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LUDZIE POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Prof.

to prawda. Osobo-

,,Nie caty umrg” —
wo$¢é Profesora wywarta trwaty wplyw na
Jego wychowankow. Byl doskonalym przy-

kladem czlowieka, ktérego dzialanie prze-
stania osobe.

Urodzit sie 19 maja 1907 r. we Lwowie
jako syn Aleksandra i Stanistawy z Wigc-
kowskich. Ojciec — lekarz zmart w 1910 r.,
matka — urzedniczka panstwowa po $mier-
ci meza przeniosta sig z dwojgiem dzieci do
Warszawy, gdzie w 1925 r. Leszek Mieczy-
staw Duleba uzyskal mature w Gimnazjum
im. Stefana Batorego. W tym czasie nalc-
zal do harcerstwa (od 1920 do 1926 r.), ZO-
stal druzynowym 16 WDH przy swej szko-
le. Nastepnie dziatat w Juventus Christia-
na.

Idealom harcerskim pozostat wierny do
konica; u schylku 2Zzycia prowadzit gawedy
w 23 Warszawskiej Druzynie Harcerskiej
przy Liceum Ogolnoksztalcgeym im. S. Ba-
torego. Sztandar tej Druzyny pochylit sig
nad Jego trumna.

Studia w Politechnice Warszawskiej roz-
poczgl w 1925 r. Ukoticzyl Wydziat Mecha-
niczny w lipcu 1931 r., a juz we wrzesniu
1932 r. powrdcit na Uczelnie i1 podjat pra-
ce jako starszy asystent w Katedrze Bu-
dowy Samolotéw i Mechaniki Lotu u prof.
G. A. Mokrzyckiego. Sprawdzal prace pro-
jektowe z dziedziny konstrukeji samolotow
i prowadzit wyktady z obcigzen samolotéw.
Kontynuowat te dzialalno§¢é do wybuchu
wojny. Jednocze$nie jako czlonek Aeroklu-
bu Warszawskiego prowadzil wykltady z za-
sad mechaniki lotu i1 budowy samolotéw
dla pilotow AW. W latach 1931--1932 opra-
cowat skrypt z wykladéow prof. M. T. Hu-
bera pt. ,,Statyka lotnicza”.

Juz w czasie studiéw, pracujac jako tech-
nik w Dziale Pilatowcowym Instytutu Ba-
dan Technicznych Lotnietwa od 1 maja
1930 r, do 1 sierpnia 1931 r., zapoznal sig
z pomiarami w locie. Prace te przerwala
stuzba wojskowa od wrzeSnia 1931 r. do
wrzesnia 1932 r. Ukoneczyl jako prymus
Szkole Podchorazych Rezerwy Lotnictwa —
stuzba techniczna.

Po ukonczeniu stuzby wojskowej od 1
pazdziernika 1932 r. podjal prace w Do-
$wiadezalnych Warsztatach Lotniczych
(RWD) na Okeciu. Stanowilo to kontynua-
cje Jego dziatalno$ci jeszeze ze studiow: w
latach 19271930 jako czolnek Zarzadu Sek-
cji Lotniczej Studentow PW, wspoélnie z S.
Rogalskim, S. Wigura, J. Drzewieckim i J.
Wedrychowskim organizowat warsztaty
Sekeji. W DWL (RWD), oprécz udzialu w
projektowaniu konstrukeji, Jego =zadaniem
bylo wykonywanie obliczenn aerodynamicz-
nych, osiggow, stateczno$ci, obeigzen 1 wy-
{rzymaloéei samolotéw, jak réwniez redago-
wanie cato$ci obliczen, ktoérych fragmenty

mgr inz. Leszek Duleba (1907 <-1987)

wykonywali inni konstruktorzy. Obliczenia
{e. sktadane do IBTL do zatwierdzenia, ce-
chowaly sie duzg przejrzystoscig i systema-
tycznoscia. Bral udzial w opracowaniu kon-
strukeji RWD-13. Cechy STOL i bezpieezny
pilotaz sprawity, ze RWD-13 byt jednym z
najbardziej popularnych samolotéw tury-
stycznych lat trzydziestych. Po II wojnie
Swiatowej wrocilty do Polski z Rumunii 4
egz. RWD-13. Byly uzytkowane do konca
1953 T,

W 1933 r. ozenit si¢ z panng Marig Anielg
Sulima-Samujtio.

W latach 193841939 pod Jego Kkierownic-
twem powstata konntrukcja (wg wezednie]j
opracowanego przez inz. S. Rogalskiego pro-
jektu wstepnego) samolotu dwusilnikowego
RWD-18. Samoloty tej kategorii rozwingty
sie na $wiecie dopiero w latach sze$édzle-
sigtych. Niestety w chwili wybuchu woj-
ny prototyp RWD-18 byt w montazu — do
oblotu zabrakio ok. trzech miesigey.

W poczatkach 1939 r. pod Jego kierow-
nictwem przystagpiono do opracowania pro-
juktu konstrukeyjnego samolotu patrolowo-
-tcrpedowego RWD-22. Uczestniczyl w tym
czasle w opracowywaniu mysliweca prze-
chwytujacego RWD-25.

W latach 1933--1939 brat udzial w pracach
Komisji Normalizacyjnej Departamentu
Lotnictwa M.S. Wojsk.

Wrzesien 1939 r. przerwal dzialalno$é Pro-
fesora w kraju. Ewakuowany wraz z WwWy-
twornia, jak wielu innych Polakéw w wy-
niku kampanii wrze$niowej, trafit przez
Rumunie do Francji zostawiajac w kraju
zone i roczng cérke Joanne. Tam zglosit
si¢ do wojska i w marcu 1940 r. zostat skie-
rowany do pracy w fabryce samolotéow
SNCAM Dewoitine w Tuluzie jako inzynier
w biurze konstrukcyjnym, gdzie projekto-
wal drewniane usterzenie do samolotu my-
sliwskiego D-520.

Po upadku Francji ewakuowat sie do An-
glii, gdzie m.in. projektowal zasobniki do
zrzutow do okupowanej Polski., Nastepnie
udatl sie droga morska wokét Afryki z calg
ekipa polskich specjalistow lotniczych do
Turcji, gdzie od maja 1941 r. do Kkonca
1946 r. pracowat jako kierownik dzialu pro-
jektowania biura konstrukecyjnego w fa-
bryce samolotow THK w Etimesgut.,

Zadaniem polskiej ekipy w Tureji byla
organizacja 1 wuruchomienie wytwérni sa-
molotow lekkich Tureckiej Ligi Lotniczej
(THK). W czasie pracy w Turcji Profesor
uczestniczyt w opracowanlu konstrukeji
pieciu prototypéw: szybowca transportowe-
go THK-1, samolotu akrobacyjnego THK-2,
samolotéw  sanitarnego 1 pasazerskiego
THK-5 1 THK-5A (THK-10) oraz samolotu
turyvstyeznego THK-11 1 w przygolowaniu
produkeij licencyjnej samolotu Miles Ma-

gister oraz w opracowaniu dokumentacjl
,Z natury” czterech szybowcow cksploato-
wanyelhh w Turcji, a dotychczas tam nie
produkowanych (Habicht, Ps-2, Us-4 i Sza-
-5).

W 1947 r. wrécit z Turcji do Polski. 0Od
razu przystapil do tworzenia samolotow i
ksztalcenia mlodych inzynierow. od 15
kwietnia 1947 r. zostal kierownikiem zespo-
tu konstrukcyjnego w Centralnym Studium
Samolotow  (dzisiejsze wytwornia TWSK
PZL-Warszawa-Okecie) 1 objgt stanowisko
kierownika Katedry Budowy Samolotow
Szkoly Inzynierskiej im. Wawelberga i Rot-
wanda.

Drziatalno$¢ Profesora w CSS to chyba
Jego pierwsza $cista wspoélpraca z prof. ddr.
inz. F. Misztalem, ktory od 1946 r. byt dy-
rektorem CSS. W CSS pod kierunkiem prof.
L. Dulgby powstaly samoloty: CSS-11 (dwu-
miejscowy samolot szkolno-akrobacyjny) 1
CS5-12  (samolot dwusilnikowy do komu-
nikacji krajowej). Niestety niewlasciwa po-
lityka wtadz doprowadzila do braku silni-
kow do tyeh konstrukeji, co uniemozliwilo
podjecie produkeji seryjnej. Nastat okres
licencji — Profesor wprowadzil do produk-
cji licencyjnej PO-2 pod nazwg CSS-13.
Przerwa w dzialalno$ci tworczej polskich
konstruktoréw, w tym i Profesora, trwala
do 1955 r.

W 1951 r. nastapilo polgczenie Politechni-
ki Warszawskiej ze Szkolg Inzynierskg im.
Wawelberga i Rotwanda. Na Politechnice
powstat Wydziat Lotniczy. Profesor rozpo-
czal prace w kierowanej przez prof. dr inz.
F. Misztala Katedrze Budowy Samolotow
jako samodzielny pracownik naukowy. Ka-
tedrze tej pozostat wierny az do emerytu-
ry. W 1955 r. zostal mianowany docentem,
a w 1958 r. profesorem nadzwyczajnym. I
fak juz zostalo — Profesor nie byt typem
naukowca stwarzajacego w swojej dyscy-
plinie szkole owocujaca w najwyzsze stop-
nie naukowe, a dzialalno§¢ konstruktorska
uprawiana z takg pasja przez Profesora
nie byla nalezycie wysoko oceniana przez
nauczycieli akademickch, ktoérzy jednocze$-
nie czesto narzekaja na ,,odtechnicznienie”
Politechniki.

Profesor catkowicie podwigeil swoje sity
i umiejetno$ei ksztalceniu ,,oficeréw prze-
mystu lotniczego’, jakimi sg po ukoncze-
niu Uczelni Jego dyplomanci. Ale wiedziatl,
ze gleboka wiedza o konstrukeji nie przy-
chodzi z ksigzek, stad Jego powiedzenie:
. Nie lubie uczyé tego, czego sam nie ro-
bitem” i dlatego tak sobie cenil prace przy
ksztaltowaniu nowych konstruke]i samolo-
tow w przemyéle. A na naukowe uogodlnie-
nia nie wystarczyto czasu.

Miatem szezgScie od 1956 r. obserwowaé
cd. nu III okt
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Stabe strony polskiego przemystu lotniczego

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Na czym dzi$ glownie zarabia przemyst lotniczy? Naj-
mniej na sprzedazy samolotow, zas Wwigcej na ich remon-
rach 1 cz¢sciach zamiennych, a najwicecej na silnikach,
osprzecie wyposazeniu, zwiaszcza zas na awionice. Po-
ziom przemysiu lotniczego w danym Kraju ocenia si¢ nie
tylko na podstawie liczby i jakosci wyprodukowanych sa-
molotow, $migitowcow i szybowcOw, lecz przede wszystkim
na podstawie produkowanych silnikéw i wyposazenia.

W dwudziestoleciu migdzywojennym tylko w latach
19301935 produkowalismy nowoczesne silniki lotnicze,
gdyz byly to pierwsze lata po zakupieniu licencji na sil-
niki Wright Whirlwind, Bristol Jupiter i Merkury. Nato-
miast juz w latach 19371939 silnikj staly si¢ pigtg Achil-
lesowa naszego przemystu lotniczego. O ile w tym okresie
Rumunia i Wegry potrafily uruchomi¢ produkcje silnikow
lotniczych o mocy 699736 kW (950--1000 KM), to nasz
przemyst dysponowal tylko silnikami o troch¢ nizszej mocy,
co ograniczalo osiggi wigkszosci maszych samolotow woj-
skowych.

W koncu lat pie¢dziesigtych i w latach szesedziesigtych
nasz przemyst rozwinal produkcje¢ wielu silnikow o zroz-
nicowanej mocy do wprowadzonych woéwczas do produkeji
samolotow i Smiglowcow. Przede wszystkim nalezy tu wy-
mieni¢ silniki: AI-14 191 kW (260 KM) do samolotow lek-
kich, GTD-350 294 kW (400 KM) do $miglowcow i ASz-62
736 kW (1000 KM) do duzych samolotow rolniczych. Proby
rozszerzenia zakresu mocy produkowanych —silnikow sa
u nas dos¢ powolne | wykonywane ze zbyt malg energia.
Rodzina silnikow PZL-Franklin juz od dziesigciu lat jest
sprawa przysziosci. Brak tych silnikow zahamowat produk-
cje Kolibrow, wstrzymat produkcje Mewy, ktora obecnie
odradza si¢ dzigki ‘importowi silnikow Continental oraz
zmusil do zastosowania silnika importowanego na drugim
prototypie Iskierki. Cho¢ w ZSRR i Czechoslowacji pod-
niesiono moc silnika AI-14 powyzej 220 kW (300 KM), u nas
po 30 latach produkcji tego silnika uzyskano tylko 206 kW
(280 KM). Nie pozwolilo to na stosowanie go do Orlika
i spowodowalo import silnikow M-14. Produkowany przez
20 lat silnik GTD-350 nie doczekat sie wersji Smiglowej,
cho¢ bardzo przydalaby sie np. do Orlika, a moze i do
innych samolotéw (kto wie czy Turbo-Mewa lub Turbo=
-Wilga 88 mnie znalazlyby odbiorcow). Wiele lat uplynelo
nim smigtowcowy silnik LIT-3 doczekal sie wersji $miglo-
wej PZL-3S, ktorej dalszy rozwoj odbywa sie dos¢ powoli.
Nowoscig sq silniki turbinowe PZL-10S | PZL-10W (TWD-
-10), ktorych wdrozenie do produkeji trwalo ok. 10 lat
i nie jest 1d jeszcze produkcja w pelni seryjna. Silnik do
Iskry (SO-1, SO-3) o ciggu 1000 daN zostat skonstruowany
w latach szes¢dziesigtych: dzis mamy jego troche ulepszona
odmiang. Jak jednak konstruktorzy majg realizowaé postep
w dziedzinie budowy platowcow. jesli z reguly silniki, kto-
re sg dostepne (tzn. sg fakiycznie produkowane) prezentujg
poziom techniczny sprzed 20 lat, a je$li zaprojektuja sa-
molot do nowej odmiany, czy typu silnika — to oczekiwa-
nie na jego produkcje trwa latami?

W tej sytuacji powstaje pytanie, Kto u nas si¢ troszezy
o rozwoj silnikow lotniczych? Wytwornie silnikéw zainte-
resowane 3 przede wszystkim biezacg produkejg seryjna,
dajacq zyski. Poniewaz zamoéwienia na dotychczas produ-
kowane typy sa nadal duze (kazdy samolot, czy $miglowiec
do eksploatacji wymaga przynajmniej jednego silnika), za-
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polrzebowanie na czesci zamienne i remonty utrzymuje sie
dos¢ diugo od chwili zbudowania silnika — wiec Wytwor-
nie poki moga, to kontynuujg starg produkcje. Nowe typy
silnikow potrzepne sg wytworniom platowcow. Lecz czy
majg one s$rodki do zachg¢cenia wytworni silnikow do prac
nad nowymi typami i nowymi wdrozeniami? Mimo zamo-
wien sktadanych przez Biuro Techniczne Nowych Urucho-
mien PZL, wydaje si¢, ze skuteczno$é¢ tego oddziatywania
nie jest wystarczajgca oraz, ze warto byloby sie zastano-
wi¢ nad tym, jakiego rodzaju mechanizm mogiby byé¢ w
tym przypadku skuteczny.

A przeciez produkcja nowoczesnych silnikow lotniczych
to nie tylko problem zaspokojenia potrzeb krajowych i eks-
portowych przemystu platowcowego, lecz takze i szansa
eksportu silnikow. Odnosi sie wrazenie, ze dazenie do inno-
wacji 'w wytworniach silnikOw loiniczych jest male. Moze
zaczyna tam zdobywaé¢ popularnos¢ myslenie, ze kierowni-
citwo maszego przemyslu maszynowego mie da zgingé wy-
tworni i znajdzie odpowiednie rozwiazanie, mp. zakupi
licencje. W kazdym razie zainteresowanie tych wytworni
nowymi Kkonstrukcjami i nowymi wdrozeniami jest matle,
sgdzac po wynikach. Oczywiscie kazdy zastania sie trud-
nosciami cbiektywnymi, z ktorych najpowazniejsze to zbyt
ograniczone $rodki na zakup nowych obrabiarek. Jednak
wiele trudnosci daloby sie pokonaé¢, gdyby nie czynnik
subiektywny polegajacy na niezbyt wytrwalym dazeniu do
realizacji nowych zadan. Moze mechanizmy uruchamiajgce
cheé¢ do dzialania wymagaja wyraznej korekiy? W czasie
wkraczania w drugi etap reformy gospodarczej nalezy sig
nad tymi problemami zastanownié.

