Samolot z okladki

Jarostaw Pytka

Aero -39 NG, czyli druga (a moze juz czwarta?) mtodosc
Albatrosa z Vodochoddéw. Ktéry samolot moze poszczycic¢
sie wielotysieczng liczbg wyprodukowanych egzemplarzy?
Niewiele jest takich modeli, tym bardziej produkowanych
wspotczesnie, moze poza liniowcami pasazerskimi. Sukces
utorowato Albatrosowi zwyciestwo poprzednika, Aero L-29
Delfin, w konkursie na samolot szkolno-treningowy dla sit
powietrznych panstw tzw. bloku wschodniego, czyli daw-
nego Uktadu Warszawskiego. L-39 réznych wers;ji stuzyt do
szkolenia podstawowego, zaawansowanego, treningu, a takze
byt uzywany jako lekki samolot szturmowy w ponad trzydzie-
stu krajach. Bogate doswiadczenie zdobyte przez personel
zaktadéw Aero Vodochody, a takze chec¢ kontynuowania
rozwoju kolejnych wers;ji Albatrosa zaowocowaty modelem
L-59 Super Albatros, a nastepnie L-159 ALCA (Advanced
Light Combat Aircraft), ktore powstaty we wspotpracy z firma
Boeing. Natomiast w roku 2015 pojawit sie model L-39 NG
Skyfox, o ktérym mozna przeczyta¢ w tym numerze TLIA.
Nie jest to juz zwykty samolot szkolno-treningowy, ale petny
system - z trenazerami, symulatorami i kompletem procedur
szkoleniowych, dedykowanych zaréwno pilotom-uczniom, jak
i instruktorom. O tym, ze droga do tak ztozonego produktu
nie byta tatwa, dowiemy sie z rozmowy z inz. Jaromirem
Langiem, gtdwnym konstruktorem Skyfoxa. Natomiast inz.
Hynek Pokorny zapozna nas z programem préb w locie Aero
-39 NG. Przy tej problematyce pozostaniemy dtuzszg chwile,
gdyz préby stanowig tez tematyke dwéch innych artykutéw
w biezagcym numerze Techniki....

Stowarzyszenie Inzynieréw Préb w Locie (SFTE, Society
of Flight Test Engineers) jest $wiatowg organizacja skupiajaca
specjalistow w zakresie prob w locie statkéw powietrznych
oraz kosmicznych. SFTE istnieje od 1968 r., zas aktualnie
liczba jej cztonkdw przekracza 1700 oséb z kilkudziesieciu
krajow. Od 1986 r. dziata Oddziat Europejski (SFTE-EC),
ktérego obecnym przewodniczacym jest Nunzio Nicola
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Caccavo. Stowarzyszenie jest wspierane przez swiatowy
przemyst lotniczy przede wszystkim dlatego, ze gtéwnym
celem dziatalnosci SFTE jest upowszechnianie wiedzy
i umiejetnosci w zakresie préob w locie oraz doksztatca-
nie kadry. Strona internetowa Stowarzyszenia zawiera
bogatg biblioteke ré6znorodnych materiatéw, w tym pod-
reczniki, poradniki, instrukcje czy referaty konferencyjne.
W 2025 r. coroczne sympozjum europejskiego oddziatu
SFTE-EC odbyto sie miedzy 4 a 6 czerwca w czeskiej Pradze.
Gtéwnym sponsorem byta wtasnie wytwodrnia lotnicza
z Vodochodéw. Wspomniany inz. Pokorny z ramienia Aero
zorganizowat wycieczke techniczng do fabryki. Uczestnicy
mieli okazje zwiedzi¢ hale montazowg, dziat préb naziem-
nych ze stanowiskiem do préb i badan uktadu sterowania
samolotem, a takze hangar obstugi, w ktérym mozna byto
zobaczy¢ na zywo dwa egzemplarze Skyfoxa. Mitym akcen-
tem, po obiedzie w stotéwce pracowniczej byt niski przelot
L-39NG nad pasem lotniska zaktadowego.

Profesja inzyniera préob w locie jest bez watpienia cie-
kawa, jednak stanowi nie lada wyzwanie, jesli uwzglednic
fakt braku regularnego zaplecza szkoleniowego. Kursy
przygotowawcze do zawodu prowadzone s3 dostownie
w kilku prestizowych szkotach pilotéw doswiadczalnych,
zas$ koszty szkolenia siegajg kwoty 3-4 mIn euro. Godnym
nasladowania wyjatkiem jest w tym zakresie dziatalnos$¢
prof. Lorenzo Trainelliego z Politechniki Mediolanskiej, ktory
wdrozyt niemal kompletny program szkolenia inzyniera préb
w locie w ramach studiéw wyzszych na kierunku lotnictwo.
Dzieki temu absolwenci znajduja zatrudnienie w Leonardo
S.p.A. i innych firmach lotniczych. W przemysle lotniczym
widac bardzo duze zapotrzebowanie - pojawiajg sie liczne
ogtoszenia o pracy dla pilotéw. A czy w Polsce mamy gdzie
szkoli¢ takich specjalistow? Samoksztatcenie to bodaj jedyna
opcja dla wytrwatych, w czym zapewne duzg pomoca moze
by¢ cztonkostwo w SFTE.

Uczestnicy
Sympozjum SFTE
EC 2025 w sali
konferencyjnej
wytworni podczas
wycieczki
technicznej do
Aero Vodochody
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Eksperymentalne badania w locie
nad pecherzami separacji laminarnej
w warunkach naplywu turbulencji

atmosferycznej

dr inz. Michael Greiner

University of Stuttgart, Institute of Aerodynamics and Gas Dynamics, Niemcy

Jarostaw Pytka
Streszczenie i ttumaczenie

Streszczenie

Artykut dotyczy badan turbulencji atmosferycznych metodq préb
w locie. Wykorzystano w nich aparature pomiarowo-badawczq
zainstalowang w szybowcu dwumiejscowym. Przeprowadzono serie
lotéw testowych, podczas ktdrych rejestrowano sygnaty pomiarowe
z anemometru z gorgcym drutem. Wyniki poddano analizie, a jej re-
zultaty postuzyty do wysnucia wnioskéw podsumowujgcych. Szybkosé
dyssypacji energii turbulentnej e wykazuje niewielki rozrzut w obrebie
i pomiedzy poszczegdlnymi lotami oraz rozktad logarytmiczno-nor-
malny. Stwierdzono ponadto, Ze istnieje mozliwos¢ przeniesienia zmie-
rzonych warunkéw atmosferycznych do eksperymentu w tunelu aero-
dynamicznym, co zapewnia wiarygodnosc i podobienistwo wynikow.

Stowa kluczowe: turbulencje atmosferyczne, anemometr, badania
w locie, szybowiec

Woprowadzenie

Ewolucja profili lotniczych o naturalnym przeptywie lami-
narnym (Natural Laminar Airflow, NLF) zostata znacznie
przyspieszona dzieki badaniom w tunelach aerodynamicz-
nych, zapewniajacych wyjatkowo niskie poziomy turbulenciji.
Przyktadem jest laminarny tunel aerodynamiczny (Laminar
Wind Tunnel, LWT) Instytutu Aerodynamiki i Dynamiki
Gazéw w Stuttgarcie. Jednakze ,niezaktécony” przeptyw
w atmosferze swobodnej nie oznacza braku turbulencji.
Worecz przeciwnie, turbulencja ma ogromne znaczenie
dla lotnictwa, zwtaszcza pod katem poziomu zmeczenia
i komfortu pasazerow podczas lotéw rejsowych (Sharman
and Lane, 2016). Majac na uwadze tzw. kaskade energii
(Richardson, 1922), widma turbulencji siegaja rowniez

Szybowiec Arcus (Zrédto: Schempp-Hirth)
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najmniejszej skali, gdzie ruch wirowy ulega rozproszeniu.
Oznacza to, ze wystepujg skale turbulencji, ktére sg istotne
dla warstwy granicznej profilu lotniczego poprzez podatnosc
lub wahania kata naptywu. Jednak turbulencja w atmosferze
silnie zalezy od zmiennych warunkéw meteorologicznych
i wysokosci lotu (Wyngaard, 2010).

Dlatego przejscie z przeptywu laminarnego do turbu-
lentnego najlepiej badaé bezposrednio w locie (Wagneri in.,
1988; Korner i Redeker, 1994). Do tego rodzaju zastosowan
opracowano rozne techniki pomiarowe (Ewald i in., 1993;
Fisheriin., 2003). W celu testowania profili o niskiej pred-
kosci wyposazono szybowiec w platforme do przenoszenia
modelu skrzydta, dzieki czemu mdgt petnic funkcje lataja-
cego tunelu aerodynamicznego (Kérner, 1990).

Z drugiej strony, sama turbulencja atmosferyczna jest
charakteryzowana w specjalnie do tego przeznaczonych
eksperymentach lotniczych. Wczesne pomiary widm tur-
bulencji atmosferycznej do podwyzszonych czestotliwosci
20 Hz zostaty wykonane przez MacCready'ego i in. (1956,
opublikowane w MacCready, 1962) przy uzyciu anemometru
z goragcym drutem w szybowcu. Przeglad Riedela i Sitzmanna
(1998) przedstawia zakres wysokosci i predkosci lotu, na
ktérych prowadzone s3 tego rodzaju badania.

Szybowce i turbiny wiatrowe staty sie sitg napedows roz-
woju naturalnych profili laminarnych, poniewaz te ostatnie
znalazty zastosowanie komercyjne. Jesli chodzi o szybowce,
potrzeba dalszych badan nad wptywem turbulencji atmos-
ferycznych stata sie oczywista w latach 90. XX wieku, kiedy
to niektére z nich wykazywaty zauwazalny deficyt osiggdw
w warunkach turbulencji (Bertolotti, 2001).

Od tego czasu przeprowadzono szereg badan nad pro-
filami laminarnymi o niskiej predkosci lotu. Bernardy (2002)
okreslit miejsce przejscia przeptywu laminarnego w turbu-
lentny na skrzydle szybowca za pomoca zestawu mikro-
fonéw w warunkach od spokojnego powietrza do termiki.
Natomiast podczas lotu z matg predkoscig zaobserwowat
bardziej wyrazne przejécie w gére strumienia w termice
niz w powietrzu spokojnym. Peltzer (2004) i Seitz (2007)
badali fale 2D- i 3D-Tollmin-Schlichtinga (T-S wave) we
wczesnych stadiach ich wzmocnienia. Potwierdzili domina-
cje fal 2D-T-S nad falami skosnymi, chociaz te ostatnie sg
obecne i wzmacniane. Przejscie z przeptywu laminarnego
do turbulentnego poprzedza pojawienie sie nieregularnych
punktow turbulencji, a czasami jest ono przesuwane w goére
strumienia przez krétkie okresy turbulencji na wiekszg skale.
Weismuller (2012) i Reeh (2014) badali zaréwno turbulencje
o matej skali, na przyktad rozwdj skos$nych fal T-S w roz-
strojony rezonans subharmoniczny (de Paula i in., 2013),
jak réwniez turbulencje o skalach duzych.

Objawiaja sie one fluktuacjami kata naptywu i prowadzg
do niestacjonarnego rozwoju warstwy granicznej, w ktorej
ewolucja zaburzen znacznie odbiega od ustalonej teorii
liniowej stabilnosci (Linear Stability Theory, LST). Guissart
i in. (2021) poréwnali wptyw réznych pozioméw turbulencji
atmosferycznej na miejsce przejscia z wptywem turbulencji
siatkowej w tunelu aerodynamicznym. Deck i Wiirz (2023)
bezposrednio skorelowali poziom turbulencji swobodnego
strumienia (Free Stream Turbulence, FST) ze zmianami miejsca
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przejscia i lokalnego oporu profilu i stwierdzili, ze podwyz-
szone poziomy turbulencji strumienia swobodnego zmniej-
szajg objetos$¢ siodta laminarnego o niskim oporze profilu
NLF do mniejszego zakresu kata natarcia a.

Opisane badania dotyczg przylegtych warstw granicz-
nych. Natomiast niewiele wiadomo o wptywie turbulencji
atmosferycznych na pecherzyki separacji laminarnej (Laminar
Separation Bubbles, LSB) w zakresie liczby Reynoldsa, istot-
nym dla lotnictwa ogdlnego i turbin wiatrowych. Jednakze
pecherzyki separacji laminarnej s wazne w projektowa-
niu profili, ktére charakteryzujg sie dtugimi przebiegami
laminarnymi, po ktérych nastepuja niekorzystne (dodatnie)
gradienty cisnienia dp/dx zaprojektowane dla przeptywu
turbulentnego. Wymaga to takich srodkéw jak turbula-
tory, aby zapewnié wtasciwy moment przejscia z przeptywu
laminarnego w turbulentny i unikngé separacji laminarnej.

W odniesieniu do pecherzykdw separacji laminarnej
i skrzydet samolotéw, strona ssaca profilu ma decydujace
znaczenie, poniewaz wraz ze wzrostem a, re-numera-
cja maleje, a w danym potozeniu w warstwie granicznej,
zaréwno utrata pedu, jak i niekorzystny gradient cisnie-
nia wzrastaja. Aby uniknac¢ separacji laminarnej, zazwyczaj
stosuje sie zakres niestabilnosci, tj. zakres niewielkiego,
niekorzystnego gradientu ci$nienia przed gtéwnym wzro-
stem cidnienia. Jest on wystarczajaco silny, aby zdestabilizo-
wac warstwe graniczng i utatwic przejscie (Althaus, 1984).
Do tej pory dostepne s3 jedynie empiryczne do$wiadczenia
dotyczace zakresu wymaganego dla niestabilnosci w przy-
padku turbulencji atmosferycznych. Typowe rozwigzania
maja negatywny wptyw na stosunek sity nosnej do oporu
L/D przy wyzszych predkosciach lotu.

Podsumowujac dotychczasowe analizy, warto zwrécic
uwage na dwie kwestie. Po pierwsze, specyficzne warunki
atmosferyczne czesto wystepujg w zastosowaniach natu-
ralnych profili laminarnych i zazwyczaj nadal wymagaja
odpowiedniej charakterystyki. Po drugie, wptyw turbulencji
atmosferycznych na pecherzyki separacji laminarnej mozna
jak dotad oszacowac jedynie na podstawie doswiadczenia.
Dzieki lepszemu zrozumieniu tego tematu osiagi profilu
moga zwiekszyc sie w catym obszarze projektowym poprzez
uwzglednienie specyficznych turbulencji strumienia swo-
bodnego. Dlatego tez oba problemy sg poruszane w niniej-
szej pracy na przyktadzie profilu skrzydta szybowca.

1. Wybrane aspekty skali i statystyk turbulencji

Przeptyw turbulentny, tréjwymiarowy taczy w sobie nie-
stabilne, nieregularne i pozornie losowe ruchy o réznej
skali (Pope, 2000, s. 3), zwykle okreslane jako wiry. Nie
sg to dostownie wiry, lecz nieokreslone wzorce ruchu,
definiowane jedynie przez swadj rozmiar lub dtugos¢ fali
(Batchelor, 1950). Zatem turbulencje mozna przedstawic za
pomoca widm, zwykle okreslonych za pomocg transformaty
Fouriera lub predkosci falkowej. Richardson (1922) wpro-
wadzit idee, Ze energia kinetyczna turbulentu jest wpro-
wadzana do ptynu w najwiekszych skalach, a nastepnie
przekazywana do mniejszych skal poprzez rozbicie wirdw,
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log E(k)

bezwtadnosciowy

wptywajac na:

rozktadu cisnienia |

uniwersalny zakres rownowagi

podzakres zakres dyssypacji

fale
Tollmiena-
Schlichtinga
mody K
(smugi)

fluktuacje

log K

Ryc. 1. Zakresy widma turbulentnego, przedstawione na widmie modelowym (niebieski) z réwnania (2), wedtug Pope’a (2000), Kaimala
i Finnigana (1994). Kk, na osi pionowej log E(k). Krzywa drugiego stopnia, rosngco-malejqca, linie przerywane pionowe, elipsy

az do najmniejszych skal, gdzie energia ta zostanie rozpro-
szona w ciepto przez lepkosc (Pope, 2000, rozdz. 6). Przy
odpowiednio wysokiej liczbie Reynoldsa Re, skale oparte
na charakterystycznych predkosciach i wymiarach wiréw
zawierajacych energie, skale wiréw zawierajgcych energie
i skale dyssypacji nie naktadajg sie na siebie i sg rozdzie-
lone pod zakresem inercyjnym (ryc. 1). W tym przypadku,
w warunkach rownowagi, szybkos$¢ dyssypacji €, z jaka
energia turbulentna jest rozpraszana w najmniejszych ska-
lach, jest rowna szybkosci, z jakg energia turbulentna jest
wytwarzana w zakresie zawierajgcym energie. To sprawia,
ze € jest parametrem opisujgcym poziom energii turbulent-
nej w uktadzie. Na rycinie 1 zobrazowano za pomoc3 elips
wptyw skal turbulentnych na warstwe graniczng profilu
lotniczego (wedtug Reeha, 2014). Potozenia elips wzgledem
przerywanych linii demarkacyjnych nie s3 state i zalezg
co najmniej od cieciwy skrzydta ¢, U_, v, € oraz catki skali
dtugosci A

Kotmogorow (1941) uzupetnit ten model trzema hipo-
tezami. Po pierwsze - w matych skalach tracona jest cata
informacja kierunkowa, a turbulencja jest statystycznie
izotropowa. Po drugie - w tym izotropowym, uniwersal-
nym zakresie rownowagi, statystyka ruchu turbulentnego
podlega uniwersalnemu prawu, ktére zalezy wytgcznie od
€ iv. Po trzecie - w podzakresie inercjalnym zanika nawet
zalezno$¢ od v (Pope, 2000). Z rozwazan wymiarowych
wynika, ze ostatnie zatozenie prowadzi do wzoru widma
Kotmogorowa w podzakresie inercjalnym, gdzie energie
turbulentng E mozna wyrazic jako funkcje liczby falowej k:

oot

E(k) = Ceir~ (1)
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gdzie: C - stata Kotmogorowa.

Jednowymiarowe widmo podtuzne E,, = 18/55 E(k)
i widmo poprzeczne E,, = 24/55 E(x) w zakresie inercjalnym
mozna bezposrednio wyprowadzi¢ z réwnania (1) (Pope,
2000). Aby wyprowadzi¢ widmo modelu, ktére pasuje do
danych eksperymentalnych, Pope (2020) rozszerzyt réw-
nanie (1) o dwie bezwymiarowe funkcje skalowania fis fn,
ktére ksztattujg odpowiednio zakres zawierajacy energie
i zakres dyssypacji:

B(r) = Cctn% fL (kL) f,(xm) @)

gdzie: L kontroluje zakres zawierajacy energie, a n jest skalg
dtugosci Kotmogorowa, ktéra charakteryzuje rozmiar wirdéw
rozpraszajacych:

U3\ 1
-(2)

Przy zatoZeniu dostatecznie wysokiego Re, w warun-
kach réwnowagi oraz przy danych wtasciwosciach ptynu
i Srodowiska (definiujacych v) zakres rownowagowy widma
pozostaje jedynie funkcjg €. Natomiast zakres widma zawie-
rajacy energie zalezy od skali, w ktérej dziatajg mechani-
zmy wytwarzajgce energie turbulentna. Miarg dla skal
zakresu zawierajacego energie jest catkowa skala dtugosci
A, (Romano i in., 2007). Poniewaz zakres ten jest na ogét
anizotropowy, indeks i reprezentuje wspoétrzedna kartezjan-
ska. Miarg dla skal posrednich podzakresu inercyjnego jest
mikroskala Taylora A, (Romano i in., 2007). Poniewaz zasieg
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podzakresu inercyjnego zalezy od sasiednich zakreséw, A,
nie jest niezalezne od A, ani n.

Skale stajg sie rowniez istotne w odniesieniu do wptywu
turbulencji strumienia swobodnego na warstwy graniczne
skrzydta. Skale, ktére pojawiajg sie przed przelatujagcym
skrzydtem z czestotliwosciami rzedu fal T-S, staja sie istotne
pod wzgledem bezpos$redniego wptywu na proces przejscia.
W niniejszej pracy okresla sie je jako mate. Skale o wielko-
$ci zblizonej do wielkosci cieciwy skrzydta ¢ zmieniajg kat
naptywu na tyle wolno, ze wptywaja na rozktad cisnienia,
a tym samym na charakterystyke niestabilnosci warstwy
granicznej (Reeh, 2014). Okresla sie je tu jako duze skale lub,
bardziej potocznie, podmuchy, chociaz z meteorologicznego
punktu widzenia zdecydowanie nie s3g to najwieksze skale.

Cecha turbulenc;ji, ktéra nie jest widoczna w widmach, sg
funkcje gestosci prawdopodobienstwa (Probability Density
Function, PDF) pochodnych predkoéci du’/dx i dv'/dx:

%;l ~ (W' (z + Az, t) — u/(z,t)/ Az (4)
o', 4 Awt "o 1))/ A (5)
o (o (@ + Aayt) o (2,1)/ Aa

Wraz ze wzrostem Re, funkcje gestosci prawdopodobien-
stwa odbiegajg od rozktadu normalnego Gaussa z ujemng
sko$noscig i rosnacg kurtozg, co wskazuje na lezaca u ich
podstaw strukture w zakresie inercji i dyssypacji. Zwiekszona
kurtoza ogonéw wyktadniczych funkcji gestosci prawdopo-
dobienstwa jest przypisywana zaleznej od skali intermitencji
(Kraichnan, 1974) i jest traktowana jako dowdd, ze wiry
dyssypatywne nie sg rownomiernie roztozone w przestrzeni
(Tennekes, 1968). Skosnos¢ tych samych funkcji gestosci
prawdopodobienstwa jest zwigzana z szybkoscig, z jaka
wirowosc¢ jest generowana przez rozciggajace linie wirowe
(Taylor, 1938; Batchelori in., 1947).

Prowadzi to do udoskonalonych hipotez podobienstwa
(Kolmogorov, 1962), w ktérych srednia zespotowa € jest
zastepowana lokalng szybkoscia rozpraszania €, usredniona
w obrebie sfery o promieniu r. Oboukhov (1962) stwierdzit,
ze predkosci zwigzane z wirami o zasiegu przestrzennym r
sa réwne (e r)*? (Wyngaard, 2010).

2. Program i zakres badan w locie

Pomiary w trakcie lotu wymagaty opracowania systemu
pomiarowego, ktéry umozliwit autonomiczng rejestracje
wahania predkosci wzdtuznej i poprzecznej przez kilka
godzin, tacznie z danymi uzupetniajgcymi, niezbednymi
do postprocessingu i analizy. Zaprojektowano i skomple-
towano odpowiedni system, a nastepnie zainstalowano go
w szybowcu badawczym. Gtéwnym sensorem systemu byt
anemometr o statej temperaturze (Constant Temperature
Anemometer, CTA). Urzadzenie mierzy predkos¢ ruchu ptynu,
utrzymujac statg temperature czujnika, ktérym jest najcze-
Sciej goracy drut lub film. Zmiany predkosci przeptywu wpty-
waja na wspoétczynnik konwekcyjnego przenoszenia ciepta,
co z kolei wptywa na ilo$¢ ciepta traconego przez czujnik.

ARTYKUt RECENZOWANY

BADANIA | ROZWO)J

Aby utrzymac statg temperature, stosuje sie przeptyw pradu
elektrycznego przez drut, przy czym dynamika natezenia
pradu skorelowana jest z predkoscig przeptywu. Metoda
ta pozwala na precyzyjny pomiar turbulencji, zaréwno w kie-
runku pionowym, jak i poziomym.

Celem pracy byto réwniez opracowanie procedury uzy-
skiwania skalibrowanych wartosci z sygnatéw z sensora
bez czestej rekalibracji oraz analiza réznych czynnikéw
wptywajgcych na jakos¢ pomiaréw w locie. Opracowano
szczegbtowy program badan w locie, uwzgledniajacy rézne
fazy: krgzenie w termice, lot po prostej.

Nastepnie scharakteryzowano turbulencje atmosfe-
ryczne ze szczegdlnym uwzglednieniem faz lotu w ter-
mice. Uzyskane wyniki eksperymentéw z zatozenia miaty
wspierac¢ symulacje turbulencji atmosferycznej w tunelu
aerodynamicznym, w obliczeniowej mechanice ptynéw
(Computational Fluid Dynamics, CFD) lub w innych mode-
lach do projektowania profili lotniczych. Szczegétowe roz-
wazania dotyczace przeniesienia wynikow préb w locie
do eksperymentu w tunelu aerodynamicznym stanowiag
przedmiot osobnej analizy, szczegétowo przedstawionej
w mojej dysertacji (Greiner, 2024).

2.1. Aparatura badawczo-pomiarowa

Szybowce idealnie nadajg sie do badania turbulencji atmos-
ferycznych. Emisja akustyczna i drgania strukturalne sg
minimalne. Niska predkos¢ lotu przektada dane widmo dtu-
gosci fali na niskie czestotliwosci, zapewniajac uzyteczng
rozdzielczos¢ w zakresie rozpraszania dzieki zastosowaniu
techniki pomiarowej CTA. Wreszcie, koszty operacyjne
i naktad pracy sg niewielkie w poréwnaniu do samolotéw
czy balonéw zatogowych.

W badaniach uzyto szybowca Schempp-Hirth Arcus.
Jest to dwumiejscowy szybowiec o rozpietosci skrzydet
20 m, ktérego kabina zapewnia odpowiednig przestrzen
montazowsa dla aparatury badawczo-pomiarowej, zas osiagi
sg wystarczajgco dobre do wykonywania zaplanowanych
lotéw badawczych, pomimo zewnetrznie zamontowanego
oprzyrzadowania. Na krawedzi natarcia lewego skrzydta,
w odlegtosci wzdtuz rozpietosci skrzydta y = 2 m wzgle-
dem ptaszczyzny symetrii, zamontowany zostat wysieg-
nik o dtugosci 1,3 m jako wspornik sondy Dantec 55P61
x-wire. Anemometr posiada element pomiarowy o dtugo-
$ci 1,25 mm, wykonany z drutu wolframowego o $rednicy
2,5 um. Ponadto, na wysiegniku umieszczono obwody elek-
troniki i wzmacniaczy anemometru (ryc. 2). Miejsce montazu
wysiegnika, pokazanego na rycinie 3, zostato starannie
dobrane w oparciu o analize drgan wtasnych szybowca tak,
by amplitudy tych drgan byty niewielkie lub by wysiegnik
byt umieszczony w poblizu wezta drgan (Lutz, 2010).

Systemy pomiarowe CTA s3 realizowane na specjalne
zamoéwienie zgodnie ze szczegdtows specyfikacjg. W pre-
zentowanym rozwigzaniu istotnymi kryteriami byty przede
wszystkim niski poziom szumoéw i niewielkie rozmiary
(Baumann, 2013). W oparciu o standardowy test fali pro-
stokatnej, gérna granica czestotliwosci uktadu CTA wyniosta
okoto 10 kHz. Sygnaty pomiarowe zapisywano w stanie

3-4TLiA /2025 7



BADANIA | ROZWO)J

Zasilacz, przetwornik A/C,
komputer PC, pamie¢ masowa,
czujniki warunkéw otoczenia

~—____Belka z uktadami CTA i
wzmachiaczami

\Akcelerometr i rurka Prandtla
Anemometr

Ryc. 2. Widok z goéry szybowca badawczego z zainstalowanym
oprzyrzgdowaniem. Rysunek szybowca Arcus wykorzystany za
zgodqg Schempp-Hirth Flugzeugbau, Kirchheim/Teck

sprzezenia bezposredniego (DC) oraz przemiennego z cze-
stotliwoscia odciecia f, = 0,5 Hz i poddawano wzmocnieniu
49,5 dB (wzmacniacze AMI 351A-3-50-NI). Ze wzgledu
na wewnetrzny szum elektroniczny uktadéw CTA przy
wysokich czestotliwosciach zastosowano 24-bitowe prze-
tworniki analogowo-cyfrowe typu delta-sigma DT9837B
i wysoka czestotliwos¢ probkowania f,, = 105 kHz (Freymuth
i Fingerson, 1997). Aliasing byt ttumiony przez filtr AY
o czestotliwosci f, = 0,49f  oraz dodatkowy, wewnetrzny
analogowy filtr dolnoprzepustowy o f, = 0,4 MHz. Spadek
sygnatu filtra byt o kilka rzedéw wiekszy niz wzrost szumu
elektronicznego w przetwornikach anemometru. Stosunek
sygnatu do szumu przetwornika i wykorzystanie zakresu
pomiarowego opartego na sygnatach rzeczywistych pozwo-
lity uzyskac efektywng liczbe bitéw rowna 14.

W celu korekcji odczytéw anemometru oraz oblicze-
nia cisnienia, wysokosci i gestosci powietrza dane srodo-
wiskowe zbierano przy uzyciu przetwornika analogowo-
-cyfrowego NI-USB 6211 z czestotliwosciag probkowania
189 Hz. Czujniki ci$nienia dynamicznego (HCLAOO25EU)
i statycznego ci$nienia atmosferycznego (HDIO611AR)
podtgczono do sondy Prandtla nad stozkiem ogonowym
kadtuba. Poczagwszy od trzeciego lotu badawczego, dodat-
kowa sonda Prandtla zostata przymocowana do wysiegnika,
aby zapewni¢ pomiar ci$nienia dynamicznego i uzyskac
korekte wptywu kadtuba na odczyty. Temperature mierzono
za pomocg miniaturowego rezystora NTC (czujniki B + B

Ukfad odniesienia naptywu Ukfad odniesienia anemometru

Unss a-mean =y
— Ucta
X > o

> -

Drut 1
Uktad odniesienia Ziemi
z I/Vair -

T T Os$ anemometru

Drut 2

Ryc. 4. Uktady odniesienia
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Ryc. 3. Wysiegnik z aparaturg badawczo-pomiarowq na skrzydle
szybowca Arcus

TS-NTC-833), a wilgotnos¢ wzgledng za pomoca czujnika
pojemnosciowego (Honeywell HIH-4000-004).

Trojosiowy akcelerometr (NXP FXLN8372Q) zostat zamon-
towany w odlegtosci 9 cm od sensora (goracego drutu), aby
wykrywac drgania koncéwki wysiegnika. Procedury pomia-
rowe byty przeprowadzane na komputerze klasy Pico-ITX.
Pojemnosci baterii i dysku SSD pozwolity na rejestracje do
dziewieciu godzin. Tor lotu byt monitorowany za pomoca
niezaleznego rejestratora GPS z czestotliwoscig prébkowania
1 Hz. Predkosci podtuzne i poprzeczne u i v oraz ich fluktuacje
(oznaczone liczbami pierwszymi) byty przetwarzane wzgledem
osi sondy (ryc. 4). Odniesieniem dla kierunku podtuznego (X)
byt kierunek naptywu. Ze wzgledu na zmiany kata natarcia
szybowca, sonda obracata sie wokot filtrowanego kierunku
naptywu o katy rzedu Aa = +4°. Ten stopien odchylenia miedzy
rzeczywistym kierunkiem podtuznym ruchu statku powietrz-
nego a zatozonym kierunkiem podtuznym, zdefiniowanym
przez o$ sondy, jest tolerowany ze wzgledu na izotropie
w matych skalach turbulencji atmosferycznych (Reeh, 2014).

Niestacjonarna $rednia predkos$¢ naptywu jest wyra-
zona za pomoca U, rzeczywistej predkosci lotu wzgledem
otaczajacego powietrza, obliczonej na podstawie ci$nienia
dynamicznego oraz predkosci U, liczonej na podstawie
sygnatéw z sensora anemometru. Uktad osi Ziemi jest uzy-
wany do okreslania wysokosci w warstwie granicznej atmos-
fery, a takze do okreslania predkosci pionowej powietrza
W_ i szybkosci opadania szybowca.

ai

2.2. Kalibracja systemu pomiarowego

Aby uniknac¢ koniecznosci kalibracji anemometru bezposred-
nio przed lotem i umozliwi¢ nieprzerwang prace systemu
pomiarowego przez kilka godzin w zmiennych warunkach
otoczenia, stosowano specjalng procedure. Pozwolita ona na
ocene sygnatéw CTA na podstawie jednorazowej kalibracji
wstepnej systemu w laminarnym tunelu aerodynamicznym
oraz poprzez poréwnanie z rzeczywistymi danymi pomiaro-
wymi z lotu. Czujniki ci$nienia statycznego i dynamicznego
kalibrowano wzgledem przetwornikéw referencyjnych MKS
120AD Baratron. Czujnik temperatury NTC i czujnik wilgot-
nosci nie zostaty ponownie skalibrowane, zweryfikowano
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ich parametry podane w kartach katalogowych poprzez
poréwnanie wskazan dla znanych temperatur i wilgotnosci.

2.3. Program i warunki préb w locie

Loty prowadzono w potudniowych Niemczech wzdtuz Jury
Szwabskiej od maja do wrzesnia 2018 r. Dane z pieciu lotow
uznano za nadajace sie do analizy, obejmuja tacznie 22 godziny
zarejestrowanych sygnatéw pomiarowych. Dane meteorolo-
giczne oparto na kompilacji Waltera Martina (2021, informacja
prywatna). Wysoko$¢ nad poziomem gruntu okreslono na
podstawie danych terenowych DGM200 (BKG, 2021).
Niektore zapisy z lotéw badawczych stanowig potacze-
nie wynikéw pomiaréw z wiecej niz jednego lotu w danym
dniu (patrz ryc. 6), niemniej jednak zostaty okreslone jako lot.
Ogodlne warunki meteorologiczne odnosity sie do warunkéw od
nizu do wysokiego cisnienia. Uwzgledniono dni z normalnymi
tagodnymi kominami termicznymi, a takze dzien, w ktérym
zostaty one odebrane i okres$lone przez pilota jako wyjatkowo
burzliwe. Loty odbywaty sie na wysokosciach ci$nieniowych od
1000 do 2500 m. Dane atmosferyczne oparto na naziemnych
i wysokosciowych mapach meteorologicznych oraz sondowa-
niach radiowych (Oolman, 2021) ze Stuttgart Schnarrenberg,
stacja WMO 10 739, ktéra znajduje sie okoto 60 km na zachéd
i okoto 330 m nizej od lotniska. Klasyfikacje chmur oparto na
notatkach, danych meteorologicznych i fotografiach.

