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= PROJEKTY

HAL ALH (Advanced Light Helicopter) e Indie

Lekki dwusilnikowy S$Smiglowice wielozadaniowy

Wytwornia Hindustan Aeronautics Ltd. (HAL) w Ban-
galore przy udziale 40 specjalistow z firmy MBB opraco-
wuje lekki dwusilnikowy $miglowiec w kilku wersjach:
transportowej i szturmowej dla armii lgdowej oraz w wer-
sji przeciw okretom podwodnym dla marynarki wojennej.
Bierze sie réwniez pod uwage l4-miejscowa wersje pasa-
Zzerska. Smiglowiec bedzie wyposazony w sztywny cztero-
lopatowy wirnik nosny o zintegrowanej glowicy (Integra-
ted Dynamic System), czterolopatowe $miglo ogonowe bez
lozysk i chowane podwozie. Podstawowe wymagania, jakie
ma spelnia¢ $§miglowiec ALH, dotycza osiggéw w wysokich
temperaturach otoczenia i na wysoko polozonych lgdowis-
kach (do 6000 m), predkosci maksymalnej (280 km/h n. p. m.)
i mozliwosci umieszczenia w kadlubie ladunku o masie
przynajmniej 700 kg. Do napedu bedg zastosowane dwa
silniki Pratt Whitney PT6B-35E o mocy startowej 783 kW
(1065 KM) lub Rolls-Royce Gem4l o mocy 835 kKW (1135
KM). Cztery zbiorniki paliwowe o Igcznej pojemnosci
875 1 zostang umieszczone pod podloga kabiny, poza tym
bedzie mozliwe zamontowanie pomocniczego zbiornika ze-
wnetrznego o pojemno$ci 125 1. Préby w locie prototypoéw
maja rozpoczaé sic w 1988 r., a dostawy pierwszych $mig-
lowcow — w 1991 r.

Dane techniczne

Srednica wirnika 12,24 m
Diugosé¢ kadluba 11,60 m
Diugosé calkowita (z obracajacymi sie

wirnikami) 1474 m
Wysokos$¢ catkowita 4,30 m
Masa do startu maks. 4000 kg
Predkosé maks. n. p. m. 280 km/h
Pulap praktyczny 6000 m
Pulap w zawisie bez wplywu ziemi 3000 m
Zasieg z ladunkiem 700 kg 400 km

British Aerospace BAe 146-300

Odrzutowy samolot pasazerski na krotkie trasy

Na poczatku 1988 r. ma by¢é wprowadzona do eksploata-
cji trzecia wersja samolotu pasazerskiego BAe 146, samolot
BAe 146-300 o zwigkszonej liczbie miejsc pasazerskich.
Przediuzony o 3,2 m kadilub pozwoli na pomieszczenie 122
pasazerow przy podzialce foteli 81 ecm i 134 przy podzialce
74 cm. Dluzszy kadlub i wigksza liczba pasazeréw spowo-
duja wzrost maksymalnej masy startowej do 45360 kg, tj
o 4760 kg w stosunku do masy, przy ktoérej eksploatowana
jest obecnie wersja BAe 146-200. W zwigzku z tym ma
by¢ udoskonalona aerodynamika plata (winglety, wspoma-
gane sterowanie lotkami bez wywazenia aerodynamicznego)
przy nie zmienionej jego geometrii oraz maja by¢ zasto-
sowane silniki o zwiekszonym ciggu. Bedzie to trzecia
wersja silnikéw Avco Lycoming ALF500R opracowana spe-
cjalnie do samolotu BAe 146-300, wersja ALF500R-7 o cig-
gu startowym 3340 daN w temperaturach otoczenia do 22°C
przy zmniejszonym o 2,5% jednostkowym zuzyciu paliwa,
wyposazona w cyfrowy elektroniczny uklad sterowania
(FADEC). Zapas paliwa bedzie wynosi¢ 12900 1. Pierwszy
lot nowego samolotu jest przewidziany na 1987 r. Zapo-
trzebowanie na samoloty pasazerskie o 70--130 miejscacn
ocenia sig¢ na 1000, z czego trzecig czesé spodziewa sie
zaspokoi¢ British Aerospace =amolotami BAe 146 wszyst-
kich trzech wersji. Samolot BAe 146-300 ma kosztowac
18 min dol.

Dane techniczne

Rozpietosé 26,34 m
Dlugoéc 31,75 m
Wysokos¢ 8,56 m
Powierzchnia nosna 77,30 m?
Masa wlasna z wyposazeniem 24 720 kg
Masa maks.

do startu 45360 kg

do lgdowania 40824 kg

Zasieg przebazowania

® WIk. Brytania @

700

km
w. K.

Prgdkos¢é przelotowa

Dlugos$é pasa do startu w temp. 30°C
ze 122 pasazerami

Zasieg maks. ze 122 pasazerami

787

1524
2330
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Ekonomiczny samolot dla aerokiubow

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Pie¢ lat po zakonczeniu produkcji Junakéw, na poczatku

lat szesédziesiatych, czyli ¢wieré wieku temu, aeroklub
zaczal sygnalizowaé zapotrzebowanie na samolot — na-
stepce CSS-13 i Junaka.

Lecz jaki powinien byé samolot dla aeroklubu? Pigé-
dziesiat czy czterdziesci lat temu odpowiedZ nie byta
trudna — np. RWD-8 czy Po-2 (CSS-13). Dwumiejscowy
samolot z silnikiem o mocy rzedu 80 kW (110 KM) stuzyt
wowezas do szkolenia podstawowego, treningu nawigacyj-
nego, pierwszych figur akrobacji, holowania szybowcow
i wyrzucania skoczkoéw spadochronowych. W koncu lat
czlerdziestych nasze aerokluby mialy mozliwo$é¢ prowadze-
nia taniego treningu nawigacyjnego na samolotach Piper
Cub z silnikiem 48 kW (65 KM). W drugiej polowie lat
pie¢dziesigtych pojawily sie samoloty An-2 do szkolenia
spadochroniarzy. W polowie lat szeiédziesigtych weszta do
uzytkowania Wilga, stuzgca do holowania szybowcoéw i do
lotbw nawigacyjnych. W polowie lat siedemdziesiatych
wypréobowano stosowanie motoszybowca Ogar do taniego
treningu nawigacyjnego (male zuzycie paliwa z powodu
male; mocy silnika). Rownoczesnie wzrastala moc silnikéw
do samololow szkolnych: do 118--132 kW (160--180 KM) —
Junak, Zliny, a nawet 235 kW (320 KM) -— Bies.

Kryzys paliwowy spowodowai, ze zaistniala potrzeba ta-
niego latania w aeroklubach. Dzi§ w naszych aeroklubach
zaczyna byc¢ uzytkowany szkolny PZL-110 Koliber o mocy
silnika 85 kW (116 KM). Oprocz samolotu do szkolenia
podstawowego, jakim jest Koliber, potrzebny jest samolot
szkolno-treningowy do szkolenia na obozach LPW. Zada-
nie to bedzie speiniaé Orlik. Holowanie szyboweéw i sko-
ki spadochronowe — to nadal domena Wilgi i An-2. Lecz
ograniczenia paliwowe wskazujg, ze trening nawigacyjny
jest u nas przeprowadzany na samolotach z silnikami
o zbyt duzej mocy. Gdy koszty 1 ilosé paliwa staly sie
problemem dla aeroklub6éw francuskich, powstaly tam eko-
nomiczne samoloty dwumiejscowe Robin ATL z silnikiem
37 kW (50 KM) i Mudry CAP-X z silnikiem 59 kW (80
KM). Niektore aerokluby na Zachodzie zainteresowaly sie
wowcezas dwumiejscowymi motoszybowcami, takimi jak
Fournier RF-10, Grob 109, Hoffmann H-36 Dimona czy Tai-
fun 17E, napgdzanymi w wiekszosci silnikami o mocy 59
kW (80 KM).
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Jakiego rodzaju ekonomiczny samolot jest potrzebny na-
szym aeroklubom do treningu nawigacyjnego? Bedacy na
pograniczu klasy Piper Cub i ULM. Samolot taki musi
mie¢ krajowy silnik, czyli PZL-Franklin F2A o mocy 45kW
(60 KM), dostosowany do krajowej benzyny lotniczej i kra-
jowego oleju, musi byé¢ tez tani w produkcji. Te bowiem
przyczyny uniemozliwily szersze stosowanie Ogaréw w na-
szym kraju. Jesli ma by¢ tani — t{o nie powinien przypo-
mina¢ wyczynowych motoszybowcow o rozpietosci 17,5 m,
a raczej konstrukcje ultralekkie. Prawdopodobnie najbar-
dziej uzasadniony bylby uklad gornopiata o stalej cieci-
wie, czyli o prostokatnym placie. Na Zachodzie motoszy-
bowce dwumiejscowe maja stuzy¢ do szkolenia szybowco-
wych pilotow wyczynowych, dlatego powinny mieé¢ dosko-
nalo$¢ rzedu 30, kosztem wzrostu ceny. Natomiast do ta-
niego treningu nawigacyjnego najlepiej bedzie sie nadawat
motoszybowco-samolocik o rozpietosci miedzy 10 a 13,5 m.
Nie moze on mie¢ rurkowo-drucianej konstrukeji jak
ULM-y, lecz konstrukcje samolotowqg sztywna i maksymal-
nie prosta. Od mozliwo$ci produkeyjnych bedzie zalezalo,
czy konstrukcja bedzie duralowa, czy laminatowa. Mala
predkos¢ ladowania i mala predkos¢ przelotowa nie od-
grywaja tu zasadniczej roli. Wazne bedzie, hy jego wzno-~
szenie nie bylo za matle, co najmniej 2,5 m/s, co gwaran=-
tuje bezpieczny start.

Etapem w projektowaniu takiego samolotu moglta byé
dwumiejscowa wersja Przaéniczki. Szkoda, ze aeroklub nie
prébowai zamowi¢ takiej konstrukeji. Punktem wyjécia
moze by¢ takze szybowiec ULS-2 Gapa, gdyz jego skrzyd-
1a, belka ogonowa i usterzenie mogg by¢ podstawg do skon-
struowania motoszybowca dwumiejscowego. Moze to byé
konstrukcja zblizona ukladem do samolotu Piper Cub. Do
treningu nawigacyjnego nie jest niezbedny tradycyjny sa--
molotowy uklad ze émiglem ciggnacym. Jedng z mozliwo$-
ci moze tez byé ukiad dolnoplata stosowany w najnow-
szych motoszybowcach czy w samolocie ATL.

Poniewaz w drugiej polowie biezgcej pieciolatki mozna
si¢ spodziewac¢ produkeji silnikéw PZL-F2A, nalezaloby
opracowa¢ prototyp samoloto-motoszybowca do ekonomicz-
nego treningu nawigacyjnego, ktéry pozwolilby pilotom
aeroklubowym na zwigkszonag liczbe godzin lotéw przy
rownoczesnym obnizeniu koszté6w latania.



BRAZYLIA

® 16 pazdziernika 1985 rozpoczat proby
w locie wykonany w Brazylii prototyp
wilosko-brazylijskiego samolotu taktycznego
AMX. Przewiduje sie zapotrzebowanie na
276 samolotow w obydwu krajach, przy
czym egzemplarze brazylijskie beda roznic
sie nieco od witoskich. Wytwornie wtoskie
wykonujg 70% programu (Aeritalia 46% i
Aermacchi 24%), a brazylijski Embraer 30%
(A. et C. 1067)

@® Rozpatruje sie mozliwosé wspoéipracy
z Francjg i wspoOlnego rozwoju samolotu
bojowego na lata dziewieédziesiate, (A. et.
C. 1066)

® RFN zaproponowala pomoc w urucho-
mieniu ewentualnej produkcji kilku typow
smigtowcow cywilnych i wojskowych oraz
samolotu transportowego o pojemnosci 65+
<80 miejsc. (A. et C. 1065)

® Przewiduje sie rozszerzenie Sieci po-
laczenn migdzynarodowych o 8 dodatko-
wych krajow i zakup 30 aerobuséow w cig-
gu najblizszych trzech lat. (A. et C. 1065)

"@ﬁi’ FRANCJA

@® Badania eksperymentalnego samolotu
bojbwego Rafale majg zakonczyc sig w
polowie 1987 r. Nastepnie, w ich wyniku,
dokona si¢ szczegotowej definicji francus-
kiego samolotu bojowego przysziosci, (A.
et C. 1066)

® W 1985 r. obchodzono 75-lecie lotnic-
twa morskiego -—- marynarka francuska
postuzyla si¢ po raz pierwszy lotnictwem
w 1910 r., a w 1912 r, oficjalnie utworzono
lotnictwo morskie. (A. et C. 1065)

@® Pojawila sie interesujgca koncepja wy-
noszenia mini-samolotu kosmicznego Ilermes
przez samolot transportowy Airbus Indu-
strie A.300 — jedna z wielu podobnych, roz-
patrywanych w $wiecie (gltownie w USA).
Po wyniesieniu na odpowiednia wysokoSe,
samolot kosmiczny kontynuuje lot na orbi-
te samodrzielnie. (AWaST 4/123)

O

® Wedlug oficjalnego oswiadczenia prezy-
denta Filipe Gonzalesa, Hiszpania przylaczy
sie do programu europejskiego mysliwea na
lata dziewieédziesiate EFA (European Figh-
ter Aircraft) rezygnujac ze wspoOlpracy z
Francjg, przygotowywanej wczesniej. uUdzial
Hiszpanii w EFA ma wynosi¢ 13% i w ten
sposOb udzial W. Brytanii i RFN zmniejszy
sie z 38% do 33% dla kazdego z tych kra-
jow, za$ wudzial Wioch — z 24% do 21%.
(I'light Int. 3976)

@® Rozpoczeto rozwéj nowej wersji odrzu-
towego samolotu treningowo-bojowego
CASA C-101 DD. Podstawowa roéznica, to
nowe wyposazenie nawigacyjne i kierowania

HISZPANIA

| ]

bronig Ferranti i Marconi oraz przyrzgdy
Ferranti, Sperry, Kollman i Rosemount. (In-
teravia 9/85)

HOLANDIA

@ 30 listopada 1985 r. obchodzono 30 ro-
cznicg pierwszego lotu samolotu transpor-
towego Fokker F-27 Friendship, Dotych-
czas sprzedano ponad 780 egzemplarzy roz-
nych wersji 1 nadal naplywajg zamowie-
nia, W zwigzku 2z nowymi programami
(nastepca F-27 — F-50 oraz odrzutowy
F-100) zamierza sie zatrudni¢ dodatkowe
1+1,5 tys. o0s6b — w 1988 r. zatrudnienie
ma wzrosng¢ do 11--11,5 tys. os6b. (A. et
C. 1066) ;

@® Zdecydowano si¢ rozwinaé we wilas-
nym zakresie system dozoru elektroniczne-
g0 przestrzeni powietrznej i ziemi z po-
wietrza, podobny do amerykanskiego sy-
stemu AWACS. (A. et C. 1065)

INDIE

JAPONIA

@ Zarzgd Samoobrony zwrocit sie do
wladz USA z proshg o mozliwo$S¢ kupienia
30 dodatkowyech samolotéw zwalczania o-
kretow podwodnych Lockheed P-3C Orion.
7 zamoOwionych uprzednio 45 tych samolo-
tow, z1 petnilo zadania nad wodami tery-
torialnymi Japonii w koncu 1985 r. (A. et
C. 1067)

@ Pomimo oczekiwan ze
wiadze Japonii nie okazaty
zainteresowania kupnem samolotow tak-
tycznych Panavia Tornado. (A. et C. 1066)

® Po uplywie wielu juz lat od poczatku

strony RFN
najmniejszego

sprawy, mnie ustaja protesty mieszkancow
Tokio przeciwko rozbudowie portu lotni-
czego Narita. (A. et C. 1067)

® W wyniku odchodzenia pilotow woj-

skowych do lotnictwa cywilnego, na 63
mysliweow ¥-16 pozostalo tylko 45 pilotow.
Minister obrony ufundowal specjalng pre-
mi¢ ok, 150 tys. dol. USA dla kazdego pi-
lota, ktory odstuzy w lotniclwie wojsko-
wym 12 lat. (A. et C. 1065)

RFN

@ W lipcu 1985 r. wzleciat po raz pierw-
szy, w Birrfeld, mie$niolot Pelargos 3, skou-
struowany przez Maxa Horlachera, a pilo-
towany przez Peer Franka. W 15. locie mie-
$niolot pokonal odleglo§é 600 m. (Aeroku-
rier 8/85)

® Poczawszy od 1987 r. SAAB-Scania ma
pozosta¢ Jjedynym wykonawcey  programu
dwusilnikowego samolotu komunikacji lo-
kalnej nowej generacji SF-340, Program
zaczeto realizowac¢ wspolnie z amerykan-
skg wytwoOrnia Fairchild Industries, ktora
zajmie sie innymi pracami. (A. et C. 1067)

USA

Boeing Vertol i Sikorsky
rozpoczety wspoOlne prace nad Smigtowcem
wojskowym przyszioSci LHX (Light Heli-
copter Experimental) do celow bojowych i
transportowych (w klasie do 2000 Kkg). Smi-
gtowiec bedzie pilotowany przez jedng oso-
be 1 wyposazony w system ,fly-by-wire”
(24 cezrwca 1985 r. wzlecial po raz pierwszy
eksperymentalny $migtowiec Sikorsky S-76
z wyposazeniem pilotazowym dla jednej oso-
by). (Aerokurier 8/85)

@® Firma McAlpine Aviation oferuje sy-
stem komputerowego planowania lotu, w
formie oprogramowania dla komputera oson-
bistego Casio FX-820P. System jest uzytecz-
ny dla samolotow i $migtowecow, (Flight
Int. 3976)

® Od 27 sierpnia 1985 r. znana wytwornia
Smigtowcow Hughes Helicopters nosi nowa
nazwe McDonnell Douglas Helicopter Com-
pany. Zalozona 14 lutego 1934 r. przez Ho-
warda Hughesa, wytwornia zostata kupiona
6 stycznia 1984 r. przez McDonnell Douglas,
nie mogac sprosta¢ inwestycjom na nowe
programy (m.in. LHX). (Flight Int. 3976)

@® 16 kwietnia 1985 r. uptynela 50. rocznica
pierwszego regularnego przelotu przez Pa-
cyfik. Byl to przelot pocztowy i dokonano
g0 na tlodzi latajgcej Sikorsky S-42 Clipper
linii Pan American Airways (Pan Am). (Bu-
siness Aviat. 5/85)

* o

@® 27 wrzesnia 1985 r. w porcie lotniczym
Moskwy Szeremietiewo 2 otworzono nowy
port towarowy, zbudowany 1 wyposazony
m.in. przez dwa przedsiebiorstwa finskie
1 jedno francuskie. Port wyposazony jest
m. in. w system informacyjny nowej ge-
neracji SIGMA. Magazyny mogg groma-
dzi¢ 3 tys. Mg ladunkow; port moze obshu-
giwa¢ m.in. samololy Boeing 747 Cargo.
(A. et C. 1065)

.. W koncu 1985 r. prowadzono rozmowy
na temat przystosowania przysziego bry-
tyjskiego samolotu komunikacji lokalnej
nowej generacji BAe ATP (pierwszy eg-
zemplarz w budowie) do warunkéw ra-
dzieckich i ewentualnej jego produkeji li-
cencyjnej w ZSRR. (A. et C. 1064)

@® Wytwornie

0GOLNE

@ Seria tragicznych katastrof samolotow
transportowych w miesiacach letnich 1985 r.
spowodowata, ze bedzie to rekordowy rok
pod wzgledem liczby ofiar w transporcie
lotniczym. O samych katastrofach informo-
wala prasa codzienna.
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Francuska produkcja lotnicza 1984 STATYSTYKA LOTNIGCZA

Zbudowano M

Zamoéwio- | Pozostalo
Nazwa di do . no do do wypro-
10981.01.1 ’ 1985.01.1 | 1984 r. 1985.01.1 | dukowania Zamowienia na dmiglowee wojskowe w budzecie USA na 1985 r.
1 - A, Wg rodzajow prac
Samoloty pasazerskic i tran- T Wartoks
sportowe 9
A.300 223 242 19 251 9 == min dol. %
A.310 17 1 29 109 063
3 ! l’ 1 51 -:‘; Produkcja, w tym: 3190 66
a1 23 1 35 10 - Sikorsky UH-60 i CH-53E 1330
1 1 70 70 — Hughes AH-64 1250
L ~— Agusta Boeing Vertol CH-47 110
— Rockwell Hellfire (pociski rakictowe) 225
Razem 54 —. Tiirie 275
—— Modyfikacje, w tym: 1063 22
Samoloty sluzbowe l — Boeing Vertol CH-47D 432
Falcon 10/100 207 i L0 . % e — Bell DH-58 AHIP 204
Falcon 20/200 181 501 20 516 15 — Sikorsky H-3 11
Faleon 50 137 151 1 166 149 — Boeing Vertol H-16 157
Falcon 900 1 38 87 Badania i prace rozwojowe, w tym: 583 12
E—_— — Bell JVX 94
= 4 ~—— Boeing Vertol JVX 94
Razem =B — ARTI i LHX 19
Samoloty wojskowe Razem 4836 o .
Mirage 111/5/50 1391 1410 19 1412 1
Mirage F1 597 043 54 691 18
Mirage 2000 15 39 24 218 179 B " P
Alpha Jet 138 474 14 498 24 - Wg wytwdrni
Epsilon 2 22 20 153 131 _— —_— R —
Jaguar 493 500 13 550 44 Wytwénia r:/]:rtl;);]c o
Razem 174 Agusta 96 2
R Bell 663 13,5
Smiglowee i = Boeing Vertol 687 14
SA 315B Lama 368 374 6 383 9 Hughes 1277 26
SA 3421, Gazelle 1020 1103 83 1146 13 Fanan 48 1
AS 350B Ecureil 691 766 15 993 227 Sikorsky 1450 31
AS 355F Ecureil 274 287 13 498 211 Inne 615 12,5
SA 365 Dauphin 2 72 198 126 346 148 —_
AS 332 Super Puma 85 114 29 195 81 Rizem 4836 ’ o
Razem 277
C. Wg zamawiajacych
Samoloty sportowe
CAP 10 181 181 = 271 920
CAP 20L/21 10 10 — 20 10 - " Wartosé
Robin ATL 1 2 1 50 48 Rodzaj sil zbrojuych | min dol. %
Rallye 3273 3285 12 s @ ¥
Tampico/Tobago/Trinidad 385 448 63 535 77 US Army (sily ladowe) 3280 68
RE 10 ! 1 10 28 17 US Navy (marynarka) 1550 32
=—e US Air Foree (sily lotnicze) 6 —
Razem 86 o 0
. Razem 4836 ‘ —
Lacznie 629 -

Zrédto: Rotor Wing s. 3/198
2rodia: L'Industrie Francuise Aetronautique et Spatiale — GIFFAS 1985, TLiA 10/1984

Uzytkowanie §migloweow  AS-350/355 Ecureuil (w 1984 r.)

a. W poszezegoluych czedciach Swiata (szt. dmiglowedw)
-

. 3 . " T
Smigiowce na swiecie | Asas A5-355
& : Europa 119 45
Smiglowee wojskowe Wik, Brytanii Plu. Amiervka 355 197
: - Pld. Ameryka 72 3
. . m X Azja 75 25
; stwalTy S ] 5
Rodzaj lotnictwa/Typ Sztuk Anstealazin a4 i
Afryka 18 8
RAF (sily lotnicze)
Gazelle 20 Razem 663 282
Puma 48
Wessex 60
Sea King 15 b. Wg zadan, 9,
Chinook 38
Razem 171 AS-350B | AS-350D AS-355
“AAC (lotnictwo sil ladowych)
Scout 22 Transport publiczny i shuzbo-
Gazelle 140 wy 36,4 34,1 47,2
Lynx 79 Sanitarne 6,7 1,8 8,2
Alouette 6 Gospodarcze 36,4 34,7 2,2
Obshluga naftowych platform
Razem 247 wiertniezych 11,8 23,1 38,4
. - Administracja panstwowa 3,2 — 1,5
FAA (lotnictwo morskie) Wojsko 5,5 P 2,5
Sea King 78
Wasp 41
ynx 4-23)*
{\‘ l::(_x 32 ( +23)%) e. Liczba wylatanych godzin
Gazelle 19
o 218 Wersja Sztuk Godzin
S0z B 387 273 248
Eaceznie 036 314 59 624
287 145 186
Objasnienia:*) zamowione S - R | o

Zrédlo: Rotor Wing 13/1984 s. 60
Zrédio: Rotor Wing 2(1985 s, 6093 A. G.
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Brytowo-belkowy model odksztalcalnego samolotu
do badania drgan wilasnych

W artykule przedstawiono model samolotu typu brylo-
wo-belkowego do analizy wlasciwosci dynamicznych kon-
strukcji, stosujgc technike elementéow skonczonych [1, 2]
i dwustopniowg synteze struktury (skonczone elementy —-
- superelementy) opisang w [6]. Proponowany model jest
bezpoérednim rozwinieciem pracy [5] i moze by¢ stosowa-
ny do samolotéw o duzym wydtuzeniu skrzydia. Przyjeto
w nim, ze skrzydla, usterzenia i czesci kadluba lezgce poza
obszarem mocowania powierzchni nosnych (skrzydel i uste-
rzen) traktujemy jako odksztatcalne (rys. 1 i 2). Ich para-
metry masowe i sprezyste moga zmienia¢ sie w sposob cig-
gly i skokowy wzdluz diugosci. Czesci kadiuba, do ktorych
sg mocowane skrzydia i usterzenia sg brylami sztywnymi.
Ich wymiary i parametry masowe wynikaja ze szczegodlo-
wej analizy pracy konstrukcji, z przyjetych ukladow wy-
trzymatos$ciowo-konstrukcyjnych zespoiow samolotu.

