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Agnieszka KWIEK'

ANALIZA STATECZNOSCI STATYCZNE]
SAMOLOTU ZESPOLONEGO
DO TURYSTYKI KOSMICZNE]

W pracy przedstawiono analiz¢ statecznosci samolotu zespolonego do turystki ko-
smicznej. Koncepcja tego samolotu zaktada, ze bedzie si¢ on sktadal z samolotu
matki i rakietoplanu. Profil misji uktadu bedzie mial nastgpujacy przebieg: rakie-
toplan zostaje wyniesiony przez samolot matke¢, obiekty rozdzielajg si¢, samolot
matka wraca na lotnisko. W tym samym czasie rakietoplan wykonuje lot suborbi-
talny, podczas ktérego przekracza granice atmosfery ziemskiej i kosmosu. Kazdy
kto przekroczy wspomniang granic¢ jest uznawany za astronaut¢. Praca zawiera
wyniki obliczen stateczno$ci statycznej oraz rownowagi dla wspomnianego samo-
lotu zespolonego dla dwéch typéw konfiguracji. W pierwszym przypadku zatoZzo-
no, ze rakietoplan jest wykorzystywany jako usterzenie znajdujace si¢ za platem
samolotu matki (klasyczna konfiguracja usterzenia). Natomiast w drugim przypad-
ku rozwazano uktad kaczki, gdzie rakietoplan znajdowat si¢ przed ptatem samolo-
tu matki. Praca prezentuje wyniki tylko dla etapu misji tuz przed procesem separa-
cji obiektéw. Obliczenia statecznosci i réwnowagi zostaty przeprowadzone za po-
mocg programu AVL.

Stowa kluczowe: samolot zespolony, turystyka kosmiczna, stateczno$¢ statyczna

1. Wprowadzenie

Turystyka kosmiczna stanowi wazng i przyszto§ciowa galaz sektora ko-
smicznego. Koszt podrézy na Migdzynarodowa Stacje Kosmiczng to okoto
20-30 mld USD [1]. Dodatkowym wymaganiem jest odbycie wielotygodniowe-
go treningu. Istnieje spora grupa zainteresowanych tego rodzaju podrézami, lecz
nie wystarczajaco zamozna, aby pozwoli¢ sobie na taki wydatek. Konkurs Ansa-
ri X-Prize [2] zwr6cil uwage na inng koncepcje¢ — lot suborbitalny. Idea takiego
lotu zaktada przekroczenie umownej granicy miedzy atmosfera ziemskg a prze-
strzenig kosmiczng, ktéra znajduje si¢ na wysokosci 100 km nad poziomem
morza. Kazda osoba przekraczajaca owg granice jest uznawana za astronaute.
W przypadku lotu suborbitalnego pojazd nie wchodzi na orbite, lecz przekracza
wspomniang granice, dlatego koszt takiej podrézy jest znacznie nizszy. Konkurs
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Ansari X-Prize zostal ogloszony w 1996 r. przez Fundacje X PRIZE. Zgodnie
z jego zasadami nalezato zbudowa¢ pojazd wielokrotnego uzytku dla trzech
0s6b, zdolny wykona¢ dwa loty w przeciagu dwéch tygodni, podczas ktérych
zostataby przekroczona wysoko$¢ 100 km nad poziomem morza. W konkursie
mogtly wzig¢ udziatl tylko firmy prywatne. Zwyciezyt zespét Scaled Composites
z projektem Tier One [3], ktéry sktadat si¢ z dwdch obiektéw: samolotu matki
(White Knight) oraz rakietoplanu (Space Ship One). Na poktadzie rakietoplanu
znajdowal si¢ pilot, pasazerowie za$ zostali zastgpieni przez balast. Zwycigska
druzyna otrzymata nagrode w wysokosci 10 mln USD, ktdérg przeznaczyla na
rozwdj projektu komercyjnych lotéw turystycznych.