3. Postprocessing
3.1. Kalibracja w trakcie lotu

Mostki i przewody systemu pomiarowego CTA zostaty
wstepnie skalibrowane w tunelu aerodynamicznym. Podczas
znacznej czesci zarejestrowanych lotéw badawczych tem-
peratura otoczenia wahata sie miedzy 5 a 20°C, a gestos¢
powietrza p miedzy 0,9 a 1,1 kg/m?®. Wstepna kalibracja nie
pozwolita na zmiane temperatury i gestosci w tym zakresie.
Ze wzgledu na wptyw duzych zmian temperatury na wyniki
pomiaréw anemometrycznych zastosowano metode Miley
i Horstmanna (1991), ktéra uwzglednia wptyw temperatury
i gestosci:
2 ni na
R L
Ky(Tw —T) vy po

Indeks f oznacza warunki panujgce w warstwie powierzch-
niowej, zdefiniowane przez srednig temperature drutu
anemometru T iT. Parametry A, B, n,, n, sa statymi kali-
bracji. Przewodnos¢ cieplng K powietrza mozna obliczy¢
zgodnie z Kannuluikiem i Carmanem (1951), zas v ze wzoru
Sutherlanda, uwzgledniajac p, Hultmark i Smits (2010), wyka-
zali, Ze wyrazenia fizyczne w rownaniu (1) sa odpowiednie do
odzwierciedlenia wptywu nawet duzych zmian temperatury.
Obliczanie u i v odbywa sie zgodnie z metodg kata efektyw-
nego, (Bruun, 1995), z zastosowaniem funkcji odchylenia
kosinusowego. Po kilku godzinach pomiaréw wstepnej kali-

bracji zaobserwowano koniecznosc¢ dalszej korekty na dryfcie
zmierzonego kata naptywu a = arctan (v/u) oraz na dryfcie
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stosunku zmierzonych, jednowymiarowych widm energii
kinetycznej E, ,/E, ,, gdzie indeks 1 odnosi sie do kierunku
podtuznego, a indeks 2 do kierunku poprzecznego.

Proste podejscie do kalibracji A, B,n, n,, T _dla kazdego
drutu z U,,. wymaga niezaleznego pomiaru a w celu uzyska-
nia predkosci normalnej kazdego drutu. Jednak niezalezny
pomiar a nie zostat wdrozony. Zaktadajac, ze rownanie (1)
jest w stanie poprawnie przewidzieé¢ wptyw temperatury
i gestosci powietrza, pozostaty stopien swobody to efek-
tywny T , ktéry moze dryfowac z powodu starzenia sie
drutéw lub innych wptywow na zamknietg petle sterowania
uktadu pomiarowego anemometru. Poniewaz do réwna-
nia wchodzi tylko réznica temperatur AT = (T - T), a nie
bezwzgledna temperatura drutu, parametry A, B, n,, n, dla
danego AT nie powinny by¢ zmieniane przez zmieniajace sie
T,, 0 ile wtasciwosci fizyczne K(i v, sa poprawnie okreslone
dla Tf =T, - 0,5AT. Dlatego A, B, n, dla kazdego przewodu
sg utrzymywane na statym poziomie wartosci wstepnej
kalibraciji.

Niezalezne okreslenie wyktadnika gestoscin, w trakcie
lotu nie jest mozliwe ze wzgledu na silne sprzezeniep i T
w atmosferze, co prowadzi do nieprawidtowej transformacji
réwnania (1). Dlatego zastosowano wartos$é n, =0,25, jak
opisano w pracy Miley i Horstmann (1991). Poczatkowe
temperatury przewodéw podczas wstepnej kalibracji osza-
cowano na Tw,l =181°Ci Tw2 =151°C, w oparciu o trwale
skorygowana w obwodach anemometru rezystancje przewo-
déw w stanie zimnym i rezystancje w stanie gorgcym 20 Q
dla przewodéw i potaczen lutowanych. Aby okresli¢ naj-
lepsza do przyjecia wartos¢ T dla czescilotu i dla kazdego
przewodu, dane lotu przetwarzano z réznymi odchyleniami
od poczatkowej wartosci T,. Wartosci dobierano wedtug
nastepujacych kryteriéw:
= predkos$¢ naptywu:

Ucra = Vu? +V? (2)

powinna wynosi¢ U,
= izotropia: ze wzgledu na zatozenie izotropii w matych
skalach, du'/dx i dv'/dx nie powinny korelowad.

Pochodne przestrzenne 9/9x oblicza sie, stosujac
hipoteze Taylora: d/0x = -3/9t/U,,,. Kryterium predkosci
naptywu: minimum $redniej kwadratowej (RMS) z wyrazenia
(Ug, U, /U, oraz kryterium izotropii: (Qu/0x) (dv/0x) = O,
daja dwie krzywe, ktore w ptaszczyznie T, /T, , przecinaja
sie niemal prostopadle. Pozwala to na jednoznaczny wybor
wartosci T, i T, .

Proces kalibracji powtarzany byt dla kazdej tercji kazdego
lotu. Zaktadajac, ze temperatury przewodow s3 funkcja
czasu, dopasowywano je za pomocg wielomianu 2. stopnia.
Trend w obrebie poszczegdlnych lotéw dobrze pasowat do
trendu odpowiedniego dla wszystkich lotéw (ryc. 5). Jesli
efekt wynikat ze zmniejszenia efektywnego pola przekroju
przewodow, wymagang zmiane rezystancji zimnego prze-
wodu R_obliczano ze wzoru (Bruun, 1995, réwnanie (2.27)):

Ry = Re(1+ ae(Ty — Te)) ),

3-4TLiA /2025 9



BADANIA | ROZWO)J

gdzie indeksy c i w odnosz3 sie, odpowiednio, do stanu zim-
nego i goracego, a a_to temperaturowy wspétczynnik rezy-
stywnosci (dla wolframu: 0,0036°C™). Zmiana R , wymagana
do wyjasnieniawzrostu T , jak pokazano naryc. 5, wyniostaby
zatem tylko -3% i -5%, odpowiednio dla przewodu 1 2.
Poniewaz niektdre loty nie zostaty uwzglednione w tym bada-
niu, catkowity czas pracy jest dtuzszy niz 22 godziny. Rdznice
w starzeniu mogg wynikac z r6znego wieku przewodoéw,
ktére wymagajg okresowej wymiany. Wynikajacy z tego btad
wzgledny predkosci naptywu anemometru:

0U = (Ucra — Uras)/Uras (4)

dla pieciu lotéw przedstawiono na ryc. 6 wraz z liniami
przerywanymi dla £8%. Warto$¢ RMS (6U) utrzymuje sie
miedzy 2,0% a 3,9% dla roznych lotéw. Z réwnania widma
Kotmogorowa w podzakresie inercyjnym wynika, ze wzgledny
btad 6€ szybkosci rozpraszania e ma postac (1 + 6¢) = (1 + 6U)?,
a zatem osigga wartosci szczytowe nawet 33%, ale w oparciu
o RMS(6U) = 3,9%, wartos$c btedu € = 12%.

Oczywiscie, przetworzonych danych nie mozna juz
wykorzystaé do oceny korelacji du’/dx i dv'/dx, poniewaz
brak korelacji zostat uzyty jako warunek wstepny. Ta metoda
kalibracji zostata zweryfikowana poprzez wykazanie zgodno-
$ci z niektérymi przewidywaniami teorii zakresu inercjalnego
Kotmogorowa (Greiner i Wiirz, 2022).

3.2. Redukcja danych
Podczas lotéw badawczych nie utrzymywano ustalonych

warunkoéw, w przeciwienstwie do wczesniejszych badan,
w ktorych loty wykonywano wytgcznie w celu pomiaru

195

af e

% Drut 1
/\ Drut 2

160 AAAKA

155

Ryc. 5. Efektywne temperatury drutu anemometru TW’ S TW,Z
dla lotéw 1-5 w kolejnosci chronologicznej; wartosci okreslono dla
pierwszej, srodkowej i ostatniej tercji kazdego lotu, dopasowujgc
wielomian 2. stopnia; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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(Weismdiiller, 2012; Reeh, 2014; Guissart i in., 2021). Aby
osiggnac niezbedny stopien stacjonarnosci, loty podzielono
na podsegmenty trwajace 4 s. Ten krok czasowy byt wystar-
czajaco dtugi do oceny widm i wystarczajgco krotki, aby
zmiany w warunkach lotu i srodowiskowych byty pomijalnie
mate. Obliczenia predkosci u i v opieraty sie na réwnaniu (1),
gdzie sygnat elektryczny anemometru sktadat sie z sygnatu
sprzezonego pragdem przemiennym i liniowego dopasowania
sygnatu sprzezonego bezposrednio.

W celu wzmocnienia i przesuniecia fazowego wzmacnia-
czy sygnat sprzezony pradem przemiennym byt korygowany
do czestotliwosci 0,8 Hz dzieki zastosowaniu procedury
transformaty Fouriera i odwrotnej transformaty Fouriera.
Widmowe gestosci mocy obliczano dla kazdego podseg-
mentu za pomoca algorytmu Welcha (Bendat i Piersol, 2000)
na 50 blokach po 24 prébek sygnatu pradu przemiennego
z oknem Hanna z 50% poszerzeniem. Dla czestotliwo$ci
ponizej 6 Hz sygnaty pradu statego przetwarzano podobnie,
z 5 blokami po 2% prébek. Rozdzielczos$¢ przestrzenna dru-
téw pomiarowych anemometru miata wptyw na odpowiedz
czestotliwosciowg systemu pomiarowego tego urzadzenia.
Zastosowano korekte zgodnie ze wskazaniem Zhu i Antonii
(1996), ale najwiekszy wptyw jaki odnotowano wynidst
zaledwie 3-5% przy liczbie falowej 700 rad/m.

Stosujac metode Djenidiego i Antonii (2012), szybko$¢
rozpraszania € okre$lano metoda najmniejszych kwadra-
téw poprzez dopasowanie réwnania modelu Pope’a do
zakresu inercyjnego i zakresu rozpraszania mierzonego
widma. W miare mozliwosci podsegmenty przypisywano
do faz lotu na podstawie dziennika lotu GPS (Maughmer
iin., 2017). W szczegdlnosci byto to kragzenie w noszeniu
i odcinki przelotéow po prostej. Podstawowym kryterium

(Ucta — Uras)/Uras [

oU

0 50 100 150 200 250
Czas lotu [min]

Ryc. 6. Btqd wzgledny skalibrowanej predkosci U,
w poréwnaniu z predkosciq rzeczywistq U, z sondy Prandtla
w funkcji czasu lotu; linie przerywane przy +8% dla poréwnania;
od gory do dotu: lot 1 do 5; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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dla faz krgzenia w termice byta minimalna srednia predkosc
odchylania od kierunku 0,05 rad/s. Uwzgledniano tylko fazy
termiczne z wiecej niz trzema zakretami, a stany przej$ciowe
podczas wejscia i wyjscia z kominéw eliminowano. Odcinki
przelotowe definiowano jako te, podczas ktérych tor lotu nie
odchylat sie od ogdlnego kierunku o wiecej niz 45° i ktére
trwaty co najmniej 60 s.

Predkos¢ pionowa powietrza W obliczano na podstawie

tempa zmian catkowitej energii jednostkowej e, i predkosci
opadania biegunowego W, szybowca:
desotar
Wair = dt + Wpol (5)
g
gdziee, = H + % U2, i uwzglednia przyrost wysokosci pod-

czas wznoszenia i odwrotnie, jej ubytek podczas opadania.
W fazach termicznych, sredni promien krazenia R i predkos¢
lotu sg brane pod uwage przy okreslaniu predkosci opadania
biegunowego w zakretach:

m

Cr =
%UI%ASPS (©)
U 1
Wpot = nﬂ;:s cp (CL> (EUTASZPS) (7)

Oczywiscie, okreslenie wartosci wspotczynnikow ¢,
ic, wigzato sie z niepewnoscia. Poniewaz nie zarejestro-
wano ustawien klap skrzydtowych, mozna byto uzy¢ jedy-
nie odczytéw z krzywej biegunowej, a opdér wysiegnika
i instalacji pomiarowej oszacowano na podstawie wymiaréow
poprzecznych. Predkos¢ pionowa powietrza W wykazata
pewien rozrzut, szczegdlnie w powietrzu turbulentnym.
Zastosowane podejscie nie gwarantowato rozwigzan dla
sytuacji dynamicznych, poniewaz zaktadano, ze szybowiec
natychmiast dostosowuje swojg predkos¢ wznoszenia do
zmieniajacej sie W .

3.3. Czynniki o potencjalnym wptywie na jakos¢ wynikow
pomiaréow w locie

3.3.1. Drgania masztu

Drgania wysiegnika mogty potencjalnie znieksztatcac¢ pomiar
fluktuacji predkosci. Widmo predkosci oscylacji wysiegnika
uzyskano poprzez catkowanie po widmie amplitudy zmierzo-
nych przyspieszen koncowki wysiegnika. Rycina 7 przedsta-
wia poréwnanie widma predkosci anemometrycznych (linie
niebieskie - predkos¢ podtuzna, linie czerwone - predkos¢
poprzeczna) z widmami wyprowadzonymi z przyspieszen
wysiegnika (linie przerywane). Kazda linia jest $rednig ze
wszystkich faz krgzenia w termice. Widmo drgan poprzecz-
nych wykazuje maksima przy 45 Hz, 84 Hz, 186 Hz i 631 Hz,
z ktérych przynajmniej piki o nizszej czestotliwosci sugeruja
zginajace sie mody wtasne wysiegnika. Przy najnizszych
czestotliwosciach widma prawdopodobnie odgrywa role
ruch ciata sztywnego wysiegnika spowodowany ruchami
statku powietrznego. W podsegmencie lotu o najgorszym
stosunku amplitudy predkosci drgan sg nadal o -19 dB
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Ryc. 7. Widmowe gestosci mocy ruchu wtasnego wysiegnikéw
(linie przerywane) w poréwnaniu z widmami predkosci
anemometrycznej (linie ciqgte); kazda linia reprezentuje sredniq
ze wszystkich faz lotu w termice

mniejsze niz amplitudy z anemometru. Zatem zmierzone
wartosci u’i v’ nie sg zaktécane przez drgania wysiegnika.

3.3.2. Pytki kwiatowe

W pewnych okresach sygnaty z anemometru wykazywaty do
20 losowych pikéw na metr wzdtuz toru lotu, kazdy pik tylko
na jednym kanale przetwornika anemometru i o szerokosci
jednej lub dwdch probek. Piki te mogg wynikac z pojawienia
sie na drucie anemometru pojedynczych pytkéw kwiato-
wych lub kropel. Poniewaz nie ma korelacji miedzy tymi
zdarzeniami a wysokim poziomem wilgotnosci, przyczyna
prawdopodobnie sg pytki. Dotkniete podsegmenty byty
wytgczone z szacowania, poniewaz pojedynczy pik moze
zwiekszy¢ kurtoze, czyli intensywno$¢é wystepowania war-
tosci skrajnych o rzad wielkosci. Tolerowano wystepowanie
do trzech pikéw na sekunde.

3.3.3. Ograniczenia statystyczne

Statystyki uzyskane z pomiaréw w trakcie lotu charakte-
ryzowaty sie ograniczeniami. Pomiary nie zostaty prze-
prowadzone w ramach zaplanowanych strategii przelotu,
a aktywna reakcja pilotéw na ruchy w powietrzu zostata
wpisana w dane. Dotyczyto to tym bardziej odcinkéw pro-
stych, w ktérych, w zaleznosci od decyzji pilotéw, przecinane
sg zupetnie inne masy powietrza. Ponadto, nalezy zauwazy¢,
ze dane z tego badania odzwierciedlaty srodkowoeuropejskg
warstwe konwekcyjng z perspektywy szybowca dosto-
sowanego do lotéw termicznych. Niemniej jednak wyniki
te stanowig najlepsze dostepne dane do zaprojektowania
kolejnych testéw w tunelu aerodynamicznym.
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4. Fazy lotéw badawczych
4.1. Krgzenie w noszeniu termicznym

Fazy krazenia w noszeniach termicznych stanowity 27%
czasu lotu, dwie trzecie z nich rozciggaja sie na ponad
trzy zakrety, 58% czasu lotu uznaje sie za proste odcinki,
a pozostate 15% nie jest klasyfikowane lub jest liczone
jako przejsciowe.

Podczas lotu w termice $rednia predko$¢ wynosita
31,5 m/s z odchyleniem standardowym 2 m/s. Sredni pro-
mien krazenia we wszystkich fazach lotu w termice wynosit
139 m z odchyleniem standardowym 24,5 m. Faza lotu
w termice z najwiekszym przewyzszeniem wynoszacym
1500 m, zostata wykorzystana do przedstawienia niekto-
rych charakterystyk. Rycina 8 przedstawia trase lotu, gdzie
rozmiar symboli reprezentuje warto$é €°¢ = log10 (e/(m?/s?))
szybkosci rozpraszania, a ich kolor oznacza pionowa pred-
kos¢ powietrza W _ . Najbardziej zauwazalna cecha jest prze-
suniecie przez wiatr i nieregularnosci spowodowane podej-
mowanymi przez pilota prébami manewrowania w kierunku
najsilniejszego wznoszenia. W ten sposéb pilot w pewnym
stopniu zaburza statystyczna niezaleznosc¢ kolejnych punk-
téw danych. Jednak ze wzgledu na wiatr wymagana jest
aktywna kontrola. Chodzi o to, aby nie pozostawi¢ komina
termicznego po stronie zawietrznej, poniewaz powietrze
wznosi sie bardziej stromo niz szybowiec.

Szybkosc rozpraszania € i predko$¢ pionowa W, nie
zmieniaty sie znaczgco wraz z wysokoscia, ale bardziej
w trakcie pojedynczych zakretéw, gdy szybowiec krazyt
miedzy obszarami o r6znym natezeniu turbulencji. Rycina
4.2/9 przedstawia widma podtuzne E,, i funkcje gestosci
prawdopodobienstwa dla €"°e. Widma pochodzg z trzech
podsegmentdw, ktére reprezentujg 5., 50. i 95. percentyl
zakresu € w tej fazie termicznej. Wszystkie widma s3 przyci-
nane na poczatku szumu CTA f2. S3 one $cisle dopasowane
do widm modelu Pope’a. Aby uzyskaé wiecej informacji
na temat rozktadu statystycznego szybkosci rozpraszania,
potaczono wszystkie fazy termiczne kazdego lotu. Szybkosci
rozpraszania podsegmentow w i-tym kominie termicznym
sg znormalizowane, aby byty poréwnywalne:

eifogrm = (elog - /in) /Ui (8)
gdzie y. i o, to $rednia i odchylenie standardowe elog w i-tym
kominie termicznym.

Rycina 10 przedstawia funkcje gestosci prawdopodo-
bienstwa dla elog wszystkich pieciu lotéw. S3 one zgodne
ze standardowym rozktadem normalnym, ktéry sugeruje
logarytmiczno-normalny rozktad e. Rozktad logarytmiczno-
-normalny € jest zgodny z zatozeniem przyjetym przez
Oboukhova (1962) i Kotmogorova (1962) w kontekscie udo-
skonalonych hipotez podobienstwa (Pope, 2000, rozdz. 6.7).
Zaktadaja oni, Ze lokalna szybko$¢ dyssypaciji €, dla matej
objetosci o promieniu r, ma rozktad logarytmiczno-normalny.
Oczywiscie, odlegto$¢ przebyta w obrebie podsegmentéw
(= 120 m) jest wystarczajgco mata. Chociaz fluktuacje €
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czesciowo korelujg z potozeniem katowym w okregach,
turbulencja jest wystarczajgco jednorodna wzdtuz helisy
trasy lotu wokat jadra termicznego.

— Lot 4, faza wznoszenia w termice 7: tor lotu

— - - Linia $rodkowa skorygowana o predko$¢ wiatru

@ Szybkos¢ dyssapaciji energii turbulencyjnej
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Ryc. 8. Noszenie termiczne z najwiekszym zyskiem wysokosci.
Trasa lotu z € reprezentowanym rozmiarem symbolu i W
kolorem linii (wedtug Greinera i Wiirza (2022))
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Ryc. 9. Noszenie termiczne z ryciny 8. Widma podtuzne dla 4
podsegmentow, ktorych szybkosci dyssypacji reprezentujq 5.,
50.i 95. percentyl w tym noszeniu; poréwnanie z widmami
modelu Pope‘a (kolor czarny); wstawka: funkcja gestosci
prawdopodobienstwa € zarejestrowanego w tym noszeniu;
wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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Ryc. 10. Funkcje gestosci prawdopodobieristwa dla €23, ktére
jest €°¢ znormalizowanym sredniq i odchyleniem standardowym
€3 w obszarze termicznym, w ktérym zostat zarejestrowany;
wedtug Greinera i Wiirza (2022)

4.2. Lot po prostej

W ramach lotéw zidentyfikowano 217 odcinkéw przelo-
towych. Predkos$¢ lotu wynosita Srednio 38 m/s z odchyle-
niem standardowym 5,8 m/s. Chociaz wznoszenie szybowca
byto efektem wytacznie pradéw wstepujacych, trudniej byto
powigza¢ pewne warunki atmosferyczne z lotem prostym
miedzy pradami termicznymi. Chociaz pilot szybowca starat
sie pozostawac w powietrzu unoszacym sie, szybowiec mogt
réwniez przecina¢ obszary nieruchomego powietrza lub prady
zstepujace. Rycina 11 przedstawia przyktad fazy lotu na pro-
stych odcinkach, pokazujac widma 5., 50. i 95. percentyla,
ktére dobrze zgadzajg sie z widmem modelu Pope’a. Jednakze
rozktad €& wyraznie odbiega tu od rozktadu normalnego,
poniewaz jest on ztozeniem co najmniej dwdch rozktadéw
normalnych dla réznych wartosci $rednich. Bardziej szcze-
gotowe omowienie tej przyktadowej fazy lotu na prostych
odcinkach znajduje sie w pracy Greinera i Wiirza (2022).
Fazy lotu miedzy pragdami termicznymi nie odzwiercie-
dlajg jednolitych warunkéw atmosferycznych i nie mozna
oczekiwad, ze szybkosc¢ rozpraszania € bedzie podlegac
okreslonemu rozktadowi prawdopodobienistwa.

5. Wyniki badan

Charakterystyczne skale dtugosci A, A, i n zostaty oméwione
we wprowadzeniu. Sposrdd nich jedynie skala Kotmogorowa
n moze zostac okre$lona na podstawie danych pomiaro-
wych. Pozostate dwie wymagajg uwzglednienia w sygnale
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Ryc. 11. Przelot po prostej o najdtuzszym czasie trwania. Widma
podtuzne 4 podsegmentdw, ktérych szybkosci rozpraszania
reprezentujq 5., 50. i 95. percentyl w tym przelocie; poréwnanie
z widmami modelu Pope’a (linia koloru czarnego). Wstawka:
funkcja gestosci prawdopodobienstwa dla €°¢ zarejestrowanego
w tym przelocie; Wedtug Greinera i Wiirza (2022)

najwiekszych struktur. Szybowiec dostosowuje swojg pred-
kos$¢ poziomg i pionowa do otaczajgcego powietrza, ale
zainstalowane urzadzenia nie sg zaprojektowane do okre-
$lania i separowania ruchu wtasnego szybowca. W zwigzku
z tym duze struktury sg ttumione, poréwnywalnie do filtra
gérnoprzepustowego z czestotliwos$cig odciecia rzedu
czestotliwosci fugoidowej szybowca. Ponadto sonda nie
jest przenoszona po linii prostej przez atmosfere, co obala
hipoteze Taylora o zamrozonej turbulencji w duzej skali.
Mozna dokona¢ oszacowania, z uwagi na fakt, ze w kon-
wekcyjnej warstwie mieszanej rozmiar wirdw o najwiekszej
energii jest rzedu z,_ (Kaimal i Finnigan, 1994, s. 44-47).
Poniewaz przeloty szybowcowe odbywaja sie przy z, wyno-
szacym kilkaset metréw, mozna oczekiwaé, ze podtuzna
catkowa skala dtugosci A, bedzie miata wielkos¢ kilkuset
metréow. Uzasadnia to réwniez zatozenie lokalnej izotropii
w skalach istotnych dla przejscia w warstwie granicznej
profilu - w przypadku szybowca odpowiada to k > 50 rad/m
lub dtugosciom fal < 0,1 m. Dla poréwnania, Pope (2000,
s. 184) przyjmuje okoto 1/6 A, jako granice miedzy anizo-
tropowymi duzymi wirami a izotropowymi matymi wirami.
Rycina 12 przedstawia rozktady funkcji gestosci prawdo-
podobienstwa n dla faz termicznych i prostych odcinkéw dla
kazdego lotu. Rozktady dla faz termicznych s3 zblizone do
logarytmiczno-normalnego, podczas gdy rozktady dla prostych
odcinkéw wykazujg znaczny rozrzut, odbiegajac zaréwno od
rozktadu logarytmiczno-normalnego, jak i od kazdego innego
lotu. Lepkos$¢ kinematyczna v ma wiekszy wyktadnik w rowna-
niu (1.3), ale v zmienia sie tylko o czynnik 1,2 w czasie lotéw,
podczas gdy € zmienia sie o czynnik 2 x 10¢. Przy uzasadnionym
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zatozeniu, ze v i € sg niezalezne, zmiennos$¢ v nie odgrywa
znaczacej roli, a zatem rozktad n odzwierciedla rozktad €
w omawianych danych.

Rycina 13 przedstawia usrednione E_ , i E,,, dla wszystkich
faz termicznych kazdego lotu. Widma lotu dla k > 0,44 rad/m
sg usredniane z widm podsegmentow, natomiast widma dla
K < 0,44 rad/m s3 obliczane z danych o zmniejszonej czesto-
tliwosci prébkowania 94,5 Hz, z dtugoscig bloku DFT réwng
214 tylko dla faz termicznych trwajgcych co najmniej 174 s.
Dlatego tez widma o niskiej liczbie falowej wykorzystujg
jako baze danych tylko utamek lotéw. Dla k < 0,1 rad/m
widma lotu silnie odbiegajg od nachylenia -5/3. Przy tych
liczbach falowych widma E, , rosna ze wzgledu na zmiany
predkosci lotu, podczas gdy widma E, , sa ttumione, ponie-
waz szybowiec dostosowuje sie do predkosci wznoszenia
lub opadania dtugich pionowych podmuchdéw.

Chociaz loty odbywaty sie w zmiennych warunkach szy-
bowania, widma z faz termicznych, szczegélnie te podtuzne,
ulegty wyraznemu zatamaniu. Widmom s$rednim towarzy-
szyty modelowe, przyblizajgce srednig szybkos$¢ rozprasza-
nia (3,5-107% m?/s%) oraz 5. i 95. percentyl (1,2:10-3 m?/s®
i1,1-102 m?/s%.

Rycine 13 uzupetniono widmami z pomiaréw anemome-
trycznych w laminarnym tunelu aerodynamicznym (Romblad
iin., 2022, bez siatek) dla zakresu predkosci naptywu w nosze-
niach (30 m/s). Sq one wyraznie nizsze od widm w locie.
Przy czestotliwosciach 0,2 kHz, czyli bardzo niskim zakresie
typowych czestotliwosci TS dla obecnych konfiguracji lotu,
widma rdznig sie o wspoétczynnik E; l’ﬂight/El Lwr = 9000, co
odpowiada stosunkowi amplitudy predkosci 70 (37 dB).

Zgodnie z przewidywaniami oméwionymi w poprzed-
nim paragrafie mozna oczekiwac lokalnej izotropii
w matych skalach. W turbulencji izotropowej i w zakresie
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bezwtadnosciowym stosunek E, (k) do E, (k) teoretycznie
przyjmuje wartos$¢ 0,75 (Pope, 2000, réwnania (6.242),
(6.243)). Rycina 14 przedstawia stosunek E, (k)/E, (k)
usredniony dla faz termicznych kazdego lotu. Dla k = 0,5 do
50 rad/m stosunek ten pozostaje bliski wartosci teoretycznej,
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Ryc. 12. Wykresy funkcji gestosci prawdopodobienstwa skali
dtugosci n Kotmogorowa dla krgzenia w noszeniu termicznym
(symbole otwarte) i odcinkéw przelotowych (symbole petne);
rozktad logarytmiczno-normalny (linie przerywane) na
podstawie sredniej i odchylenia standardowego wszystkich
lotéw; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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Ryc. 13. Widma podtuzne (po lewej) i poprzeczne (po prawej) usrednione dla wszystkich faz 5 lotéw w noszeniach termicznych (linie
ciggte, kod kolorystyczny - patrz ryc. 12); widma o niskiej liczbie falowej (linie przerywane) obejmujqg ruch statku powietrznego;
widma modelu Pope reprezentujqce 5., 50. i 95. percentyl € dla wszystkich lotéw; widmo LWT przy 30 m/s (Romblad i in., 2022)

odpowiadajqce sredniej predkosci naptywu w fazach wznoszenia
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ale odchyla sie w pdzniejszych lotach, co moze wskazywac
na degradacje stosowalnosci wartosci uzyskanych w procesie
wstepnej kalibracji. Powyzej 30 rad/m, stosunek E, ,(k)/E, ,(k)
spada, podobnie jak w widmie modelu. Dla poréwnania,
dane przedstawione przez Sheihai in. (1971) zostaty popra-
wione. Autorzy przypisujg duzy rozrzut w danych btedom
eksperymentalnym.

Do prognozowania szybkosci dyssypacji energii turbulent-
nej € w konwekcyjnej warstwie mieszanej atmosfery, dwie wiel-
kosci meteorologiczne - strumien wyporu i parametr wyporu
- okazaty sie odpowiednie (Kaimal i Finnigan, 1994). Jednakze
dla celéw testowania profili skrzydet szybowca przydatne jest
omoéwienie zwigzku € z metrykami, ktére sg niezbedne do
modelowania osiggdw w przelotach. S3 to: wysokosé lotu, pora
dnia czy pionowa predkos$¢ powietrza. Oczywiscie wyniki tego
badania opierajg sie na ograniczonym zbiorze danych i majg
zastosowanie jedynie do porownywalnych sytuacji pogodo-
wych w podobnych regionach klimatycznych.

Szybkos$¢ dyssypacji energii turbulentnej € nie wyka-
zuje rozpoznawalnego trendu w odniesieniu do wysokosci
wzglednej, mierzonej od poziomu gruntu do wysokosci
uzytecznego gornego kranca noszen termicznych. Te ostat-
nig szacuje sie na podstawie obwiedni maksymalnych osig-
gnietych wysokosci. Ten wynik jest zgodny z rezultatami
osiggnietymi przez Caugheya i Palmera (1979), ktérzy wyka-
zujg statg szybkos¢ rozpraszania na wiekszosci pionowego
zasiegu konwekcyjnej warstwy mieszane;j.

Najnizsze szybkosci rozpraszania, np. < 5:10-6 m?/s®,
wystepujg w danych zaréwno dla wczesnej, jak i pdzniej-
szej pory dnia, w zwigzku z czym nie wida¢ w nich zadnego
wykorzystania termiki (tj. lotu krazacego). Jest to zgodne

1.4 . — Lot 1

Fazy noszen |— Lot 2

—— Lot 3

1.2+ — Lot 4 1

— Lot 5

11 —-€=35-10"m?/s* | |
O Sheih et al (1971) |©

Ey1/Es [-]

0.2

10° 10! 10?
K [rad/m]
Ryc. 14. Stosunek widm podtuznych i poprzecznych, usredniony
Z pieciu lotéw dla faz wznoszenia w termice, w poréwnaniu

z wartosciq teoretyczng z widma modelu Pope; symbole wedtug
Sheihiin. (1971)
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z obserwacja, ze turbulentna energia kinetyczna maleje
po potudniu, gdy zanika powierzchniowy strumien wyporu
(Darbieu i in., 2015).

Jesli chodzi o wptyw wytrzymatosci termicznej, rycina 15
przedstawia wartosci catkowite metryk W _ i €, gdzie kazdy
symbol reprezentuje $rednig dla jednego komina termicz-
nego. Wystepuje znaczny rozrzut, ale liniowe dopasowanie
metoda najmniejszych kwadratéw daje nachylenie de/dW
= 6-10-4m/s? Podobny gradient zaobserwowano w pracy
Greinera i Wiirza (2022) dla $redniej wartosci dla poszcze-

gblnych 4 podsegmentéw podczas faz przelotu po prostej.

Podsumowanie

Naturalne profile laminarne stanowig najnowoczesniejsze
rozwigzanie dla lotnictwa ogdlnego i turbin wiatrowych.
Aby uwzgledni¢ warunki doptywu podczas procesu projek-
towania, konieczne jest scharakteryzowanie turbulencji stru-
mienia swobodnego w warunkach zamierzonej eksploatacji.

Niniejsza praca koncentruje sie na lotach szybowca, wyko-
nywanych w konwekcyjnej warstwie mieszanej atmosfery.
Uwzgledniono zaréwno krazenia w kominach termicznych,
jak i przeloty po prostej, pomiedzy obszarami najsilniejszych
noszen. W tym celu podtuzne (u) i poprzeczne (v) predko-
$ci powietrza w warunkach turbulencji atmosferycznej byty
rejestrowane podczas lotow badawczych w sposéb ciggty
za pomoca sondy anemometru o statej temperaturze CTA.
Dodatkowo, zarejestrowano dane $rodowiskowe (temperatura,
wilgotno$é wzgledna, cisnienie statyczne i dynamiczne) oraz
dane uzupetniajace (trasa lotu GPS, przyspieszenia sondy)

x1073

57 9l| A Flight 1 AA o |
CE o Flight 2

81| ¢ Flight 3 '
[ A O
§7_vm@m‘@@ \4
8§ O Flight 5 oA
E 6} A 1
3
=
N
e 4l |
©
©
v 3t i
2
o
5 27 1
2 A O
&1 O |
5 — 5.6-10*W,; +3.2-107°
& : ' '

0 1 2 3 4 5
Srednia wartos¢IV,; dla noszen termicznych [m /s

Ryc. 15. Metryki W__ i €, kazdy symbol reprezentuje sredniq

z jednej fazy termicznej; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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w celu uzyskania doktadnego obrazu profilu lotu i wsparcia
postprocessingu. Analizy objety 22 godziny lotu w typowych
warunkach pogodowych dla Europy Srodkowej, ze $rednia
predkoscig pionowa powietrza od 1,5 do ponad 3,5 m/s
w kominach termicznych.

Ocena tak dtugich pomiaréw z zastosowaniem ane-
mometru CTA wymaga kompensacji zmiennej tempera-
tury i gestosci powietrza, a takze poréwnania z predkoscia
naptywu wynikajgca z cisnienia dynamicznego. W swietle
powyzszego nie mozna zatozy¢, ze efektywna temperatura
drutéw pomiarowych anemometru bedzie stata przez kilka
godzin. Jednak bez doktadnego uzupetniajgcego pomiaru
kata naptywu nie jest mozliwe bezposrednie okreslenie
konkretnej korekty dla kazdego z drutéw pomiarowych.

Opracowano metode, ktéra wykorzystuje zatozenie
izotropii w matych skalach, aby okresli¢ odpowiednie
wartosci efektywnych temperatur drutéw pomiarowych
anemometru. Poniewaz szybowiec dostosowuje swaj tor
lotu do najwiekszych skal turbulencji, nie byto mozliwe
okreslenie ani catkowitej skali dtugosci, ani mikroskali
Taylora. Stwierdzono, ze skala Kotmogorowa n ma rozktad
zblizony do logarytmiczno-normalnego w fazach termicz-
nych, ze srednig wartoscig okoto 1,1 mm.