Zalozono, ze rozpatrywany samolot ma plaszezyzne sy-
metrii masowej i sprezystej. Dlatego drgania wlasne, sy-
metryczne wzgledem tej plaszczyzny, nie sprzegaja sie
z pozostalymi postaciami drgan i mozna oba rodzaje drgan
badaé¢ oddzielnie.

W artykule rozpatrzono symetryczne drgania zakladajgc,
ze badany samolot ma symetryczng budowe wzgledem plasz-
czyzny Oxz (rys. 1). Czeéci kadluba w obszarze mocowania
skrzydet i usterzen traktuje si¢ jako sztywne bryty.

W ruchu symetrycznym przyjeto, ze usterzenie pionowe
z tylng bryla kadluba stanowia jedng nieodksztalcalng ca-
lo$é. Zaklada sie, ze pozostate czesci kadiuba, a wige $rod-
kowa (taczaca bryly sztywne) i przednia (nosowa), sg od-
ksztalcalne i wykonujg drgania gietne w plaszczyznie sy-
metrii samolotu Oxz:

Wit = Wi (Xpint), 1=1,2 )

Skrzydlo i wusterzenie wysokosci podlegaja drganiom
skretnym i poprzecznym drganiom gigetnym:

?i = @i (yist)
i=1,2

przy czym zespoly te uwaza sie za nieodksztalcalne w swycn
plaszczyznach.

W dalszej czesci artykulu rozpatrzono drgania zespolow
odksztalcalnych, podano rownania dynamicznej rownowagi.
Sprecyzowano roéwnania ruchu bryl sztywnych, ktére sta-
nowia dynamiczne warunki sprzegajace rownania zespolow
odksztalcalnych. Wyznaczono warunki zgodnosci przemiesz-
czen i katow obrotu sztywnych i sprezystych czeSei samo-
lotu oraz warunki brzegowe na swobodnych i zamocowa-
nych konicach skrzydia i usterzenia. Uzyskano globalny
uklad réwnan umozliwiajgcy analize czestosci i symetrycz-
nych postaci drgan wlasnych odksztalcalnego samolotu.

(2)

wi = wi (¥i» 1),

Rys. 1

Dr inz. JAN BLASZCZYK
WAT — Warszawa

Réwnania zespelow odksztatcalnych
Rownania ruchu elementu

Rownania skonczonego elementu wyprowadzimy na przy-
kladzie dowolnego zespolu platowca wykonujgcego — w
ogolnym przypadku — sprzezone drgania gietno-skretne. W
tym celu wydzielimy i poddamy rozwazaniom element ze-
spolu o diugosci l; (rys. 3). Funkcje okredlajacg ugiecie
osi sztywnosei rozpatrywanego zespolu w obszarze j-tego
elementu przyjmiemy w postaci:

w = w; (y.t) = v;(y) Ij‘yﬂ) eiot (3)
a kat skrecenia:

9 =0 (y, 1) = 9 (y) b} elot )
gdzie:

B9 = [0 1> W2 W05 v

B = [pj_ 1, 0]7

przy czym wj_., wj, ;_y, y; oznaczaja wzgledne przemiesz-
czenia i katy ugiecia krawedzi j-tego elementu, natomiast
@j-1 1 @; sa katami skrecenia tych krawedzi dookola osi
sztywnosei (rys. 3b). Wzgledne przemieszczenia w sg od-
niesione do diugosci Leaq.

Funkecje v; i J; sy macierzami wierszowymi:

v =0 (y) = Loa [0, (€), a3 (), 05 (£), a4 (£)] (6)
9 =9 (0 =M-¢&¢
w ktérych ai(€) dla i=1, 2, 3, 4 sg wielomianami Hermite's
trzeciego stopnia [T].

Nastepnie uwzglednimy przemieszczenie srodka masy SM
rozpatrywanego przekroju wzgledem srodka sztywnosci SS
o wielkos¢ e=e(y) (rys. 3¢). W rzeczywistych konstrukcjach

)

Rys. 2
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wytwarzajgeych sile no$ng (skrzydlo, usterzenie), z reguly
SM lezy za SS — jak pokazano na rys. -— wowczas e tra-
ktuje sie jako dodatnie. Przemieszczenie $rodka masy wy-
niesie:
wsyj = [v; () ’.l_(f”) +e(y) 9 (y) ’3&3)] etot (7)
Poszukiwane réownanie dynamicznej rownowagi elementu
wyznaczymy wykorzystujagc zasade prac wirtualnych, ktory
zapiszemy nastepujaco:

OV = W, -+ W), (8)
gdzie:
0V — wariacja ecnergii sprezystego odksztalcenia ele-
‘mentu,
OW,,, 0Wj, — praca sil masowych i krawedziowych na

przemieszczeniach wirtualnych.
Wariacje energii odksztalcenia
stawi¢ w postaci:

OF = 0 (h$9)T K@) b -+ 5 ()T K) hls) 9)
J = - J = J
gdzie _K_J(.g) i 1_(}-“ sa macierzami sztywnoéei j-tego elementu
odpowiednio dla drgan gietnych i skretnych.

Prace sit masowych elementu na przemieszczeniach wir-
tualnych zapiszemy nastepujgco:

3Wpn = 8 (K0T o2 (m; hS9) - S10) B(9) -+

elementu mozna przed-

+6 (b{)7T o (Im; h$) + S(9 b)) (10)
gdzie:
m;  — macierz mas,
Im; — macierz masowego momentu bezwladnosci wzgle-
dem osi sztywnosci, '
Sto — macierz momentu statycznego dla drgan giet-
nych,
§5~-‘) — macierz momentu statycznego dla drgan skretnych.

Podane tu macierze zdefiniowano w [5].
Prace sit krawedziowych na przemieszczeniach wirtual-
nych przedstawimy zalezno$cig:

SWi, = 6 (h§D)T Fi9) 8 ()T Fi») 1)
w ktorej wektory kolumnowe uogblnionych sit krawedzio-
wych Fi9) oraz krawedziowych momentow skrecajacych
F{9) maja sktadowe:

_F}y) = [—Qj—l Lndv Mj—n O] Lude —J"I]]l (12)

B = [ Ny, N

gdzie @, M i N oznaczajg odpowiednio sily poprzeczne, mo-
menty zginajace i skrecajgce na krawedziach j-tego ele-

mentu (rys. 3b).

Wykorzystujae zaleznosci (8)--(11), otrzymamy poszuki-

wane macierzowe réwnania dynamicznej réwnowagi ele-
mentu wykonujacego sprze¢zone drgania gietno-skretne:
) — oy hld) — et Bl hls) o T
(K39 — @ m) b} — 0* S0 b)) = Fi9) as)

(K9 — o Im)) ’_lS.S) — ot §§.5) b}a) = _F}S)

Rownania (13) sg punktem wyjSciowym do otrzymania
rownan dynamicznej roéwnowagi obejmujgcych dowolnie du-
zy odcinek zespolu bgdZz caly zesp6l. Sg one roéwnaniami
ogolnymi i dotyczg elementow zespoldéw konstrukcyjnych
samolotu, w ktorych osie Srodkéw mas i $rodkéw sztyw-
nos$ci nie pokrywaja sie (skrzydia, usterzenia, lotki, stery).
Dla zespolow, w ktéorych mozna przyjgé, ze wymienione
osie pokrywajag sie (np. dla kadluba o ksztalcie osiowo-
-symetrycznym) mamy zjawisko rozprzegania sie drgan gie-
tnych i skretnych. Obydwa rodzaje drgan mozna badaé
oddzielnie. Dla takiego przypadku, rownania (13) dla drgan
gietnych maja postaé:

(K(,ﬂ) — % my) hyﬂ = Flfg) (14)
oraz drgan skretnych:
(K — o2 Imj) b4 = o) (15)

Roéwnania dynamicznej réwnowagi zespotéow odksztatcalnych

Znajac rownania dynamicznej rownowagi elementu wy-
konujgcego drgania gig¢tno-skretne (13), gietne (14) oraz
skretne (15) nalezy sformulowaé réwnania ruchu superele-
mentu obejmujacego dowolnie duzy segment bgdZ caly od-
ksztalcalny zespot samolotu. ROwnania te zapisano w bez-
wymiarowej postaci w celu poprawienia zbiezno$ci rekuren-
cyjnych procedur w procesie ich numerycznej realizacji.

Przy zalozeniu liniowej zmiany masowych i sztywnoscio-
wych parametréw w obszarze elementu oraz skokowych na
Jjego krawedziach, wyprowadzono réwnanie ruchu superele-
mentu, ktére ma charakter rekurencyjny. Wyrazono w nim
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krawedziowe parametry w przekroju koncowym przez pa-
rametry w przekroju poczatkowym (zerowym).

Sposob otrzymania tych roéwnan przedstawimy na przy-
kiadzie zespolu samolotu drgajacego gietno-skretnie, np.
skrzydta (stgd wszystkie symbole w podanych dalej wzo-
rach zawierajg indeks s). W tym celu wprowadzimy ko-
lumnowe wektory bezwymiarowych parametrow krawedzio-
wych o nastepujgcych sktadowych:

85 = [Wsj. Wsj» Ps)> asjo M&jei;st]T (16y
w ktoérym:
E’sj e Wsj/ls, asj F= Qsj li/E-Iud
Mg; = Mgjls/EJoas  Nej = Ny 1s/GJ00a (17)
gdzie:
EJoa, GJooa — odniesieniowe wartosci sztywnosei zgina-

nia i skrecania,
ls — dlugos$é skrzydia.
Uktad réwnan (13) po przeksztalceniach mozna przedsta-
wié¢ w postaci:
&sj = C sj8sj —1

(18)
gdzie elementami macierzy Cs; sa wyrazy macierzy wyste-
pujacych w réwnaniach (13).

Wykorzystujge fakt, ze roéwnanie (18) ma rekurencyjny
charakter, przedstawimy je tak, by krawedziowe parame-
try (16) w j-tym przekroju wyrazi¢ w zalezno$ci od para-
metréw poczgtkowego (zerowego) przekroju (rys. 3):

Esj = Xsj8so0r J: 1,2,3..

(19)

gdzie macierz ij wyznaczamy z rekurencyjnej zalezinosci:

Y5 =Csi Ysj—1n j=2,34... (20)
z nastepujgecym warunkiem poczgtkowym:
Y, = Cq (21)
a wektor gs ma skladowe:
Eso = [2050, Ws0» @505 6&07 Msoa Nso] 7 (22)

ktore sg uogélnionymi bezwymiarowymi przemieszczeniami
i sitami w przekroju zerowym skrzydia.

Rownanie (19) jest poszukiwanym réwnaniem dynamicz-
nej réwnowagi superelementu waznym dla calego skrzy-
dia.

Analogicznie mozna

rozpatrzy¢é odksztalcalne, poziome

. usterzenie wysoko$ci drgajgce gietno-skretnie. Otrzymamy

réwnanie superelementu obejmujgce ten zespol:

gnj= Yi oo J=123... (23)

w ktérym kolumnowe wektory g, majg wyrazy analogicz-
ne do wektorow okreSlonych dla skrzydia wzorami (16)
i (22). Macierz th wyznacza sie za pomocg zaleznosci po-
dobnych jak dla macierzy Yy;.

W przypadku odksztalcalnych czeSei kadluba rozpatruje-
my drgania gietne w plaszczyznie symetrii samolotu Ouxz
(rys. 1). Otrzymujemy roéwnanie superelementu wazne dla
srodkowej cze$ci kadtuba:

8ksj =Xkso 8kso» i=1.23.. (24)
w ktorym wektory:

Gisj = [ksj> Visj» Qhsjp Mg T

= o Ckafs Chafy i 25)

8kso = [Wksos Whso Qksor MisolT

maja skladowe podane w postaci bezwymiarowej, otrzy-
mywane podobnie jak skladowe wektoréw skrzydia okre-
§lone wzorami (17).

Analogicznie otrzymujemy macierzowe
przedniej (nosowej) cze$ci kadluba:

ji=1,23..

réwnania dla

8hpj = kaj Bkpos

(26)
gdzie wektory gi, maja wyrazy jak wektory gkrs zdefinio-
wane wzorami (25), lecz teraz wazne sg dla tej czesci ka-
dluba. Macierze Xpy 1 Xip, obliczamy w podobny sposéb
jak macierze Yy i Y.

Rownania odksztalcalnych zespolow (19), (23), (24) i (262
sg punktem wyjécia do wyznaczenia rownania czestosci
oraz zaleznosci okreélajgcych postacie drgan wlasnych sa-
molotu z uwzglednieniem odksztatcalno§ci konstrukeji.

Do dalszych rozwazan przyjmiemy, ze skrzydlo dzielone
jest na m; elementéw, $rodkowa odksztalcalna cze$é kadiu-
ba na n, elementéw, usterzenie wysoko$ci (potéwka) na ns



elementow 1 przednia odksztalcalna - cze$¢ kadluba na ny
clementow. Poczagtkowe (zerowe) przekroje skrzydia i uste-
rzenia wysokosci zalozymy na swobodnych koncach (rys. 1).
Zerowy przekrdj Srodkowej odksztalcalnej czesci kadiuba
jest przy usterzeniu, a przedniej czeSci — przy skrzydle.

Dynamiczne i kinematyczne warunki sprzegajace
Roéwnania ruchu bryl sztywnych

Rozpatrzmy ruch plaski w plaszezyznie symetrii Oxz (rys.
1) sztywnych czes$ci kadtuba, tj. tylnej wraz z usterzeniem
pionowym, i czes$ci kadluba w obszarze mocowania skrzy-
dla. Przyjmiemy, ze oddzialywania zespolow odksztalcal-
nych na sztywne bryly sq uwzglednione za pomocg sit i mo-
mentow (rys. 4).

Zakladajac matle drgania, po odrzuceniu wyrazoéow nieli-
niowych, otrzymujemy rownania ruchu sztywnej czesci ka-
dluba w obszarze skrzydla (rys. 4a):

mp Zp(t) = Qupo (t) — 2Qspy (t) — Qksna (1)
= Misng (t) — 2Ngny () — Ipy Qisna (1) + 20,5 P (1) -+
+2(ps = lp1) Qsna (©) -+ Mipy (0) 4 (I — Lps) Qupo (1) (27)
oraz réwnania rucht_i tylnej czeSci kadluba (rys. 4b):
= Quso (1) — 2Qnns (1)
2Npna (1) — Ly Qrso (1) +
42 (e = Lrwa) Opng (1) -+ 2lpoy P, (1)

w ktorych przyjeto nastgpujgce oznaczenia:

2p, 2tv, @p, @, — przemieszezenia liniowe i katy obrotu
sztywnych czeSci kadluba,

Qrsos Mrso,@rsna, Mrsne — sila poprzeczna i moment zgina-
jacy Srodkowej odksztalcalnej czesci kadluba w przekroju
zerowym i koncowym mng,

Qrpo, Mypo — sila poprzeczna i moment zginajacy przed-
niej (nosowej) czesci kadluba w przekroju zerowym,

Qsni, @uns Noni, Nang — sily poprzeczne i momenty skre-
cajace skrzydia oraz usterzenia wysokosci w przekrojach
koncowych n; i ns, tj. w przekrojach mocowania do sztyw-
nych bryt kadiuba,

Ps, P, — skladowe sit masowych skrzydia i usterzenia
wysokosci dzialajace w plaszczyznie tych zespolow mna nie-
odksztalcalne czesci kadtuba:

1, @,, () =

My % (1)
Itu @rv (l) ]‘11 80 (‘)

(28)

1 P 1 .
Py=— 5 msl,3 0, (1), P, = . my, Ly Oy (1) (29)
Mp, Mty, Ms, M — masa kadluba w obszarze mocowania
a) 2Ng
N

Uenz—1 9 2 2%\4
| 7_—xk5 : CS } pr

6 i——"‘io kp

Mksn?

Wyp0

Rys. 4

skrzydla, tylnej sztywnej czesei kadluba wraz z usterzeniem
pionowym, skrzydla i usterzenia poziomego,

I,, Is», — masowe momenty bezwladnosci sztywnych bryt
kadluba,

pl-‘i—l,,_.,, lymy==liny — odpowiednie odleglo$ci pokazane na
1ys. 4. |
Zaltozymy, ze wielkosci funkcyjne wystepujace w row-

naniach (27) i (28) sa harmonieznie zmienne wzgledem cza-
su, podobnie jak (3) i (4). Dlatego napiszemy:

Zp (8) = zpg €/0t, @ (1) = @, elot
QI\'po (1) = Qf-'po ot Mysn, (t) = Mygng €11
Po podstawieniu zaleznosci (29) i (30) do
i (28) oraz wprowadzeniu parametrow:
Mo = Myp/Myq Lipg

Hp = mp/’"od Lo,
vp = (I, 4-my 153)/"1001 L,  y=megLij0*EJo
f== EJnd/GJOmI

Vio = (Tt -+ my 13p3)moq Lggs— f

(30)

rownan (27)

Ofs Qs Qs
x, - ) k= ? Xh = (31)
ag Upp ay,
ars = ls/Loas  0s = ls/Log, 0, = U/ Log
Okp == lkp/Loda Zpo = ~p0/Lod,
By = zlv/Lod
rownania ruchu (27) i (28) po sprowadzeniu do bezwymiaro-
we]j postaci przedstawi¢ mozna nastepujgco:

Oksnz -t 2)(;2 Qrsnl

Xk Qkpn “k\ ')’.“p ~pu =0

I' i ')2 A
Xs Nsm }" kaua’l 2%s - ~F Qsm
B s s

lpt

MI{SILZ f‘

S I,
— Xk Mipo — -E

11 Q kpo — (ks Vp )’qu ==

k,
- e _ (32)
Qkso — 2 Xﬁ Qnns - “:2“ VHeuBtog = 0

lg,, 1 = tvz

kaa+ Mkso A7 2Xh alma +

2 ==
~ % I Nuna + ks Yo Qg = 0

Rownania (32) sg dynamicznymi warunkami sprzegajacy-
mi rownania odksztalcalnych zespotow samolotu.

Warunki kinematyczne i brzegowe

Do rownan odksztalcalnych zespoléow samolotu oraz row-
nan ruchu bryl sztywnych (32) nalezy doda¢ jeszcze kine-
matyczne warunki sprzegajgce, czyli warunki zgodnosci
przemieszczen i katow obrotu sztywnych i odksztatcalnych
czgsci samolotu w przekrojach polgczenn. Przedstawi¢ je
mozna nastepujgco (rys. 4):

Zpo = Wisna -+ lpl ¥ ksna = Wsny — (Ipl lpz)(osm =
= Wgpo + (lpl o lpi) Ykpos
Opy = — Wiksnay = — Yipo = Psnas (33)

Btpg — Whso — Ly Visp = Whng | (ltvx == ltvz) Phng»
Oty = Phn1 = — Ykso

Dalej nalezy uwzglednié jednorodne warunki na swobod-
nych koncach skrzydia, usterzenia i nosowej czgs$ci kadiu-
ba:

Qso = Mgy = Ngp =0
Qho = Mg == Npp =0
Qlfpnt - Mkpnt =0

oraz warunki brzegowe w przekrojach mocowania skrzy-
dla i usterzenia wysoko$ci do sztywnych czgsci kadluba:

Wsn1 = Whng = 0 (35)

(34)

Rownanie czestoSci i postaci drgan wlasnych

Rownania odksztalcalnych zespolow samolotu (19) dla
ji=n;, (23) dla j=mns; (24), dla j=mn, i (26) dla j=mn, wraz
z warunkami sprzegajacymi: dynamicznymi (32), kinema-
tycznymi (33), brzegowymi (34) i w przekrojach mocowania
(35) stanowig kompletny uklad =zaleznosci, umozliwiajgcy
przeprowadzenie analizy czestosci i symetrycznych postaci
drgan wiasnych rozpatrywanego ukladu.

Porzgdkujgc warunki (32) wprowadzono wektory h, i hy
o skladowych:
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by = [Wrsos Wisos (_._)hllas —]—Vihna]T (36)

b, — [®1pos Wicpos Qlfpoe Mipos Qsn1s Nsm]?
za pomoca ktérych zdefiniowano wektory giso i Gksna uogol-
nionych bezwymiarowych sit w skrajnych przekrojach srod-
kowej odksztalcalnej czesSci kadluba w postaci macierzo-
wych zaleznosci:

rso = [ Quso Mio]T = Ah,

_ , , (37)
Yksnz = [Ql.wn;z» Alksn:]” = _B’!:

Nastepnie do rownan odksztalcalnych zespotow (19), (23),
(24) i (26) wprowadzono warunki (33)--(35). Dalej uwzgled-
niono zaleznogci (37) 1 wykonano wiele niezbednych porzad-
kowan i przeksztalcen. W konsekwencji otrzymuje si¢ jed-
norodny uktad rownan algebraicznych o postaci:

Cp=0 (38)
w ktorych p jest wektorem uogélnionych przemieszczen
swobodnych koncow skrzydla i usterzenia wysokosci, uogol-
nionych sil i przemieszczen zerowych przekrojow odksztal-
calnych czeSci kadiuba oraz uogoOlnionych sit skrzydia w
przekroju mocowania do kadluba:

P = [Who ¥ho» Pho» 10kso Viesor Qiesor Misor Whpoo
Yipo: QI.’[)09 AII.]!O’ Qsnis Nonis Psos Wsos O] (39)

Macierz Cix14 zawiera elementy, ktorych skiadnikami
sq wyrazy macierzy odksztalcalnych zespolow: skrzydia (19)
dla j=n,;, usterzenia (23) dla j=n; odksztalcalnych czgsci
kadluba (24) dla j=n. i (26) dla j=ns.

Poszukiwane rownanie czestosci problemu otrzymujemy
z zerowania wyznacznika charakterystycznego globalnej
macierzy ukiadu:

A= detC =0 (40)

Czestodei drgan wlasnych oblicza si¢ z roéwnania (38) me-
todg bisekeji przy zastosowaniu eliminacji Gaussa i wyko-
rzystaniu efektu pasmowos$ci macierzy C.

