterized by
a sampling frequency of 2500 Hz, at the same dieam&he application of two
flow meters installed in parallel on the workbergstabled the measurement of
the mass flow of exhaust from the tested jet endgihe schematic of the engine
workbench is shown in Fig. 2.

Measurement of particle diameters was performet wiEEPS 3090 (en-
gine exhaust particle sizer™ spectrometer) masstrepeeter. It enabled the
measurement of a discrete range of particle dias¢hbeom 5.6 nm to 560 nm)
on the basis of their differing speeds. The degfedectric mobility of particu-
late matter is changed exponentially, and measureofetheir size is carried
out at a frequency of 10 Hz.
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Fig. 2. Engine workbench schematic

Studies of exhaust emissions from the jet engine \werformed with two
types of fuel. The first test cycle was to perfamaasurements when engine is
supplied with traditional aviation fuel Jet A-1. & hesults of emissions of harm-
ful exhaust compounds when running on conventigetafuel were the refer-
ence point for the second test cycle, in whichethgine was fed a mixture of Jet
A-1 with a 50-percent addition of FAME. Each tegtle consisted of meas-
urements carried out with the engine operatingrpatars set to make it capable
of producing thrust in the range between 10 N a2@ M. In the case of parti-
cles size distribution, the measurements wereezhout according to the level
of engine load. Due to the high temperature ofetkigaust gases from the tested
jet engine the measuring equipment was positiodesecto the engine with
a specially made platform for the time of measummmllowed by a certain
period of time when the sample of exhaust gasescolfected. After complet-
ing measurements for one set of engine operatirgpeters the test stand was
moved away and changes to the operating paranaétére engine were made.

3. The results of measurements and its analysis

Diameter distributions of particles emitted by #regine turbine GTM-120
were determined using an apparatus for measureafgdrticulate emissions
from combustion engines. Figures 3—8 show measunierasults for each of the
level of engine load.

In the case of an engine powered by pure kerogeméamum engine load
(10%) patrticles with diameters of 20—40 nm domigdkgdg. 3). The characteris-
tic value of particle diameter distribution obtadn&om measurements was
30 nm. There were no emissions of particles witanditers greater than
100 nm. Measurement of particles concentration peaformed for engine op-
erating points corresponding to the percentage load
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Fig. 3. Dimensional distribution of particles capending to low load operation (pure kerosene)

Diametrical distribution of particles emitted iretltase of an engine sup-
plied with biofuel admixture, is characterized byiacrease in the diameter of
the particulate matter in relation to the distribntobtained when the engine
was fueled with clean Jet A-1 fuel (Fig. 4). Paeticddiameters between
20-50 nm were dominant, and the value of the cheniatic diameter of the
discussed diametrical distribution of particles \8&sm.

The obtained diametrical distributions of parti¢elanatter for the engine
fueled with Jet A-1 and operated at medium levetmgine load (Fig. 5) was
dominated by small particles with diameters of ZD+n. The increase in en-
gine load does not significantly affect dimensiodakribution of emitted parti-
cles. It can be seen only the fluctuation in thecemtration of particles depend-
ing on the engine load. There was no emission dicpdates with diameters
greater than 100 nm. The addition of biofuel re=iiin double reduction of the
concentration of particles emitted (Fig. 6). For exigine load values in the
range of medium loads, the concentration of padiemitted were pretty simi-
lar. There were no significant changes in the dig&ibution of particles. Parti-
cles with diameters of 20—40 nm were dominatingeréhwere no emissions of
particles with diameters greater than 100 nm.
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Fig. 6. Dimensional distribution of particles capending to medium load opera-
tion (biofuel admixture)

Increasing the level of engine load for the endimded with Jet A-1 to
80-100% resulted in a reduction of the diametepanticles emitted (Fig. 7).
Emissions were dominated by particles with the Bratiliameters, from 20 nm
to 30 nm. The average diameter of emitted particlessbeen reduced, but also,
the decrease in their scope was found. Particlé$eentoy the jet engine operat-
ing at full load were characterized by the diamedsge of 10-20 nm. The con-
centration values over the range of high load \&luere similar.

In the case of using biofuel, there were no sigaiit differences in both
the concentration and size distribution of paric(€ig. 8). Particles in range
10-20 nm were dominant. In the case of maximumevafiengine load the par-
ticles concentration was the highest and reached® cnt3. There were no
emissions of particles with diameters greater ttagdnm. Although the average
value of the characteristic diameter of the obwidiametrical distribution was
the same as in the case of Jet A-1 fuel (20 nmaygetis a noticeable increase in
the number of particulates having diameters gréhsar 20 nm.

Using an apparatus for measuring the emissionsaaohful exhaust com-
pounds from combustion engines emissions per seabcarbon monoxide and
hydrocarbons were recorded for the engine fueléld ¥t A-1 fuel, and a mix-
ture of Jet A-1 and FAME in a 1:1 ratio. Based ba tharacteristics of the
emissions of harmful compounds and a statisticalyais of the average emis-
sion of pollutants per second was determined foh eaeasured value of thrust.
In addition, in each case the emissions were datednn relation to the fuel
consumption.
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Fig. 8. Dimensional distribution of particles capending to high load operation
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In the case of an engine powered by pure kerosewhidle range of thrust
an increase in the intensity of HC emissions wdged. At the minimum value
of thrust (10 N) the intensity of HC emissions vé@smg/s (Fig. 9). Along with
thrust increasing the intensity of hydrocarbon einiss was growing reaching
140 mg/s at a maximum value of thrust (120 N). $pecific HC emissions (in
relation to fuel consumption) along with thrustre&sing showed a declining
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trend. During engine operation at the minimum val@i¢hrust the specific HC
emissions was 40 g/kg. In the entire range of thitudecreased by 30% and
reached 27 g/kg.

The most important result of the use of biofuels wasignificant reduction
in emissions of hydrocarbons (Fig. 10). The ma#nds of changes in emissions
while loading the engine was consistent with meaments made for engine
powered by pure Jet A-1. However, specific emissias significantly smaller.
For maximum value of thrust reached 20 g/kg, al2&% less than in the case
of pure kerosene.
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Fig. 9. The intensity of hydrocarbons emissions #raspecific emissions
for the jet engine powered with Jet A-1 fuel

In the case of an engine powered by pure keroserleei range of small
values of thrust an increase in the intensity Of €nissions was noticed. At the
minimum value of thrust (10 N) the intensity of &missions was 130 mg/s
(Fig. 11). Along with thrust increasing the intagsif CO emissions was grow-
ing reaching 350 mg/s at 50 N of thrust. In thersewf further increasing the
thrust value, the fluctuations of intensity of C@re observed. The specific CO
emissions (in relation to fuel consumption) alonghwthrust increasing showed
a declining trend in whole range of thrust. Duramggine operation at the mini-
mum value of thrust the specific CO emissions Wi d/kg. In the entire range
of thrust it decreased by 50% and reached 70 d/kgpaimum level of thrust.
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Fig. 10. The intensity of hydrocarbons emissiond #re specific emis-
sions for the jet engine powered with biofuel

In the case of engine powered by biofuel the meénds of changes in
emissions while loading the engine was consistétiit measurements made for
engine powered by pure Jet A-1 (Fig. 12). In thegeaof small values of thrust
an increase in intensity of CO emissions was oleskrin the course of further
increasing the thrust value, the fluctuations d@émsity of CO were observed
leading to 300 mg/s at maximum level of thrust. Hpecific emission was
slightly smaller at maximum level of thrust in coamjgon to engine powered by
pure kerosene and reached 50 g/kg.

4. Conclusions

In order to consider the effects of the additiorbifester to fuel on the in-
tensity of the emissions of harmful exhaust compisum aircraft engines,
measurements of the emission intensity of carbonaxide, hydrocarbons and
particles were performed for the GTM-120 jet engimewered with pure kero-
sene (Jet A-1) and its blend with bioester.

Overall, based on the measurements of particlesseonis it can be stated
that the use of biofuels has a negligible effecthmir emissions. There has been
a change in particle concentration, depending enftiel used in individual
ranges of engine load. These differences, howavernot so important to find
a significant impact of biofuel on particles emiss.
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Fig. 11. The intensity of carbon monoxide emissiand the specific emis-
sions for the jet engine powered with Jet A-1 fuel
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Fig. 12. The intensity of carbon monoxide emissiand the specific emis-
sions for the jet engine powered with biofuel

In the case of gaseous emissions (hydrocarbonsabdn monoxide) sig-
nificant changes resulting from the use of biofwete found. In the case of hy-
drocarbons specific emissions a decrease was foamidularly for large values
of thrust. The use of biodiesel also resulted poaitive change for the meas-
urement of carbon monoxide emissions. The use afiél allowed to reduce
the emissions of carbon monoxide, particularly |foge values of thrust.
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EMISYJINO $C TURBINOWEGO SILNIKA ZASILANEGO BIOPALIWEM

Streszczenie

Transport lotniczy jest najmtodsz najbardziej dynamicznie rozwiggja st gakzig trans-
portu. Wzrost zapotrzebowania na przewozy drlignicza, zaréwno pasarskie i towarowe
wynika gtownie z krétkiego czasu transportu orazpbeczéstwa. Wzrost wolumenu transporto-
wego zwazany jest ze wzrostem emisji zamkéw szkodliwych spalin, co jest szczego6lnie istotn
w kontelécie emisji na terenie lotnisk oraz obszarach do pizylegtych. Gtéwnym celem roz-
woju konstrukcji silnikdw lotniczych jest zmniejsze zwycia paliwa i redukcja emisji zazkow
toksycznych. Procedury certyfikacyjne dla silnikédrzutowych marginalnie traktugzagadnie-
nie castek statych, ktéreagspowodem pogorszenia widziakw oraz choréb ptuc i serca. Jednym
Z rozwigzan ograniczajcych wptyw transportu lotniczego rf@aodowisko jest stosowanie paliw
alternatywnych. W artykule przedstawiono wyniki pardw emisji zwjzkow szkodliwych silnia
odrzutowego GTM-120. Badany silni zasilany byt paliwJet A-1 oraz mieszamkatfty lotniczej
z biopaliwem. Podczas badamierzono wartéci stzenia tlenku wgla, weglowodoréw oraz
czastek statych. Na podstawie przeprowadzonych bazedstawiono wptyw zastosowania bio-
paliwa na emisgj zwigzkéw szkodliwych.

