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W nawigzaniu do badan nad ekologicznymi Zrodtami napedu dla
samolotéw przeprowadzono energetyczng analize pordwnawczg dla
zespotéw napedowych korzystajacych z roznych Zzrédet zasilania.
Do analizy wykorzystano ptatowiec motoszybowca AOS-71. Obli-
czenia przeprowadzono dla réznych zespotow napedowych: spali-
nowego, elektrycznego, hybrydowego spalinowego oraz hybrydo-
wego z ogniwem wodorowym. Podstawowym zafoZeniem byta taka
sama masa startowa samolotow wynoszaca 660 kg. Dokonano
wyznaczenia energii zgromadzonej na pokfadzie, a nastepnie dtu-
gotrwatodci i zasiegu lotu dla kazdego rodzaju napedu. Analize
przeprowadzono dla dwoch trajektorii lotu. Wyniki przedstawiono na
wykresach i oméwiono we wnioskach.

Stowa kluczowe: naped hybrydowy, ogniwo paliwowe, samolot lekki,
motoszybowiec, energia zawarta w paliwie, gestosé energii

Wstep

Obecnie prowadzonych jest wiele badan nad zastosowaniem w
transporcie napedéw pozwalajacych na zmniejszenie zuzycia paliwa
i emisji zwigzkéw szkodliwych do atmosfery. Zwtaszcza w motory-
zacji mozna zauwazy¢ zainteresowanie napedami elektrycznymi,
spalinowo-elektrycznymi, a nawet zastosowaniem wodoru (np.
Toyota Mirai). Rdwniez w lotnictwie prowadzone sg takie badania i
proby. W pracach [1] i [2] opisano zastosowanie ekologicznych
napedéw w lekkich pojazdach latajacych, w tym bezzatogowych
statkach powietrznych. W artykule [3] przeprowadzono analize
zastosowania silnika spalinowego do napedu generatora elektrycz-
nego, zastepujac nim ciezkie akumulatory. W artykule [4] opisano
mozliwo$ci zastosowania ogniw wodorowych do wytworzenia ener-
gii potrzebnej do lotu samolotu.

Na tej podstawie mozna sprobowa¢ odpowiedzie¢ na pytanie,
czy te innowacyjne rodzaje napedu s w stanie zapewni¢ interesu-
jace z punktu widzenia uzytkownika parametry osiggowe zespotu
napedowego.

Najwazniejszym parametrem, jaki ma zapewni¢ zesp&t nape-
dowy samolotu jest generowany przez niego ciag (lub moc potrzeb-
na do napedu $migta). Rozwijany ciag jest niezbedny do wykony-
wania w sposéb bezpieczny takich manewréw, jak start czy przelot
na danej trasie. Wartosciami dodatkowymi, ktére mogq zaintereso-
wac potencjalnych uzytkownikoéw statku powietrznego jest réwniez
zasieg lub czas lotu, jaki mozna osiagna¢ przy wykorzystaniu ener-
gii zgromadzonej na pokfadzie. Ponadto, na poziom tej energii
wplyw bedzie miata masa baterii czy paliwa, jakie mozna bedzie do
zabra¢ na poktad. W artykule zostanie zawarta analiza poréwnaw-
cza energii dysponowanej na poktadzie statku powietrznego oraz
jego osiggow dla czterech zespotdw napedowych:

a) tradycyjnego spalinowego,
b) elektrycznego,
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¢) hybrydowego — spalinowo elektrycznego,
d) hybrydowego — ogniwo wodorowe wraz z bateria.

Zatozono jednakowg mase startowg motoszybowcéw, wyno-
szacq 660 kg.

1. Analiza problemu
1.1. Obiekt badawczy

Do analiz przyjeto ptatowiec elektrycznego motoszybowca
AOS-71 (rys. 3), zbudowanego w ramach wspdipracy miedzy Kate-
drg Samolotow i Silnikéw Lotniczych Politechniki Rzeszowskiej a
Wydziatem Mechanicznym, Energetyki i Lotnictwa Politechniki
Warszawskiej. W tabeli 1 przedstawiono podstawowe dane ptatow-
ca, natomiast na rysunkach 1 i 2 warto$ci mocy niezbednej do lotu
dla tego ptatowca oraz sprawno$¢ jego Smigta w zaleznosci od
predkosci lotu.