Po wyznaczeniu czestosci drgan wilasnych przystepujemy
do okreélenia postaci. Z réwnania (38) otrzymujemy wektor
(39). Nastepnie przyjmujemy jeden z elementoéw tego wek-
tora za jednostkowy (np. ugigcie swobodnego konca skrzy-
dla wg = 1). Wstawiajgc wyznaczone parametry krawedzio-
we do rownan odpowiednich zespolow konstrukcyjnych dla
kolejnych liczb naturalnych j=1, 2, 3.., przy uwzglednieniu

warunkow (33)--(35), otrzymujemy ostateczne warto$ci po=-
szukiwanych parametrow na wszystkich krawedziach ele-
mentow, na ktore podzielono rozpatrywany samolot.

* * *

Przedstawiony brytowo-belkowy model samolotu oraz za-
proponowana metodyka analizy czestoSci i postaci drgan
wlasnych przy wykorzystaniu wielostopniowej syntezy
struktury odksztalcalnych zespolow konstrukeyjnych, opar-
ta na jednowymiarowej ich dyskretyzacji, zostala spraw-
dzona w praktycznych obliczeniach na maszynie cyfrowej.
Wykonano wiele obliczen dla hipotetycznych i rzeczywistych
konstrukeji. Uzyskane wyniki wskazujg na szybka zbiez-
no$¢ metody. W przypadku samolotéw realnych uzyskano
duzg zgodno$é rezultatow obliczen i eksperymentalnych ba-
dan rezonansowych.

Do obliczen klasycznych konstrukeji lotniczych — w celu
okreslenia kilkunastu czestosci — wystarcza zwykle uzycie
ok. 150 stopni swobody.

Opracowany dynamiczny model samolotu typu brylowo-
-belkowego ma charakter uniwersalny i moze by¢ wyko-
rzystany do obliczen dynamicznych dowolnych ukladéow wy-
trzymalosciowo-konstrukey jnych, do ktérych ten typ dyskre-
tyzacji mozna stosowaé. SzczegoOlnie bedzie to dotyczyé sa-
molotéw o duzym wydluzeniu skrzydia (1>3).

Zaproponowana metoda ma wiele zalet w poroéwnaniu
z klasycznymi metodami analizy zlozonych ukladéw kon-
strukcyjnych [3]. Ze wzgledu na rekurencyjng forme za-
lezno$ci, stuzgcych do wyznaczania czestodei i postaci drgan,
jest dobrze przystosowana do automatyzacji obliczen.
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Badania kompozytéow ablacyjnych

Mgr inz. RYSZARD KROL

Ogolne zasady stosowania kompozylow ablacyjnych

We wspolezesnych konstrukcejach rakietowych i lotniczych
wystepuja elementy narazone na oddzialywanie wysokich
temperatur, w ktérych stale i stopy zarowytrzymate tracg
swoje wlasciwo$ci mechaniczne. Sg to dysze silnikow, lopat-
ki turbin, stozki wejsciowe kadlubéw, krawedzie platow ste-
rujgcych. Tab. 1 zawiera wielko$ci charakteryzujgce oddzia-
lywanie cieplne i erozyjne osrodka na szczegbdlnie narazone
elementy konstrukeji latajacych.

Zamiast materialow tradycyjnych stosuje sie kompozyty
ablacyjne, w ktorych doprowadzona energia cieplna nie jest
calkowicie zuzywana na podwyzszenie temperatury, lecz na
podtrzymanie przemian fazowych. Umozliwia to wykorzysta-
nie nie tylko biernej, ale i czynnej pojemnosci cieplnej kom-
pozytu. Ablacja cieplna bowiem nazywa sie poétkontrolowa-
ny, jednolity proces pochlaniania ciepla, wykorzystujacy cat-
kowicie pojemno$¢ cieplng materialu w procesach topienia,
wrzenia i parowania, z roéwnoczesng dysocjacja, oraz prze-
plyw gazow w celu cigglego usuwania produktow ablacji [1].

Komopzyt ablacyjny cermetaliczny lub metaliczny powi-
nien skladaé¢ sie z zarowytrzymaltego szkieletu oraz wypel-
niacza o duzym cieple wlasciwym i niskiej temperaturze
topnienia i wrzenia. Szkielet zapewnia zachowanie wymia-
row i wytrzymato$ci przedmiotu, wypemiacz stuzy do po-
chlaniania energii cieplnej i zajmuje swoje miejsce do chwi-
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na osnowie Fe-Cu (l)

li zmiany stanu skupienia na ciekly lub lotny. Temperatury
przemian fazowych wypelniacza musza by¢ nizsze od tempe-
ratury, przy ktorej wlasciwosei mechaniczne szkieletu spa-
daja ponizej dopuszczalnych. Kompozyt ablacyjny powinien
mieé¢ niskg przewodnos¢ cieplng w celu skupienia proceséw
ablacji w cienkiej warstwie, co zapewnia stopniowe ,zuzy-
wanie” kompozytu. Kompozyt powinien byé odporny na
udary cieplne (dzigki malej rozbieznosci wspotczynnikéw
rozszerzalno$ci cieplnej skladnikbw) oraz na erozje gazowa.

Kompozyty ablacyjne cermetaliczne i metaliczne moga byé
wytwarzane metodami metalurgii proszkow. Wypraski
z proszkOw metali lub zwiazkow wysokotopliwych spieka sie
w atmosferach ochronnych lub w proézni, a nastepnie pro-
wadzi sie nasycanie metalem niskotopliwym, ktérego kat
zwilzania materialu szkieletu jest rowny lub bliski 0°, Mo-
ze by¢ roéwniez stosowane roéwnoczesne prasowanie materia-
16w szkieletu i wypelniacza oraz spiekanie wielostopniowe,
ze spiekaniem w fazie cieklej wypelniacza.

W ablacyjnych ukladach ochrony cieplnej sg stosowane
kompozyty cermetaliczne i metaliczne takie jak: weglik tan-
talu nasycony tantalem TaC-Ta [4], weglik niobu NbC nasy-
cony zelazem, kobaltem i niklem [5], weglik niobu nasycony
niobem NbC-Nb [4]. Weglik tytanu TiC wypelniony stopami
Co-Cr, Ni-Cr, Co-Ni-Cr, Ni-Mo jest stosowany do wyrobu
lopatek turbin, elementéow pokryé, dysz rakietowych [6, 7].
Weglik krzemu SiC prasowany z Al lub Ni i spiekany jest
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TABLICA 1

Wielkoéé Jedn. Okres do Lata Okres po
charakterystyezna — miary 1970 r.*) 1970 3 1980%) 1980 r.
Gestodd strumienia W/m? 13,96 - 108 [3] 4 - 108 [25]
cie, lnego, ¢ 2,27 108 [1] 5,07- 108 |1

5,86+ 108 [2] | 10,05 100 [2]

Najwyzsza tempe- °C 3482 [L 4125 [1] 7 [26] °
ratura gazow, Tg 3900 [2] 4600 [2]
Najwyzsza tempera- | “G 2315 [1] 2759 [1]
tura Scianek, Ty o
Cidnienie gaziow, p MPa 13,79 [1] 20,69 1)
Czus pracy s 30--90 [1] 180 [1]
*) dane przewidywane

wykorzystywany do budowy dysz rakietowych [8]. Dobre
wlasciwosci ablacyjne majag wegliki wolframu WC 1 W,C
nasycone zelazem, kobaltem lub niklem [5], chromane, tzn.
tlenek aluminium nasycony chromem Al,O3-Cr, trojtlenek
chromu nasycony niklem Cry,O3-Ni [9] i mieszaniny trojtlen-
ku chromu i weglika tytanu CryO4-TiC wypelnione stopa-
mi Ni-Cr, Co-Ni-Cr.

Dobre wiasciwosci ablacyjne majg stopy twarde na osno-
wie wolfram-srebro W-Ag i wolfram-miedz W-Cu [4, 10, 11,
12] oraz stopy twarde molibden-srebro Mo-Ag. Stopy twarde
sa wytwarzane z metali nie tworzacych roztworow statych
[13, 15]. Sposréd innych metali Zelazo i miedz nie tworzg
roztworow statych.

Kompozyt zelazo-miedz ma budowg dwufazowsg i wysoka
pojemno$é cieplng. Wytworzenie powierzchniowej warstwy
weglikow mogloby podwyzszy¢ odpornos¢ erozyjng kompo-
zytu. Warstwe weglik6w mozna wytworzy¢ przez nawegglanic
spieku zelaza, a nastepnie dyfuzyjne chromowanie [17, 18]
lub tytanowanie [16]. Kompozyt Fe-Cu pokryty weglikami
chromu lub tytanu podwyzszajacymi odpornos¢ na erozjg
moglby pracowaé¢ w ukladzie ablacji w temperaturze topnie-
nia miedzi.

Badania wlasne

Przeprowadzone badania wlasne obejmujg: wykonanie
kompozytu zelazo-miedz, obrobke dyfuzyjng, proby trwa-
to$ci w strumieniu gazow prochowych silnika rakietowego
oraz wstepng analize przekazywania ciepla i przeplywu sto-
pionej miedzi.

M étodyka badan

Prébki do badan w postaci dyszy (rys. 1) wykonano obrob-
kg skrawaniem. Kompozyt do badan wykonano metodami
metalurgii proszkéw. Proszek zelaza SC-100-26 prasowano
przy uzyciu prasy PH-CM63a do gestosci 9=5,97 g/em?; uzy-
skujgc porowatos$é otwartg do=21%, zamknigtg 6.=3%. Wy-
praski spiekano w piecu rurowym Siemens Plania w atmo-
sferze zdysocjonowanego amoniaku w temperaturze 1150°C
i naweglano wskrosnie w piecu wgtebnym PEC-35 w atmo-
sferze endotermicznej o potencjale weglowym C,=1,1% C
w temperaturze 88¢°C. Chromowanie dyfuzyjne prowadzono
w temperaturze 1000°C w Zelazochromie o zawartosci 4% C
przez 7 h. Tytanowanie przeprowadzono w czterochlorku ty-
tanu w temperaturze 1020°C przez 2,5 h. Probki nasycano
miedzig (metodg nakladkowsa) w temperaturze 1140°C w pie-
cu Siemens Plania w atmosferze zdysocjonowanego amonia-
ku. Udzialy masowe kompozytu Fe-Cu wynosza: qre="T1%,

Rys. 2. Wykres ci$nienia w laboratoryjnym
silniku rakietowym na paliwo stale z za-
stosowaniem dysz z kompozytoéw: a) zelazo
naweglone-miedz, b) zelazo naweglone i ty-
tanowane-miedz >

qeu=29%. Prébki wykonane z wyprasek oznaczono numera-
mi i obrabiano w kolejnosci procesow:

1 — prébka molibdenowa o zawartosci 99,9% Mo (probka
poréwnawcza),

2 -- naweglanie, nasycanie miedzig,
3 — naweglanie, chromowanie, nasycanie miedzig,
4 —— naweglanie, nasycanie miedzig, chromowanie,

— naweglanie, tytanowanie, nasycanie miedzig,
— naweglanie, nasycanie miedzig, tytanowanie.

Mase probek okreslono na wadze ZMP-Gdansk z doklad-
noscig 0,01 g, wymiary liniowe — mikroskopem warsztato-
wym Carl Zeiss NRD z dokladnoscig 0,01 mm, Probe trwa-
lo$ci przeprowadzono przy uzyciu rakietowego silnika la-
boratoryjnego na paliwo stale, z piezoelektrycznym czujni-
kiem i ukladem zapisu ciénienia. Wykorzystywano paliwo
rakietowe R22X o energii spalania Q=3684 kJ/kg, tempera-
turze spalania 2400°C i prawie spalania u=0,5351-p°183, Mij-
krostruktury badanych kompozytéw, wytrawione zgodnie
z PN-61/H-04503, obserwowano mikroskopem Neophot 2 Carl
Zeiss NRD. Sity kapilarne dzialajgce na cieklg miedz obli-
czono w oparciu o porowato$é otwartg zelaznego szkieletu.
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Wyniki badan

Badanie za pomocg rakietowego silnika laboratoryjnego
polega na sprawdzeniu trwatos$ci kompozytow w warunkach
oddzialywania gorgcych gazow o duzej predkosci przeplywu,
Dysze z badanego kompozytu umieszczono w silniku, odpa-
lano ladunek prochowy i zapisywano przebieg ci$nienia w
funkeji czasu, po probie okreslano ubytek masy probki oraz
zmiany wymiarowe. Parametry balistyczne silnika dla pa-
liwa R22X obliczono dla przekrojow A-A i B-B (rys. 1) wg
[20, 21] i zamieszczono w tabl. 2.

Sklad spalin z prochu R22X s$wiadczy o ujemnym bilan-
sie tlenowym: 52,19% CO+23,54% CO,+242% Hy+6,97
H,0 -+ 13,78% N3 + 1,1% skladniki obojetne chemicznie.

Dzieki liniowemu prawu spalania uzyskano niemal nie=-
zmienne w czasie ci$nienie i predko$é przeptywu gazéw.
Wartos$é ci$nienia w silniku zapisywano w sposob ciagly
(rys. 2) okreslajgc cisnienie w silniku oraz czas pracy silni-
ka. Spadek cisnienia po zakonczeniu spalania prochu ozna-
cza koniec pracy silnika, gwaltowny spadek ci$nienia przed
zakonczeniem spalania oznacza ,wymycie” erozyjne probki
i okresla chwile, do ktorej material dobrze znosil wymusze-
nie cieplne i erozyjne.

O odpornosci badanych kompozytow na wymuszenia ciepl-
ne i erozyjne $wiadeczg wyniki proby trwalosci: maksymalne
cisnienie p, mierzone przy wejsciu do dyszy (przekr6j A-A),
czas pracy silnika 7, Srednica przekroju krytycznego dyszy
dxr 1 masa probki m przed i po probie, ktoére zestawiono w
tabl. 3.

Molibden (proéobka 1) stosowany do wyrobu dysz wykazatl
dobrg odporno$é na erozje w wysokiej temperaturze, bo-
wiem zwigkszenie przekroju krytycznego i ubytek masy sg
nieznaczne.

Nieistotne powiekszenie przekroju krytycznego i nieznacz-
ny ubytek masy, Swiadczace o wysokiej odpornosei na ero-
zj¢ gazowg w wysokich temperaturach, wykazaly kompozy-
ty: zelazo naweglone i nasycone miedzig (prébka 2), zelazo
naweglone nasycone miedzig i chromowane (prébka 4) i ze-
lazo naweglone nasycone miedzig i tytanowane (prébka 6).
Znaczne powiekszenie przekroju krytycznego i ubytek masy
probki, Swiadczgce o niskiej odpornosci na erozje gazowg
w wysokich temperaturach, wykazaly kompozyty: Zzelazo

- naweglone chromowane, nasycone miedzig (probka 3) i Zela-

z0 naweglone, tytanowane, nasycone miedzig (probka b5).
Ostatni kompozyt, sposréd wymienionych, ulegt gwaltowne-
mu uszkodzeniu juz po uplywie 9 s.

probka 2 probka 5
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Rys. 1. Probka do badan trwalosci

8

Badane prébki po prébie trwatosci z widocznym obszarem
przekroju krytycznego przedstawia rys. 3.

Zdjecia mikrostruktur badanych materiatéw zamieszczono
na rys. 4. Molibden po proébie ma strukture nie zmieniona,
jedynie w poblizu powierzchni strumien gazéw nieznacznie
uszkodzil material — niewielkie ubytki materiatu sa widocz-
ne w postaci czarnych okraglych plamek (rys. 4d).

Kompozyty 3 i 5.wytworzone w procesach chromowania
lub tytanowania naweglonych i nasyconych miedzig spiekow
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TABLICA 2

Parametr Jedn. miary W przekroju A-A W przekroju B-B
Cisnienie gazdw, p MPa 6,6 3,36
Predkoéé gazéw, W m/s 0 1120
Temp. gaziw, t °C 2400 2124

TABLICA 3
N’r djer, mm m, g
prob Py MPa T, 8 — 4
ki praed probg | po pribie przed proba po probie
1| 4,9--5,29 26 4,06 4,07 12,01 42,54
2| 495,59 25 1,03 4,03 35,22 35,21
3 | 4,8:-5,69 26 4,09 4,79 32,23 31,77
4 | 4,7--5,29 24 4,02 4,02 32,78 32,70
5| 4,51:-4,71)0,78 | 9/86 4,09 0,54 27,74 26,19
6 | 4,41: 5,00 23 4,09 4,09 30,62 30,58

. 3.‘_5

Rys. 3. Makroskopowy widok probek po prébie trwaloei. Widocz-
ge uszl;(odzema w okolicy przekroju Kkrytycznego probek 3 i 5.
ow. 1

zelaza maja nierbwnomierng budowe. W strefach powierzch-
niowych wystepuja wegliki i tlenki: chromu (kompozyt 3)
i tytanu (kompozyt 5). Ciekla miedz nie zwilza weglikobw
chromu i tytanu, dlatego w procesie nasycania miedz wy-
pelnia pory spieku, w ktérym nie wystepuja wegliki i tlen-
ki. W strefie powierzchniowej pozostaje porowatosé nie wy-
pelniona miedzig (rys. 4a). P

Podczas proby gazy nagrzewajg chromowany lub tytano-
wany szkielet nie wypelniony miedzig do temperatury, w
ktorej sily spojnosci sg mniejsze od sil $Scinania i niszczg
porowaty kompozyt, powiekszajac przekr6j krytyczny dyszy
(probki 3 i 5 na rys. 3).

Kompozyt 2 ma szkielet zelazny naweg¢glony, nasycony mie-
dzig, z wyjatkiem poréw zamknietych (rys 4b). Podczas pro-
by kompozyt osiaga temperature topnienia miedzi. Ciekta
miedz, zasysana przez strumien przeplywajacych gazéw, po
pokonaniu oporéw sil kapilarnych, dzialajacych w porach,
jest odprowadzana z poréw kompozytu (rys. da) i przemie-
szeza sie po powierzchni probki w kierunku stozka wyjscio-
wego dyszy, gdzie krzepnie w postaci wyplywki (rys. 5b).
Po prbébie w strefie przypowierzchniowej kompozytu sg pu-
ste pory, skad zostala odprowadzona miedz (rys. 4e). Glebicj
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Rys. 5. Mikrestruktura kompozytu 2 po probie trwatosci: a) w
okolicy przekroju krytycznego — widoczne ubytki miedzi na ja-
snych polach, b) w okolicy stozka wyjscicwego — widoczna wy-
ptywka miedzi na powierzchni. Pow. 125X

polozone strefy kompozytu nie osiagnely temperatury top-
nienia miedzi, gdyz energia cieplna dostarezana do $cianck
zostala zuzyta na topnienie miedzi. Dzigki procesowi ablacji
miedzi stan kompozytu, poza cienkg warstwg ablacji, jest
nie zmieniony.

Kompozyt 4 ma strukture stalowego szkieletu wypelnio-
riego miedzig, pokrytego powlokg ochronng chromows, przy-
legajgcg do powierzehni (rys. 4c). Podezas proby trwatosei,
wskutek oddzialywania strumienia goracych gazoéw, Scianki
kompozytu nagrzewaja sie do temperatury topienia miedzi,
jednocze$nie zachodzi erozyjne zuzycie warstwy chromowej.
Po uszkodzeniu powloki ochronnej chromowej ciekla miedz
z poréw przypowierzchniowych przemieszcza sie w wyniku
zasysania przez gazy, pozostawiajac puste pory w poblizu
powierzchni i nie zmieniong strukture w glebi kompozytu
(rys. 4f).

Kompozyt 6 tytanowany dyfuzyjnie jest podobny do kom-
pozytu 4, z tg réznicg, ze powloke stanowi tytan. Mechanizm
zuzycia kompozytu 6 jest podobny do kompozytu 4.

Kompozyty w postaci naweglonego szkieletu zelaznego na-
syconego miedzig oraz naweglonego szkieletu zelaznego na-
syconego miedzig z powoloka chromowa lub tytanowag majag
zwarta budowe. Pory otwarte sg wypelione miedzig. Gorg-
ce gazy spalinowe nagrzewajg kompozyt do temperatury
1083°C, od chwili osiggniecia tej temperatury energia ciepl-
na zuzywana jest na topienie miedzi. Zasysanie miedzi
przez przeplywajace gazy powoduje podwyzszenie tempera-

Rys. 4. Mikrostruktura badanych materia-
tow: przed probg trwato$ci: a) kompozyt
3 nietrawiony, b) kompozyt 2 nietrawiony,
¢) kompozyt 4 trawiony Mil-Fe; po probie
trwatosci: d) molibden trawiony Mi34Mo, ¢)
kompozyt 2 nietrawiony, f) kompozyt. 4
nietrawiony. Pow. 50X

tury glebiej polozonych warstw kompozytu do poziomu tem-
peratury topnienia miedzi, wyzszej temperatury kompozyt
nie osiaga.

Poniewaz cieplo topnienia miedzi ¢;=211,8 kJ/kg jest wie-
lokrotnie wyzsze od ciepla wlasciwego miedzi ¢=0,38 kJ/
/kg-deg [29], energia cieplna dostarczana do S$cianek od
chwili rozpoczecia topienia jest zuzywana na podirzyma-
nie procesow topienia. W kompozytach przebiega ablacja
miedzi w temperaturze 1083°C. Dzigki ustaleniu temperatu-
ry, zelazny szkielet kompozytu narazony na erozyjne dzia-
lanie gazéw jest odporny i nie umozliwia wzrostu przekro-
ju krytyeznego dyszy pod dzialaniem gazéw o stalym ci$nie-
niu w silniku (rys. la).