Drugim stabym miejscem naszej produkceji lotniczej jest
osprzet. Gdy zaczeto rozwazaé mozliwosé produkcji samo-
lotu Mewa bez osprzetu importowanego, okazalo sig, ze do
silnikow PZL-Franklin brakuje Kkrajowego osprzetu, nie
moéwige o platowcowym wyposazeniu radionawigacyjnym
i calej awionice. Problemem bylo nawet znalezienie produ-
centa gumowej instalacji odladzajgcej. Czy istnieje u mas
program rozwoju rodzimej awioniki wynikajacy z gitownych
potrzeb maszego przemystu lotniczego? Zapewme tak, Lecz
czy sa mozliwosei jego realizacji, tzn. nie tylko zbudowa-
nia prototypow, lecz takze wdrozenia ich do produkcji?
Sadze, ze na to pytanie mozna uslyszeé¢ tylko tego rodzaju
odpowiedZ: sg trudnofei ze znalezieniem mocy produkcyj-
nych, zaklady nie chcgy podejmowaé sie nowych zadan, po-
czatkowe zamowienia sa zbyt male, aby wuzasadniaty ponie-
sienie kosztéw uruchomienia  produkeji. Oznacza to, ze
dzialajace mechanizmy sa zbyt malo skuteczne. Czy ktokol-
wiek zrobil zestawienie kosztow urtchomienia produkeji
z kosztami przewidywanych zyskéw z tej produkcji? Pro-
ces ponoszenia hakladéw tak dalece oderwal si¢ od spra-
wy osiggania zyskow z produkcji, Zze malo kto dzi$ obej-
muje zasicgiem swej wyobrazni peiny cykl rozwojowo-pro-
dukeyijny od projektu przez budowe i proby prototypu,
uruchomienie produkecji, produkcje, cze$ci zamienne i Te-
monty. Cykl ten zostal rozciggniety w czasie (na kilkana-
¢cie lat), rozeztonkowany i niekoniecznie wiaze sig z jedna
wytwornig. Dlatego rachunek ekonomiczny jest prowadzo-
ny przede wszystkim dla etapu, ktéry obecnie jest reali-
zowany. Ewentualne straty (jak to mialo miejsce w Przy-
padku M-15) s klopotem ministerstwa, a nie wytworni,

cd. na s. 2
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® W parlamencie skrytykowano $miglow-
ce Westland Lynx, uzytkowane przez Ma-
rynarke w liczbie 24. W ciggu 50+70% cza-
su s one bezuzyteczne z powodu przepro-
wadzania prac naprawezych i obstugowych.
Zdaniem Westlanda (producent) wine za to
ponoszg mechanicy belgijscy, ktorzy nie-
prawidtowo obstugujg te S$miglowce. (A. et
C. 1135)

mengieams  CHINY

® Chiny utworzyly drugie przedsigbior-
stwo lotnicze majace wykonywac¢ loty kra-
jowe 1 zagraniczne. Rozpoczelo ono dzia-
talno$¢ w styezniu ub.r. Wiekszo$¢ samo-
lotbw China United Airlines (nazwa no-
wego  przedsigbiorstwa) bedg stanowily
brytyjskie Tridenty oraz radzieckie Iliu-
szyny i Tupolewy przejete od chinskich
wojsk lotniczych. Personel latajgcy pocho-
dzi z jednostki, ktora obstugiwala loty dla
kierownictwa CHPXK i dla panstwa. Nowe
przedsigbiorstwo lotnicze ma 17 biur i od-
dzialéw terenowych. Rozpoczyna ono eks-
ploatacje 11 tras z Pekinu i planuje zwigk-
szenle ich liczby do ponad 20. (Internatio-
nal Herold Tribune, Oct. 23, 1986) J.Z.

' FRANCJA

® Podjeto decyzje o kupieniu 3 samolo-
téw rozpoznania elektronicznego, wczesne-
go ostrzegania i dowodzenia Boeing E-3A
Sentry AWACS. Instalacje do bazowania
tych samolotéw (od 1990 r.) przygotowuje
sie w Avord. (A. et C. 1134)

® Do konca pierwszego kwartatu 1987 r.
Airbus Industrie zebral 104 zaméwienia od
9 przewoznikbw, na aerobusy A-330/A-340.

(A. et C. 1135)
® Z inicjatywy Aérospatiale, 7 europej-
skich wytworni lotniczych rozpoczelo

wspblne prace projektowe nad cywilnym
statkiem powietrznym o przestawialnych
zespotach napedowych — Eurofar. Jest to
podjecie wyzwania rzuconego przez USA —
Bell i Boeing Vertol — w postaci podob-
nego statku powietrznego V-22 Osprey (woj-
skowy; w fazie konstruowania). Przewidu-
je sie, ze Eurofar bedzie napgdzany dwo-
ma silnikami o mocy po 2200 kW, prze-
stawlanymi o 90° (start — jako $miglo-
wiec; lot poziomy — jako samolot z cigg-
ngcym napedem S$migiowym); mase maks.
oblicza sie¢ na 13000 kg przy uzytecznej
6800 kg. Pierwszy lot planuje si¢ na 1992 r.
(AviMag 935)

cd, ze 8. 1

zas ewentualne zyski (jak to ma miejsce z produkcjg An-2
po zamortyzowaniu oprzyrzadowania produkcyjnego) sa ko-
rzy$cia wytworni, Podane przyklady sa przypadkowe, lecz
jest to sytuacja typowa przy produkcji wszystkich wyro-
bow lotniczych. Powstaje wiec pytanie, czy w cyklu pro-
dukcyjnym trwajacym 20--25 lat, np. w przypadku takich
wyrobdéw jak An-2, ASz-62, Mi-2, GTD-350,
liwosé wykonania pelnego rachunku ekonomicznego? Jak
ten rachunek prowadzié przy zmiennosci cen? Jakie s3
mozliwo$ci przewidywania z wyprzedzeniem 10-letnim (dwa

® W Aérospatiale sg kontynuowane pra-
ce nad mnastegpcg Concorde na lata 2010
-+2015. Bedzie to hiperdzwigkowy samolot
transportowy (lot na wysokosci 25 000-=-30 000
m z predkoScig Ma = 5), ktory zapewnié
ma przewo6z 150 pasazerOw na odlegloS¢
12000 km w czasie ok. 1,5 h. Przewidy-
wana masa maks., — ok, 300 Mg. (A. et C.
1135)

@ Na sprzet lotniczy uzywany bojowo w
Czadzie sklada sie 11 samolotow taktycz-
nych SEPECAT Jaguar, 8 myS$liwcow bom-

bardujgcych Mirage F1 oraz 12 smiglowecow
bocjowych Gazelle HOT i transportowych
Puma. (A. et C. 1134)

® Zwigzek Transportu Paryskiego kon-
sultuje z ministrem transportu najlepsze
rozwiazanie polaczenia komunikaeyjnego
Paryza z portem lotniczym Orly. (A. et
C. 1139)

HISZPANIA

® Podczas ,,szczytu” francusko-hiszpan-
skiego w Madrycie, postawiono sprawe
wspdlpracy obydwu krajow w dziedzinie

lotniczo-kosmicznej (samoloty bojowe, $mi-
gltowce, samoloty transportowe, pociski, ra-
kiety, satelity) (A. et C. 1135)

® Rekordowy deficyt firmy CASA — w
1986 r. ok. 45 mln dol. Zamierza sie zwigk-

szy¢ udziat w Airbus Industrie (dotych-
czas 22,6% obrotow firmy) oraz poszukac
partnera do wspolnego rozwoju lekkiego

samolotu bojowego. (A. et C.

(@Hﬂuﬂm

@® Nadal =zacie$nia sie wspoOlpraca euro-
pejskiego przemystu lotniczego. Fokker za-
zgdal od wiladz zezwolenia na udziat w
programie Airbus Industrie A-330/A-340. (A.
et C. 1134)

® Do wspdlpracy w  rozwoju lekkiego
samolotu bojowego LCA (Light Combat
Aircraft) zaproszono Francje. (A. et C. 1134)

1134)

JAPONIA

@ Przedsigbiorstwo All
Co. podpisalo umowe na
silnikowych samolotow Airbus

Nippon Airways
zakup 20 dwu-
A=320-200 od

zachodnioeuropejskiego konsorcjum Airbus
Industrie. Dostawa rozpocznie sie¢ we wrze-
$niu 1990 r. Wartos¢é catej dostawy wynosi
1,04 mld dol. USA. (The Gazette, March, 4,
1987) J.Z.

(i (f@ KANADA
®Na 1989 r. zapowiedziano
nie 1. trzytygodniowego rajdu . lotniczego
dookota Swiata — przez Ameryke Pn.,
Europe, Afrykeg, Azje (Daleki Wschod, In-
donezje¢ i Japoni¢ lub Australig). Planuje
sie najdiuzszy etap (3890 km) nad Pacyfi-
kiem; diugos¢ pozostatych jest dyskutowa-
na (13002400 ki) Liczbe =zaldg ograniczo-
no do 40. Majg by¢ dopuszezone jedno- lub

zorganizowa-

dwusilnikowe samoloty z napedem tloko-
wym, turbo$migtowym lub odrzutowym, o
masie maks. nie przekraczajgcej 15 Mg i

predko$ei min. 240 km/h. (AviMag 935)

RFN

@® 50,8% personelu firmy Messerschmitt-
~Bolkow-Blohm GmbH (MBB) jest zatrud-
nione w programie Airbus Industrie. Za-
ktady MBB znajdujg sie w Bremie, Ham-
burgu, Einswarden, Lemverder, Varel i
Stade. (A. et C. 1135)

® 52 przedsi¢hiorstwa, zatrudniajgce 64 433
osoby, s zaangazowane calkowicie lub czg-
sciowo w produkcje wyposazenia lotniczo-
-kosmicznego. (A. ¢t C. 1135)

® W zaktadach  Porsche
rozpoczeto seryjng produkeje szeSciocylin-
drowych silnikéw lotniczych PFM 3200 o
pojemnoéci skokowej 3200 cm?. Jest to mjo-

w Stuttgarcie

dyfikacja silnika samochodowego Carrera
911 tej firmy, prezentowana i proponowa-
na dla lotnictwa wezeSniej, w wersji pro-
totypowej. Zapolrzebowanie oblicza sie na
ok. 200000 egz. (A. et C. 1135)

@ Wedlug opinii  Zwigzku Kontrolerow
Ruchu Lotniczego (VDF), zaangazowanie

wojskowych do kontroli ruchu wojskowych
statkOw powietrznych stanowi zagrozenie
dla ruchu cywilnych statkow powietrznych.
1135)

(A. et C.

ZSRR

® Linie lotnicze British Airways i Bri-

tish Caledonian uzyvskaly zezwolenie witadz
radzieckich na przeloty nad terytorium
ZSRR, na trasie Londyn—Tokio. Zezwole-
nie jest wazne od maja 1987 r. (A. et C,
1135)

plany pigcioletnie)? A przeciez w przemysle lotniczym w

okresie jednej
sie¢ go bada i

odgrywajg czesci
stosuje sie

istnieje moz-

pieciolatki
uruchamiania produkcje, a w trzeciej do-
piero ma si¢ wplywy z produkcji, za§ najwigkszg oplacal-
no$¢ osigga sie w czwartej pieciolatce, w ktorej duzg rolg
zamienne
rachunek
etapie reformy gospodarczej nie mozemy go pomijac,

A jakie beda skutki reformy dla przemystu lotniczego?

buduje si¢ prototyp, w drugiej

i remonty. Na calym $wiecie
oplacalnosci, wige i my w drugim

Takie, jaka bedze jakosé wprowadzanych mechanizmow
pobudzajacych nowoczesng produkeje oraz trainosé ra-
chunku ekonomicznego.
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Zbudowano ’

Produkeja, szt.

‘ Zbudowano

Klasa Moe, Rok
Typ i oty 1T e | 19n2 | 10m3 ’ 1974 | 1975 | 197 | 1077 | 1958 | 1979 | 1080 | 1981 | 1982 ' 1983 } 1984 | 1085 | 91986
Jednomiejscowe
Krihe HB-3 13 1957 1 3 - — - — -_— — — —_— —_ — — —_ —_ — 14 ¢

SF 24 Motorspatz 18 1957 24 — - — — - — — — — — — — — — - 24
RF 3 29 1963 95 — — — — — — — — — = = - = — — 95
RF 4D 29 1966 160 — — — - s - = - — — — o - = - 160
ASK-14 19 1967 18 5 5 5 5 — — o Eo, — == — e s — — 38
SF 27M 19 1967 10 5 5 5 5 — — = - == = — sz — —_ — 30
SFS 31 Milan 29 1969 10 - = = - — = _ _ _ _ o - — - - 10
Nimbus 2M 36 1974 = — - — 1 2 2 1 1 s . — — - —_ —_— 7
Am Eaglet 9 1975 - — - — = 1 6 6 4 4 — - = = — — 20
PIK 20E 32 1976 = — — — — — 1 o 10 20 20 18 20 20 18 — 126
Monerai P 15 1978 — — — s — — — == 1 2 3 3 3 3 3 2 20
DG 400 32 1981 = — — — —_ — - o - s - 1 23 44 42 45 155
Ventus T 13 1982 - — — — v — — = - == = — 1 2 5 8 16
Nimbus 3T 13 1983 o — — — — — —_ = =s e — —_ — 1 2 3 6
328 13 10 10 11 ] 3 9 T 16 26 23 22 47 70 70 58 571

Dwumiejscowe
SF 25A Falke 18 1963 50 - - - = ey = . e - - == - - = " 50
SF 25B Falke 33 1967 190 115 20 — 5 — - — == = = — — = — = 330
RF 5 | 50 1968 80 26 14 5 = - = — i S — — — — — — 125
RF 5B Sperber 50 1971 = — 30 25 15 5 5 3 2 - = — =— = —_ = 85
SF 25C 48 1971 —_ 10 40 85 25 40 40 40 35 30 17 11 12 20 35 16 456
SF 28 Tandem 48 1971 = i 29 30 24 = i 6 13 9 S — 1 1 1 — 120
ASK 16 54 1971 — 1 3 9 10 7 3 5 7 - = — = — = _ 45
T61 Falke B 35 1971 = 24 11 — P — I —_— — _— - —_ _— i = o 35
Avo 68 Samburo 50 1971 — 1 - - 3 4 4 4 4 = . s = — g e 20
SZD 45 Ogar 50 1973 — = e 1 3 12 16 15 12 — s — s - - = 59
SF 25E 48 5 1974 — _ - — 3 25 10 s I 6 6 2 2 _ 3 _ 63
HB 21 40 1974 —_ — —_ — 1 1 1 1 8 3 & 5 5 - = - 30
‘ IS 28 M2 Lark 30 1976 = y = e b —_ 1 7 1 2 10 19 10 10 10 - 70
T61F Venture 33 1977 — — - — s —_ o 4 5 10 14 % = _ 4500 e 40
RF9 50 1977 = e - == — = _ 1 _ _ 10 = _ . _ _ 11
Janus CM 45 1978 _— — = — = — _ _ 'k _ 3 3 3 3 5 6 24
| L13SW Vivat 48 1978 — — — —_ — — — . 1 s - — _ 1 3 20 25
Tajfun 17E 59 1981 == = = — s = o ey . s = 1 1 10 28 20 60
| H36 Dimona 59 1980 S - - - . — . — = _ 1 10 19 30 30 60 150
SF 36 59 1980 — — o s —_ — — _ — — 1 2 2 - 1 — 6
‘Grob G109 56 1980 - — i - — o - — _ _ 1 1 73 85 — . 160
| Grob G109B 67 1983 — — — — s — el - - — — — . 40 110 72 222
8GS 2-37 83 1982 — - — — — — _ _ _ _ _ - 1 - == 8 9
HB 23 75 1982 - s - = - = — — — - — — 1 2 6 21 30
RF 10 59 1981 _ — _ _ — - os == - = s 1 1 10 o 13
320 178 147 155 89 94 90 91 90 60 73 62 131 203 240 223 2238
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Analiza numeryczna symetrycznych drgan wlasnych
samolotu z uwzglednieniem odksztatcalnosci struktury

W [10] przedstawiono brylowo-belkowy model odksztal-
calnego samolotu do badania czestosci i postaci drgan wla-
snych, przy wykorzystaniu dwustopniowej syntezy struktu-
ry [8] i techniki elementéw skonczonych [3, 4, 5].