Tab. 1. Podstawowe dane techniczne ptatowca AOS-71 [7]

Powierzchnia nosna [m?] | Rozpigtos¢ [m] | Wydluzenie | Masa maksymalna [kg]

158 16,4 17 660

Moc niezbgdna do Iotp - AOS 71 (H= 500 m)

70 80 90 100 110 120 130 140 150 160 170
V [km/h]

Rys. 1. Krzywa mocy niezbednej do lotu motoszybowca AOS 71

§¢ Smigla AOS 71 w funkcji predkosci lotu

0.2

01
0 50 100 150
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Rys. 2. Zalezno$¢ sprawnosci $migta motoszybowca AOS 71 od
predkosci lotu.
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Rys. 3. Motoszybowiec AOS 71

1.2. Metodologia pracy

Do przeprowadzenia analizy przyjeto metode energetyczna, {j.,
w pierwszej kolejnosci wyznaczono energie zgromadzong na pokta-
dzie samolotu, a nastepnie na podstawie obranego profilu misji,
odejmowano energie potrzebng do wykonania okreslonego manew-
ru od energii zakumulowanej. Na tej podstawie okre$lono zasieg i
diugotrwatos¢ lotu dla danego profilu misji. Analiza zostata przepro-
wadzona w $rodowisku Matlab. Model numeryczny do wyznaczenia
energii zgromadzonej na pokfadzie i jej zapotrzebowaniu dla dane-
go manewru, zbudowano na podstawie literatury [5] [6].

Formute na warto$¢ energii niezbedng do startu statku po-
wietrznego i jego wznoszenia na zatozong wysokoS¢ przelotowq
przedstawiono wzorem (1), natomiast energie do lotu ustalonego
(na jednej wysokosci) wzorem (2).Wzory zostaty wyznaczone na
podstawie literatury [5] [6].

EWZ=(<Q-W+%)-tWZ)-i

sm

gdzie:

Q - ciezar statku powietrznego [N]

W - predko$¢ wznoszenia [m/s], ktéra mozna wyznaczy¢ z for-
muty:

N, —N,
Q

N:— moc niezbedna do wznoszenia na okres$long wysokos¢ [W],
Nn - moc niezbedna do lotu poziomego [W],

twz— czas wznoszenia [s],

Nsm— Sprawnos¢ Smigta [-],

Nn— sprawnos¢ zespotu napedowego [-].

w 2)

Wznoszenie motoszybowca przedstawiono na rysunku 4.

Hz &

Rys. 5. Wariant Il trajektorii lotu motoszybowca AOS [3]

Hi

HWZ

Rys. 4. Wznoszenie statku powietrznego na okreslong wysoko$¢

Czas manewru wyznacza sie przez podzielenie wysokosci, na
ktérg wznosi sie statek powietrzny przez predko$¢ wznoszenia. Moc
niezbedng do lotu poziomego odczytuje sie¢ z charakterystyk aero-
dynamicznych ptatowca — okreslonej predkosci wznoszenia odpo-
wiada predko$¢ pozioma dla optymalnego kata wznoszenia, a
predkosci poziomej odpowiednia moc niezbedna do lotu. Dodatko-
wo dla predkosci poziomej nalezy poda¢ sprawnos¢ $migta odczy-
tana z jego charakterystyk.

Z kolei dla lotu ustalonego energia pobrana ze zrodfa energii
wynosi za formutg (3):

N 1
Bt =— o - — 3)
n

n sm

gdzie:
tiot— czas lotu ustalonego [s).

Do analizy przyjeto dwa podstawowe profile misji.

1. Start ze wznoszeniem do wysokosci 600 m z predkoscig pio-
nowg 2,3 m/s, a nastepnie przelot na uzyskanej wysoko$ci z pred-
koScig 28 m/s (100 m/h) do wyczerpania zrdta energii. Wzorem (4)
okreslono energie pozostatg na poktadzie po starcie i wznoszeniu,

Eror =E—Ey; ()

gdzie:

E - energia zmagazynowana na pokfadzie statku powietrznego
w paliwie lub bateriach [J].