Literature zamieScimy w cz. 11 artykutu.
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usztywnia¢ cigegnami (dru-
tami, tasmami, 1. linkami)
zdejmowaé pokrowce (z sa-
molotu)

odwracac¢ cigg (zespolu na-
pedowego), wigczac rewers
(ciggu)

(przy)wraca¢ do normalne-
go stanu lotu (poziomego)
rzechodzi¢ do zawisu (o
miglowcu)

pracowa¢ w zakresie wia-
trakowania, wiatrakowac,
mlynkowaé¢ (o $migle)
wprowadza¢ w ustalone
znizanie

zapinaé pasy bezpieczen-
stwa

dociggaé¢ pasy (b.)
przypinaé¢ sie pasami (b.)
odpina¢ pasy (b.)

wychyla¢ stery zgodnie =z
korkociggiem

w. S. przeciwnie do Kkierun-
ku korkociggu

kotowa¢

k. na miejsce postoju
wychyla¢ ster

Scigga¢ drazek (na siebie)
zwalniaé¢ d.

oddawaé¢ d. (od siebie)
odchyla¢ sie (od Kkierunku
lotu); myszkowaé¢, wykony-
waé wahania kierunkowe
wsiada¢ (do samolotu); lg-
dowaé¢, wykonywac¢ lgdowa-
nie

lgdowac¢ przymusowo z
braku paliwa

wodowac¢, ladowa¢ na wode
1. z wiatrem (tylnym) (w
ogon)

1. pod wiatr

1. ze stojgecym S$migltem; 1.
7z niepracujgcym silnikiem
wysadza¢ z samolotu (pasa-
zerow 1. desant)
opuszcezaé¢ samolot,
kiwa¢ z samolotu
(na samolocie)
(samolotem)

zwala¢ sie, przeciggac sig
(o samolocie)

utrzymywaé¢ 1lgcznosé
nawigzywacé 1.
wytwarzac¢ sile
§lizgacé sie

§, sie na skrzydlo

oslaga¢ predkos$¢ naddzwie-

wyska-

nos$ng

kowa
nurkowa¢ z ustalong pred-
koscia
- zwalniaé¢, zmniejsza¢ pred-
kosé

(Wtracié predko$é, prze-
ciggna¢ sie
rozpedzac¢ sie, zwiegkszac

predkosé -
obserwowac¢ lot. $Sledzi¢ 1.
(np. radarem); dozorowac 1.

zubaza¢ mieszanke (palng)
wzbogaca¢ m. (p.)

zasila¢: zaopatrywac; wy-
posazac
zniza¢ sie. schodzié¢; obni-

zaé sie; opadaé

przerywac¢ znizanie (przy
zblizaniu do lgdowania)
zezwala¢ na znizanie
wyznacza¢ znoszenie, w.
Znos

usuwaé z., dawaé popraw-
ke na wiatr boczny

56 — podlegac znoszeniu
57 — montowac (z czesci)

58

59

60

61
62
63
64

65 —

69
it

72 -

73
74
75

s

8 -

79

80 -

81

82

83 -

91

92

93 -

94

96
97

98

99
100

101
102
103
104
105
106

107
108
169

1

— utry

- tracié

odwraca¢ sie na plecy,
przejs¢ do lotu odwrocone-
5O

kasowac (samolol), skreslac
(s.) z vejestru
skotowac¢ (z drogi starto-

wej), skreci¢ z d. s. po lg-
dowaniu
opoznia¢ rozszerzanie oder-

wania strug

opOznia¢ wystgpienie o. s.
zapobiega¢ oderwaniu s.
startowa¢ w powietrzu (z
samolotu-nosiciela)

wykonywa¢ préby na ha-
mowni
blokowaé¢, zabezpieczaé, u-

nieruchamia¢, ryglowac
ustawia¢ samolot na miej-
scu postoju, (za)parkowac
pozbawia¢ zasilania elek-
trycznego, wylgczac¢ zasila-
nie elektryczne

- wigczaé z. e.

traci¢ wysoko$é,
nwwypala¢” paliwo (przed
awaryjnym ladowaniem)
uzupelniaé¢ p., u. paliwem
tankowa¢ p., brac¢ p.
zlewa¢ p., spuszcza¢ p.
zaopatrywa¢ w p.

opadac¢

hamowa¢, uzyé hamulcow,
wilaezy¢ hamulce

wychyla¢ hamulce aerody-
namiczne

zwalnia¢ h.. odhamowywac¢
-trzyma¢ (samolot) na ha-
mulcach

hamowac; zwalnia¢; opoz-
nia¢; zmniejsza¢ predkosé
zasnuwac¢ sie mgly (o nie-
bie 1. terenie)

rozwijac¢ cigg, dawaé c.
ujmowac gazu, rzmniejszac

moc, cofa¢ dzwignie prze-
pustnicy

przestawia¢ (zawor podwo-
zia) na chowarie
ymywacé potozenie bez

przechyiu (bez zwisu)
usuwac¢ kat znoszenia
odlatywaé

przejmowac¢ stery
odzyskiwac¢ sterownosce
wychodzi¢ spod kontroli,
nic daé¢ sie sterowac
przekazywac¢ sterowanic
(innemu pilotowi)
¢ panowanic
rami, t. p. nad
sterowadc;
wadzac¢
odeigzaé stery. sprowadzaé
do zera sity na sterowni-
cach

nad ste-
samolotem
kierowaé¢; napro-

- sprowadza¢ (wyniki prob)
do warunkow atmosfery
wzorcowej

wprowadzaé¢ ($migto) w
choragiewke

wyprowadza¢ (S.) z chorg-
giewki

wigezaé dopalacz (silnika
odrzutowego); w. dotado-
wanie (silnika tlokowego)
pomierzyé osiggi

pracowaé¢ na biegu jalto-

wym. p. na malym gazie
(o silniku)
wypuszcza¢ podwozie

chowaé b.

wchodzi¢ w korkociag

wykonywac¢ Kk.; kreci¢ k.

wychodzi¢ z korkociggu

wpada¢ w korkocigg, zwa-

la¢ sie w k.

wychyla¢ klapy

chowaé k.

roztadowywac¢ elektrycz-

noéé¢ statyezna, odbnrowa-

dza¢ tadunki elektryczne
K. D

| — nasare (aucmerdepckoe) paspe-
LI€HHEe HA B3JET

2 — 3aupalunBaTe p.

3 — nony4ats p.

4 — PACKOHTPUTEH

5 — packpeiBatb(cn)

6 — pachIOTrHPOB AThL

7 — pacuanuBath

8 — pacuexinth (camoser)

9 — peBEPCHPOBATH

10 — Bosspaiath(cs) K HOPMATBHOMY
PEKAMY  110J1€Td, BOCCTAHABIN-
BATh PEXKNAM FOPH3OHTAILHOTO I'g

Il — BBIXOIMTH HA PEKAM BHCCH MU
12 — paGorath B pexuMe BETPAHKN

13 — yCTanaBauBaTh PEXUM [LUIAHNPO-
BAHMS

14 — sacrerwBaTh NUPUBSIHLIE PEMHM
IS — noararuBaTh p.

16 — IpUCTernBaThes PEMHIMA

17 — paccreruBars NPUBS3HLIE PEMHK
I8 — oTkioHATH pynn 1moO wronopy
19 — o. p. nporus wrronopa

20 — pynurb

21 — p. obparno

22 — OTKIIOHATL PYilb

23 — Oparn pydky ynpasicHums ia ceos
24 — ocsoboxaarL p. y.

25 — orTnyckatb p. y. or ceosn

26 — pbickaTh

27 — caaurecs

28 — ¢. M3-3a HCXBATKH T'OPIOYETO
29 —¢. Ha Bonmy

30 — ¢, 1o Berpy

31 — ¢. nporus BETpa

32 — C. € 3arIoXumUM aABATaTesneM
33 — BBICAOKMBATL U3 CAMOIETA

34 — OCTABILITE CaMOJICT

35 — noauuMaTL C. B BO3AYX

36 — cBasMBaTLCS

37 — oCcynecTBAsTL CBA3L

38 — ycTaHaBImBaTh C.

39 — co3maBaTh MOALEMHYK) CHULY
40 ~— CKONB3NTH

41 — ¢. HA KPBLIO

42 — 1oCTHTaTh CBEPX3BYKOBOI CKO-
pocTn

43 — NUKAPOBATBE € YCTAHOBUBUICHCH
CKOPOCTBIO

44 — CHHXKATH CKOPOCThH

45 — TepATh C.

46 — yBEIMYMBATD C.

47 — cneuTh 3a MOJETOM
48 — obenuaTh (roprovyio) cmech
49 — oGorawars (r.) c.

50 — cuabxatb

51 — CHIDKATHCSI

52 — mpexkpauaTth CHINKERHe
53 — paspewars c.

54 — onpenennTh CHOC

55 — mapuposarte ¢,

56 — MOABEPraTLCA CHOCY

57 — cobupars

58 — nepeBOPAMHBATLCA HA CHAHY
59 — cnucemats (camouer)

60 — cpyauBarte (¢ BITIT)

61 — 3anepKUBaTL Pa3BATHE CPBIBA
62 — 3aTATABATH CPBIB

63 — n3berarb cpuiBa

64 — CcTaprToBaThH B BO3AYXE

65 — MCHBLITLIBATL HA CTCH/IE

66 — cronopuTh

67 —c TABUTH CaAMOJIET Ha ¢ TOAHKY
68 — cHuUMATHL U3-mOA TOKa

69 — CTABNTBL NOA TOK

70 — TepATh BHICOTY

71 — BEDKHTETH TOMINBO

72 — nozanpasnarb(ca) TOMNMBOM
73 — sanpasnsare(cs) T.

74 — cnmBaTL TOMIHMBO

75 — cHaGxaTh TOMIMBOM

76 — BKIOMATL TOPMO3a

77 — BBINYCKATH AIPOAMHAMIYCCKHE T
78 — ornyckath T.

79 — ynepuBaTh Hd TOPMO3AX

80 — ropmosuTh

81 — OKyTBIBATLCA TYMAHOM

82 — pasBuBaTL TArY

83 — yOuparn ras

84 — craBuTh (KpaH waccn) na ybopky

85 — BLIIEPKHUBATL HYJICBOI yron Kpe-
HA

86 — yGupar, y. cHoca

87 — yaerartb

88 — Opare ynpasinenue (na ce6n)
80 — BoCCTaHABANBATE Y.

90 — BBIXOAHTL W3-TIOA YIPABICHUA
91 — nepenasath ynpasjenuc

92 — repsTh Y.

93 — ynpasnars

94 — cuuMatbL  ycuiue ¢
ynupasJieHUs

PhIMAros
95 — NPUBOAUTE K CTAHAAPTHLIM YCI10-
BHAM

96 — BponuTL (BO3AYIUHEIT BUHT) Bo
dumorep, dmoruposare (8, B.)

97 — BuBOANTE (B. B.) 13 dunorepa

98 — BkntouaTe Gpopcax, popcuposars
(nBurarens)

99 — onpoGoBaThL XAPAKTEPHCTHKH
100 — paGoTaTh Ha XOJIOCTOM X0y
101 — BpmyckaTh wacen

102 — yGuparp mi.

103 — BXOAMTEL B 1ITOIOP

104 — BLITONHATE 111, WTOHOPHTE
105 — BBIXOZMTL M3 1UTOMOPA

106 — cpBIBATBCA B IITONOD

107 — BBINYCKATH HIMTKH, OTKJIIOHATH
1.

108 — yGupaTh 11

109 — OTBOANTE CTATHYCCKOE IJICKTPH~
YecTBO
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Datwyler MD-3 Swiss

e Szwajcaria

Lekki samolot szkolno-treningowy

KONSTRUKCJA. catko-
wicie metalowy jednosilnikowy S$rednio-
ptat ze stalym podwoziem. :

Plat, Obrys prostokgtny, profil NACA
64:15414 (modyfikowany) o grubosci wzgled-
nej 14%, wznios 4°, kgt zaklinowania 2°.
Konstrukeja dwudzielna, metalowa, poi-
skorupowa, jednodzwigarowa z dzwigar-
kiem pomocniczym. Metalowe dwusegmen-
towe klapy na Kkazdym skrzydle, zakres
wychylenia klap: 33° do startu i 45° do
ladowania. Lotki metalowe, wywazone
sowo. Daleko posunigta modutowos$e i uni-

2-+3-miejscowy,

ma-

fikacja konstrukcji: elementy pokryciowe
kesonu i splywu sy zamienne miedzy le-
wym a prawym skrzydiem, segmenty lo-
tek i Kklap sy identyczne -z segmentami
sterow. W kesonach noskowych mieszezq
sie zbiorniki paliwowe. Koncowki skrzydet

z kompozytu szklano-epoksydowego.

Kadtub. Przekro] prostokgtno-owalny.
Konstrukeja metalowa polskorupowa, Czgsc¢
przednia w postaci otwartej od gory lyz-
ki mie$ci kabine zalogi, s do niej moco-
wane skrzydla, podwozie i silnik. Tylna
czese kadiuba stozkowa, rozwijalna. Wpro-
wadzenie cze$ci obceigzenia od skrzydel w,
gorne pokrycie tylnej cze$ei kadluba za
posrednictwem rurowych zastrzatow bieg-
nacych od burt kadluba przy dzwigarze
skrzydla do plaszezyzny symetrii na wre-
dze konczacej przednig cze§é kadluba. Ka-
bina zalogi ogrzewana i przewietrzana z
miejscami obok siebie. Za fotelami bagaz-
nik, w ktorym mozna zamontowaé¢ jedno
dodatkowe siedzenie. Zapewniajace dosko-
nalg widocznosé oszklenie kabiny dwu-
cze$sciowe — stala wypuklta szyba i odsu-
wana do przodu ostona. Istnieje mozliwosé
zamontowania na Kkoncu kadluba zaczepu
do holowania szybowcow.

Usterzenie. Ustrzenie w ukladzie klasycz-
nym, obrysy obu usterzen trapezowe, uste-
rzenie pionowe sko$ne. Wszystkie statecz-
niki i wszystkie stery identyezne. Kon-
strukcja statecznikow jednodzwigarowa.
Konstrukeja sterow zunifikowana z kon-
strukcjg lotek i klap. Kat zaklinowania
usterzenia poziomego —2°.

Sterowanie. Sterownice (drgzki i pedaty)
zdwojone. Sterowanie lotkami popychaczo-
we, sterowanie sterami — linkowe. Klapy
wychylane recznie za pomocyg dzwigni i e-
lementow skretnych.

Podwozie. State. z kotem przednim. Go-
lenie podwozia glownego sprezyste, z rur
stalowych, kola glowne wyposazone w hy-
drauliczne hamulce tarczowe. Podwozie
przednie teleskopowe z amortyzatorem ole-
jowo-gazowym w goleni, kolo na widelcu,

Trainer

KARTOTEKA TLA

sterowane (po 45° w obie strony). Wszyst-
kie kota mogy byc¢ ostonigte owiewkanii
z kompozytu szklano-epoksydowego. Wy-
miary ogumienia: przednie — 5,00—5, glow-
ne — 6,00—6.

Zespo6l mapedowy., W  wersji MD-3-160.
plaski, czterocylindrowy, chlodzony powie-
trzem silnik gaZnikowy Avco Lycoming
0-320-D2A o mocy 1195 KW; $miglto o sta-
tym skoku, metalowe dwulopatowe Hoff-
mann. W wersji MD-3-115: silnik Lycoming
0-235-N2A o mocy 82 KW. Silnik mocowany
na tozu z rur stalowych. Ostony zespotu
napedowego z kompozytu szklano-epoksy-
dowego, dzielone w plaszczyznie poziomej.
Wyloty spalin skierowane ku dotowi i po-
lgezone we wspolng rure wydechowsy bieg-
ngcyg wzdluz calego kadluba, konczgea sig
pod usterzeniem. -

Instalacje, Paliwowa -— integralne zbior-
niki skrzydlowe o lgczne] pojemnoseci
140 1. Olejowa — pojemnosé zbiornika 7,6 1.
Instalacje paliwowa i olejowa dostosowa-
ne do lotobw odwroconych. Elektryczna —
napiecie 28/24 V, alternator 28 V/60 A, aku-
mulator 24 V/30 Ah. Ogrzewcza — wymien-
nik ciepla na kolektorze spalin, mieszacz
na wejSciu do kabiny.

Wyposazenie, Standardowy zestaw przy-
rzgdébw pilotazowo-nawigacyjnych i kon-
troli zespolu napgdowego, mozliwos¢ zabu-
dowy radiostacji VHF, VOR, ADF i trans-
pondera.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Firma lotnicza

DANE TECHNICZNE (wersja MD-3-160, osiggi dla masy 815 kg)

Rozpietosé

Dlugosé

WysokosS¢

Rozpieto$¢ usterzenia

Cieciwa skrzydta

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Srednica $migla

Przeswit $émigla

Dlugo$¢ wnetrza kabiny

Szeroko$¢ wnetrza kabiny
Wysoko$¢ w kabinie

Powierzchnia skrzydia
Powierzchnia lotek

Powierzchnia klap

Powierzchnia usterzenia poziomego
Powierzchnia steru wysoko$ci
Powierzchnia usterzenia pionowego
Powierzehnia steru kierunku
Wydluzenie skrzydla
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samolotow, w 1966 r. opracowalta swg wias-
ng konstrukcje — samolot holowniczy
Trailer. Wkrotce po jego oblataniu Max
Déatwyler rozpoczgl prace nad nastepnym
samolotemn nazwanym Swiss Trainer; jego
wspoOtpracownikami i doradcami byli: H.
Farrer i B. Andreasson (Szwecja) oraz S
Stiemer (RFN). Samolot otrzymal oznacze-
nic MD-3 i rozpoczglo jego akcje rekla-
mowo-akwizyeyjng; budowy prototypu jed-
nak nie rozpoczeto z braku S$rodkow fi-
nansowych., Nie powiodly sie takie proby
sprzedania praw wytwarzania samolotu in-
nej firmie lotniczej. Zmiana sytuacji na
rynku paliwowym spowodowala wieksze
zainteresowanie samolotami tej Kklasy, co
umozliwito uzyskanie odpowiednich $rod-
kow i rozpoczecie budowy protoiypu na
poczatku lat osiemdziesigtych. Prototyp
samolotu ukonczono w 1983 r. i oblatano
12 sierpnia 1983 r. Byl on wystawiony na
wystawie w Farnborough w 1984 r. (z po-
wiekszonym sterem kierunku i trymerem
na lewej lotce). Firma Dé&twyler, spodzie-
wajagc sie zamowien, opracowala dwie
wersje samolotu. z r6znymi silnikami o
mocach 1195 kW i 82 kW. Zastugujacym na
uwage rozwiazaniem konstrukeyjnym tego
samolotu jest modulowos¢é 1 zamienno$é
clementéw i podzespolow struktury —
rzadko spotykana i nietatwa do uzyskania.
O koncepcji samolotu dobrze $wiadezy
rowniez to, ze zniosta z powodzeniem swo-
ista probe czasu (od projektu do prototy-

'Max Détwyler, specjalizujgca sie w prze- pu) bez dezaktualizacji swych podstawo-
budowach, modernizacjach i naprawach wych zaltozen.
Masa wlasna 570 kg

10,00 m Masa startowa (kat. A) 750 kg
6,98 m Masa startowa (kat. U) 900 kg
2,92 m Masa bagazu 50 kg
3,00 m Obcigzenie powierzchni (kat. A) 50,0 kg/m?
1,50 m Obcigzenie powierzchni (kat. U) 60,0 kg/m?
1,56 m Obcigzenie mocy (kat. A) 6,29 Kg/kW
2,00 m Obcigzenie mocy (kat. U) 7.55 kKg/kW
1,82 m Predko$é dopuszezalna 313 km/h
0,27 m, Predko$¢ manewrowa 246 km/h
1,30 m Predko$¢ przelotowa (75% mocy) 230 km/h
1,12 m Predko$¢ ekonomiczna (67% mocy) 217 km/h
1,08 m Predkos¢é min. (bez klap) 104  km/h
15,00 m? Predko$¢ min. (z klapami) F 85 km/h
1,22 m?2 Wznoszenie maks. 7,0 m/s
1,96 m? Wznoszenie z szybowcem (365 kKg)
2,56 m? na holu (75% mocy) 1,7 m/s
1,04 m? Rozbieg 108 m
1,44 m? Dobieg 130 m
0,51 m? Zasieg maks. (bez rezerwy) 1090 km
6,67 H. M.
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Samolot rekordowy dalekodystansowy

KONSTRUKCJA, Dwusilnikowy, dwu-
miejscowy, trojkadlubowy Sredniopiat la-
minatowy o ukladzie kaczki.

Plat. Wolnonosny o obrysie prostokgt-
no-trapezowym. Profil laminarny u nasa-
dy Roncz 10-80, na koncach Roncz 10-82,
wrazliwy na zanieczyszczenia owadami i
na krople wody. Koncowki' skrzydet typu
winglet., Plat niedzielony. Dzwigar z lami-
natu weglowego. Pokrycie z plyt z lami-
natu weglowego opartych na ulownicowym
rdzeniu papierowym Nomex z zastosowa-
niem elementow z laminatu epoksydowego
szklano-kevlarowego. Wnetrze skrzydia sta-
nowig zbiorniki paliwa. Cze$¢ splywowa
skrzydta z balsy pokrytej sztucznym two-
rzywem. Gorna powierzchnia skrzydia za-
bezpieczona farbz przed dzialaniem pro-

mieni ultrafioletowych. Na skrzydlach lot-
ki wielosegmentowe.

Usterzenie poziome (plat przedni). O sta-
lej cigeiwie. Konstrukcja — jak plata
glownego. Profil Roncz 10-46. Na usterze-
niu — stery wysokosci.

Usterzenie pionowe, Na Kkofncach belek
kadiubowych, ze sterami Kkierunku.

Kadiub. O konstrukecji skorupowej prze-

kladkowej z laminatu epoksydowo-weglo-
wego podpartego ulownicowym rdzeniem

papierowym Nomex. Z przodu i z tylu
kadluba zamocowane sg silniki. Srodkowa
cze§é kadluba stanowi zbiornik i kabine.

Miejsce pilota za sterownicg boczng na
przedniej burcie. Po lewej stronie pilota
dzwignie sterowania - silnikami. Nad miej-
scem pilota wystajgca przezroczysta osto-
na zapewniajgca widocznosé przy starcie
i ladowaniu — umozliwiajgca pozycje sie-
dzgcg. Po bokach kabiny po dwa male
okna. ¥abina dwumiejscowa, nieciénienio-
wa. Miejsca zaltogi lezace, dostosowane do
ksztaltu ciala, wyloZzone piankowym mate-
racem. Przed miejscem nawigatora eckran
radaru meteorologicznego. Wejscie do ka-
biny przez pokrywe w jej dachu.

Belki kadlubowe. Dwie belki kadlubowe
o konstrukeji takiej samej jak kadtub
Srodkowy stanowisg zbiorniki paliwa.
Podwozie, Trojzespolowe, chowane do ty-
tu w kadilub. Mechanizm chowania reczny,
niezalezny dla kazdego zesvolu. Podwozie
przednie chowane przez pociggnigeie u-
chwytu, zespoly podwozia glownego — sy-
stemem linek  stalowych i krazkow z blo-
kowaniem za pomoca zaciskow na linkach.

Zespoty podwozia identyezne. Masa kazdej
goleni 12 kg. Rozmiar ogumienia 6.00-6,
ciSnienie ok. 1 MPa. Kolo przednie 7z ha-
mulcem. Podwozie obliczone na obeigzenie
dopuszczalne 1,5 g przy masie samolotu
1032 kg.

Zesp6l napedowy, Dwa silniki tlokowe,
jeden ze sSmiglem ciggngcym, drugi — 2
pchajgcym. Do prob uzyto silniki Lyco-

ming 0-235 po 8 kW (115 KM). Do lotu re-
kordowego przedni silnik ma byé o mocy
146--188 kKW (200+250 KM). Smigla drewnia-
ne o profilu Ronez, o sprawno$ci bliskiej
90%. Przedni silnik ma sluzyé tvlko do
startu i wznoszenia po starcie, a potem
ma by¢ wylgezony. Jego $miglo jest usta-
wiane w choragiewke. Paliwo w 17 inte-
gralnych zbiornikach o lacznej pojemnosci
5636 1.  Zbiornik zasilajacy przed kabing.
z paliwowskazem w postaci przezroczystej

$cianki. Paliwo przepompowywane z bpozo-
statych zbiornikow do zbiornika zasilaja-
cego. Sterowanie instalacjy paliwowy -~
reczne.

Wynposazenie, Pilot automatyezny o ma-
sie 0.7 kg, radiostacja UKF Omega, radar
meteorologiczny zabudowanv na przodzie
prawej belki "kadlubowe]j. transponder Ar-
gos (stuzgey do ustalania polozenia samo-
lotu za pomocy dwoch satelitow o orbi-
cie biegunowej). Aparat tlenowy do chwi-
lowego uzvtku. Przewidvwane uzycie ba-
terii slonecznej jako 7rodila energii elek-
trycznej.

DANE TECHNICZNE

Rozpietos$é-

Wydtuzenie plata

Rozpigeto$é¢ usterzenia poziomego
Wydtuzenie usterzenia poziomego
Diugosé catkowita

Dtlugosé¢ kadtuba

Diugosé belek kadiubowych
Wysokosé

Szerokos$¢ kadluba

Wysoko$¢ kabiny (wewnetrzna)
Szerokos$¢ kabiny pilota
Powierzchnia no$na calkowita
Powierzchnia no$na plata
Powierzchnia no$na usterzenia poziomego
Masa platowea (struktury)
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ROZWOJ KONSTRUKCJI, Migdzynarodo-
wa Federacja Lotnicza okreslila, ze za lof
dookola $wiata bez lgdowania (i bez zasi-
lania paliwem w powietrzu) uznaje sie lot
o diugo$ci minimalnej okreslonej przez
obwo6d Ziemi wzdiluz zwrotnika Raka, czyli
36 787 km. Jest to jedyny rekord lotniczy
dotychezas nie ustalony. Rekord odleglosei
w locie prostym wynosi 20168 km i zostat
ustanowiony na B-52H w 1963 r., za$ dla
samolotow z napedem tlokowym 18 082 km
ustanowiony w 196 r. na samolocie P2V
Neptune.