Koncepcja wykorzystania samolotu jako nosiciela dla drugiego samolotu
nie jest nowa idea. Przed druga Wojng Swiatowa w Zwiazku Radzieckim rozwi-
jano projekt Zveno, ktéry zaktadal wykorzystanie bombowca jako nosiciela dla
samolotéw mysliwskich. Przyktadem cywilnego zastosowania samolotéw zespo-
lonych jest S.20 Mercury & S.21 Maia, ktére byty wykorzystywane do transpor-
tu poczty. Ponadto NASA wykorzystata samolot Boeing B-52 Stratofortress jako
nosiciel dla samolotu eksperymentalnego X-15. Dotychczasowe konstrukcje
charakteryzowaty si¢ znaczaco wigkszg masg samolotu nosiciela w stosunku do
samolotu wynoszonego. W przypadku projektu Tier One masa obu obiektéw jest
zblizona. Obecnie kilka prywatnych firm pracuje nad pierwszym komercyjnym
pojazdem przeznaczonym do turystyki kosmicznej. Dodatkowo rozwaza sie¢
wykorzystanie pojazdéw do lotéw suborbitalnych do wynoszenia mikrosateli-
tow. W takim przypadku mozna wyposazy¢ pojazd w dodatkowy stopien, ktory
umiesci fadunek uzyteczny na orbicie. Dodatkowo pojazdy takie mozna wyko-
rzysta¢ jako platformy do testowania nowych technologii kosmicznych i podnie-
sienia poziomu gotowosci technologicznej (Technology Readiness Level, TRL).
Ponadto rozwaza si¢ w dalekiej przysztoSci loty suborbitalne jako szybki sposéb
podrézy z punktu do punktu.

2. Koncepcja samolotu zespolonego

Ze wzgledu na zapotrzebowanie rynku na pojazd do turystki na Wydziale
Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej w Zaktadzie
Samolotéw i Smigtowcéw powstal pomyst projektu samolotu zespolonego [4-6].
Koncepcja zostala zainspirowana przez Space Ship One & White Knight, ale
wyroéznia si¢ kilkoma istotnymi cechami konstrukcyjnymi. Po pierwsze zaklada,
ze oba samoloty sa zaprojektowane w ukladzie bezogonowym, a po potaczeniu
ptat rakietoplanu bedzie stanowi¢ usterzenie catego uktadu (rys. 1.). Dodatkowo
tuz przed procesem separacji srodek ciezkos$ci rakietoplanu nie znajduje si¢ pod
srodkiem cigzkosci nosiciela. Ponadto rakietoplan jest wyposazony w skrzydio
pasmowe, ktére na duzych katach natarcia generuje dodatkowe wiry zwiekszajg-
ce w efekcie sile no$na. Zjawisko to jest nazywane wyporem wirowym [7] i jest
gtéwnie stosowane przez samoloty bojowe do zwigkszenia manewrowosci [8].
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Wykorzystanie wyporu wirowego jest planowane podczas lotu powrotnego
w celu wyhamowania rakietoplanu. Profil misji samolotu zespolonego (rys. 2.)
zaktada nastepujace etapy:

1. Start samolotu zespolonego z lotniska w konwencjonalny sposéb, tak jak
w przypadku samolotéw pasazerskich.

2. Wznoszenie na okoto 15 km nad poziomem morza.

3. Separacja obiektow.

4. Powrdt samolotu matki na lotnisko, wlaczenie w tym samym czasie hy-
brydowego silnika rakietowego w rakietoplanie. Rakietoplan rozpoczyna
wznoszenie.

5. Wylaczenie silnika na okoto 60 km nad poziomem morza. Przejscie ra-
kietoplanu w faze lotu balistycznego, podczas ktérego przekroczy grani-
c¢ kosmosu.

6. Lot powrotny jako lot $lizgowy z wykorzystaniem zjawiska wyporu wi-
rowego.

W pracy bedzie rozwazany tylko etap misji tuz przed procesem separacji obiek-
tow, pozostate fazy nie beda analizowane.