Do analizy wlasciwosci dynamicznych przyjeto samolot
o symetrycznej budowie, tj. majacy plaszczyzne symetrii
masowej i sprezystej. W zwigzku z tym symetryczne drga-
nia wzgledem tej plaszczyzny nie sprzegajg si¢ z boczny-
mi i oba rodzaje drgan mozna badaé¢ oddzielnie.

W [10] zaproponowano spos6b numerycznej analizy sy-
metrycznych, podluznych drgan samolotu przyjmujac, ze
skrzydla, usterzenie wysokosci oraz Srodkowa 1 nosowa
czes¢ kadluba sa zespolami odksztalcalnymi, o ciaglych
i skokowych zmianach mas i sztywnosci. CzeSci kadluba
w obszarach mocowania skrzydel (na odcinku od przednie-
go do tylnego dzwigara) i usterzen przyjeto za sztywne
bryly, do ktérych sg mocowane odksztalcalne zespoly.

Wprowadzono podzial odksztalcalnych zespolow na skon-
czone elementy o krawedziach prostopadiych do osi tych
zespoldw. Podano rownania rownowagi dynamicznej ele-
mentéw, @a nastgpnie rownania superelementéw obejmuja-
cych cale odksztalcalne zespoly.

Rownania sztywnych bryl! kadiuba sg dynamicznymi wa-
runkami sprzegajgcymi roéwnania odksztalcalnych zespo-
ow.

Po uwzglednieniu warunkow

zgodno$ci przemieszezen

i katow obrotu sztywnych i odksztalcalnych czgSci samo-
lotu oraz warunkéw brzegowych na swobodnych i zamo-
cowanych brzegach, otrzymano koncowy uklad zaleznosci,
umozliwiajacy okreslenie charakterystyk dynamicznych kon-
strukcji.

W artykule przedstawiono wyniki analizy numerycznej
czestosei 1 postaci symetrycznych drgan odksztalcalnego sa-

|7

Rys. 2. Brylowo-belkowy model samolotu

94

Dr inz. JAN BLASZCZYK
Instytut Techmniki Lotniczej WAT

e

——y
A IX2=1z4, M2:=GM]

A EM":(ATTMZ)/Z_J

Masowe i geometry-

czne parametry sa-
N molotu

Dane podstawowe

~HW[IV4:=DELTA (GM) ||

| _1v4:=DELTA(GM) |
tak

I
XY=, M4-‘=GMI‘
GM:= GM+DGM

Dane podstawowe jw. V1% IX1<0
1V4:=DELTA(GM) =T
=41 =
J:=1(1)N1 M1 M

Dane szczegotowe :
skrzydto, kadtub IX2:=1v4
+

M2:=6M

Dane szczegotowe jw.

X I=11N2)

GM:=GM1:=(MA+M2)/2]
1V4:= DELTA (GM) _
~_POSTAC (GM)
[ 124::1,\'24: GM:=M2 H

Dane szczegotowe:
usterzenie wysokosci,
kadtub cz. nosowa

£
Dane szczegotowe jw.

Rys. 3.

Strukturalny schemat programu DR25 do obliczen drgan

molotu, wykonanej wg metody zaproponowanej w [10]. Obli-
czenia przeprowadzono dla konstrukcji hipotetycznej i rze-
czywistej. Wyniki obliczen wskazujg na szybkg zbieznosé
metody. W przypadku samolotu realnego stwierdzono duzg
zgodno$¢ wynikow obliczen teoretycznych i badan rezonan-
sowych [11].

Sformulowanie problemu }

Rozpatrzymy drgania wilasne samolotu z uwzglednieniem
odksztalcalnosdei konstrukeji przy zalozeniu, ze istnieje pod-
tuzna pionowa plaszczyzna symetrii Oxz (rys. 1). Czesci ka-
dluba w obszarze mocowania skrzydet i usterzen przyjmu-
je sie za bryty sztywne.

W przypadku symetrycznych drgan przyjeto, ze usterzenie
pionowe wraz z tylng czescig kadluba sa jedng nieodksztat-
calng bryla. Pozostale czeéci kadluba, a wiec $rodkowa (la-
czaca bryly sztywne) i przednia (nosowa), sg odksztalcalne
i podlegajg drganiom gietnym w plaszczyZnie symetrii sa-
molotu Oxz (rys. 1):

Wes = Whs (Xhs 2 1) Why = Wi (Xpp » 1) (1)

Skrzydla mocowane do przedniej sztywnej bryly kadtiu-
ba (rys. 2) wykonujg drgania skretne i poprzeczne drgania
gletne:

ws = ws(ys » 1) 2)

Podobnie drga usterzenie wysokos$ci mocowane do tyl-
nej bryly kadiluba:

on = 0n(yn,t), wy=wp(ys,t) (3)

Ponadto zalozono, ze skrzydla i usterzenie wysokos$ci sg
nieskonczenie sztywne w swoich plaszezyznach.

W plaszezyznie symetrii Oxz (rys. 1) rozpatrzono roéw-
niez ruch ptaski sztywnych bry! samolotu przyjmujac, ze
oddziatywania zespolow odksztalcalnych na te bryly sg
uwzgledniane za pomocg odpowiednich sil i momentéw przy
wykorzystaniu zasady d’Alemberta. Do opisu ruchu wpro-
wadzono funkcje:

Os = (/'s(ys- 7).

TLiA 1987 nr 7



Rys. 4. Masowe i geometryczne charakterystyki odksztalcalnych zespoléw samolotu hipotetycznego:

¢) usterzenia wysokosci

a) cze$ei kadluba, b) skrzydta,

a) b) c)
R — L R
EIQ T e 2 Z
e | JE——— i
Jos 7 ———r 2
Jk Js o0s - :
my Jks 54070 m4 ko ms Ton Ton=110 5 m4
Js Th Jp =0,2:407° m*
Tos = 641075 m* Mp my, =177 kg/m
Js =5 107% m4 Jah
Mg %472 kg/m (1048 . mg=137.3 kg/m ’
Ms = ]
m
1 | | | I Xk y o g
0 1 2 3 4 5 m I | | 1 25
0 1 2 3 4 m
p=12z(t), ©O,=0,(), @ TABLICA
dzi Ry = Bty (t) ) Gtv = Oy (l) Samolot rzeczywisty
gazie:
= . . i . czestosei o), Hz
Zpy %ty — przemieszczenia Srodkéw mas przedniej i tyl- k S T 53}” “""‘;?t:g";:";;“
nej bryly kadiluba w kierunku osi 2, z obliczed we [11] - < o S
Op, Oy — katy obrotu tych cze$ei dookota ich érodkéw
S 1 7,27 7,2 0,97 Sk —Ig
2 10,20 11,1 8,11 Kdg —Ig
3 16,24 16,8 3,34 Ust, H —Ig
4 19,05 e e Kdp —Ig
5 21,89 21,0 4,24 Sk —1Is
6 28,35 — i Sk — Ilg
7 32,15 . 30,8 4,38 Ust. H—1Is
Oznaczenia: Kdp — kadlub, czeéé nosowa, Kdg— kadlub, cz¢éé Srodkowa, Sk —
— skrzydlo, Ust. H — ustrzenie wysokoéci, g — zginanie, s—skrecanie, I, IT — pierw-
sza i druga czgstosé (np. Sk — Ig oznacza pierwszg czesto$é gietnych drgan skrzydla)

Rys. 5. Pierwsza posta¢ widma drgan samolotu hipotetycznego. Od-
powiada pierwszej czesto$ei gietnych drgan skrzydia

W celu wyznaczenia réwnan réwnowagi dynamicznej od-
ksztalcalnych zespolow, w [7--10] zastosowano ich podziat
na elementy skonczone o krawedziach prostopadlych do ich
osi sztywno$ci. Wyprowadzono réwnania rownowagi ele-
mentu wykonujacego sprzezone drgania gietno-skretne (se-
gmenty skrzydla, usterzenia) opisane ruchami (2) i (3).
Sprzezenie to jest spowodowane przesunieciem osi $rodkow
mas wzgledem osi $rodkéw sztywno$ei. W przypadku od-
ksztalcalnych czeSci kadtuba, przy uwzglednieniu ruchow
(1) wyznaczono rownania elementu. We wszystkich przypad-
kach zalozono, Zze elementy wykonujg ruch harmoniczny,
tj. przyjeto zaleznos$é przemieszczen (1)--(3) od czasu za po-
moca funkeji wykladniczej exp (iwt). Nastepnie réwnania
elementéw sprowadzono do postaci bezwymiarowej i prze-
ksztatcono tak, aby uzyskaé réwnania superelementoéw obej-
mujacych skrzydlo, poldowke usterzenia wysokosci i od-
ksztalcalne cze$ci kadtuba.

Podano réwniez réwnania ruchu sztywnych bryl kadiu-
ba przy uwzglednieniu przemieszezen (4). RoOwnania te sa
dynamicznymi warunkami sprzegajacymi roéwnania od-
ksztalcalnych zespolow.

Nastepnie dodano do nich kinematyczne warunki sprze-
gajgce, czyli warunki zgodnoéci przemieszezen i katéow obro-

TLiA 1987 nr 7

tu sztywnych i odksztalcalnych cze$ci samolotu w przekro-
jach polgczen oraz warunki brzegowe na swobodnych i za-
mocowanych brzegach skrzydla i usterzenia wysokoS$ci.
W konsekwencji otrzymuje sie koncowy uklad réwnan,
umozliwiajacy przeprowadzenie analizy czestoSci i syme-
trycznych postaci wlasnych odksztalcalnego samolotu.
W [10] wyprowadzono rdéwniez rdéwnanie czgsto$ci pro-

wW,=637 Hz

-075}
0
Ys
075 ,
j
s ¥s %
g

Wi %h

Rys. 6. Druga postaé widma drgan samolotu hipotetycznego. Od-
powiada pierwszej czestosci gietnych drgan $rodkowej czeSci ka-
dluba



blemu oraz podano sposOb okreslenia postaci drgan wla-
snych.

W artykule wykorzystano sposéb postepowania podany
w [8], opracowano program i wykonano obliczenia widma
czestosei i postaci drgan samolotu.

-

wsz= 13,61 HZ

"

—

Wi

LA —

Wy ¥s ‘\ )‘ e

2. ¥
0_;<\:‘?3_~ -

W, %

Rys. 7. Trzecia posta¢ widma drgan samolotu hipotetycznego, Od-
powiada pierwszej czestoSei skretnych drgan skrzydla

Wy =15,44 Hz

E—
|

Wi

Wis Wkﬂ Xk

-100
0 SR
Ys
Ws s
Tn

| 400

Wh: (ph

Rys. 8. Czwarta posta¢ widma drgan samolotu hipotetycznego. Od-
powiada pierwszej czestoSci gietnych drgan usterzenia wysoko$ci

6

Realizacja numeryczna
Struktura programu

W [10] otrzymano globalny,
algebraicznych w postaci:

Cp =0 (5)

jednorodny uklad réwnan

ktorego rozwigzanie daje poszukiwane czestoSci oraz po-
stacie symetryecznych drgan rozpatrywanego ukladu. Ma-
cierz C jest macierza charaklerystyczng struktury, a p jest

w5 =26,50 Hz

Wh, Ph
Rys. 9. Pigta posta¢ widma drgan samolotu hipotetycznego. Odpo-
wiada drugiej czestoSci gietnych drgan S$rodkowej czeSei kadiuba

Lg =321 Hz

—

Rys. 10. Szégta} posta¢ widma drgan samolotu hipotetycznego. Odpo-
wiada drugiej czestoSci gietnych drgan skrzydla
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wektorem odpowiednio dobranych uogoélnionych przemiesz- I
czen i sit odksztalcalnych zespolow samolotu — (39) w [10]. ‘L’”/
Poszukiwane rownanie czestosci problemu ofrzymujemy
z zerowania wyznacznika charakterystycznego ukladu (5): j ‘10_5 4
ksl m |

4=det C=0 (6) ‘

Na podstawie rozwazan teoretycznych przedstawionych w 30:'
[10], opracowano program o nazwie DR25 do obliczen drgan |
samolotu (w jezyku ALGOL, na maszyne cyfrowg ODRA-
-1305). W programie oblicza sie pierwiastki roéwnania cze-
stosci stosujac metode bisekeji [12], przy zastosowaniu eli-
minacji Gaussa i wykorzystaniu efektu pasmowos$ci ma- |
cierzy charakterystycznej C. Nastepnie wyznacza sie posta- 151
cie drgan.

o))
ki E3f9= g3, 107
3
2?*
1 400~
1
i 200+
0,_
| 0
‘L \ » i Yipr M
’ | | o8
S ., U ' _f, 0 o '4]"" Rys. 13. Rozktady mas i momentéw geometrycznych dla $rodko-
-1 0 p wej i nosowej czeéci kadiluba samolotu rzeczywistego
s 4
W= Wy )/(Uk =
Rys. 11. Badanie wplywu zmian sztywno$ci zginania i skrecanla wy=727 Hz

skrzydla na czestoSci drgan samolotu hipotetycznego

a')(
TosA

Is

P

AR

>

Ih

05+

04
6l or
v/
D2 05
o T
0
Ws,¥s
0l 0 | i y Rys. 14. Pierwsza posta¢ widma drgan samolotu rzeczywistego. Od-
= e . powiada pierwszej czestoSci gietnych drgan skrzydla
ms mpd kg/m
Lt ' -102 Hz
‘/’ng‘ 24 W=t iz
‘ e
5 | —
2001 20‘
16 I [
Imh A kgm
100

26 ’
; L S U N Fvous s SRS S S FS (S8
1 2 3 m 4 Ys 05 m 15 Y,

0

Rys. 12. Rozklady parametréw geometrycznych i masowych dla
skrzydla i usterzenia samolotu rzeczywistego

Rys. 15. Druga posta¢ widma drgan samolotu rzeczywistego. Odpo- >
wiada pierwszej czestosci gietnych drgan frodkowej czeé$ei kadiuba.
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Program ten sklada sie z wielu procedur realizujgcych
okreslone grupy zadan (np. tworzenie macierzy struktury,
okre$lanie znaku wyznacznika, rozwigzywanie ukiadu réw-
nan, realizacja postaci itd.) (rys. 3). Typy (oznaczenia) sto-
sowanych blokoéw (czytanie danych, wprowadzenie zmien-
nych, wywotanie procedury i in.) zaczerpnieto z [4]. Obli-
czenia wykonuje sie wykorzystujae “dyskowy kompilator
ALGOL-u.

W programie (po wczytaniu danych wejSciowych) naste-
puje wydruk informujgcy o nazwie programu, a nastepnie
kontrolny wydruk podstawowych danych wejSciowych do-
tyczacych samolotu jako caloSci i szczegblowych dla od-
ksztatcalnych zespoldw, w zaleznosci od przyjetego podzialu
na m = (ny, ny) elementéw. Nastepnie na podstawie proce-
dury DELTA (GM) oblicza sie warto$¢ pierwiastka. W tym
celu bada sie znak wyznacznika uktadu rownan za pomoca
procedury DETMP (A, P, Q, N).

Jezeli nastgpi zmiana znaku, wowczas poszukuje sie miej-
sca zerowego (z dokladno$cig 7) stosujac metode bisekeji
zawartg w programie gléwnym. Po wyznaczeniu miejsca ze-
rowego nastepuje rozwigzanie globalnego ukladu réwnan
(przy wykorzystaniu efektu pasmowos$ci macierzy € dla
argumentu GM wg procedury GAUSS (A, N, M). W wyniku
otrzymuje sie uogélnione przemieszczenia i sily na krawe-
dziach skrzydla, usterzenia i kadluba, czyli wektor p (5).