W marcu 1981 r. Richard Rutan, ktorego
bratem jest Burt Rutan, znany konstruk-
tor samolotéw lekkich i doSwiadczalnych
o ukladzie kaczki i tandem. wraz z Jeang
Yeager zalozyli przedsiebiorstwo Voyager
Airceraft Inc.. dla ktorego Burl Rutan za-
projektowat samolot rokorrlow_\' Voyager
0 7zasiegu ponad 40000 km. Budowg samo-
lotu rozpoczeto latem 1982 r. w Rutan Air-
craft Factory w Mo_]uvu w  Kalifornii -
USA. Voyager. o znakach rejestracyjnych
N269VA, wykonat pierwszy lot 1985-06-22.
Na budowe poswiecono 22000 roboczogo-
dzin. 90% konstrukeji semolotu jest z la-
minatu weglowego, do ktorego uzyto wiok-
na weglowego o $rednicy 0,3 mm oraz zy-
wicy epoksydowej. Grubo$¢ skorupy prze-
kisdkowej wynosi 6,35 mm. WNiektore ele-
menty ukladu sterowania sa metalowe. np.
linki stalowe o $rednicy 1.6 mm. W kon-
strukeii zastosowann tez kevlar i balse. Do
zabezpieczenia gornej powicrzehni samolo-
tu (50 m?) przed szkodliwym dziataniem
promieni slonecznych (nagrzewanie i pro-
mieniowanie ultrafioletowe) uzyto 1,5 kg
farby. Masa peliwn w locie rekordowym
bedzie' stanowic¢ 79% masy calkowitej sa-
molotu, za$ masa wilasna olatoweca 16.4%,
czyli masa uzvteczn» 83,6%. Tzw. spraw-
nos¢ konstrukeji. ezyli stosunek masy uzy-
tecznej do wilasnej, wynosi az 51. Sa to
wartoéei dotvehezas nie spotykane w kon-
strukcjach lotniczyveh. Prob statycznych sa-
molotu nie wykonano.

Start do lotu rekordowego ma odbydé sie
7z FEdwards Air Force Base w Kalifornii

stanowi¢ Richard Rutan i Jeana Yeager.
Lot ma trwac¢ ok. 12 dni. Predko$¢ przelo-
towa bedzie wynosi¢ poczgtkowo 240 km/h
i wraz ze zuzyciem paliwa (zmniejszaniem
sie masy samolotu) bedzie spada¢ az do
130 km/h, Srednia predkosc¢ lotu bedzie rzg-
du 160 km'h. Poczglkowo moc niezbedna
do lotu poziomego bedzie wynosi¢ ok. 60
kKW (80 KM), a pod koniec lotu spadnie do
18 KW (25 KM). Instalacja tlenowa pozwoli
na chwilowe wzniesienie sie na wysokos¢
45 tys. m, lecz wigkszo$¢ lotu ma sie od-
bywac¢ na wysokos$ci rzedu 3000 m. Trasa
lotu prowadzi na wschoéd od Ameryki, w
przeszio 90% nad morzami, aby zmniejszy¢

do minimum liczbe zezwolen na przelot
nad roznymi krajami. Przebiega ona w
przewazajgcej czeSci nad poludniowy pol-

kulg Ziemi, przecinajgce Afryke Pid., Au-
stralie i Wyspy Hawajskie. Lgdowanie ma
sie odbyé na tym samym lotnisku co start.
W przypadku sprzyjajacych wiatrow lot
mogtby skroci¢ sie do 10 dni. Natomiast
zapas paliwa 1 wykorzystanie pradow
wznoszacych moga pozwoli¢ na kontynuo-
wanie lotu przez maks. 15 dni. Srednie
zuzycie paliwa podezas lotu ma wynosié
i8 1/h, czyli ponizej 12 1/100 km, lecz odli-
czajgc start i wznoszenie — w locie pozio-
mym pocdeczes drugiej polowy przelotu be-
dzie dwukrotnie nizsze, eczyli 91/h i 61/
/100 km. O ile dotychezas, bijgc rekordy
samolotowe, na o0g6l podnoszono wyniki
rekordowe o 10—15'/0 to w locie Voyagera
ma byc¢ odleglo$¢ dwukrotnie
wieksza od dotychezasowego rekordu. Po
wykonaniu lotu rekordowego samolot ma
bv¢ wvrzekazany do Smithsonian Museum.
Aerodynamika samolotu (ogromne wydiu-
zenie) wskazuje na to, ze samplot ten po
wyposazeniu w odpowiedniej mocy silnik
wysokosciowy (ze sprezarka kilkublegows)
i z pilotem w ciénieniowym ubiorze wyso-
ko$ciowym maglby ro6wniez pobié rekord
wysokodei dla semolotéw =z napedem tlo-
kowvym. wynoszacy od 1938 r. 17683 m (u-
stalit go Mario Pezzi na samolocie dwu-
platowym Caproni Ca-161bis). Samolot Jest
pomalowany na bialo, z ciemnoniebieski-

7z vasa startowego dlugo$ci 6 km (na dnie mi akcentami plastycznymi po bokach ka=
wyschleagn  stonego jeziora). Rozbies dru- diuba i na koncéwkach skrzydet oraz na-
gosei 4500 i zajmie 3 min., Zaloge beds pisem Voyager. Znaki rejestracyjne czarne.
Masa wlasna (z wyposazeniem) 843 kg
Masa paliwa 4 052 kg
33,77 m Masa wyposazenia awionicznego 16 kg
33,8 Masa calkowita startowa maks. 5137 kg
10,15 m Masa do lgdowania 1032 kg
18,1 Predkosé przelotowa maks. 240 km/h
9,9 m Predko$é przelotowa min.
7,74 m (przy zmniejszonej masie) 130  km'h
8,90 m Srednia predkosé przelotowa 160  km/h
3,14 m Srednia wysokosé lotu 3000 m
1,000 m l)!up.mc startu 4 500 m
0,55 m Czas lotu 12 dni
0,61 m ieg maks. ponad 41800 km
39,39 m? Srednie zuzycie paliwa 18 1/h
33,72 m?2 Min. zuzycie paliwa (v = 130 km/h,
5,67 m? masa ponizej 1500 kg) 8 Ih
426 kg A. G
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Wplyw deszczu i zanieczyszczen powierzchni nosnej
na zachowanie w locie samolotéw o ukfadzie

Dane dotyczace momentu podiuznego samolotu dla kilku
ustawien steru wysokos$ci pokazano na rys. 1 (p. cz. II art.,
TLiA nr 1/86). Wolne od zanieczyszczen usterzenie wyka-
zuje oderwanie przy kacie natarcia 8--14°, lecz samolot
ulega przeciggnigciu dopiero przy ok. 24° Jak wynika
z tego rysunku, usterzenie nie moze wywazy¢ samolotu na
kat natarcia przekraczajacy 17°. Jest to, jak mozna sa-
dzi¢, duzy margines bezpieczenstwa, wynikajagcy z ukladu
konstrukcyjnego, ale w samej rzeczy, ze wzgledu na poja-
wienie si¢ problemow. zwigzaiiych z czesciowym oderwa-
niem na skrzydle, margines nie jest nadmierny. O czgs-
ciowym oderwaniu na skrzydle $swiadczy nieliniowy prze-
bieg zaleznosci C, od kata natarcia powyzej 17°.

Utrata skutecznosci steru wysokosci zapewniajgca od-
porno$¢é na przeciggniecie uwidacznia si¢ w postaci sku-
pienia si¢ krzywych dla wigkszych (15-+-17°) wychylen ste-
ru wysokoéci. Znaczenie utraty skutecznosci jest przed-
stawione na rys. 5 Kkrzywg ciggla, pokazujgcg zdolno$é
usterzenia do wywazenia samolotu. Krzywa ta zestawia
wyniki dla konfiguracji ,gladkiej”. Pokazuje ona, ze ster
wysoko$ci nie jest w stanie wywazy¢é samolotu przy
wspotezynniku C. wiekszym od ok. 1,5, co odpowiada
wspomnianej juz warto$ci kagta natarcia wynoszgcej 17°
(dla wygody dodano podzialke predkosci, ktéore odnosza sig
do prostoliniowego. lotu poziomego, dla pelnego cigzaru
i tylnego polozenia srodka ciezkosci).

Jak wida¢, nawet przy duzych wychyleniach dodatnich
(w doél) steru wysokosei, nie daje sie osiggnagé predkosci
mniejszej od ok. 113 km/h. Krzywa przerywana (rys. 5)
odpowiada przeplywowi 2z ,zanieczyszczeniami” kurzem
lub ziarnami piasku na krawedzi natarcia skrzydia i uste-
rzenia. Z porownania krzywych wynika, ze wystepuje wy-
razne przesuniecie w dél w wychyleniach steru wysokosci,
niezbednych do uzyskania tego samego wspolczynnika sily
nosnej oraz ze predko$¢é minimalna wskutek zanieczysz-
czen wzrosta o ok. 1518 km/h. Efekt ten wynika bezpo-
srednio z utraty skutecznosci usterzenia, pokazanej na
rys. 2 (p. cz. II art.,, TLiA nr 1/86). Wyniki badan w tu-
nelu aerodynamicznym sa zgodne z poprzednimi rozwaza-
niami.

Uzycie nadmiernych wychylen steru wysokoSci

Wyrazne zakrzywienie w gore krzywej ciaglej na rys. 5
cwigzane jest z utraty skutecznosci steru wysokosci przy
jego duzych wychyleniach. Bardzo wazne jest, aby odpo-
wiedni zapas skutecznych wychylen steru wysokosci byl
zapewniony w poblizu predkosci minimalnej, wowczas sa-
molot moze by¢ bezpiecznie sterowany przy starcie i Ig-

kaczki (1)

len steru wysokosci dla lotu z  wigkszymi predkosciami
(maksymalng i przelotowa). Osigga si¢ to przez odpowied-
ni dobor katow zaklinowania usterzenia i skrzydla — taki,
aby ster w warunkach przelotowych nie byl wychylony
Jub mial niewielkie wychylenie w gore. Jezeli w trakcie
prob okaze sie, ze do lotu w zakresie uzytkowych pred-
kosci konieczne jest za duze wychylenie steru wysokosci,
to konieczne sa poprawki aerodynamiki tego samolotu, za-
nim zostanie on uznany za w peini nadajacy sig¢ do lotu.

Zagadnienie to bedzie jeszcze omoéwione ponizej, ale war-
to podkregli¢, ze wychylenie steru wysokosci dla zadanej
predkosci moze by¢é uznane za miarg zgodnosci danego eg-
zemplarza samolotu ze wzorcem lub z innymi egzempla-
rzami tego samego typu. Jezeli te roznice, dla identyczne-
go ciezaru i polozenia $rodka cigzkosci, beda w granicach
2--30, to samolot moze by¢ uznany za wlasciwie zbudowa-
ny i ustawiony (pod wzgledem katow zaklinowania).

Porownanie z wynikami prob w locic

Rys. 6 1 7 pokazuja przebieg wychylenia steru wyso-
kosci z predkoscig dla konfiguracji ,czystej” i z ,zanie-
czyszezeniami”, uzyskany w wyniku prob NASA. Wyniki
te wykazuja spadek predkosci maksymalnej, powigkszenie
predkosci minimalnej i wigksze niezbgdne wychylenia ste-
ru wysokosci w dot dla tych samych predkosci — dla sa-
molotu z ,zanieczyszczeniami”. Przy duzych predkosciach
zmiany kata wychylenia sa mate, za$§ przy minimalnych
osiggaja 2-+-5°. Poza przesunigciem o 3° na duzych pred-
ko$ciach, krzywe te sg zgodne z wynikami badan w tunelu
aerodynamicznym. Powstaje pytanie, czy opisane zjawis-
ka moga by¢ uznane za zmiang zachowania w locie samo-
lotu. Wydaje sig, ze tak, gdyz predko$ci niezbedne do
startu i ladowania bylyby wyraznie wyzsze dla samolotu
7z ,zanieczyszczeniami”. To mogloby przysporzy¢ klopotow
maio wprawnym pilotom, szczegolnie gdyby samolot mial
by¢ uzytkowany z krotkiego ladowiska.

Zmiany zachowania w locie (ZZL)
wystepujace na roznych egzemplarzach
‘ego samego samolotu

Brak jest kompletnych danych na temat ZZL dla wszyst-
kich egzemplarzy VariEze latajacych w chwili obecnej,
jednak mozna stwierdzié¢, ze sa zauwazalne roznice w ZZL
niektorych egzemplarzy. Dla pewnej liczby samolotow
stwierdzono wyrazne tendencje do opuszczania nosa, pod-
czas gdy na wiekszosci tendencje te sa bardzo slabe, tak
ze mozna je oceni¢ jako nie stanowigce ZZL. Ze zdziwie-
niem stwierdzono jednak, ze pewne egzemplarze wykazuja

dowaniu. Dlatego nie nalezy dobiera¢ zbyt duzych wychy- - wprawdzie bardzo. lagodng — tendencje przeciwng, tzn.
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podnoszenia nosa. Wyniki badan NASA sa zgodne z wlas-
ciwosciami, jakie wykazuje wiekszos¢ egzemplarzy. Nalezy
podkresli¢, ze zadne dwa egzemplarze tego samego typu
samolotu amatorskiego nie sa nigdy identyczne, co wynika
z tolerancji i modyfikacji, jakie wprowadzaja ich tworcy.
Dlatego nalezy sig liczy¢ z pewnym rozrzutem wilasciwosci
i zachowania w locie. Prawdziwy problem wystepuje wte-
dy, gdy rozrzut ten jest duzy. Nie zawsze wynika on z
widocznych zmian lub odchytek danego egzemplarza.
Powyzej omoéwiono juz wplyw ,zanieczyszczen” na
zmiany wlasciwosci aerodynamicznych. Mozna stwierdzic
bardziej ogolnie, ze istnieje wiele malych roznic w zakre-
sie ksztaltu samolotu, ktéore mogg mie¢ duzy wplyw na
oerodynamike — cho¢ nie sa latwe do zauwazenia.

Omoéwienie czynnikow
wplywajacych na aerodynamike¢ samolotu

Czynnikami tymi sa:

— ksztalt profilu (dokladnos¢ obrysu) i stan jego po-
wierzchni, ’

— szezelina miedzy statecznikiem i
krawedzi splywu,

— kat zaklinowania i skrecenie,

-— polozZenie srodka cigzkosci samolotu,

— ciezar.

Nalezy podkreslic, ze dobre wykonczenie skrzydla czy

usterzenia (gtadka i blyszczgca powierzchnia) nie zawsze
ida w parze z dokladnoscia odtworzenia profilu, a bledy
rzedu setnych (a tym bardziej dziesietnych) czesli milime-
tra w krytycznych rejonach profilu moga zmienié¢ oplyw.
" Na podstawie doswiadczen zebranych przy amatorskiej
budowie samolotow laminatowych, mozna ocenié, ze niedo-
kitadnos$¢ ksztaltu profilu w takich warunkach moze wy-
nie$é nawet 15-3 mm, co w zupelnosci wystarcza do wy-
wolania zmian zachowania w locie.

Ponadto w samolotach laminatowych zbudowanych przez
amatorow nierzadko zdarza sie inna wada — mianowicie
falisto$¢ powierzchni. Jest ona trudna do wykrycia, ale
powoduje bardzo wyrazne skutki aerodynamiczne.

Bardzo wazny jest réwniez stan powierzchni — jej wy-
konczenie. Jezeli jest ona bardzo gltadka i blyszcezgca, to
krople deszczu majg sklonnosci do formowania wypuklych
LWwysepek”, co w istotny sposob powieksza turbulencje.
Natomiast gdy powierzchnia jest matowa lub , mechata”,
woda wykazuje sklonno$é do rozplywania sie cienkag war-
stwa nie wplywajaca na oplyw. Podobnie ilosé lodu lub
owadow, ktore przylepiajag sie do skrzydia lub usterzenia,
w zasadniczy sposob zalezy od stanu powierzchni.

Nastepnym zagadnieniem zwigzanym z ksztaltem po-
wierzehni w szerokim rozumieniu — jest wielko$¢ szcze-
liny miedzy sterem i statecznikiem oraz ksztalt krawedzi
splywu. Ksztalt i wielko$é szczeliny miedzy sterem i sta-
tecznikiem maja bardzo wielki wplyw na oderwanie prze-
plywu na stateczniku, dlatego male réznice szczeliny moga
byé przyczyna duzych réznic w silach na drazku. Na zmia-
ny tej szezeliny moze tez wplynaé sposob zawieszenia steru
na zewnetrznych okuciach statecznika.

Ksztalt krawedzi splywu ma duzy wplyw na momenty
zawiasowe, ale prawie nie wplywa na sil¢ nosna usterze-
nia. Katy zaklinowania i skrecenia zaré6wno usterzenia jak
i skrzydila réwniez wplywaia na kat wychylenia steru,
niezbedny do lotu poziomego.

Ogo6lnie mozna stwierdzi¢, 7e fakt wystapienia na po-
szezegdlnym egzemplarzu samolotu nadmiernych i nie spo-
tykanych w innych egzemplarzach wychylen steru uniezbed-
nych do wykonywania lotu poziomego jest powazna wska-
z6wka istnienia nieprawidlowosci katow zaklinowania albo
polozenia $rodka ciezkosei samolotu 1 mozna spodziewacd
sie takze wystapienia wyraznych zmian zachowania w lo-
cie dla krytyeznyeh warunkéw ,zanieczyszezenia” powierz-
chni nosnych.

sterem oraz ksztalt

Uwagi na temat niektérych wspélezesnych samolotow
o ukladzie kaczki

Samoloty Quickie. @2, Dragonfly i Retro — choé¢ réznig-
ce sie od siebie i od VariEze — maig wspllng ceche, ktéra
jest znaczne obciazenie przedniej powierzchni nosnej, na
ktora uzyto profilu GU25, tego samego co na VariEze.
Pierwsze trzy z nich maja skrzydla o profilu Epplera, za$
czwarty — NACA serii 74. Pierwsze trzy maja réwniez
ster wysokodei bez szcezelinv., Jest juz do$é duzo egzem-
plarzy zaréwno Quickie, jak i Q2 i mialy miejsce liczne
przvoadki ..opuszczania nosa”.

Praktveznie znaczna wiekszo$¢é znanych zdarzen tego
typu odnosi sie do ktérego§ z dwoch wymienionych typow
samolotow.

Konstruktorzy uwaznie studiowali opisy przypadkéw
wopuszczania nosa” i opracowali informacje dla oséb bu-
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dujacych samoloty wg planéw, uprzedzajac o niebezpie-
czenstwach zwigzanych z wykonywaniem lotow w deszezu
oraz startow z mokrymi lub pokrytymi zanieczyszczeniami
powierzchniami nosnymi. Wprowadzili tez pewne mody-
fikacje konstrukcyjne, umozliwiajace symetryczne wychy-
lenie lotek dla zwigkszenia sterownosci podiuznej, co oka-
zalo sig@ bardzo skutecznym sposobem zmniejszenia lub na-
wet usunigcia tendencji do ,opuszczania nosa”’. Wprowa-
dzono takze inng modylikacje — malg pozioma powierzch-
ni¢ wywazajgcg, zamocowang na usterzeniu kierunku.
Ostatnio zbudowano prototyp Q2 z usterzeniem o profilu
NASA LS(1)-0417MOD. Proby wykazaly, ze wplyw desz-
czu na zachowanie si¢ tego samolotu jest bardzo nieznacz-
ny i firma zamierza wyprodukowaé¢ nowe usterzenie o tym
profilu do przebudowy istniejacych Q2. Przewiduje sig
rowniez opracowanie usterzenia o tym profilu dla Quickie,

ale tu skutecznos¢ moze by¢ mniejsza ze wzgledu na
mniejsze liczby Reynoldsa.
Konstruktor Dragonfly, Bob Wallers twierdzi, ze jego

samolot wykazuje tylko bardzo lagodng tendencje do ,0-
puszczania nosa” i ze nie jest to istotny problem. Jednak-
ze ostrzega osoby budujgce teir samolot przed lataniem w
deszczu. Na razie jest on jedynym uzytkownikiem Dra-
gonfly i trudno oceni¢, na ile typowe jest zachowanic jego
cgzemplarza. Jednakze z prob w locie wynika, ze zanie-
czyszezenia powierzchni nosnych wywoluja wzrost pred-
kosci przeciggnigcia Dragonfly o ok. 16 km/h i nieco wy-
razniejszy przebieg samego przeciggniecia. Profil usterze-
nia Dragonfly jest jednak mnieco rozny od oryginalnego
profilu GU25. Modyfikacja, wprowadzona przez konstruk-
tora, polega na lekkim zmniejszeniu grubosei profilu i
przesunieciu punkiu o maksymalnej grubosci wzglednej
nieco do przodu. Celem tych modyfikacji bylo usunigcie
zauwazonych w VariEze tendencji do wystepowania vder-
wania.

Wydaje sig, ze modyfikacja ta byla skuteczna w zmniej-
szeniu wplywu deszczu na ZZIL. Warto wspomnieé, ze pro-
fil opracowany niezaleznie przez projektanta profili Johna

Roncza, w celu zmniejszenia wrazliwosei na oderwanie
oplywu, dos$é dokladnie odpowiada zmodyfikowanemu
GU25 uzytemu na Dragonfly.

Ostatni ze wspomnianych samolotow — Retro — wydaje

sie mie¢ wilasciwosci (w dziedzinie ZZL) podobne do Va-
riEze.
Whnioski

® Zmiana zachowania sie w locie (ZZL) samolotéw o u-
kladzie kaczki jest zjawiskiem poprzedzajacym przeciag-
nigcie. Wystepuje ona na samolotach, w ktérych istotna
cz¢$¢ nosnosci jest wytwarzana przez przednig powierzch-
nig. Ze wzgledu na to, ze laminarne profile o duzej gru-
bosci wzglednej, do jakich nalezy GU25, wrazliwe na
szorstko$¢ lub zanieczyszczenia powierzchni, zostaly uzyte
na usterzenie, wplyw zanieczyszczen na zachowanie samo-
lotu jest znaczny. Zmiany zachowania samolotu mogg wy-
kazywa¢ znaczne odchylenia dla poszczegélnych egzempla-
rzy. Uzycie innych profili, mniej wrazliwych na wplyw
zanieczyszcezen, moze zlagodzi¢ lub wyeliminowaé te zja-
wiska.

® Budujacy samoloty
wplywu poszezegoinyeh czynnikow na wladeiwosei samo-
lotu i dokladnie przestrzegal instrukeji wykonaweczych.
Powinni wystrzega¢ sic zmian w ksztaleie profilu i konfi-
guracji powierzchni nosnych, chyba ze dokladnie znaja
wplyw tych zmian na sw6j samolot. Zmiany tego typu
moga powodowaé¢ zupelnie odmienne od typowego zacho-
wania samolotu, pogorszenie osiggéw i bezpieczenstwa.

® Zmiany zachowania sie w locie sa bardziej krytyczne
przy matych predkosciach lotu niz podczas przelotu lub
przy predkosci maksymalnej, gdyz zwigzane sq z pogorsze-
niem sterownosci podiuinej i wzrostem oporu. Manewro-
wanie na matej predkosci moze jeszcze pogorszyé sytuacje.
Sposoby sterowania, stosowane przy zauwazeniu ZZL, mu-
sza by¢ uzaleznione od sposobu zachowania sie samolotu.
Piloci nie zaznajomieni z tymi zjawiskami moga nie zau-
wazyé lub nie rozpoznaé¢ pogorszenia sie wiasciwosei samo-
lotu i zastosowaé bledne w tej sytuacji sposoby sterowania.

® Choé¢ zjawisko to nie dla kazdego typu samolotu jest
powaznym problemem, ZZI, kazdego egzemplarza samolotu
musi byé dokladnie zbadane podczas prob w locie wyma-
ganych do certyfikacji samolotu tak samo, jak zachowanic
sie przy przeciggnieciu i inne wlasciwoscei lotne.