Stowa kluczowe:biopaliwa, silnik odrzutowy, emisja, transportriizizy
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ZAUTOMATYZOWANE STANOWISKO
DO BADANIA PRZETWORNIKOW CI SNIENIA
Z UWZGL EDNIENIEM TEMPERATURY

W artykule zaprezentowane zostato ragsinie techniczne systemu pomiarowe-
go przeznaczonego do wzorcowania przetwornik@mi@i. Wykonany system
pomiarowy jest ztpony z uradzen pomiarowych ohjtych centralnym sterowa-
niem realizowanym przez aplikaczrealizowan w LabView. Istotnym elemen-
tem systemu unidiwiajacym badanie przetwornikasaienia w r@énych tempera-
turach jest miniaturowa komora termiczna, ktérejtasowanie stanowi alterna-
tywe dla duej termokomory. Zalgt programowego sterowania eksperymentem
pomiarowym dostarczagym dane do kalibracji przetwornika jest petna m#e
tyzacja czasochtonnego procesu zbierania danytérovgania wartéciami dwu
wielkosci (cisnienia i temperatury) w wielu punktach pomiarowych.

Stowa kluczowe:system pomiarowy, kompensacja temperaturowa, \wanie
przetwornika dinienia, programowanie w LabView

1. Wprowadzenie

Doktadna¢ pozyskiwanych wartei zmiennych stanu opisigych lot sa-
molotu jest krytyczna dla popraw§w realizacji operacji lotniczych oraz
wplywa na bezpieczstwo lotéw. Dokladn& pomiaru ogranicza nitiwosé
okreslenia rzeczywistego zachowania sibiektu, ktérego stan jest mierzony.
To oznaczaze podczas sterowania z wykorzystaniem niedokladreeiaosci
wielkosci sterowanej konieczne jest zachowanie margineszpibczéstwa,
czesto take ograniczenia szybkoi reakcji uktadu sterggego. Doktadnét
pomiaru jest szczegdlnie krytyczna w zadaniachtidisacji modelu obiektu,
kiedy bkdy pomiaru skutkuj nieprawidtowg informacp o zachowaniu giba-
danego obiektu.

Poprawné¢ dziatania uktadow pomiarowych jest olli@na przez uzyski-
warg doktadnd¢ pomiaru. S4d konieczne jest uwzglinienie w procesie pro-
jektowania urgdzen pomiarowych takich czynnikow jak temperatur&ni@nie,

L Autor do korespondencii: Jacek Pigmk, Politechnika Rzeszowska, al. Povistawv Warsza-
wy 12, 35-959 Rzeszow, tel. 17 865 1783, e-mail: gp@edu.pl
2 bukasz Zajczkowski, e- mail: lukaszzajaczkowski@interia.pl
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wilgotnaosé, state i zmienne przyspieszenie oraznggo rodzaju oddziatywania
elektromagnetyczne, ktére wptywajna uktad pomiarowy powoduptedy do-
datkowe. Ogdlnie najwkszy wptyw na dokladn@ pomiaru ma przetwornik
pierwotny i zwykle ten element nie tylko reagujevmartas¢ mierzory, ale jest
takze wraliwy na temperatut. Redukcja idu temperaturowego jest miova
poprzez wykonanie kompensacji temperaturowej. $tosig dwie odmiany,
kompensacja uktadowa i programowa, leczagsiccie wysokiej doktadn<ei
w szerokim zakresie warunka&sodowiskowych umgliwia jedynie kompensa-
cja programowa, gdydaje maliwos¢ uwzgkdnienia petnej charakterystyki
przetwornika, w tym nieliniow&ei i wptywu temperatury.

Realizacja kompensacji temperaturowe] wymaga roawadia procesu
wzorcowania przetwornika. Typowe wzorcowanie prag@dzane jest w labo-
ratorium metrologicznym w ustalonych warunkach kigtznych, gdy asto
urzadzenia pomiarowe, zwlaszcza takie, ktére dostagcggnatow dla syste-
mow sterowania, pracujw szerszym zakresie warunkéw otoczenia [104d St
W procesie wzorcowania przetwornikdw pojawig $ionieczné¢ badania
wptywu réznych czynnikéw zaktocagych, z ktérych najwaniejszym jest tem-
peratura. Na przykiad, aby lotniczy uktad pomiaraspginit wymagania normy
DO-160 [11] czyli prawidtowo pracowat w warunkaclynikajacych ze strefy
w jakiej jest instalowany, to na etapie projektoi@akonieczne jest poznanie
wptywu zakioc@é obejmugcych zarowno czynnilkdrodowiskowe (temperatura,
wilgotnaosé, cisnienie) jak i wptyw przyspiesiestatych i zmiennych oraz 16
nego rodzaju oddziatywiaelektromagnetycznych na elementy agizenia. Na
tej podstawie mma zastosowarozwigzania takie jak poprane zaprojektowanie
ukladow elektronicznych i ich topografii oraz obudmie, ktére zredukyj
efekt zakt6céa do akceptowalnego poziomu.

Poznanie rzeczywistych charakterystyk przetwornik@emiarowych
pierwotnych mae postiy¢ do znacznej poprawy jako pomiaru. Znagc to
jak przetwornik reaguje na zaktécenie #wa jest kompensacja wplywu tego
zakiocenia [4, 5]. Na rysunku 1 przedstawiono ogdlimuktue uktadu progra-
mowej kompensacji temperatury, w ktorym na etapizefwarzania sygnatéw
wykonywana jest kompensacja temperatury przy wygsiemiu odwrotnej cha-
rakterystyki przetwornika pomiarowego. Jednak, @logna@ charakterystyki
przetwornika pomiarowego konieczne jest wykonaraeds, ktére dostarcg
informacji niezlgdnych do aproksymacji rzeczywistej charakterystyasto-
sowanie aproksymacji wynika z rzeczywistych chagldtyk zaréwno samego
przetwornika jak i stanowiska do wzorcowania. Zglsdu na szumy sygnatow
pomiarowych, zmienrig wartasci wielkosci mierzonej i zaktoae wystkepujace
w warunkach rzeczywistych konieczne jestednienie uzyskiwanych wyni-
kow.

Metody aproksymacji obejmage zaréwno klasyczne dopasowanie funkcji
0 danej postaci [8] jak i metody sztucznej intefigje takie jak system logiki
rozmytej typu Takagi-Sugeno [3] czy sieci neurondiddenie bxda omawiane
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w niniejszym artykule. Zwrécimy jedynie uwgge opisywany system pomia-
rowy sty do dostarczenia danych do realizacji wymieniongddorytmow.
Pozyskane w taki sposéb wyniki pomiaréw wykorzystanopracowaniu doty-
czacym zastosowania uczenia w uktadzie pomiarowym [7].

> u
p o ! R
b ¢ r—> f(pﬁn " | Py
Lo, u) —1>
Uy £ |
& .
Przetwornik Uktad
pomiarowy przetwarzajacy

Rys. 1. Uktad pomiarowy émienia z programowkompensagj temperaturyf -
funkcja przetwarzania (charakterystyka) przetwaarniknienia,g - charaktery-
styka przetwornika temperatury,- charakterystyka odwrotna przetwornika

Fig. 1. Pressure measurement system with softveanpdrature compensatidn,
- pressure sensor functiog temperature sensor functian; inverse pressure
sensor function

2. Kompensacja temperaturowa przetwornika cnienia

Zréznicowanie wymaga dotyczcych przetwornikdw énien wykorzy-
stywanych w ranych uktadach pomiarowych jest przyczyistnienia w ofercie
przetwornikdw znacznie #iacych s¢ pod wzgédem doktadnéci. Doktadne
badanie charakterystyk jest wymagane w takich zadhrjak pomiary aerome-
tryczne stosowane w lotnictwie (np. pomiar wysakocisnieniowej, pomiar
predkosci lotu) oraz badaniach zdych przeptywéw (np. pomiar aerodyna-
miczny lgtow optywu). Osignigcie doktadnéci odpowiadajce] klasie 0.1,

i lepszej, wymaga uwzeldinienia petnej charakterystyki przetwornika. Nato-
miast wzorcowanie przetwornikéw klasy 1 ima zrealizowé z wystarczajca
doktadndcia metod, dwupunktovs. Na sygnat wyjciowy przetwornika wpty-
waja nastpujace czynniki:

- nieliniowos¢ charakterystyki odpowiedzi na sygnat mierzopy (

- zmiany charakterystyki pod wplywem temperatury ré&td ograniczonym
zakresie opisuje sijako zmiar czulasci i przesungcie charakterystyki
(zera),

- wptyw innych zewgtrznych czynnikéw zaktocagych (np. przyspieszenie
state, wibracje),

- wplyw czynnikdw wewstrznych jak zakldcenia zasilania przetwornika
czy zaktécenia elektromagnetyczne,

- zaleznos¢ poziomu szumu w sygnale od warunkéw — typowo smanasta
wraz ze wzrostem temperatury,
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- histereza - czyli rine odksztatcenia elementu pomiarowego a wskutek te-
go r&ne wskazania w zataosci od znaku zmiany énienia,
- histereza temperaturowa - zmieg@g s¢ charakterystyka przetwornika
w wyniku przegcia cyklu zmian temperatury,
- stabiln@¢ wskaza (krétkookresowa i dtugookresowa).
Funkcja przetwarzania przetwornika (1) uveziylia jawnie dwa pierwsze
czynniki.

u,= f(pT) (1)

Inne zaktocenia (jak state przyspieszenieymaotake ujp¢ w funkcji (1)
jako dodatkow zmienry. Pewne czynniki gdg mialty wptyw (np. drgania) na
zwiekszenie poziomu szumu na Wgiu przetwornika. Zaklocenia wewtnzne
powinny by zredukowane w rozwraniu konstrukcyjnym przetwornika i ukia-
du pomiarowego. Natomiast histereza oraz stafilkodtkookresowa limituy
doktadng¢ pomiarow wykonywanych okénym przetwornikiem. Charakte-
rystyke odwrotna przetwornika opisypvzory (2) lub (3).

p=olu,.T) 2)
p=olu,u;) @3)

Wynik pomiaru jest wyliczany na podstawie sygnatyskiwanego z prze-
twornika i informacji o wielkéci zakidcenia (tu jako temperatura lub sygnat
wyjsciowy z czujnika temperatury - zal@e od sposobu wzorcowania). Istnie-
nie jednoznacznego odwzorowania odwrotnego warenigliwosé¢ kompen-
sacji wptywu zaktécenia.