Wartosci pierwiastka sg drukowane, nastgpnie jest obli-
czana odpowiadajaca im czesto$é wilasna w Hz i wartosci
wyznacznika w punktach sgsiednich. Nastegpnie jest wy-
znaczana postaé drgan (dla odpowiedniej czesto$ci) na pod-
stawie procedury POSTAC (GM).

Po wydruku postaci drgan nastepuje poszukiwanie ko-
lejnego pierwiastka.

w3= 1624 Hz

Rys. 16. Trzecia postaé widma drgan samolotu rzeczywistego. Odpo-
wiada pierwszej czesto$ci gietnych drgan usterzenia wysokosci

Przerwanie oméwionego cyklu nastepuje woéwezas, gdy
przedstawiona do obliczenn warto$é argumentu GM przekro-
czy przyjeta wartosé koncowg (GMK). Wowczas ma miejsce
zakonczenie obliczen lub wezytanie nowego wariantu da-
nych, w zaleznoSci od warto$ci zmiennej sterujgcej WK
(rys. 3).

Nalezy dodaé, Zze wymienione nazwy procedur DETMP
i GAUSS sa zawarte w podstawowej procedurze programu
DELTA, dlatego brak ich na schemacie strukturalnym pro-
gramu DR25 (rys. 3).

Wuyniki obliczen

Przy wykorzystaniu programu DR25 przeprowadzono wie-
le obliczen w celu sprawdzenia poprawno$ci i zbiezno$ci
algorytmu. Obliczenia wykonano na przykladzie hipotetycz-
nego samolotu, dla ktoérego przyjeto state rozklady masy
i sztywnos$ei wzdtuz dlugosci odksztalcalnych cze$ci kadiu-
ba oraz skrzydla i usterzenia (rys. 4). Analizie poddano
sze$é pierwszych czestosci widma.

Zbadano réwniez czestoSci i postacie drgan odrzutowego
samolotu szkolno-treningowego, ktoérego charakterystyki
masowe i sprezyste przedstawiono na rys. 12 — dla skrzydia
i usterzenia wysokosci oraz na rys. 13 — dla srodkowej i
nosowe]j cze¢$ci kadluba. Analizie poddano siedem pierwszych
czesto$ci widma. Wyniki uzyskane numerycznie poré6wnano
z wynikami do$wiadeczalnymi badan rezonansowych [11].

Do obliczen dzielono skrzydla i Srodkowg odksztatcalng
cze$é kadluba na te samg liczbe n, elementdéw, a polowke

8

usterzenia wysoko$ci i nosowa cze$é kadluba na n, ele-
mentéw. Ze wzgledu na rézine dlugosci odksztalcalnych ze-
spoléw (np. skrzydlo i usterzenie) przyjeto zasade, ze za-
chodzi relacja n;=2n, Wraz ze zwigkszeniem liczby podzia-
tow n=(n;, m,) ros$nie dokladno$é¢ uzyskiwanych wynikéw

(s = 19,05 Hz
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Rys. 17. Czwarta postaé widma drgan samolotu rzeczywistego. Od-
powiada pierwszej czesto$ci gietnych drgan nosowej cze$ci kadiuba

obliczen. W poprzednich pracach (np. w [9]) przyjeto podziat
na ;=20 i n,=10 segmentéw jako odniesieniowy, tzn. da-
jacy dokladne wyniki. Stwierdzono to przy badaniu zbiez-
nosci przyjetej metody. Np dla samolotu rzeczywistego wy-
niki uzyskiwane przy podziale na n;,=10 i n,=5 elementow
roznig sie od dokladnych (n,=20, n,=10) (roéznica rzedu 1%
— blad wzgledny). W przypadku samolotu hipotetycznego
o statych rozkladach mas i sztywnosci, bledy tego rzedu
uzyskuje sie przy mniejszej liczbie podzialow.

Ze wzgledu na to, w niniejszym artykule do analizy nu-
merycznej samolotéw przyjeto podzialy n,=20 i n,=10. W
przypadku samolotu hipotetycznego, stosowano réwnomier-
ny podzial odksztalcalnych zespoléw na elementy o jedna-
kowych dlugo$ciach, a dla rzeczywistego samolotu odksztal-

W= 2189 Hz

20
Ws. Vs

Rys. 18. Pigta posta¢ widma drgan samolotu rzeczywistego. Odpo-
wiada pierwszej czesto$ci skretnych drgan skrzydia
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calne zespoly dzielono na elementy o réznych dlugo$ciach,
w zalezno$ci od zmian rozkladéw masy i sztywnosci (rys. 12
i13).

Przykladowe wyniki obliczen dla hipotetycznego samolotu
przedstawiono na rys. 5-=-10, na ktérych pokazano wyniki
obliczenn czgstosci w;+w; 1 odpowiadajacych im postaci
drgan. Wykresy pokazuja przebiegi linii ugiecia odksztal-
calnych czeSci kadluba wgs, wip, ugiecia i skrecenia skrzy-
dia wy, @s oraz polébwki usterzenia wysokoSci 1wy, on
Wszystkie wykresy sa wykonane przy zaloZeniu, Ze ugie-
cie swobodnego konca skrzydla wy, =1.

W celu ustalenia, ktoére przemieszczenie ma dominujacy
charakter dla kolejnych czes$ci wg, przeprowadzono oblicze-
nia, zmieniajac jedng ze sztywnosci odksztalcalnych zespo-
16w i badajac, ktéra czesto$é zmienia sie najbardziej. Przy-
kladowe wyniki tylko dla dwoéch czestosci (obliczenia wy-
konano réwniez dla pozostalych czestoSci widma) przedsta-
wiono na rys. 11. Wykresy pokazuja zmiany czestosci wi+w;
w zaleznos$ci od sztywnosci skrzydla na zginanie EJg i skre-
canie GJos, przy czym wi(e) oznacza czestosé obliczong po
wprowadzeniu sztywnosci ze wskaznikiem « zamiast war-
tosci wyjsciowej. Wszystkie sztywno$ci zwiekszano i zmniej-
szano dziesieciokrotnie w stosunku do warto$ci nominal-
nych (e=:=1), tzn. wartosci z rys. 4.

26_128'35 Hz
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Rys. 19. Sz6sta posta¢ widma drgan samolotu rzeczywistego. Odpo-
wiada drugiej czesto$ci gietnych drgan skrzydla

Samolot jest takim rozgalezionym, przestrzennym ukla-
dem mechanicznym, w ktérym drgania odksztalcalnych ze-
spoléw silnie sprzegaja sig. Mozna jedynie w sposéb przybli-
zony stwierdzié, Ze okreSlona czesto$¢é widma odpowiada
danemu zespolowi platowca. Dlatego na podstawie obliczen
mozna stwierdzié, ze dla w, dominujgce znaczenie ma zgi-
nanie skrzydla, dla @, — zginanie kadluba, dla w; — skre-
canie skrzydla, dla w; — zginanie usterzenia wysoko$ci, dia
w; — zginanie kadtuba (II postaé), dla w; — zginanie skrzy-
dla (II postac).

Wyniki obliczenn czestoSci w,=+w,; i odpowiadajacych im
postaci dla samolotu szkolno-treningowego z napedem od-
rzutowym przedstawiono na rys. 14-+-20. Wszystkie wykre-
sy postaci drgan sg wykonane przy zalozeniu, ze ugiecie
swobodnego konca skrzydila wynosi wg = 1. Na 1ys. 21
przedstawiono wyniki obliczen czgsto$ci przy zmianie sztyw-
nodci zginania i skrecania skrzydla (EJ; i GJos). W tym
przypadku do programu wprowadzono wartos$ei sztywno$ei
ze wskaznikiem a zamiast nominalnych wielko$ci, przy czym
przyjmowano «a=:x1, tj. dziesicciokrotnie zwiekszano
i zmniejszano sztywno$¢ w kazdym przekroju szkrzydla
(rys. 12a). Podobnie badania, majgce na celu przyporzadko-
wanie czestoSei widma, przeprowadzono dla pozostalych od-
ksztalealnych zespoléw samolotu.

W wyniku obliczen mozna stwierdzi€¢, ze dla w, dominu-
jace znaczenie ma zginanie skrzydla, dla w,— zginanie czgs$-
ci §rodkowej kadluba, dla w; — zginanie usterzenia wyso-
kodci, dla w; — zginanie czes$ci nosowej kadluba, dla w; —
skrecanie skrzydla, dla wz; — zginanie skrzydla (IT postaé),®
dla w; skrecanie usterzenia wysokosci (rys. 14--20).
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Dla samolotu szkolno-treningowego z napedem odrzuto-
wym przeprowadzono réwniez poréwnanie czestoSci uzy-
skanych numerycznie z wynikami badan eksperymentai-

wp=3245 Hz
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Rys. 20. Sibdma postaé widma drgan samolotu rzeczywistego. Odpo-
wiada pierwszej czestoSci skretnych drgan usterzenia wysokoSci

nych [11]. Wyniki poréwnania zamieszczono w tabl. Stwier-
dzono, ze blad wzgledny:

| %k obl — @ pom |

sw .100%,

(7
@k pom
wynosi od 0,97% do 8,11%. Swiadczy to o duzej zgodnosci
wynikOw badan numerycznych z pomiarami eksperymental-
nymi.

Uwagi koncowe

Przeprowadzono analize numeryczng dla samolotu hipo-
tetycznego o stalych parametrach masowych i sztywnos$-
ciowych (rys. 4) wzdluz poszczegblnych zespolow konstruk-
cyjnych, a takze przy wykorzystaniu danych szkolno-trenin-
gowego samolotu z napedem odrzutowym (rys. 12 i 13).

Na podstawie przedstawionej analizy symetrycznych drgan
samolotéw mozna stwierdzi¢ poprawnosé i efektywnosé
przyjetej metody. Zaproponowana metoda, oparta na jed-
nowymiarowej dyskretyzacji zespol6w odksztalcalnych ele-
mentami skonczonymi, przy wykorzystaniu wielostopniowej
syntezy struktury, jest przydatna do praktycznych obliczen
na maszynie cyfrowej. Moze byé stosowana do obliczania
charakterystyk dynamicznych przestrzennych, rozgalezio-
nych struktur. . )

Wyniki obliczen wskazuja na szybkg zbiezno§é metody.
Stwierdzono, ze aby okresli¢ kilkanascie czestosci, do obli-
czen klasycznych konstrukeji (z zamocowanymi na sztywno
ruchomymi powierzchniami sterowymi), wystarcza zwykle
uzycie ok. 60 stopni swobody.

Zaproponowana metoda oraz przyjety brylowo-belkowy

Wl gy g3, 10% Wk I 638%"= 63,5 10%
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Rys. 21. Badanie wplywu sztywnoS$ci zginania i skrecania skrzydila

na czestoSci drgan samolotu rzeczywistego
cd. na s. 10
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PROJEKTY

British Aerospace EAP ® W.Brytania @

Doswiadczalny samolot mySliwski w ukladzie delta

Rozpoczeto préby w locie do$wiadczalnego samolotu my-
§liwskiego British Aerospace EAP (Experimental Aircraft
Programme), ktéory ma postuzy¢ do wyprébowania nowych
rozwigzan technicznych dla przyszio$ciowego my$liwca prze-
znaczonego dla W. Brytanii, Wloch i RFN (do tych krajow
przylaczy sie prawdopodobnie réwniez Hiszpania). W kon-
strukcji samolotu EAP braly udzial, obok BAe, firmy Aeri-
talia (Wlochy) i MBB (RFN). Jest to dwusilnikowy, jedno-
miejscowy dolnoplat w ukladzie delta z pomocniczym przed-
nim skrzydelkiem, pojedynczym usterzeniem kierunku i ak-
tywnym sterowaniem. Naped stanowia dwuprzeplywowe,
trojwalowe silniki samolotu Tornado Turbo-Union RBI199
Mk 104D o ciggu z dopalaniem 7400 daN (do napgedu samo-
lotu docelowego opracowywany jest przez Rolls-Royce’a przy
wspotudziale FIATa i MTU zupelnie nowy silnik). Wlot po-
wietrza znajduje sie pod kadlubem, zbiorniki paliwowe —
w kadtubie. Trojkolowe podwozie z pojedynczymi kolami
jest chowane do kadluba. Konstrukcja kadluba jest meta-
lowa, polskorupowa, tylko na niektore elementy pokrycia
zastosowano tworzywa zbrojone. Plat wykonany jest z two-
rzywa zbrojonego wloknem weglowym; usterzenie kierun-
ku pochodzi z samolotu Tornado.

Celem programu EAP jest sprawdzenie nowych materia-
16w i metod ich wykorzystania, nowych koncepcji aerody-
namicznych, nowoczesnego wyposazenia kabiny, cyfrowych
metod sterowania silnikami i calym samolotem oraz kompu-
terowej awioniki.

Dane techniczne

Rozpietosé 11,17 m
Dlugosé 17,53 m
Wysokosé 5,62 m
Powierzchnia nos$na 52,00 m?
Masa wlasna 10 000 kg
Masa startowa

normalna 14150 kg

maksymalna 19500 kg

Maksymalna liczba Ma na wysokosci 8000 m
Predko$é maksymalna przy ziemi

2,0
1480 km/h

W.K.

»Rozwigzanie” sprawy Dorval-Mirabel

Nowe lotnisko montrealskie Mirabel, otwarte w 1976 r.,
zostalo wyznaczone do obstugi lotow transkontynentalnych
i transatlantyckich. Dorval pozostat baza dla lotow krajo-
wych i lotow do USA. Stary port w Dorval przynosil zy-
ski, a Mirabel — straty.

Prawie natychmiast po otwarciu Mirabel, rozpoczelta
sie dyskusja co do podzialu zadan migdzy tymi lotniskami,
a takze co do celowo$ci utrzymywania obu. Skrajne glosy
domagaly sie zamkniecia jednego z lotnisk: niektore Mira-
bel a inne — Dorvalu.

Powolano specjalng komisje rzadowa dla zaproponowania
rozwigzan. W wyniku tych dzialan przyjeto nastepujace
,rozwigzanie”. Oba porty zostang polgczone organizacyj-
nie w jednostke pod nazwg Montrealski Port Migdzyna-
rodowy. Zostanie utwerzony komitet doradezy (z udzialem

przedstawicieli prywatnego biznesu), ktory ma wspoéipra-
cowa¢ z rzadem w eksploatacji nowej jednostki. Dorval
hedzie wystepowal pod nazwg Dworzec Zachodni, a Mira-
hel — Dworzec Poélnocny. Podziai zadan miedzy obu od-
‘leglymi od siebie o dziesigtki kilometréw portami pozo-
stanie bez zmian.

Tak wigc nie ma zadne) nowej koncepcji. Opisane zabiegi
maja charakter zupelnie normalny i terminologiczny, stad
cudzysiow w wyrazie ,rozwigzanie”. Jedynie dwie dalsze
decyzje majg charakter merytoryczny: rzad ma, kosztem
29 min dol., ukonczy¢ budowe drog kolowych miedzy lot-
niskami oraz sfinansowa¢ bezplatny przewéz pasazerow
tranzytowych autobusami migdzy Dorval a Mirabel.

Wg Aviatior Week and Spuace Technology, Dec. 15, 1986 oprac.

J. Zwierzynski

cd. ze s. 9

model samolotu ma charakter uniwersalny i moze by¢ wy-
korzystany do dowolnych uktadoéw wytrzymatosSciowo-kon-
strukeyjnych, w ktorych jest dopuszczalne przyjecie jedno-
wymiarowej dyskretyzacji. Bedzie to zwlaszcza dotyczyé sa-
molotow o duzym wydluzeniu skrzydla i kadluba.
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Avtek 400 © USA e

Samolot dyspozycyjno-siuzbowy

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, turbo-
sSmiglowy, kompozytowy dolnoplat w uktla-
dzie kaczki.

Plat, Obrys trapezowy z poszerzeniem
przy kadlubie, profil NACA 63-215B, wznios
4°, konstrukecja skorupowa, przekltadkowa z
kompozytu kewlarowego z wypelniaczem
nomex, wzmocnienia z wiokna weglowego.
Wewnagtrz kesonow  skrzydet integralne
zbiorniki paliwowe. Przy kadlubie wneki
podwozia glownego. Na gornych powierzch-
niach skrzydel wsporniki — pylony zespo-
16w napedowych. Wywazone masowo trzy-
segmentowe lotki zajmuja caly rozpietosé
krawedzi splywu, sSrodkowy segment lotek
stuzy do sterowania pochyleniem. Klap
brak. Konstrukcja lotek kompozytowa,
przekladkowa. Zakonczenie skrzydel typu
winglet. Na noskach skrzydet moze hy¢
montowana instalacja przeciwoblodzeniowa.