® Nalezy zachowaé¢ ostrozno$é¢ podczas pierwszych lotow
danego pilota na samolocie o ukladzie kaczki. Pilot powi-
nien uprzednio dokladnie poznaé¢ specyfike zachowania sie
samolotu o tym ukladzie i powinien byé przygotowany
na nietypowe zachowanie sie samolotu oraz umieé¢ znalezé
wladciwe sposoby wyjscia z sytuacji, Opracowal A. K.

musza by¢ $wiadomi znacznego
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Wizualizacja w mechanice plynéw.
Metody znacznikowania energetycznego,

Mgr inz. WITOLD KAMINSKI

Instytut Lotnictwa

W artykule [2] przedstawiono klasyfikacje metod wizuali-
zacyjnych stosowanych w mechanice plynow. Scharaktery-
zowano takze techniki oparte na wprowadzaniu obcych ma-
terialow jako znacznikow. Niniejszy artykul traktuje o po-
zostalych metlodach, ujetych we wspomnianej wyzej klasy-
fikacji.

Metody optyczne

Metody optyczne znajduja zastosowanie w przeplywach
§cisliwych, a wiec w przeplywach gazéw, w ktorych obser-
wuje si¢ znaczne zmiany gestosci. Oznacza to zmiany ter-
modynamicznego stanu gazu i z zalozenia istotne ograni-
czenie mozliwosci wprowadzania obcych znacznikow, zaklo-
cajgcych tego rodzaju przeplyw w zbyt duzym stopniu. Wy-
korzystuje si¢ natomiast zmiany wspolczynnika zatamania
Swiatla w- polu o zmieniajacej sie gestosci, co mozna wyra-
zi¢ wzorem Gladstone’a-Dale’a:

n= Kp-l1

gdzie: n — wspolezynnik zalamania Swiatla,
o — gestose,
K — stata Gladstone’a-Dale’a.
W tunelach aerodynamicznych, w ktorych realizuje sie prze-
plywy S$cisliwe, zainstalowane sg okna, w celu umozliwie-
nia wizualizacji. Zasada kazdej 2 metod optycznych pole-
ga na tym, ze przechodzgcy przez te okna i tym samym
przez przestrzen pomiarowg promien S$wietlny, rownolegly
lub rozbiezny, jest zaklocony przez niejednorodny rozklad
wspolezynnika zalamania w przeplywajgcym gazie. Pow-
stajace zaklocenia sg dwojakiego rodzaju:
— odchylenie od poczatkowego kierunku,
— zmiana fazy fali swietlnej.

Metoda cieniowa

Uktad optyczny uzywany w metodzie cieniowej jest naj-
prostszy ze stosowanych w metodach optycznych (rys. 1).
Nie wymaga on oprzyrzgdowania z wyjatkiem soczewki
(lub zwierciadta wkleslego) dla uzyskania rownoleglej wigz-
ki swiatta. Dodanie drugiej soczewki (lub zwierciadta) umo-
zliwia zmniejszenie liniowe obrazu i dzieki temu stosowa-
nie matlych blon filmowych. Minimalizacji wymiarow podle-
ga takze Zrodio Swiatla. Jest to wynik dazenia do jak naj-
lepszej ostrosci, a przy okazji do zmniejszenia odleglos$ci
migdzy nim i obrazem zaburzen.

Pojedyncze promienie $wietlne przy przejsciu przez bada-
ne pole zostaja ugiete i odchylone. Jezeli gradient wspol-
czynnika zalamania ¢dn/dy jest staly wzdluz drogi $wiatta
w komorze pomiarowej, to odchylenie poszczegdlnych pro-
mieni jest jednakowe i obraz jest jednorodnie o$wietlony —
taki rozklad gesto$ci mozna modelowaé liniowym klinem
z przezroczystego materiatu (rys. 2b). Je$li natomiast kon-
tur klina jest krzywoliniowy o stalej krzywiznie (odpowia-
da to rozkladowi gestosci o stalej drugiej pochodnej d%n/
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’Rys. 1. Schemat dwoch uktadow optycznych metody cieniowej:
28 — %rodlo $wiatta, Sy i SS9 — soczewki lub zwierciadia sferycz-

ne, D — obszar zaburzen, O — obiektyw kamery lub aparatu fo-
togr., F — film
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optyczne i specjalnie (l)

[¢y*®), to oswietlenie obrazu rowniez bedzie jednorodne, ale
o innym natezeniu (rys. 2c¢). Wypiywa stad wniosek, ze me-
toda moze sluzyé¢ do wizualizacji jedynie tych pol, gdzie
druga pochodna d*n/éy? = const i tym samym trzecia po-
chodna & n/éy* =0 W naturze mozemy obserwowaé¢ dzia-
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Rys. 2. Modele zjawiska odchylania promieni Swietlnych w polu:
a) o statej gestosci, b) stalym gradiencie gestoSci, c) stalej drugiej
pochodnej gestosei (5]

tanie tej metody, np. stoneczng wizualizacj¢ konwekeji cie-
pla w powietrzu lub jasng oscylujacg kreske na gornej po-
wierzchni plata pasazerskiego samolotu odrzutowego, éwiaq-
czaca o istnieniu fali uderzeniowej. Przyklady zastosowan,
to wizualizacja oplywow roéznych cial, w tym modeli pla-
towcow (rys. 3), czy écisliwych warstw przysciennych. War-
to tu wspomnieé, ze opracowano pewne techniki wizuali-

naddzwigkowego oplywu modelu samolo-

Rys. 3. Obraz cieniowy
tu [10]

zacji tg metodg przeplywow trojwymiarowych [9]. Sg one
oparte na analizach korelacyjnych zdjeé uzyskanych w kon-
wencjonalnym ukladzie. Jednakze ze wzgledu na skompli-
kowanie nie sg one na razie szerzej wykorzystywane.

Schlieren (metoda smugowa, metoda strioskopowa)

Niemieckie stowo die Schliere (smuga, prega) oznacza
lokalng niejednorodno$¢é w o$rodku przezroczystym, ktoéra
wywoluje nieregularne odchylenie promieni §wietlnych. Sto-
wem tym okresla sie pewne urzgdzenia optyczne, ktore nie
tylko umozliwiajg jakos$ciowg wizualizacje takich niejedno-
rodno$ci optycznych, ale takze iloSciowy pomiar wielkosci
odchylenia. Metoda schlieren jest obecnie najcze$ciej uzy-
wang technikg optyczna, ze wzgledu na stosunkowo prosty
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aktad mozliwoéé rozdziel-
czoScl.

Najprostszym 1 jednoczesnie najsterszym ukladem jest
system Toeplera (rys. 4), z rownolegly wiazka $wiatla, prze-
chodzgcg przez przestrzen pomiarowqg tunelu, Obraz zrédia
Swiatla tworzy sie w plaszczyznie noza optycznego, usy-
tuowanego w plaszezyznie ogniskowej soczewki S,. Krawedz
noza jest prostopadla do plaszeczyzny rysunku, a Zrodio
Swiatla jest punktowe lub liniowe, rownolegle do ostrza
noza. Obiektyw kamery (lub aparatu fotograficznego) two-
rzy obraz przestrzeni pomiarowej na filmie (lub plycie fo-
tograficznej), eliminujgc ewentualne efekty cieniowe. Noz
optyczny odcina czg$¢ obrazu zrodla $wiatia, redukujgce na-
tezenie Swiatla padajacego na film. O$wietlenie to jest row-
nomierne na calym obrazie. Jezeli w przestrzeni pomiaro-
wej istnieja zmiany gestosci, to czes¢ promieni zostaje od-
chylona (rys. 5). Zaobserwujemy to jako lokalne zmiany in-
tensywnosci o$wietlenia, ktoére mozna okre$li¢c wzorem:

ar_ fy *2 on

optyezny i uzyskania wysokie]j

I 2y
a 4 ay

gdzie:

AIIl — lokalna zmiana natezenia o$wietlenia,

f2 — ogniskowa soczewki Sy,

a — zredukowana szerokos¢ obrazu zréodia (apertura)
(rys. 6),

1, € — wspoblrzedne poczatku i koneca obrazu zaburzen

(w kierunku rownoleglym do kierunku wigzki $wiatta) [5].
Uklad pozwala zatem na pomiary skladowej gradientu pro-
stopadtej do krawedzi noza dn/dy. 7 POWYZSZego Wzoru
wynika, ze dla danego pola gesto$ci wzgledna zmiana na-
tezenia Swiatla (a tym samym kontrast na filmie) bedzie tym
wigksza, im mniejszy jest stosunek a/f.. Przy stalej ognisko-
wej fy dazy sie zatem do zmniejszenia apertury a. Istniejg
tu jednak ograniczenia wynikajace z:

— czulo$ci materialu fotograficznego (przy zmniejszeniu
apertury maleje natezenie $wiatta),

— koniecznodci zapewnienia pomiardéw odchylen dodat-
nich i ujemnych (maksymalna mozliwa zmiana natezenia
oswietlenia przy ujemnym odchyleniu odpowiada calkowi-
temu wygaszeniu i wynosi AI=—I),

— dyfrakeji (rozogniskowanie obrazu pola przeplywu
uniemozliwia rozréznienie czy mierzymy odchylenie wywo-
lane zaburzeniami, czy dyfrakcja).

//.[S" = 2 0 F
zs N ]
R R O S NO
Rys. 4. Schemat uktadu optycznego metody schlieren — system
Toeplera; ZS — #rodlo Swiatla, S; i Sy — soczewki, D — obszar

7aburzen, NO — no6z optyezny, O — obiektyw, F — film

noz

. ogft/cznq,',,, /:‘l Him

czesciowe przes(on:eae
(maks. czutosci)

Rys. 5. Obraz ugieé promieni $wietlnych w konwencjonalnym ukta-
dzie schlieren

Zmiany natezenia o$wietlenia zostaja zarejestrowane na
fotografii jako r6znice przezroczystosci. Roznice te wyrazane
sa w postaci logarytmicznej przez ilo§é¢ Swiatla przechodza-
cego przez fotografie (tzw. gestos¢ fotograficzna). Mozna je
mierzy¢ tzw. densytometrem i obliczaé zmiany natgzenia
o$wietlenia ze wzoru:

D = 8log(1 4 AI/I),

gdzie: D — gesto$é optyczna,
0 — wspoblezynnik charakteryzujgey material fotograficz-
ny [5].
Stad okreSla sie katy odchylenia promieni $Swietlnych.
Rodzaj oswietlenia zdeterminowany jest badanym proble-
mem. Jezeli interesujg nas przeplywy ustalone, to stosujemy
stale Zrodta $wiatta — lampy lukowe, zarowe, odpowiednio
intensywne, a jezeli potrzeba — to monochromatyczne (np.
lampa rteciowa z filtrem). Do badania przeplywéw nieusta-
lonych niezbedne jest zrédio $wiatla o bardzo krotkim im-
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pulsie Swietlnym (osigga sie obecnie czasy nawet rzedu
10-1s), np. lampa z migawka, iskrownik eclektiryczny. Ele-
menty optyczne powinny byé mozliwie jak najlepszej ja-
kosci, dotyczy to takze szyb tunelu, soczewki (lub zwiercia-
dla), nie moga wykazywac¢ aberracji i astygmatyzmu, Roézni-
ca drog optycznych dwoéch dowolnych promieni $wietlnych
nie powinna teoretycznie przekraczaé jednej czwartej diu-
gosci fali Swiatla, ale w praktyce toleruje sie jej wielkosé
w granicach kilkunastu diugos$ci fali.

a f’/‘f?’ 7, - — ‘»/_\a Rys. 6. Przesuniecie obrazu 2ro-

LIl dta Swiatta w plaszezyZnie noza

optycznego [5]: 1 — zaburzony

\ obraz Zrodta $wiatta, 2 — noéz op-

7 N tyczny, 3 — niezaklocony obraz
2/ et N3\ ¢ Zrodia Swiatta

?rs. 7. Schemat ukladu optycznego metody schlieren — system Z

[8]; 1 — zZr6dlo $wiatta, 2 — zwierciadlo ptaskie, 3 — sferyczne

zwierciadto wkleste, 4 — néz optyczny, 5 — soczewka, 6 — kame-

ra lub aparat fotogr., 7 — model, 8§ — przeptyw, 9 — komora po-

miarowa, 10 — szyby tunelu

Zastosowanie klasycznego ukladu Toeplera staje sie nie-
mozliwe w przypadku badania poél przeplywoéw o stosunko-
wo duzych rozmiarach, gdzie parametry istniejacych socze-
wek sg niewystarczajace. Rozwigzaniem problemu jest wy-
korzystanie zwierciadel wklgstych, poniewaz moga one byé¢
produkowane w znacznie wiekszych $rednicach. Zrodto
Swiatla i jego obraz muszg byé odchylone o pewien kat, po-
wstaje wtedy tzw. uklad Z (rys. 7). Odchylenie powinno byé
jak najmniejsze, ale nawet gdy wynosi ono 7° wyniki nie
sa obarczone zbyt duzym bledem. Wynika to z faktu, ze
wprowadzona aberracja komatyczna kompensowana jest
przez uklad Z, a astygmatyzm w razie potrzeby przez spe-
cjalne plasko-cylindryczne soczewki. Kolejng wersja jest
tzw. uklad z podwOjnym przejsciem wiazki Swietlnej przez
komore pomiarowg, ktory charakteryzuje sig dwukrotnie
zwiekszong czuloscig. Dalsze modyfikacje dotycza ksztattu
i funkcji noza optycznego. Poniewaz oko ludzkie latwiej
rozréznia dodatnie niz ujemne zmiany natezenia oSwietlenia,
stosuje sie noz optyczny dwukrawedziowy (rys. 8a) lub na-
wet krazkowy. Czutos¢é i kontrastowo$é obrazoéw ulegaja
wiedy zwigkszeniu, ale nie mozna juz odréznié¢, czy kat od-
chylenia jest dodatni czy ujemny. Stosuje sie takze noéz op-
tyczny w postaci siatki réwnoleglych paséw, na przemian
przezroczystych i nieprzezroczystych. Otrzymuje sie wtedy
dobrze skontrastowane prazki, a pomiary odchylen sprowa-
dzaja sie do okre§lenia przesunieé prazkéw podobnie jak w
interferometrii. Zastapienie noza optycznego filtrem zbu-
dowanym z kilku kolorowych przezroczystych paséw umoz-
liwia uzyskiwanie kolorowych obrazéw schlierenowskich
(rys. 9). Stosowanie uktadéw tego typu jest korzystne ze
wzgledu na fakt, ze oko ludzkie jest bardziej czule na zmia-
ny koloru niz odcieni szarosci. Odpowiednikiem noza op-
tycznego jest tu filtr przedstawiony na rys. 8b.

Metoda schlieren jest wykorzystywana powszechnie od hi-
personicznych oplywow cial poprzez przeplywy nad- i pod-
dzwiekowe az do pradéow konwekcyjnych, réznego rodza-
ju $ladéw wirowych i fal akustycznych (rys. 10).

Rys. 8. Zmodyfikowane

noze optyezne |5: a) noz
% b) 4 3 —r— optyezny dwukrawedziowy,
/ e,
y X

-

a)
1 — obraz %Zrodta Swiatta,
2 — przestoniecie, b) noz-.
-filtr czterokolorowy kwa-
dratowy: 1 — czerwony,
7 2 — zoity, 3 — zielony, 4
— niebieski
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Interferometria ‘Macha-Zehndera

Podezas gdy w  opisanych wyzej metodach cieniowe]
i schlieren podstawg wizualizacji jest odchylenie Swiatla
przez przeplyw $ciSliwy, to w interforometrii wykorzystuje
sie towarzyszacag mu zmiane fazy. W klasycznej technice
dwupromieniowej Macha-Zehndera faza promienia zaburzo-
nego jest poréwnywana z fazg $wiatla nie zakléconego przez
interferencje po nalozeniu promieni na siebie. Zasada ta jest
rownie stara jak metoda schlieren, ale w wiekszym stopniu
pozwala na pomiary iloSciowe. Wadg jej jest konieczno$é
wysoce precyzyjnego wykonania elementéw i ich montazu,
co  znacznie podwyzsza koszty urzadzenia. Podstawowy
uklad interferometru Macha-Zehndera (rys. 11) sktada si¢ z
czterech plaskich zwierciadel, dwoch w pelni odbijajacych
i dwoéch polprzepuszezalnych, tworzacych razem prostokat
(lub réwnoleglobok). Na drodze promienia badawczego znaj-
duje sie komora pomiarowa z dwoma oknami szklanymi.
Dla kompensacji strat w spéjnosci obydwéch promieni, na
drodze promienia odniesienia wstawione sg dwie identyczne
jak w tunelu plyty szklane. Swiatlo z monochromatycznego
zrédla punktowego tworzy po przejsciu przez soczewke S,
wiazke rownolegla, ktora jest rozszczepiana przez zwiercia-
dlo Z;. Oba powstale w ten sposéb promienie laczg sie za
zwierciadlem Z,, gdzie interferuja, tworzgc na ekranie lub
plycie fotograficznej pewien uklad prazkéw interferencyj-
nych, ogniskowanych na plaszczyznie w komorze pomiaro-
wej przez soczewke obiektywu SO. Niejednorodnoseci w ko-
morze daja pewne zaburzenia w ukladzie prazkéw, ktore
mozna mierzyé i odnie§é ilosciowo do rozkladu gestosei w
polu przeplywu. Oszacowanie iloSciowe interferogramow
opiera si¢ na liniowe]j zaleznosci miedzy przesunieciem fazy
optycznej a natezeniem os$wietlenia i wymaga pomiarow
densytometrycznych. Prog czuloSci metody stanowi roéznica
diugodei drog optycznych promieni réwna jednej dziesigtej
dlugosci fali uzytego S$wiatla. Wynika stad, ze wykonanie
ukladu musi byé na tyle precyzyjne, aby wielko$é ta nie
zostala przekroczona wskutek jego wad. Stawia sie w tym
celu nastegpujgce wymagania jakosciowe [5]:

— jednorodnosé¢ wspolczynnika zalamania szkla zwiercia-
del, okien komory pomiarowej i plyt kompensujacych;

[iltr trojkolorowy

film

b
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Rys. 9. Obraz ugieé¢ promieni S$wietlnych w uktadzie schlieren
z trojkolorowym filtrem [6]: 1 — niebieski, 2 — niebieski, 3 —
761ty, 4 — niebieski, 5 — czerwony, 6 — 2z0ity, 7 — niebieski, 8§ —
czerwony, 9 — niebieski

— stala grubo$é zwierciadel i okien;

— rowna grubo$é¢ kazdej z par odpowiednich elementow;

— gladkosé i rownolegtosé powierzchni wszystkich ele-
mentow;

— dokladno$¢é pokrycia zwierciadetl
dla unikni¢cia pochlaniania $wiatla;

— wysoki stopien odbicia na zwierciadlach;

— dokladny montaz elementéw dla uniknigcia jakichkol-
wiek odksztalcen mechanicznych;

— zabezpieczenie ukladu przed wibracjami i innymi za-
burzeniami.

Zasadniczym przelomem bylo zastosowanie wysoce spéj-
nego Swiatla laserowego (rys. 12). Mozna tu bylo zmniejszyé
zwierciadla (promien odniesienia ma o rzad mniejszg S$red-
nice niz promien badaweczy), co znacznie obniza koszt calego
ukladu. Zastosowanie metody interferometrii Macha-Zehn-
dera jest powszechne, stad podobnie jak w metodzie schlie-
ren nie sposdb przytoczyé wszystkich zastosowan. Obiektami
badanymi z powodzeniem byly np. pola oplywu modeli
aerodynamicznych w tunelach, przeplywy przez kaskady
profili w maszynach wirnikowych (rys. 13), nieustalone
przebiegi w rurach uderzeniowych, a nawet strumienie
plazmy, turbulencja w warstwach przysciennych czy pola
akustyczne.

poiprzepuszezalnych

Holografia laserowa

anwcncjonalny aparat fotograficzny (lub kamera) reje-
struje dwuwymiarowa projekcje troéjwymiarowej rzeczywi-
stosci. Zdjecie, na ktérym zapisane sg jedynie dane o am-
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Rys. 10. Akustyczno-przeplywowe pole powstajgce przy swobod-
Inym wyplywie strumienia gazu do otoczenia — metoda Schlieren
8]

plitudzie (a wlasciwie natezeniu) fal Swietlnych, nie zawiera
wiec informacji o glebokosci fotografowanego pola. Infor-
macje te mozna uzyskaé¢ z hologramu, na ktorym rejestruje
sie takze dane o fazie fal przechodzacych przez obiekt lub
od niego odbitych. Dzieki temu przy odtwarzaniu hologra-
mu otrzymujemy rzeczywisty trojwymiarowy obraz. Holo-
grafia nie jest sama w sobie metodg wizualizacji, ale w po-
taczeniu z istniejgcymi aparaturami wizualizacyjnymi daje
jakosciowo nowe wyniki. Glowna zaleta jest mozliwosé ,,za-
mrozenia” pola przeplywu i jego rekonstrukeji w dowolnej
chwili przy uzyciu odpowiednich $rodkow.

Zasada holografii moze byé wyjasniona za pomoca analo-
gii matematycznej. Wystarczy znaé rozklad amplitudy i fa-
zy na pewnej wyréznionej powierzchni, aby mozliwe byto
okre$lenie ukladu fal w pewnym obszarze przestrzeni. Dla-
tego hologram jest identyczny z pewnym danym ukladem
warunkéw brzegowych, a odtworzenie fal odpowiada roz-
wigzaniu tego zagadnienia brzegowego. Jedynym warunkiem
dla rejestracji hologramu jest to, ze uklad fal musi charak-
teryzowaé sie pojedynczym, waskim zakresem diugosci fali
i stalym stosunkiem fazowym. Oznacza to, ze uzyte $wiatto
musi byé spdjne, a wige jedynym dostepnym zroédiem jest
laser.