W fazach termicznych mozna dobrze scharakteryzowac
turbulencje strumienia swobodnego. Szybkos¢ dyssypac;ji
energii turbulentnej e wykazuje niewielki rozrzut w obrebie
i pomiedzy poszczegdlinymi lotami oraz rozktad logarytmiczno-
-normalny. We wszystkich fazach termicznych, szybkos¢ roz-
praszania wynosi srednio 3,5-10-3 m?/s®, z waskim rozrzutem
0d 1,2:102do 1,1-102m?/s* (5.1 95. percentyl). Jest to wartos¢
znacznie wyzsza niz w laminarnym tunelu aerodynamicznym.
Na przyktad widmo podtuzne w noszeniu termicznym przy
czestotliwosci f = 200 Hz jest o 37 dB wyzsze niz w tunelu
przy poréwnywalnej predkosci (30 m/s). Zaobserwowano
niskie wartosci €, np. ponizej 5-107¢ m?/s®, ale nie w termicznie
aktywnym okresie dnia. Zgodnie z obserwacjami meteorolo-
gicznymi wysoko$¢ nad poziomem gruntu nie ma wyraznego
wptywu na wartos¢ € w konwekcyjnej warstwie mieszanej.
W fazach termicznych obserwuije sie tendencje do wyzszego
€ wraz ze wzrostem pionowej predkosci powietrza, aczkolwiek
jest ona ukryta w znacznym rozproszeniu.

Interesujgcym zagadnieniem jest mozliwos¢ przeniesienia
zmierzonych warunkéw atmosferycznych do eksperymentu
w tunelu aerodynamicznym, co zapewnia podobienstwo $ro-
dowiskowe. W przypadku matych skal mozna to osiggnac za
pomoca bezwymiarowego rozktadu wielkosci czastek (PSD)
jako kroku posredniego. Przy zmianach kata naptywu przed-
stawiono metode identyfikacji tych zmian ze zmierzonych
szeregdw czasowych predkosci, ktére sg najprawdopodobniej
istotne dla niestacjonarnej aerodynamiki skrzydta. Metoda
ta jest dostosowana do bezposredniego dostarczania parame-
tréow wejsciowych dla generatora podmuchéw. W przypadku
poréwnywalnosci wynik jest zgodny z niedawnymi badaniami
turbulencji atmosferycznej (Guissart i in., 2021).

Nalezy zauwazy¢, ze prezentowane wyniki sg wytgcznie
funkcja strategii lotu pilotéw i dlatego reprezentuja jedynie
obcigzone/stronnicze statystyki konwekcyjnej warstwy
granicznej.
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Metodologia proby rozpedzania w locie
poziomym do oceny 0osiggow Smiglowca
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Smigtowiec AW-169 (Zrédto: domena publiczna)

Artykut byt prezentowany podczas XXXIV Sympozjum Society of
Flight Test Engineers w Pradze, 4-6 czerwca 2025 .

Ttumaczenie z jezyka angielskiego Jarostaw Pytka przy udziale
Piotra Kolobiusa, pilota do$wiadczalnego Leonardo PZL Swidnik.

Streszczenie

Okreslenie osiggéw smigtowca w locie poziomym ma fundamentalne
znaczenie zaréwno z punktu widzenia wymagan strategicznych, jak
i certyfikacyjnych. Najczesciej stosowana metodyka badan osiggow
w locie poziomym opiera sie na realizacji rozlegtego zbioru precyzyjnie
ustabilizowanych i wytrymowanych punktéw pomiarowych. Pomiary
wykonywane sq w szerokim zakresie masy Smigtowca, wysokosci oraz
predkosci lotu. Procedura ta jest wysoce czasochtonna i moze w istotny
sposob wptywac na catkowity czas oraz koszty prowadzenia préb w lo-
cie. W niniejszej pracy zaproponowano alternatywng metodyke testu,
ukierunkowangq na zwiekszenie efektywnosci procesu wyznaczania
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0siqgoéw poprzez zastosowanie prob przyspieszania, umoZliwiajgcych
szybkie pokrycie analizowanego zakresu badanych predkosci. W tym
celu rozpatrzono dwie techniki badawcze: przyspieszanie w locie po-
ziomym oraz quasiustalone przyspieszanie w locie poziomym. Na pod-
stawie badan praktycznych stwierdzono, Ze technika przyspieszania
w locie poziomym, powszechnie stosowana w przypadku wysoko-
osiggowych samolotéw, nie znajduje zastosowania w Smigtowcach
ze wzgledu na fundamentalne réznice w logice sterowania. W kon-
sekwencji jako potencjalng alternatywe, opracowano i przebadano
nowq metodyke quasiustalonego przyspieszania w locie poziomym.
Proponowana metoda polega na realizacji powolnego przyspiesza-
nia w locie poziomym, co z wystarczajqgcq doktadnosciq przybliza se-
kwencje kolejnych stanéw ustalonych, wymaganych w klasycznych
procedurach préb. Opracowanie oraz optymalizacja metodyki zostaty
przeprowadzone w oparciu o rozlegte symulacje lotu oraz specjal-
hie opracowane procedury analizy danych pomiarowych. Koricowa
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walidacja zaproponowanej metody oraz jej poréwnanie z wynikami
uzyskanymi przy zastosowaniu tradycyjnej techniki préb zostaty do-
datkowo potwierdzone podczas rzeczywistej kampanii prob w locie.

Stowa kluczowe: smigtowiec, osiggi w locie, proby w locie, me-
tody badan

Wykaz symboli i skrotow:

E, - wysokosc energetyczna

P, - moc dostepna

P,, - sktadnik mocy zwigzany ze zmiang wysokosci lotu
P,, - sktadnik mocy zwigzany ze zmiana predkosci lotu
P, - moc wymagana w locie poziomym

P, - nadmiar mocy wtasciwej

V,, - maksymalna predkos¢ lotu poziomego

V, - rzeczywista predkosc lotu

W - ciezar catkowity $migtowca

g - przyspieszenie grawitacyjne

h - wysoko$¢ cisnieniowa

n - predko$¢ obrotowa wirnika no$nego

t - czas

6 - wspbtczynnik cisnienia powietrza

o - wspotczynnik gestosci powietrza

ALT - wysokos¢ lotu

IAS - predko$¢ przyrzadowa lotu

FNPT - symulator procedur lotniczych i nawigacyjnych
FTE - inzynier prob w locie

FTI - aparatura do préb w locie

FTT - technika préob w locie

GW - ciezar catkowity Smigtowca

KIAS - predkos$¢ przyrzadowa lotu wyrazona w weztach
MCP - maksymalna moc ciaggta

PWR - moc wymagana w locie poziomym

SEP - nadmiar mocy wtasciwe;j

TAS - predkos¢ lotu rzeczywista

Woprowadzenie

Préby w locie stanowig kluczowy element kazdego programu
lotniczego, od projektowania i rozwoju po weryfikacje,
kwalifikacje i zatwierdzenie. Przebiegajg zgodnie ze Scisle
okreslonym programem, w ramach ktérego mozna wyréznic
cztery gtéwne fazy: planowanie, wykonanie, analiza danych
oraz raportowanie. Faza wykonania polega na lotach statku
powietrznego zgodnie ze standardowymi metodologiami,
zatwierdzonymi i uznanymi przez cywilne lub wojskowe
wtadze lotnicze. Poniewaz jest to najbardziej kosztowna faza
zarowno pod wzgledem naktadéw finansowych, jak i czasu,
kluczowe znaczenie ma optymalizacja stosowanych metod.
Ma to na celu zwiekszenie efektywnosci kosztowo-czasowej
przy zachowaniu wymaganej doktadnosci i wiarygodnosci
uzyskiwanych danych.

Niniejsza praca koncentruje sie na rozwoju i certyfikacji
cywilnych $migtowcow, ze szczegdlnym uwzglednieniem
0siggdéw w locie poziomym, przy czym koncowe wnioski
mogg by¢ réwniez istotne w kontekscie zastosowan wojsko-
wych. Wyznaczenie osiggdw $migtowca w locie poziomym
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w ramach préb w locie ma fundamentalne znaczenie z trzech

zasadniczych powoddéw:

= wyznaczenie charakterystyk wznoszenia wymaganych
do celéw certyfikacyjnych;

= obliczenie maksymalnej dopuszczalnej predkosci w locie
poziomym oraz uzyskanie danych operacyjnych nie-
zbednych do planowania misji (informacje te mogg by¢
wykorzystane przez producenta do spetnienia okreslo-
nych wymagan rynku lotniczego);

= ocena wptywu instalacji nowego wyposazenia na osiagi

Smigtowca.

Celem pracy jest identyfikacja alternatywnych metod
wyznaczania osiggdéw w locie poziomym, ktére umozliwig
wiekszg efektywnosé w poréwnaniu z obecnie stosowa-
nymi technikami opartymi na ustalonych warunkach lotu.
W ramach badan przeprowadzono dwie gtéwne aktywno-
$ci majace na celu ocene skutecznosci technik préb w locie
(FTT), uwzgledniajacych warunki lotu nieustalonego. Pierwsza
dotyczyta mozliwosci zastosowania w Smigtowcach techniki
poziomego przyspieszania, powszechnie stosowanej w wyso-
koosiggowych samolotach do wyznaczania mocy wymagane;j
w locie poziomym (PWR) oraz nadmiaru mocy wtasciwej
(SEP). Druga aktywnos¢ obejmowata badanie przydatnosci
powolnych (quasiustalonych) przyspieszen i hamowan w locie
poziomym w $migtowcach w celu oceny PWR. W wyniku
przeprowadzonych badan opracowano nowg technike testow
w locie, ktdra okazata sie skuteczna i zdolna do zapewnienia
znaczacej efektywnosci kosztowo-czasowej. Rozwazano
zastosowanie tej metodyki w dowolnym modelu Smigtowca
firmy Leonardo S.p.A. W zwigzku z tym, najpierw w symula-
torze, a nastepnie w rzeczywistym obiekcie testowym prze-
prowadzono proby z uzyciem $migtowca AW169.

Wykorzystanie sztucznego srodowiska lotu odegrato
kluczowa role w opracowaniu metodyki, umozliwiajac zazna-
jomienie sie z procedurami testowymi oraz optymalizacje
procedur pilotazu i analizy danych. Dokonano tego dzieki
przeprowadzeniu wielu préb przy relatywnie niskich kosz-
tach w poréwnaniu z lotem rzeczywistym.

Nastepnie zostata przeprowadzona petna walidacja
zaproponowanej metodyki w rzeczywistych warunkach lotu.

1. Aktualny stan wiedzy i technologii
1.1. Badanie osiggow nadmiaru mocy

Préby przyspieszen w locie poziomym stanowig podsta-

wowg metode badan eksperymentalnych stuzacych do

wyznaczania charakterystyk SEP dla wysokoosiggowych

samolotéw w catym zakresie obwiedni lotu, a w konse-

kwencji do okredlania:

= predkosci najlepszego kata wznoszenia oraz predkosci
najwiekszego wznoszenia na wszystkich poziomach
wysokosci;

= minimalnego czasu wznoszenia do osiaggniecia zadanej
wysokosci;

= minimalnego zuzycia paliwa do osiggniecia zadanej
wysokosci.
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SEP definiuje sie jako nadwyzke mocy dostepnej P,
ponad moc wymagang do ustalonego, prostoliniowego lotu
poziomego P, odniesiong do ciezaru catkowitego statku
powietrznego, W:

Py — Pg
p=-4 "R (1)
w
W locie prostoliniowym:
dh  Vp dVp
P=— 4+ ——— 2
dt g dt @

gdzie h jest wysokoscia lotu, a V, to rzeczywista predkosc
lotu.

Z réwnania (2) wynika, ze dodatnia moc nadmiarowa
jest wykorzystywana do wznoszenia i/lub przyspieszania,
natomiast ujemna moc nadmiarowa (czyli niedobér mocy)
prowadzi do znizania i/lub wytracania predkosci.

Jak opisano w Flight Test Manual U.S. Naval Test Pilot
School [1], istota metody préby przyspieszania w locie
poziomym polega na wytrymowaniu samolotu na pred-
kos¢ o kilka weztéw wiekszg od predkosci przeciggniecia,
a nastepnie rozpoczeciu przyspieszania w locie poziomym,
az do predkosci maksymalnej. Dokonuje sie tego poprzez
ptynne, lecz szybkie przesuniecie dZzwigni sterowania silni-
kiem do potozenia petnej mocy. W dalszej fazie utrzymuje
sie statg wysokosc lotu, wykorzystujac wytgcznie sterowanie
w kanale podtuznym. Przebieg préby przyspieszania korczy
sie w momencie, gdy przyspieszenie spadnie ponizej usta-
lonej wartosci progowej, zazwyczaj 2 kn/min. Nastepnie
stosowana jest odpowiednia procedura redukgji i analizy
danych pomiarowych w celu wyznaczenia wysokosci ener-
getycznej E,, zdefiniowanej jako:

2
EL,=h+ ﬁ (3)
29
a nastepnie SEP wyznacza sie poprzez rézniczkowanie
wysokosci energetycznej E, wzgledem czasu. Surowe dane
SEP s3 korygowane po uwzglednieniu standardowej masy
(ciezaru) oraz standardowych warunkéw atmosferycznych.
W efekcie uzyskuje sie znormalizowane charakterystyki
SEP w catym zakresie predkosci lotu na danej wysokosci.
Umozliwia to wyznaczenie predkosci odpowiadajgcych naj-
wiekszemu katowi wznoszenia oraz najwiekszej predkosci
wznoszenia.

1.2. Préoby osiggow w locie poziomym

Préby osiggéw w locie przelotowym zazwyczaj obejmujg
stany ustalone (doktadnie wytrymowane) lotéw poziomych
obejmujacych peten zakres predkosci w okolicach zadanej
wysokosci. Testy te umozliwiajg wyznaczenie istotnych wiel-
kosci, takich jak zuzycie paliwa, PWR oraz innych parame-
trow. Dodatkowo mozna oszacowac maksymalng predkosc
lotu poziomego V.

Szczegdty procedury mogg réznié sie w zaleznosci od
kategorii statku powietrznego, na przyktad w tzw. testach
przy statym W/6 i W/o.
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Powszechnie stosowana w przypadku smigtowcow
technika polega na ustabilizowaniu $migtowca na réznych
predkosciach w locie poziomym przez co najmniej jedng
minute, od minimalnej predkosci docelowej do V,, przy
utrzymaniu statej wysokosci wytacznie przy uzyciu stero-
wania podtuznego. Przyrost predkosci miedzy punktami
testowymi moze zmieniac sie w zaleznosci od predkosci,
jednak nalezy wykonaé¢ minimalng liczbe punktéw pomia-
rowych, aby uzyskac reprezentatywne wyniki.

Moc wymagana w locie poziomym jest funkcjg masy
catkowitej W, wspdtczynnika gestosci o (zdefiniowanego
jako stosunek gestosci powietrza na wysokosci testowej do
gestosci powietrza na poziomie morza w standardowych
warunkach), predkosci lotu V,, oraz predkosci obrotowej wir-
nika n. Aby zbada¢ zalezno$¢ PWR od predkosci lotu, naj-
prostsza i najbardziej efektywna metoda jest utrzymanie statej
predkosci obrotowej wirnika oraz statego stosunku W /g,
co odpowiada utrzymaniu statej masy odniesienia W/(on?).

W tym celu, w miare zuzywania paliwa, wysoko$¢ doce-
lowa kazdego punktu pomiarowego musi by¢ wyliczona
iteracyjnie, z uwzglednieniem szacowanej masy catkowitej.
Porby przeprowadza sie dla kazdej istotnej konfiguracji oraz
potozenia srodka ciezkosci. Stosuje sie okreslong procedure
analizy danych i wyznacza krzywa ,odniesionej” mocy wyma-
ganej w locie poziomym P,/(on®) jako funkcje ,odniesione;”
predkosci lotu V,/n. Masa catkowita, moc wymagana oraz
predkos$¢ s3 odnoszone wzgledem wspodtczynnika gestosci
powietrza oraz predkosci obrotowej wirnika, aby umozliwié¢
poréownywanie krzywych mocy odpowiadajgcych réznym
warunkom lotu.

Na koncu powtarza sie testy dla wielu wartosci W/(on?),
aby obja¢ petng obwiednie osiggdw (zob. ryc. 1).

A GW/on?

PWR/on?

>

TAS/n

Ryc. 1. Typowe przebiegi odniesionej krzywej mocy

Opisana powyzej technika badan w stanie ustalonym
doktadnie odwzorowuje warunki idealne (tj. ustalone), ktére
muszg zostac spetnione w celu wyznaczenia krzywej mocy,
jednak metoda ta jest bardzo czasochtonna. Z kolei manewry
nieustalone wymagatyby bardziej zaawansowanych metod
przetwarzania danych przy jednoczesnym skréceniu czasu
lotu, co przektada sie na wiekszg efektywnosc¢ kosztowsa.
Nie istnieje jednak odpowiednia dokumentacja dotyczaca
manewrdéw nieustalonych w kontekscie wyznaczania mocy
wymaganej w locie poziomym $migtowcéw. Z podobna
sytuacjg mamy do czynienia w przypadku samolotéw,
z wyjatkiem krétkiego opisu préb powolnego rozpedzania
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i wytracania predkosci jako uzupetnienia i/lub alternatywy
dla badan w locie poziomym [2].

1.3. Préba rozpedzania w locie poziomym

W celu wyznaczenia krzywej mocy wymaganej na podstawie
danych SEP przeprowadzono analize wykonalnosci préby
przyspieszania w locie poziomym pod katem zastosowania
do Smigtowcdodw. Wykorzystanie tej techniki rozwazono ze
wzgledu na jej potencjat ograniczania kosztéw i czasu badan,
co zaobserwowano podczas stosowania jej w badaniach
samolotow.

Wykonano cztery sesje na symulatorze lotu AW169 Flight
and Navigation Procedures Trainer (FNPT), z ktorych kazda
obejmowata briefing przedlotowy, omdéwienie po locie oraz
analize danych. Dwie pierwsze sesje przeznaczono na zapo-
znanie sie z metodyka préb i szkolenie przed trzecia sesja,
podczas ktérej przeprowadzono wtasciwe testy. Ostatnia
sesja postuzyta do walidacji wynikéw uzyskanych wczesniej.

Poniewaz dla sSmigtowcdéw nie definiuje sie predkosci
przeciggniecia, zmodyfikowano metodyke stosowang
w samolotach, narzucajgc umownga wartosc predkosci poczat-
kowej. Z uwagi na przejsciowe zmiany predkosci obrotowej
wirnika gtéwnego oraz koniecznos$¢ wykonania rozpedzania
przy statej predkosci obrotowej wirnika, minimalng predkos¢
lotu ustalono na 60 kn. Wybor ten nie wptywa na poprawnosé
wynikéw, a jedynie na zakres predkosci, dla ktérego okreslany
jest SEP. Metodyka badan wymaga zakonczenia rozpedzania
w chwili ustabilizowania maksymalnej predkosci w locie
poziomym. Poniewaz celem symulacji byta analiza wykonal-
nosci, a nie wyznaczenie petnej obwiedni SEP, rozpedzanie
przerywano, gdy przyspieszenie spadato ponizej 10 kn/min,
co pozwolito istotnie skrécié czas badan. W zwigzku z tym
nie osiggnieto predkosci VH.
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Ryc. 2. Krzywe SEP jako funkcja rzeczywistej predkosci lotu (TAS)

Préby przeprowadzono dla trzech réznych wartosci W/ on?)
z tolerancjg +25 kg (typowa maksymalna masa startowa
AW169 wynosi 4600-4800 kg). Na podstawie sygnatow
rejestrowanych przez system FTI podczas lotu zastosowano
specjalng procedure analizy danych w celu wyznaczenia SEP
w funkgji predkosci lotu. Wysokosc¢ energetyczng E, obli-
czono zgodnie z [1] i poddano filtracji w celu ograniczenia
niefizycznych pikéw w przebiegu SEP, ktory wyznaczano jako
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pochodng czasowa dE, /dt. Uzyskane krzywe SEP przedsta-
wiono na rysunku 2. Podane w pracy wartosci W/(on?) zostaty
znormalizowane w odniesieniu do umownie przyjetej referen-
cyjnej masy catkowitej. Okazato sie, ze przebieg SEP rézni sie
od oczekiwanego i wykazuje wyraznie nieregularny charakter.

Poréwnujac krzywe SEP, momentu obrotowego i poto-
zenia dzwigni skoku ogdlnego, jak pokazano na rysunku 3,
dla W/(on?) = 0,6 mozna wysnuc kilka interesujgcych wnio-
skow. Przyktadowo, zauwazono, ze ustawienie maksymalnej
mocy ciagtej (MCP) nie zostato osiggniete w catym przebiegu
rozpedzania, jak mozna by sie tego spodziewac po typowym
samolocie. Jest to efekt odmiennej logiki sterowania w $mi-
gtowcach. W rzeczywistosci, aby utrzymac przyspieszenie
w locie poziomym przy statej wartos$ci mocy, musi by¢ sto-
sowane zaréwno sterowanie dzwignig skoku ogdlnego, jak
i drgzkiem cyklicznym. Szybkie podniesienie dZzwigni skoku
ogdblnego do 100% (co odpowiadatoby MCP) nie pozwala
na utrzymanie wysokosci przy uzyciu samego drazka cyklicz-
nego. Dlatego konieczne okazato sie pogodzenie utrzymania
MCP z zachowaniem statej wysokosci lotu. Zostato to osig-
gniete poprzez stopniowe zwiekszanie potozenia dzwigni
skoku ogdlnego.
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Ryc. 3. SEP, moment obrotowy i skok ogdlny jako funkcja TAS
przy W/(on?) = 0,6

Co wiecej, kazda znaczaca zmiana potozenia dzwigni
skoku ogdlnego wiaze sie ze znaczng zmiang momentu obro-
towego. Zwiekszenie skoku powoduje spadek predkosci
obrotowej wirnika (ze wzgledu na wiekszy opértopat), co jest
automatycznie kompensowane wzrostem mocy sterowanym
przez silnik w celu utrzymania statej predkosci wirnika.

Majac na wzgledzie fakt, ze moc jest wprost propor-
cjonalna do momentu obrotowego, mozna wyjasnic, w jaki
sposoéb sterowanie dzwignig skoku ogdlnego wptywa na
moment obrotowy. Ponadto moment ten maleje wraz ze
wzrostem predkosci lotu, nawet gdy pozycja dzwigni skoku
ogolnego pozostaje stata. Moment obrotowy réwnowazy
takze sita nosna dziatajaca na stateczniku pionowym, co
wyjasnia takie zachowanie maszyny. Podczas rozpedza-
nia wzrost predkosci lotu powoduje wzrost sity nosnej na
stateczniku pionowym, co generuje wiekszy moment prze-
ciwdziatajgcy momentowi obrotowemu. W konsekwencji
rejestrowany moment obrotowy maleje wraz ze wzrostem
predkosci przy statym potozeniu dzwigni skoku ogdlnego.
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Z przyczyn opisanych powyzej moc nie mogta by¢ usta-
wiona na poziomie MCP (ani zadnym innym statym poziomie)
w catym przebiegu rozpedzania. Mimo to uzyskana krzywa
SEP zostata poréwnana z krzywa referencyjng dla W/(on?) = 0,5,
jak pokazano na rysunku 4. Wyraznie widaé, ze technika testu
przyspieszenia w locie poziomym nie dostarcza doktadnych
wynikéw, poniewaz SEP jest niedoszacowany i rozni sie pod
wzgledem zalezno$ci od rzeczywistej predkosci powietrza
(TAS).

3000

Krzywa odniesienia dla W/(on2)= 0,5
Wynik testu dla W/(on2)= 0,5
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Ryc. 4. Poréwnanie krzywej referencyjnej SEP w funkcji
rzeczywistej predkosci lotu (TAS) z krzywq uzyskang w tescie
przyspieszania w locie poziomym dla W/(on?) = 0,5

W rezultacie technika préby przyspieszenia w locie pozio-
mym stosowana w samolotach do obliczania SEP nie znajdzie
raczej zastosowania w $migtowcach, a dalsze dziatania, takie
jak obliczanie krzywej mocy, zostaty zaniechane.

3. Préba rozpedzania w locie poziomym
w warunkach quasiustalonych

Technika badan w stanie ustalonym zapewnia bardzo wysokg
doktadno$¢ wynikéw, jednak jest niezwykle czasochtonna.
W zwigzku z tym przeanalizowano nowg metodologie badan
w stanie quasiustalonym, stuzgca do oceny osiggéw $Smi-
gtowca w locie poziomym. Schematyczne poréwnanie obu
technik przedstawiono na rysunku 5. W odréznieniu od
techniki badan w stanie ustalonym, ktéra wymaga wielu
ustabilizowanych warunkéw, w nowym podejsciu wyko-
nuje sie powolne przyspieszanie i hamowanie przy statej
wysokosci lotu, aby szybciej pokry¢ caty zakres predkosci.
Dzieki temu skraca sie czas i obniza koszty prob w locie, przy
jednoczesnym dazeniu do zachowania doktadnosci wynikow.

Na etapie wstepnym przeprowadzono serie prob z wyko-
rzystaniem symulatora lotu AW169, stosujgc tradycyjne
podejscie testowe w celu wyznaczenia referencyjnej krzywej
mocy. Dodatkowo przeprowadzono kilka préb rozpedzania
i hamowania w locie poziomym. Aby mozliwie najlepiej
przyblizy¢ warunki ustalone wymagane w klasycznej tech-
nice badan, zdecydowano sie realizowac te przeloty przy
najmniejszym osiggalnym przyspieszeniu lub opdznieniu
(zmierzonym na poziomie +0,20 kn/s). Metodologia ta nie
byta wczesniej testowana w Leonardo S.p.A., dlatego czes¢
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badan wstepnych poswiecono opracowaniu specyficznej
techniki pilotowania, ktéra umozliwita uzyskanie wymaga-
nego poziomu doktadnosci wynikow.

Warunki préb

1 [ |
® 6 ¢ 0 o
C : : : TASn::>

[ Tradycyjna technika prob

 Jednolite warunki préb
[ Technika prob quasi-ustalonych ]—

Ryc. 5. Poréwnanie tradycyjnej (ustalonej) i quasiustalonej
metodologii testowania dla zadanej wartosci W/(on?)

Uzycie wskaznika FD (Flight Director), w szczegdlnosci
trybow ALT oraz IAS, okazato sie najprostszym sposobem
realizacji zatozen préby. Tryb ALT utrzymuje zadang wysokosé
odniesienia poprzez oddziatywanie na sterowanie skokiem
ogoélnym, dlatego zostat on wtaczony w celu utrzymania
docelowej wysokosci testowej. Tryb IAS utrzymuje zadang
predkosc¢ przyrzadowa poprzez oddziatywanie na sterowanie
cykliczne. Poniewaz préba polega na przelocie z przyspiesza-
niem lub hamowaniem predkosci, tryb IAS zostat wykorzy-
stany w nietypowy i catkowicie nowy sposéb, mianowicie nie
do utrzymywania statej predkosci, lecz do przyspieszenia czy
op6znienia. W tym celu pilot operowat przyciskiem trymera
typu ,beep’, umieszczonym na drazku sterowania cyklicznego,
ktéry moze by¢ wychylany w gére lub w dét w zaleznosci od
potrzeby zwiekszenia lub zmniejszenia zadanej predkosci
odniesienia. Poprzez systematyczne zwiekszanie (wzglednie
zmniejszanie) wartosci predkosci odniesienia w trybie IAS
uzyskano w przyblizeniu state przyspieszenie. Loty testowe
realizowano w zakresie predkosci od 45 KIAS do okoto V,,,
przy czym ustabilizowane byty jedynie warunki poczatkowe
i koncowe. Takie ustabilizowane punkty narzucono w celu
zapewnienia rozpoczecia i zakonczenia proby w stanie zbli-
zonym do idealnego (tj. jednominutowy stan ustalony, wyma-
gany w tradycyjnej technice badan). Aby zapewnié w przy-
blizeniu statg warto$¢ parametru W/(on?) = 0,5, w analizie
wykorzystano wytacznie dane odpowiadajace statej predkosci
obrotowej wirnika no$nego, czyli predkosci powyzej 60 kn.
Inzynier prob w locie obliczat docelowa wysoko$¢ cisnieniowg
podczas lotu, tak aby lot odbywat sie przy zadanym W/(on?),
okreslonym na etapie planowania. Dopuszczono tolerancje
+/-25 kg dla parametru W/(on?) = 0,5. Rejestracja petnych
danych z przebiegu préby jest kluczowa, poniewaz procedura
ich analizy wymaga uwzglednienia kompletnych przebiegow
czasowych.

Rejestrowane parametry to gtéwnie:
= predkos$¢ przyrzadowa (IAS),
= wysokosc ci$nieniowa,
= temperatura powietrza zewnetrznego (OAT),
= moment obrotowy silnika,
= predkos$¢ obrotowa wirnika nosnego,
= pozostata ilo$¢ paliwa,
= czas trwania proby.
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Procedura analizy danych stosowana w tradycyjnej tech-
nice badan w stanie ustalonym zostata zaadaptowana do
techniki z przyspieszaniem i hamowaniem predkosci, przy
zachowaniu niezmienionej postaci analizy matematycznej.
Na podstawie przelotéw z powolng zmiang predkosci
wyznaczono krzywe zapotrzebowania mocy, ktére nastepnie
poréwnano z krzywg referencyjna. Pierwszym istotnym
wynikiem byt wptyw przyspieszenia na przebieg krzywej
mocy. Krzywa ta uzyskana podczas przelotu z przyspiesza-
niem okazata sie zawyzona, natomiast krzywa mocy z hamo-
wania predkosci byta zanizona w poréwnaniu z referencyjng
wartoscia, co przedstawiono na rysunku 6.
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Ryc. 6. Poréwnanie krzywych mocy dla przyspieszania
i hamowania dla W/(on?) = 0,5

Ponadto wyznaczono odchytke jako réznice pomiedzy
krzywa mocy uzyskang metoda quasiustalong a referen-
cyjna krzywa mocy PWR. Nalezy podkresli¢, ze odchytki
tej nie nalezy interpretowac jako rzeczywistego btedu,
poniewaz jest ona obliczana na podstawie danych ekspe-
rymentalnych, ktére z natury obarczone s3g niepewnoscig
pomiarowa. Jak przedstawiono na rysunku 7, dla przelotu
Z przyspieszaniem przebieg odchytki jest bardzo zblizony
do krzywej przebiegu przyspieszenia, co wskazuje na bez-
posredni wptyw wartosci przyspieszenia na doktadnosé
wynikow. Kazda zmiana predkosci postepowej, stanowigca
odstepstwo od idealnego warunku préby, powoduje odchy-
lenie wyznaczonej krzywej mocy od krzywej referencyjne;j.

Zerowa odchytka zostata uzyskana przy predkosci V,,
gdzie przyspieszenie/hamowanie predkosci dazy do zera
w wyniku stabilizacji lotu. Poniewaz minimalna testowana
predkos$¢ wynosita 45 KIAS, a analiza obejmowata dane
powyzej 60 KIAS, przyspieszenie nie byto zerowe przy mini-
malnej uogdlnionej predkosci pokazanej na wykresach.
Dodatkowo, choc przyspieszenie byto w przyblizeniu state
w trakcie proby, warto$¢ odchytki wzrosta wraz ze wzrostem
v/n. Usrednienie krzywych mocy uzyskanych podczas przy-
spieszania i hamowania predkosci znaczaco zmniejszato
odchytke, co potwierdza skuteczno$¢ tej metody jako narze-
dzia matematycznego do uzyskania wiarygodnych
wynikow.

Szacunkowo czas lotu wymagany do realizacji testéw
metoda quasiustalong przy srednim przyspieszeniu/op6z-
nieniu +0,20 kn/s wynosit okoto 12 min, podczas gdy testy

ARTYKUt RECENZOWANY

PRZEMYSt LOTNICZY

tradycyjne trwaty srednio 48 min. Wraz ze wzrostem war-
tosci Sredniego przyspieszenia/opdznienia wzrosta efek-
tywno$¢ czasowa testow.
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Ryc. 7. Przebieg uogdlnionej odchytki mocy i przyspieszenia
w zaleznosci od uogodlnionej predkosci postepowej

W dalszych prébach badano wptyw wyzszych warto-
$ci przyspieszenia/opdznienia (0,20 - +1,00 kn/s) przy
W /(o n?) = 0,5 na odchytke krzywej mocy wzgledem refe-
rencyjnej, przy zachowaniu tej samej referencyjnej krzywej
mocy uzyskanej dla czterech ustabilizowanych warunkéw
miedzy 60 KIASa V.

Podobnie jak w fazie wstepnej, krzywe mocy uzyskane
podczas przelotéw z przyspieszaniem systematycznie prze-
S$zacowujg wymagang moc, natomiast podczas hamowania
predkosci zanizajg jg. Odchytki wzgledem krzywej referen-
cyjnej przedstawiono na rysunku 8, gdzie linie przerywane
oznaczajg dopuszczalne minimum i maksimum odchytki. Limit
ten zostat ustalony na +/-30 shp, aby zapewni¢, ze wartosci
odchyftki nie przekroczg 5% w catym zakresie predkosci. Wraz
ze wzrostem wartosci przyspieszenia lub opdznienia roénie
réwniez bezwzgledna wartos¢ odchytki.
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Ryc. 8. Odchylenie dopasowanych krzywych mocy w funkcji
uogdlnionej predkosci lotu przy réznych wartosciach
przyspieszenia

Usrednienie przebiegéw z przyspieszania i hamowa-
nia predkosci pozwolito w ogdélnosci znaczgco zmniejszy¢
odchytke. Jednak przy analizie roznych kombinacji przyspie-
szenia i hamowania predkosci nie zaobserwowano wyraznego
trendu wartosci odchytki. Oznacza to, ze cho¢ usrednianie
moze jg redukowad, nie pozwala na jej bezposrednig kontrole.
Z tego powodu rozwazono alternatywne podejscie.