Kadlub. Przekrdoj kolowy, ksztalt wrze-
cionowaty. Konstrukeja skorupowa, prze-
kladkowa typu fail safe z kompozytu kew-
larowego z wypelniaczem nomex, lokalne
wzmocnienia 2z wlokna weglowego. W
przedniej, nieci$nieniowe), noskowej czesci
kadluba znajduje sie miejsce na radar oraz
bagaznik przedni i wneka podwozia przed-
niego. Ci$nieniowa, szczelna kabina miesSci
fotel pilota, obok ktorego znajduje sie dru-
gi fotel dla pasazera (lub drugiego pilota),
a za nimi, zaleznie od wersji, pozostale
miejsca pasazerskie. Wersja Pullman ma
lgcznie 4 pojedyncze fotcle, 4-osobowg ka-
nape i dodatkowy malty fotel rozkladany.
Wersja Lounge ma te sama liczbe miejsc.
ma jednak sze§é¢ foleli indywidualnych.
Wersja Salon (podstawowa) mieSci lacznie
7z pilotem 8 osob na pojedynczych fotelach.
Wersja Conference ma lacznie 6 foteli po-
jedynezych i maly stolik. Wersja Cargo
ma 2 fotele dla zatogi i zaczepy do moco-
wania tadunku. Wersja Ambulance ma
2-osobowa zatoge i dodatkowo moze prze-
wozi¢ pacjenta na noszach i 2 osoby na
fotelach. Za kabing pasazerska znajduije
sie drugi, ci$nieniowy bagaznik dostepny z
zewnatrz, Kadlub 2z tylu wyraznie spla-
szczeny, przechodzacy w statecznik piono-
wy. Nad miejscami zalogi do kadluba jest
mocowane usterzenie poziome. Oszklenie
kabiny zalogi w postaci panoramicznei po-
jedvnezej szyby. Drzwi weidciowe z lewej
strony kadluba za wusterzeniem wvoziomvm,
dzielone w plaszczyZnie poziomej. Na dol-
nym segmencie drzwi inteerrlne schedki.

Usterzenie. Usterzenie poziome o obrysie
trapezowym, z owalnymi koncowkami. Pro-
fil symetryczny, wznios 4°, konstrukcja sta-
tecznika podobn» do konstrukciji skrzydia,
jednoczeSciowa. Wnetrze kesonu stateczni-
ka stanowi integralny zbiornik bpaliwowy.
Wzajemnie zamienne segmenty steru wyso-
ko$ei przekladkowe z kompozvtun kewlaro-
wego. Usterzenie vpionowe skoéne o obry-
sie trapezowvm. Statecznik wnirnowy wnoi-

sanv w ksztalt kadtuba, ckornpowo-nrze-
ktadkowv, kompozytowy. Ster Kierunku
przektadkowy.

Sterowanie. Zestaw sterownic (wolantow

i pedalow) pojedynczy lub podwdiny. Ukla-
dy sterowania linkowe.

Podwozie. Trojkolowe, chowane hvdrau-
licznie do wneki kadlubowej (przednie) 1
wnek skrzyditowvceh (gtowne). Sterowane hv-
draulicznie podwozie przednie 2z golenia
teleskopowyg chowane ku przodowi: koto
na widelcu. Podwozie glowne 7 geleniami
teleskopowymi, chowane ku kadlubowi; ko-
la wyposazone w  hydrauliczne hamulce
tarczowe. Amortyzacja olejowo-gazowa.

DANE TECHNICZNE

Rozpieto$¢ skrzydia

Rozpieto$§¢ usterzenia poziomego
Dlugosé

Wysoko$é

Baza podwozia

Rozstaw podwozig

Srednica $migiet

Prze$wit $migiet

Rozstaw osi $migiel

Diugos¢é wnetrza kabiny
Szeroko$¢ wnetrza kabiny
Wysoko$¢ wnetrza kabiny
Powierzchnia skrzydia
Powierzchnia usterzenia poziomego
Wydluzenie skrzydta

Wydluzenie usterzenia
Pojemno$¢ kabiny

Pojemno$¢ bhagaznika przedniego
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Ogumienie niskoci$nieniowe o wymiarach.
przednie 5,00-5, glowne 6,00-6.

Zespol napedowy. Dwa silniki turbo$mi-

g)oyve Pratt-whitney of Canada PT6A-28,
kazdy o mocy 507 kW. Pchajace $migta
trojlopatowe, nastawne, sterowane elektro-

nicznie. kLopaty $migiel z kompozytu kew-
larowego, koncowki odgiete (prop-lets).
Silniki umocowane nad skrzydiem na wy-
sunietych pylonach. Oslony silnikow kom-
pozytowo-metalowe.

Instalacje. Paliwowa — 2 integralne zbior-
niki skrzydtowe o pojemnosci po 445 1 i
zbiornik integralny w stateczniku pozio-
mym o pojemnoS$ci 182 1, lgczna pojemnos$é
1092 1, napelnianie grawitacyjne. Elektrycz-
na — napiecie 28 V, 2 alternatory 28 V/
/300 A, 2 akumulatory niklowo-kadmowe po
29 Ah. Hydrauliczna — ci$nienie 13,8 MPa,
stuzy do chowania i wypuszczania podwo-
zia, sterowania kotem przednim i hamulca-
mi. Klimatyzacyjna — nadeci§nienie maks.
48 KkPa, urzgdzenia firmy Garrett-AiRe-
search. Przeciwpozarowa — dwa niezalezne
uktady na silnikach, wtryskiwacze w ka-
natach wlotowych powietlrza. Przeciwoblo-

dzeniowa — szyba przednia i krawedZ na-

tarcia statecznika poziomego moga byé od-
ladzane elektrycznie lub ciepltym powie-
trzem ze sprezarek silnikow, lopaty $mi-
giel ogrzewane cieptym powietrzem z sil-
nikow. rurka Pitota ogrzewana elektrycz-
nie. Na noskach skrzydel i statecznika pio-
nowego moze byvé zalozona pneumatyczna
instalacja odladzajaca.

Wyposazenie. Oprocz standardowego ze-
stawu IFR i przyrzgdow kontrolnych ze-
spolu mnapedcwego jest mozliwe zainstalo-
wanie, zgodnie z 2Zyczeniem nabywcy, Wy-
posazenia firm Bendix, Collins lub Sperry,
w tym systemow EFIS, EICAS i radaru
z barwnym obrazowaniem RCA.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Avtek jest
skrotem od Advanced Aviation Technology
— nazwy firmy zorganizowanej w 1980 r.
z inicjatywy kilku najlepszych amerykan-
skich specjalistow lotniczych starszego po-
kolenia. Naleza do nich L. Windecker, A.
W. Mooney, W. W. Taylor, R. F. Adickess
i P. McCready, ktory jako konsultant brat
udziat w pracach konstrukcyjnych, rozpo-
czgtyech w marcu 1981 r. Ich celem bylo
zaprojektowanie matego, 5-<-8-miejscowego
samolotu o niekonwencjonalnym ukladzie
dajacym nowe mozliwosci. L. Windecker
zapewnil catemu przedsiewzigeciu wspoOlpra-
ce koncernu chemicznego DuPont, sedziwy
juz A. W. Mooney stuzyl swym do$wiad-
czeniem organizacyjnym i dopracowat kon-

cepcje W. W. Taylora, znanego oblatywa-
cza (m.in. takich samolotow jak OMAC-1
i Eagle), R. F. Adickess, byly kapitan B-747,
przyczynit si¢ do ostatecznego powstania
firmy, a P. M. McCready udzielit konsul-
tacji w sprawie najnowszych materiatow.
Budowe prototypu rozpoczeto na poczgtku
1982 r.,, a jego oblotu dokonano 17 wrze-
Snia 1984 r. Odpowiednia reklama i stawa
konstruktoréw sprawilty, Ze w dniu oblotu
firma miata juz zamoOwienia na 120 samo-
lotow. Po do$¢ dlugotrwalych prébach i
poprawkach (m.in. przedluzono kadlub o
0,9 m i przesunieto wezly mocowania pod-
wozia), jesienig 1985 r. przystgpiono do bu-
dowy 4 kolejnych prototypéw — 2 do préb
wytrzymatoSciowych i 2 do prob w locie.
W tym tez czasie projektem zainteresowa-
la sie japonska firma Nomura Securits Co,
ktora podieta sie czeSciowego finansowania
przedsiewziecia jako udzialowiec. Znalazl
sie tez pierwszy nabyweca licencji produk-
cyjnej — finski koncern Valmet Oy. Wia-
Scicielami 35% akcji Avtek Co. s3a, obok
Nomura Securits, takze amerykanskie kon-
cerny chemiczne DuPont i Dow Chemical;
pesiadaczern  wiekszos$ei akeji jest R. F.
Adickess. Plany produkeyjne przewidujg
zbudowanie 80 samolotow w 1988 r. a na-
stepnie budowe 200 egz. rocznie. Pierwsze
dostawy samolotow Avtek 400 planowano
na 1987 r. Obok podstawowej, wyjSciowej
wersji  przygotowano takze kilka warian-
tow  wyposazenia wnetrza i nowa wersje
Aviek 400XL z przedluzonym kadlubem
(dla  8=-10 pasazerdow), warianty patrolowe
morskie i in. Proponowana cena samolotu
ze standardowym wyvposazeniem w 1986 r.
wynosila ok. 1,75 mln dol. Avtek Co, za-
mierza na swym nowym samolocie usta-
nowié nowe rekordv miedzynarodowe dla
tei klasy maszyn. Z poroOwnania danych
technicznych wynika, ze Avtek 400 jest
zdecydowsanie lepszv od samolotow o po-
dobnei poiemna$ei i nrzeznaczenin zbudo-
wanyvch w  ukladzie konwencionalnvm, a
vod wzeledem ekonomiki eksploatacii moze

hvé porownvwanv nawet z samochodem
~<obowvm. W  konctrukeii  podstawowel
strukturv samolotu nie ma 2Z~dnei cze$ci

metalowrei: cklads sie ona 7 51 nodstawo-
wveh  zespotow. ksztaltowanyeh w szezel-
nveh formach metoda termieczna, a nastep-
nie  kleinnveh 7 zastosowaniem  snecia'neij
technelogii. Pronorcia  obciazen nsterzenia
noziomesa j  ckrzyvdia odnowiednio
a0y i T ‘wamalatt Worta wenam-
nie¢. 7ze iy v 1080 v lronstrnilkter T Bar-
ron 7z Windecker Industrie onrscewal pro-
iekt nordahneosn camolotu, nazwanego Twe-
agle (od Twin Fagle).

wrumneoi

Y e

10,36 m Pojemno$¢ bagaznika tylnego 1,58 m$
5.49 m Masa wlasna 1368 kg
10.35 m Masa startowa maks. 2495 kg
3.08 m Obcigzenie powierzchni no$nej 145,5 kg/m?
437 m Obcigzenie mocy 2,46 kg/kW
320 m Predko$¢é maks. (H = 7620 m) 668 km/h
2.03 m Predko$¢ ekonomiczna (H = 10050 m) 483 km/h
0,53 m Predkos$¢ podejscia 143 km/h
3.05 m Wznoszenie (H =0 m) 26,6 m/s
4,19 m Wznoszenie z 1 silnikiem wylaczonym

1.45 m (1 =0 m) 12,1 m/s
132 m Putap 11 580 m
13,10 m? Putap z 1 silnikiem wylaczonym 10 050 m
4,05 m? Zasieg 42004700 km
8.19 Dlugos¢ startu na 15 m 387 m
7.44 Dhugo§¢ ladowania z 15 m 326 m
5.52 m3 Zuzycie paliwa 16-+25 1/100 km
0,45 m? T.M.
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Tupolew Tu-22M e ZSRR e .

samolot bom-
da-

Naddzwi¢kowy
bowy i nosiciel pociskéw
lekiego zasiegu

strategiczny
rakietowych

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, odrzuto-
wy, calkowicie metalowy dolnoplat o
zmiennej geometrii.

Plat. Obrys wiclotrapezowy, skos czgsci
zewnetrznych zmienny w zakresie od 20°
do 65°, bez wzniosu. Konstrukcja wieloczg-
fciowa, wielodzwigarowa, calkowicie meta-
lowa. Srodkowa cze$¢ ptata, na stale po-
lgczona z kadiubem, mie$ci wneki podwo-
zia glownego. Skos jej krawedzi natarcia
wynosi 55°, a krawedz splywu jest prosto-
padla do plaszezyzny symetrii samolotu.
Zewnetrzne, ruchome czesci plata sg wy-
posazone w klapy (po dwa segmenty na
kazdej polowcee), lotki i spoilery. Zawiesze-
nie zewngtrznych czeéei pltata na przegu-
bach usytuowanych w ok. 25% cigciwy
profilu. Wewnagtrz kesonow ptata integral-
ne zbiorniki paliwowe.

Kadlub. Przekroj zblizony do kolowego
w czgSci przedniej, przechodzgey w owal-
ny i prostokgtny z zaokrgglonymi naroza-
mi (w czedei tylnej). Konstrukeja polsko-
rupowa calkowicie metalowa. W nosku
osionietym dielekiryczng stozkowyg ostong
mieSci si¢ radar, za nim urzgdzenia ra-
dioelektroniczne i zespoty instalacji pokta-
dowych. Tuz przed kabing zalogi na kadiu-
bie sa umocowane dwie niewielkie, sko-
sne plyty sterujgce o obrysie trapezowym.
Kabinowa cze$¢ Kkadluba szczelna, ciS$nie-
nicwa. Kabina zalogi wyposazona w czte-
1y wyrzucane fotele. Pod tylng czeScig
kabiny znajduje sie druga stacja radiolo-
kacyjna. Za kabinowg czeScig kadluba jest
umieszczona wnegka podwozia przedniego.
Cale wnetrze Srodkowej ! czeSci kadiuba
iest wypelnione zbiornikami paliwowymi.
W  potowie cigciwy Srodkowej czegsel
skrzydla w kadlubie mieszczg sig wneki
zespolow kot podwozia gléwnego. Tylna
cz¢éé kadluba w postaci dwuobwodowej
rury oslaniajgcej silniki i niosgcej uste-
rzenie. Z obu stron $rodkowej czeSci ka-
dluba sa umieszczone wloty powietrza do
silnikoOw, zaopatrzone w oddzielacze war-
stwy przy$ciennej. Przekroj kanatow wlo-
towych zblizony do prostokgtnego, prze-
kroj wlotow polowalny. W $rodkowej cze-
$ci kadluba mieSci sie komora bombowa
W przypadku przenoszenia duzego pocisku
rekietowego, jest on czgsciowo schowany
w komorze, a sama komora osloni¢ta do-
pasowang do jego ksztaltu pokrywag.

Usterzenie. Usterzenie w uktadzie kla-
syeznym. Obrysy usterzen trapezowe, oba
uslerzenia skosne: pionowe o skosie kra-
wedzi natarcia ok. 60°, poziome rowniez
o skosie krawedzi natarcia ok. 60°, Uste-
rzenie poziome plytowe. Konstrukeja sta-
tecznika pionowego i plyt usterzenia po-
ziomego wielodzwigarowa, metalowa. Ster
kierunku metalowy. Przed usterzeniem pio-

DANE TECHNICZNE (przybliZone):

Rozpigto$¢ maks.
Rozpieto$¢ min.
Diugoécé

WysokoS$é
Powierzchnia no$na
Wydluzenie maks,
Wydluzenie min.
Masa startowa
Masa podwieszana
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nowym na kadlubie jest umieszczona duza

trojkatna pletwa ustateczniajgca. W jej
przedluzeniu, pod sterem Kkierunku, mie-
$ei sie uzbrojenie strzeleckie i radar do

obserwacji tylnej polsfery.