Metody kompensacji wptywu temperatury ma podzielkk na dwie grupy:
kompensagj uktadowy oraz kompensagjprogramovy. Pierwsza metoda pole-
ga na tymgze w ukladzie elektronicznym przetwornika umieszsizaelement,
ktérego wplyw na sygnat w§giowy spowodowany zaktoceniem ma przeciwny
znak w poréwnaniu do oddziatywania za przetwordi&. wzgkdu na ograni-
czorg mazliwosé ksztattowania charakterystyk takich elementow kengacja
sprztowa redukuje hid do pewnego poziomu. g8t przetworniki cinien
skompensowane w uktadzie cechef lepszymi parametrami od nieskompen-
sowanych lecz nadal wplyw temperatury jest na tagim@iomie,ze zmiany
temperatury o ok. 10°C powodujtad ponad 0.1% zakresu przetwornika [6, 9].

Kompensacja programowa polega na wprowadzeniurzale (2) lub (3)

w oprogramowaniu uktadu pomiarowego. Aby jednakobytazliwe wprowa-
dzenie tej zaknosci konieczne jest wykonanie badania przetworniltérekdo-
starczy dane dla aproksymacji poszukiwanej funkciji.



Zautomatyzowane stanowisko do badania przetwornitiémenia... 103

Dla zobrazowania redukcji ¢du, ktéra jest oggalna po przeprowadzeniu
wzorcowania z kompensacprogramovg zostam zaprezentowane wyniki ba-
dania przetwornika énienia absolutnego dla wysalaomierza barometrycz-
nego (zakres 1100hPa). Charakterystyltzetwornika obrazuje wykres po-
wierzchni aproksymugej punkty zebrane podczas wzorcowania podany na
rys. 2. Widoczne jest odksztalcenie charakterystpkiwodowane temperagur

m
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Rys. 2. Wizualizacja charakterystyki przetwornikégenia
Fig. 2. The visualization of the response of thespure transducer

Dla oceny iléciowej wykorzystane zostato odchylenia standardaweli
czonego wedtug zataosci (4).

o= o % (plu,ur)-p) @
o vt

W zaleznosci (4) ¢ jest aproksymagjcharakterystyki przetwornik# jest

liczbg punktow w jakich liczone gs bledy odwzorowania charakterystyki,

Pr Ug.Ur ), - jest punktem pomiarowym zawiegaym wart@¢ rzeczywisy
cisnienia, napjcie wyjsciowe z przetwornika énienia i napicie wyjsciowe
Z przetwornika temperatury.

Wartdici ¢ umieszczone w tabeli 1 dlaadych sposobdéw aproksymaciji
(wielomiany odpowiednich stopni oraz system rozmyigkazuj koniecznéc¢
uwzgkdnienia temperatury podczas skalowania.zWéajest take przeprowa-
dzenie pomiaréw w wielu punktach, aby odwzoréwaliniowos¢ rzeczywistej
charakterystyki.
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Tabela 1. Odchylenia standardowedut w zaleénosci od rodzaju aproksymacji
Table 1. Standard deviations of the error dependmthe type of approximation

Bez T| Wielomiany z uwzgjdnieniem T|
4Takagi-Sugeno

Rzad wielomian n=1| n=1| n=2 n=3 n=

o, hPa 21| 073 041 012 0.091 0.090

3. System pomiarowy do badania przetwornikow

Badanie przetwornika z uwzglnieniem wplywu temperatury wymaga
utworzenia stanowiska, w ktérynedzie maliwosé sterowania zaréwno wiel-
koscig mierzory (czyli cisnieniem) jak i temperatgrprzetwornika. Maliwe 3
dwa rozwgzania:

- umieszczenie przetwornika w komorze termicznegticaianie cinieniem,

- umieszczenie przetwornika w termobarokomorze iostanie obydwoma
wielkosciami.

Drugie rozwizanie jest limitowane stabilcia utrzymywania cinienia
przez termobarokomer Z tego powodu w badaniach [2], mimo zastosowania
termobarokomory, sterowaniesgieniem dostarczanym do przetwornikow od-
bywato s¢ z zewrtrznego kalibratora. Istodrwady zastosowania dej komo-
ry jest wprowadzenie znagzej pojemnéci cieplnej. Skutkuje to dtugimi cza-
sami osigniecia stanu ustalonego i wymaganienzejumocy uktadoéw chtodze-
nia i grzania. W pierwszym z rozguian wielkos¢ komory mana znacgco zre-
dukowa. Proponuje sirozwigzanie polegajce na utworzeniu stanowiska, kto-
rego ide zaprezentowano na rysunku 3. Sterowanie Wertemperatury od-
bywa s& poprzez sterowanie gaem zasilajcym modut Peltiera. Przetwornik
temperatury dostarcza sygnat sgenia zwrotnego dla uktadu sterowania tem-
peratug oraz informacje o aktualnej temperaturze badapegetwornika.

Odprowadzanie ciepta rozgnano poprzez zastosowanie zbiornika ciepta,
do ktérego modut Peltiera przekazuje engsgitrakcie chtodzenia i z ktérego
pobiera § (czesciowo) w trakcie ogrzewania badanego przetwornid@zostate
elementy systemu pomiarowego to:

- kalibrator cénien (sterownik cénienia), ktory sty do sterowania énie-
niem lub cénieniami (zalenie od rodzaju przetwornika) oraz realizuje
pomiar wzorcowy zadawanegaaienia,

- modut akwizycji danych (DAQ), ktéry siy do pomiaru sygnatéw napi
ciowych (pomiar temperatury),

- woltomierz (multimetr), ktérym mierzone jest nage wyjsciowe z prze-
twornika cénienia.
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Komputer

& <—
Aplikacja sterujgca

Sterownik <—
cisnienia

‘ Przetwornik temperatury I

DAQ 1

Magistrala danych

Sterowane
zrédto pradowe

Rys. 3. Struktura stanowiska pomiarowego do wzoesoavprze-
twornikéw cinien

Fig. 3. Structure of the measurement stand forsprestransducer
calibration

Zastosowana tu wersja oprogramowania stanowiskzliwia wspétprae
Z kalibratorem PACE6000, multimetrem 34410A i kapbmiarovg NI-USB
6216 (lub in@a zgodmry ze sterownikiem NI-DAQmXx). Dodatkowo, ze wedl
na konieczn& zmiany polaryzacji mdu zasilagcego modut Peltiera jedno
Z wyjs¢ binarnych karty zostalo wykorzystane do sterowamizekanikiem
zmieniapcym polaryzagj zasilania. Na rysunku 4 widocznerezkiady tempe-
ratur i obraz termiczny przetwornikasienia (przegicie linii) umieszczonego
w bloku izotermicznym (ciemny kwadrat - temperataka -15°C) izolowanym
(w przekroju A temperatura izolacji ponad 20°Chiatdzonym od dotu przez
modut Peltiera. Widoczne nierbwnomieobtemperatury gto fragmenty pa-
sty termoprzewodgej, ktéra wobec zdgia izolacji czotowej ma wisz tem-
peratug niz blok izotermiczny i sam przetwornik. Pomiar tengiary prze-
twornika naley realizowd tak jak w uradzeniu docelowym co powodujee
na doktadné kompensacji ma wptyw jedynie stabikdoprzetwornika tempe-
ratury.

Celem eksperymentu jest uzyskanie inforraatgzlednej do aproksyma-
cji funkcji odtwarzagcej przetwornika. To powoduje koniecZdgprzeprowa-
dzenia badania w przedziale eksploatacyjnego zakexaperatur i przedziale
mierzonych dnien. Zag:szczanie siatki punktéw pomiarowych w planie ekspe-
rymentu umaliwia zwigkszenie doktadrii odtworzenia funkcjp, lecz wize
sie z wydluzeniem czasu realizacji badania. Dotyczy zwtaszexkabia wptywu
temperatury ze wzegtlu na stosunkowo dtugi czas gggnia stanu ustalonego.
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Mimo zastosowania komory termicznej o malej pojefoncieplnej kada
zmiana temperatury wprowadza w eksperymencie camaj kilkuminutow
przerwe w zbieraniu danych (czas ustalaniatsimperatury widana rysunku 6
w [7], gdzie w badaniach wykorzystano komapisywarn w rozdz. 3 a caly
proces zbierania danych trwat ok. 6 godzin).

Inicjowanie

parametrowl

Ustawienie

parametrow

LINF 4220 1INFR'190

Rejestracja

I —
Rys. 4. Obraz termiczny komory Rys. 5. Algorytm sterowania procesem pomia-
Fig. 4. Thermal image of chamber rowym
Fig. 5. Algorithm controlling the measurement
process

Algorytm dziatania programu zaprezentowano na $y$20 zainicjowaniu
wszystkich urgdzea, o ile inicjowanie zakaczyto sk sukcesem (sprl), rozpo-
czyna prae gidwna gtla programu. W kolejnych cyklach po odczycie pagam
trow zadanych w planie badaniadh wprowadzonych przezzytkownika sys-
tem steruje temperatur cisnieniem a do osjgniecia wartéci zadanych para-
metréw (spr2). Po stwierdzeniu ustalenia wiartasci temperatury i énienia
(spr3) nasfpuje rejestracja wynikdw pomiaru i rozpoczynalsdlejny cykl.