Majac na uwadze fakt, ze przyspieszanie/hamowanie
predkosci stanowi odejscie od idealnego stanu ustalonego,
opracowano metodologie majgcag na celu ograniczenie
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wptywu przyspieszenia/hamowania na wyniki. Wychodzac
od definicji SEP, wyprowadzono ponizszg zaleznosc:

dh Vr dVrp
Pr=Py—-W—-—-W—— 4
R = P4 7 g di (4)
w mysl ktérej moc mozna obliczy¢ jako dostepng moc
skorygowang o moc zwigzang ze zmianami wysokosci P,

i predkosci lotu P, . Sa one zdefiniowane jako:

dh
Ppp = WE (5)
Vo dVp
Pay = WL 2T
AV 7 di (6)

w taki sposéb, ze:
Pr = Py — Ppap, — Pay (7)

Procedura opracowania wynikéw, standardowo stoso-
wana w firmie Leonardo S.p.A. dla préob w warunkach usta-
lonych, byta wykorzystywana réwniez w przedstawionych
tu badaniach. W pierwotnej konfiguracji uwzglednia ona
wytacznie czton korekcyjny mocy P,,, poniewaz jest prze-
znaczona do analizy lotu przy ustalonej predkosci wzgledem
powietrza. Poniewaz wptyw przyspieszenia ma kluczowe
znaczenie w technice quasiustalonej, procedura analizy
danych zostata zmodyfikowana tak, by méc uwzglednié row-
niez moc zwigzang ze zmianami predkosci P, . Wartosci
odchytek mocy wzgledem krzywej referencyjnej uzyskane
przy uzyciu nowego podejscia przedstawiono na rysunku 9.
Widac wyrazng redukcje odchytek w poréwnaniu z wynikami
omowionymi wczesniej (rysunek 8). Mimo wprowadzenia
sktadnika korekcyjnego P, , mozna zaobserwowac, ze:

1. krzywe mocy dla przelotéw z przyspieszaniem sg nadal
nieco przeszacowane, natomiast dla hamowania pred-
kosci niedoszacowane;

2. przy statym przyspieszeniu, wzglednie opdznieniu,
odchytka na ogot roénie wraz ze wzrostem predkosci;

3. wraz ze wzrostem wartosci przyspieszenia lub opdz-
nienia wzrasta rowniez odchytka.

——0.93 kn/s
———0.41 kn/s
———0.38 kn/s
—0.29 kn/s
~———0.22 kn/s

-0.25 kn/s
—-0.32 kn/s
———-0.41 kn/s
——-0.71 kn/s
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Odchytka wzgledem P /(on®)[KM]

Ryc. 9. Przebieg odchytki dopasowanej krzywej mocy po
korekcie o moc zwigzanq ze zmianami predkosci powietrza P,
w zaleznosci od uogdlnionej predkosci lotu

Najbardziej prawdopodobng przyczyng tego zjawiska jest

rézna pozycja kadtuba $migtowca (pitch attitude) obserwowana
podczas testow. Zmiana kata natarcia wptywa na wspotczynnik
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oporu aerodynamicznego $migtowca, co bezposrednio oddzia-
tuje na moc oporéw lotu, a tym samym na wymagang moc do
lotu przy zadanej predkosci. To zjawisko mogtoby by¢ lepiej
widoczne i zrozumiate dzieki szczegdtowej analizie zaleznosci
wspotczynnika oporu od potozenia $migtowca, jednak aspekt
ten nie byt rozwazany w niniejszej pracy.

W rezultacie opracowana procedura lotu wraz z proce-
dura analizy danych pozwolita uzyskac¢ doktadne krzywe
mocy dla wartosci przyspieszenia do 0,41 kn/s, podczas gdy
préby wytracania predkosci zazwyczaj przekraczaty dopusz-
czalny zakres odchytek. Z tego powodu obecna definicja
nowej techniki testéw w locie nie obejmuje testéw hamo-
wania. Dodatkowo, zastosowanie najmniejszej wartosci
przyspieszenia (0,20 kn/s) jest wystarczajace, aby uzyskac
istotng oszczednos$¢ czasu (z 48 do 6 min), przy jednocze-
snym wytworzeniu bardzo matych odchytek krzywej mocy,
co przedstawiono w Tabeli 1. Nalezy zauwazy¢, ze w odroz-
nieniu od testéw wstepnych, w nowej metodologii wyma-
gany jest szeSciominutowy lot testowy, poniewaz obecnie
rozpatrywany jest tylko lot z przyspieszaniem.

Tabela 1. Podsumowanie kluczowych symulowanych testow
przyspieszania

Srednie

Srednie

Czas trwania Zysk na

przyspieszenie [kn/s] odchylenie [shp] testu[min] czasie [%]
0 - 48

+0,41 17 3 94

+0,38 15 4 92

+0,29 10 5 90

+0,22 8 6 88

Biorac pod uwage obiecujace wyniki uzyskane podczas
symulacji lotu, zaplanowano i przeprowadzono sesje préb
w locie. Celem byto zweryfikowanie poprawnosci nowej
metodologii w rzeczywistych warunkach lotu, gdzie obcia-
zenie pilota zadaniami ro$nie wyktadniczo ze wzgledu na
warunki srodowiskowe, ruch lotniczy, hatas itp. Dodatkowo,
referencyjna krzywa mocy zostata wyznaczona przy uzyciu
techniki testu w stanie ustalonym. Ze wzgledu na dostepnos¢
konkretnego egzemplarza testy przeprowadzono na $mi-
gtowcu AW169 i wykonano je w innej konfiguracji od tej sto-
sowanej w testach symulacyjnych. W zwigzku z tym nie
mozna przeprowadzi¢ bezposredniego poréwnania krzywych
mocy uzyskanych w symulacji i w locie. Mozna natomiast
poréwnac odchytki, poniewaz odnoszg sie one do odpowia-
dajacej im krzywej referencyjnej. Do analizy zastosowano
te samg procedure, ktéra zostata opracowana i dopasowana
do testéw symulacyjnych. W zwigzku z tym procedura obej-
mowata zaréwno korekty P, , jak i P, dla testu quasiustalo-
nego, a dla testéw w stanie ustalonym jedynie korekte P,,
Poréwnanie krzywych mocy wyznaczonych za pomoca obu
metod przedstawiono na rysunku 10.

Wyniki uzyskane w ramach préb w locie potwierdzajg
wyniki wstepne uzyskane na symulatorze lotu. Odchytka
wykazuje bardzo podobny przebieg do tego obserwo-
wanego w testach symulacyjnych przy zblizonej wartosci
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przyspieszenia, jak przedstawiono na rysunku 11, a jej war-
tosci mieszcza sie w dopuszczalnym zakresie +/-30 shp.
Podobne srednie odchytki uzyskano réwniez w analizie
zestawionej w Tabeli 2.
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Ryc. 10. Poréwnanie dopasowanych krzywych mocy
wyznaczonych podczas testow w locie metodgq tradycyjng
i quasiustalong

Wyniki te pokazuja, ze opracowana metodologia testow
quasiustalonych, rozwinieta w kontrolowanym $rodowisku
symulatora, jest réwniez stosowalna w locie i pozwala na
doktadne odtworzenie referencyjnej krzywej mocy PWR.
Dodatkowo, czas lotu potrzebny do przeprowadzenia testéw
pozostaje taki sam (6 min), co oznacza znaczaca oszczednosé
czasu lotu na poziomie 88% w poréwnaniu z tradycyjng
metodologia.

Tabela 2. Poréwnanie wynikéw testu symulowanego z wynikami
proby w locie

Srednie Srednie odchylenie
przyspieszenie mocy [shp]
[kn/s]
Test symulowany +0,22 8
Test w locie +0,23 7
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Podobnie jak w przypadku testéw symulowanych,
dokonano oceny zmiennosci W/(on?) podczas kazdego lotu
quasiustalonego, a zmiany w granicach +25 kg uznano za
akceptowalne. W rezultacie test réwniez spetnit wymagania
dotyczace parametru W/(on?).

Kompletny zapis przebiegu préby z wykorzystaniem
systemu FTI stanowi kluczowy element proponowane;j
procedury analizy danych. Procedura ta umozliwia wyzna-
czanie zaleznosci PR/(on®) jako funkcji v./n w dowolnej
chwili, z uwzglednieniem biezgcych zmian wysokosci lotu
oraz predkosci wzgledem powietrza. W rezultacie proby
quasiustalone pozwalajg na wyznaczenie ciggtej charak-
terystyki mocy w catym badanym zakresie predkosci lotu.
Z kolei podejscie tradycyjne dostarcza wartosci PR/(on?)
wytacznie dla warunkéw ustalonych. W praktyce kazdy
przebieg przyspieszania odpowiada duzej liczbie stanéw
w przyblizeniu ustalonych, podczas gdy proby prowadzone
metoda tradycyjng zapewniajg jedynie ograniczong liczbe
takich punktéw odniesienia.

W efekcie, w poréwnaniu z technika tradycyjna, ktéra
wymaga wielokrotnego doprowadzania statku powietrz-
nego do stanu ustalonego, obcigzenie pilota jest znacznie
mniejsze. Rbwnoczesnie zmniejsza sie obcigzenie inzyniera
préb w locie, poniewaz préba realizowana jest na statej
wysokosci, a wyznaczanie zmian wysokosci niezbednych do
utrzymania statej wartosci WAon?) nie wymaga stosowania
procedur iteracyjnych. W rezultacie technika quasiustalona
przynosi ogoélng redukcje obcigzenia zatogi.

Whioski

W celu zwiekszenia efektywnosci kosztowo-czasowej badan
osiggéw smigtowca w locie poziomym przeanalizowano
dwie alternatywne techniki wzgledem obecnie stosowanej
metody préb w stanie ustalonym. Technika préby przyspie-
szenia w locie poziomym, zapozyczona z badan samolo-
téw, nie zapewnita wystarczajacej doktadnosci wynikéw.

40

40 60 80 100 120 140
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Odchytka wzgledemPy /(on®) [KM]

Ryc. 11. Odchytka krzywej mocy quasiustalonej wzgledem krzywej w stanie ustalonym (lewa strona: test symulowany przy 0,22 kn/s;
prawa strona: test w locie przy 0,23 kn/s)
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Gtéwnga przyczyna jest tu odmienna aeromechanika oraz
logika sterowania Smigtowcem. W zwigzku z tym technika
ta nie wydaje sie efektywna i polecana.

Nowa metodyka quasiustalona polega na powolnym rozpe-
dzaniu $Smigtowca w locie poziomym, co stanowi przyblizenie
wielu ustalonych stanéw prébnych wymaganych w klasycznej
technice préb w stanie ustalonym. Wykorzystujgc definicje
nadwyzki mocy (SEP), opracowano odpowiednig procedure
analizy danych, ktéra ma na celu ograniczenie wptywu przy-
spieszenia. Przeprowadzono proby dla réznych wartosci przy-
spieszenia w celu oceny doktadnosci proponowanej metody.
Dla uzyskania najwyzszej doktadnosci zdecydowanie zaleca
sie stosowanie odpowiednich trybéw FD (IAS oraz ALT) oraz
stabilizacje poczatkowych i korncowych warunkéw lotu.

W odrdznieniu od podejscia tradycyjnego, ktére dostar-
cza uogodlnionych wartos$ci mocy jedynie dla poszczegodl-
nych stanéw ustalonych, metodyka quasiustalona pozwala
na wyznaczenie ciggtej charakterystyki mocy. Dodatkowo
obciazenie pilota podczas préb quasiustalonych jest znacznie
mniejsze w poréwnaniu z prébami ustalonymi. Poniewaz pro-
cedura préb ustalonych jest czasochtonna, badania osiggéw
sg zazwyczaj realizowane w specjalnie przeznaczonych do
tego lotach. Natomiast podejscie quasiustalone jest wyjat-
kowo efektywne pod wzgledem kosztéw i czasu, w zwigzku
z czym moze by¢ przeprowadzane w trakcie przelotéw do lub
z rejonu préb w ramach innych lotéw badawczych.

Proponowana metodyka quasiustalona mogtaby by¢
poczatkowo stosowana do oceny wptywu instalacji nowych
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zespotdw wyposazenia na osiggi $migtowca, poniewaz umoz-
liwia porownanie charakterystyk mocy wyznaczonych tg sama
metodologig. Nastepnie, w celu dalszego dopracowania meto-
dyki i oceny jej uniwersalnosci zaleca sie przeprowadzenie
bardziej intensywnych préb przy réznych wartosciach uogél-
nionej masy na roznych modelach smigtowcéw. Ostatecznie
technika ta moze zostac¢ wdrozona do wyznaczania charak-
terystyk mocy dla nowych modeli $Smigtowcow i odegrac
kluczowa role w definiowaniu ich osiggéw w przysztosci.
Dalsze kierunki rozwoju obejmuja analize wptywu kata
pochylenia podtuznego smigtowca na resztkowe odchylenia
charakterystyki mocy. Interesujgce moze by¢ takze zbadanie
wptywu akwizycji danych przy niskiej czestotliwosci prob-
kowania, z myslg o rozszerzeniu metodyki na $migtowce
produkcyjne, ktére nie s3 wyposazone w specjalistyczny
system instrumentéw pomiarowych do préob w locie.
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Proby w locie samolotu Aero L-39 Skyfox

Hynek Pokorny
inzynier préb w locie, Aero Vodochody, Czechy

Streszczenie

W artykule opisano proby w locie nowego samolotu Aero L-39
Skyfox. Przedstawiono program préb, a takze wyposazenie pokta-
dowe stuzqce do pomiaréw parametréw lotu. Zawarto problematyke
badan w locie oraz oméwiono dziatanie poszczegdlnych podzespo-
téw: uktadu napedowego, systemu podtrzymania zycia, uzbrojenia
podwieszanego oraz awioniki.

Stowa kluczowe: préby w locie, Aero Vodochody, L-39 Skyfox

Woprowadzenie

Testy w locie to kluczowy etap w rozwoju nowego samolotu.
Czesto zdarza sie, ze s one niedoceniane i postrzegane jako
ucigzliwy etap, ktéry przeprowadza sie wytacznie w celu
spetnienia wymagan certyfikacyjnych. Jednak to wtasnie na
tym etapie czesto wykrywane sg powazne usterki w kon-
strukgji, co sktania tworcéw samolotu do przeprojektowania
konkretnego systemu lub wdrozenia kompensacji aerody-
namicznej. Im wiekszy nacisk ktadzie sie na bezpieczenstwo
lotéw, tym wiecej przepiséw wprowadza sie w lotnictwie.
W efekcie skutkuje to coraz intensywniejszymi testami.

W pierwszych latach rozwoju lotnictwa, jesli nowo skon-
struowany samolot latat i lgdowat bez uszkodzen i obrazen
pilota, uznawano go za udany. Wkrétce koniecznym okazato
sie udokumentowanie osiggdw samolotu. Miato to zapewnic
jego sukces komercyjny i oceni¢ wtasciwosci lotne, czyli da¢
gwarancje, ze przecietny pilot bedzie w stanie nim sterowac.
Niebawem zostato to uregulowane dzieki ustanowieniu
norm bezpieczenstwa przez pierwsze wtadze lokalne (Anglia
1911 - Ustawa o nawigacji lotniczej (Aerial Navigation Act)).

Samolot L-39NG zostat certyfikowany zgodnie z nowymi
ramami EMACC, ktére pozwalajg na dostosowanie podstawy
certyfikacji zaréwno do przepiséw cywilnych, EASA CS-23,
jak i norm wojskowych DEF STAN 00-970.

Nawet dzi$ w niektérych gateziach lotnictwa osiagi
w locie mierzy sie stoperem i przyrzadami poktadowymi,
wtasciwosci lotne ocenia sie na podstawie raportéw pilota,
a testowanie systemow poktadowych nie jest konieczne,
poniewaz nie ma systemoéw wartych testowania. Zazwyczaj
w takim przypadku wtasciciel jest jednoczesnie pilotem
dos$wiadczalnym, a czasem réwniez konstruktorem samo-
lotu. Z zupetnie odmienng sytuacjg mamy do czynienia
przy samolotach cywilnych lub wojskowych, projektowa-
nych, budowanych i testowanych przez zespoty inzynieréw.
Miatem okazje osobiscie uczestniczyc¢ w testach certyfika-
cyjnych samolotu L-39 Skyfox, stad tez wszystkie zawarte
ponizej informacje bedg odnosic sie do tego samolotu.
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System akwizycji danych pomiarowych

Na potrzeby certyfikacji zbudowano dwa prototypy, oba
wyposazone w system akwizycji danych Curtiss-Wright
Acra KAM-500. Jest to rozwigzanie zdecentralizowane,
sktadajace sie z wielu blokéw zlokalizowanych w kadtubie,
potaczonych ze sobg siecig Ethernet. Kazdy blok wyposa-
zony jest w szereg kart pomiarowych, ktére sg dobierane
w zaleznosci od celu testu. Do badan w locie samolotu L-39
Skyfox wykorzystano karty napieciowe 10i 40V, karty dla
mostkow tensometrycznych, dla czujnikdw drgan, termopar,
czestotliwosci, sygnatéw binarnych, a takze do odczytu
magistrali ARINC 429 i MIL-STD-1553 oraz magistrali sze-
regowej RS 232. Dane s3 nastepnie zapisywane na karcie
pamieci w samodzielnym rejestratorze danych lotu. Znajduje
sie on w przedniej czesci kadtuba. Synchronizacje czasu
i parametréw potozenia zapewnia poktadowy system GNSS.

Whtasnosci lotne

Testy nowego samolotu warto rozpocza¢ od sprawdzenia
jego wtasnosci lotnych. Jesli s dobre, sprawiajg, ze samo-
lot cieszy sie popularnoscig wsrdd pilotéw, a to stanowi
podstawe potencjalnego sukcesu rynkowego. Najwiekszym
wyzwaniem w projekcie L-39 Skyfox byto zapewnienie
dobrych wtasciwosci pilotazowych przy predkosciach od
100 do 490 weztéw. L-39 Skyfox to samolot sterowany
bezposrednio, w ktérym sterowanie odbywa sie za pomoca
drazkéw nawigujacych, a sity na sterach wspomagane sg
sitownikami elektrycznymi. To rozwigzanie wybrano w celu
poprawy sterownosci i wtasciwosci pilotazowych starszego
modelu L-39 Albatros.

Badanie wtasnosci lotnych ma na celu sprawdzenie, czy
samolot moze by¢ bezpiecznie i skutecznie nawigowany
w catym zakresie jego mozliwosci operacyjnych. Ocena
obejmuje sterownos¢ we wszystkich fazach lotu, a takze
mozliwos$¢ wywazenia, stabilno$¢ statyczng i dynamiczna,
ostrzeganie przed przeciggnieciem oraz charakterystyke
aerodynamiczng przy duzych predkosciach. Testy prze-
prowadza sie z wykorzystaniem przyrzadéw poktadowych
i oceny pilotow, czesto dokonywanej w oparciu o standar-
dowe skale ocen. Samolot musi przewidywalnie reagowac
na polecenia sterujace, miec¢ okreslone akceptowalne obcia-
zenie pilota oraz dawac¢ pewnos¢ bezpiecznego zachowa-
nia zaréwno w warunkach normalnych, jak i awaryjnych.
Wymagania te gwarantuja, ze samolot nadaje sie do obstugi
przez przecietnego pilota bez koniecznosci wktadania
wielkiego wysitku i posiadania wyjatkowych umiejetnosci.
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Ryc. 1. Zaburzenia przeptywu na powierzchniach aerodynamicznych samolotu Aero L-39 Skyfox powstate wskutek przeniesienia
zbiornikéw paliwa na koricowki skrzydet. Wizualizacja przy uzyciu nitek bawetnianych

Rycina 1 przedstawia prébe, w trakcie ktorej weryfiko-
wano skutki przeniesienia zbiornikdw paliwa na koncowki
skrzydet. Na fotografiach wida¢ zaburzenia przeptywu na
poszczegdlnych powierzchniach aerodynamicznych samo-
lotu, wizualizowane przy uzyciu nitek bawetnianych.

Osiagi w locie

Osiagi w locie stanowig integralng cze$¢ charakterystyki
aerodynamicznej samolotu. Przeprowadzenie sprawdzaja-
cych je testéw jest obowigzkowe, poniewaz wyniki osiggow
sg czescig instrukcji uzytkowania w locie.

Testy osiggdw w locie przeprowadza sie w celu weryfika-
cji, czy samolot spetnia deklarowane zdolnosci operacyjne
w catym zakresie lotu. Obejmujg one pomiary i walidacje
kluczowych parametréw, takich jak dtugo$c¢ startu i lgdowa-
nia, predkos$¢ wznoszenia przy réznej predkosci postepowe;j
na réznych poziomach lotu, predko$¢ maksymalng i przelo-
towa na réznych poziomach lotu, putap, zasieg maksymalny
oraz zuzycie paliwa w funkcji predkosci lotu na wszystkich
poziomach lotu. Testy wykonuje sie w réznych warunkach
obcigzenia i scenariuszach srodowiskowych. Ma to na celu
zapewnienie zgodnosci z kryteriami osiggéw okreslonymi
w podstawie certyfikacji, ktéra w przypadku L-39 Skyfox
opiera sie gtéwnie na przepisach CS-23. Dane s3 groma-
dzone za pomocg jednostki akwizycji danych i weryfiko-
wane na podstawie przewidywan analitycznych. Wyniki
muszg wykazaé, ze samolot dziata niezawodnie i spdjnie
w okreslonych granicach, zapewniajgc zaréwno efektywnosé
operacyjng, jak i zgodno$¢ z przepisami.

Ryc. 2. Oprzyrzgdowanie do pomiaru pola cisnienia w sprezarce
silnika podczas préb w locie
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Zespot napedowy

Sercem samolotu jest silnik FJ44-4M firmy Williams.
Maksymalny ciag wynosi 16 kN, czyli nieco wiecej niz w star-
szym silniku Al-25 samolotu L-39 Albatros. W przeciwien-
stwie do starszej konstrukcji, obecny silnik jest znacznie
bardziej wydajny i osigga lepsza dynamike przyspieszania.
Silnik jest sterowany systemem FADEC (Full Authority Digital
Engine Control), co rowniez stanowi istotne udoskonalenie
w stosunku do starszej wersji. Silnik ten pochodzi z rynku
cywilnego, konieczne byty zatem jego liczne modyfikacje,
by mégt zosta¢ wykorzystany w samolotach wojskowych.
Najwazniejsza ze zmian byto dodanie funkcjonalnosci lotu
odwréconego.

Silnik zostat wyposazony w aparature do pomiaru
podstawowych parametréw (obrotéw sprezarki niskiego
i wysokiego cisnienia, temperatury miedzystopniowej tur-
biny), a takze do przeprowadzania testéw integracyjnych.
Do pomiaru pola ci$nienia na wlocie zastosowano czujniki
przedstawione na rycinie 2. Dodatkowo zastosowano czuj-
niki drgan konstrukcji mocujacej silnik w kadtubie. W locie
testowano réwniez zachowanie w stanach nieustalonych,
przy rozpedzaniu, a takze podczas ponownego urucha-
miania silnika.

System ratunkowy

L-39 Skyfox jest wyposazony w fotel wyrzucany Martin
Baker Mk. 16, a bezpieczne katapultowanie jest zapew-
nione poprzez skruszenie ostony kabiny. Testy katapultowe,
podobnie jak testy pekania ostony, zostaty przeprowadzone
przez producenta. Dziat préb w locie firmy Aero jest odpo-
wiedzialny za naziemng weryfikacje przeswitu drogi ewa-
kuacyjnej. Polega ona na podnoszeniu fotela za pomoca
dZzwigu, podczas gdy porusza sie on wzdtuz szyny nosnej.
W ciagu ostatnich 40 lat w firmie Aero przeprowadzono
testy krajowych foteli katapultowych, opracowanych
w instytucie badawczym vzLU Aerospace we wspotpracy

z Aero Vodochody, na starszych modelach L-39, L-59 i L-159.
Testy te obejmowaty préby katapultowania awaryjnego oraz
separacji ostony zaréwno na ziemi, jak i w locie. Rycina 3
przedstawia moment wyrzucenia fotela z kabiny podczas
testéw naziemnych.

Awionika

System awioniczny samolotu opiera sie na przetwarza-
niu cyfrowym. Komputer poktadowy ADC-39 (Air Data
Computer) oblicza predko$¢ i wysokos$¢ na podstawie ci$nie-
nia statycznego i catkowitego, system odniesienia wysokosci
i kursu (AHRS) oblicza katy potozenia (przechylenie, pochy-
lenie i odchylenie) za pomoca zyroskopdéw bezwtadnoscio-
wych, akcelerometréw i czujnika magnetycznego, ktére sg
stale skorelowane z danymi GPS lub moga dziata¢ wytacznie
w trybie bezwtadnosciowym. System ADAHRS (Air Data,
Attitude and Heading Reference System) stanowi rezerwe
dla systemu podstawowego AHRS. Dane sg wys$wietlane
pilotowi na PFD i MFD (Primary and Multifunction Flight
Display), a takze na wyswietlaczu HUD.

Testy naziemne, a takze préby w locie dowiodty,
ze wszystkie wyswietlane dane s prawdziwe i spdjne
w czasie. Poczawszy od wychylenia sitownikéw trymera,
danych aerodynamicznych, danych silnika, az po potozenie
wzgledem radiolatarni VOR/DME. Kolejna czescia testow
jest badanie EMC (kompatybilno$¢ elektromagnetyczna),
Co oznacza, ze zaden system w samolocie nie bedzie miat
wptywu na inny. Nie moze sie zdarzy¢, ze pompa paliwa
zaktoci czestotliwosc radiowa lub tacza danych. Duzy wysi-
tek wtozono réwniez w testowanie algorytmoéw, w ktérych
sprawdza sie, czy dane wejsciowe z czujnikéw spowoduja
okreslone ostrzezenie/przestroge w okreslonym czasie.
Symulacja sygnatéw wejsciowych jest czesciowo wykony-
wana za pomoca symulatora komputerowego, a czeSciowo
moze by¢ realizowana poprzez zastgpienie danych z czujni-
kéw rzeczywistymi sygnatami symulowanymi elektrycznie
(zwarcie, napiecie, rezystancja).

Ryc. 3. Préba naziemna fotela katapultowanego VS-20 w samolocie Aero L-159
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System podtrzymania zycia

Aero L-39 Skyfox, podobnie jak L-39 Albatros, jest samolo-
tem z miejscami siedzacymi dla pilotow w uktadzie tandem
oraz z kabing cisnieniowa. Dla zyskania lepszej widocznosci
tylne siedzenie zostato podniesione. Kabina jest ci$nieniowa,
od 8000 stdp az do putapu (38000 stdp), a regulator dziata
na zasadzie pneumo-mechanicznej. Charakterystyka regu-
lacji zostata przetestowana podczas ustalonego wznoszenia
i znizania, w czasie lotu poziomego na réznych poziomach,
a takze podczas stromego znizania. Wyposazenie pilota
zawiera maske tlenowg Gentex MBU-20 i spodnie anty-
grawitacyjne Survitec Skeletal. Oba elementy s3 obowigz-
kowe dla kazdego lotu i zasilane z poktadowego systemu
generowania tlenu (OBOGS), ktdry dostarcza mieszanke
gazéw oddechowych nie tylko do maski, ale takze napet-
nia spodnie do zadanego cisnienia. Przeprowadzono testy
w celu sprawdzenia stezenia tlenu w mieszance, a takze
cisnienia w komorze maski. Cisnienie parcjalne tlenu musi
by¢ wyzsze niz 0,21 kPa, aby unikna¢ niedotlenienia pilota,
a stezenie nie moze przekraczac¢ 60%, aby ograniczy¢ ate-
lektazje przyspieszeniowa. Jest to system generowania
tlenu na zadanie, w ktérym cisnienie w komorze maski musi
pozosta¢ dodatnie do momentu osiggniecia okreslonego
przeptywu, co rowniez zostato przetestowane.

Rycina 4 przedstawia pilota w kombinezonie podtgczo-
nym do systemu podtrzymywania zycia.

Uzbrojenie

Chociaz Skyfox zostat zaprojektowany przede wszystkim
jako samolot szkoleniowy, w celach ¢wiczeniowych zdolny
jest do przenoszenia bomb i rakiet niekierowanych, a takze
karabinu maszynowego. Testy integracyjne rozpoczety
sie od prob separacji (zrzut bomb, odpalenie pociskow
rakietowych), aby da¢ pewnos¢, ze tadunek oddziela sie
swobodnie od samolotu, nie powodujac niepozgdanych
zaktécen w samolocie lub mozliwych uszkodzen ptatowca.

PRZEMYSt LOTNICZY

Ryc. 4. System podtrzymywania Zycia w samolocie Aero L-39
Skyfox podczas testow z udziatem pilota doswiadczalnego

Najwiekszym problemem w tych testach jest zazwyczaj
upuszczenie pustego zbiornika paliwa, ktory jest ciatem
aerodynamicznym o duzym stosunku sity no$nej do masy,
co moze powodowac unoszenie w polu ci$nienia wokot
skrzydta i potencjalna kolizje (ryc. 5).

Testy w locie poprzedzono analizg CFD w celu oszaco-
wania oczekiwanego zachowania i ustalenia granic obwiedni
separacji. Podczas testéw samolot wyposazono w kamery
(ryc. 6), a przebieg préby dodatkowo rejestrowat kamerzysta

Ryc. 5. Préba separacji opréznionego zbiornika paliwa w locie
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Ryc. 6. Kamera zainstalowana pod kadtubem samolotu

Ryc. 7. Moment odpalenia pocisku rakietowego w trakcie préb prototypu Aero L-39 Skyfox

lecacy w samolocie towarzyszacym. Nastepnie rzeczywista
trajektoria wyodrebniona z kamer byta poréwnywana z tra-
jektorig obliczong w celu weryfikacji wynikéw CFD.

Do prawidtowego celowania broni wykorzystywany jest
komputer balistyczny, ktory integruje krzywe balistyczne
broni z danymi lotniczymi i katami potozenia samolotu.
W obecnym stanie rozwoju testowano tryb CCIP do zrzutu
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bomb i rakiet. Testy obejmowaty wielokrotne powtarzanie
profilu zrzutu w celu uzyskania wynikéw statystycznych,
a takze zrzuty w réznych profilach, aby zapewnié popraw-
nos¢ obliczen w catym zakresie zrzutu. Rycina 7 przedstawia
samolot w trakcie prob odpalenia pociskow rakietowych, zas
na rycinie 8 wida¢ modut manipulatora do oznaczania punk-
téw testowych, potagczonego z komputerem balistycznym.



Podsumowanie

W artykule opisano dotychczas przeprowadzone testy
w locie samolotu Aero L-39 Skyfox. Prace nad projektem
rozwojowym L-39 Skyfox bedg kontynuowane, dopodki
nie zostanie ukonczony petny program préb w locie.

PRZEMYSt LOTNICZY

W przypadku testowania samolotu o ztozonej konstrukcji,
zawierajgcej wiele systemoéw poktadowych, zakres prac
w ramach préb w locie jest bardzo réznorodny, ale nie-
zaleznie od tego, samolot musi przede wszystkim dobrze
i bezpiecznie latac. Dlatego tez wtasciwosci lotne oraz osiagi
sg kluczowe i wymagaja najwiecej uwagi.

Ryc. 8. Manipulator oznaczania punktéw testowych w kabinie samolotu Aero L-39 Skyfox
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Platforma treningowa L-39 Skyfox
jako ekonomiczny system szkolenia pilotow
samolotow odrzutowych

Ondrej Koukol, Hynek Pokorny,
Aero Vodochody, Czechy

Streszczenie

W artykule opisano platforme treningowgq dla pilotéw samolotéw
szkolno-bojowych opracowang i wdrozong w Aero Vodochody
w Czechach. Platforma bazuje na nowoczesnych podsystemach
cyfrowych. Catosc sktada sie z segmentu naziemnego, trenazera sta-
cjonarnego, petnego symulatora misji oraz segmentu poktadowego
do szkolenia w powietrzu. Zarysowano perspektywy rozwoju plat-
form treningowych dla kadetéw szkolonych na pilotéw wojskowych.

Stowa kluczowe: samolot szkolno-bojowy, platforma treningowa,
symulator, szkolenie lotnicze

Woprowadzenie

Nowoczesne samoloty szkolno-bojowe stanowig ztozone
systemy, ktérych pilotowanie jest zadaniem trudnym
i wymaga dtugotrwatego, kosztownego szkolenia. W celu
optymalizacji i podniesienia efektywnosci procesu szko-
lenia przysztych pilotéw producenci samolotéw szkolno-
-bojowych tworzg specjalne systemy szkolenia naziemnego
oraz symulatory lotu. Kompleksowy System Szkoleniowy
L-39 Skyfox reprezentuje najnowsza generacje platform
szkoleniowych firmy AERO Vodochody AEROSPACE.
Zaprojektowany z mysla o catym procesie szkolenia pilo-
téw - od pierwszego lotu do zaawansowanych faz - taczy
w sobie doskonate wtasciwosci pilotazowe z wysokim
bezpieczenstwem, niezawodnoscia i wyjatkowo niskimi
wymaganiami konserwacyjnymi. Tworcy systemu ktadg silny
nacisk na lepsza swiadomos$¢ sytuacyjng pilotéw, integracje
danych, dziatanie w sytuacji walki, planowanie misji oraz
interfejs cztowiek-maszyna nowej generacji. Wszystko to
zapewnia kadetom petne przygotowanie do przejscia do
nowoczesnych mysliwcow czwartej i pigtej generacji.

Zintegrowany system szkoleniowy (ITS)
L-39 Skyfox

Rozwigzanie zintegrowanego systemu szkoleniowego
(Integrated Training System, ITS) Skyfox opiera sie na pota-
czeniu systemoéw poktadowych, symulatoréw naziemnych
oraz narzedzi do planowania misji. Skalowalnos$¢ systemu
zapewnia szeroki wachlarz pakietéw szkoleniowych dosto-
sowanych do preferencji klienta.
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Segment naziemny systemu ITS

Na ziemi kadeci korzystajg z szerokiego spektrum narzedzi,
od szkolen komputerowych po symulatory misji, trenazery
procedur i stacjonarne trenazery rozszerzonej rzeczywisto-
$ci wirtualnej. System zarzadzania nauczaniem (Learning
Management System, LMS) w Naziemnym Systemie Szkolenia
(Ground-Based Training System, GBTS) to specjalistyczna plat-
forma cyfrowa zaprojektowana do dostarczania i $ledzenia
szkolen personelu lotniczego na symulatorach naziemnych
i modutach szkoleniowych oraz do zarzadzania nimi. LMS
zapewnia scentralizowang platforme, na ktérej instruktorzy
mogg tworzy¢ i organizowac tresci szkoleniowe, w tym kursy
teoretyczne, moduty interaktywne oraz ¢wiczenia symulato-
rowe dostosowane do konkretnych wymagan.

Zarzadzanie integracjg kurséw LMS z testami i oceng
umozliwia skuteczng weryfikacje wiedzy kazdego uczestnika
szkolenia i osiggniecie celu kursu. Pozwala to na zarzadzanie
procesem uczenia sie poprzez ustalenie warunkéw dostepu
do materiatéw edukacyjnych i stworzenie spersonalizowa-
nych $ciezek nauczania w oparciu o ocene wiedzy kazdego
uzytkownika.