Sterowanie. Zmiana kgta slgosu  ze-
wnetrznych czes$ci skrzydel jest realizowa-
na za pomocyg silownikow hydraulicznych.
Lotki, klapy, spoilery, ster kierunku i ply-
ty usterzenia poziomego rowniez wychyla-
ne hydraulicznie. Instalacja sterowania hy-
draulicznego wieloobwodowa.

Podwozie. Trojzespolowe, chowane hydra-
ulicznie do wnek kadilubowych. Podwozie
przednie z golenig teleskopows 1 kolami
blizniaczymi, sterowane. Zespoly podwozia
globwnego z goleniami teleskopowymi, za-
opatrzone w wozki wielokolowe. Kazdy
woOzek podwozia glownego jest wyposazony
w osiem kol. Kola zaopatrzone w hamulce.
Amortyzacja podwozia olejowo-gazowa.

Zesp6! napedowy. Umieszczone obok sie-
bie w tylnej czeéci kadluba dwa silniki
odrzutowe dwuprzeplywowe Kuzniecow
NK-144 (modyfikowane), kazdy o ciggu
12000 daN bez dopalania i 19610 daN z
dopalaniem. Silnik NK-144 ma pigciostop-
niowa sprezarke niskiego ciénienia, jede-
nastostopniowyg sprezarke wysokiego cisnie-
nia, pierScieniowg komore¢ spalania, jedno-
stopniowg turbine wysokiego ci$nienia i
dwustopniowa turbine niskiego ci$nienia.
Stosunek przeplywoéw 1:1, stopien spreza-
nia 15:1. Kazdy silnik jest calkowicie nie-
zalezng jednostkyg napedowsq. Silniki sg od
siebie oddzielone s$cianami ogniowymi.

Instalacje. Paliwowa — zbiorniki kadiu-
bowe i skrzydlowe o znacznej pojemnosei,
mozliwosé¢ uzupelniania paliwa podczas lo-
tu., Hydrauliczna -- stuzy do sterowania
platowcem, podwoziem, chowania i wypu-
szczania podwozia oraz sterowania dyszami

odpowiednie warunki wewngtrz ciSnienio-
wej cze$ci kadluba.
Wyposazenie. Systemy radiolokacyjne do

obserwacji przedniej i tylnej poéisfery, na-
prowadzania uzbrojenia strzeleckiego i
podwieszanego, do nawigacji i celow me-
teorologicznych. Systemy sterowania uzbro-
jeniem, systemy 1gcznosci zewnetrznej i
wewnetrznej, systemy nawigacyjne.

Uzhrojenie. Strzeleckie (stale) — 2 dzial-
ka kal. 23 mm pod usterzeniem pionowym;
dziatka sg naprowadzane na cel przez sy-
stem celowniczy wspoOlpracujgcy z rada-
rem do obserwacji tylnej polsfery samo-
lotu. Podwieszane — bomby roéznego wa-
gomiaru, roéznego typu rakietowe pociski
kierowane i samonaprowadzajgce dalekiego
zasiegu.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Pierwsze wia-
domo$ci o tym samolocie pochodzg z kon-
ca 1969 r. Prototyp oblatano w 1970 r. Po
raz pierwszy samolot zostal zaobserwowa-
ny w 1970 r. Jego produkecje seryjng pod-
jeto w 1973 r. Nosit on poczgtkowo ozna-
czenie Tu-26. Pierwszy jego wariant,
prawdopodobnie prototypowy, miat inne
podwozie gtowne, chowane do charaktery-
stycznych dla konstrukeji Tupolewa gon-
dol skrzydlowych. W trakcie rozmoéw roz-
brojeniowych SALT-II podano nowe ozna-

czenie samolotu — Tu-22M (cho¢ z weze-
$niejszym bombowcem Tu-22 nie ma nic
wepblnego). Takze w trakcie rokowan

SALT-1I ustalono ograniczenie poziomu je-
go produkeji do 30 egz. rocznie. Dotych-

czas wiadomo o istnieniu co npajmniej
dwoch wersji tego samolotu, roéznigeych
sie niektdérymi szezegolami  zewnetrznymi

i prawdopodobnie wyposazeniem. Samolot
Tu-22M od 197 r. jest uzytkowany przez
lotnictwo strategiczne ZSRR jako bombo-
wiec oraz przez lotnictwo marynarki wo-
jennej ZSRR jako samolot patrolowo-bom-

deopalaczy silnikOow; instalacja jest wielo- bowy. Tu-22M zostal wg kodu NATO na-
obwodowa. Elekiryczna - napiecie pradu zwany Backfire.

stalego 28 V, prgdu przemiennego 3 X 36 V/

/400 Hz i 115 V/400 Hz, pradnice napedzane Zréodta: A. Glass: Samoloty 85, Wuyd.
od silnikow, prgdnice awaryjne, akumula- SIGMA, Warszawa, 1986 r.; T. Makowski:
tory, transformatory, gniazda =zasilania ze- Samoloty bojowe Swiata. Wyd. SIGMA,
wnetrznego. Klimatyzacyjna —  zapewnia Warszawa, 1986 .
34,45 m Obcigzenie powierzchni no$nej 737,95 kg/m?2
26,21 m Obcigzenie ciggu (z dopalaniem) 3,12 kg/daN
40,23 m Gheigzenie ciggu (bez dopalania) 4,71 kg/daN
10,06 m Predko$¢ maks. na duzej wysokosSei 1,8-+2,0 Ma

166 m? Predkos¢é maks. na malej wysokos$ei 0,9 Ma

7.15 Putap 18 000 m

4,14 Zasieg 8050 km

122 500 kg Zaloga 4 osoby
9435 kg T.M.,
13
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TECHNICZNY SLOWNIK LOTNICZY \

Sport lotniczy (terminy francuskie) (I) Sport Aérien ()

16

31
32

33
34
35
35

59
60

lotnictwo sportowe
aeroklub

Miedzynarodowa
Lotnicza, FAI

zawody

druzyna, ekipa
konkurencja

punkt KkKarny

p. kontrolny

p. zwrotny (trasy)
chronometraz

sedzia miedzynarodowy
mistrzostwa Swiata
mistrzostwa o puchar Swia-
ta

nagroda

puchar

zwyciezca

mistrz

m. Swiata

lot na diugotrwalosé

1. wysoko§ciowy

Federacja

rekord

r. Swiatowy, r. $wiata
barograf

r. dlugotrwatosci lotu

r. odlegtosci

r. predkoSci

r. wysokosci

sport balonowy, baloniar-
stwo

pilot balonowy

loty na balonach na cieple

powietrze, 1. n. b. na ogrza-
ne p.

balon, wolny

b. ma ciepte powietrze, b.
na ogrzane p.

zawody balonowe
sport Smiglowcowy
szybownictwo

szybownik, pilot szybowco-
wy

szybowiec

s. treningowy

S. WyCZynowy
klasa standard
k. otwarta

k. klub
motoszybowiec
lina startowa, 1.
lin gumowych
s. za wyciagarka

gumowa

start z

s. za samolotem

hol. holowanie, lot wle-
czony
szybowanie, lot zaglowy

termika, noszenia
komin (termiczny)
opadanie, duszenie

wariometr
tei

energii calkowi-

zagiel zboczowy
fala gorska

biegunowa predkosci
bowca)

(szy-

balast wodny

predkosé
bowca)

doskonalo§é
przewyzszenie

optymalna (szy-
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61 — przelot otwarty

62
63

64
65

66
67

69
69
70
1
72
3
74

75 -

6
7
78

79
80

81
82

83
84
85
86
87
88
89
90
91
92
92
94
95
96
97
98
99
100

102
103
104
105

116
117

118
119
120

— ewolucja,

przelot docelowy, docel

p. docelowo-powrotny,
cel-powrot

przelot po trasie troéjkata,
trojkat

srebrna odznaka szybowco-
wa

zlota odznaka szybowcowa
szybowcowe mistrzostwa
Swiata

akrobacja szybowcowa
lotnia; miekkoptat

samolot ultralekki, ULM
modelarsiwo lotnicze
modelarz lotniczy
latawiec

model na uwiezi

m. radiosterowany,
m. szybowca

m. z silnikiem spalinowym
m. wolny

do-

m. RC

sport samolotowy

akrobacja samolotowa, a.
lotnicza

beczka

b. akcentowana, b. na tem-
pa (np. czteropunktowa)

b. szybka, b. autorotacyjna
pionowa, piruet
sterowana, b. powolna
baryikowata, b. Srubowa
b. na kole, b. w okrazeniu
figura akrobacji

vEyp

korkociag
k. odwrdcony, K.
lot akrobacyjny
NnoZowy

plecowy

odwrocony, 1.
okrezny, rajd
dookota $wiata
transatlantycki
6semka
kubanska
pionowa (stojgca)
p. lezaca

plecowy

— e e e e

o

- O

w locie odwroéconym
padanie liSciem, opadanie l.
petla (wewnetrzna)

p. w doét

p. zewnetrzna; p. odwroco-
na

p. z lotu odwroconego
poétbeczka
polpetla
przewfét

samolot sportowy
s. akrobacyiny
spirala

strefa pilotazu
slizg na ogon
Swieca, gorka
wywrot

(pelny) zakret w locie od-
wrbconym

zakret bojowy, zwrot b.
zawrot, immelman

obowigzkowa wigzanka (fi-
gur akrobacji)

1
2

W

21

48
49

50

51
52
53

51

55

63
64

— aviation, (f) sportive,
aéronautique (f) s.

— aéroclub (m), aéro-club
(m) .

— Fédération Aéronauti-
que Internationale

— concours (m), compéti-
tion (f)

— équipe (f)

— épreuve (f)

— point (m) de réparation

— p. de controéle

— p. tournant

— chronomeétrage (m)

— juge (m) international

— championnat (m) du
monde, c. mondial

— (c.) coupe (f) de monde

— prix (m)

— coupe (f)

— vainqueur (m)

— champion (m)

— c¢. du monde, ¢. mon-
dial

— vol (m) de durce

— v, d’altitude

— record (m)

— r. du monde, r. mon-
dial

— barographe (m)

— record de durée

— r. de distance

— r. de vitesse

— r. d’altitude

— aérostation (f) (sportive)

— aéronaute (m), aérostier
(m)

— vols (mpl) avec les
ballons a air chaud

— ballon (m) libre

— b. a air chaud, aérostat
(m) a a. c,, mongolfié-
re (f)

— concours (m) des aéro-
stats

— sport (m) des hélicopte-
res

— vol (m) a voile

— vélivole (m), mpilote (m)
du planeur

— planeur (m)

— p. d’entrainement

— p. de performance

— classe (f) standard

— c¢. libre

— c¢. club

— motoplaneur (m)

— sandow (m)

— largage (m) par s.

— lancement (m) par treuil

— 1. par avion, remorqua-
ge (m) par a.

— remorquage par a.

—vol (m) a voile, vol
thermique

— thermique (m), ascen-
dance (f)

— t. (m)

— descente (f)

— variometre (m) d’énergie
totale

— vol (m) de pente, v. en
ascendance de relief

— onde (f) aérienne, o.
atmosphérique

— polaire (f) des vitesses
(du planeur)

— ballast (m) d’eau

y — vitesse (f) optimum (du
planeur)

— finesse (f)

— gain (m) d’altitude

— parcours (m) (libre)

— p. vers un_ but fixé
d’avance, vol (m) aller

— vol (m) ailler et retour

— triangle (m), parcours t.

5!
72
3
74

KE]
76
ki

8
79
80

81
82
83
84
85
86
87

88
89

90
91

92

101
102

103
104

105
106

107
108

109
110

111
112
113
114

115
116
117

118

119

120

— Brevet (m) International

argent ,,C”

—B. I. or ,,C”

— championnat du monde
de vol a voile

— voltige (f) du planeur,
acrobatie (f) du p.

— cerf-volant (m)

— avion (m) wltra-léger,
AUL, (avion) ULM

aéromodélisme (m)
acromodeéliste (m)

—- cerf-volant (m)

modéle (f) (réduit) pour
vol circulaire

modéle RC

m, du planeur

m. a moteur a combu-
stion interne, m. a mo-
teur a explosion

— m, libre
— vol (m) a moteur
— acrobatie (f) (aérienne).

voltige (f) (a.)
tonneau (m)
— t. a facette en (4) points

— t. rapide, t. déclenché
— t. vertical, pirouette (f)
— t. lent

— t. barrique

— t. dans un virage, t. en

boucle

évolution (f). figure (f)

acrobatique, f. d’acroba-

tie, f. de voltige

vriille (f)

— v. inversée

vol (m) acrobatique, v.

d’acrobatie

— v. en tranche,

ligne droite en

naison, 90°

v. inversé, v. sur le dos

raid (m) (aérien) (circu-

laire)

tour (m) de la Terre

vol (m) transatlantique

huit (m)

h. cubain

h. vertical

h. horizontal

h. sur le dos

dlescente (f)

morte

boucle (f), loop (m)

— b. inversée mpar l’avant,
b. i. vers l'avant

— b. a l'envers, loop &

’envers

bh. par I'avant,

’avant

demi-tonneau (m)

demi-boucle (f),

-looping (m)

v. en
lincli-

en feuille

b. vers

demi-

— renversement (m)
— avion (m) de sport, a.
sportive

a. de voltige
spirale (f)
zone de pilotage

— glissade (f) sur la queue,
doche (f), g. sur l'em-
pennage

chandelie (f)
— retournement (m)
virage (m) (de 360°) in-
verse
demi-boucle (f) de com-
bat, demi-looping (m) de
c., chandelle
rétablissement (m), vira-
ge (m) d’Immelmann
— programme (m) impose
(connu)
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Cisnienie na wlocie do gaznika i wydatki paliwa
instalacji paliwowych samolotéw lekkich (I}

Prawidlowa praca silnika w locie w warunkach normal-
nych, a takze rozwoj wydarzen w przypadku czeSciowe]
awarii ukladu zasilania zaleza od wlasciwego doboru pa-
rametrow tego- ukladu do wymagan silnika. Sprawa ta
tylko z pozoru wyglada na elementarna, natomiast w rze-
czywisto$ci wymaga uwzglednienia wielu okoliczno$ei —
roznych w zaleznosci od cech silnika i ukladu zasilania,
a takze w pewnym stopniu od wlasciwosci samolotu.

Publikujemy, pos$wiecony tej sprawie, biuletyn (Advisory
Circular) wydany przez Federal Aviation Administration
(FAA). )

Advisory Circular nr 23.955-1 z dnia 10 czerwca 1985 r.
Temat: Sposob udowodnienia wielkoS$ci przeplywu i ciSnie-
nia w ukiadach paliwowych samolotow lekkich

1. Cel. Niniejszy Advisory Circular (AC) podaje infor-
macje i wytyczne nt. wystarczajgcych (ale nie wylacznych)
sposobOw udowodnienia spelnienia wymagan cz. 04a oraz
cz. -3 Civil Air Regulations (CAR) oraz cz. 23 Federal
Aviation Regulation (FAR) odnoszacych sie do udowodnie-
nia wielko$ci przeplywu i cisnien w uktadach paliwowych
samolotow lekkich z silnikami tlokowymi i turbinowymi.
Zamiast zastosowania ponizszej metody, wnioskodawca (tzn.
starajacy sie o certyfikacje -— przyp. tlum.) moze wybrac¢
inng metode dowodzenia zgodnosdci, ktéra bylaby akcep-
towana przez Federal Aviation Administration (FAA) jako
sposOb dowodzenia zgodno$ci z podanymi przepisami.

Ponizszy tekst nie jest obowigzujacy ani nie jest prze-
pisem.

2. Przepisy zwigzane. Punkt 23.955 cz. 23 FAR. Punkty
3.433 cz. 3 oraz 04a.625 cz. 04a CAR.

3. Podstawy. Charakterystyki dotyczace przeptywu pali-
wa sa zazwyczaj demonstrowane na instalacji paliwowej,
calkowicie zamontowanej na samolocie, podczas préb sta-
nowigcych cze$é prob certyfikacyjnych samolotu, poswigco-
nych zgodno$ci z wymaganiami FAR i silnikowymi.

Zdolnos¢ calej instalacji paliwowej do zapewnienia od-
powiedniego przeplywu jest okreslana, natomiast nie prze-
prowadza sie oddzielnych pomiaréw przeplywu dla kazdej
z czesci tej instalacji. ’

Jednakze poézniej wlasciciele samolotow moga wystgpié
o wprowadzenie takich zmian, ktére majg powazny wplyw
na zatwierdzony poczatkowo ukiad paliwowy. To z zasady
wymaga przeprowadzenia ponownych prob przeplywu pali-
wa w celu upewnienia sie¢ co do dalszej zgodnosci instalacji
z przepisami i wymaganiami wytworcy silnika.