Rys. 1. Samolot zespolony do turystyki kosmicznej

Fig. 1. Modular airplane for space tourism
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Rys. 2. Profil misji samolotu modutowego

Fig. 2. Mission profile of modular airplane
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3. Obliczenia numeryczne

Obliczenia numeryczne przeprowadzono za pomocg programu AVL [9]
wykorzystujacego metode siatki wirowej (Vortex Lattice Method). Program ten
nie uwzglednia oderwania, mozna wigc rozwazac tylko czes¢ linowg charaktery-
styk. Dodatkowo otrzymane wyniki wspéiczynnikéw oporu uwzgledniaja tylko
op6r indukowany. Oznacza to, ze warto$¢ wspdtczynnika sity oporu jest znacze-
nie zanizona. Gtéwnym celem analizy jest przeprowadzenie wstepnych obliczen
statecznosci statycznej i rtOwnowagi, uznano wiec, ze na tym etapie projektowa-
nia program AVL bedzie wystarczajagcym narzgdziem. W celu okre$lenia,
w jakim zakresie charakterystyka jest liniowa wykorzystano program MGAERO
[10]. Oprogramowanie to jest oparte na rownaniach Eulera 1 wykorzystuje meto-
de wielosiatkowa [11]. Rozwazano dwa gitéwne typy konfiguracji samolotu
zespolonego. Pierwszy zakladal, Ze rakietoplan znajduje si¢ z tylu, tak jak
w klasycznym samolocie. Natomiast drugi, ze samolot zespolony jest w uktadzie
kaczki. Dla kazdego z tych typéw rozwazano rézne wzajemne polozenia obiek-
tow. W modelu stworzonym na potrzeby obliczen w programie AVL zostal
uproszczony kadiub nosiciela i rakietoplanu, ktéry zostal zamodelowany jako
ptaska ptytka, modelu rakietoplanu nie wyposazono za$§ w skrzydto pasmowe.
Przyktady modeli numerycznych przedstawiaja rys. 3. oraz 4.

o

Yol

Rys. 3. Model numeryczny dla przypadku konfiguracji klasycznej

Fig. 3. Numerical model for classic tail configuration

Potozenie rakietoplanu bgdzie definiowane za pomoca cechy objetosciowe]
usterzenia poziomego, ktéra jest opisana réwnaniem (1). Dodatkowym parame-
trem bedzie odlegto$¢ miedzy 25% S$redniej cigciwy aerodynamicznej samolotu
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matki a 25% $redniej cigciwy aerodynamicznej rakietoplanu wyrazona w pro-
centach sredniej cieciwy aerodynamicznej samolotu matki:

Sy -ly e )
Sy - SCA
gdzie: Sy — powierzchnia usterzenia poziomego,
Sw — powierzchnia ptata,
SCA - $rednia cieciwa aerodynamiczna,
Iy — ramie usterzenia poziomego (odlegto$¢ miedzy 25% SCA ptata
a 25% SCA usterzenia),
K — cecha objgtoSciowa usterzenia poziomego.

Rys. 4. Model numeryczny dla konfiguracji kaczki

Fig. 4. Numerical model for canard configuration

Wszystkie analizy zostaty przeprowadzone dla srodka cig¢zkosci tuz przed
procesem separacji, czyli dla przypadku, w ktérym samolot matka ma 60% masy
paliwa, a rakietoplan — mas¢ startowg. W zaleznosci od wzajemnego potozenia
samolotow potozenie wspdlnego Srodka cigzkosci byto indywidualnie wyzna-
czane. Jako powierzchni¢ odniesienia zatozono powierzchni¢ plata samolotu
matki. Wszystkie obliczenia zostaly wykonane dla liczby Macha Ma = 0.51,
ktéra odpowiada wczesniej zatozonej predkosci przed procesem separacji. Geo-
metria rakietoplanu (usterzenia) jest niezmienna podczas wszystkich analiz pre-
zentowanych w niniejszej pracy.
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4. Wyniki dotyczace statecznosci uktadu