Trenazer stacjonarny (DTT)

DTT to komputerowy symulator czeSciowych zadan w czasie
rzeczywistym, zaprojektowany specjalnie do zaznajomienia
sie z kokpitem i awionikg oraz do podstawowego szkole-
nia w zakresie obstugi uzbrojenia. Narzedzie to zawiera
kompleksowe symulacje systeméw, awioniki i uzbrojenia
samolotu. Piloci moga obstugiwac przyciski i przetaczniki na
ekranie za pomocg monitora dotykowego lub poprzez odpo-
wiednie ustawienie i klikniecie kursora myszy. Wyswietlacze
reagujg dynamicznie, odzwierciedlajac zachowanie rzeczy-
wistego samolotu. Symulator odtwarza réwniez dzwieki
maszyny i uzbrojenia, w tym hatas silnikéw, odgtosy aerody-
namiczne i sygnaty dzwiekowe odpalania broni, co zwieksza
realizm szkolenia (ryc. 1).

Szkolenie proceduralne w kokpicie

Trenazer procedur kokpitu (Cockpit Procedure Trainer, CPT)
jest niezbednym narzedziem do szkolenia pos$redniego
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Ryc. 1. System trenazera stacjonarnego

Ryc. 2. Trenazer proceduralny w kokpicie

w dywizjonach. Zostat zaprojekto-
wany specjalnie w celu zapoznania
pilotéw z elementami sterowania,
przetgcznikami i kluczowymi pro-
cedurami obowigzujacymi podczas
obstugi samolotu. CPT zapewnia
realistyczne sSrodowisko, w ktérym
piloci moga ¢wiczyc i doskonali¢
swoje umiejetnosci. Umozliwia
to pilotom osiggniecie biegto-
$ci w procedurach normalnych
i awaryjnych oraz w lotach wedtug
wskazan przyrzaddw (ryc. 2).

To rozwigzanie szkoleniowe
pozwala na wykonywanie kom-
pletnych symulowanych misji -
od startu do ladowania, oferujac
kompleksowe mozliwosci ¢wicze-
nia. CPT zostat zaprojektowany do
pracy w standardowym srodowi-
sku biurowym, dzieki czemu jest
tatwy w transporcie i wygodny do
uzycia w réznych warunkach.

Petny symulator misji (FMS)

Petnowymiarowy symulator misji
(Full Mission Simulator, FMS) dla
L-39 Skyfox to zaawansowany
system szkoleniowy, zaprojekto-
wany z myslg o kompleksowym
szkoleniu pilotéw. Umozliwia
im zapoznanie sie, przeéwi-
czenie i powtdrzenie zaréwno
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Ryc. 3. Symulator misji petnowymiarowej wraz ze stanowiskiem instruktora
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normalnych, jak i awaryjnych procedur obstugi samolotu
na ziemi i w locie. System zostat zaprojektowany tak, aby
zapewni¢ immersyjne i efektywne srodowisko szkoleniowe,
przygotowujac pilotow do efektywnego i szybkiego reago-
wania podczas rzeczywistych operacji (ryc. 3).

Dodatkowo, FMS oferuje kompleksowe szkolenie w zakre-
sie scenariuszy bojowych, nawigacji i obstugi réznych syste-
mow poktadowych.

FMS dla L-39 Skyfox spetnia rygorystyczne wymaga-
nia kategorii CS-FSTD(A) Flight Training Device poziomu ll,
zapewniajac wierne odwzorowanie realnych sytuacji i reali-
styczne doswiadczenia szkoleniowe. Dlatego godziny lotu
na tym symulatorze s3 liczone jako godziny lotu na praw-
dziwych samolotach (ryc. 4).

Segment poktadowy ITS
Symulowane szkolenie w powietrzu jest mozliwe dzieki posred-

nictwu systemu wyswietlacza przeziernego (HUD) sterowa-
nego przez uniwersalng jednostke zarzadzajaca znajdujaca
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Ryc. 4. Koputa symulatora misji petnowymiarowej
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sie pod HUD-em. Oprécz wyswietlacza nawigacyjnego HUD
moze wyswietlac kilka wskaznikéw uzbrojenia. W zaleznosci od
scenariusza misji i wybranej broni, symbolika i sygnaty ogniowe
sg odpowiednio modyfikowane, np. poprzez sygnaty CCIP
(Constantly Computed Impact Point) i inne tryby.

Oproécz rozwigzania bazowego, inng opcja jest wykorzy-
stanie Wirtualnego Systemu Szkoleniowego (Virtual Training
System, VTS). System ten symuluje walke powietrzng - od
odlegtosci poza zasiegiem wzroku (Beyond Visual Range, BVR)
do zasiegu walki powietrznej. System ten taczy lecace statki
powietrzne za pomoca tacza danych i jest réwniez w stanie
generowac wirtualne cele z zadanymi warunkami poczat-
kowymi. Interfejs dla pilota sktada sie z dwdch gtéwnych
stron: wyswietlacza sytuacji taktycznej (Tactical Situation
Display, TSD) i strony wirtualnego radaru kontroli ognia
(Virtual Fire Control Radar, VFCR). TSD integruje dane z wta-
snych czujnikow statku powietrznego oraz z samolotéw
korzystajacych z tacza danych i zapewnia pilotowi aktu-
alny, dynamiczny obraz $rodowiska taktycznego w czasie
rzeczywistym na mapach 2D, ortofotomapach lub mapach
satelitarnych oraz daje obraz szczegétowej bazy danych
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elewacji terenu (Detail Terrain Elevation Data Base, DTED).
VFCR wyswietla na ekranie radaru widok obiektéw wirtual-
nych lub rzeczywistych statkéw powietrznych podtaczonych
do sieci VTS. Pozwala to uczniom-pilotom na trenowanie
zaawansowanych scenariuszy BVR, nawet na samolotach
szkoleniowych niewyposazonych w radar.

Przysztosc¢ szkolenia lotniczego

Najnowszy projekt rozwojowy, w ktorym Aero Vodochody
wspdtpracuje z Centrum Szkolenia Lotniczego (Flight Training
Center, CLV) operatora L-39 Skyfox, ma na celu potaczenie
rzeczywistych obiektéw z symulatorem naziemnym i wirtu-
alnymi celami. To rozszerzenie VTS o petna funkcjonalnosc
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Live - Virtual - Constructive (LVC) ma potencjat, aby stac sie
poteznym narzedziem szkoleniowym dzieki swoim unikal-
nym funkcjom (zob. ryc. 5). Dane lotu z rzeczywistego samo-
lotu sg udostepniane za posrednictwem tacza danych stacji
naziemnej, a nastepnie wykorzystywane do rekonstrukcji
trajektorii tego lotu na symulatorze. Wirtualny pilot moze
obserwowac rzeczywisty samolot w interakcji z symulo-
wanym otoczeniem w ramach zadania kooperacyjnego.
Instruktor moze réwniez wykorzystaé zalety gogli VR, aby
uzyskac szczegdtowy widok kokpitu w czasie rzeczywistym,
w tym widok terenu. Strumien danych z symulatora, ptynacy
w przeciwnym kierunku, jest nastepnie przetwarzany przez
VTS, a pilot symulatora staje sie albo kolejnym cztonkiem
formacji w powietrzu, albo ma zosta¢ przechwycony jako
wroég rzeczywistego samolotu.

Ryc. 5. Widok odbicia
rzeczywistych samolotéw
w symulacji. Symulator
wykorzystujgcy bron do
strzelania do rzeczywistego
samolotu
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Rozmowa z Jaromirem Langiem,
glownym konstruktorem Zakladow
Lotniczych Aero Vodochody

Rozmowe prowadzi: Jarostaw Pytka

Pojawienie sie nowego samolotu w ofercie producenta
nie zdarza sie czesto. Aero L-39 Skyfox to najnowsza
propozycja czeskiej firmy Aero Vodochody, producenta
samolotow znanego od ponad stu lat. Zewnetrznie Skyfox
nawigzuje do znanego i udanego samolotu szkoleniowego
L-39 Albatros. Jak jednak mozna przypuszczac, innowacje
kryja sie w $rodku, dlatego postanowilismy zapytac gtow-
nego konstruktora, inzyniera Jaromira Langa o wyjgtkowos¢
nowego projektu.

Koncepcja samolotu, jego geometria i konstrukcja
aerodynamiczna sg dos¢ konserwatywne. Bazuja

na Aero L-39 Albatros. Czy taka koncepcja ma szanse
na sukces, czy tez lepiej odejs¢ od klasyki i skupic sie na
nowatorskich rozwigzaniach?

Pierwotne przeznaczenie nowego samolotu L-39NG (Skyfox)
byto komercyjne. Przygotowany zostat przede wszystkim
z mysla o obecnych uzytkownikach L-39 Albatros, ktérych
samoloty majg dzi$ ponad 40 lat i ich okres eksploatacji
dobiega konca. Zamierzeniem podczas budowy nowego

samolotu byto zachowanie charakterystyki lotnej i osia-
gow oryginalnej konstrukcji przy jednoczesnym znacznym
wydtuzeniu okresu eksploatacji, zainstalowaniu nowocze-
snego sprzetu awionicznego i zintegrowaniu nowego silnika.
Wymagano réwniez, aby konstrukcja nowego samolotu byta
zgodna z obowigzujgcymi przepisami Europejskiej Agencji
Obrony (European Defence Agency, EMAR). Wszystko to przy
jednoczesnym zachowaniu niskiej ceny zakupu samolotu
oraz minimalizacji kosztéw rozwoju i certyfikacji. Chec spro-
stania zatozonym wymaganiom doprowadzita do zacho-
wania koncepcji aerodynamicznej oryginalnego samolotu,
poniewaz zastosowanie nowych, rewolucyjnych koncepgcji
ostatecznie oznaczatyby bardziej skomplikowany, dtuzszy
i bardziej kosztowny wktad w rozwéj samolotu.

Nastepca polskiej TS-11 Iskry, ktéra przez dziesieciolecia
byta wykorzystywana przez Polskie Sity Powietrzne do
szkolenia, miat by¢ 1-22 Iryda. Wiazano z tg konstrukcjg
duze nadzieje, weszta ona nawet do stuzby w jednostce
liniowej. Jednak w pewnym momencie prace nad dalszym
rozwojem zostaty ostatecznie zaniechane, a produkowane

inz. Jaromir Lang
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samoloty wycofano ze stuzby. Obecnie, jak zapewne Pan
wie, w celach szkoleniowych wykorzystuje sie wioski
samolot Alenia Aermacchi / Leonardo M-346 Master.

W rzeczywistosci jest on czesciowo rosyjski, poniewaz
podstawowy ptatowiec pochodzi z samolotu Jakowlew
Jak-130. Jednak silnik, systemy i awionika sg pochodzenia
zachodniego. Gdyby miat Pan poréwnaé L-39 Skyfox

z M-346 Master, jaki bytby bilans zalet i wad?

Znamy historie samolotu I-22 Iryda, byta ona dla nas, jako
producenta, wazng lekcja. Znamy réwniez samolot Leonardo
M-346 i szczegbétowo SledziliSmy historie jego rozwoju od
pierwotnego typu Jak-130. Nasz samolot L-39 Skyfox zdecy-
dowanie nie miat by¢ w zaden sposéb poréwnywany z M-346,
ktoéry, naszym zdaniem, nalezy do innej kategorii samolotéw
szkoleniowych - powiedzmy, Ze jest to rodzaj high-endu dla
wymagajacych klientéw. L-39 Skyfox stanowi raczej tarisze
rozwigzanie odrzutowego samolotu szkoleniowego o osig-
gach wystarczajacych do podstawowego i zaawansowanego
szkolenia pilotéw wojskowych, z mozliwoscig wyposazenia go
w podstawowe uzbrojenie, takie jak bomby, rakiety i zasobniki
z bronig, a docelowo z mozliwoscig montazu sprzetu do misji
rozpoznawczych. Naszymi konkurentami sg raczej samoloty
turbosmigtowe, na przyktad Pilatus PC-21, Embraer EMB-
312 Tucano itp. Sposréd typdw odrzutowcdw konkurentem
jest na przyktad Leonardo M-345.

L-39 Skyfox jest rowniez wyposazony w zachodni silnik,
systemy i awionike, ale w przeciwienstwie do konkurencji
oferujemy réwniez wersje samolotu dla klientow korzystaja-
cych ze wschodniego sprzetu i uzbrojenia. Dlatego nie jest
mozliwe poréwnywanie L-39 Skyfoxa z M-346, poniewaz
sg to rézne kategorie samolotéw zaréwno pod wzgledem
masy, 0siggow, jak i ceny. Nasz samolot stanowi stosunkowo
tanie rozwigzanie o niskich kosztach eksploatacji, podczas
gdy M-346 jest wielokrotnie drozszy pod kazdym wzgledem.
Dlatego to klient decyduje, ktére rozwigzanie jest dla niego
lepsze i ktére wybierze.

Samoloty szkoleniowe osiggajg predkosci
poddzwiekowe. To wtasnie jest przyczyna trudnosci

w doborze optymalnego profilu aerodynamicznego.
Obecnie istotnym czynnikiem jest niskie zuzycie
paliwa, co w przypadku samolotéw pasazerskich
prowadzi do stosowania profili pseudonadkrytycznych.
Jak aerodynamiki z Aero Vodochody poradzity sobie

z doborem i optymalizacjg aerodynamiki samolotu L-39
Skyfox, a zwtaszcza jego profilu?

Jak juz wczesniej wspomniatem, profil aerodynamiczny
skrzydet, usterzenia i wszystkich powierzchni stero-
wych pozostat taki sam jak w oryginalnym L-39 Albatros.
Zmniejszenie zuzycia paliwa osiggnelismy dzieki czeSciowym
(lokalnym) modyfikacjom, takim jak usuniecie zbiornikéw
paliwa na koncach skrzydet i zastgpienie ich odpowiednimi
tukami, zwezenie kadtuba, optymalizacja powierzchni kana-
tow wlotowych silnika, a przede wszystkim wybdér nowo-
czesnego silnika o niskim jednostkowym zuzyciu paliwa.

PRZEMYSt LOTNICZY

Przypuszczam, ze doskonale pamieta Pan obraz duzej
sali - kreslarni, w ktérej dziesigtki projektantéow
przenosito pomysty techniczne na kalke kreslarska za
pomoc3a tradycyjnych rediséwek lub rapidograféw.
Dzisiejsi projektanci prawdopodobnie nawet nie styszeli
o tych narzedziach, korzystajg z systeméw CAD. Prosze
krotko opisaé, jak przebiegata transformacja zaktadu
Aero Vodochody w zakresie wdrazania systemow
projektowania wspomaganego komputerowo. Czy L-39
Skyfox ma swojego cyfrowego blizniaka?

W Aero Vodochody przejscie na digitalizacje dokumen-
tacji projektowej odbywato sie stopniowo, od poczatku
lat 90. XX w. Zaczynaliémy od komputerowych systemoéw
rysunkowych 2D (AutoCAD), stopniowo przechodzac do
rzeczywistych systeméw modelowania 3D (NX, CATIA)
i korzystania z systeméw PLM. Nie byta to nagta zmiana,
lecz stopniowy i dtugotrwaty proces, ktéremu towarzyszyto
regularne ksztatcenie i szkolenie odpowiedniego perso-
nelu. W przypadku starszych samolotéw podczas napraw
i modernizacji nadal korzystamy z oryginalnych rysunkéw
papierowych, ale s3 one réwniez digitalizowane, na przyktad
do formatu PDF, a w razie potrzeby transformowane do
postaci 3D. Jednak samolot L-39 Skyfox zostat juz w petni
stworzony w $rodowisku cyfrowym i cata konstrukcja ma
oczywiscie swoj wiasny tréjwymiarowy ,model gtéwny”.
Kazdy detal jest modelowany w 3D, a w razie potrzeby
transformujemy modele 3D do rysunkéw 2D. Samolot L-39
Skyfox ma takze swojego cyfrowego blizniaka w postaci
realistycznego modelu, ktory wykorzystujemy w symulato-
rach lotu, systemach planowania misji i réznych analizach
komputerowych.

Sercem kazdego samolotu jest silnik. Aero L-39
powstat w latach 60. XX w. Jak Pan postrzega ewolucje
napedow samolotéw szkolno-treningowych w ciggu
ostatniego potwiecza? W szczegdlnosci, jak przebiegata
transformacja z barostatycznych, mechanicznych
systemoOw sterowania silnikiem na system FADEC?

Oryginalne samoloty L-39 Albatros wykorzystuja sil-
nik Al-25TL z catkowicie hydromechanicznym uktadem
sterowania. To rozwigzanie wydaje sie obecnie zupetnie
bezuzyteczne. Przejscie uktadu sterowania silnikiem na
systemy elektroniczne, az do dzisiejszych systeméw FADEC,
przyniosto redukcje masy, uproszczenie konstrukgji sil-
nika, zwiekszenie komfortu sterowania, poprawe osiggéw
i zuzycia paliwa, a wreszcie, co nie mniej wazne, zwieksze-
nie bezpieczenstwa pracy silnika. Wysoko ceniong cecha
silnikow z systemami FADEC jest znaczne uproszczenie
obstugi. Nie ma potrzeby dokonywania skomplikowanych
regulacji charakterystyki i osiggéw w trakcie eksploatacji,
a system FADEC jest w stanie oblicza¢ rézne parametry
zywotnosci silnika i doradzaé w zakresie czynnosci kon-
serwacyjnych, monitorowac wazne parametry operacyjne
i ostrzegac o przekroczeniu dopuszczalnych limitéw pracy
silnika, itp. System FADEC zapewnia réwniez komunikacje
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miedzy systemem sterowania silnikiem a innymi systemami
samolotu za posrednictwem magistrali danych, umozliwia-
jac w ten sposdb sterowanie pracg silnika ze sprzezeniem
zwrotnym z systemow samolotu (np. autopilota).

Jak juz wspomnieliémy, oszczednos$¢ paliwa jest

dzis kluczowa, réwniez w przypadku samolotéw
wojskowych. Wtosi reklamowali kiedys Aermacchi
S-211 jako najbardziej oszczedny w klasie odrzutowych
samolotéw szkoleniowych, dzieki zastosowaniu silnika
dwuprzeptywowego. W Aero L-39 zastosowat Pan
silnik Williams FJ 144 o stosunku dwuprzeptywowosci
2,1: 1. Czy Pana zdaniem ten typ silnika jest obecnie
optymalnym rozwigzaniem, pomimo prostszej
konstrukcji i nizszego momentu bezwtadnosci silnika
jednoprzeptywowego?

Zastosowanie silnika turbowentylatorowego jest absolutng
koniecznoscig w samolocie naszej kategorii. Juz oryginalny
L-39 Albatros wykorzystywat taki silnik. W poréwnaniu
z turboodrzutowymi, zastosowanie silnikow turbowen-
tylatorowych przynosi znaczng redukcje zuzycia paliwa
i wiele innych korzysci. Silniki odrzutowe charakteryzuja sie
mniejsza zaleznoscig osiggdw od zmian warunkéw atmosfe-
rycznych (wysoko$¢, predkos$c i temperatura powietrza), ale
nie jest to tak istotne dla kategorii samolotéw szkoleniowych
jak zuzycie paliwa. W przypadku samolotéw wojskowych
istotne jest rowniez zmniejszenie $ladu cieplnego silnika
za samolotem. Jesli chodzi o moment bezwtadnosci silnika
turbowentylatorowego, réznica w stosunku do turboodrzu-
towego nie jest az tak znaczaca dla kategorii samolotéw
szkolno-treningowych. Nowoczesne systemy napedowe
z uktadem FADEC moga wykorzystac zalety silnikéw tur-
bowentylatorowych do maksymalnych bezpiecznych granic,
a zatem réznice w osiggach miedzy silnikami turbowen-
tylatorowymi a poréwnywalnymi silnikami odrzutowymi
stopniowo sie zmniejszaja, przy jednoczesnym zachowaniu
wszystkich innych zalet tych turbowentylatorowych.

Samolot Aero L-39 Skyfox zostat pozbawiony
zbiornikéw paliwa na koncach skrzydet. Dynamika
poprzeczna i zwrotno$¢ samolotu z pewnoscia ulegty
poprawie. Ale, jak to czesto bywa w projektowaniu, nic
nie odbywa sie bezkosztowo. Czy zatem zasieg samolotu
nie ulegt przy okazji zmniejszeniu?

W L-39 Skyfox zostaty wyeliminowane zbiorniki paliwa na
koncach skrzydet, a ich miejsce zajety tukowe koncéwki
skrzydet. Natomiast zbiorniki zintegrowano z wewnetrzng
strukturg skrzydta. S one ponad trzykrotnie wieksze niz
zbiorniki na koncach skrzydet w L-39 Albatros. Chociaz
koncéwki skrzydet w L-39 Skyfox nie doréwnujg w petni pod
wzgledem redukcji oporu indukowanego aerodynamicznym
wiasciwos$ciom wczesniejszych zbiornikow stosowanych
w oryginalnym L-39 Albatros, przynoszg one inne korzysci,
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takie jak poprawa wtasciwosci dynamicznych i zwrotno-
sci. Dzieki zintegrowaniu zbiornikéw paliwa z wewnetrzng
strukturg skrzydta i nizszemu zuzyciu paliwa, zasieg i wytrzy-
matos$¢ L-39 Skyfox sg znacznie wieksze niz w przypadku
oryginalnego L-39 Albatrosa.

Samoloty z rodziny Aero L-39/139/159 ciesz3 sie
duza popularnoscig wéréd modelarzy. Dostepne s na
przyktad modele plastikowe w skalach od 1: 144 do
1: 32, a takze modele latajace, w tym gigantyczne -
napedzane silnikami odrzutowymi. Zdarza sie to rzadko
i tylko w przypadku szczegélnie udanych, popularnych
prototypéw. Sam miatem okazje zbudowac model
L-39 z legendarnego zestawu Kovozavody Prosciejov
w skali 1: 72. Prosze powiedzie¢, czy Pan réwniez byt
lub jest modelarzem? | czy modelarstwo wsréd dzieci

i mtodziezy ma wymierny, znaczacy wptyw na kulture
techniczng i poziom kadry w lotnictwie?

Nie jestem modelarzem. W mtodosci prébowatem budowac
modele, ale nigdy nie znalaztem w sobie wystarczajacej
cierpliwosci, niezbednej do tego zajecia. Podziwiam jed-
nak prace modelarzy i z pewnoscig uwazam to za bardzo
odpowiednie zajecie dla dzieci i mtodziezy. Budowanie
modeli zawsze wigze sie z koniecznoscig studiowania réz-
nych szczegdétdw modelowanego samolotu i jego historii.
To z kolei wspiera rozwdj wiedzy technicznej modelarzy, ich
umiejetnosci i z pewnoscig pozytywnie wptywa na poziom
kadry w lotnictwie.

Podsumowujac rozmowe, co chciatby Pan przekazac¢
czytelnikom Techniki Lotniczej i Astronautycznej,
zwiaszcza tym mtodym, ktérzy dopiero rozpoczynaja
kariere konstruktora samolotéow?

Chciatbym zyczyé¢ Czytelnikom Techniki Lotniczej
i Astronautycznej wiele radosci i sukceséw w zyciu i pracy.
Wazne jest, aby nie zniechecac sie ewentualnymi poczat-
kowymi problemami i konsekwentnie dgzy¢ do spetnienia
swoich marzen. Stanie sie dobrym technikiem, ekspertem
czy konstruktorem w lotnictwie to zawsze dtugi proces
i nie zawsze przebiega bezproblemowo, bez koniecznosci
pokonywania réznych przeszkdd. Na poczatku tej drogi
zawsze jest zainteresowanie lotnictwem, technologia i zdo-
bycie odpowiedniego wyksztatcenia. Praca w lotnictwie
wigze sie z wieloma dziedzinami dziatalnosci cztowieka,
w tym z nauka, technikg, biznesem i administracja. Praca
zespotowa w lotnictwie jest interesujaca, poniewaz zespoty
robocze sktadajg sie z ekspertow, ktérych taczy entuzjazm
i mitos¢ do lotnictwa. Tworzy to unikalne $rodowisko,
a praca w takim zespole jest bardzo ciekawa, inspirujgca
i wspierajgca dalszy rozwoéj zawodowy cztonkdw.

Dziekujemy za rozmowe!
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HISTORIA LOTNICTWA

Wodnosamoloty Macchi
w Pucharze Schneidera — cz. 2

Jarostaw Latalski,
Politechnika Lubelska

Woprowadzenie

Kiedy zakonczyta sie | wojna $wiatowa, dominacja przemystu
europejskiego na lotniczej mapie sSwiata byta bezsporna.
Jedynym krajem spoza Europy, ktéry mogt sie liczy¢ w tej
stawce byty Stany Zjednoczone Ameryki. Jednakze nalezy
zauwazy¢, ze w chwili podpisania rozejmu w listopadzie
1918 r. na froncie znajdowato sie mniej niz 200 samolotéw
wyprodukowanych w USA. Co istotne, byty to gtdwnie samo-
loty szkolne, budowane na bazie licencji brytyjskich (Avro
i Bristol) lub francuskich (SPAD). Jedynym samolotem kon-
strukcji amerykanskiej, ktéry brat udziat w dziataniach bojo-
wych byt Dayton-Wright DH-4 wzorowany na konstrukcjach
brytyjskiego de Havillanda. Dodatkowa stabo$cig amerykan-
skiego przemystu lotniczego byt fakt, ze po zakoriczeniu wojny
wielu amerykanskich producentéw samolotéw wojskowych
nie widziato dla siebie przysztosci w tej branzy i zamierzato
powrdci¢ do swojej podstawowej dziatalnosSci - najczesciej
do produkcji samochodow.

Bez watpienia najistotniejszym osiggnieciem amerykan-
skiego przemystu lotniczego okresu | w. $w. byt masowo pro-
dukowany silnik Liberty L-12. Byta to jednostka w uktadzie
V-12, chtodzona cieczg, o pojemnosci skokowej 27 | i mocy
400 KM (300 kW). Silnik ten byt jednym z najmocniejszych
jakie produkowano podczas | w. Sw. Wyrdzniat sie ponadto

wyjatkowo korzystnym stosunkiem mocy do masy wtasnej
- ponad 1,0 KM/kg. Po zakonczeniu wojny w magazynach
amerykanskich pozostata duza liczba tych silnikow.

Wobec tych okolicznosci, z inicjatywy generata Williama
Mitchella, dowddcy lotnictwa amerykaniskiego w Europie i p6z-
niejszego tworcy Sit Powietrznych Stanéw Zjednoczonych
(USAF), podijeto starania o wyasygnowanie znaczacych $rod-
kéw finansowych z budzetu panstwa na rozwoj krajowego
przemystu lotniczego. Ostatecznie Kongres przyjat stosowne
ustawy i amerykanscy przedsiebiorcy i producenci, zmotywo-
wani perspektywg nowych zamowien, rozpoczeli opracowy-
wanie nowych samolotéw, juz wedtug wtasnych projektow.
Wyraznie odczuwalny byt jednak brak odpowiednich zasobéw,
przede wszystkim kadrowych.

Dodatkowym czynnikiem stymulujgcym rozwdj lotnictwa
amerykanskiego w tym okresie, podobnie jak i w Europie, stata
sie rywalizacja sportowa. W 1920 r. trzej bracia Pulitzerowie -
Ralph, Joseph Jr. i Herbert - uzyskali zgode armii i marynarki
amerykanskiej na zorganizowanie miedzynarodowego wyscigu
predkosci, znanego pdzniej jako Puchar Pulitzera. Pierwszy
wyscig o nowy puchar odbyt sie 25 listopada 1920 r., a zwycie-
zytw nim kapitan armii amerykanskiej Corliss Moseley pilotujac
samolot Verville-Packard VCP-R i osiggajac $rednig predkosc
okrazenia 251,8 km/godz. Do kolejnej edycji tych zawodoéw
w 1921 r. przystapita takze firma Curtiss. W ramach kontraktu

Ryc. 1. Po lewej eksperymentalny silnik lotniczy Curtiss CD-12 - zbudowano tylko 4 egzemplarze (na zdjeciu egzemplarz nr 1),
po prawej jego bezposredni nastepca Curtiss D-12 - jeden z najwazniejszych silnikéw w historii lotnictwa. Wiele innych silnikéw
lotniczych wywodzi swojq konstrukcje wtasnie z tej jednostki, miedzy innymi Packard 1A-1500, Rolls-Royce Kestrel i Junkers Jumo 210
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armijnego firma ta zbudowata dwa samoloty model RC-1.
Napedzane byty silnikiem Curtiss D-12 opracowanym w firmie
Curtiss Aeroplane and Motor Company przez inz. Arthura
Nutta. Byta to zupetnie nowa jednostka, pod wieloma wzgle-
dami rewolucyjna, jak sie okazato, i jeden z najwazniejszych
silnikdw lotniczych okresu miedzywojennego. Curtiss D-12 byt
jednym z pierwszych prawdziwie udanych silnikéw z blokiem
aluminiowym. Cylindry i ptaszcze wodne tego silnika byty odle-
wane jako jeden monoblok. W konstrukgji zastosowano takze
kilka innych nowoczesnych rozwigzan, m.in. podwadjny watek
rozrzadu i cztery zawory na cylinder. Silnik miat pojemnos¢
19,81 | i dostarczat 520 KM mocy, a dzieki niewielkiej masie,
314 kg, cechowat sie niespotykanym stosunkiem mocy do masy
wiasnej (znacznie korzystniejszym niz bardzo udany, wczesniej
wspomniany Liberty L-12). | to wtasnie silnik Curtissa pozwolit
Amerykanom na zmierzenie sie z europejskimi producentami
samolotéw w Pucharze Schneidera.

Kolejne edycje Pucharu Schneidera
Cowes, 1923 .

Zawody organizowane przez brytyjski Aeroklub Krélewski
(Royal Aero Club) byty drugimi, ktérych gospodarzami byli
Brytyjczycy. Akces zgtosity reprezentacje Wielkiej Brytanii,
Francji, Wtoch i po raz pierwszy Stanéw Zjednoczonych
Ameryki, zapowiadata sie wiec prawdziwie miedzynarodowa
rywalizacja. Poczatkowo rozwazano wytyczenie trasy nad
kanatem La Manche, z punktami zwrotnymi nad Francja
i Anglig, ale pomyst ten zarzucono. Ostatecznie trasa miata
przebiegac od miasta Cowes, znajdujacego sie na pétnocnym
wybrzezu wyspy Wight, w kierunku wschodnim do miejsco-
wosci Selsey na potudniowym krancu pétwyspu Manhood,
nastepnie prowadzita do nabrzeza w Portsmouth i dalej na
zachdd, z powrotem do Cowes.

Przygotowania we Francji byty zakrojone na szeroka
skale i ostatecznie zgtoszono cztery samoloty - po dwie
todzie latajgce z firm Latham i CAMS. Niestety, w wyniku
awarii jednego z okretdow, ktéry przewozit samoloty, do
Wielkiej Brytanii dotarty tylko maszyny CAMS 38, ale tylko
jedna z nich wzieta udziat w rywalizacji.

Stany Zjednoczone wystawity trzy samoloty Curtiss CR-3,
z ktorych dwa pomyslnie zaliczyty préby techniczne oraz nawi-
gacyjne i mogty wystartowac w wyscigu. Brytyjczykdw repre-
zentowat Henri Biard na samolocie Supermarine Sea Lion Ill.

Natomiast Wtochy, pomimo wstepnych deklaracji, osta-
tecznie nie wystawity swojej reprezentacji. Zasadniczym
powodem byty zawirowania polityczne i ekonomiczne
w kraju zwigzane z dojsciem do wtadzy Benito Mussoliniego
oraz niecheé¢ ministerstwa do finansowania udziatu w tym
wydarzeniu. Poczatkowo liczono jeszcze na udziat samolotu
Savoia S.51 - maszyny, ktéra na przetomie lat 1922-1923
pobita rekord $wiata w predkosci przelotu na odcinku 3 km.
Ostatecznie jednak firma Savoia sie wycofata, gdyz nie
byta w stanie znalez¢ odpowiedniego silnika.

Zawody organizowane w Cowes bezapelacyjnie wygrali
Amerykanie. Zwyciezyt por. David Rittenhouse na samolocie
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Curtiss CR-3 napedzanym silnikiem Curtiss D-12. Na trasie
dtugosci 344,47 km osiggnat srednig predkosc 285,4 km/godz.
Drugie miejsce réwniez zajagt Amerykanin - Rutledge Irvine,
ktory uzyskat srednig predkos$é 279 km/godz. Na trzecim
miejscu uplasowat sie H. Biard z wynikiem 252,93 km/godz.,
a por. Maurice’a Hurela reprezentujacy Francje musiat sie
wycofac z powodu awarii juz na drugim okragzeniu.

W zwigzku ze zwyciestwem przedstawiciela Ameryki
organizacje kolejnych zawoddéw przyznano Stanom
Zjednoczonym. Gospodarzem miato by¢ Baltimore. Ponadto,
na wniosek kilku krajow, przesunieto termin zawodow
ojedenroktj.na 1925r.

Zastosowane w zwycieskich samolotach Curtissa jed-
nostki napedowe serii D-12 okazaty sie przetomowe. Jak
juz wspomniano wczesniej, byty jednymi z pierwszych praw-
dziwie udanych silnikéw z odlewanym blokiem aluminio-
wym. Miaty dzieki temu niespotykany do tej pory stosunek
mocy do masy wtasnej - parametr ten ma krytyczne zna-
czenie dla silnikow lotniczych. Kolejng wyrdzniajacg cecha
tej konstrukcji byt bezposredni naped $migta - zrezygno-
wano z przektadni taczagcych wat korbowy ze Smigtem, co
dodatkowo zmniejszyto mase uktadu napedowego. Kolejng
nowoscig samolotéw Curtissa byto Smigto zaprojektowane
przez inzyniera akustyki Sylvanusa Alberta Reeda. Miato
ono bardzo cienkie topaty, dzieki czemu mogto obracac sie
z wiekszg predkoscig niz tradycyjne $migta (mniejsze sity
odsrodkowe bezwtadnosci), a to pozwalato na wykorzysta-
nie petnej mocy silnika. Wspomniane rozwigzania sprawity,
ze D-12 byt najnowoczesniejsza jednostkg napedowa na
Swiecie i umozliwit Amerykanom zdominowanie rywalizacji
w wyscigach lotniczych na kilka lat.

Baltimore, 1925 r.