Paliwa, majgce liczbe oktanowg i wlasciwosei fizyczne
odpowiadajace tym, ktore maja by¢ uzywane w eksploa-
tacji, muszg mieé wydatek przeplywu nie mniejszy niz
wymagany w przepisach, a przy tym ci$nienie musi odpo-
wiada¢ punktowi 33.7 (przepisow FAR — przyp. tlum.).
Warunki proby, takie jak krytyczne polozenie samolotu
i (jezeli ma to =zastosowanie) réznica ci$nien pomiedzy
przestrzeniag powietrzng zbiornika paliwa a przestrzenig po-
wietrzng komory plywakowej muszg byé traktowane jako
jednakowo wazne przy sprawdzaniu.

Odpowiednia makieta ukladu paliwowego moze byé uzyta
do udowodnienia wielko$ci przeplywu.

4. Warunki proby

a. Krytyczne polozenie samolotu :

Konwencjonalne samoloty ze $miglem ciagngcym zazwy-
czaj maja zbiornik paliwa polozony bardziej z tytu od
gaznika albo wlotu do urzadzenia wiryskujacego paliwo.
Dlatego warunki przeplywu paliwa sg tym mniej korzyst-
ne, im bardziej samolot jest obrécony ,nosem w gore”.
Analogicznie dla samolotéw ze $miglem pchajacym, zazwy-
czaj majacych zbiornik paliwa przed gaznikiem lub wlotem
do urzgdzenia wtryskujgcego paliwo, warunki przeplywu
paliwa sa tym gorsze, im bardziej samolot jest obrocony
,nosem w dol”.

Do okreélenia krytycznego polozenia dla prdéb przeplywu
paliwa w samolocie ze &miglem ciagnacym sa potrzebne
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dane nt. polozenia samolotu w stosunku do ziemi podczas
lotu z predkodcia odpowiadajgca najlepszemu katowi wzno-
szenia, przy mocy startowej, albo tez krytycznego poloze-
nia samolotu przy minimalnym ciezarze.

Wyjatkiem od tej reguly, jak podano wyzej, sa samoloty
ze $miglem pchajgcym, gdzie krytyczne polozenie najpraw-
dopodobniej bedzie polozeniem z nosem opuszczonym, Kry-
tyczne polozenie moze by¢ okreslone inklinometrem w
trakcie préb w locie przed i po modyfikacji przy krytycz-
nym cigzarze, mocy startowej silnika oraz przy predkosci
odpowiadajgcej najlepszemu katowi wznoszenia.

b. Roéznice cisnienia w instalacji paliwowej

Z reguly istnieje réznica ci$nien pomiedzy przestrzenia
powietrzna zbiornika paliwa a przestrzenig powietrzng ko-
mory plywakowej gaznika przy rodéinych polozeniach w
trakcie wznoszenia oraz przy rézinych predkosciach. Ta
réznica cisnien jest powodowana cisnieniem dynamicznym,
zwigkszajacym sie w zbiorniku w czasie lotu oraz pod-
cisnieniem w gazniku, spowodowanym bprzeplywem przez
zwezke gaznika.

Jedng z metod, ktéora moze byé uzyta do okreslenia mi-
nimalnej rézinicy poziomoOéOw do przeprowadzenia pomiaréw
przeplywu, jest metoda opisana ponizej:

(1) Polaczyé wyskalowany predkosciomierz pomiedzy
przestrzen powietrzng zbiornika paliwa i przestrzen po-
wietrzng komory plywakowej gaznika, jak pokazano na
rys. 1. Koncoéwka cisnienia calkowitego predkosciomierza
powinna by¢ polaczona z przestrzeniag powietrzng zbiorni-
lka paliwa, zas koncowka ci$nienia statycznego predkoscio-
mierza — z przestrzenia powietrzng komory plywakowej.
Po kazdej stronie predkoéciomierza musi byé zainstalowany
odwadniacz dla zapewnienia, ze ciecz, ktora przedostalaby
sig do przewodu, nie spowdowalaby blednych wskazan
predkosciomierza. Przestrzen powietrzna komory plywako-
wej powinna by¢ polaczona z atmosferg za pomocg zwyk-
lych odpowietrzen.

(2) Z predkosciomierzem, zainstalowanym jak opisano
wyzej, nalezy wykona¢ lot z predko$cia odpowiadajaca
najlepszemu katowi wznoszenia V. przy wylgczonym pod-
grzewaniu gaznika, dla calkowicie bogatej mieszanki, jezeli
sklad mieszanki jest sterowany oraz przy krytycznym cig-
Zzarze. Zapisa¢ predkos¢ wskazywang przez predkos$ciomierz
wigczony pomiedzy zbiornik paliwa i gaznik w stanie lotu,
podczas kiorego predkosciomierz samolotu pokazuje Va.

(3) Obliczyé rodznice cisnien AH pomiedzy przestrzenia
powietrzng zbiornika paliwa i przestrzenig powietrzng gaz-
nika, stosujac wzoér:

v 2
4H = 6,81 (——)

100
gdzie:
AH — réznica ci$nien w calach wysokosci stupa paliwa,
V' — predko$é codezytana z predkoSciomierza w milach

na godzine.

Uwaga Redakcji TLiA, Wz6r jest w kopii AC mapisany bez na-
wiasu, co jest bledem drukarskim. Otrzymane wartoSci sg ok. sto
razy wieksze. Natomiast po uwzglednieniu nawiaséw wzb6r podaje
wysoko§¢é slupa paliwa o gestoSci ok. 0,72 kg/dm’, W ukladzie me-
trycznym wz6r ten mialby postaé:

o¥
= 149,3
gdzie: H — w mm stupa paliwa (dla y = 0,72 kg/dm3), V — w km/h.

Uzyskane 4H mozna odjgé od wartoSci minimalnego
cisnienia paliwa na wlocie do gaznika, podanego przez
wytworce silnika, aby uzyska¢ minimalne cisnienie, jakie
powinno byé wykazane przy probach przeplywu paliwa.

(4) Manometr w postaci U-rurki (rys. 2) zawierajacy
oryginalne paliwo lub inng stosowng ciecz, moze byé¢ uzyty
zamiast predkos$ciomierza do pomiaru roéznicy cisnien. Uzy-
cie paliwa w manometrze pozwoli na okres$lenie réznicy
cisnien bezposrednio w calach slupa paliwa. Jezeli uzyta
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jest inna ciecz, to réznica wysokosci musi byé poprawiona
ze wzgledu na inna gesto$é.

Manometr w postaci U-rurki -jest (ogélnie biorac) do-
stepny w handlu, albo moze by¢ wykonany z przezroczy-
stych rurek plastykowych lub szklanych. Umieszczenie w
kabinie manometru z paliwem jest bardzo niebezpieczne,
diatego tez nalezy podjaé $rodki bezpieczenstwa w celu
zapobiezenia zniszezeniu lub nieszczelnosci manometru,
albo tez przewidzie¢ sposéb zebrania i wylania na ze-
wnatrz rozlanego paliwa.

c. Minimalne ci$nienie paliwa na wlocie

Producent silnika, w wiekszoéci przypadkéw, ustala mi-
nimalne i maksymalne wielko$ei cisnienia paliwa, potrzeb-
ne do uzyskania wiasciwego dzialania silnika. Te wielkoS$ci
sg podane w odpowiednim arkuszu danych do certyfikatu
silnika (FAA Engine Type Certificate Data Sheet, TCDS)
lub specyfikacji. Te wielko$ci cisnienia paliwa bywajg po-
dawane w rézny sposob, tj. np. minus lub plus x funtéow
na cal kwadratowy psi, y psi powyzej rzeczywistego cisnie-
nia pary paliwa, z cali roznicy wysokos$ci stupa paliwa
pomiedzy wlotem paliwa do gaznika i komorg plywakows.
Wigkszo$é tych danych nie wymaga dalszych przeliczen.
Niektorzy producenci silnikéw turbinowych okreslajg mi-
nimalne ci$nienie na wlocie jako x psi powyzej rzeczywiste-
go cisnienia pary paliwa przy stosunku pary do cieczy
V/L ré6wnym zeru, albo tez, ze maksymalny stosunek V/L
dla awaryjnego korzystania nie mozZe przekroczyé okreslo-
nej wartosci. Te ograniczenia cisnienia paliwa wymagaja
analizy wlasciwoéci paliwa dla okre$lenia maksymalnege
rzeczywistego ci$nienia paliwa przy zadanej warto$ci V/L.

|

—_\# i 40 &

Rys. 1. Pomiar roéznicy ci$nien przy uzyciu predkosciomierza —
schemat potaczen: 1 — komora plywakowa gaznika, 2 — 2zwezka,
3 — gaznik, 4 — otworek, § — przewoéd od przesirzeni powietrznej
komory plywakowej do koncbwki cisnienia statycznego predko-
Sciomierza, 6 — predkoSciomierz, 7 — przewdd od przestrzeni po-
wietrznej zbiornika do koncé4wki ci$nienia calkowitego predkoS$cio-
mierza, 8§ — 0dpow1etrzeme, 9 — przestrzen powietrzna, 10 — pali-
wo, 11 — odwadniacze

Zamiast tego moze byé wykonana proba laboratoryjna dla
okreslenia minimalnego ci$nienia paliwa na wlocie.

d. Cisnienie na wlocie w instalacji silnika z doladowa-
niem

Ci$nienie paliwa, wymagane na wlocie paliwa do gaz-
nika lub urzadzenia wtryskujgcego, jest zazwyczaj podane
w Arkuszu Danych Certyfikatu Typu (TCDS) jako pewna
liczba funtéw na cal kwadratowy ponad ci$nienie na wlo-
cie powietrza. Ciénienie na wlocie powietrza dla mocy
startowej jest podawane w calach slupa rteci {(Hg) i musi
byé przeliczone na psi (lub — w przypadku ukladu me-
trycznego — na metryczne jednostki ci$nienia — przyp.
tlum.) dla okre$lenia dolnej granicy ci$nienia na wlocie
paliwa dla gaZnika lub urzgdzenia wiryskujacego. Ponie-~
waz sprezarka silnika, czy to mechaniczna, czy z napedem
turbinowym, moze rozwijaé prakiycznie stale cisnienie na
wlocie powietrza az do wysokosci tzw. krytycznej silnika
(granicy wysokoSciowosci — przyp. tlum.), podczas gdy
ci¢nienie w zbiorniku spada wraz ze spadkiem wysokosci,
wiec réznica pomiedzy cisnieniem w zbiorniku a ci$nie-
niem powietrza na wlocie do gaznika jest najwieksza wia-
¢éne na wysokosci tzw. krytycznej silnika. Tak wiec wszel-
kie pomiary ciénienia i wydatku przeplywu paliwd, wy-
konane ponizej tej wysokosci, powinny byé rozpatrywane
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z uwzglednieniem réznicy pomiedzy ci$nieniem w zbior-
niku w czasie proéby na wysokoSci rzeczywistej a cisnie-
niem na wysokosci krytycznej.

Mozna to uwzglednié¢, zmniejszajae ci$nienie w zbiorniku

3L 1
!
=
4 =X
EE =
e i e
4 3 5
\
i
i
N
[ P ¥
4 2 4 \/’" 4 N2 71 &
Rys. 2. Pomiar réznicy ciSnien przy uzyciu U-rurki — schemat
polaczen: 1 — manometr, 2 — komora plywakowa gaZnika, 3 —
zwezka, 4 — gaznik, 5 — otworek, 6 — odpowietrzenie, 7 — mprze-
strzen powietlrzna, 8 — paliwo, 9 — rdéznica ci$nienn, 10 — paliwo
lub ciecz pomiarowa
do wielkogei odpowiadajqcm wysokos$ci krytycznej albo

tez dodajgc rbéznice do cignienia podanego w TCDS silnika
jako minimalne niezbedne na wlocie do gaznika lub urzg-
dzenia wtryskujacego.

e. Metoda okreslania minimalnego cisnienia paliwa na
wlocie dla silnikéw tiokowych

Jezeli minimalne ci$nienie na wlocie paliwa do gaznika
lub urzadzenia wiryskujacego nie jest podane 1lub nie
udaje sie go uzyskaé od wytwoércy silnika, to mozna uzy¢é
ponizszej metody do okreslenia wielkoSei zadowalajacego
ci$nienia na wlocie paliwa:

(1) Przylaczyé zbiornik z zasilaniem grawitacyjnym, kto-
ry moze by¢ ustawiany na réznych wysokosciach, do wlotu
paliwa do gaZnika. Mozna uzyé przewodow o duzej Sred-
nicy, aby zmniejszy¢ do minimum wplyw oporéw prze-
plywu.

(2) Przy samolocie w potozeniu jak przy postoju na
ziemi doprowadzi¢ silnik do pracy na pelnej mocy star-
towej (obroty i cisnienie ladowania). Nalezy uzyé¢ $migla,
ktore pozwoli na uzyskanie przez silnik mocy startowej,
a jednoczesnie zapewni odpowiednie jego chlodzenie.

(3) Rozpoczaé probe przy zbkiorniku umieszczonym do-
statecznie wysoko w -celu zapewnienia wlasciwej pracy
silnika. Nastepnie obnizaé zbiornik az do wystgpienia
pierwszych objawbéw zaklécen w pracy silnika, nastgpnie
zmierzy¢ 1 zapisa¢é wysokosé slupa paliwa dostepng dla
silnika. Te wielko$¢ nalezy mierzy¢ od poziomu wlotu pa-
liwa do gaznika do poziomu paliwa w zbiorniku.

(4) Zaklécenia w pracy silnika mozna wykrywaé przy
uzyciu wskaznika iemperatury gazéw wydechowych, ktory
wykaze zmiane w sktadzie mieszanki. Wszelka zmiana w
skladzie mieszanki paliwowo- powictrznej spowoduje zmia-
ne temperatury gazow wydechowych i wykaze zbhzance
sie zakldocenia w pracy silnika.

f. Wzgledy dodatkowe,
uwage

ktore musza byé wziete pod

(1) Jezeli jest zainstalowany przeptywomierz, to nalezy
zablokowa¢ go podczas proby i mierzyé przeplyw paliwa
przez przewo6d bocznikujgey, zgodnie z 23.955(a) (2).

(2) Jezeli jest uzyty fillr paliwa z mozliwo$cig przeply-
wu obejsciowego, to nalezy [filtr paliwa zablokowaé i mie-
rzy¢ przeplyw paliwa przez obejScie (przewod boczniku-
jaey).

(3) Dla silnikow turbinowych nalezy uwzglednié wplyw
niskich temperatur, wysokosci, polozenia samolotu oraz
obecnosci wody.

EO/696/87 ]
Oprac. A. Kardymowicz
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Ttumienie drgan skretnych watéw korbowych
lotniczych silnikow tfokowych (l)

Drgania skretne waléw korbowych, jak kazdy rodzaj drgan
dowolnej konstrukecji, sg istotnym zagrozeniem wytrzyma-
losciowym. Wystgpienie znacznej amplitudy drgan i zwig-
zanej z nig amplitudy naprezen moze spowodowaé prze-
kroczenie granicy naprezen zmeczeniowych, a niekiedy na-
wet naprezen sprezystych. Zmusza to konstruktorow silnikow
tlokowych do wszechstronnego badania drgan ukladow kor-
bowych i w przypadku zaobserwowania amplitud drgan
przekraczajgcych wartosci dopuszczalne — podjecia dzialan
konstrukcyjnych, ktérych rezultatem powinno by¢ zlikwido-
wanie tego niebezpiecznego zjawiska. Mozna to osiggnac
przesuwajgc zakresy drgan o zbyt duzej amplitudzie poza
zakres roboczych predkosci obrotowych silnika lub, jesli nie
jest to mozliwe, wprowadzajac urzadzenia tlumigce drgania.