Czas lotu do wyczerpania zrodta energii okre$lono przy pomocy
wzordw (5) oraz (6):
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tio =Epoz +
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Uzyskany zasieg statku powietrznego mozna wyrazi¢ wzorem
(6):
L= (th +t|0t) 'Vlot (6)

2. Start ze wznoszeniem do wysoko$ci 600 m z predkoécig
pionowa 2,3 m/s a nastepnie lot bezsilnikowy ze spadkiem wysoko-
§ci do 300 m, a nastepnie ponowne wznoszenie na wysoko$¢ 600 —
do wyczerpania energii zgromadzonej na poktadzie (rys.5). Przyjeta
doskonatos¢ szybowca wynosi 20 [7], a wznoszenie z wysokoSci
300 m do 600 m oblicza si¢ analogicznie jak dla startu. Do wyzna-
czenia osiggow skorzystano ze wzoru (4). Pozostatg energie po-
dzielono przez energie potrzebng do wznoszenia na wysoko$¢ 600
m z 300 m. Uzyskano w ten sposéb liczbe mozliwych do wykonania
manewrdw wznoszenia. Liczbe tg pomnozono przez droge pokona-
ng, przez motoszybowiec w czasie jednej sekwencji wznoszenia i
opadania (rys.4) oraz dodano droge pokonang podczas startu mo-
toszybowca. Wzér na zasieg catkowity mozna zapisa¢ jako (7):

EPOZ

L=Ly,+ '(szsoo + LOP) (7)

= Z(300-600)

Uzyskany zasieg wystarczy podzieli¢ przez predkos$é lotu po-
ziomego Vior, uzyskujac w ten sposob diugotrwatos¢ lotu motoszy-
bowca.

2. Energia zmagazynowana dla analizowanych zespotow
napedowych
2.1. Silnik spalinowy
Zastosowany zostat silnik spalinowy to silnik o ttoku wirujgcym
LCR 814 o0 mocy maksymalnej 55 kW. Na rys.6 [8] zaprezentowano
charakterystyke obrotowg tego silnika.

\V{m(l 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000
n [obr/min]

Rys. 6. Charakterystyka obrotowa silnika LCR 814

Energia zgromadzona na poktadzie motoszybowca wyraza sie
wzorem (8):

E=W,-m,, )

gdzie:

Wp — warto$¢ opatowa paliwa 42*106 [J/kg]

meaL — masa paliwa w zbiorniku 10 [kg]

Sprawno$¢ zespotu napedowego(silnika) dla parametréw pracy
silnika podczas wznoszenia i przelotu okre$lono wzorem (9):
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Wyznaczona sprawno$¢ silnika dla parametrow pracy w czasie
lotu z predkoscig pozioma 100 km/h wyniosta 28%.

2.2. Silnik elektryczny

Zastosowano silnik elektryczny Emrax o mocy 40 kW. Energia
do jego zasilania czerpana byta z baterii 0 pojemnosci 40 Ah, na-
pieciu znamionowym 180 V i masie 178 kg.

Energia zgromadzona na poktadzie motoszybowca wyraza si¢
wzorem(10):

E =1-3600[s]-Up, (10)

gdzie:
[-3600 [s]- pojemno$¢ baterii [As]
Usat — napigcie robocze baterii [V]

2.3. Naped spalinowo-elektryczny

Zastosowany silnik elektryczny Emrax o mocy 40 kW jako silnik
marszowy. Do napedu generatora elektrycznego uzyto silnika o
wirujgcym ttoku LRC 407 o mocy 28 kW. Do zasilania silnika spali-
nowego przewidziano 6 kg paliwa. Dodatkowo na poktadzie byty
zamontowane baterie o pojemnos$ci 16 Ah i napigciu znamionowym
355 V.

Energia zgromadzona na poktadzie motoszybowca wyraza sie
wzorem (11):

E=I '3600[5]'UBAT+77gen'(N5|L'tPAL) (1)

gdzie:
Ngen— SPrawnos¢ generatora rowna 90% [-]

2.4. Naped wodorowo-elektryczny

Zastosowany silnik elektryczny Emrax o mocy 40 kW jako silnik
marszowy. Jako zrédio pradu wykorzystano ogniwo wodorowe
zapewniajgce 10 kW energii elektrycznej przy zuzyciu 18 I/h wodo-
ru. Dodatkowo na poktadzie byly zamontowane baterie o pojemno-
§ci 16 Ah, napieciu znamionowym 355 V. Pojazd wyposazony
jest w dwa zbiorniki wodoru o tacznej pojemnosci 24 | pod cidnie-
niem 25 MPa.