Woprawdzie reprezentacja Wtoch nie brata udziatu w edycji
Pucharu Schneidera organizowanej w Cowes, ale w kraju
sledzono rywalizacje i pojawiajace sie na Swiecie nowinki
techniczne. Najwieksze wytwadrnie lotnicze traktowaty
impreze jako znakomita reklame, ale zdawano sobie takze
sprawe z olbrzymich kosztéw uczestnictwa. Na szczescie,
pomimo poczatkowej niecheci, przedstawicielom firmy
Macchi udato sie naktonic¢ rzagd Mussoliniego do wsparcia
reprezentacji narodowej. Argumentowano, ze udziat kraju
w tej rywalizacji miat duze znaczenie propagandowe. Jak
sie wkrotce okazato, uzyskane wsparcie niestety nie byto
duze. Rzad ograniczyt swoje zaangazowanie do sfinanso-
wania zakupu dwéch silnikow Curtiss D-12A w Stanach
Zjednoczonych. Byta to bez watpienia bardzo trafna
decyzja, gdyz w tym okresie byty to najlepsze silniki lot-
nicze na Swiecie, znacznie przewyzszajace osiggami inne
konstrukcje. W kraju natomiast nie byto szans na szybkie
opracowanie silnika o zblizonych parametrach. Dlatego
tez nie dziwi fakt, ze na polecenie odpowiedzialnego za te
transakcje generata Alessandro Guidoniego przed przeka-
zaniem zakupionych silnikéw firmie Macchi wystano je do
zaktadow Fiata. Tam zostaty one doktadnie zbadane i prze-
testowane na hamowni z mys$lg o opracowaniu podobnej
jednostki napedowej w kraju.
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Macchi M.33

Na potrzeby zawodow w 1925 r. firma Macchi zdecydowata sie
opracowac zupetnie nowy samolot. Inzynierem odpowiedzial-
nym za projekt byt Mario Castoldi, nowy gtéwny konstruktor
firmy, ktory zastgpit na tym stanowisku Alessandro Toniniego.

Aby doréwnaé nowym samolotom wyscigowym firmy
Curtiss - zwyciezcom zawoddéw w Cowes, przygotowano
projekt lekkiej jednoptatowej todzi latajgcej o konstrukgji
wspornikowej.

Kadtub samolotu miat konstrukcje drewniang pétskoru-
powa, kryta sklejka. Byt bardzo smukty i dos¢ gteboki dla
zapewnienia odpowiedniej dzielnos$ci morskiej. Zadbano
o bardzo czystg jak na tamte czasy linie aerodynamiczna.
Dennica kadtuba byta lekko wklesta, co poprawiato statecz-
nos¢ podczas préb nawodnych. Pierwszy stopien kadtuba
byt znacznie wysuniety do przodu, dtuga tylna sekcja gtadko
przechodzita w elegancko wyprofilowany i wzniesiony ku
gorze statecznik pionowy i ster kierunku. Poczatkowo
ster ten byt niewywazony, ale pézniej zmodyfikowano go,
dodajac powierzchnie wyréwnawczg przed osig obrotu.
Statecznik poziomy byt konstrukcji drewnianej, jednodzwi-
garowy, usztywniony linkami napinajgcymi prowadzonymi
ze statecznika pionowego i od dotu z kadtuba.

Skrzydta samolotu byty tréjdzielne, o konstrukcji w petni
Ryc. 2. Inz. Mario Castoldi, gtéwny konstruktor firmy Macchi drewnianej. Stosunkowo krétki centroptat byt zintegrowany

i wspéttwdrca jej najwiekszych sukceséw z kadtubem, do niego mocowane byty sekcje zewnetrzne.

Leonardo Innovation A

Ryc. 3. Wodnosamolot Macchi M.33. Zwraca uwage namalowany na szczycie statecznika pionowego herb dynastii sabaudzkiej oraz na
przodzie kadtuba symbol topora przywigzanego wstqzkami do wiqgzki rézg - znak ten pochodzit z czasow starozytnych i reprezentowat
wtadze oraz autorytet cesarskiego paristwa rzymskiego. Oznaczenia te zostaty wprowadzone na samolotach wtoskich po dojsciu do
wtadzy B. Mussoliniego

Dane techniczne:
rozpietos$¢ 10,00 m, dtugosc 8,28 m, wysokosc 2,68 m, powierzchnia nosna 15,0 m?, maksymalna masa startowa 1255 kg,
predkos¢ maksymalna okoto 320 km/godz.
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W konstrukcji ptata zastosowano dwa dzwigary i gesto
rozmieszczone zebra o do$¢ grubym (16%) dwuwypuktym
profilu. Waskie lotki o duzej rozpietosci zajmowaty az dwie
trzecie krawedzi sptywu. Mate, kroplowe ptywaki stabili-
zujace byty zamocowane pod skrzydtami na rozpdrkach
w ksztatcie litery N i usztywnione dodatkowymi naciggami.

Kabina pilota znajdowata sie w obrebie centroptata,
pomiedzy przednim i tylnym dzwigarem skrzydta. Silnik
Curtiss D-12A o mocy 500 KM zostat zamontowany wysoko
nad kadtubem przed kabing pilota, na ramie stalowej z roz-
porek w ksztatcie litery N. W celu zmniejszenia oporow
aerodynamicznych silnik zostat ostoniety profilowang gon-
dola. Napedzat dwutopatowe, drewniane smigto ciggnace
o statym skoku i $rednicy 2,28 m. Dobry profil aerodyna-
miczny samolotu pogarszaty jednak duze chtodnice pty-
towe umieszczone po obu stronach tylnej czesci gondoli
silnikowej. W 1925 r. rozwiazanie to byto juz przestarzate,
bowiem w niektérych samolotach wyscigowych zaczety sie
wtedy pojawia¢ nowoczesne chtodnice powierzchniowe.

Zbudowano tacznie trzy egzemplarze M.33: dwa lata-
jace przeznaczone na zawody oraz jeden wykorzystany do
statycznych testéw wytrzymatosciowych. W czasie prob
w locie przeprowadzonych nad wodami jeziora Maggiore
samoloty osiggnety predkos¢ 320 km/godz.

Zawody

W zawodach w Baltimore wzieto udziat osiem maszyn. Wielka
Brytania wystawita 3 zawodnikéw: Huberta Broada na samolo-
cie Gloster lll, Berta Hinklera réwniez na Glosterze lll i Henriego
Biarda na samolocie Supermarine S.4. Stany Zjednoczone
reprezentowali: stynny James Doolittle, George Cuddihy oraz
Ralph Ofstie - wszyscy lecieli samolotami Curtiss R3C-2. Whosi
przygotowali dwie maszyny Macchi M.33 pilotowane przez
Riccarda Morselliego i Giovanniego de Brigantiego.

Wyscig zaplanowano na sobote 24 pazdziernika, dzien
wczesniej miaty sie odby¢ proby manewrowe. Wytyczona
trasa o dtugosci 50 kilometréw miata ksztatt tréjkata i pro-
wadzita nad pétnocna czescig zatoki Chesapeake. Zawodnicy
mieli do pokonania siedem okrazen. Miejscem startu byt
punkt przed trybung sedziowska na koricu molo w Bay Shore.
Nastepnie samoloty leciaty na potudnie, az do krarica wyspy
Gibson, gdzie znajdowata sie latarnia morska oznaczajaca
pierwszy punkt zwrotny. Po wykonaniu zakretu samoloty
miaty przelecie¢ do Huntingdon Point po przeciwnej stronie
zatoki. Tam nalezato wykona¢ kolejny zakret i wrdcié w kie-
runku pétnocno-zachodnim nad zatokg, do punktu startu.

Prob manewrowych nie zaliczyty dwa samoloty brytyj-
skie - Supermarine S.4 H. Biarda i Gloster Il B. Hinklera. Do
ostatecznej rywalizacji staneto zatem sze$¢ maszyn. W dniu
wyscigu pojawity sie jednak problemy z silnikami we wtoskich
samolotach. Dzieki wysitkom inzynieréw udato sie szczesliwie
doprowadzi¢ obie maszyny do stanu gotowosci jeszcze przed
rozpoczeciem lotéw testowych. Sam wyscig zaplanowany byt
natomiast na drugg czesc dnia. Niestety, tym razem druzynie
wrtoskiej nie dopisato juz szczescie. Tuz przed rozpoczeciem
zmagan pilotéw wystapita usterka uktadu zaptonowego, ktéra
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uniemozliwita uruchomienie silnika w maszynie R. Morsellego
i jego samolot musiat zosta¢ wycofany z zawodow.

Gdy rozpoczat sie wyscig, prowadzenie od samego
poczatku objat J. Doolittle, bardzo dobrze leciat réwniez
G. de Briganti na M.33, a za nim H. Broad na samolocie
Gloster. Niestety, podczas jednego z okrgzen pilot wtoski
pomylit trase i stracit sporo czasu. W efekcie zostat wyprze-
dzony przez Brytyjczyka. Na kolejnych okragzeniach zbli-
zali sie do prowadzacej trojki dwaj pozostali Amerykanie,
ktérych samoloty byty znacznie szybsze. Ale niestety, ani
G. Cuddihy, ani R. Ofstie nie ukonczyli wyscigu. W potowie
szostego okrazenia samolocie Ofstiego zawiodta pradnica
i zostat on zmuszony do Iladowania. Natomiast w maszynie
Cuddihego, prawdopodobnie na skutek wycieku oleju, zapa-
lit sie silnik i pilot rowniez musiat wodowac. Zawody osta-
tecznie wygrat J. Doolittle, ktéry uzyskat Srednig predkosé
374,21 km/godz. Drugie miejsce zajat H. Broad wynikiem
320,46 km/godz., a trzecia pozycja przypadta Wtochom -
G. de Briganti uzyskat $rednig predkosé¢ 271,02 km/godz.

Podsumowanie wynikéw i analiza zwycieskich konstrukgji
pozwolity wskazac kilka gtéwnych czynnikow, ktére przyczy-
nity sie do wygranej samolotéw Curtissa. Po pierwsze, uwage
zwracato bardzo dobre dopracowanie aerodynamiczne tych
samolotéw - m.in. poprzez zastosowanie chtodnic skrzy-
dtowych zintegrowanych z poszyciem ptata. Po drugie,
w samolotach amerykanskich zastosowano nowe smigta -
wykonane wedtug projektu A.S. Reeda. Byty one odkuwane
i dzieki temu miaty ciensze topaty, a to z kolei powodowato,
ze mogty obracac sie szybciej i okazaty sie bardziej efektywne
niz stosowane przez innych $migta drewniane. | po trzecie,
zawody te ostatecznie wykazaty, ze nadchodzi era samolotéw
ptywakowych, natomiast todzie latajgce nie s3 juz w stanie
sprostac konkurencji. Macchi M.33 byt bowiem jedyng tego
typu konstrukcjg w tym wyscigu i zajat ostatnie miejsce.

Niesprawny silnik w M.33 R. Morsellego zostat po
zawodach naprawiony i obie maszyny przetransporto-
wano z powrotem do Wtoch, gdzie byty pdzniej uzywane
do szkolenia pilotow.

Hampton Roads, 1926 r.

Przygotowania do udziatu Wtoch w zawodach w 1926 r. roz-
poczeto od staran o zakup odpowiednich silnikéw. Poniewaz
w kraju nadal nie byto odpowiednich jednostek napedowych,
pierwszym wyborem byt silnik zwycieskiego Curtissa R3C-2
z zawoddow w Baltimore. Byt to silnik Curtiss V-1400 (wersja
rozwojowa D-12), dwunastocylindrowy w uktadzie V, chto-
dzony woda, o mocy maksymalnej 565 KM.

Niestety, rzad USA nie wydat zgody na sprzedaz szesciu
silnikéw tego typu sitom powietrznym Krélestwa Wtoch
(Regia Aeronautica).

W zwigzku z tym zwrdcono sie do firmy Fiat z pytaniem
o mozliwos¢ opracowania nowej jednostki napedowej o odpo-
wiedniej mocy. Zespot konstrukeyjny pod kierownictwem
inz. Tranquillo Zerbiego przystgpit do intensywnych prac.
Punktem wyijscia byt sprawdzony i cieszacy sie dobrg opinig
silnik Fiat A.22. Wprowadzono w nim szereg zmian - m.in.
zwiekszono nieco pojemno$c skokows i podniesiono stopien
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sprezania. Zupetng nowoscig byto zastosowanie drazonych
ttokéw wykonanych ze stopéw magnezu. Technologia ta nie
byta jeszcze w petni opanowana, jednak z uwagi na poten-
cjalne korzysci zdecydowano sie na takie rozwigzanie. Budowe
prototypu ukonczono w marcu i jeden egzemplarz przekazano
do testéw. Opracowany silnik oznaczony Fiat AS.2 uzyskiwat
moc maksymalng ponad 800 KM przy okoto 2500 obr./min.

Macchi M.39

W miedzyczasie firma Macchi otrzymata z ministerstwa lot-
nictwa zlecenie na przygotowanie dla wtoskiej reprezentacji
nowych samolotéw na najblizszg edycje zawodow. Inzynier
Castoldi, kierownik techniczny i gtdwny konstruktor firmy,
przedstawit projekt samolotu M.39. Obliczenia teoretyczne
wskazywaty na bardzo dobre osiggi tej maszyny, w zwigzku
z tym podpisano kontrakt na przygotowanie trzech samo-
lotéw w wersji konkursowej oraz dwu do treningéw i lotéw
¢wiczebnych. Jeden dodatkowy egzemplarz miat by¢ wyko-
rzystany do prob wytrzymatos$ciowych.

W kwietniu 1926 r. przestawiono gotowy prototyp samo-
lotu. W odréznieniu od wszystkich poprzednich konstruk-
cji Macchi nowy samolot byt hydroplanem ptywakowym.
Kadtub sktadat sie z dwdch gtéwnych sekcji: cze$é przednig
stanowita kratownica wykonana z rur stalowych, na ktorej
wspierat sie silnik. Ostone silnika wykonano z paneli alumi-
niowych Scisle dopasowanych do jego obrysu, z wyraznie
widocznymi uwypukleniami na gtowice cylindréw. Panele te
pokrywaty czes¢ grzbietowa kadtuba az do przedniej krawedzi
owiewki kokpitu. Natomiast cze$¢ tylna kadtuba o owalnym
przekroju poprzecznym byta w catosci wykonana z drewna.
Zdecydowano sie na konstrukcje pétskorupowg, wzmocniong
czterema podtuznicami i szeregiem sklejkowych wreg. Duzy
statecznik pionowy stanowit integralng czes¢ tylnej sekcji
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Ryc. 4. Wodnosamolot Macchi M.39. Bardzo dobrze widoczny system chtodzenia cieczy w postaci rurek mosieznych na gornej
powierzchni ptata. Zwracajq uwage stosunkowo dtugie lotki siegajqce blisko potowy dtugosci krawedzi sptywu

kadtuba i byt dzielony. Cze$¢ grzbietowa stanowita mniej
wiecej 2/3 jego powierzchni, czes¢ dolna znajdowata sie
bezposrednio ponizej. Ster kierunku byt niedzielony i taczyt
gorng i dolng cze$¢ statecznika. Statecznik poziomy réwniez
zbudowany byt w catosci z drewna i mocowany do kadtuba
dwoma dzwigarami. Ster kierunku i stery wysokosci miaty
réwniez konstrukcje drewniang krytg ptétnem.

Skrzydto samolotu byto jednoczeéciowe, dwudzwigarowe.
Miato zerowy kat wzniosu i bardzo niewielki skos ku tytowi
W rzucie z gory. Zastosowano profil dwuwypukty, o grubosci
10% cieciwy, co zapewniato bardzo maty opér aerodynamiczny.
Dla wzmocnienia konstrukcji zastosowano po dwa odciggi
wyprowadzone z owiewki silnika nad gtowica cylindréw. Lotki
na skrzydtach siegaty mniej wiecej potowy dtugosci krawedzi
sptywu, wykonane byty z drewna i pokryte ptétnem.

W sposéb nowatorski rozwigzano system chtodzenia.
Przednig czes¢ skrzydta pokrywaty mosiezne chtodnice
cieczy chtodzacej silnik, idealnie dopasowane do profilu
ptata. Zajmowaty one okoto 60% powierzchni skrzydta.
Z kolei chtodnica oleju znajdowata sie na spodniej czesci
dziobu - od kotpaka $migta az po krawedz natarcia skrzydta,
i rowniez byta zebrowana.

Dwustopniowe ptywaki byty wykonane z aluminium
i zamocowane do kadtuba na czterech profilowanych
rurach stalowych. Konstrukcje dodatkowo usztywniono
dwoma rozpérkami poprzecznymi pomiedzy ptywakami
oraz systemem stalowych naciggéw przytwierdzonych do
dzwigarow i do weztow kratownicy silnikowej. Zbiorniki
paliwa umieszczono w centralnej czesci ptywakoéw, skad
byto ono ttoczone sprezonym powietrzem do zbiornika
wyréwnawczego w kadtubie i dalej do silnika.

Pod koniec sierpnia 1926 r. rozpoczeto préby samolo-
téw w locie. Odbywaty sie one w bazie treningowej Lido
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Ryc. 5. Wodnosamolot Macchi M.39 w widoku z przodu. Smigto drewniane, dwutopatowe. Widoczna chtodnica oleju ponizej kotpaka
Smigta siegajgca az do krawedzi natarcia skrzydta. Chtodnica cieczy w postaci rurek mosieznych na dolnej i gérnej powierzchni ptatéw

Dane techniczne:
Rozpietos¢ 9,26 m, dtugosé 7,59 m, wysokos¢ 3,06 m, powierzchnia nosna 14,3 m?2, maksymalna masa startowa 1575 kg,
predko$¢ maksymalna okoto 410 km/godz.

della Schiranna nad jeziorem Varese. 17 wrzeénia podczas
jednego z lotéw testowych pilot doswiadczalny Mario de
Bernardi uzyskat predko$¢ maksymalng 414 km/godz. Byt to
wynik znacznie lepszy niz dotychczasowy oficjalny Swiatowy
rekord predkosci wodnosamolotu. Tydzien pézniej doszto
jednak do tragicznego wypadku. Lecac treningowym M.39,
kapitan wtoskiej druzyny Vittorio Centurione wpadtw prze-
ciggniecie w ostrym zakrecie i rozbit sie w wodach jeziora.
Ponidst Smieré na miejscu. Byt to bardzo powazny cios dla
wtoskiej druzyny. Poniewaz poza Centurionem i majorem
M. de Bernardim zaden z pilotéw wtoskich nie ukonczyt
szkolenia, Wtochy zwrécity sie do organizatoréw konkursu
Schneidera z pros$ba o op6znienie terminu zawoddw, aby
umozliwi¢ dokonczenie treningdw. Whiosek zostat przyjety,
jednak decyzja organizatorow spotkata sie ze ogromnym
niezadowoleniem przedstawicieli Wielkiej Brytanii, ktora
wczesniej wycofata sie z zawodow, argumentujac to wiasnie
brakiem czasu na przygotowania.

Zawody
Zawody zaplanowano na 11 listopada na kotwicowisku

Hampton Roads w Norfolk w stanie Virginia. Trase wyscigu
stanowito 7 okrgzen petli o dtugosci 50 km, start i meta
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znajdowaty sie na terenie morskiej i lotniczej bazy wojsko-
wej w Norfolk.

W wyscigu wziety udziat trzy samoloty wtoskie i trzy ame-
rykanskie. Jak wspomniano, z powodu braku czasu na przy-
gotowania Wielka Brytania nie wzieta ostatecznie udziatu,
podobnie ekipa francuska. Wtochy reprezentowali piloci
Krélewskich Sit Powietrznych (Regia Aeronautica) - major
Mario de Bernardi, kapitan Arturo Ferrarin i por. Adriano
Bacula - wszyscy startowali samolotami Macchi M.39.
Zespot amerykanski wystawit trzy rézne dwuptatowce firmy
Curtiss, kazdy z nieco innym silnikiem wywodzacym sie z serii
D-12. Por. Christian Schilt leciat Curtissem R3C-2 z silnikiem
Curtiss V-1400, por. William Tomlinson Curtissem F6C-3
Hawk wyposazonym w silnik Curtiss D-12A, a por. George
Cuddihy leciat Curtissem R3C-4 z silnikiem Curtiss V-1550.

Wyscig zostat opdzniony o dwa dni z powodu nieko-
rzystnych warunkéw pogodowych. By unikna¢ zbytniego
zblizenia sie do siebie podczas pokonywania trasy, samo-
loty startowaty w ustalonych odstepach czasu. Pomimo
pewnych probleméw z silnikiem, M. de Bernardi ukonczyt
siedem okrazen jako pierwszy. Uzyskat $rednig predkosc
396,70 km/godz. Drugie miejsce zajat Amerykanin Ch. Schilt
na samolocie Curtiss R3C-2 z wynikiem 373,34 km/godz.
Miejsce trzecie réwniez przypadto druzynie Wtoch -
A. Bacula osiggnat predkos¢ 350,84 km/godz. Dwa samoloty
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Ryc. 6. Mjr Mario de Bernardi po zwyciestwie w zawodach
w Hampton Roads w listopadzie 1926 .

musiaty wycofac sie z wyscigu - w maszynie A. Ferrarina
pekt przewdd paliwowy, a w samolocie G. Cuddihy’'ego na
ostatnim okrazeniu zawiodta pompa paliwa.

Osiggi maszyn wtoskich byty doskonate, postanowiono
zatem wykorzystac nadarzajaca sie okazje i podjac oficjalng
prébe pobicia rekordu $wiata. Cztery dni po zawodach,
17 listopada, na tym samym akwenie M.de Bernardi w swoim
M.39 osiggnat predkosé 416,618 km/godz. na trasie o diu-
gosci 3 km, ustanawiajac jednoczesnie nowy rekord $wiata.

Wenecja, 1927 r.

Krétko po zakonczeniu zawodéw w Hampton Roads odbyto
sie posiedzenie Miedzynarodowej Federacji Lotniczej FAI
w sprawie ustalenia terminu nastepnej edycji. Pojawiaty
sie bowiem od pewnego czasu opinie, ze organizowanie
pucharu co rok jest zbyt duzym obcigzeniem zaréwno
finansowym, jak i organizacyjnym dla uczestnikdéw i ze
lepiej by byto, gdyby zawody odbywaty sie co dwa lata.
Wskazywano tez, ze opracowanie nowych samolotéow
zajmuje coraz wiecej czasu. Rozwigzaniem takim nie byli
zainteresowani Wtosi, ktérzy chcieli szybko zdyskonto-
wac sukces modelu M.39. Podobne stanowisko zajmowali
Brytyjczycy, ktérzy nie brali udziatu w zawodach w 1926 r.
Amerykanie natomiast poparli postulat organizacji zawo-
doéw co dwa lata. W wyniku gtosowania ustalono, ze
nastepne zawody odbedg3 sie jednak za rok, tj. w 1927 r.
w Wenecji.
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WHtosi rozpoczeli przygotowania do kolejnej edycji
pucharu zaraz po powrocie ze Stanéw Zjednoczonych.
Jeszcze w grudniu doszto do spotkania T. Zerbiego
i M. Castoldiego. W wyniku dyskusji uznano, ze najlep-
szym rozwigzaniem, zamiast budowania zupetnie nowej
maszyny, bedzie rozwijanie zwycieskiego modelu M.39.
Jednoczesnie T. Zerbi zobowigzat sie do przeprojektowa-
nia silnika AS.2. Wedtug jego zapewnien zmodyfikowana
jednostka powinna osiggng¢ moc 1000 KM. Zadaniem
M. Castoldiego byto natomiast zaadoptowanie ptatowca
M.39 do nowego silnika.

W ten sposob, wobec petnej zgody gtéwnych konstruk-
toréw, wtoskie Ministerstwo Lotnictwa zawarto kontrakt
z firmg Macchi na opracowanie i budowe trzech samolo-
téw, ktére miaty nosié¢ oznaczenie M.52, oraz z firmg Fiat
na przygotowanie pieciu silnikdw AS.3. Klauzula zawarta
w kontrakcie z Macchi zaktadata, ze samolot powinien by¢
zdolny do osiggniecia predkosci co najmniej 470 km/godz.

Inzynier T. Zerbi szybko zakonczyt modyfikacje projektu
silnika AS.2, a jego ogdlne rysunki konstrukcyjne dotarty do
fabryki Macchiw Varese pod koniec lutego 1927 r., co z kolei
umozliwito M. Castoldiemu natychmiastowe rozpoczecie
prac nad konstrukcjg nowego ptatowca.

Macchi M.52

Zmiany zaproponowane przez zespot konstrukcyjny
M. Castoldiego byty ukierunkowane na trzy podstawowe
cele: po pierwsze, nalezato dostosowac konstrukcje pta-
towca do zwiekszonej mocy silnika, po drugie, trzeba byto
maksymalnie zmniejszy¢ mase samolotu i po trzecie, popra-
wic jego aerodynamike.

W zwiazku z zabudowa nowego silnika i zwiekszong
jego mocg konieczne byto miedzy innymi przeprojekto-
wanie przedniej czesci samolotu. Nowy silnik miat nieco
mniejszg powierzchnie czotowa niz AS.2, i dzieki temu moz-
liwe byto zredukowanie przekroju poprzecznego kadtuba.
Zastosowano takze nowe owiewki silnika, lepiej dopaso-
wane do bryty zespotu napedowego. Zwiekszona moc
silnika pozwolita z kolei na zastosowanie nowego $migta.
Zdecydowano sie na dwutopatowe, metalowe $migto o Sred-
nicy 2,33 m, ktére wzorowane byto na amerykanskim smigle
Reed i zapewniato lepszg sprawnosé napedowa. Zmniejszono
rowniez przekrdj poprzeczny tylnej czesci kadtuba, choé
wigzato sie to z ograniczeniem miejsca w, i tak juz ciasnej,
kabinie pilota. Dodatkowo, z uwagi na zwiekszony moment
obrotowy silnika, kadtub zostat wydtuzony o blisko 0,5 m.

Przeprojektowano réwniez skrzydta samolotu - zacho-
wano zerowy kat wzniosu, ale skos zwiekszono do 10
stopni, aby zrownowazy¢ zmiane potozenia $rodka ciez-
kos$ci maszyny. Ponadto nieco zredukowano rozpietosé
skrzydet, w efekcie catkowita ich powierzchnia zmniej-
szyta sie o okoto 1 m2. Spowodowato to wzrost obcigzenia
powierzchni nosnej, ale na szczescie nie wymagato zmian
w konstrukcji dzwigaréw. Zachowano dwuwypukty profil
ptata, o grubosci wzglednej 10 % (identycznie jak w M.39),
co zapewniato minimalny opér aerodynamiczny. Podobnie
jak w modelu M.39, krawedz natarcia i przednie powierzch-
nie ptatéw pokryte byty chtodnicami cieczy chtodzace;j.
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Ryc. 7. Wodnosamolot Macchi M.52. Bardzo dobrze widoczna chtodnica oleju. Na przodzie kadtuba namalowany symbol topora
przywigzanego wstqzkami do wiqgzki r6zg oraz herb dynastii sabaudzkiej na sterze kierunku. Zwraca réwniez uwage metalowe smigto
po raz pierwszy zastosowane w konstrukcji Macchi

Dane techniczne:
rozpietos¢ 8,89 m, dtugosc 7,13 m, wysokos¢ 3,0 m, powierzchnia nosna 13,3 m?, maksymalna masa startowa 1515 kg,
predkos¢ maksymalna okoto 500 km/godz.

Dla usztywnienia konstrukcji catego skrzydta zastosowano
po dwa odciggi napinajgce nad i pod ptatem, réwniez ana-
logicznie jak w M.39.

Przed kabing pilota zmniejszono powierzchnie wiatro-
chronu, ktéry teraz byt odchylany do przodu na zawia-
sach, aby umozliwi¢ pilotowi zajecie miejsca w kabinie.
Zaprojektowano tez catkowicie nowe ptywaki, ktére teraz
miaty znacznie mniejszy opoér hydrodynamiczny, a jedno-
czesnie zapewnity wiekszg wypornos$é. Ponadto usunieto
z samolotu cate zbedne wyposazenie. W wyniku wprowa-
dzonych zmian konstrukcyjnych masa pustego samolotu
spadta z 1257 kg (M.39) do 1190 kg.

Testy nowego silnika na hamowni wykazaty, ze moze on
rozwija¢ moc do 1020 KM. W poréwnaniu z wczesniejszym
AS.2 zwiekszono $rednice cylindra, skok ttoka i stopien
sprezania. Zmieniono réwniez ksztatt denka ttoka i komory
spalania, a same ttoki wykonano z lekkich stopow magnezu.
Zastosowano takze nowe paliwo 94-oktanowe, sktadajgce
sie z rownych ilosci benzyny i benzolu z dodatkami alkoho-
lowymi. Jednak z powodu braku czasu nie zdotano ukonczy¢
petnego cyklu badan stanowiskowych przed przekazaniem
silnikdw do firmy Macchi.

Loty testowe Wtosi rozpoczeli 16 maja 1927 r. w bazie
treningowej Lido della Schiranna nad jeziorem Varese,
poczatkowo wykonujac je na starszych maszynach - M.33
i M.39. Kapitanem reprezentacji ponownie wybrano majora
M. de Bernardiego, pozostatymi cztonkami byli Arturo
Ferrarin, Guascone Guasconi, Federico Guazetti w randze
kapitana oraz por. Salvatore Bona. Niecaty miesigc pézniej
doszto do tragicznego wypadku z udziatem samolotu M.39
pilotowanego przez S. Bone. W czasie pokonywania zakretu
maszyna wpadta w przeciggniecie i rozbita sie o tafle jeziora,
a pilot niestety poniést Smierc¢ na miejscu.

ARTYKUt RECENZOWANY

Zawody

Do wyscigu nie staneli Amerykanie. Po ostatnich zawo-
dach w Hampton Roads skoncentrowano sie w Stanach
Zjednoczonych na rozwoiju silnikdw gwiazdowych. Wynikato
to gtéwnie z potrzeb Sit Powietrznych Armii Amerykanskiej
i Marynarki Wojennej. Stusznie zaktadano, ze w przypadku
samolotow wojskowych operujacych nad akwenami mor-
skimi znacznie korzystniejsze jest zastosowanie silnika gwiaz-
dowego chtodzonego powietrzem niz silnikéw rzedowych
chtodzonych wodg. W zwigzku z powyzszym rzad nie byt
zainteresowany rozwojem silnikow rzedowych, tym samym
dalszym wspieraniem udziatu reprezentacji krajowej w pucha-
rze Schneidera. Dlatego tez zawody w Wenecji ograniczyty
sie do rywalizacji brytyjsko-wtoskiej. Kazdy z krajow wystawit
trzy zatogi. Wielka Brytanie reprezentowali: por. Samuel
Kinkead na dwuptatowcu Gloster IVB, por. Sidney Webster
oraz por. Oswald Worsley - obaj na Supermarine S.5. Wtochy
reprezentowali natomiast: M.de Bernardi, F. Guazzetti oraz
A. Ferrarin - wszyscy na Macchi M.52.

Trase przelotu wytyczono na wodach laguny weneckiej
na planie tréjkata. Start i meta znajdowaty sie przed hote-
lem Excelsior w Lido, a punkty zwrotne trasy w Porto di
Malamocco w Chioggia i bezposrednio koto bazy morskiej
San Andrea. Do pokonania byto siedem okrazen o tacznej
dtugosci 350 km. Dnia 9 wrzesnia rozpoczeto loty trenin-
gowe, a 23 wrzesdnia rozpoczety sie préby nawigacyjne
i préby szczelnosci. Wszystkie zatogi przeszty te testy
pomyslnie i mogty przystapi¢ do wyscigu, ktéry byt zapla-
nowany na niedziele 26 wrzes$nia. W przeddzien wyscigu
okazato sie, ze w samolocie F. Guazzettiego doszto do awarii
silnika. Poniewaz nie byto juz czasu na naprawe, zdecy-
dowano sie na jego wymiane i wstawienie motoru AS.2
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Dane techniczne:
rozpieto$¢ 7,85 m, dtugosc 7,13 m, wysokos¢ 3,01 m, powierzchnia nosna 10,2 m?, maksymalna masa startowa 1480 kg,
predkos¢ maksymalna okoto 550 km/godz.

z zesztorocznego egzemplarza M.39. Decyzja ta stanowita
pewne zabezpieczenie. Zaktadano bowiem, ze jesli nawet
zawiodg silniki AS.3, przynajmniej jedna maszyna powinna
ukonczyc¢ wyscig.

Pierwszy wystartowat S. Kinkead, a M. de Bernardi jako
drugi. Po pierwszym okragzeniu Bernardi miat o 15 s lepszy
czas od Brytyjczyka. W miedzyczasie startowali kolejno:
S. N. Webster, F. Guazzetti, O. E. Worsley, a jako ostatni,
trzeci z Wtochoéw A. Ferrarin. Gdy Ferrarin konczyt pierw-
sze okrazenie, silnik w jego samolocie zaczat przerywaé,
a zaraz potem pojawita sie chmura dymu i btysk ptomieni.
Pilot z trudem zdotat nabra¢ wysokosci i skierowat maszyne
z powrotem w kierunku bazy San Andrea do awaryjnego
ladowania. Chwile pézniej prowadzacy w wyscigu Bernardi
rowniez miat awarie silnika i takze musiat sie wycofac.
W rywalizacji pozostat zatem tylko jeden samolot wtoski,
pilotowany przez F. Guazzettiego, ale byt on wolniejszy od
wszystkich trzech brytyjskich maszyn i praktycznie nie miat
zadnych szans na wygrana. Stawce przewodzit S. Kinkead,
ale na széstym okrazeniu jego czasy bardzo sie pogorszyty
i ostatecznie wycofat sie z wyscigu. Po wylgdowaniu okazato
sie, ze w jego samolocie pekt kotpak smigta - doktadnie
W miejscu wyciecia na topate. Maty fragment peknietego
metalu owinat sie wokot nasady topaty, wywotujac bardzo
silne wibracje, ktore grozity dezintegracja silnika. Oceniono,
ze najprawdopodobniej w ciggu kilku kolejnych sekund lotu
$migto rozpadtoby sie catkowicie, a pilot by zginat.

Nie byt to jednak ostatni akord tego wyscigu. Na szo6-
stym okrazeniu w samolocie Guazzettiego pekt przewdd
paliwowy. Stato sie to w trakcie pokonywania pétnocnego
punktu zwrotnego trasy. Oslepiony benzynga tryskajaca
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na wiatrochron z przebitego przewodu, pilot dostownie
w ostatniej chwili zdotat poderwac samolot i przeleciat tuz
nad wypetnionym przerazonymi widzami tarasem Hotelu
Excelsior, a nastepnie bezpiecznie wylgdowat na lagunie.
Tym samym wyscig zakonczyt sie dla Wtoch definitywnie.

Ostatecznie rywalizacje wygrat por. S. Webster, osia-
gajac srednia predkos$¢ 453,28 km/godz. Drugie miejsce
zajat O. Worsley ze $rednig predkoscig 439,45 km/godz.
Obaj lecieli samolotami Supermarine S.5 napedzanymi sil-
nikami Napier Lion VII. Byt to silnik dwunastocylindrowy,
chtodzony wodg, o mocy 900 KM. Unikalng jego cechg byto
umieszczenie cylindrow w trzech rzedach, po 4 w kazdym
z nich, z rozstawem co 60 stopni.