Proces rejestracji uwzglnia wys¢powanie zaktoag o charakterze loso-
wym. Redukaj znieksztatcg spowodowanych wplywem szumu uzyskuje si
poprzez wielokrotny pomiar w stanie ustalonym i wsgystanie grednionej
wartcsci jako punktu charakterystyki.
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4. Oprogramowanie systemu pomiarowego

Oprogramowanie systemu pomiarowegozn@ realizowa z zastosowa-
niem r&nych narzdzi od gzykéw ogolnego przeznaczenia do specjalizowa-
nych nargdzi programistycznych jakim jestodowisko LabView zastosowane
w niniejszej aplikacji. Oprogramowanie sktadazsidwu czsci:

- interfejsu uytkownika,
— algorytmu dziatania.

Interfejs wytkownika zostat zaprezentowany na rysunku 6. Vkiblsteru-
jacym zawiera elementy, ktére ghudo okrdlenia parametréw dla wdzen
stanowiska pomiarowego oraz parametréw procesaveteria eksperymentem.
Dodatkowo wprowadzone zostaly elementy prezeotujstan procesu pomia-
rowego w formie wykreséw i tabeli wynikéw.

Mapleck

ie
s
¢

2+

1

0= 0 , , o g

0 » 0w © 0 100
Cassls]

Ontatr pomiar

Kontrola stanu ustalonego 9° swsz  [zaa feoos [
| ECE P T )
Jasests  n20s  [asoos  feso
Jiswos |z faw0z [s0

Nopiecie  Temperstura Ciiniemie  Cibnienie
zmierzone  zadane

n Limits (4F5)
gon —

In Limits Time fs] 2

=

Rys. 6. Interfejs programu stegaggo eksperymentem pomiarowym
Fig. 6. Interface of the software controlling theaaurement experiment

Na rysunkach 7 oraz 8 zaprezentowane zostaly fragm@du programu,
utworzonego w graficznyngzyku G. Idea tego sposobu programowania wyni-
ka z przygcia zasady sterowania praca programu zgodnie pigvzem danych
oraz tworzeniu oprogramowania mejograficzry. Widoczne fragmentyasto
kody wywotywane warunkowo. Fragment programgdaeego realizagj funkciji
pomiaru i detekcji stanu ustalonego (rys. 7) ang@izavyniki pomiaru a do
stwierdzenia ogpniecia stanu ustalonego. Neghie nasipuje przedczenie
konfiguracji na tryb pomiaru i rejestracji (rys., 8 ktorym to trybie w ptli
zbierane g wyniki. Nastpnie po @rednieniu wartéci poszczegolnych sygna-
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tow s rejestrowane jako jeden punkt pomiarowy. Zapis pesvtarzany w za-
leznosci od ustawionej liczby prébek.

o Parmar o
Er— (2] "Pomiar": Value Change v
00000 000 Dnunnﬂﬂnnuunﬂﬂuuhll[onzlleuDDUDUUUDDDDUUD 00000 00000
[efTele] o] B——= 3] [3]
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Rys. 7. Fragment programu wykoacy pomiary i wykrywagcy stan ustalony
Fig. 7. Fragment of program realized measuremeshtatection of the steady state condition
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@ p E

Single Point |
59 Ostatni pomiar

: i
Sl
=
<
DAQ Assistant
data "
error out &

E]

L

Pomiar dokonany

[

== Ns]

: Source

Rys. 8. Fragment programu wykoacy pomiary i rejestracy wyniki
Fig. 8. Fragment of program realized measuremastecording results
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5. Podsumowanie

Artykut prezentuje rozwizanie techniczne zadania pomiarowego doty-
czgcego wzorcowania przetwornikasgienia. Uzasadnieniem wzorcowania
Z uwzgkdnieniem wplywu temperatury jest aliovos¢ znacznej redukcji btu
pomiaru, ponad dziegiiokrotnie w poréwnaniu z wzorcowaniem w jednej
temperaturze, @i przetwornik przeznaczony jest do pracy w warwtkaraku
stabilizacji termicznej. Opisana aplikacja utliwia zautomatyzowanie czaso-
chtonnego procesu zbierania danych co w efekciekugd naktad pracy czio-
wieka. Natomiast zaproponowane rozménie uktadu sterowania temperatur
badanego przetwornika jest stosunkowo gaaliernatyvy dla komor termicz-
nych, charakteryzg¢ si dodatkowo mniejsgbezwladnécia ciepln.

Nalezy zwrdcik uwag;, ze liczba punktow pomiarowych w planie ekspe-
rymentu wptywa na lly odwzorowania charakterystyki danego przetwornika
Wynikowa doktadné&¢ wzorcowania jest uwarunkowana kasastosowanych
narzdzi pomiarowych; tu krytyczna jest doktadtdalibratora cinien.

Literatura

[1] Arpaia P., Daponte P., Grimaldi D., Michaeli L.: ANbased error reduction for
experimentally modeled sensors, IEEE Trans. Instriteasurement, 51 (2002)
23-30.

[2] Ciecinski P., Nowak D., Pieniazek J., Walek L.elpated measurement system for
UAV, Metrology for Aerospace (MetroAeroSpace), IEERplore, 2015, pp. 446-
-451.

[3] Depari A., Flammini A., Marioli D., Taroni A.: Apfation of an ANFIS Algo-
rithm to Sensor Data Processing, IEEE Trans. InstrMleasurement, 56 (2007)
75-79.

[4] Fraden J.: Handbook of Modern Sensors, 4th ediSpninger, 2010.

[5] van der Horn G., Huijsing J. L.: Integrated Smah&ors, Design and Calibration,
Springer Science, Business Media Dordrecht 1998.

[6] Lee B., Kim K., Park H., Shin S., Calibration aremperature compensation of
silicon pressure sensors using ion-implanted tringmesistors, Sensors Actuators,
A72 (1999) 148-152.

[7] Pienizek J., Cieaiski P.: Measurement device with learned sensorrdVtaty for
Aerospace (MetroAeroSpace), IEEE Xplore, 2014 260-264.

[8] Soderstrom T., Stoica P.: System Identificatiomrice Hall, London, 1989.

[9] Zajaczkowski t.: Sterowanie systemem pomiarowym z wyletaniemsrodowi-
ska LabVIEW, praca itynierska, WBMiL, Politechnika Rzeszowska, 2014.

[10]wang Q., Ding J., Wang W.: Fabrication and tempeeatoefficient compensation
technology of low cost high temperature pressunse Sensors Actuators, A 120
(2005) 468-473.

[11]DO-160G Environmental Conditions and Test Proceslfome Airborne Equipment,
RTCA, 2010.



110 J. Pienizek, . Zapczkowski

AUTOMATED STAND FOR TESTING PRESSURE TRANSDUCES
INCLUDING TEMPERATURE EFFECT

Summary

This paper presents the technical solution of teasurement system for pressure transduc-
ers calibration. The system consists of measured®rites which are controlled by the software
developed in LabView. An essential component ofsygem enabling investigation of the trans-
ducer in different temperature is a miniature trerohamber which was designed as alternative
to the large thermal chamber. The advantage ofvaodt control of measuring experiment sup-
plied data for calibration of transducer is fullytemation of the time-consuming process of data
acquisition and controlling the values of pressard temperature in many measuring points.
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ON THE SCATTERING OF ELECTROMAGNETIC
WAVES BY BI-ISOTROPIC SPHERICAL SHELL

In this article an analytical solution of the prein of scattering of electromagnetic
waves on bi-isotropic spherical shell has beenemtesl. Secondary electromag-
netic fields are introduced as a superpositionpbfesical vector wave functions.
The solution of the boundary problem is reduceddiwing a system of linear al-
gebraic equations for the coefficients which auded in the presentation of the
secondary fields. The formula to calculate thediomal diagram of electric field
in the far field and numerical results for diffetaralues of parameters have been
obtained. The results may find practical applicaiiothe development and design
of electromagnetic screens.

Keywords: bi-isotropic spherical shell, electromagnetic wavepherical vector
wave functions, directional diagram of electriddie

1. Introduction

Within electrodynamics the interest to the studgaplex electromagnet-
ic medium has increased in the mid-80s of the XKtwey. The chiral medium
is an example of such a medium that is a set ofluctive mirror-asymmetric
microelements in the isotropic magnetoelectric mediln [1-3] the detailed
classification of chiral media is described. Bitiepic media are a generaliza-
tion of chiral media. Besides chirality, these naedlso have the property of
non-reciprocity [4-6].

The interest to the study of the scattering of tebegagnetic waves on bi-
isotropic media is due to the ability of these raeti both enhance and absorb
electromagnetic fields [8-10].

We will consider a few scientific works related ttis topic. In [11] the
study of the chirality influence of the medium ¢w telectric dipole electromag-

1 Autor do korespondencji/corresponding author: GelynShushkevich, Yanka Kupala State
University of Grodno, 22, Ozheshko St., 230023 @mdelarus, e-mail: g_shu@tut.by

2 Svetlana Shushkevich, Yanka Kupala State Uniteo$iGrodno, e-mail: spusha@list.ru
3 Aleksandr Kuts, Yanka Kupala State University ob@ro, e-mail: sadako1983@mail.ru
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netic field is presented. An analytical solution tbe diffraction problem of
a plane electromagnetic wave on the bi-isotroplti®@roposed in [12, 13]. An
analytical solution of the plane electromagnetizavdiffraction problem on the
plane composite layer was considered in [14]. B] fhe electromagnetic fields
penetration of electric and magnetic dipoles thloptane bi-isotropic layer is
described. The electromagnetic waves reflectiomftioe plane chiral structures
is studied in [16, 17]. In [18] a problem of theupé electromagnetic wave scat-
tering on a metal cylinder covered with a chirgelais solved using the patrtial-
area method.