Energia zgromadzona na poktadzie motoszybowca wyraza si¢
wzorem (12):

E=I '3600[5]'UBAT+77gen'(NOG'toe) (12)

gdzie:
Ngen — SPrawnos$¢ fadowania akumulatora 90% [-].

2.5. Zestawienie energetyczne

Na ponizszym wykresie (rys. 7) przedstawiono warto$ci energii
skumulowanej na pokfadzie statku powietrznego w zaleznosci od
zastosowanego napedu.



I hezpieczenstwo i ekologia [

Energia zgromadzona na pokladzie
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Rys. 6. Energia zgromadzona na poktadzie statku powietrznego.

Jak mozna zauwazy¢, najwiekszg energie skupia 10 kg paliwa
na poktadzie wariantu czysto spalinowego. Drugi jest wariant hybry-
dowy z generatorem spalinowym (okoto 20% wartosci energii wa-
riantu spalinowego) — warto zwroci¢ uwage, ze energia zawarta w
paliwie zostata przeliczona na ekwiwalent elektryczny, ktéry mozna
przekaza¢ do tadowania baterii (wedlug drugiej czesci wzoru 10).
Najmniej korzystnie wypadt wariant elektryczny (okoto 7% wartosci
energii wariantu spalinowego), co spowodowane byto znaczng
masa baterii.

3.Wyniki

Na ponizszych wykresach zaprezentowano wyniki przeprowa-
dzonych analiz.

Na rys. 8 oraz rys. 9 zaprezentowano wykresy zasiegu i dtugo-
trwatosci lotu dla pierwszego wariantu trajektorii lotu poddanego
analizie w pracy.

Zasiqg lotu dla wariantu |

SPALINOWY

ELEKTRYCZNY

HYBRYDOWY S

HYBRYDOWY W

Rys. 8. Zasieg lotu dla réznych zespotéw napedowych — wariant .

Czas Lotu (wariant I)

SPALINOWY

Rys. 9. Diugotrwatos¢ lotu dla réznych zespotow napedowych —
wariant I.

ELEKTRYCZNY

HYBRYDA S

HYBRYDA W

Jak mozna zauwazyé, najwiekszy zasieg oraz dtugotrwato$¢ lo-
tu uzyskano dla wariantu spalinowego — zasieg wyniost okoto 370
km, dtugotrwato$¢ lotu wyniosta 3 godziny i 42 minuty. W przypadku
napedu hybrydowego z generatorem spalinowym — parametry lotu
stanowity okoto 65% wartosci osiggowych dla napedu spalinowego.

Dla napedu wodorowego, zasieg i diugotrwatos¢ lotu stanowity
okoto 41% wartosci osiggdéw napedu spalinowego, za$ dla wariantu
elektrycznego - okoto 18%, co byto wynikiem najmniej korzystnym.

Na rys. 10 oraz rys. 11 podano zasieg i dtugotrwato$¢ lotu dla
drugiego wariantu lotu — lot typu ,pita”.

Zasigg lotu dla wariantu Il
700
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Rys. 10. Zasieg lotu dla réznych zespotow napedowych — wariant II.

Czas Lotu (wariant Il)

Rys. 11. Diugotrwato$¢ lotu dla réznych zespotow napedowych —
wariant II.

ELEKTRYCZNY

HYBRYDOWY S HYBRYDOWY W

Dla drugiego wariantu misji motoszybowca uzyskano podobne
wyniki jak dla pierwszego wariantu lotu. Najwigkszy zasieg oraz
dtugotrwatos¢ lotu uzyskano dla wariantu spalinowego — okoto 600
km zasiegu, ditugotrwato$¢ lotu wyniosta 6 godzin. Dla napedu
hybrydowego z generatorem spalinowym, uzyskany zasieg i dtugo-
trwato$¢ lotu stanowity okolo 37% wartosci osiggowych napedu
spalinowego. Dla napedu wodorowego, zasieg i czas lotu stanowity
okoto 25% warto$ci osiggow napedu spalinowego. Zasieg i dtugo-
trwato$¢ lotu dla wariantu elektrycznego stanowity okoto 8,3% tych
parametréw napedu spalinowego.