Emulsje fotograficzne sg czule jedynie na natezenie fali
Swietlnej, nie mozna zatem rejestrowa¢ informacji dotycza-
cych fazy tej fali. Problem ten, jak juz wspomniano przy
omawianiu interferometrii Macha-Zehndera, moze byé¢ roz-
wigzany za pomocg interferencji. Zapisanie caltkowitej in-
formacji o obiekcie (rys. 14a) polega na jednoczesnej reje-
stracji fali przedmiotowej:

- —
R Ep = E,exp{i[ot—¢,(x,¥)]}
gdzie: £ — wektor elektryczny fali $wietlnej,

@(x,y) — rozktad fazy fali w plaszezyznie x,y,
o — czestosé kotowa fali,

t — czas,

i=1} 1

oraz fali odniesienia
Ey = Eyexp i[ot — py(x, y)]}

Natezenie dwoéch interferujacych fal w plaszezyznie holo-
gramu wyniesie:

Ly = E2 |- E3 - 2E, Eycos(p, —¢s)
Hologram jest zatem siatkg prazkow interferencyjnych. W

KP Z;

T T ¥ i
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Rys. 11. Schemat podstawowego ukladu interferometru Macha-
-Zehndera |5]; ZS — zrédlo Swiatta, S; i Sy — soczewki, Z; i Z;
— zwierciadta polprzepuszczalne, Zi i Z: — zwierciadla o catkowi-
tym odbiciu, KP — komora pomiarowa, PK — szklane plyty kom-
pensacyjne, SO — soczewka obiektywu, F — film
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celu odtworzenia obrazu oswietla ci¢ go falg E, o identycz-
nej geometrii i ewentualnie réznej amplitudzie:
E,= Fat‘xp ifot— gy (x, y)]}

Poniewaz gestosé fotograficzna hologramu jest proporcjonal-
na do I 4, to rozkiad intensywno$ei promienia odtwarzaja-

Sy
: A
F 2 \
.
oM
L AL »
f
| #Z; Z,
Rys. 12. Interferometr Macha-Zehndera 2z laserowym z#rodiem
Swiatta |5l; L — laser, Z; i Z, — zwierciadla, 71’ iz, — zwier-
ciadta polprzepuszczalne OM — obiektyw mxkroskopowy, PL —
promien laserowy, $; i S; — soczewki, KP — komora pomiarowa,
SO — soczewka obiektywu, F — film

cego po przejsciu przez hologram mozna wyrazié w pierw-
s/ym pr/ybhzemu jako:’

Er Iivy = "‘3(r FE)expli(ot—@)] 4 _,
" - Fy By Eyexpli(ot— @,)] -4
t Iy Ey Egexpli(eot+ o, — 2@,)], [5]-

Prawa strona tego réwnania opisuje uklad trzech fal. Pierw-
sza z nich jest nie zmieniong falg odtwarzajacg (zmianie

BRe

Rys. 13. Interferometxyczny obraz przeplywu przez lopatki maszy-
ny wirnikowej [5]

ulegla tylko amplituda), druga odiworzong falg przedmio-
towa, a trzecia réwniez zawiera informacje o fali przed-
miotowej. Tak wiec hologram mozna traktowaé jako siatke
dyfrakcyjna, a trzy roézne fale otrzymywane przy odtwo-
rzeniu sg identyezne z falami rekonstruujgcymi zerowego
i pierwszego rzedu. Oznacza to, ze nie zmieniona fala od-

twarzajaca jest fala o zerowym rzedzie dyfrakeji, odtwo-
a b)
' & & 2
. ;
\//// / " ’7 /
T e
”mﬁ’” f \,’, R F
‘,-.lu,, JRRREEEREB ‘ _—
/ L
- A .
| | -\ N
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Rys. 14. Zasada holografii: a) rejestracja: 1 — fala odniesienia, 2
— fala przedmiotowa, 3 — plyta fotograficzna; b) odtworzenie:
1 — fala odtwarzajgca, 2 — prosta odtworzona fala przedmiotowa,
3 — fala zerowego rzedu, 4 — sprzezona fala przedmiotowa, 5 —
hologram "
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izona fala przedmiotowa (,fala bezposrednia”) jest rzedu
+1, a trzecia fala (,fala sprzezona”) rzedu —1 (rys. 14b). Na
fale przedmiotowa wybiera sie zwykle falg sferyczng, a na
odtwarzajgca — plaska. Bardziej wyczerpujgce informacje
o holografii podaje wiele specjalistycznych publikacji, np.
[1j.

Jak wspomniano wyzej, holografia umozliwia rozszerzenie
zakresu zastosowan optycznych metod wizualizacyjnych opi-
sanych uprzednio. Na rys. 15 przedstawiono schemat zesta-
wu do wizualizacji szybkich przeplywéw z wykorzystaniem
aparatury schlieren w klasycznym ukladzie Toeplera (linig
przerywang oznaczono dla poréwnania uklad schlieren). Dla
dobrego odtworzenia fali przedmiotowej promien odtwarza-
jacy musi oS$wietlaé hologram dokladnie tak, jak promien
odniesienia uzyty przy rejestracji. W zalezno$ci od tego, czy
przy odtwarzaniu stosuje sie noéz optyczny czy nie, rejestru-
je sie obraz schlierenowski lub cieniowy. Przy badaniu nie-

o) ¢

h)

Rys. 15. Uktad holografxczny dla przeplywow SciSliwych: a) wi-
zualizacja odtworzonego przeplywu w ukladzie schlieren, b) 5]
L — laser, Z — zwierciadlo, ZP — zwierciadio polprzepuszczalne,
PO — promien odniesienia, Sl i S; — soczewki, O — obiekt, NO
- noz optyezny, SO — soczewka obiektywu, F — film

ktorych zjawisk przeplywowych moga powstaé trudnoSci ze
wzgledu na. zbyt mate gradienty gestoSci. W takich przy-

padkach stosuje sie specjalne zabiegi, np. podgrzewanie ply-
nu czy dodawanie roztworu o nieco innym wspblezynniku
zalamania Swiatla (np. roztwér soli kuchennej w badaniach
w tunelach wodnych).

Rys. 16. Interfero-
gram holograficzny
interakecji naddéwicg-
kowego pocisku z
falg podmuchu [11]

Interferometria holograficzna

Holografia otworzyla droge do nowych metod interfero-
metrycznych. Kluczowa sprawa jest tu mozliwosé zapisania
na jednym hologramie oddzielnych informacji o dwéch (lub
wiecej, falach $wietlnych i jednoczesnego ich odtwarzania.
Odtworzone fale moga interferowaé¢ o ile zachowane zostaly
warunxi spéjnosci. Z reguty w interferometrii holograficz-
nej wykorzystuje sie dwukrotna ekspozycje na tym samym
hologramie. Pierwsze naswietlenie dokonywane jest bez
obiektu badanego, co stanowi analogie do promienia odnie-
sienia w interferometrze Macha-Zehndera. Drugie natomiast,
z umiejscowionym obiektem, poréwnywalne jest z promie-
niem badaweczym w tym interferometrze. Stosuje sie réow-
cd. ze s. 24
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NOWOSCI TECHNICZNE

Zastosowanie odlewania — droga do obnizki kosztéw

W  poszukiwaniu mozliwosci obnizki kosztow produkeji,
firma General Electric z pomocg wyspecjalizowanych pod-
dostawcow opracowala odlewane wersje wielu zespolow
1 czedel silnika T700.

Silnik T700 zostal skonstruowany na poczgtku lat sie-
demdziesigtych jako silnik do $miglowecow wojskowych.
Ma on mniejsze zuzycie paliwa, wiekszg moc jednostkows,
jest mniejszy, lzejszy 1 bardziej niezawodny niz silniki
z lat szescdziesiatych. Opracowano réwniez cywilne wer-
sje tego silnika o oznaczeniu CT7 oraz wersje $miglowe o
tej samej nazwie. Silniki T700/CT7 w zalezZnosci od wersji
maja moc od 1150 do 1260 kW (od 1560 do 1710 KM), a
obecnie przygotowywana jest wersja CT7-6 o mocy 1450
kW (1970 KM) przeznaczona do wlosko-brytyjskiego smig-
lowca EHI101.

Wiele wezlow konstrukeyjnych silnika T700/CT7 sklada
sie z duzej liczby drobnych, pracochlonnych w wykonaniu
elementow, ktore wymagaja zmudnego montazu, spawania
lub lutowania i dilugotrwalej kontroli. Majac to na uwa-
dze, w produkcji tego silnika postanowiono rozszerzy¢ za-
stosowanie nowoczesnych metod odlewniczych pozwalaja-
cych na wykonanie nawet bardzo skomplikowanych zespo-
low jako jednego integralnego odlewu. Poza tym uznano
za celowe odlewanie pojedynczych elementéw wymagajg-
cych dlugotrwalej obrobki mechanicznej oraz zastepowanie
jednym odlewem zespoléw skladajgcych sie dotychczas
z dwoch i wigcej odlewdéw. Prace nad rozszerzeniem za-
stosowania odlewania rozpoczeto w 1980 r. Przebiegaly
one w ten sposob, ze firma General Electric zwracala sig
do roznych wyspecjalizowanych firm odlewniczych z pro-
pozycja opracowania odlewéw konkretnych zespoléw Ilub
cze$ci, nie narzucala jednak metody ich wykonania. Do
zastosowania na silniku zakwalifikowano takie rozwigza-
nia, ktore spelniajg trzy podstawowe wymagania:

— nowe czesSci powinny byé wzajemnie wymienne z do-
tychczasowymi (nowe odlewy integralne — z odpowiedni-
mi dotychczasowymi zespolami),

-— w wyniku omawianych zmian nie powinna wzrosnac
masa silnika,

— zmiany te powinny powodowaé istotng obnizke kosz-
tow produkeji.

W wyniku zastosowania tych kryteriow w kilku przy-
padkach musiano zrezygnowaé z zastapienia dotychczaso-
wych zespoidow lub czg$ci elementami odlewanymi (dolyczy
to m.in. przedniego korpusu silnika). Nowe elementy od-
lewane beda zastosowane przede wszystkim w stanowig-
cym wlot silnika korpusie zawirowywacza separatora ciat
obeyceh, w korpusie posrednim, w korpusie kierowniczym
11T stopnia turbiny, w korpusie wylotowym oraz jako ele-
menty strukturalne podparcia lozysk. W przypadku kor-
pusu posredniego jeden odlew zastgpuje ok. 200 dotych-
czasowych cze$ei, a w przypadku korpusu zawirowywacza

produkcji silnika T700

— ok. 80 czesci. Niecodziennym przykladem nowego ele-
mentu odlewanego sa tuleje sprezyste podparcia lozysk.
Dotychczas byly one toczone i frezowane z pelnego walka.
W nowym wykonaniu sa odlewane na gotowo przy zacho-
waniu grubosei $cianek rzedu 2,5 mm z tolerancja 0,025 mm,

Ogélnie biorage, w miejscach, w ktéorych latwo bylo to
osiggnacé, elementy odlewane majg grubos$é identyczng
z dotychczasowyg, a w pozostalych miejscach — wieksza.
Spowodowany tym przyrost masy jest jednak kompenso-
wany brakiem s$rub i kolnierzy. Waznym problemem jest
przy tym dobor materialow: gdy odlew zastepuje kilka ele-
mentow wykonanych z roznych materialéw, trzeba bardze
starannie dobra¢ materiat, z ktorego odlew ma by¢ wyko-
nany.

Ostatecznie zdecydowano, ze nowe elementy odlewane
silnika T700/CT7 beda wprowadzane stopniowo w ciggu
najblizszych kilku lat. Zastosowanie elementow odlewa-

nych pozwoli obnizyé cene silnika o 30000 dol.
JMR

Nowa wersja samolotu Spartacus

W koncu 1985 r. mial otrzymacé¢ certyfikat samolot Spar-
tacus 10 firmy Partenavia (Neapol). Jest to nowa wersja
samolotu Spartacus AP.68-300 z dwoma turbinowymi silni-
kami smiglowymi Allison 250 o mocy ok. 260 kW (320 KM),
wywodzacego sie z rodziny samolotow tlokowych P.68.
Spartacus 10 ma kadlub przedluzony o 0,656 m i chowane
podwezie, co pozwala na zwickszenie liczby pasazeréow o
dwobch, tj. do 10/11, przy masie startowej wiekszej o 215 kg,
bez pogorszenia osiggéw: predkosé przelotowa wynosi ok.
410 km/h, tj. nawet nieco wiccej niz wersji poprzedniej,
a pulap, dlugosci startu i ladowania oraz zasieg pozostaly
nie zmienione. Nowy samolot lata od marca 1985 r. wyka-
zujac Jepsza statecznosé od innych samolotow rodziny P.GS.

W. K.

Wioski samolot ultralekki P. 86

FFirma Partenavia z Neapolu opracowala tani samolot
szkolny P.86 Mosquito, ktorego prototyp mial byé¢ gotowy
w  konecu 1985 r. Jest to goérnoplat z dwoma miejscami
obok siebie, o metalowo-laminatowej konstrukecji, napedza-
ny silnikiem tlokowym o mocy 55 kW (75 KM). Wg wstep-
nych danych jego rozpietosé wynosi 9,88 m, dlugos$é 6,79 m,
wysokosé 281 m i masa wlasna ok. 370 kg. Predkosé prze-
lotowa ocenia si¢ na 195 km/h, pulap na 3950 m i zasieg
na 700 km.

W. K.

cd. ze 8. 20

niez tzw. interferometrie w czasie rzeczywistym. Polega ona
na pojedynczym nadwietleniu hologramu (bez obicktu).
Nastepnie po jego wywolaniu poddaje sie go ciaglemu na-
$wietlaniu falg zaburzona przez obiekt badany, co umozliwia
obserwacje obrazu interferencyjnego na biezaco i rejestracje
zachodzacych zmian. W tunelach aerodynamicznych zaleca
sie wykonywanie pierwszej ekspozycji podczas przepltywu
bez modelu. Dzieki temu mozna skompensowaé nie tylko
wady szkla w oknach, ale takze ugiecia wskutek zmiany
ciénienia w przestrzeni pomiarowej tunelu. Zasadnicza réz-
nica miedzy interferometria Macha-Zehndera a holograficz-
na polega na tym, ze w pierwszym przypadku promienie sa
separowane przestrzennie, a w drugim czasowo.

Zestaw optyczny jest taki sam jak w zwyklej holografii.
Nalezy jednak zauwazy¢, ze mamy tu do czynienia z innego
rodzaju interferencja. W holografii jest to mikrointerferen-
cja, shuzaca ugieciu promienia odtwarzajacego. W interfer(_)—
metrii holograficznej jest to makrointerferencja, ktéra moz-
na interpretowaé jako zdudnienie przy jednoczesnej reje-
stracji dwéch fal. Istotna nowoscia uzyskang dzieki hologra-
fii jest mozliwo$é badania pél tréjwymiarowych, W tym ce-
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lu przed obiektem umieszcza sie matéwke, ktérej kazdy
punkt dziala jak punktowe Zrbdilo Swiatta. Otrzymamy wte-
dy ciagly obszar promieni §wietlnych w réznych kierunkach
przechodzgcych przez obiekt. Odtwarzany obraz mocze byé
badany pod réznymi katami. Ilo$ciowe oszacowania takich
pbdl tréjwymiarowych sg jednak stosunkowo pracochlonne.
Wymagaja one albo znajomosci geometrii przeptywu, albo
duzego kata obserwacji, teoretycznie siegajacego 180° (mo-
7e on byé zmniejszony, je§li przeplvw ma plaszezyzne lub
0o$§ symetrii). Proponuje sie w takich przypadkach jedno-
czesne wykonywanie kilku hologramoéw wok6t przestrzeni
badanej przy uzyciu jednego lasera o odpowiednio rozszcze-
pionym promieniu. Interferometria holograficzna umozliwia
nawet badanie przyplywédw w narozach, jedynym wymaga-
niem jest wykonanie takiego naroza z przezroczystego ma-
terialu. Inne przyklady obiektéw badanych ta metoda to po-
Te optvwu pocisku zaklocone falg podmuchu (rys. 16), nad-
d7zwiekowe warstwy przyS$cienne, naddZwiekowe wloty po-
wietrza, npola temperatur w przezroczystych materiatach,
“trumienie wyplywajace do swobodnej przestrzeni itp.
Literature zamiedcimy w cz. II art.
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Scout i Mastiff — system mini-samolotéw zdalnie

pilotowanych do obserwacji pola walki

Na ostatnim Miedzynarodowym Salonie Lotniczym w Pa-
ryzu koncern izraelski MAZALT Ltd. przedstawil komplek-
sowy system obserwacji obszaru za pomoca mini-samolotow
zdalnie pilotowanych (SZP). System, zaprojektowany glow-
nie na potrzeby wojska, moze by¢ rowniez zastosowany w
wielu cywilnych dziedzinach zycia. Wystawcy reklamowali
zastosowanie SZP: do kontroli gazociagow i rurociggow na
niedostepnych terenach, patrolowania rzek, obserwacji prze-
mieszezania sie zwierzat, obserwacji policyjnej niebezpiecz-
nych przestepcow, patrolowania okolic przybrzeznych plat-
form wiertniczych, a takze jako platforme telewizyjng do
transmisji imprez sportowych.

Rys. 1. Samolot Scout w locie

W sklad systemu SZP wechodzg: mini-samolot zdalnie pi-
lotowany, stacje kontroli glowna i przenosna, zestaw ‘o‘db@‘o-
ru obrazu, urzadzenie startowe craz urzadzenia umozliwia-
jace ladowanie samolotu.

Rys. 2. Przenogna stacja kontroli lotu

Mini-samoloty Scout i Mastiff, bedace podstawa systemu

SZP, sa gornoplatami wykonanymi w wiekszoscei z mate-
riatow kompozytowych, dzigki czemu sa trudno wy:krwaalnc
przez radary. Naped stanowi dwucylindrowy silnik spalino-
wy o szacunkowej mocy ok.9 kW ze stalym dwulopatowym
$§miglem pchajacym umieszcezony w tylnej czedci kadluba sa-
molotu. Modulowa budowa umozliwia szybki montaz i de-
montaz samolotu, ktéry mieci sie w nieduzej skrzymi. Sa-
molot jest wyposazony w autopilota kontrolujgcego Iot_o:d
startu do ladowania z mozliwoscig zaprogramowania specjal-
nych manewréw w niebezpiecznych fazach lotu, co w znacz-
ny sposob ulatwia jego pilotowanie z ziemi. Pradnica o mo-
cy ponad 500 W umozliwia zainstalowanie specjalnego wy-
posazenia jak np.: urzadzenia termolokacyjnego do obqerwa—
cji w przéd (FLIR), elektronicznych srodkéow zakibeajacych
ECM).
( Samolot jest pilotowany z ziemi za pomocy fal radiowych.
Stacje kontroli umozliwiajg odczyt pvo‘ds‘tawo'wych"pamarne\t-
row lotu, obserwacje na monitorze obrazu, ,,w1d<‘zia\neg<‘)”
obiektywem kamery zamontowanej na samolocie, a takze
okreslenie polozenia samolotu na mapie obserwowanego te-
renu za pomocg plottera.

Start samolotu odbywaé¢ sie moze z pasa startowego lot-
niska albo, w przypadku nieré6wno$ci terenu, ze specjalnej
pneumatycznej wyrzutni zamontowanej na dowolnym po-
jezdzie (samochéd, transporter, czolg). Ladowanie moze sig
odbywaé réowniez niezaleznie od warunkoéow terenowych. Je-
zeli ladowanie moze odbyé sie na lotnisku, woéwczas samolot
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Rys. 3.

Stanowisko startowe mini-samolotow

jest sprowadzany do ladowania przez pilota z ziemi, az do
przyziemienia, a nastepnie, z braku hamulcow — jest ,la-
pany” za pomocy specjalnej liny. W przypadku braku tere-
nu do ladowania, samolot moze by¢ przechwycony przez
specjalng sie¢ rozpigeta w powietrzu.

Podstawowe dane samolotow Scout i Mastiff

wr. Scout Mastiff
Diugosdé 3,68 3,30 m
Rozpietosc 4,96 4,25 m
Wysokose 0,94 0,8¢ m
Predkosé wznoszenia 4,06 3,07 m/s
Puiap 4,5 3,0 km
Dlugotrwatosé¢ lotu % 7 h
Predkosd przelotowa 170 170 km/h
Predkos¢ przeciggnigeia 78 78 km/h

Mgr inz. Witold Molicki Dr inZ. Zbigniew Paturski

NASA przeprowadza studium budowy
naddzwiekowego
samolotu pasazerskiego

Dyrektor NASA Langley Research Center, Peterson, twier-
dzi, Ze obecnie mozliwa jest budowa naddiwiekowego sa-
molotu pasazerskiego, ktory bylby znacznie ekonomiczniej-
szy od samolotu projektowanego w latach siedemdziesigtych
przez firme Boeing, jednak koszty jego rozwoju wyniosly-
by 1--3 mld dol. Analizy NASA koncentruja sie na samolo-
cie o 250 miejscach pasazerskich i predkosci przelotowej
Ma=2,7. Uwzgledniajac obecny poziom techniki i rozwijane
nowe techniki, Peterson przewiduje, ze:

— postep w dziedzinie napedow lotniczych pozwoli na
zmniejszenie zuzycia paliwa o ok, 20% (silniki o zmiennym
obiegu cieplnym). Liczba czesci silnikéw bedzie zmniejszona
0 polowe, co znacznie zwiekszy stosunek ciggu do masy sil-
nika,

— sterowanie warstwy przy$cienng (oplyw laminarny),
lacznie z innymi udoskonaleniami aerodynamicznymi, umoz-
liwi =zwigkszenie stosunku wyporu do oporu o 40--60%o,

— nowe materialy (organiczne laminaty i nowe stopy me-
talowe) przyczynig sie do zmniejszenia masy startowej i po-
zwola na zwigkszenie wysoko$ci przelotowej,

— superplastyczne formowanie i dyfuzyjne klejenie me-
tali oraz konstrukcje przekladkowe zwigkszg wytrzymalose
konstrukeji i jej odporno$é na wysokie temperatury.

NASA uwaza, ze wykorzystanie tych mozliwo$ci pozwoli
na zbudowanie samolotu o masie startowej 145000 kg, prze-
wozacego 250 pasazerow (samolot projektowany przez fir-
me Boeing mial mase startowg 340000 kg przy 290 miej-
scach pasazerskich) z predkoécia Ma=2,7 i o maksymalnym
zasiegu do 15000 km.

Jednak nie sa jeszeze jasne efekty akustyczne fali ude-
rzeniowej, nawet jezeli jej cisnienie mna ziemi zostanie
zmniejszone do 0,069 daN/cm2. SpecjaliSci z British Aerospa-
ce twierdza, opierajac sie na doswiadczeniach z eksploatacji
samolotéw, Concorde, ze roéwniez takie natezenie fali ude-
rzeniowej jest dokuczliwe dla mieszkancow.

£ TLiA 1986 nr 2



Z DZIEJOW POLSKIE] TECHNIKI LOTNICZEJ

Szybowce z biato-czerwonq szachownicq

Migr ANDRZEJ MORGALA

Jeszcze podczas dzialan wojennych w 1945 r. grupa en-
tuzjastow lotnictwa w Zaglebiu Dabrowskim postanowila
restytuowadé istnicjgca do wrzesnia 1939 r. szkole szybow-
cowg w sSosnowcu Grodzeu. Poniewaz linia frontu prze-
biegala woOwczas niezbyt daleko na poludniu, inicjatywa
taka mogla by¢ zrealizowana tylko z wiedza i aprobaty
wiladz wojskowych. Zamiar pokrywal sie zreszta z Kkie-
runkiem dzialania wojska, ktore byio zainteresowane na-
borem mlodziezy do szkol lotniczyeh. Uznano zatem, ze
szkola szybowcowa begdzie stanowila wlasciwyg formeg eli-
minacji wstepnej kandydatow na pilotow wojskowych.

Role animatora ruchu sportowego w Zaglebiu speiniala
wowezas Rejonowa Komenda Uzupelnien w Sosnowcu, kto-
ra oprocz regulaminowego zakresu dzialania zajgla sig or-
ganizacja sportu. Wystarczy wspomnie¢, Ze poprzednik
obecnego GKS Zaglebie nosil po wojnie nazwe RKU Sos-
nowiec. Spelnial przy tym role wojskowego klubu sporto-
wego, podobnie jak stoteczny CWKS.

Rys. 1.

Na starcie SG-38 z bialo-czerwonymi szachownicami. Na
siodelku komendant szkoly plut. podch. pil. Stanislaw Kwa$niak
s

Ze czkolg szybowcowa sprawy potoezyly sie podobnie.
Ze wzgledu na kierunek i charakter wychowania potrak-
towano ja jednak jako jednostke paramilitarng z komen-

dantem na czele, okreslonym programem szkolenia, obho-
wigzujgcg dyscypling wojskowsq itd.
W kwietniu 1945 r. zaczela dziala¢ sekceja szybowcowa

w Kole Zwigzku Walki Mlodych przy Rejonowej Komen-
dzie Uzupelnien. Wkrotce mianowano komendanta szkoly,
ktorym zostal plut. podch. pil. Stanistaw Kwasniak. W
czerwcu zorganizowarlio osrodek w Grodzcu. Ogloszono na-
bor kandydatow, wyremotowano hangar na wzgorzu Par-
cina, zgromadzono szybowce i pozyskano instruktora, kto-
rym zostal znany pilot F. Imielinski.