In this work an analytical axisymmetric solutiontbe scattering electro-
magnetic field of the electric and magnetic dipaesthe bi-isotropic spherical
shell problem has been built. The computationakdrpent with some geomet-
ric parameters of the problem and different elentrgnetic parameters of a bi-
isotropic material spherical shell has been coratlict

2. Problem formulation

Let the whole space®®e divided by two spheres &nd S into three areas
Do, D1, D> (fig. 1). The two areas d)D- are filled with homogeneous isotropic
medium with a permittivityso and magnetic permeability,, area D is filled
with homogeneous bi-isotropic medium, which is elatgrized by the material
parameters, p, G, Z. The inner radius of the spherical a®a eqsal a and

the outer radius is equaj. arhe point Q is the source of the electromagnetic
field consisting of both electric and magnetic digso The distance between the
points O, Qis denoted by h. We assume that on the two swefac&; there are
no surface currents and charges.

Let denote strength vectors of electric and magniids of the initial
electromagnetic field ag,, H,. As a result of the interaction of the initial elec-
tromagnetic field with the bi-isotropic sphericddei D; secondary fields are
being formed. LetE,, H, be the secondary field in the area of B, , H, be

the secondary field in the area;[¥,, H, be the secondary field in the area D
The real electromagnetic fields are determinechbyférmulas:

E, =Re(TEj e“‘*‘) , H = Ré”lﬁ ‘é‘*‘), j=0, 1, 2; is an imaginary unit.

The secondary electromagnetic fields should be nddfi
E,,H,0C (D,)n C(D,), E,,H,0C(D,)n C(D,), E,,H,0C(D,)n C(D,) that
satisfy

— Maxwell's equations [19-21]:

rotE; =iwp, H;, rotH, =-iwe,E;, j=0,2; ¢!
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rotE, = ioo(pFI1 + ZEl), rotH, = —iw(sEl + GHl) : 2)

whereG = (1 +iK)/gglo » Z = (T —iK)\/€l, ,» K IS chirality parameterT is the

Tellegen parameter,

, ao
Sk /D7)
h :GZ/ Fa
Fig. 1. Geometry of the proble *41 %
— boundary conditions on surfacgs S,:
(e B+E], =[e 8], [e R+r] =[o R 3)
e &l =[e &, [aR] =[2 "] O
and the radiation condition at infinity [19]
(5)

|imr(%—ik0|§2}=o, mr(aaHrz —ikoﬁzj=0 ,

wherek, = /g1, IS awave number.

3. Presentation of problem solution
The initial electromagnetic fiel&,, H, will be presented through the wave

vector spherical functions [20, 21]:

Eq = E5'Po (1.8, ko) + BV Mof 1,60 1,K) (6)
Hy =HIAg,(r,0,, k) + HOM{r,0 k)|
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where HE =Ko @ pyim_ K

—0 g™ E® E™ are the definite constants,
WH, 1w,
(1000 = "D 19 (1) B (co8) v (B B ol
fon (1,8,K) = —H (Kkr) B,( co®) g | (7)
1d 1
of) (x) =5 (X0 () =5 (o DHE(R - L () |

P

n(x) are the Legendre polynomial®, (cos) are the associated Legendre

functions of the first kindh(nl) (x) are the spherical Hankel functions of the first
kind [22].

The secondary electromagnetic field in the areBkill be presented as
a superposition of vector spherical wave functiwhgch satisfies equations (1)

E, = EOZH Mo 18.k)+ &l 0 K]
. ®)
Ao = Honzzl[aﬁ})ﬁ(,n( r,k) + &7y 19 ,K) ]

where

(8.0 =" (k) (cos) e+ ol 1 B e

mOH(r,e,k)——Jn(k ) P:(co®) g , ©)

00 (9 == (%, () = 0+ Dl (X)),

E,, H, are the definite constantg, (x) are the spherical Bessel functions of
the first kind [22].
The secondary electromagnetic field in the areB-ofvill be presented as

a superposition of vector spherical wave functievtisich satisfies the equations
(2) and at infinity the condition (5):
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=E3 [ (10 k) + 0 )]

"~ (10)
H 2 =Ho3 [ Mon(1.8, k) + d2 g 18,k |
The secondary electromagnetic field in the are,afill be expressed as a

superposition of spherical vector wave functionghe composite media [21],
which satisfies the equations (2):

E=EW+ED, H=HD+HD, (12)
where
e = £,3 [ HIRE) (roie)+ 8 ) (re.ic) |
n°=°1 ) ) (12)
i =03 o i) (re. i)+ 82 02 (181 |
n=1
Er = Eoz[c(nl) (On(r 8, k1)+c (r 6,k 2)}
nozol (13)
A7 =B | WK, (r.0,k ) +clp K (r6.k )
n=1
R (r,0.k;) = gy (1,8,k) = 0 b (16K
KO (r.8.k ;) =gy (r.8.k;) - o, (18 k) |
k;=yJ0+0,58+ af , & argk<m , g’ (epu— 2§ ,aw (6 2), (14
fj:(—l)jfo, fo=yw’ ep-b?, O<argf,<m,

b=0,50 (G+ Z),q:k% 9= f—05a,1p:u( gk 99 )Zj, =1,2.

i9i

The unknown coefficients in the presentation ofgbeondary fields will be
determined from the boundary conditions.
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4. Fulfilment of boundary conditions

First, we will express the functio Ed, Hd through the spherical vector

wave functions in the coordinate system with thigiorat the point O using the
formula [20,21]:

ﬁOn(rl,el,ko):iA"S(k(h,O)”noi r8,k), & < (15)
r%On(rl,el,kO)ziAg(kgn, ) o 18 ,k), & < T, (16)
where
Ag (koh,0)= k0h (231+ 3 ~C1§1+(2—Sl_;~c]s 1 + ~Cj}s
(17)
Ci=(2s+] Y prs=n fnosd H(k h P( cos) ,

o=[s-n

b{"%1% = (nq00 o 0f, (ng0O o 0) are the Clebsch-Gordan coefficients [19],
then

E, = EDY AL (koh, O T 18 k) + EDS. A hQm( 8. (18)

H, = HgmﬁA}](k(h,o)ﬁOn( r, ko + H&‘?i A (kh,0 Mo 10 k). (19)

n=1 n=1

Taking into account (8), (10)—(13), (18), (19) d@hd condition of orthogo-
nality of the associated Legendre functions onitierval [0,7] the boundary
conditions (3), (4) will become:

M(n)tv (n)=F(n), (20)

where
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0 myp Mgz my M mg O 0
m21 0 m23 m24 m25 m26 0 0
m31 0 m33 m34 m35 m36 0 0
_ 0 m42 m43 m44 m45 m46 0 0
M(n) =
0 0 mg My Mg Mgg 0 mag (21)
0 0 mg Mg Mgs Mgg Mgy O
0 0 myg my My My myy; O
0 0 mgz mgy mMgs mgg 0 Mgy
@
a
@ °
an 0
b 0
b 0
V(n)= n , F(n)= ) 22
@ | o 2
@ fe(n)
dgl) f2(n)
fg(n
e g(n)
m12=gn(201)’ m13=_d:||:1) (E l]) y m14=— élr)](E 2) il m15_'_ géE ])1 ]
Mie ==0,(&21) M= Jn(€0) s Mo~ af 121(E ). MoF g ﬁ)r(z b
m25=q1jn(Ell)’ M= qun(E 2)’ Msr HY '(E O)l/E 0
M3 = _plg(:)(zﬂ) » Mgg=— pzéln) (€2) » mae = p.OfE )
Mas = =P20n (& 20) » Maz= Hoi€ o) / E oMy3 = qlplh(r? (&)
(23)

My = 00, (€2 . Mas= PyifE )« Mae API(E )
m53=g(nl)(512)’ my,= ) (820 ms= 98 1) . mez 9fE 2.
mgg = —gf) (€02) Mes= oty (810 mem qzﬁ?](i 2

Mes = Ayjn (€ 12), Mes= A0 (& 5) M 6= H(E o),

My = pyd) (€1) M7= 00 (€ 2) . Ms =P (E10)

Mys = P29n (& 22) » Mop= - Hody (8 o) /Eo
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Mgz = qlplh(,? (E 12) y Mgg= Q2p2|L'12\(E 2% » Mg5 q:Pﬂ({E iz )
Mge = G2P2in(E 22 » Meg= H o) (€ o} /Eo

fs =ESAL(K 0090 (8 02) /Eor o= —ESV Ak 1,0 (€ 0} /Eo ¢ (24)
f7 =HEVAL(K 1,0)gn(E02) /E o T5= ~H ALk §,0)] (& 0} /E g
€01 =Kea1, €11 K@, €217 KA1, §15= k@n & 27 kA28 o7 K@z

5. Far field

Using the asymptotic expression for the functions,(r,0,k,),
r:nOn(r’e’ ko) [21]:

fon (1.0, k)= (=1) - Pi((c09) g
’ ik or (25)
M (18,k) = ~(=1)"* TP (o) g |
Kor

we obtain the asymptotic representation of thetetegector E,

_ g _

E,=E, LIJ(B), r— oo, (26)

Kor
where
P(8)=w,(6)g, +W,(0)g
(27)

W, ()= (-i)" P (cos) § , w,(8)=-3 (- )" B( coB) § |.

0
n=1 n=1

The curveD(6) :\Q(e)\z is a direction diagram of an electric field and
characterizes the magnitude of the electromageetcgy in the direction @

(28)

D(6) =|wy(8) +|w(8)".
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We need to solve the system (20) in order to fieldoefficientsd, d
representation:

d® =M, (n)|/[M(n)], d? =|My(n)|/|M(n), (29)

where|M (n)| is a determinant of the matriM(n) , ‘Mj (n)‘ is a determinant of

the matrixM, (n), M;(n) is a matrixM(n), wherej column is replaced with
a F(n) column-vector.