Podsumowanie i wnioski

Na podstawie przeprowadzonej analizy mozna wysuna¢ naste-
pujace wnioski:
1. Przy obu zaproponowanych trajektoriach lotu najkorzystniejsze
byto zastosowanie spalinowego uktadu napedowego. Na pokia-
dzie zgromadzono najwiecej energii przy takiej samej masie
startowej motoszybowcdw. Byto to spowodowane réznicami ge-
stosci energii zgromadzonej na poktadzie motoszybowcéw o
réznych napedach. W przypadku wariantu spalinowego, gestos¢
energii wynosita 42 MJ/kg, natomiast w przypadku wariantu
elektrycznego byto to jedynie 0,15 MJ/kg.
W wariancie hybrydowym spalinowym nalezy zwroci¢ uwage na
straty energii podczas przeliczania energii zgromadzonej w pa-
liwie na ekwiwalent elektryczny. W tym przypadku nalezy
uwzgledni¢ sprawno$¢ pracy silnika spalinowego (dla zakresu
pracy generatorowej wynosita 30%) oraz sprawno$¢ tadowania
akumulatora.

N
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3. W przypadku wariantu hybrydowego wodorowego, problem
stanowita masa instalacji wodorowej — samo ogniwo wazy prze-
szio 60 kg.

4. Gléwnym ograniczeniem dla napedu w petni elektrycznego jest
masa baterii, ktéra znacznie obniza walory uzytkowe statku po-
wietrznego.

5. Dla najbardziej etapu zuzywajacego najwiecej energii, czyli
wznoszenia, znéw okazato sie, ze najkorzystniejszym rozwigza-
niem jest uktad spalinowy. Charakterystyka pracy silnika spali-
nowego oraz duza gesto$¢ energii pozwalajg na efektywne
zwiekszanie wysokosci. Silnik elektryczny potrzebuje duzej mo-
cy napedowej — w przypadku napedu elektrycznego, po wyko-
naniu etapu startu i wznoszenia akumulatory sg juz praktycznie
wyczerpane.

Na podstawie powyzszych wnioskéw mozna stwierdzic, ze jezeli
dysponujemy ograniczong masg pojazdu latajacego, naped spali-
nowy bedzie bezkonkurencyjny. Uktad hybrydowy spalinowo-
elektryczny mogtby wykazac sie lepszymi charakterystykami uzyt-
kowymi, ale w przypadku innej konstrukcji uktadu. W takim przypad-
ku, silnik spalinowy bytby silnikiem marszowym i napedzat bezpo-
$rednio $migto, a silnik elektryczny dodatkowo wspomagatby silnik
spalinowy przy takich manewrach, jak start czy wznoszenie, gdzie
obcigzenie silnika spalinowego, a tym samym jego zuzycie paliwa
jest najwieksze. Uwage nalezy skupi¢ na uktadzie z ogniwem wodo-
rowym. Wraz z ciggta optymalizacjg ogniw pod wzgledem ich masy
oraz zuzycia wodoru moze okaza¢ sie, ze bedg stanowity realng
alternatywe dla uktadéw spalinowych. Sprawnos$¢ napedu korzysta-
jacego z ogniw wodorowych lub generatora spalin mozna podnie$¢
poprzez zastosowanie napedu rozproszonego (co stanowi cel dal-
szych badan i analiz autora artykutu). Ten rodzaj napedu wymaga
gtebokiej integracji aerodynamicznej i konstrukcyjnej z ptatowcem.
Kolejnym zagadnieniem jest wielko$¢ statku powietrznego. Im sta-
tek jest wiekszy, a przez to ciezszy, tatwiej jest rozdysponowaé
masg poszczegoinych zespotdw sktadowych napedu alternatywne-
go. Warto réwniez zwréci¢ uwage na odpowiednie dopasowanie
typowej misji wykonywanej przez samolot do jego uktadu napedo-
wego.
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Energy comparative analysis of power units
for use in light aircraft

In reference to the research conducted on environmentally friendly
sources of propulsion for aircrafts, there was carried out an energet-
ic comparative analysis for power units using various power
sources. For this analysis, the AOS-71 glider airframe was used.
The calculations were done for different variants: a combustion
engine, an electrical engine, a hybrid combustion engine and a
hybrid engine with a hydrogen cell. The research was based on the
assumption of the same aircraft take-off weight of 660 kg. The
energy accumulated on board was determined, and then the dura-
tion and range for each type of propulsion for two flight trajectories.
The results were presented in diagrams and discussed in the con-
clusions.
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