Rozczarowanie druzyny wtoskiej porazka na wtasnym
terenie byto ogromne. Tym bardziej, ze zdawano sobie jed-
noczesnie sprawe z ogromnego potencjatu samolotéw M.52
i silnikow AS.3. Dlatego tez 22 pazdziernika M. de Bernardi
podijat prébe ustanowienia nowego rekordu $wiata. Wykonat
osiem przelotéw nad trzykilometrowym odcinkiem trasy
wyscigu, w ktorych osiggnat predkosé 470,46 km/godz.
(nowy rekord $wiata). Kilkanascie dni pdZniej poprawit ten
wynik i ustanowit nowy rekord $wiata, lecac 484,3 km/godz.

Pomimo nieudanego udziatu w zawodach pucharowych
samolot M.52 wykazywat spory potencjat rozwojowy i dlatego
zdecydowano sie na wprowadzenie kilku poprawek w kon-
strukcji ptatowca, ktére pozwolityby jeszcze bardziej zwiekszyc
jego predkos$¢ maksymalng. Zaproponowano miedzy innymi
zmniejszenie rozpietosci skrzydet o okoto 1 m oraz dalsze ogra-
niczenie masy maszyny. Tak zmodyfikowany samolot oznaczono
symbolem M.52R (lub, jak podaja niektére Zrodta, M.52 bis).
30 marca 1928 r. major M. de Bernaradi po raz kolejny poprawit
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rekord Swiata predkosci maksymalnej wodnosamolotu, ktéry
od tego dnia wynosit 512,78 km/godz. Jednoczesnie Wtoch
zostat pierwszym cztowiekiem, ktdry przekroczyt samolotem
predkos¢ 300 mil/godz. (482,8 km/godz.).

Calshot, 1929 r.

Zgodnie z regulaminem pucharu Schneidera organizatorem
kolejnego wyscigu byt brytyjski Aeroklub Krélewski (Royal
Aero Club). Na miejsce zawodéw wyznaczono baze Calshot
w estuarium Southampton Water. Ponadto na wniosek
zaréwno reprezentacji Wielkiej Brytanii, jak i Wtoch FAI
zgodzita sie tym razem, aby zawody zorganizowaé co dwa
lata, a nie jak dotychczas co rok. Jak juz wspomniano, zmiana
ta byta postulowana wczesniej, ale zostata ostatecznie
zatwierdzona dopiero po zawodach w Wenecji w 1927 r.
Woydtuzona przerwa miata pozwoli¢ uczestnikom na lepsze
przygotowanie maszyn i wyszkolenie zatég.

Macchi M.67

Na zawody w 1929 r. firma Macchi przygotowata nowy
samolot, model M.67, bedacy kolejnym wcieleniem uda-
nego ptatowca M.39. Zasadnicze réznice byty konsekwen-
cja decyzji o rezygnacji z silnikow Fiata serii AS.2 i AS.3,

=——————

HISTORIA LOTNICTWA

ktére nie byty nalezycie dopracowane i, mimo wielu staran,
nadal bardzo awaryjne. Fatalny start Wtochéw w zawodach
weneckich w 1927 r. przepetnit po prostu czare goryczy.
Tym razem M. Castoldi zdecydowat sie na osiemnasto-
cylindrowy, tréjrzedowy, widlasty silnik Isotta-Fraschini
Asso o mocy 1800 KM, zaprojektowany przez inzyniera
Giustino Cattaneo. Do silnika o zwiekszonej mocy dobrano
nowe tréjtopatowe $migto wykonane w catosci z metalu.

Kadtub samolotu miat konstrukcje mieszang, podobng
do M.39 i M.52: komora silnika, toze silnikowe oraz miesz-
czaca gtowny zbiornik paliwa przednia czes¢ kadtuba przed
kokpitem byty catkowicie metalowe, natomiast tylna czes¢
kadtuba wraz z integralnym krzyzowym usterzeniem ogo-
nowym byta drewniana. Ster wysokosci byt kontrolowany
sztywnym mechanizmmem popychacza z dZzwignia, nato-
miast ster kierunku obstugiwany byt za pomocg linek.
Skrzydto zachowato praktycznie niezmieniong konstrukcje
wewnetrzng - dwa drewniane dzwigary i zebra, rowniez
z drewna. Jednak z uwagi na przesuniecie srodka ciezko-
$ci do przodu w wyniku zastosowania ciezszego silnika,
powrécono do prostego skrzydta tj. bez skosu zastosowa-
nego w M.52. Zachowano natomiast dwuwypukty profil
lotniczy o matej cieciwie i niewielkiej grubosci oraz zerowy
wznios ptatéw.

f—

Ryc. 9. Wodnosamolot Macchi M.67. Dobrze widoczny system chtodzenia cieczy w postaci sekwencji rurek mosieznych na powierzchniach
ptata oraz na bocznych powierzchniach kadtuba w obrebie kabiny pilota. W tym egzemplarzu chtodnice zamontowano réwniez na
wspornikach ptywakow oraz na samych ptywakach. Widoczne charakterystyczne ostony silnika chroniqgce trzy rzedy cylindréw

Dane techniczne:
rozpieto$¢ 8,98 m, dtugosc 7,77 m, wysokos¢ 2,97 m, powierzchnia nosna 13,3 m?, maksymalna masa startowa 2180 kg,
predkos¢ maksymalna okoto 580 km/godz.
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Jednym z gtéwnych zagadnien branych pod uwage
podczas projektowania nowego samolotu byta poprawa
efektywnosci odprowadzania ogromnych ilosci ciepta
wytwarzanego przez potezny silnik. Dlatego zdecydowano
sie na pokrycie praktycznie catej powierzchni ptatéow chtod-
nicami w postaci systemu rurek mosieznych, przez ktére
przeptywata ciecz chtodzaca (jedynie koncowki skrzydet
oraz lotki byty pokryte sklejka wodoodporng). Oprécz tego
chtodnice cieczy zostaty zamontowane po obu bokach tylej
czesci kadtuba. Chtodnice oleju wzorem poprzednich modeli
pozostawiono na dolnej ostonie silnika. Jeden z trzech zbu-
dowanych egzemplarzy M.67 miat tez dodatkowe chtodnice
umieszczone na wspornikach ptywakéw oraz na gérnych
powierzchniach samych ptywakdw (patrz Ryc. 9).

Podwozie ptywakowe miato konwencjonalng konstrukcje
i sktadato sie z dwdch metalowych ptywakow, mieszcza-
cych wewnetrzne zbiorniki paliwa wykonane z duralumi-
nium. Ptywaki byty mocowane do kadtuba na wspornikach
w ksztatcie odwréconej litery V i usztywnione stalowymi
linkami naciggowymi mocowanymi do dzwigaréow skrzydet
oraz kadtuba. Zrezygnowano natomiast z poprzecznych
rozpoérek tagczacych ptywaki zastepujac je dodatkowg parg
linek naciggowych.

Prace konstrukcyjne rozpoczeto pod koniec 1928 r., ale
udato sie je ukonczy¢ dopiero w sierpniu 1929 r. Do tego
czasu piloci wtoscy trenowali gtéwnie na samolotach M.52
i M.52R. Po dostarczeniu pierwszego egzemplarza M.67
oblatywanie samolotu rozpoczat kapitan Giuseppe Motta.
W czasie jednego z pierwszych dni testéw udato mu sie
osiagnac na prostej predkos¢ 583 km/godz., co byto nowym
nieoficjalnym rekordem $wiata. Niestety, 22 sierpnia, na dwa
tygodnie przed zawodami doszto do katastrofy. Podczas
¢éwiczenia zakretéw i przelotéw z duzg predkoscig samolot
pilot wpadtw przeciggniecie i runat do jeziora Garda, a sam
Motta ponidst Smierc¢ na miejscu. Doktadna przyczyna utraty
panowania nad maszyng nie zostata ostatecznie ustalona,
ale pojawity sie przypuszczenia, ze mogty ja spowodowac
spaliny silnika dostajgce sie do kabiny i utrata Swiadomosci
przez pilota. Aby zapobiec podobnemu wypadkowi w przy-
sztosci, w kabinach dwéch pozostatych M.67 wykonano
specjalne dodatkowe otwory wentylacyjne.

Zawody

Zawody zaplanowano na 6 i 7 wrzesnia. Druzyna wtoska
przybyta na miejsce, do Calshot, na kilka dni przed rozpo-
czeciem rywalizacji. Reprezentacje Wtoch stanowity dwa
samoloty M.67, pilotowane przez por. Rella Cadringhera
i Giovanniego Montiego, oraz jeden zmodyfikowany egzem-
plarz z poprzedniej edycji pucharu - M.52R. Pilotem tego
samolotu byt chorgzy Tommaso Dal Molin. Wielka Brytania
natomiast przygotowata dwa samoloty Supermarine S.6,
pilotowane przez por. Richarda Waghorna i Richarda
Atcherleya oraz jeden samolot Supermarine S.5, za sterami
ktérego zasiadat ppor. David Greig.

Loty treningowe przed zawodami rozpoczety sie
4 wrzesnia. Jako pierwszy z druzyny wtoskiej wystartowat
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por. G. Monti. Po okoto dziesieciu minutach lotu musiat jednak
przymusowo lgdowac. Powodem byto pekniecie jednej z lin
usztywniajacych konstrukcje ptata. Znacznie powazniejsza
usterke miat drugi egzemplarz M.67. W czasie préby startu
por. R. Cadringhera okazato sie, ze lewy ptywak jego samolotu
nadmiernie zanurzat sie w wodzie i maszyna niebezpiecznie
sie przechylata. W efekcie ptatowiec nie byt w stanie oderwac
sie od wody. Problem rozwigzano poprzez przepompowanie
czesci paliwa do prawego ptywaka i korekte w ustawieniu
instalacji paliwowej. Niestety, nie byt to koniec ktopotow.
W czasie lotéw testowych obu egzemplarzy M.67 zauwazono,
ze silniki sprawiaty trudnosci i nie pracowaty ptynnie przy
petnym otwarciu przepustnicy. Z tego powodu ograniczono
ich maksymalng predko$¢ obrotowg o okoto 400 obr./min,
zmieniajac nastawienia ogranicznikow predkosci watu.

Trase zawodéw w Calshot wytyczono na planie czworo-
boku. Start i meta znajdowaty sie przy molo w Ryde, dalej
trasa wiodta na wschod-potudniowy-wschéd (ESE) nad
wody zatoki, na pétnoc od punktu widokowego Seaview.
Nastepnie biegta dalej na pétnoc, w kierunku potudniowego
wybrzeza wyspy Hayling. Kolejny punkt kontrolny znajdowat
sie przy molo South Parade, a ostatni na pétnoc od Cowes.
Kazdy z punktéw orientacyjnych trasy byt oznaczony pylo-
nami zamontowanymi na zacumowanych niszczycielach
Krélewskiej Marynarki Wojennej (Royal Navy).

Jako pierwszy wystartowat R. Waghorn na swoim
Supermarine S.6, nastepny byt T. Dal Molin w M.52R, a po
nim D. Greig. W dalszej kolejnosci startowali R. Cadringher na
M.67, R. Atcherley na Supermarine S.6 i jako ostatni G. Monti
na drugim M.67. Po pierwszym okrazeniu kolejno$¢ na trasie
byta zgodna z kolejnoscig startu. Najszybciej leciat samolot
pilotowany przez R. Waghorna, za nim plasowat sie T. Dal
Molin i jako trzeci D. Greig. Na drugim okrazeniu doszto nie-
stety do awarii w samolocie R. Cadringhera. Obtok trujacych
spalin dostajacy sie do kokpitu zmusit go do wycofania sie
z rywalizacji. Dym byt tak gesty, ze przystaniat widocznos¢
i praktycznie uniemozliwiat pilotowi normalne oddychanie.
Drugi egzemplarz M.67, pilotowany przez G. Montiego, row-
niez zakonczyt wyscig na drugim okrazeniu. Takze i w jego
samolocie spaliny przedostawaty sie do kabiny, uniemoz-
liwiajgc nawigacje i pilotowanie samolotu. W pewnym
momencie, nie widzac, dokad leci, zboczyt nawet nad lad.
Na domiar ztego pekt takze przewdd w uktadzie chtodzenia
silnika. Wyciekajacy goracy glikol powaznie poparzyt mu
nogi, ramiona i barki. Ostatecznie Monti bezpiecznie posadzit
maszyne, ale musiat by¢ przewieziony do szpitala.

Startujacy jako trzeci R. Atcherley, ktory leciat przed
G. Montim, réwniez miat ktopoty. Juz po kilku sekundach
lotu doszto do rozszczelnienia uktadu smarowania silnika.
Woyciekajacy olej dostat sie na wiatrochron, catkowicie prze-
staniajac pilotowi widocznosé. W efekcie mingt on pierwszy
pylon od wewnetrznej strony zakretu, za co zostat zdyskwa-
lifikowany. Trzem pozostatym w wyscigu samolotom przewo-
dzit R. Waghorn. Po tym gdy rozpoczat - jak sadzit - ostatnie
okrazenie, silnik w jego samolocie zaczat sie dtawi¢. Udato mu
sie pokonac oba punkty zwrotne trasy, ale na ostatniej prostej
silnik ostatecznie zgast. Waghorn byt zmuszony do ladowa-
nia w poblizu mola w Ryde, przed linig mety. Gdy zupetnie
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Ryc. 10. Fotografia tablicy wynikéw z rezultatami zawodnikéw na kolejnych okrgzeniach trasy wyscigu w Calshot

zatamany wysiadat z kabiny swojego samolotu, zatoga moto-
réwki, ktéra podptyneta do niego, by odholowac maszyne do
brzegu, zaczeta wiwatowac i sktadac gratulacje. Okazato sie,
ze w trakcie wyscigu pomylit sie w liczeniu i ostatnie okrazenie
byto 6smym, a nie jak sadzit siddmym. Znaczyto to, ze Waghorn
wygrat wyscig z czasem 39 min. i 42 s, osiggajac $rednig pred-
kosc¢ przelotu 528,76 km/godz. Pilotujacy M.52R Dal Molin
zajat natomiast drugie miejsce, z czasem gorszym o 6 minut.
Jego $rednia predkos$¢ wyniosta tylko 457,7 km/godz.

Po zakonczeniu zawoddéw Wtosi nie mieli watpliwo-
$ci, ze zostali wyprzedzeni nie tylko w samym wyscigu, ale
i w rozwoju techniki - zaréwno ptatowcoéw, jak i silnikow.
Konstrukcje Macchi M.67 okazaty sie porazkg i tylko dzieki
temu, ze do zawoddw wystawiono réwniez wystuzony M.52
(w miejsce rozbitego we Wtoszech M.67 G. Motty), druzyna
wtoska zdotata ukonczy¢ wyscig.

Zgodnie z regulaminem pucharu nastepne zawody mieli
rowniez zorganizowac Brytyjczycy. Na miejsce wyscigu
wyznaczono ponownie Calshot, a termin na potowe wrzes-
nia 1931 r.

ARTYKUt RECENZOWANY

Calshot, 1931 r.

22 pazdziernika 1929 r. po powrocie z Wielkiej Brytanii
odbyto sie spotkanie z udziatem przedstawicieli rzagdu
wtoskiego, na ktérym omawiano plany dotyczace nowych
maszyn na zawody w 1931 r. Wzieli w nim udziat czotowi
inzynierowie najwazniejszych firm lotniczych. We wnio-
skach wyciagnietych z niepowodzen ostatniego konkursu
podkres$lono miedzy innymi, ze w dalszych pracach nad
przygotowaniem reprezentacji do kolejnych zawodéw beda
brane pod uwage jedynie firmy Macchi i Fiat.

Z analizy wynikéw ostatnich zawoddéw i stanu prac
badawczych w biurach konstrukcyjnych wynikato przede
wszystkim, ze Wtochy nie dysponujg aktualnie zadnym
silnikiem o niezbednej mocy, ktéra wynikata z wyliczen
teoretycznych. Poczatkowo rozwazano zastosowanie dwdch
oddzielnych silnikéw w osobnych gondolach, ale koncep-
cje te dosc¢ szybko zarzucono. Ostatecznie Fiat przedsta-
wit pomyst nowego silnika z przeciwbieznymi $migtami,
a idea ta od razu spotkata sie z entuzjastycznym przyjeciem
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M. Castoldiego. Tym bardziej, ze juz w 1921 r. domagat sie
on przeprowadzenia badan tunelowych napedu tego typu.
Zasadniczg zaletg tego rozwigzania byto ograniczenie nie-
korzystnych skutkéw olbrzymiego momentu obrotowego
silnika, bardzo utrudniajgcego pilotom start i pokonywa-
nie zakretow. Konstruktorem odpowiedzialnym za projekt
ptatowca zostat ponownie M. Castoldi. Nowy samolot,
oznaczony M.C.72, miat by¢ kolejnym udoskonaleniem linii
dotychczasowych samolotéw wyscigowych Macchi.

W miedzyczasie w bazie lotniczej w Desenzano na potu-
dniowym krancu jeziora Garda zorganizowano drugi nabor
i kurs specjalistyczny dla pilotéw samolotéw wyscigowych
(Reparto Speciale Alta Velocita). Kierownikiem szkolenia byt
pptk. Mario Bernasconi. Zrekrutowano 10 pilotéw, stucha-
czami byli takze dwaj uczestnicy poprzednich edycji pucharu
Schneidera - T. Dal Molin i G. Monti. Az do potowy 1931 .
szkolenia odbywaty sie na samolotach Macchi M.52 i Macchi
M.52R, ale korzystano takze z innych maszyn wyscigowych,
m.in. Savoia-Marchetti S 65. Wtasnie na takim samolocie
w styczniu 1930 r. T. Dal Molina podijat probe ustanowienia
rekordu predkosci.

Od 12 wrzes$nia 1929 r. rekord ten nalezat do
Brytyjczykéw i wynosit 575.7 km/godz. Zostat ustano-
wiony przez Augustusa Orelbara na samolocie Supermarine

it

S6 (N247), na ktérym R. Waghorn wygrat ostatnig edycje
Pucharu Schneidera.

Bicie rekordu zaplanowano na potowe stycznia 1930 r.,
samolot miat pilotowac T. Dal Molin - uczestnik zawo-
doéw w Calshot w 1929 r. i jednoczesnie jeden z najbar-
dziej dos$wiadczonych pilotéw Szkoty Duzych Predkosci
Krélewskich Sit Powietrznych. Loty probne odbyty sie
17 stycznia, zas bicie rekordu zaplanowano na kolejny
dzien. 18 stycznia Dal Molin podjat trzy préby startu, ale
musiaty one zostac przerwane z powodu nieréwnego obcia-
zenia powodujgcego zbaczanie z kursu. Podczas czwartej
préby maszyna wzbita sie w powietrze i bardzo gwattownie
nabierata wysokosci. W efekcie doszto do przeciggniecia
i samolot runat do wody, grzebiac pilota. Dal Molin zginat
doktadnie w dniu swoich 28. urodzin. Nigdy ostatecznie nie
ustalono doktadnej przyczyny katastrofy, ale podejrzewa
sie, ze doszto do zablokowania steru wysokosci.

Po mniej wiecej roku prac projektowych i testéw
gtéwny inzynier zaktadéw Fiata T. Zerbi przedstawit wta-
sny projekt nowego silnika. Byta to jednostka sktadajaca
sie zasadniczo z dwdch potaczonych szeregowo dwuna-
stocylindrowych silnikdw AS.5 o mocy 1 500 KM kazdy.
Korbowody obu tych silnikow nie byty jednak potaczone ze
sobg mechanicznie. Kazdy z nich napedzat jeden z dwéch

Ryc. 11. Smigto samolotu Savoia-Marchetti S 65, ktérym Dal Molin rozbit sie o wody jeziora Garda w czasie przygotowari do
zawodow w Calshot. Po wydobyciu wraku samolotu $migto zostato przekazane matce pilota. Aktualnie jest eksponowane w Muzeum
Historycznym im. Dal Molina w Vicenzy. Na fotografii zwraca uwage czesciowo starta czerwona litera ,A” namalowana na topacie
i oznaczajqca przynaleznosc¢ samolotu do Szkoty Lotniczej Duzych Predkosci Krélewskich Sit Powietrznych
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Ryc. 12. Silnik Fiat AS.6. - modutowa konstrukcja sktadajgca
sie z dwu silnikéw AS.5. Doskonale widoczny rzqd kanatéw
dolotowych i wylotowych z poszczegélnych cylindréw

Dane techniczne:

24 cylindry w uktadzie V, srednica 138 mm, skok 140 mm,
poj. skokowa 50,25 |, masa 920 kg, sprezarka odsrodkowa,
jednostopniowa 19 000 obr./min, ci$nienie dotadowania
1,82 bara, moc max. ok. 3000 KM

przeciwbieznych wspétosiowych watéw, ktére z kolei
napedzaty dwa przeciwbiezne $migta. Dodatkowo silnik
byt dotadowany sprezarka odsrodkowa. Zdecydowano sie
na zintegrowany pojedynczy uktad dolotowy do obu sil-
nikow i wspdlne sterowanie przepustnicg. Réwniez uktad
zaptonowy byt wspdlny dla obu silnikdw. Nowa jednostka,
oznaczona AS.6, byta ogromna, miata pojemnos$¢ skokowa
nieco ponad 50 000 cm?® i juz podczas pierwszych testéw
osiggata moc 2840 KM. Poza nowatorska konstrukcja sil-
nik AS.6 cechowat sie doskonatym stosunkiem mocy do
powierzchni czotowej, dzieki niewielkiej jej wartosci, ktéra
wynosita 0,58 m?2.

Pierwszy egzemplarz M.C.72 dotart do Desenzano
w czerwcu 1931 r., a do przeprowadzenia poczatko-
wych testéw wybrano pilota G. Montiego. Zaledwie po
2 minutach pierwszego lotu pilot musiat lgdowac awa-
ryjnie. Cho¢ na stanowisku testowym silnik AS.6 praco-
wat bardzo dobrze, to w powietrzu pojawity sie jednak
problemy z uktadem zasilania w paliwo. Po wprowadze-
niu zmian w uktadzie dolotowym sytuacja poprawita sie
tylko nieznacznie. Kolejne loty wykazaty, ze gaznik dziatat
poprawnie tylko w niskim zakresie obrotéw, przy petnym
otwarciu przepustnicy wystepowat tzw. zapton wsteczny,
czyli zapton mieszanki w kolektorze dolotowym silnika.
Ponadto oba $migta rzadko obracaty sie synchronicznie,
utrudniajac pilotowi utrzymanie kursu.

Do kolejnej tragedii doszto w czasie przygotowan do
wyscigu w dniu 2 sierpnia. Podczas lotu testowego zginat
G. Monti. Przyczyng byty ponownie problemy z zaptonem
silnika, w nastepstwie ktérych jego samolot wpadt w korko-
cigg i runat do jeziora Garda. Byt to bardzo powazny cios dla
druzyny. Poniewaz w drugim egzemplarzu samolotu réw-
niez wystepowaty podobne problemy z uktadem zasilania,
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pojawity sie powazne watpliwosci, czy Wtosi w ogole wezma
udziat w konkursie.

Probleméw ze swoimi samolotami - Bernard HV.42/
HV.120 i Nieuport-Delage NiD.450 - doswiadczata takze
ekipa z Francji. Tam réwniez doszto do kilku katastrof,
w wyniku ktérych zgineli piloci przygotowujacy sie do zawo-
doéw Pucharu Schneidera. W zwiazku z tymi tragicznymi
wydarzeniami rankiem 3 wrzesnia attaché lotniczy Francji
w Londynie ztozyt wizyte sekretarzowi aeroklubu brytyj-
skiego i poprosit o co najmniej szesciomiesieczne odroczenie
zawodow. Jeszcze tego samego dnia podobng wizyte ztozyt
przedstawiciel Wtoch. Argumentowano, ze zadna z ekip nie
jest w petni gotowa do zawododw, gdyz zgineli doswiadczeni
piloci, stracono cze$¢ maszyn, a te, ktére pozostaty nie sg
dostatecznie bezpieczne. Royal Aero Club odpowiedziat nie-
mal natychmiast, stwierdzajac, ze poza kilkudniowym odro-
czeniem wynikajgcym z warunkéw pogodowych, regulamin
nie przewiduje zadnego przesuniecia terminu zawodoéw.
W zwigzku z tym ich program zostanie zrealizowany zgodnie
z planem. Wobec takiego stanowiska 5 wrzesnia obie repre-
zentacje ztozyty deklaracje o rezygnacji z udziatu w zawodach.

Jedynym uczestnikiem byta zatem Wielka Brytania.
W wyscigu, cho¢ trudno w tych okolicznosciach nazwac ten
przelot wyscigiem, Brytyjczykéw reprezentowat por. John
Boothman, ktéry, pilotujgc Supermarine S.6B, osiggnat na
trasie 350 km $rednig predkos¢ 547 km/godz. Tym samym,
poniewaz byto to trzecie zwyciestwo z rzedu przedstawiciela
Wielkiej Brytanii, Puchar Schneidera przeszedt na wtasnosc
Royal Aero Clubu. Aktualnie statuetka jest eksponowana
w Muzeum Nauki (Science Museum) w Londynie. Wyscig
w Calshot w 1931 r. byt 12 z kolei konkursem o puchar
J. Scheidera, a zarazem i ostatnim.

Macchi M.C.72

Przygotowywany na zawody w 1931 r. samolot Macchi
M.C.72 wprawdzie ostatecznie nie wzigt w nich udziatu, ale
z pewnoscig zastuguje na blizsze oméwienie. Konstrukcja
byta raczej ewolucjg poprzednich modeli M.39, M.52i M.67,
niz zupetnie nowym samolotem. Zasadnicza zamiang byto
przeprojektowanie przedniej czesci kadtuba, tak aby zmie-
$ci¢ nowga jednostke napedowsg o dtugosci az 3,365 m.
W celu uzyskania jak najmniejszej powierzchni czotowej
samolotu wszystkie przekroje poprzeczne kadtuba zostaty
scisle dopasowane do powierzchni czotowej silnika. W efek-
cie kabina pilota byta bardzo ciasna i pozbawiona drzwi-
czek bocznych w kadtubie. Mozna byto do niej wsigsc tylko
po odchyleniu do przodu mocowanego na zawiasie wia-
trochronu. Rozwigzanie to w zasadzie nie dawato pilotowi
zadnych szans ratunku w przypadku koniecznosci szybkiego
opuszczenia kabiny.

Przednia czes¢ kadtuba oraz komora silnikowa byty w cato-
sci metalowe. Oba te segmenty zostaty catkowicie zakryte
ostonami wykonanymi z aluminiowych paneli. Tylna czes¢
kadtuba, za kokpitem, byta wykonana w catosci z drewna
i sktadata sie z drewnianych wreg potaczonych podtuznicami
oraz listwami wzmacniajgcymi. Zastosowano pokrycie ze
sklejki. Usterzenie samolotu byto réwniez wykonane z drewna
i miato charakterystyczny uktad krzyzowy - podobnie jak
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Ryc. 13. Wodnosamolot Macchi M.C.72. Bardzo dobrze widoczne dwa niezalezne smigta, powiekszona chtodnica oleju bezposrednio za
kotpakiem oraz rzqd 12 rur wydechowych. Zwraca uwage takze rozbudowany uktad chtodnic na wspornikach ptywakéw i na samych
ptywakach

Dane techniczne:
rozpietosc¢ 9,48 m, dtugosc 8,32 m, wysokos¢ 3,3 m, powierzchnia nosna 15,0 m?, maksymalna masa startowa 2907 kg, predkosc
maksymalna ponad 700 km/godz.

w M.52, znaczna cze$¢ statecznika pionowego znajdowata
sie ponizej linii kadtuba. Ster kierunku byt niedzielony.
Silnik AS.6 napedzat dwa metalowe, dwutopatowe,
przeciwbiezne Smigta o statym skoku i srednicy 2,59 m.
Zastosowanie dwu $migiet zamiast pojedynczego miato
sporo zalet. Smigta obracajace sie w przeciwne strony wza-
jemnie niwelowaty oddziatywanie momentu obrotowego
silnika na ptatowiec. Zjawisko to w przypadku wodnosamo-
lotéw jest szczegdlnie niepozadane. Smigto, obracajac sie
wokét wiasnej osi, wytwarza bowiem moment, ktéry dazy
do obrotu ptatowca wokét jego osi wzdtuznej w kierunku
przeciwnym do kierunku obrotu $migta. W przypadku samo-
lotéw lgdowych moment ten jest absorbowany przez amor-
tyzator goleni podwozia, ale w przypadku wodnosamolotéw
powoduje on, ze jeden ptywak gtebiej sie zanurza i samolot
sie przechyla. W efekcie powstaje znaczna nieréwnowaga
oporu hydrodynamicznego po obu stronach samolotu,
ktéra bardzo utrudnia start maszyny. Inng zaletg przyje-
tego uktadu dwu $migiet byto zmniejszenie powierzchni
czotowej ptatowca. Wynika to z faktu, ze Smigta te miaty
mniejszg $rednice niz w przypadku gdyby zastosowano
$migto pojedyncze. Kolejng korzysécig mniejszej $rednicy
byto wyeliminowanie ryzyka, ze koncoéwki topat osiggna
predkos$¢ okotodzwiekowsa przy wysokich obrotach silnika.

58 3-4TLA /2025

W odrdéznieniu od poprzednich modeli, skrzydto samolotu
M.C.72 byto konstrukcji catkowicie metalowej. Zastosowano
dwa dzwigary wykonane z duraluminium, a dodatkowe usztyw-
nienie konstrukcji stanowity linki wyprowadzone z toza silnika
do dzwigaréw. Powierzchnie zewnetrzng ptatéw praktycznie
w catosci pokryto chtodnicami powierzchniowymi wykonanymi
z ptaskich rurek mosieznych, podobnie jak w modelach M.52
i M.67. Jedyng istotna roznicg byt natomiast fakt, ze w modelu
M.C.72 chtodnice te nie pokrywaty krawedzi natarcia ptata.
Ponadto zainstalowano dodatkowe chtodnice na wsporni-
kach ptywakéw oraz powiekszono te na samych ptywakach.
Zrezygnowano natomiast z chtodnic na bocznych powierzch-
niach kadtuba, co byto stosowane w modelu M.67. Chtodnica
oleju zostata powiekszona w stosunku do poprzednich typow
i obejmowata teraz catg przednia spodnig powierzchnie ostony
silnika oraz dodatkowo czes¢ jej powierzchni bocznych.

Przeprojektowano catkowicie podwozie ptywakowe.
Dzieki zastosowaniu dwu przeciwbieznych $migiet ptywaki
mogty by¢ mniejsze. Skonstruowano je w catosci z metalu
i byty mocowane do kadtuba na dwéch parach szerokich
zastrzatéw w ksztatcie odwréconej litery V. W odréznieniu
od modelu M.67 tym razem zastosowano rozpoérki mie-
dzy ptywakami. Wykonano je z cienkich pretéw stalowych
o aerodynamicznym profilu przekroju poprzecznego.
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Ryc. 14. Zblizenie na
wspornik ptywaka
modelu M.C.72 -
dobrze widoczne
poszczegolne rurki
systemu chtodzenia.
Zwraca uwage réwniez
aerodynamiczny profil
samego wspornika
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Rekord swiata

Po tym jak 13 wrzeénia 1931 r. Wielka Brytania zdobyta
Puchar Schneidera na wtasnosé¢, Wtochy postanowity podjaé
kolejng prébe ustanowienia oficjalnego rekordu predkosci
w powietrzu. Innowacyjne rozwiazania konstrukcji samolotu
M.C.72 i wyniki dotychczasowych préb wskazywaty, ze sa na
to realne szanse. Poza tym duza role odgrywata z pewnoscia
urazona duma i wieloletni udziat firmy Macchi w kolejnych
edycjach Pucharu Schneidera. Majac jednak na uwadze
wcigz wystepujace problemy z uktadem zasilania silnika
AS.6, zaproszono do wspoétpracy Roda Banksa, brytyjskiego
specjaliste od paliw, aby pomdgt rozwigzac te problemy.

Juz w czasie wstepnych rozmoéw ustalono, ze testy prze-
prowadzone w hamowni silnikowej nie w petni odpowiadaty
warunkom panujgcym w czasie lotu. R. Banks przekonat
przedstawicieli Fiata do zainstalowania w komorze testowej
duzego wentylatora, ktéry symulowatby warunki lotu, m.in.
dostarczajac do silnika powietrze pod ci$nieniem odpo-
wiadajgcym warunkom lotu. Specjalista opracowat réw-
niez nowa mieszanke paliwowa, taczaca benzol, benzyne
otowiowa i alkohol etylowy. Po serii testéw symulujacych
przeloty na trasie o dtugosci 3 km z predkoscig maksymalna,
silniki przeznaczone do bicia rekordu zostaty dopracowane
i wystane do Desenzano w celu zamontowania w samolocie
M.C.72.

W kwietniu 1933 r. podjeto prébe bicia rekordu. Maszyne
pilotowat chorazy Francesco Agello - w czasie przelotu na
trzykilometrowym odcinku pomiarowym uzyskat wynik
682,078 km/godz., co byto nowym rekordem $wiata. Réwno
osiemnascie miesiecy poézniej, 23 pazdziernika 1934 r., lecac
tym samym samolotem poprawit swéj wynik, osiggajac
709,21 km/godz. Rekord ten utrzymuje sie do dzi$ i jest to
najwyzsza predkos¢, jaka kiedykolwiek osiagnat wodnosamo-
lot z napedem $migtowym. Wynik ten jest tez bez watpienia
Swiadectwem prawdziwego kunsztu inzynierskiego wtos-
kiego zespotu projektowego i jego gtéwnego konstruktora
M. Castoldiego.

Podsumowanie

Pierwsza edycja Pucharu Schneidera odbyta sie w 1913 r.
w Monako, podobnie jak i zawody w kolejnym roku. Podczas
I w. $w. wyscig z oczywistych wzgledéw zostat zawieszony.
Po zakonczeniu dziatan wojennych zostat wznowiony
w 1919 r., a potem rozegrano jeszcze dziewiec kolejnych
edycji. W 1931 r. odbyty sie ostatnie zawody, podczas kto-
rych Wielka Brytania zdobyta puchar na wtasnosc.

W zatozeniach wyscigi miaty zacheci¢ do rywaliza-
cji miedzynarodowej i do rozwoju szybkich i niezawod-
nych samolotéw komercyjnych. Tak jednak sie nie stato.
Rozgrywki pucharowe doprowadzity przede wszystkim do
bardzo gwattownego rozwoju silnikdw lotniczych. Wynikato
to z faktu, ze start z powierzchni wody wymaga znacznie
wiekszej mocy silnika niz start z tradycyjnego pasa starto-
wego. W ciagu 12 edycji, poczawszy od 1913 r.,,na 1931 r.
skonczywszy, moc silnikow wzrosta ze 160 do 3000 KM,
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a srednia predkos¢ wodnosamolotéw na trasie wyscigu
wzrosta z 72,6 km/godz. do 547,6 km/godz. Maksymalna
predkos¢ wzrosta zas ze 112 km/godz. do 709 km/godz.