Na podstawie wynikéw otrzymanych z programu MGAERO stwierdzono,
ze charakterystyka momentu jest liniowa do kata natarcia 8 stopni (rys. 5.).
W zwiazku z tym do obliczen w programie AVL przyjeto zakres katow natarcia
od —4 do 8 stopni. Oceng statecznosci statycznej dokonano za pomocg wykresu
wspoélczynnika momentu pochylajacego w funkcji kata natarcia. Zgodnie z kon-
wencja przedstawiong w pracy [12] samolot jest stateczny, gdy jest spetniony
warunek opisany réwnaniem:

dCm

P <0 2

gdzie: Cm — wspétczynnik momentu pochylajacego,
a - kat natarcia.

Wspétczynnik sity nosnej w funkcji kata Wspétczynnik momentu pochylajgcego
natarcia dla Ma = 0,51 w funkcji kata natarcia dla Ma = 0,51
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Rys. 5. Wykres wspélczynnika sity no$nej i momentu pochylajacego w funkcji kata natarcia,
wyniki otrzymane za pomocg programu MGAERO

Fig. 5. Lift force and pitching moment coefficient versus angle of attack obtained by MGAERO
software

Pierwsza grupa wynikéw obejmuje analizy dla klasycznego uktadu samo-
lotéw, gdzie usterzenie (rakietoplan) znajduje si¢ z tylu. Obliczenia stateczno-
$ci przeprowadzono dla konfiguracji, gdy cecha objetosciowa wynosi 0,376.
W takim przypadku wspomniana odlegto$¢ miedzy 25% Sredniej cieciwy aero-
dynamicznej samolotu matki a 25% S$redniej cigciwy rakietoplanu wynosi 87%
dtugos$ci $redniej cigciwy samolotu matki. Nastepnie przeprowadzono analizy
dla kilku potozen rakietoplanu. Ostatecznie, na podstawie wynikéw z programu
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AVL stwierdzono, ze cecha objetosciowa powinna wynosi¢ 0,298, co odpowia-
da odleglosci rownej 110% dtugos$ci $redniej cigciwy samolotu matki mierzone;j
miedzy 25% Sredniej cigciwy aerodynamicznej samolotu matki a 25% S$redniej

cieciwy rakietoplanu. Dla tej konfiguracji jest spetniony warunek ddC_m <0, co
a

oznacza, ze samolot jest stateczny statycznie w rozwazanym zakresie katow
natarcia (rys. 6.). Druga czes¢ stanowia wyniki dla modelu w uktadzie kaczki,
gdzie rakietoplan znajduje si¢ z przodu. Analize wykonano dla cech objeto-
Sciowych w zakresie od 0,82 do 0,84, co odpowiada zakresowi odlegtosci od
241 do 246% dtugosci Sredniej cigciwy aerodynamicznej nosiciela. Warunek

ddC_m <0 jest rowniez spetniony dla samolotu w uktadzie kaczki, czyli samo-
o

lot jest takze stateczny statycznie w rozwazanym zakresie katéw natarcia
(rys. 6.).

Wsp6tczynnik momentu pochylajgcego
w funkgji kata natarcia dla Ma = 0,51
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Fig. 6. Pitching moment coefficient versus
angle of attack for classical and canard
configurations obtained by AVL software