Using computer algebra system MathCAD [23, 24]¢hkulations of the
direction diagram of an electric field were carrieat for some parameters of
the problem. The spherical functions were calcdldig means of built-in func-

tions. The derivatives of spherical functions weedculated by means of the
formula [22]

ifn(x) =nf (xX)/x-f ,.(x), n=0,1, 2, ... . (30)
dx

We assume that at the point O there is the electtipole
H™W =g =0, EP= g, H®= H)= B k /in o and the remaining parameters
are equala; = 0.3 m,a,=0.35m, = 0.7 m, f= 10Hz, w=2nf,e = 2.1g, n
= 1,01 po. Figure 2 shows the graphs of the direction diagix©) for the in-
creasing values of the Tellegen parametersO, 0.2; 0.4; 0.5; 0.6 and k = 0.
Figure 3 presents the graphs of the direction dragb(6) of an electric field
for the increasing values of the chirality paramete= 0, 0.2; 0.4; 0.5; 0,6 and

= 0. Figure 4 demonstrates the graphs of the dieciagramD(6) for the in-
creasing values; = 0.05, 0.2, 0.25, 0.3 and= 0.8, k = 0.52, = 0.35 m.
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legen parametensand k = 0



G. Shushkevich et al.

120
0.18 e T 1 I
[ =e=-k=02
L — k=04
0.135 i = k=06 H
! R -==k=09
,‘ \-_‘ haak=0 7v=0

Value D(&)

0.09 e
i R S
] ‘.’ \‘\ L]
)
.F" b - 4

0.045 d-fa
ty & ML GR) o >y

g & . P 4 e L
Ira Y \%;’-’\ ),
A 4. ERa
AR e v F N T

0 20 40 60 §0 100 120 140 160 180

-
- -

-

Variable 6 (deg)

Fig. 3. Graphs of function B for some values of the chi-
rality parameters k and = 0

0.6 I I

0.45

=
98]

Value D(8)

0.1%

S [efer

120 140 1 180

Variable 6 (deg)

Fig. 4. Graphs of function BJ for some values; and t = 0,8, k = 0,522 = 0,35 m.

6. Conclusions

The paper developed analytical algorithm for sajvan axisymmetric
problem of diffraction of electromagnetic field ellectric and magnetic dipoles
on the bi-isotropic spherical shell. The solutidntlee problem is reduced to
solving a system of linear algebraic equations. déeeloped method can find
practical application in the development and desifjalectromagnetic screens.
The shielding of electromagnetic fields, as a b&misenvironmental security,
allows to complete the following tasks - protectiof information leakage
through technical channels; electromagnetic corhipisi of equipment and de-
vices when they are used together; people protefition the increased level of
electromagnetic fields and creation of a favorasleironment around operating

electric and microwave devices.
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ROZPRASZANIE FAL ELEKTROMAGNETYCZNYCH ZA POMOC A
BIIZOTROPOWEJ POWLKI KULISTEJ

Streszczenie

W artykule przedstawiono analityczne rogménie problemu rozpraszania fal elektromagne-
tycznych na biizotropowej powtoce kulistej. Wtorfade elektromagnetyczney przedstawiane
jako superpozycja funkciji falowych wektora kulistedgrozwizanie problemu brzegowego zosta-
to zredukowane do rozwdania ukfadu liniowych réwriaalgebraicznych dla wspétczynnikéw,
ktore g zawarte w opisie pol wtdrnych. Otrzymano wzér didiazania diagramu kierunkowego
pola elektrycznego w ezci pola oddalonej na da odlegté¢ od zrédla promieniowania oraz
otrzymano wyniki liczbowe dla emych wartgci parametréow. Wyniki magznale¢ praktyczne
zastosowanie w rozwoju i projektowaniu ekranow et@kagnetycznych.
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Andrzej TOMCZYK ?

MODELOWANIE RZECZYWISTYCH ZAKLOCE N
WYSTEPUJACYCH PODCZAS LOTU NA PODSTAWIE
ZAPISOW REJESTRATORA POKLADOWEGO

W artykule przedstawiono metodwyniki modelowania zaktégedla celéw obli-
czeéh symulacyjnych w procesie syntezy wdawvosci poktadowego systemu stero-
wania statkiem powietrznym. Wykorzystano pomiaryiogie do wyodegbnienia
zaktocer bedacych wiaciwoscia ukladu pomiarowego (szumy pomiarowe) oraz
zakioce bedacych efektem oddziatywazewretrznych, np. turbulencji atmosfe-
rycznej. Opracowane algorytmy pozwalaja symulag dziatania poktadowego
systemu sterowania w warunkach zbtiych do wysipujacych w rzeczywistym
locie.

Stowa kluczowe:zaktécenia pomiarowe, sterowanie statkiem powiginz, obli-
czenia symulacyjne

1. Wprowadzenie

Synteza ukiadu sterowania samolotem odbywazarwyczaj na podsta-
wie matematycznego modelu obiektu sterowania, bezylgdniania widciwo-
sci ukladéw pomiarowych oraz charakteru rzeczywistyakioc@é bedacych
wynikiem oddziatywania otoczenia (np. turbulenopmaz uwzgtdniania wia-
sciwosci kladow pomiarowych np. szybkozmiennycheddw pomiarowych.
W praktyce eksploatacji statkbw powietrznych jaksterowania samolotem
w dwzym stopniu zalgy od rzeczywistych zakidde[3], w szczegoIngi
w przypadku obiektow latagych o matych wymiarach, np. bezzatogowych
statkbw powietrznych klasy mikro lub mini [2, 4,. B}harakter i wielk&t za-
ktéceh pomiarowych (szumu pomiarowego) zaleod wiaciwosci czujnikow
pomiarowych oraz od zaktéeegenerowanych przez obiekt latay. Wiasne
szumy pomiarowe czujnikow zazwyczaj charakteryzsg duza czestaicia
i malp amplitudy w stanach ustalonych. Znacznieckgze znaczenie maga-
kiGcenia generowane przez statek powietrzny, ndapale ktérego zabudowa-
ny jest czujnik (drgania od zespotu gdpwego, zmienne pola elektromagne-

1 Autor do korespondencji/corresponding author: &efiTomczyk, Politechnika Rzeszowska, al.
Powstaicéw Warszawy 12, 35-959 Rzeszéw, e-mail: A.Tomczyke@lu.pl



124 A. Tomczyk

tyczne, itp.) lub otoczenie (warunki optywu), pregym skutki tych zakidae
zaleze¢ beda od indywidualnej wraiwosci czujnika pomiarowego, ale réwaie
od miejsca i sposobu jego zabudowy, detevosci uktadu zasilania, stanu lotu,
stanu otoczenia, itp. Podczas lotu nie sposébzadrdileddw pomiarowych
(statycznych oraz dynamicznych) od zakibgeocesu sterowania pochadz
cych od dziatania czynnikdw zewtnznych otoczenia, w ktérym porusza si
statek powietrzny [3]. Turbulencja, niestacjonaapyyw obiektu lub odksztal-
cenia konstrukcji ptatowca powodugaktocenia stanu lotu mierzone przez
czujniki i aktywupce uktad sterowania. Jaddosterowania (stabilizacji wybra-
nych zmiennych stanu) zalea kpdzie od wraliwosci ukladu na wysipujace
zaktocenia.

2. Metoda modelowania zakloce

Zazwyczaj uktady sterowania zaprojektowane dlalided stanow lotu
(bez uwzgidniania wptywu zakiéa® wymagaj modyfikacji (dostrojenia)
w warunkach lotow rzeczywistych, co prowadzi doregtikowania i wydtie-
nia zazwyczaj kosztownych badav locie [4, 6]. Proces ten maa przyspie-
szy¢ i udoskonalt juz na etapie projektowania uktadu sterowania wykdrgys
do konstrukcji i testowania algorytmoéw sterowaniadele rzeczywistych za-
ktécen, w obecnéci ktoérych odbywa si realny lot statku powietrznego. W ni-
niejszym opracowaniu zaproponowano zbudowanie lbiarych oraz algoryt-
méw generowania modelowych zaktaceazupcych na rzeczywistych pomia-
rach w locie wybranych klas statkéw powietrznychzookrdlonych warunkow
lotu. Dane te powinny ldyprzygotowane w taki sposob, aby na etapie weryfika
cji jakosci sterowania podczas badaymulacyjnych mgna byto ocerd wptyw
zakioca oraz dokon& modyfikacji uktadu sterowania [1, 6]. Istogproponowa-
nej metody jest wydzielenie efektow zaklbdceewrgtrznych i pomiarowych
z zarejestrowanych w locie sygnatow czujnikbw pdklaych. Dane te dala
uzyteczne przede wszystkim dla analizy $eiavosci uktadu sterowania samolo-
tu tej samej klasy co samolatytly w locie pomiarowym oraz w zhthnych wa-
runkach lotu. Jednak dysponajodpowiednio bogatbaz danych z lotéw po-
miarowych mana przygotowa biblioteke procedur symulacji zaktoéerepre-
zentatywn dla okrélonej grupy zadéa projektowych. W szczego6ldo mozna
postwy¢ sie danymi zarejestrowanymi podczas lotu statku pownego, dla
ktorego projektowany jest dany uktad sterowania.