Szkola byla dobrze zagospodarowana. Dysponowala han-
garem i zabudowaniami gospodarczymi oraz terenami szy-
bowcowymi na zboczach wzgoérz Parcina i Sw. Doroty. Na

poczatku lipca szkota miata pi¢¢ szybowcoOw poniemiec-
kich: trzy szkolne SG-38 i dwa ftreningowe Grunau Ba-

by II. Szybowce oznaczono szachownicami, tak jak wojsko-
we statki powietrzne. Np. SG-38 mialy szachownice roz-
mieszczone na skrzydlach i na sterze kierunku. Na goérnej
powierzchni skrzydel szachownice rozmieszezono asyme-
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trycznie, podobnie jak na samolotach przed 1939 r. Sza-
chiownice szczegolnie elektownie odcinaly sig na tle ciem-
nozielcnego pokrycia szybowcow GBILL

Rys. 2.
doczne sg

Ten sam szybowiec po wyladowaniu.
szachownice

Na skrzydlach wi-

Obloty i loty treningowe wykonywano w maju i czerw-
cu, ale oficjalne otwarcie szybowiska nastgpito 22 lipca
1945 r. Byla to niedziela i na szczycie Parciny zebrala sig
tlumnie publicznosé. Po czeSci oficjalnej i poswigceniu
szyboweow rozpoezely sie pokazy w locie. Jako pierwszy
punktualnie o 12.00 wystartowat komendant szkoly plut.
podch. pil. Stanistaw Kwasniak (rys. 1). Lot mial niefor-
tunny przebieg. Ladujgc ze zwisem, pilot znacznie uszko-
dzit szybowiec, checiaz sam wyszed! z niewielkg kontuzja
(rys. 2). Nastepne szybowce wykonaly juz poprawne loly,
ladujac na pobliskich polach. Pierwszy po wojnie sezon
szybowcowy w Grodzcu zostal otwarty.

Osdrodek, ktory legitymowal sig pieczecig ,Szkola Szy-
bowcowa ZWM przy RKU w Sosnowcu”, funkcjonowat do
marca 1946 r.,, potem zostal przejety przez Ministerstwo
Komunikacji. Komendanta zastgpiono cywilnym kierowni-
kiem, a szachownice na szybowcach zamalowano (rys. 3).

W calej historii najbardziej interesujgce jest utworzenie
w 1945 r. paramilitarnej szkoly szybowcowej oraz oznako-
wanie szybowcoéw tak jak samolotéow wojskowych. Byl to
bodajze jedyny przypadek regularnego rozmieszczenia na
szybowcach szachownic jako znakéw rozpoznawczych, a
nie jako elementdéw ozdobnych, co bylo nader czgsta prak-
tykg w 1945 r. Ten interesujqcy, a nieznany dotychczas

fakt uchodzil uwadze historykéw, chociaz powinien znalezé
polskiego lotnictwa.

miejsce w annalach

Rys. 3. SG-38 na chwiejnicy wiosng 1946 r. Na prawym skrzydle
widoczna jest zamalowana szachownica. W glebi hangar na
szezycie Parciny
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STRESZCZENIA

DPLASZCZYK J.: Brylowo-belkowy model
odksztalcalnego samolotu do badania drgan
wilasnych. TLiA, t. XLI, 1986, nr 2, s. 4

Przedstawiono dynamiczny model aproksy-
mujgcy rzeczywisty, rozgateziony uklad
przestrzenny, jakim jest samolot. Przyjcto
w nim jednowymiarowg dyskretyzacje od-
ksztalcalnych zespotow konstrukeyjnych
przy wykorzystaniu techniki elementow
skonczonych i metody wielostopniowej
syntezy struktury. Wyprowadzono rowna-
nia dynamicznej rowoénowagi odksztatcal-
nych zespolow i sztywnych czesei kadiuba
oraz podano warunki sprzegajgce te row-
nania. Wyznaczono rownanie czestosei i wy-
razenia okre$lajace postaé drgan wtasnych.

KROL R.: Badanie kompozytow ablacyjnych
na osnowie Fe-Cu (I). TLiA, t. XLI, 1986,
nr % 8 1

W artykule podano wartoSei wymuszen
cieplnych dzialajgcych na cze$ci rakiet i sa-
molotow, ktéore wymagaja stosowania mate-
riatobw ablacyjnych. OkreS$lono zjawisko ab-
lacji, a nastepnie przytoczono przyklagly
tworzyw ablacyjnych. Zamieszczono wyniki
badan wlasnych zaproponowanego Kompozy-
tu ablacyjnego na osnowie zelaza i miedzi.
W czgéci analitycznej przedstawiono sposob
obliczen rozkladu temperatur w Ssciance
probki, cig¢nienia powodujacego przeplyw
cieklego metalu w szkielecie i skuteczno$e
pochtaniania ciepla przez kompozyt w pro-
cesie ablacji.

KAMINSKI W.: Wizualizacja w mechanice
plynow. Metody znacznikowania energetycz-
nego, optyczne i specjalne (I). TLiA, t. XLI,
1986, nr 2, s. 17

W artykule omoéwiono metody wizualizo-
wania: optyczne dla przeptywow S$cisliwych,
znacznikowania dostarczaniem energii dla
przeplywow gazow rozrzedzonych oraz Spe-
cjalne. Jest to kontynuacja tematyki wizu-
alizacji przedstawionej w TLtA nr 1, 2/1985.

MORGALA A.: Szybowce z bialo-czerwon?y
szachownica. TLiA, t. XLI, 1986, nr 2, s. 23

Opisano jedyny znany przypadek w o-
kresie powojennym uzytkowania przez pol-
skie lotnictwo wojskowe szybowcOw noszg-
cych wojskowe znaki rozpoznawcze.

CONTENTS

BLASZCZYK J.: Solid-and-beam type mec-
del of a deformable aircraft for studies
on natural vibrations, TLiA, vol. XLI, 1986,
No. 2, p. 4

A dynamic model being an approxima-
tion of a true branched system which, in
fact, an aircraft is, has been presented.
One-dimensional discretization of deforma-
ble structure assemblies has been adopted,
with the finite element technique [1, 2]
and a method of multistage structure syn-
thesis [6] having been employed. Equations
of dynamic equilibrium of deformable as-
semblies and rigid components of the fu-
selage have been derived and conjugation
conditions for these equations have been
given. The frequency equation and for-
mulae to define the natural vibration mo-
de have also been derived.

KROL R.: Testing of ablative composites
on the Fe-Cu basic (I). TLiA, vol. XLI,
1986, No. 2, p. 7

Values of heat impacts acting on rocket
and aircraft components which require
ablative materials to he used, have been
specified. The ablation effect has been
defined and examples of ablative mate-
rials have been given. Results of author’s
investigations carried out on a proposed
ablative composite on the Fe-Cu basls ha-
ve been included. Methods of analytical
determination of the temperature distri-
bution in the wall of a specimen, the
pressure which would cause ligquid metal
to flow in the skeleton and heat absorp-
tion efficiency exhibited by the composite
during ablation process have been presen-
ted in the theoretical part of this article.

KAMINSKI W.: Visualization in fluid me-
chanics. Energetistic, optical and special
marking methods (I). TLiA, vol. XLI, 1986,
No. 2, p. 17

The following visualization methods ha-
ve been discussed: the optical ones used
for flows of compressible media, the me-
thods of marking by energy adding utili-
zed for flows of rarefied gases and special
methods. The article is a continuation of
discussion of the visualization problems
presented In TLiA No.1 and 2 of 1985.

cd. na III s. okt.
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KSIAZKI LOTNIGZE

Czlowiek z latajaca
Ekspres Re-
s. 45+

JABLONOWSKI H.:
maszyng — Tkanka rakowa,
porterow’ss. KAW, Warszawa 1885,
-+87, cena zi 60.

Nie zdarzylo sie chyba dotad, aby na
lamach TLiA ukazalo sie¢ omoéwienie repor-
tazu — trafiajg tu recenzje zupeinie in-
nych publikacji. Wydaje sig, Zze tym ra-
zem warto jednak uczyni¢ wyjgtek.

W pazdzierniku 1985 r. ukazat sig kolej-
ny tomik poczytnej serii KAW — Ekspres

Reporterow, zatytulowany ,Tkanka rako-
wa’. Jeden z trzech reportazy ,.Czlowiek
z latajgcg maszyng” H. Jablonowskiego

poSwiecony jest Jaroslawowi Janowskiemu
z kodzi — do niedawna konstruktorowi
amatorowi, a obecnie konstruktorowi lot-
niczemu wytworni polonijnej i m.in. twoér-
cy produkowanego przez nig samolotu
Marco J-5. Z burzliwe] historii zarejestro-
wania Przag$niczki i los6w konstruktora
wylania sie obraz administracji i przemy-
stu lotniczego. Autor cytuje ,Dziennik bu-
dowy” Przgsniczki, sporzgdzony przez sio-
strg Jarostawa Janowskiego, listy od nie-
go, wypowiedzi przedstawicieli wtadz lot-
niczych na tamach prasy, wyjatki z ko-
respondencji konstruktora z IKCSP; roz-
mawia z dziennikarzami prasy i telewizji,
ktorzy zajmowali sie ,sprawg Przgéniczki”,
gdy byla ona aktualna; rozmawia z przed-
stawicielami przemystu lotniczego, pod
wplywem ktérych w pewnym okresie zna-
lazl sig Janowski.

Trzeba tez zaznaczyé, ze autor nie us-
trzegt sig, przedstawiajgc tak bogaty ma-
terial, pewnych bledow i nie$cisto$ci. Nie-
prawdziwe jest np. stwlerdzenie, jakoby
przed Przgéniczky Jarostawa Janowskiego
..... weze$niej 2adna z konstrukeji amator-
skich nie uzyskala oficjalnej rejestracji”.
Przedtem otrzymal bowiem certyfikat i zo-
stat zarejestrowany — bez wiekszych prob-
lemdéw — amatorski samolot Kukulka, zbu-
dowany w Aeroklubie Leszczyriskim. To,
ze Kukulka posluzyla nastepnie do uciecz-
ki za granice zawazylo, jak sie wydaje —
O czym na ogél sie nie méwi ~— na pery-
petiach bohatera reportazu i jego Przg$-
niczki oraz zadecydowalo o »Cietkie] at-
mosferze” wokét lotnictwa amatorskiego
péZniej — praktycznie do dzif.

To, ze Jarostaw Janowski w swej lotni-
czej karierze Jest postacig z pogranicza
lotnictwa amatorskiego (bedgc jednym z
_‘.egp pionier6w w trudnym okresie) oraz
. wielkiego” przemystu lotniczego (z kt6-
rym zetkni! sig) i zupelnie u nas nowego
-.malego” przemystu lotniczego (ktéry pre-
zentuje obecnie) sprawito. ze w reportazu

wtadz lotniczych do lotnictwa amatorskie-
go na przelomie lat szeS¢dziesigtych 1
siedemdziesigtych, Jakkolwiek nawet obec-
ne wypowiedzi niektorych przedstawicieli
nadzoru lotniczego zdajg sie cata odpo-
wiedzialno§¢ za trudno$ci z rejestracja
Przaéniczki zrzuci¢é na Janowskiego, przy-
toczone w reportazu fakty i wypowiedzi
$wiadezg o czym$ innym. Wystarczy tu
przypomnie¢ jedno tylko zdanie z przyto-

czonego fragmentu wywiadu, jakiego u-
dzielit »Ekspresowi Ilustrowanemu« Ow-
czesny kierownik 16dzkiego oddziatu

IKCSP, inz. Dziedzic: , Konstruktorzy ama-
torzy nie maja szans na wykorzystanie
swoich maszyn zgodnie z wlasnymi plana-
mi nawet wowczas, gdy przeprowadzone
przez nich préby wypadng pomyS$inie”
(s. 54). Jak wynika z przeglgdu korespon-
dencli i wymiany dokumentéw migdzy Ja-
nowskim a IKCSP, to wila$nie nadzor nie
spieszyl! sie z wudzielaniem odpowiedzi i
zwlekal z zalatwieniem spraw, mimo upty-
wu ustawowych terminow: ,,Poniewaz
wszystkie préby naziemne wypadly po-
mys$lnie, IKCSP okreslit program proéb sa-
molotu w locie”. W listopadzie proby te
zostaly zakonczone, IKCSP otrzymat opra-
cowanie wynikow, liczgce 20 stron.

,.Sukces wydawal sie woéwczas tak bliski.
A jednak IKCSP nie podja! rozstrzygajg-
cej decvzji w sprawie Przgéniczki przez
ponad poé6ltora roku. Nie odpowiedzial tak-
ze dlaczego. Nie udalo sie znaleZé odpo-
wiedzi na pytanie rowniez dzisiaj”.

Sprawy nabieraly innego biegu, gdy in-
terweniowat kto§ z bardzo wysoka, np.
minister przemystu maszynowego. Osoby
7 tego szczebla interesowaly sie Janow-
skim 1 Jjego Przagéniczky, gdy na ekrany
telewiz)i przebily sie programy ukazujgce
nostaé konstruktora i jego walke z biuro-
kracja: ,,Te audycje — opowiada Janow-
ski — spowodowaly, ze kto§ z wysokiego
szczebla, nie wiem kto i juz pewnie nie
dowiem «ie. polecil, aby rzecz zakonriczyé”
(s. 72).

Sympatia opinii publicznej i $rodkow
przekazu dla Janowskiego jest dla IKCSP
czym$ niezrozumiale oburzajacym do dzis.
Jak to sie jednak stato. ze konsfruktor,
nie majgec — zdaniem IKCSP — racji. zys-

kat tak szerokie poparcie, bo zaré6wno
dziennikarzy, czytelnikéw 1 telewidzow,
jak 1 wielu ludzi lotnictwa, a wreszcie
ministrow, ktérzy pomogli doprowadzié¢
sprawe do kofica, co okazalo sie Jjednak
mozliwe?

Drugi watek reportazu H. Jablonowskie-
go, to obraz machiny przemystu lotnicze-
go w tych samych latach i rzeczywisto$ci

prof. Leszka Dulgby o Janowskim: ,,0n
moégiby z niektorych przedmiotow prowa-
dzic zajecia dla studentow’” — s. 62). Slo-
wem, aby przytoczy¢ okreSlenie plk, A.
Misiorka z omawianej publikacji — ,, ...mo-
del kariery w ramach istniejgeych struk-
tur”,

Po latach Jarostaw Janowski jest kon-
struktorem firmy polonijnej Alpha, produ-
kujace] jego samoloty Marco J-5 dla za-
granicy, gdzie cieszg sie bardzo dobrg o-
pinig (nagroda za najlepsza aerodynamike
na zlocie w Offenburgu w czerwecu 1984,
dwie najwazniejsze nagrody na zlocie w
Venegano w lipcu 1984, uznanie dla jed-
nej z najlepszych konstrukcji na ziocie
w Brienne w lipcu 1985...). Autor reporta-
zu rozmawia z dyr. Zbigniewem Pawlaj
kiem, ze wspolpracy z ktérym Janowski
uprzednio zrezygnowal:

— ,,To jest zmarnowany talent.

— Dlaczego?

— Powinien by¢ powazinym Kkonstrukto-
rem w duzym zakladzie.

— No wiasnie, jak to sie stato, Zze nie
mogt znalezé¢ dla siebie miejsca w Insty-
tucie?

— Za szybko poznal swéj talent. Stwier-
dziliémy, ze zdolny, ze samouk. Stworzy-
liSmy mu warunki, aby moégl pracowaé i
odby¢ studia. ChcieliSmy, zeby zostat kon-
struktorem, a on zrezygnowal, Troszeczkeg
byt zmanierowany.

— Czy nie mogliscie stworzyé mu spe-
cjalnych warunk6éw? W przypadku takiego
talentu pomoc w przyszloSci mogta piek-
nie zaowocowaé.

— Prace wykonuje sie dla konkretnego
odbiorcy. Nie mogliSmy tworzy¢é miejsca
pracy dla hobbysty i finansowaé z kasy
panstwowej rzeczy, na ktére nie bylo za-

potrzebowania. A on w Instytucie chcial
konstruowaé¢ swoje samoloty.

— A jednak =znalazl sie odbiorca tych
samolotow. Czy nie widzieliScie wtedy
mozliwo$ci sprzedazy? Czy nle mieliécie
zadnych zamierzenn wobec ,,Przg$niczki’’?
— Zadnych,

— Toleruje pan autora ,,Przg$niczki” czy
wzbudza w panu agresje?

— Gdyby 2yt w ubieglym wieku, to zna-
lazibv dla siebie miejsce.

— Czy uwaza pan, ze wszystkie pomysty
popychajgce $wiat do przodu rodzy sie
wytacznie w sformalizowanych struktu-
rach? (..)"” (s. 74-75).

.Dyrektor Pawlak uwaza. Ze zmarnowa-
tem talent — Janowski probuie podsumo-
wac¢ dotychczasowy dorobek zyeia. — A
gdzie pracujgc u niego zrobitbvm tyle sa-
molotéw przez dziesieé¢ lat? W Instytucie
zaprojektowalbym najwyzej koto od pod-
wozia. Przygladalem sie moim kolegom.
Pokoniczyli politechniki, majy dyplomy,
ale zadnemu z nich nie udalo sie 7reali-
zowaé tego, o czym marzyt w dziecinstwie.
Zostali znormalizowani, stracili energie na
to. 2eby sie urzgdzié, przebié 1 zabrakto
je] na rzeczy wlaSciwe. A ja buduje sa-
moloty. Robie to. co chciatem” (s. 87).

Pasjonujaca momentami lektura z pew-
no$cia budzi u

réznych os6b roézne odezu-
{"I’htk‘:ablonowskicgo wyréiniaja sie dwa r:g?lczlowieka nlewaltpliwie zdolnego i  cia. A moze jednak warto przeczytaé, aby
g i wartoSciowego. Jakkolwiek z wvksztalce- zadumaé sie nieco.
Plerwszy, obszerniejszy — to stosunek niem $rednim technicznym (wypowiedz P. G,
cd. ze 8. 21 meeinwirkungen auf die Teile von Rake-

MORGALA A.: Gliders with the white-red
chequer. TLiA, vol. XLI, 1986, No. 2, p. 23

The only one known case of using gliders
with military identity marks by the Polish
Air Force after the World War II has been
described.

ZUSAMMENFASSUNGEN

BLASZCZYK J.: Korper- und stabartiges
Modell eines verformbaren Flugzeuges
fiir die Eigenschwingungs-Untersuchungen.
TLiA, XLI Jhrg. 1986, H. 2, S. 4

Das Flugzeug wird als ein dynamisches
Modell betrachtet, das durch Approxima-
tion eine wirkliche, verzweigte Rauman-
ordnung darstellt, Dazu wird eine eindi-
mensionale Digitalmethode fiir die ver-
formbaren Bauteile bei Anwendung der
Technik der endlichen Elemente [1, 2] und
der mehrstufigen Struktur-Synthese [6] an-
senommen. Es werden Gleichungen fiir
das dynamische Gleichgewicht der ver-
formbaren Bauteile und fiir die starren
Rumpfteile aufgestellt sowie Bedingungen
fiir die Verkettung dieser Gleichungen an-
gegeben,  Ebenso werden die Frequenz-
gleichung und die Formeln fiir die Form
der Eigenschwingungen ermittelt.

KROL R.: Untersuchungen and Ablations-
legierungen auf der Basic Fe-Cu (I). TLiA,
XLI Jhrg., 1988, H. 2, S. 7

In dem Aufsatz werden Werte der Wir-

ten un Flugzeugen angefiihrt, fiir die Ab-
lationsstoffe verwendet werden., Es wird
der Ablationsvorgang bestimmt und es
werden Beispiele von Ablationsstoffen er-
ortert. Fir die vorgeschlagene Ablations-
legiegierung auf der Basis Eisen-Kupfer,
werden Ergebnisse eigener Untersuchun-
gen angegeben. Der analytische Teil um-
fasst die Berechnungsmethode der Tempe-
raturverteilung in der Probenwand, des
Druckes, der den Duchfluss des fliissigen
Metalls im Gerippe bewirkt und die Wirk-
samkeit der Wirmeaufnahme durch die
Legierung wihrend des Ablationsvorganges.

KAMINSKI W.: Sichtbarmachung in der
Fliissigkeitsmechanik. Energetische, optis-
che und spezielle Markierungsmethoden
(I). TLiA, XLI Jhrg., 1986, H. 2, S. 17

In dem Aufsatz werden folgende Metho-
den zur Sichtbarmachung erdrtert: optis-
che Methode fir zusammendriickbare Fliis-
sigkeiten, Markierung durch Energiezufiih-
rung fir den Durchfluss verdiinnter Gase
sowie spezielle Methoden. Der Aufsatz
stellt die Fortsetzung des in TLtA H. 1, 2/
/1985 behandelten Themas der Sichtbarma-
chung dar.

MORGALA A.: Segelflugzeuge mit weiss-
-rotem Kennzeichen, TLiA, XLI Jhrg., 1986,
H.2 8.23

Es wird der einzige Fall in 'der Nach-
kriegszeit beschrieben, bei dem Segelflug-
zeuge mit militdrischen Kennzeichen durch
die polnische Militdrluftfahrt eingesetzt
wurden.

CONEP)XXAHHU A

BJIAIIMK FE.: Banounast Mones 1edopMHDYeMOro camo -
JieTa IS HCCJIeNOBAHKS C xonebanmii. TJInA,
T. 41, 1986T.,Ne 2,¢. 4

Onpcana nIWHAMMYECKAs MOJETb ANPOKCHMHAPYIONIas
PeabHyIo, Pa3BeTBICHHYIO IIPOCTPAHCTBEHHYIO CHCTE-
My, Kakoi spisierca camoner. IIpaEAT MeToa oHOpA3-
MepHO#t nucKperH3anmu neGOPMHPYEMBIX 3IIEMCHTOB
KOHCTPYKIHH NPH MCNOJIB30BAHAH METONA OUCKPETHBIX
anemeHTOB [1, 2] 1 MeTONAa MHOTOCTENEHHOIO aHaIM3A
cTpykTypsl [6]. IIpaBOAATCS ypaBHEHA s TAHAMHAYECKOrO
PaBHOBECUS NeDOPMHPYEMBIX DIEMEHTOB M 3RECTKHX
yacreit hro3esKa W yKa3hIBAIOTCA YCIOBHSA CONPARCHHA
aTHX ypasHenuit. Onpenenenst ypaBHEHHE YACTOT W Bbi-
paxernus wist opm cobcTBeHEBIX KOTeBanmit.
KPVJIb P.: Uccnenonaune abasTUBHBIX XapoCTOHKAX
xoMno3uTos na ociose ®e-Cy (I) TJInA, 1. 41, 1986 r.,
M2c7

B cTaThe yKka3anbl BEIHYHHBI TEPMAYECKAX HATPYIOK
NEeUCTBYIOINX HA TIEMEHThI PAKET H CAMOJIETOB KOTOpbIe
HYXIAKOTC B NMPAMEHEHUM aGIATHBHBLIX MaTePHAJIOB.
KAMUMHBCKHA B.: BussyaJm3amus B MEXAHMKE K-
xocreii. MeTonsl sHepreTH4eckoil MapKHPOBKH, ONTHYEC-
xue n cnenuanbusie (). TJInA, .41, 1986 r., Ne 2, ¢c. 17

B cTaThe OMACAHBI METOIBI BH3YaTH3ALHHU: ONTHYE CKUe
AR TEYCHHH C BIMAHMEM CKHMAEMOCTH, MAPKHPOBKH Iy~
TEM NOJAYH YHEPIHH — IS PAa3PEKECHHBIX Ta30B M cOel-
HMasibHbIe. ITO ABNACTCA NPONOIDKCHMEM TEMbI BH3YaJIH~
3anmu, HavaToit B TJImA, Ne I,2/1985.
MOPTAJIA A.: ILnauneps! ¢ 6eJIo-KPACHBIMH ONO3HABA-
TeJLHBIMH 3HAKAMH NMONbCKOH Boennoi asmamuu. TJInA,
T. 41, 1986 ., Ne 2, c. 23

Onmcan eMMHCTBEHHLI M3BECTHBIM Cay4ail NpAMEHe~
HHASA NOCJe BOWHBI MOJBCKOH BOCHHON aBmanuel miaHe~-
POB, HOCALWIAX ONO3HABATE/ILHLIC 3HAKH BOCHHOM aB-
HAHHA.



Samoloty Fokker D-VIl
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