Opracowano niezwykle szybkie samoloty jednomiejscowe,
ktorych celem byto tylko i wytacznie wygranie wyscigu, bez
istotnego znaczenia dla lotnictwa cywilnego i przewozéw
pasazerskich, jak planowat wczesniej J. Schneider. Maszyny
te byty zawodne, czesto niedopracowane, a nawet wrecz
niebezpieczne dla pilota, o czym $wiadcza licznie wypadki
ze skutkiem $miertelnym. Konstrukcje te zostaty pdzniej
zaadaptowane do celéw wojskowych i staty sie podstawg
do budowy brytyjskich, wtoskich i amerykanskich samolo-
téw mysliwskich konca lat 30. XX w. i poczatkowego okresu
Il w. $w. Najbardziej wymownym tego przyktadem jest samo-
lot Supermarine Spitfire, podstawowy samolot mysliwski RAF
produkowany przez caty okres Il w. $w. Jego protoplastg byta
zwycieska maszyna edycji pucharu z 1931 r. Supermarine S.6
wyposazona w silnik Rollce-Roycea.

Dla firmy Nieuport-Macchi, ktéra od 1923 r. nosita
nazwe Aeronautica Macchi, okres miedzywojenny miat
szczegblne znaczenie historyczne ze wzgledu na spektaku-
larny postep lotniczy, ktérego swiadectwem byt udziat samo-
lotéw tej wytwodrni w licznych rajdach, wyscigach i przede
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wszystkim w Pucharze Schneidera. Aeronautica Macchi
byta jednym z gtéwnych uczestnikow tych zawodow, a jej
Swiatowa stawa przez dtugi czas zwigzana byta z rekordem
predkosci ustanowionym w 1934 r. przez samolot M.C.72
- rekordem absolutnym, ktéry do dzi$ pozostaje niepo-
bity w kategorii wodnosamolotéow z silnikiem ttokowym.
Przedsiebiorstwo Macchi istnieje do dzi$, aktualnie pod
nazwa Alenia Aermacchi, i jest wiodgca wtoska firmg zajmu-
jaca sie projektowaniem i produkcja wojskowych samolotow
treningowych. Od 2016 r. jest czescig wioskiego koncernu
przemystowego Leonardo.
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Samolot M.C.72 - przekréj poprzeczny kadtuba, widoczne m.in. mocowanie silnika oraz zbiorniki paliwa w ptywakach

Samolot M.C.72 - szczegdly konstrukcji wewnetrznej ptywakow

ARTYKUt RECENZOWANY 3-4TLiA /2025




HISTORIA LOTNICTWA

Zespol do stworzenia dokumentacji
samolotu Lublin R-XIII

Jarostaw Madro,
Politechnika Lubelska, entuzjasta lotnictwa

Dnia 04.12.2025 r. Rektor Politechniki Lubelskiej prof. dr hab.
inz. Zbigniew Pater powotat zespdt majacy sie podjac realizacji
zadania ,Budowa latajacej repliki samolotu Lublin R-XIII".

Od czasu podpisania porozumienia pomiedzy Fundacja
Lotniczy Lublin, Miastem Lublin i Politechnikg Lubelska do
wytonienia zespotu mineto kilka miesiecy. Nie byt to jednak
czas stracony.

W tym okresie opowiadalismy o idei projektu i pokazy-
walismy model Lublina na wystawach, Lubelskim Festiwalu
Nauki oraz na spotkaniu-wyktadzie mojego autorstwa na
Wydziale Historii UMCS. Odbyto sie tez kilka spotkan
z ewentualnymi sponsorami.

Odkad zrodzita sie mysl o budowie repliki Lublina spot-
kali$my sie ze skrajnie r6znymi reakcjami, poczgwszy od
zachwytu, poprzez obojetnosé, na pytaniach o cel przed-
siewziecia skonczywszy.

W miedzyczasie udato nam sie zgromadzi¢ chyba wszystko,
co zostato dotad opublikowane o samolocie Lublin R-XIII,
a dzieki uprzejmosci pana Marka Trojanowicza (pasjonata lot-
nictwa, ktéry zebrat bardzo duzo materiatéw archiwalnych
o Lublinie R-XIIl) mamy réwniez dostep do tego, co nie zostato
nigdy opublikowane.
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Ryc. 1. Zespét projektowy przy kadtubie RWD 6 - samolocie-legendzie. Zachecamy do wsparcia inicjatywy budowy tych obu samolotéw

Za zgoda dyrekcji Archiwum Panstwowego w Lublinie
otrzymalismy réwniez dostep do zasobdéw archiwalnych
dotyczacych Zaktadéw Mechanicznych Plage i Laskiewicz,
gdzie powstawat samolot.

Budowa repliki zostanie wykonana w TZL Henryk Wicki
w Swidniku. 06.12.2025 r. zesp6t powotany przez pana
Rektora byt tam z wizytg, by ustali¢ z panem Henrykiem
harmonogram tworzenia dokumentac;ji i szczegéty kon-
strukcyjne. Powotany w grudniu zespét projektowy czuwa
nad tym, aby dokumentacja samolotu zostata przygotowana
w sposob jak najbardziej profesjonalny. Przy okazji zalezy
nam na tym, by przekazaé wiedze studentom Politechniki
Lubelskiej i zarazi¢ ich zamitowaniem do latajgcych kon-
strukcji. Doswiadczenie zdobyte podczas realizacji projektu
naukowcy wraz ze studentami wykorzystajg do dalszych
prac badawczych i poréownawczych.

Do pracy nad samolotem pozyskaliSmy partnerdéw, s3 to:
= Dassault Systemes - firma, ktéra udostepni platforme

3DExperience, gdzie zostanie wykonany projekt samolotu.
= Firma Technia Sp. z 0.0. z Poznania - bedzie wspoma-

gata proces obliczerh numerycznych konstrukcji samolotu

z wykorzystaniem programu Abaqus.
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Ryc. 2. Zespot projektowy

= Zaktad Obrébki Plastycznej Sp. z 0.0. ze Swidnika - bedzie
wspotpracowacd przy wytwarzaniu elementéw konstruk-
cyjnych samolotu.

= VenaArtSp. z 0.0.z Lublina - firma, z ktérg wspotpracu-
jemy w zakresie promocji projektu.

Chec¢ pomocy naszych partneréw i ich entuzjazm dla
projektu budowy legendarnego samolotu sg Swiadectwem,
ze dbanie o wspdlng lotnicza historie moze mieé¢ mecena-
sow. A jesli kto$ ma jeszcze watpliwosci i pytania o cel tych
dziatan, mamy jedng odpowiedz: tak trzeba przez szacunek
dla naszej wspadlnej historii.

Ryc. 3. Obecnie model ,wita” studentéw, pracownikéw Politechniki oraz gosci w holu ,Rdzewiaka’, czyli budynku Centrum Innowacji

i Zaawansowanych Technologii na Politechnice Lubelskiej
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Kryteria wyboru silnikoéw napedowych do
samolotow pasazerskich na przykladzie
AIRBUS A330neo oraz A350

Kinga Joskowska, Piotr Bienkowski
Panstwowa Akademia Nauk Stosowanych w Chetmie

Streszczenie

Artykut dotyczy analizy przyczyn, dla ktérych w programie moderni-
zacji samolotu Airbus A330 do wersji A330neo nie zastosowano silni-
koéw Rolls-Royce Trent XWB znanych z modelu A350. Przedstawiono
gtoéwne zatozenia konstrukcyjne programu A330neo oraz opisano
zakres zmian wprowadzonych w stosunku do wczesniejszej wersji
A330ceo (Current Engine Option). Scharakteryzowano zastosowane
silniki Rolls-Royce Trent 7000 i poréwnano je z jednostkami Trent
XWB pod wzgledem parametréw technicznych, konstrukcji oraz do-
stosowania do specyficznych wymagan ptatowca. Omoéwiono takze
czynniki ekonomiczne i logistyczne, w tym koszty przeprojektowa-
nia ptatowca, pozycjonowanie rynkowe A330neo wzgledem A350
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oraz wptyw wspétpracy z firmq Rolls-Royce na realizacje programu.
Przedstawiono wymagania certyfikacyjne zwigzane z ewentualng
integracjq silnikéw Trent XWB z konstrukcjq A330 oraz wynikajqce
ztego ryzyka finansowe i czasowe. W artykule wykazano, Ze decyzja
o wyborze silnikéw Trent 7000 byta uzasadnionym kompromisem
miedzy efektywnosciq technologicznqg a optacalnosciq ekonomiczng,
co pozwolito utrzymac konkurencyjnos¢ A330neo jako nowoczesnej,
lecz mniej kosztownej alternatywy dla Airbusa A350.

Stowa kluczowe: Airbus A330neo, Rolls-Royce Trent 7000, Rolls-
Royce Trent XWB, modernizacja samolotu, certyfikacja EASA/FAA,
analiza ekonomiczna



Woprowadzenie

Rodzina samolotéw Airbus A330 od momentu debiutu
w latach 90. XX w. stanowi jeden z filaréw segmentu szero-
kokadtubowych samolotéw pasazerskich sredniego i dale-
kiego zasiegu. Dzieki elastycznosci konstrukcji, szerokiemu
wachlarzowi wersji oraz niezawodnosci, A330 zdobyt uzna-
nie linii lotniczych na catym swiecie [1]. W odpowiedzi na
rosngce wymagania rynku dotyczace efektywnosci paliwowej
i redukcji emisji, Airbus podjat decyzje o modernizacji samo-
lotu, wprowadzajac A330neo (New Engine Option) - wersje
napedzang nowoczesnymi silnikami Rolls-Royce Trent 7000
oraz wyposazong w udoskonalong aerodynamike i nowocze-
sne rozwigzania z Airbusa A350 [2].

Z kolei Airbus A350 reprezentuje zupetnie nowa gene-
racje samolotéw szerokokadtubowych, zaprojektowang od
podstaw z wykorzystaniem kompozytowych struktur kadtuba
i skrzydet oraz napedzang przez zaawansowane silniki Rolls-
Royce Trent XWB, charakteryzujace sie wyjatkowg spraw-
noscig i niskim zuzyciem paliwa [3]. A350 stanowi kluczowy
element strategii Airbusa w segmencie dalekodystansowym,
rywalizujgc bezposrednio z Boeingiem 787 i 777X.

Pomimo bliskiego pokrewienstwa technologicznego
miedzy A330neo a A350, Airbus nie zdecydowat sie na
zastosowanie w A330neo silnikow Rolls-Royce Trent XWB,
ktore teoretycznie mogtyby zapewnié jeszcze wyzszg efek-
tywnos¢. Problem badawczy, ktéremu poswiecony jest
niniejszy artykut, brzmi wiec: dlaczego w procesie moder-
nizacji A330 do wersji A330neo nie wykorzystano silnikéw
Trent XWB z A350?

Charakterystyka konstrukcyjna samolotu Airbus
A330 NEO

Airbus A330neo stanowi pogtebiong modernizacje popular-
nego modelu A330, majaca na celu utrzymanie jego konku-
rencyjnosci w segmencie szerokokadtubowych samolotéw
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pasazerskich sredniego i dalekiego zasiegu. Modernizacja
ta nie ograniczata sie jedynie do wymiany jednostek nape-
dowych, lecz objeta kompleksowe usprawnienia aerodyna-
miczne, strukturalne i systemowe. Dzieki temu A330neo
uzyskat wyraznie lepsze osiggi przy jednoczesnym zacho-
waniu znanej i sprawdzonej konstrukcji bazowe;.

Najwieksze zmiany konstrukcyjne dotyczyty skrzy-
det, ktére zostaty catkowicie przeprojektowane w celu
poprawy efektywnosci aerodynamicznej. Rozpietos¢ wzro-
sta do 64 m, a nowy profil aerodynamiczny oraz kompo-
zytowe zakonczenia typu sharklet (ryc. 2) pozwolity na
redukcje oporu o okoto 4% w stosunku do poprzedniej
generacji [4]. Zmodyfikowano réwniez strukture pylonu,
dostosowujac jg do wiekszych i ciezszych silnikdéw nowej
generacji, a takze wzmocniono podwozie gtéwne, co umoz-
liwito zwiekszenie masy startowej samolotu. Réwnolegle
przeprowadzono modernizacje systemoéw poktadowych
i awioniki, ktére w znacznej czesci pochodzg z programu
A350, zapewniajgc wieksza unifikacje w obstudze tech-
nicznej i szkoleniu zatég.

Wymagania wobec nowych jednostek napedowych dla
A330neo byty szczegdétowo zdefiniowane. Silniki musiaty
zapewniac cigg w zakresie od 67 000 do 72 000 funtéw,
co gwarantowato odpowiedni zapas mocy dla dwdch wers;ji
- A330-800 i A330-900 - przy jednoczesnym ogranicze-
niu zuzycia paliwa o okoto 10% wzgledem wczesniejszego
modelu A330ceo. Waznym kryterium byta rowniez kompa-
tybilno$¢ z istniejgcy strukturg skrzydta, co wymagato zacho-
wania okre$lonej geometrii i masy jednostki napedowej,
a takze ograniczenia wymiaréw tak, by nie naruszy¢ mini-
malnego przeswitu miedzy silnikiem a pasem startowym.
Dodatkowo nowe silniki musiaty spetnia¢ surowe wyma-
gania w zakresie emisji hatasu i spalin, zgodne z normami
ICAO Stage 4 oraz przewidywanymi przepisami Stage 5 [5].

Odpowiedzig na te wymagania stat sie silnik Rolls-
Royce Trent 7000 (ryc. 3), opracowany specjalnie dla pro-
gramu A330neo. Konstrukcyjnie jest on blisko spokrew-
niony z Trent 1000 TEN, stosowanym w Boeingach 787,

Z wingletem A330ceo

60,3m rozpietosci

Wezet potaczeniowy skrzydta

64m rozpietosci

Kompozytowy sharklet A330neo

Ryc. 2. Poréwnanie konicowki skrzydta A330 do A330neo5 (Zrédto: John Leahy, The A330neo Powering into the future, Airbus)
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Ryc. 3. Silnik Rolls-Royce Trent 7000 (Zrédto: Rolls-Royce, 2025)

jednak wprowadzono w nim szereg istotnych modyfikacji.
Zastosowano nowy wentylator o $rednicy 112 cali, zwiek-
szajacy stopien dwuprzeptywowosci do 10 : 1, oraz sprez
o wartosci 50 : 1, co przetozyto sie na wyzszg efektyw-
nos¢ termodynamiczng. Silnik osigga maksymalny cigg 72
000 funtoéw, a przy tym charakteryzuje sie cichszg praca
- poziom hatasu zostat obnizony o 6 dB w poréwnaniu
z Trent 700, stosowanym w starszych wersjach A330 [6].

Trent 7000 wykorzystuje rdzen konstrukcyjny z modelu
Trent 1000, lecz zostat zoptymalizowany pod katem profilu
operacyjnego A330neo. Maszyna ta wykonuje czesciej loty
sredniego i dalekiego zasiegu z wiekszg liczbg cykli start-
lagdowanie niz A350 czy Boeing 787, dlatego Rolls-Royce
dostosowat parametry pracy silnika do tych warunkow.
Wzmocniono uktad chtodzenia, przeprojektowano system
olejowy oraz wprowadzono zmiany w sprezarce niskiego
ci$nienia, by poprawic osiagi przy wyzszych temperaturach
otoczenia. Usprawniono takze system sterowania FADEC,
ktoéry zapewnia bardziej precyzyjne zarzadzanie parametrami
pracy jednostki w réznych fazach lotu [7].

Charakterystyka silnikéw Rolls-Royce Trent XWB

Silniki Rolls-Royce Trent XWB (ryc. 4) stanowig kluczowy
element konstrukcji samolotu Airbus A350 XWB (Extra
Wide Body), bedacego jednym z najbardziej zaawansowa-
nych technologicznie samolotéw szerokokadtubowych na
Swiecie. Silniki te zostaty opracowane specjalnie z mysla
o tej rodzinie maszyn i stanowig obecnie najbardziej efek-
tywne jednostki napedowe w historii cywilnych silnikéw
odrzutowych Rolls-Royce’a. Projekt silnika byt od poczatku
integralng czescia procesu tworzenia catej konstrukcji A350,
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co pozwolito uzyskac wyjgtkowo wysokg synergie aerody-
namiczng, mechaniczng i eksploatacyjng [8].

Rodzina Trent XWB obejmuje trzy gtéwne warianty:
Trent XWB-75, Trent XWB-84 oraz Trent XWB-97. Pierwszy
z nich, Trent XWB-75, byt pierwotnie projektowany dla
nieprodukowanej obecnie wersji A350-800, majgcej by¢
najmniejszym wariantem w rodzinie. Silnik ten genero-
wat cigg okoto 75 000 funtdw (Ibf) i charakteryzowat sie
mniejszym zapotrzebowaniem na przeptyw powietrza, przy
zachowaniu tej samej architektury rdzenia i technologii jak
w pozostatych wersjach [9]. Wraz z rezygnacja z programu
A350-800, silnik nie zostat wprowadzony do eksploatacji,
lecz jego rozwigzania konstrukcyjne postuzyty w procesie
udoskonalania pézniejszych odmian XWB.

Wersja Trent XWB-84 napedza model A350-900 sta-
nowigcy podstawowy wariant rodziny. Silnik ten generuje
maksymalny cigg 84 000 Ibf, osiggajac przy tym wyjgtkowo
wysokg sprawnosc termodynamiczng. Z kolei Trent XWB-
97, przeznaczony dla wiekszego i ciezszego A350-1000,
zapewnia cigg maksymalny 97 000 Ibf, co czyni go naj-
mocniejszym silnikiem w historii Rolls-Royce’a stosowa-
nym w lotnictwie pasazerskim [10]. Obie wersje oparte sg
na architekturze tréjwatowej, typowej dla rodziny Trent.
Zapewnia ona lepszg elastycznos¢ pracy poszczegdlnych
stopni sprezarek i turbin oraz wiekszg stabilno$¢ przeptywu
w szerokim zakresie obcigzen.

Pod wzgledem parametréw konstrukcyjnych silniki Trent
XWB wyrdzniajg sie bardzo wysokim stopniem dwuprze-
ptywowosci (bypass ratio), wynoszacym okoto 9,6 : 1 dla
XWB-84 i nieco mniej dla XWB-97 (okoto 9,0 : 1). Catkowity
sprez (overall pressure ratio) osigga wartos$¢ 50 : 1, co nalezy
do najwyzszych wynikéw wérdd wspoétczesnych jednostek
napedowych. Dzieki temu uzyskano niezwykle efektywny
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Trent XWB-97

Ryc. 4. Silnik Rolls-Royce Trent XWB (Zrédto: Rolls-Royce)

cykl termodynamiczny (TAC), charakteryzujacy sie wysoka
temperaturg wlotowsa do turbiny, zoptymalizowanym spa-
laniem i niskim zuzyciem paliwa [11].

Silniki Trent XWB s3 rowniez jednymi z najwiekszych
i najciezszych w swojej klasie. Wersja XWB-84 ma mase
suchg okoto 7,3 t, natomiast X\WB-97 okoto 7,8 t przy sred-
nicy wentylatora 118 cali. Zastosowanie nowoczesnych
materiatéw kompozytowych oraz tytanowych topatek
wentylatora pozwolito na zmniejszenie masy elementéw
wirujgcych i redukcje bezwtadnosci dynamicznej, co prze-
ktada sie na bardziej ptynna regulacje mocy i nizszy poziom
drgan [9].

Projekt silnika Trent XWB zostat scisle dostosowany
do aerodynamicznych i konstrukcyjnych wymagan A350.
Kadtub samolotu ma zwiekszong srednice i tym samym
wiekszy opér czotowy (drag), a skrzydta zostaty zoptyma-
lizowane do pracy w zakresie wysokosci przelotowych
35 000-41 000 stép, gdzie opory sg minimalne. W zwigzku
z tym silnik musiat zapewniaé wysoki cigg w dtugotrwatych
warunkach duzego obcigzenia cieplnego, przy jednoczesnym
utrzymaniu niskiego zuzycia paliwa. Rolls-Royce zastosowat
zaawansowany cykl pracy o podwyzszonej temperaturze
w rdzeniu, nowa turbine wysokiego cisnienia z poprawionym
chtodzeniem oraz sprezarke o zwiekszonej liczbie stopni,
co podniosto efektywnos¢ cieplng uktadu [12].

Zintegrowany system FADEC (Full Authority Digital Engine
Control) nowej generacji odpowiada za optymalizacje pracy
silnika w czasie rzeczywistym. System ten kontroluje tysigce
parametréw, w tym temperatury, przeptywy powietrza
i ci$nienia, co umozliwia automatyczne dostosowanie cha-
rakterystyki pracy do aktualnych warunkéw lotu. Dodatkowo,
system monitoringu Engine Health Monitoring (EHM) ana-
lizuje dane przesytane z silnika do centréw operacyjnych

Rolls-Royce’a, co pozwala na predykcyjne planowanie obstugi
technicznej i minimalizacje przestojéw floty [13].

Analiza ekonomiczna i logistyczna

Decyzja o wyborze silnikéw Rolls-Royce Trent 7000 zamiast
Trent XWB dla programu Airbus A330neo byta uwarun-
kowana nie tylko czynnikami technicznymi, lecz przede
wszystkim ekonomicznymi, logistycznymi i strategicznymi.
Zastosowanie jednostki napedowej opracowanej pierwotnie
dla A350 wigzatoby sie z koniecznoscig gtebokich mody-
fikacji ptatowca A330, co zniweczytoby podstawowy cel
programu - stworzenie konkurencyjnego kosztowo samo-
lotu nowej generacji przy minimalnym ryzyku finansowym.

1. Koszty przeprojektowania ptatowca

Silnik Trent XWB, znacznie wiekszy i ciezszy od Trent 7000,
wymagatby powaznej ingerencji w konstrukcje A330. Ze
wzgledu na wiekszg $rednice jego wentylatora (118 cali
w poréwnaniu do 112 cali w Trent 7000) konieczne bytoby
zaprojektowanie nowego skrzydta z wiekszym przeswi-
tem pod silnik oraz bardziej wytrzymatego na obcigzenia
pylonu. Taka zmiana pociggnetaby za sobg dalsze mody-
fikacje podwozia gtéwnego, aby zapewnié¢ odpowiedni
odstep od pasa startowego, a to z kolei wymagatoby
ponownej certyfikacji catego uktadu strukturalnego i aero-
dynamicznego [14].

Koszt przebudowy skrzydta w projektach tej klasy szacuje
sie na setki milionéw euro, a proces certyfikacji - obejmu-
jacy testy aerodynamiczne, wytrzymatosciowe i bezpieczen-
stwa - mégtby potrwac 3-4 lata. Dodatkowo, wprowadzenie
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zupetnie nowej jednostki napedowej wymagatoby uzyskania
osobnego certyfikatu EASA/FAA dla integraciji silnika z pta-
towcem, co wigzatoby sie z dodatkowymi kosztami i ryzy-
kiem przesuniecia harmonogramu. W efekcie caty program
A330neo stracithby swojg przewage w postaci krotkiego czasu
wdrozenia i niskich naktadéw inwestycyjnych w poréwnaniu
do nowego projektu, jakim byt A350 [15].

2. Pozycjonowanie rynkowe produktu

Z ekonomicznego punktu widzenia Airbus dazyt do utrzy-
mania wyraznej roznicy miedzy segmentami rynkowymi
modeli A330neo i A350. Program A350 miat by¢ flago-
wym, catkowicie nowym samolotem dalekiego zasiegu klasy
premium, natomiast A330neo - tanszg, bardziej ekono-
micznga alternatywa dla przewoznikéw szukajacych samolotu
o mniejszych kosztach zakupu i eksploatacji. Wprowadzenie
silnikéw Trent XWB do A330neo nie tylko podniostoby
koszty jednostkowe maszyny, ale takze spowodowatoby
ryzyko kanibalizacji rynku A350, ostabiajac jego pozycje
sprzedazowa w segmencie long-haul [16].

Airbus $wiadomie utrzymat réznice w kosztach ope-
racyjnych i cenie katalogowej miedzy A330neo a A350.
Cena katalogowa A330-200neo w momencie wejscia na
rynek byta o okoto 25-30% nizsza od A350-900, co czynito
go atrakcyjnym wyborem dla linii operujacych na trasach
o srednim natezeniu ruchu. Gdyby w A330neo zamonto-
wano silniki o osiggach zblizonych do A350, réznica w zuzy-
ciu paliwa nie zrekompensowataby wzrostu kosztéw zakupu
i utrzymania, a segmentacja rynkowa miedzy produktami
Airbusa ulegtaby zatarciu [17].

3. tancuch dostaw i wspdétpraca z Rolls-Royce

W momencie opracowywania A330neo Airbus i Rolls-Royce
posiadaty juz rozbudowang sie¢ wspotpracy w zakresie
programoéw Trent 700, Trent 1000 oraz Trent XWB. Z eko-
nomicznego punktu widzenia naturalnym rozwigzaniem
byto opracowanie nowej jednostki w oparciu o istniejgca
technologie Trent 1000, co doprowadzito do powstania Trent
7000. Silnik ten, dzielgcy znaczng czes¢ komponentow ze
stosowanym w Boeingach 787 modelem Trent 1000 TEN,
pozwalat na zwiekszenie wspdlnosci produkcyjnej i wyko-
rzystanie istniejgcych linii montazowych Rolls-Royce’a, co
obnizyto koszty jednostkowe [18].

Przystosowanie Trent XWB do innego typu samolotu
bytoby przedsiewzieciem skomplikowanym zaréwno tech-
nicznie, jak i logistycznie. Silnik ten zostat zaprojektowany
specjalnie pod wymagania aerodynamiczne i termodyna-
miczne A350, w tym pod wiekszy opér kadtuba i specyficzne
warunki pracy na mniejszych wysokos$ciach dragowych.
Jego adaptacja wymagataby opracowania nowego systemu
mocowania, wlotu powietrza, uktadéw chtodzenia i insta-
lacji paliwowych, co wigzatoby sie z ogromnym naktadem
finansowym. Dodatkowo oznaczatoby to koniecznos$c¢
utrzymywania osobnego tancucha dostaw i serwisu, co
zwiekszatoby koszty logistyczne i serwisowe zaréwno dla
Airbusa, jak i dla przewoznikéw [19].
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Wymagania certyfikacyjne

Woprowadzenie do samolotu Airbus A330neo jednostki
napedowej innej niz pierwotnie przewidziana, takiej jak
Rolls-Royce Trent XWB, wigzatoby sie z konieczno$cig prze-
prowadzenia petnego procesu ponownej certyfikacji nie
tylko silnika, ale catego ptatowca. W $wietle obowigzujacych
przepiséw Europejskiej Agencji Bezpieczenstwa Lotniczego
(EASA) oraz Federalnej Administracji Lotnictwa (FAA) kazda
istotna zmiana w strukturze, napedzie lub aerodynamice
samolotu traktowana jest jako modyfikacja wptywajaca na
charakterystyke lotng, bezpieczenstwo i osiggi, co wymaga
uzyskania nowego certyfikatu typu badz certyfikatu zmiany
gtownej (Major Change to Type Certificate) [20].

W przypadku hipotetycznego zastosowania silnikéw Trent
XWB w A330neo, proces ten objatby nie tylko certyfikacje
samego silnika (juz istniejagcego dla A350), ale réwniez jego
integracje z ptatowcem, co jest odrebnym, kompleksowym
procesem regulowanym przez wymagania EASA CS-25 oraz
FAA Part 25. Integracja innego napedu oznacza koniecznos$¢
przeprowadzenia nowych analiz strukturalnych (obejmuja-
cych skrzydto, pylon, system mocowania i gondole), testéw
dynamicznych (drgania wtasne, wibracje skretne, rezonans
konstrukgji) oraz badan aerotermicznych (rozpraszanie ciepta,
przeptyw powietrza, chtodzenie instalacji) [21].

Zmiana jednostki napedowej na wiekszg i o innym pro-
filu pracy skutkuje réwniez zmiang klasy trakcji samolotu, co
pocigga za sobg konieczno$¢ weryfikacji licznych parame-
tréw aerodynamicznych i operacyjnych. EASA i FAAwymagaja
w takich przypadkach przeprowadzenia petnego zestawu
testéw lotnych (flight test campaign), obejmujgcych m.in.
pomiary osiggdw, statecznosci i sterownosci czy procedur
awaryjnych (np. utrata ciggu jednego silnika), a takze testy
zachowania ptatowca w krytycznych warunkach pracy napedu.
Wymagana bytaby réwniez ponowna certyfikacja systemow
pomocniczych, takich jak instalacje paliwowe, hydrauliczne,
elektryczne i przeciwpozarowe, ktére musiatyby zostac dosto-
sowane do nowej jednostki napedowej o odmiennych para-
metrach termicznych i energetycznych [22].

Kolejnym aspektem jest koniecznos¢ potwierdzenia zgod-
nosci z normami srodowiskowymi, w tym przepisami ICAO
Annex 16 Volume Il (emisje spalin) oraz Volume | (hatas).
Silnik o wiekszej $rednicy i wyzszym ciggu wymagatby
odrebnych pomiaréw emisji NOx, CO, i poziomdéw hatasu
w fazach startu i lgdowania. Dopiero po uzyskaniu wynikéw
zgodnych z limitami mozliwe bytoby wydanie Supplemental
Type Certificate (STC) dla zmodyfikowanej wersji A330neo
z nowym silnikiem [23].

Z punktu widzenia Airbusa oznaczatoby to ogromne
ryzyko czasowe i finansowe. Proces petnej recertyfikacji
strukturalno-napedowej maégtby potrwacé od dwdch do
pieciu lat, wymagatby tysiecy godzin testéw naziemnych
i lotnych oraz ponownej kwalifikacji komponentéw dostar-
czanych przez podwykonawcéw. Dodatkowo, konieczne
bytoby uzgodnienie nowego programu testowego i doku-
mentacji technicznej zaréwno z EASA, jak i FAA, co mogtoby
znaczaco opoznié wejscie samolotu na rynek i podwazyc¢
jego konkurencyjno$¢ wzgledem Boeinga 787 [24].



Z tych powodéw Airbus zdecydowat sie utrzymac cer-
tyfikacje w ramach tzw. derivative model certification, ktora
pozwala na wprowadzenie istotnych ulepszen (nowe silniki,
skrzydta, awionika) bez koniecznosci uzyskiwania zupetnie
nowego certyfikatu typu. Dzieki temu A330neo mégt zostac
dopuszczony do eksploatacji jako zmodernizowany wariant
istniejacej konstrukcji A330, co pozwolito ograniczy¢ koszty
i przyspieszy¢ wdrozenie programu przy zachowaniu petnej
zgodnosci z normami bezpieczenstwa [4].

Whioski

Analiza techniczna, ekonomiczna i certyfikacyjna przeprowa-
dzona w niniejszej pracy jednoznacznie wskazuje, ze decyzja
Airbusa o zastosowaniu silnikdéw Rolls-Royce Trent 7000
zamiast Trent XWB w programie A330neo byta rozwia-
zaniem racjonalnym i uzasadnionym z wielu wzgledoéw.
Choc¢ na pierwszy rzut oka silniki Trent XWB, stosowane
w nowoczesnym A350, mogty wydawac sie atrakcyjng alter-
natywa ze wzgledu na wyzsza sprawnos¢ i wiekszy ciag, ich
wykorzystanie w konstrukcji A330neo bytoby technicznie
problematyczne, ekonomicznie nieoptacalne oraz logistycz-
nie skomplikowane.

Konstrukcyjnie - pod wzgledem masy, $rednicy i cha-
rakterystyki pracy - silnik Trent XWB znaczaco rézni sie
od Trent 7000. Jego zastosowanie wymagatoby gtebokiej
ingerencji w strukture ptatowca, w tym przeprojektowania
skrzydet, pylonu, gondoli oraz podwozia. Taka ingerencja
wigzataby sie z koniecznoscia petnej recertyfikacji samolotu,
obejmujacej nowe testy aerodynamiczne, strukturalne i eks-
ploatacyjne, a tym samym z wydtuzeniem harmonogramu
programu o kilka lat i wzrostem kosztow o setki milionéw
euro. Z punktu widzenia inzynieryjnego, integracja tak
duzego silnika z konstrukcjg A330 bytaby bliska projekto-
waniu nowego samolotu, co przeczytoby idei modernizacji
typu w ramach tzw. New Engine Option.

Z ekonomicznego punktu widzenia Airbus dazyt do
zachowania wyraznej réznicy miedzy A330neo a A350,
zarowno pod wzgledem ceny zakupu, jak i docelowego
rynku operacyjnego. A330neo miat stanowié bardziej przy-
stepng finansowo alternatywe dla linii lotniczych, oferujac
nowoczesne rozwigzania technologiczne przy nizszych
kosztach eksploatacji. Zastosowanie Trent XWB mogtoby
zatrzed te granice, prowadzac do kanibalizacji wewnetrznej
- sytuacji, w ktérej dwa produkty tego samego producenta
rywalizujg ze sobg w tym samym segmencie rynkowym.
Utrzymanie Trent 7000, jako jednostki posredniej miedzy
Trent 700 a Trent XWB, pozwolito Airbusowi utrzymac
logiczng i zroznicowang oferte dla przewoznikéw.

Od strony certyfikacyjnej i organizacyjnej, wprowadzenie
Trent XWB oznaczatoby konieczno$é rozpoczecia praktycz-
nie nowego programu testowego pod nadzorem EASA i FAA.
Zmiana klasy trakcji oraz profilu pracy silnika wymagataby
ponownych badan w zakresie bezpieczenistwa struktural-
nego, integracji uktadow paliwowych i hydraulicznych oraz
zgodnosci srodowiskowej (hatas, emisje spalin). Proces ten
nie tylko znaczaco wydtuzytby czas wprowadzenia samolotu
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na rynek, ale tez stanowitby istotne ryzyko w kontekscie
certyfikacji miedzynarodowej. Zastosowanie procedury deri-
vative model certification w przypadku Trent 7000 pozwolito
unikna¢ tych trudnosci i skrécic caty cykl rozwojowy.

Nie mniej istotne byty wzgledy logistyczne i przemy-
stowe. Rolls-Royce dysponowat juz rozwinietym tancuchem
dostaw i zapleczem produkcyjnym dla silnikéw Trent 1000,
na bazie ktérych powstat Trent 7000. Umozliwito to szybsze
wdrozenie, obnizenie kosztow jednostkowych i utrzymanie
spéjnosci serwisowej w ramach istniejgcych programoéw
napedowych. W przypadku Trent XWB konieczne bytoby
stworzenie nowej infrastruktury produkcyjnej i serwisowe;j,
co znaczgco zwiekszytoby zaréwno koszty wytwarzania,
jak i eksploatacji.
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