Dane zapisane w paggi rejestratora poktadowego zawierapformacg
o mierzonych wielkéciach fizycznych na ktére naone g zaktdcenia genero-
wane w systemach pomiarowych oraz zakidcenia pamgleedod wymusaze
zewretrznych wzgédem uktadu pomiarowego. Nalezatem postay¢ sie algo-
rytmem, ktory pozwoli na oddzielenie zaktdoed sygnatu gytecznego. Nieste-
ty, nie jest dogpna informacja o ,idealnych” wardoiach mierzonych zmien-
nych. Stalowarteciowe lub wolnozmienne (w odniesieniu do Ydiavosci dy-
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namicznych sterowanego obiektuydy (zakibcenia) pomiarowe nie wplyvgaj
w widoczny sposob na dynamiegzjakas¢ sterowania. W niniejszym opracowa-
niu modelowana jest szybkozmienna skladowa zaktqmemiarowych, ktéra
ma znaczgcy wplyw na jaké¢ przegciowych proceséw sterowania. Dla wydzie-
lenia tej sktadowej zaproponowano aproksymatanych pomiarowych funk-
cjami cigtymi, ktérych parametry dobranexda odpowiednio do analizowa-
nych zmiennych pomiarowych. W zatesci od stanu lotu oraz charaktery-
stycznych wiaciwosci mierzonego sygnatu (pasma przenoszenia obiekia-d
micznego) do aproksymaciji ,idealnych” waito mierzonych sygnatéw zasto-
sowany zostanie wielomian odpowiedniego stopniapiety na wybranym
przedziale czasu rejestracji.

a) Zaklocenia z krokiem ¢ ymdt teta 22Jun-2016 ) Zaklocenia z krokiem o1 _ omdt teta  22-Jun-2016
T T T T ; i

T T T T
Dane : : H
— Aproksymacja '

Zaklocenia :

;
Dane
Aproksymacja

1 1 1 1
3655 366 3665 367 367.5 368 3685 369 3695 3665 366 3665 367 3675 368 I6ELH 369 3695

Czas [s] d)
C) Zaklocenia z krokiem o ymdt teta 22-Jun-2016 Zaklocenia z kiokiemo __ ymdt teta 30-May-2016
T T T T 12

Dane
Aproksymacja
Zaklocenia

Dane
Aproksymacja
Zaklocenia

A S A AR R A N S R R S S S S
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Czas [s] Czas [s]

Rys. 1. Aproksymacja danych pomiarowydtakpochylenia wielomianami odpowiednio pierw-
szego (a), drugiego (b) i trzeciego stopnia (c, d)

Fig. 1. Approximation of the pitch angle measuretmdata by polynomials of the first (a),
second (b) and third degree (c, d), respectively

Na rysunku 1 przedstawiono efekty wydzielenia zedddziatapcych na
samolot wraz z zaktdéceniami pomiarowymi dla przygad réznych stopni
wielomianéw aproksymacyjnych. Dane pomiarowe zgstahrejestrowane
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w locie samolotu Piper Seneca V w warunkach umiaste] turbulencji. Od-
powiednio do charakteru zmian obserwowanej wigkoalezy dobra stopie
wielomianu aproksymyggego oraz przedziat aproksymacji. Doggdmetod
postpowania jest skorzystanie z funkcji sklejanych; adjgdnie procedury
obliczeniowe dogpne @ w pakiecie symulacyjnym MATLAB. Opracowane
programy obliczeniowe pozwalana wybor metody aproksymacji danych po-
miarowych, jak rownig wybor kroku czasowego zapisu zakthc&tory maze
by¢ rézny od kroku rejestracji danych. Pozwala to na wyletanie zbioru mo-
delowych zaktocé w programach symulacyjnych ozreym kroku obliczé,

w szczegOlnéci w przypadku symulacji procesu sterowania w Gzaseczywi-
stym, z zadaq czestaicia repetycji obliczé. Zbior ten mae zawiera tablice
danych o zakt6ceniach dlaagych stanow lotu, konfiguracji samolotu czy stanu
burzliwosci atmosfery.

Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt  teta  30-May-2016 Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt  teta  30-May-2016

20 T T T T 12
| H H Dane
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Zaklocenia

s

i i i i
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Rys. 2. Zakidcenia w kanale pomiarowygi&kpochylenia [st]
Fig. 2. Disturbances in measuring channel of thehmngle [deg]

Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt g 22-Jun-2016 Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt  q  22-Jun-2016

} ! Dane ! : Dane T H
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Rys. 3. Zakidcenia w kanale pomiarggkoici katowej pochylania [st/s]
Fig. 3. Disturbances in measuring channel of thehpiate [deg/s]
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Rysunki 2-7 przedstawigjprzyktadowe zbiory zakiéconych mierzonych
zmiennych stanu samolotu Piper Seneca V. Zastosowastaty wielomiany
trzeciego stopnia o przedziatach aproksymaciji dojata odpowiednio do cha-
rakteru obserwowanej zmiennej oraz $&glavosci dynamicznych samolotu.
Przyktadowo dla &a pochylenia przedziat aproksymacji ustalono rzacktesu
oscylacji krotkookresowych, a dla pomiarwgkosci IAS 1/2 okresu oscylacji
fugoidalnych, jéli nie wystpowaly energiczne manewry zmiamt toru lotu.

Uwzglednienie wptywu zaktéae ma szczegdlne znaczenie w przypadku
obiektow o nieliniowych charakterystykach lub opigeh uktadem nielinio-
wych réwna rézniczkowych lub/oraz uwzgtiniajgcych nieliniowdci o cha-
rakterze strukturalnym, jak ograniczenigiekwychylenia i pgdkosci wychyla-
nia sterébw aerodynamicznych. Wptyw zakifcezczegolnie widoczny jest
w przypadku stosowania redundancji analitycznejipodw, tj. obliczania nie-
mierzalnych wartéci zmiennych stanu na podstawie dpstych pomiarow.
W takim przypadku precyzja sterowania ulega pogorsri obecnéé zaktocé
moze w istotny sposob wplywana jakdé¢ sterowania a nawet stabikidosyste-
mu. W fazie projektowania systemu sterowania oradab laboratoryjnych
»Hardware-in-the-loop-simulation” symulacja funkcjonowania systemu w obe-
cnasci zakiocé pozwala zmodyfikowé (dostro€) uktad sterowania w taki spo-
s6b, aby uzyskaakceptowaln odporndé¢ systemu na wpltyw zakloge

Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt  ax  22-Jun-2016

Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt  ax  30-May-2016
o - S S B B B

Aproksymacja
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T i T | | i | |
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Czas [s] Czas [s]

Rys. 4. Zaktocenia w kanale pomiaru przyspieszeaidtuznego [m/§]
Fig. 4. Disturbances in measuring channel of tngitodinal acceleration [

Rysunek 8 przedstawia sposob sterowanterk pochylenia podczas sy-
mulacji sterowania wysokoia lotu samolotu PZL M20 Mewa. Analizowano
przypadek, gdy dogbny jest pomiar &a pochylenia oraz przypadek, gdy war-
tos¢ kata pochylenia jest estymowana na podstawgdiméci pionowej, pedko-
ci lotu oraz szacowane] wa#tm kata natarcia. W modelu symulacyjnym
uwzgkdniono nieliniowe wiéciwosci mechanizmu wykonawczego wychwaj
cego ster wysolki.



128 A. Tomczyk

Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt  az = 22-Jun-2016

Zaklocenia z krokiem oryginalnym dt = az = 22-Jun-2016
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Rys. 5. Zaktocenia w kanale pomiaru przyspieszpitinowego [m/§
Fig. 5. Disturbances in measuring channel of thréoz acceleration [m#
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Rys. 6. Zaktocenia w kanale pomiarggkosci rzeczywistej TAS [m/s]
Fig. 6. Disturbances in measuring channel of the &irspeed - TAS [m/s]
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Rys. 7. Zaktdcenia w kanale pomiaru barometrycmnysjokdici lotu [m]
Fig. 7. Disturbances in measuring channel of thiuee [m]
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3. Podsumowanie

Proponowana metoda zostata wykorzystana na stakuwviiadawczym
typu ,Hardware-in-the-loop-simulation” do weryfikacji poprawnéci oraz oce-
ny jakaci sterowania w warunkach symuaych rzeczywiste wkaiwosci po-
ktadowego systemu pomiarowego oraz oddziatywankdozen zewrgtrznych.
Idealne (teoretyczne) waki zmiennych stanudolace rozwiazaniem rowna
rézniczkowych opisujcych wiaciwosci dynamiczne sterowanego obiektu su-
mowane § z zaktdceniami zmierzonymi i zarejestrowanymi picrzeczywi-
stego lotu. Maliwa byta modyfikacja parametrow algorytmoéw sterowveasa-
molotem w taki sposéb, aby uzyskstatystycznie mniejsze wafto uchybow
sterowania, a tym samym uzygKapsz jakos¢ sterowania.

Pitch angle [deg] NR=G
T

Pitch angle [deg]
T T

2 i ; i ; ;
100 150 200 260 100 120 140 160 180 200 220 240
Tirme [s] Time [s]

Rys. 8. Symulacja stabilizacjata pochyleniaq podczas sterowania wysaiaig lotu bez wpty-
wu zaklécé oraz z uwzgldnieniem zakiéak (po prawej): A — sterowanie na podstawie pomie-
rzonej wartdci kata pochylenia, B — rzeczywistykpochylenia, C — estymowany kat pochylenia
Fig. 8. Simulation stabilization control the angfehe flight altitude without (left) and including
distrbances (right): A - control based on the messwalue of the pitch angle, B — real pitch angle
C - estimated value of the pitch angle
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MODELING REAL DISTURBANCES OBSERVED DURING THE FLIG HT
ON THE BASIS OF ON-BOARD FLIGHT DATA RECORDING

Summary

This paper presents the method and results of imgddisturbances for the purposes of
simulation computations in the synthesis procesproperties of flight-control system. In this
method, the in—flight measurements were used foarsgion of disturbances of measuring system
(measuring noise) and external disturbances calngezlg., atmospheric turbulence. The devel-
oped algorithms enable the simulation of on-boanttrol system operation in conditions of real
flight.