Konfiguracja kaczki
Konfiguracja klasyczna

5. Wyniki dotyczace rownowagi ukladu

Stan réwnowagi byt zapewniany przez wychylenie dwusegmentowych ste-
rolotek, ktére obejmowaty 30% cieciwy gtéwnego skrzydta rakietoplanu. Pierw-
szy etap obejmowal wyznaczenie biegunowej réwnowagi dla wybranego poto-
zenia rakietoplanu wzgledem samolotu matki dla przypadku usterzenia z tytu.
Zatozono, ze kat zaklinowania rakietoplanu wynosi zero. Otrzymane wyniki
prezentuje rys. 7. Nastepnie sprawdzono, jakie jest wymagane wychylenie obu
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sterolotek w celu zapewnienia rownowagi dla wspdtczynnika sity nosnej odpo-
wiadajacego predkos$ci tuz przed separacja na wysokosci 15 km nad poziomem
morza. Wspomniane wychylenie wynosi —10 stopni. Nastepnie sprawdzono, jaki
powinien by¢ kat zaklinowania rakietoplanu wzgledem samolotu matki, aby
w warunkach lotu tuz przed separacja zapewni¢ stan rdwnowagi bez wychylenia
powierzchni sterowych. Kat ten powinien wynosi¢ —4,4 stopnia. Dla samolotu
zespolonego w konfiguracji z zaklinowanym rakietoplanem wykonano ponowne
obliczenia réwnowagi. Otrzymane wyniki prezentuje rys. 8.

Biegunowa réwnowagi dla Ma = 0,51
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Kolejnym etapem byty obliczenia dla konfiguracji usterzenia z przodu.
W tym przypadku jako powierzchnie sterowe wykorzystano sterolotki samolotu
matki, ktére obejmowaty 30% cigciwy. Nie udato si¢ uzyska¢ stanu réwnowagi
samolotu dla warunkéw lotu tuz przed separacja obiektow w zakresie katow
natarcia do 8 stopni.

6. Whnioski koncowe

Samolot w uktadzie kaczki jest statycznie stateczny, ale posiada bardzo
duzy wspoélczynnik momentu pochylajacego (patrz rys. 6.). Dodatkowo, po-
wierzchnie sterowe w postaci sterolotek samolotu matki sa niewystarczajace,
aby zapewni¢ stan réwnowagi dla warunkéw lotu tuz przed procesem separacji.
Problemy te prébowano rozwigza¢ poprzez przesuwanie obiektu wzgledem sa-
molotu matki, niestety nie udalo si¢ osiagnac satysfakcjonujacych wynikéw.
Samolot w konfiguracji klasycznej posiada wystarczajaco duze powierzchnie
sterowe, aby zapewni¢ stan rownowagi dla warunkéw tuz przed procesem sepa-
racji. Dodatkowo cecha objetoSciowa usterzenia zostata zmieniona na 0,298 oraz
wprowadzono zaklinowanie rakietoplanu wzgledem nosiciela, tak aby w warun-
kach lotu tuz przed separacjag mozna byto uzyska¢ stan réwnowagi bez wychyle-
nia powierzchni sterowych. Wspomniany kat zaklinowania wynosi —4,4 stopnie.
Kolejnym etapem badan bedzie przeprowadzenie wtasciwej analizy statecznosSci
za pomocg pakietu SDSA [13].
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ANALYSIS OF STATIC STABILITY OF THE MODULAR
AIRPLANE SYSTEM TO SPACE TOURISM

Abstract

The paper presents the study on static stability of a Modular Airplane System (MAS) to
space tourism. The concept assumes that the modular airplane will be consisted of the mother
plane and the rocket plane. A mission profile will contain following phases: the rocket plane will
be lifted by the mother plane then vehicles will be separated. Next the carrier will return to the
airfield. At the same time the rocket plane will perform suborbital flight, crossing the boundary
between Earth atmosphere and outer space. Everyone who will cross this boundary will become an
astronaut. The paper includes the results of static stability and trim condition for two types of the
MAS configuration just before separation process. The first one assumes that the rocket plane is
used as the MAS tail and is placed behind the mother plane’s wing (classic configuration). The
second one is canard configuration and the rocket plane is placed in front of the mother airplane’s
wing. The calculations of static stability and trim conditions were conducted by AVL software.
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