Keywords: disturbances of measurement, aircraft controlukition computations
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INITIAL INVESTIGATIONS OF COIL HEAT
EXCHANGER UTILIZING WASTE HEAT
FROM AIR CONDITIONING SYSTEM

In this paper the selected results of testing bétaoil heat exchanger have been
presented. The investigated heat exchanger is riesi¢p preheating domestic
warm water with the use of waste heat from air d@onng system. The tested
device consists of finned tube coil heat exchaingerersed in the thermal storage
tank. The tank is equipped with three heating caitsl the cylindrical-shaped
temperature stratification system. Two coils uséewas a heating medium. The
third, double-wall heat exchanger coil is filledthvithe refrigerant from the air
conditioning system. The industrial stand enakiesexperimental investigations
of thermal and flow characteristics of the exchanfethe paper the authors pre-
sent the technological scheme of the test staratifggation of components of the
stand, research possibilities and the exemplanyteesf characteristic temperature
and pressure measurements.

Keywords: tube coil heat exchanger, thermal-flow charadiess temperature
stratification

1. Introduction

Coil heat exchangers have wide application in sévelds of engineering.
They are used in refrigerators, chemical reacstemm generators, domestic hot
water systems. In general they can be used asrsptleaters, condensers or
evaporators. Coiled tube heat exchangers offer samgue advantages: heat
transfer between more than two streams, a largéauof heat transfer unit and
high operating pressure. Helical coils are usedvésious processes since they
can accommodate a large heat transfer area in @bspace, with high heat
transfer coefficients. Coil heat exchangers weesdibject of many investiga-
tions. Papers [1-6] are the examples of works ahaxgers considered.

The present paper deals with the special type bfheat exchanger. An
important feature of the exchanger is waste heaivery. The exchanger con-
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sists of three finned coils immersed in the tankoToils are standard designed
to warm the hot domestic water in the storage tanlk the use of the water as
a heating medium. The third coil is filled with thefrigerant which transfers the
waste heat from the air conditioning system. Thecigh buffer layer filled with
the nanofluid is mounted in the coil to prevent gbole refrigerant leakage.
Cu/water nanofluid is used to reduce a thermaktasce of the buffer layer.
Thermal tank is equipped with a temperature sicatibn device. It is designed
for improving of heated water stratification lev@resented in this paper the
industrial stand enables experimental investigatiointhe proposed coiled tube
heat exchanger. The main aim of the investigatigas to determine the influ-
ence of the application of the special device andtnatification of water tem-
perature in the storage tank of the exchanger.séoend goal was to obtain the
thermal efficiency of the heat recovery system.

2. Test stand for investigations of coil heat excimger

The presented test stand is equipped with measayisigm for obtaining
thermal and flow characteristics of the exchanljas. based on the measure of:
temperature, pressure, flow rate and heat losstiwghuse of special apparatus.
The applied data recording system allows to coléewt store measuring data.
The technological scheme of the experimental simstown in figure 1. In turn
figure 2 presents the general view of test sedtioluding the storage tank with
applied sensors, supply pipes of heat exchangecamguter system for meas-
uring control and data acquisition. The main elets@f the experimental stand
are: the storage tank, upper and lower water cibibs coil with refrigerant, the
additional buffer tank and the thermostat. Two wateils are supplied with
heating water with the use of the pump with a n@difTo ensure stabilization
of the heating water temperature the additionafdoufank was applied. The
third coil that uses waste heat is connected with dir conditioning system.
Regulation of the flow rate of the working media@ried out with flow control
valves. The measuring equipment located on thestestd enables measure-
ments of the following parameters characterizirggdperation of the considered
heat exchanger:

- supply and return temperatures of working medium&cah coll,
- inlet and exit pressure of working medium if eacoli,c

- volumetric flow rate in water coils,

- temperature of the outer surface of the tank,

- ambient temperature,

- heat loss from the outer surface of the storage tan

To determine the thermal power and pressure drapils the following
sensors are used:

- six resistive temperature sensors AP-TOP-VFGPtK@dnpart Pomiar),
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- six piezo pressure transducers A-10 (WIKA) of measwent range 0+6 bar
mounted on water coils,

- two piezo pressure transducers A-10 (WIKA) of measient range 0+40
bar mounted on the coil of heat recovery,

- two turbine flow meters TM44 (Tecfluid).

1 - Regulator

2 — Additional buffer tank

3 — Storage tank of domestic hot wat
4 — Upper water coll

5 — Lower water coll N

6 — The coil of heat recovery 1

7— Pump

8 — Strainer filter -

9 - Check valve \/ 3 ¥ : \\ 2
10 — Shut-off valve = \ Y/
11 — Analog manometer /" i. | B e

12 — Analog thermometer
13 — Manifolds

14 — Flow control valve
15 — Turbine flow meter
16 — Temperature sensor
17 — Pressure transducer
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(Fig. 2. Tested tube coil heat exchangegenere
s view of test section

Analog thermometer
slot
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Location of surface | thermometer
temperature sensors
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device

water coil

Fig. 3. Location of measuring sensors on the sertdche storage tank and the visualization of
coil heat exchanger system with the stratificatienice

The eight resistive temperature sensors M-FK 1@¢2&deus Sensor-Nite
GmbH) are mounted on the surface of the tank tosareathe stratification of
domestic hot water temperature in the storage fBnkletermine heat loss from
the tank three film heat flux sensors HFS-3 (OMEG#& used. Two sensors
have a sensitivity of 1.9 uV/WAnone sensor has a sensitivity of 22.3
uV/W/m?.  Additionally, one resistive temperature sensor-98RPt1000
(CZAKI Termoprodukt) is used to measure the ambiemperature.

The power supply of temperature and pressure seisoealized by two-
channel power adapters Aplisens ZI-25-01. Datailagis carried out with the
recorder GL820 and GL220 (DATAQ®). Sequence of sneements is con-
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trolled by the software DATAQ®. The location of hdlux and temperature

sensors on the surface of the tank is presentédure 3. Temperature sensors
T1 and T8 are placed at the bottom and the topmeftank, respectively. They
measure the temperature at the highest and lovedst pf the storage tank.

A total of 26 parameters is measured and recordedtiae use of data acquisi-
tion system.

3. Results of measurements

Basic measurements of the considered tube coil dvadtanger were per-
formed during thermal supplying of the storage tanth the use of the coill
filled with the refrigerant which transferred theste heat from the air condi-
tioning system. Changes in time of supply and retamperatures of the refrig-
erant being working medium are presented in figurBigure 5 shows changes
of the pressure at the inlet and outlet of the abieat recovery.
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Fig. 4. Supply and return temperature of the refagt - R407C - the
working medium from air conditioning system

The mean supply temperature of working medium dyitive process of the
heating of water in storage tank with the use ef ¢bil of heat recovery was
equal to 44.7%C. The return temperature was respectively “0.Ihe mean
value of supply pressure was 1601.6 kPa and ofrr@essure was 1594.6 kPa.
The pressure drop of the refrigerant during thevftarough the coil heat ex-
changer was equal to 7 kPa. Exemplary results asmements of water in the
storage tank are presented in figure 6. Temperatuanges during the heating
process measured with sensors T1, T8 located diattem and the top of the
tank are shown. Additionally, the temperature freemsor T2 (according to
Figure 3) is presented. The point T2 is located height relative to the bottom
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of the tank equal to 0.27. The example in Figureférs to water heating pro-
cess with the use of the coil exchanger of heatvey system
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Fig. 5. Supply and return pressure of the refrigera
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4. Conclusions

The presented test stand has been built to res#faectube coil heat ex-
changer designed to warm domestic hot water wighutbe of waste heat from
air conditioning system. The test stand enables#perimental investigations
of thermal and flow characteristics of the exchan@mn the basis of some se-
lected results of the investigation the followingnclusions on the operation of
the exchanger can be formulated:

1) Supply and return temperature of working mediunstzbilized after
about 250 seconds’ thermal start-up. It is theltesfuthermal inertia of
the installation and the temperature sensors.

2) The observed oscillations of temperature and presstiworking medi-
um are the effect of cyclic operation of the comspr unit of the air con-
ditioning system.

3) The applied refrigerant R407C is a superheatedrvapthe inlet of the
coil. Saturation temperature of R407C is 36.4°Cetirn pressure 15.946
bar. Thus, at the exit of the coil the refrigersna saturated liquid-vapor
mixture. The partial condensation of the refrigeiarthe result of a rela-
tively high water temperature in the storage tank.

4) The relatively fast water heating process is olekrirhis is represented
by changes of temperature T2 and T8 as shown indig. Hot water is
transported to the upper zone of the storage tgrk $ystem of tempera-
ture stratification.

5) In the bottom zone of the tank the increase in wimperature is low.
Thus, the difference between refrigerant tempeeatund the temperature
of water in the tank does not decrease and theatperof heat recovery
system is improved.
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BADANIA WST EPNE WEZOWNICOWEGO WYMIENNIKA CIEPLA
WYKORZYSTUJ ACEGO CIEPLO ODPADOWE Z SYSTEMU
KLIMATYZACJI

Streszczenie

W pracy przedstawiono wybrane wyniki badeezownicowego wymiennika ciepta. Testo-
wane urzdzenie jest przeznaczone do podgrzania cieplej westtkowej przy uyciu ciepta
odpadowego pochogdeego z systemu klimatyzacji. Badaneagaizenie stanowi wymiennik ciepta
zlozony z webrowanych wzownic zanurzonych w zbiorniku termicznym. Zbiorpédst wyposa-
zony w trzy wezownice grzejne oraz cylindryczny ukiad stratyfikagimperatury. Czynnikiem
roboczym w dwdéch wzownicach jest woda. Trzeci déeienny wezownicowy wymiennik ciepta
jest zasilany czynnikiem chiodniczym z uktadu kltyracji. Stanowisko przemystowe unhivia
przeprowadzenie bafleeksperymentalnych charakterystyk cieplno-przeptyyah wymiennika.
W pracy autorzy przedstawili schemat technologicgtanowiska badawczego wraz z wykazem
i charakterystyk jego poszczeg6lnych elementéw. Podano réavmezliwosci badawcze oraz
przytoczono przyktadowe wyniki pomiaréw temperataisnien charakterystycznych.

Stowa kluczowe:wezownicowy wymiennik ciepta, charakterystyki cieplpaeeptywowe, straty-
fikacja temperatury
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