Podstawowym Zrodlem drgan w silniku tlokowym jest
okresowa zmienno$¢ momentu obrotowego, bedaca rezulta-
tem zmiennych w czasie sil gazowych dzialajacych na tloki
i sit bezwladnogéei mas znajdujgcych sie w ruchu posuwi-
sto-zwrotnym. Przebieg momentu obrotowego dla pojedyn-
czego cylindra w zaleznosci od kata obrotu watlu korbo-
wego trudno jest opisa¢ analitycznie. Zwykle dokonuje sig
przyblizenia za pomoca trygonometrycznego szeregu KFour-
iera w pwszechnie znanej postaci:

k=n
M, (@) = Mo+ > My-sin(k-a+6) (1)
k=—
gdzie:
a — kat obrotu watu korbowego,
M, & — $rednia wartosé momentu obrotowego,
M,, — amplituda momentu obrotowego harmonicznej
rzedu Kk,
) — przesuniecie fazy harmonicznej rzedu k,
k — rzgd harmonicznej.
er/Ms'rT
G S
2',

Rys. 1. Zalezno$§¢é amplitud momentu obrotowego od rzedu harmo-
nicznych

Przyblizenie to umozliwia zastgpienie krzywej momentu
obrotowego szeregiem sinusoid o réznych okresach i prze-
sunigciach fazowych. Réwniez amplitudy M), momentu obro-
towego poszczegdlnych harmonicznych nie sg jednakowe.
Tlustruje to rys. 1, na ktéorym przedstawiono wartosci am-
plitud M) odniesione do $redniej warto$sci momentu obro-
towego dla kolejnych rzedéw harmonicznych jednocylin-
drowego silnika czterosuwowego. Niektore harmoniczne ma-
ja na tyle male amplitudy, Ze nie powodujg znaczgcych
przyrostow naprezen i mogg by¢é pominigte, np. dla k=2.
W przypadku silnikébw, w ktorych jedno wykorbienie jest
obcigzone momentem obrotowym od Kkilku cylindréow, jak
np. w silnikach gwiazdowych, pewne harmoniczne sumuja
sig, a inne znosza sie calkowicie. Np. w siedmiocylindro-
wym silniku gwiazdowym sumujg si¢ harmoniczne rzedbéw
3,5; 7; 10,5 i dalsze bedace krotno$ciami polowy liczby cy-
lindrow, natomiast pozostale harmoniczne znoszg sie. W
silnikach rzedowych niektéore harmoniczne mogg znosi¢ si¢
dla catego silnika, lecz mimo to mogg byé Zroédiem rezo-
nansu odcink6w walu korbowego.

Rezonans drgan wystapi przy pokryciu sie czesto$ei wy-
muszajgcych i czesto$ei drgan wlasnych walu korbowego.
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Jak wiadomo, rezonans charakteryzuje si¢ zwigkszong am-
plitudg drgan, w tym przypadku kgta skrecenia watu. Oczy-
wi$cie nie kazdy rezonans drgan walu korbowego jest za-
grozeniem dla jego wytrzymato$ci. Informacje o amplitu-
dzie drgan skretnych w warunkach rezonansu moze daé
eksperyment badz obliczenia numeryczne. Na rys. 2 przed-
stawiono zaleznos$é wzglednych czestosci wymuszajacych fw
o roéznych rzedach harmonicznych od predkosci obrotowej
odniesionej do wartosci maksymalnej. Na wykresy te na-
niesiono prosta odpowiadajgcg wartosci czestosci drgan
wiasnych uktadu korbowego fs ktéora w punktach przecie-
cia z liniami czestoSci wymuszajgcych wyznacza miejsca
rezonansu drgan. Ponizej przedstawiono przykladowsg za-
lezno$é wzglednej amplitudy kata skrgcenia walu odniesio-
nej do warto$ci dopuszczalnej. Amplituda drgan w miej-
scach rezonanséw wzrasta, przy czym w przedstawionym
przykladzie dla harmonicznej rz¢edu k=3,5 przekracza war-
to$é dopuszczalng. Tego rodzaju zjawisko mozna przesungé
poza zakres roboczych predkosci obrotowych metodg zmia-
ny sztywnosci lub wielko$ci mas' w zespole drgajacym. Nie-
kiedy efekt ten mozna osiagnaé (na etapie badan prototypo-
wych) przez zmiane kolejno$ci pracy cylindrow (moze to
dotyczyé tylko silnikéw szeregowych).

Nalezy rowniez pamigtaé, ze wymuszenie drgan watu kor-
bowego moze nastapi¢ nie tylko wskutek okresowej zmien-
nosci momentu obrotowego, ale roéwniez (co jest charakte-
rystyczne dla silnikéw lotniczych) w wyniku drgan lopat

“$migla lub zaburzenia ich oplywu, czy wskutek niestatecz-

nej pracy sprezarki doladowujgcej napgdzanej mechanicz-
nie od walu silnika. Takze calkowite lub czgsciowe wyla-
czenie sie z pracy jednego z cylindrow (wskutek uszkodze-
nia obu lub jednej ze $wiec zaplonowych) moze byé przy-
czyng znacznych amplitud drgan walu korbowego.

Jesli zabiegi konstrukeyjne majg na celu likwidacje nie-
bezpiecznych rezonanséow drgan i nie przynoszg spodziewa-
nego rezultatu, wowczas celowe staje sig zastosowanie w
ukladzie drgajacym tlumika, ktory spelnia role urzgdzenia
ograniczajgcego nadmierne amplitudy drgan w obszarach
rezonansowych predkosci obrotowych. )

Urzadzenia te, ze wzglgdu na sposoéb oddzialywania na
zesp6l (uktad) drgajacy, mozna podzielié na dwa rodzaje:
bez pochlaniania energii ruchu drgajacego oraz z czeScio-
wym pochlanianiem energii i rozproszeniem jej dq otocze~
nia w postaci ciepla. Oprocz tego tlumiki mogg roznié¢ sig
sposobem wlaczenia w uklad — wlaczenie réwnolegle lubi

fie Iw

e k=9 ka7 k=5

k=35
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Rys. 2. Zalezno$é czesto§ci drgan wymuszonych i amplitudy kata
skrecania watu od predko$ci obrotowej
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szeregowe. Przy wilgczeniu réwnoleglym tlumiki spelniaja
tylko podstawowa role, tj. urzadzen ograniczajacych drga-
nia. W przypadku szeregowego wigczenia w ukiad tlumiki
musza spelniaé dodatkowa funkcje sprzegla przenoszgcego
moment obrotowy, dlatego mozna nazwaé je sprzeglami ttu-
migcymi.

zynami o regulowanym napigciu. W ruchu ustalonym kota
poruszajg sie wraz z walem. Jedli pojawig sie drgania wa-
tu, a wiec ruch obrotowy walu w plaszczyznie mocowania
tlumika bedzie niejednostajny, to bezwladno$é ko6t zama-
chowych spowoduje wzajemne przemieszczenia powierzchni
tracych, umozliwiajgc czeSciowe rozproszenie energii drgan.
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Rys. 3. Tilumik cierny: a) schemat konstrukcyjny, b) chwilowe predkosci katowe masy tlumika w, 1 walu korbowego w,, c) za-

leznos¢ energii rozpraszanej w tlumiku od momentu tarcia na wspoélpracujacych powierzchniach; 1 — wat silnika, 2’ — kola za-
machowe tlumika, 3 — $ruba napinajgca, 4 — wkladki cierne, 5 — tozyska S$lizgowe

Tiumiki z pochlanianiem energii ruchu drgajacego

Konstrukecja tlumikoéw rozpraszajacych energie ruchu
drgajacego z zasady sprowadza sie do wykonania po-
wierzchni ciernych, ktoére przemieszczajac sie wzajemnie

wskutek ruchu drgajgcego zamieniajq energie tego ruchu
na cieplo. W zalezno$ci od stanu wspoélpracujacych po-
wierzchni moga to byé¢ ttumiki z tarciem suchym lub tar-
ciem plynnym (wiskotycznym).
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Rys. 5. Spreglo cierne: a) schemat konstrukeyjny, b) wykres zmian
chwilowego momentu obrotowego M (t), momentu tarcia M, i Sred-

niego momentu obrotowego M, ¢; 1 — wal napgdowy, 2 — wal
wyjdéciowy, 3 — zespOl tarcz ciernych, 4 — sprezyna dociskowa,
5 — lozysko §lizgowe, 6 — $ruba regulacyjna

Na rys. 3a przedstawiono schematycznie konstrukcje tiu-
mika tarciowego o rownoleglym wigczeniu w uklad. Podo-
bne rozwigzanie konstrukcyjne zastosowano w jednej z wer-
sji silnika Jumo 205 (byl to niemiecki silnik lotniczy z za-
plonem samoczynnym, o dwunastu tlokach pracujacych
przeciwsobnie w sze$ciu tulejach cylindrowych). Tlumik ten
sklada sie z dwobdch ko6l zamachowych osadzonych obrotowo
na wale. Kota byty dociskane do powierzchni ciernych spre-

Jz

Na rys. 3b przedstawiono przebiegi predkosci katowej drga-
jacego walu @, 1 k6l zamachowych wj dla réznych war-
tosci momentu tarcia M, Chwilowa predkosé katowa drga-
jacego walu bedzie oscylowaé wzgledem s$redniej wartosci
predkosci ruchu obrotowego. Zakladajac, ze podczas posliz-
gu na koto zamachowe dziala staly moment tarcia, zmiany
predkosci katowej kél zamachowych bedg liniowe. Przy sta-
le wystepujacym poSlizgu predkosci te bedg zmieniaé sie
w spos6b pokazany na goérnym wykresie. Je§li moment tar-
cia bedzie wiekszy (tj. wieksze napiecie sprezyny), odeinki
wykresu bgdg bardziej strome niz na dolnym wykresie,
gdyz przyspieszenia katowe ko6t zamachowych bedg wiegk-
sze. Przyspieszenie katowe ko6l wynosi M/B (gdzie: M; —
moment tarcia, B — masowy moment bezwladnosci koéi)
i odpowiada tangensowi kata nachylenia odcinkéw @, na
wykresie, Przy odpowiednio duzym napieciu sprezyn od-
cinki wykresu wy bedg styczne do krzywej ww, co pokazano
na dolnym wykresie rys. 3b.

Energia rozproszona w ciggu jednego okresu drgan T,
wWynosi:

TD
E = f M (0 — o) dt (2)
0
co po rozwigzaniu daje wyrazenie [4]:
M, m
E=4-M;-0,,- ; I, (o L RN 3
t*Pw l/ (B 2(/’10605‘,) 3)
gdzie:

M; — moment tarcia,

@w — maksymalna amplituda drgan skretnych watu ze
wzgledu na dopuszczalng wartosé naprezen stycz-
nych w skrecanym wale,

B — masowy moment bezwladnos$ci k6t zamachowych,

w,, — czestosé kolowa drgan watu.

Rys. 5. Ttumik hydrauliczny: 1 — walek skretny, 2 — wat wyjSciowy, 3 — wal korbowy, 4 — .cylinder hydrauliczny, 5 — kolo zebate

przekladni redukeyjnej, 6 — tlok oporowy, 7 — dysza kalibrowana
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Zalezno$é rozpraszanej energii od wartosei momentu tarcia
przedstawiono na rys. 3c. Z wykresu widaé, ze przy napie-
ciu sprezyn dajacym moment tarcia:

B gy w:
M; = ;/,2—-—&& )

n
uzyskuje sie¢ maksymalng warto$¢ rozproszonej energii. Przy
zbyt malym lub zbyt duzym napiegciu sprezyn zdolnosé tiu-
mika do ograniczania nadmiernych amplitud drgan jest
niewielka.

Na rys. 4a przedstawiono schemat konstrukeyjny sprzegia
ciernego, ktéore w okreslonych warunkach moze pelnié
funkcje elementu tlumigcego drgania. Sprzeglo to sklada
sie z zespolu tarcz pednych i napedzanych, polgczonych
wielowypustowo z odpowiednimi cze$ciami walu. Napgdza-
ne tarcze sg zaci$niete miedzy tarczami pednymi, a odpo-
wiedni docisk uzyskuje sig¢ za pomocg obwodowo rozmiesz-
czonych sprezyn o regulowanym napieciu (zacisku)., Sprze-
gla tlumigce opisanego typu stosuje sie w napedzie spre-
zarek doladowujgcych, wirnikbw no$nych $miglowcow,
a takze do napedu niektérych agregatéw o duzej bezwlad-
nosci (np. pradnic).

Moment tarcia uzyskiwany na wspoéipracujgcych po-
wierzchniach powinien byé na tyle duzy, aby zapewnié nie-
zawodne przekazanie przewidywanej warto$ci momentu
obrotowego. W przypadku wystapienia drgan watu korbo-
wego wartos¢é momentu obrotowego podlega okresowej
zmienno$ci i chwilowym wzrostom ponad wartosé przewi-
dywang. Je$li maksymalne jego warto$ci przewyzszajg war-
to§¢ momentu tarcia, wowczas nastgpuje poSlizg migdzy
tarczami i cze$ciowe rozproszenie energii tego ruchu w po-
staci ciepta. Przypadek taki pokazano na rys. 4b, na ktorym
zakreskowano obszar wystepowania nadwyzki chwilowego
momentu obrotowego. O wielkoSci rozproszonej energii be-
dzie decydowaé¢ réznica miedzy chwilowym momentem
obrotowym a momentem tarcia oraz wielkos$¢ poslizgu.

Opisane sprzegla moga spelniaé¢ funkcje ttumikéw drgan
w waskim zakresie predkosci obrotowych. Zwykle mozna
stosowaé tego typu sprzeglo tlumiagce, je$li rezonans drgan
o amplitudach przekraczajgcych wartoéci dopuszczalne wy-

stepuje w poblizu predkosci obrotowej maksymalnego mo-
mentu. Oproécz tego jest niezbedny wyb6r wartosci tarcia,
ktory powinien nieznacznie przekracza¢ maksymalng war-
tos¢ momentu obrotowego w warunkach pracy ustalonej.

Tlumiki cierne charakteryzujg sie duzg skutecznoscig tiu-
mienia drgan o roéznych czgstosciach, Majg jednak wady,
ktére organiczajg powszechniejsze ich zastosowanie do tiu-
mienia drgan skretnych watéw korbowych. Podstawowa
wadg tlumikéw tego typu jest wzglednie szybkie zuzywanie
sie powierzchni wspélpracujacych ciernie. Ponadto konstruk-
cja tlumika musi zapewnia¢ skuteczne odprowadzenie cie-
pla wydzielajgcego sie podczas pracy. Istotnym proble-
mem jest roéwniez brak staloSci wspélczynnika tarcia w
procesie eksploatacji, dlatego po pewnym okresie pracy je-
go skuteczno$¢ moze okazaé sig¢ zbyt mala.

Odrebng grupa tlumikéw rozpraszajacych energie drgan
sg tzw. ttumiki hydrauliczne. Schemat konstrukcyjny takie-
go tlumika, zastosowanego w silniku Continental Tiara 0-240,
przedstawiono na rys. 5. Ttumik ten jest witaczony w uktad
réwnolegle, gdyz moment obrotowy jest przenoszony za
posrednictwem watka skretnego z walu korbowego na wat
$migla. Pomiedzy tymi walami umieszczono zespét cylin-
drow hydraulicznych. Jeéli w ukladzie pojawia sie drgania,
wowczas beda nastepowaé wzajemne przemieszczenia kon-
cowki walu korbowego i koncowki walu $migla. Ruch ten
spowoduje przetlaczanie cieczy migdzy sgsiadujgcymi ko-
morami cylindrow tlumika przez przewody zaopatrzone w
kalibrowane dysze. Energia drgan skretnych jest wytracana
dzieki istnieniu oporow hydraulicznych na drodze przepty-
wu cieczy. Wielkosé strat energii mozna regulowaé wymia-
rami i liczbg kalibrowanych dysz przelewowych, a takze
doborem cieczy o roéznych lepkoS$ciach.

Przytoczone schematy rozwiazan konstrukeyjnych sg je-
dynie wybranymi przykladami realizacji tlumikéw rozpra-
szajgcych energie drgan. Istnieje wiele innych konstrukecji
o roznych formach i réznych rodzajach tarcia (wéréd nich
takze ,,sztucznie” zwiekszone tarcie wewnetrzne materia-
tu), wykorzystywanych do rozpraszania energii ruchu drga-
jacego.

Literature zamie$cimy w cz. II artykutu

PROTOTYPY

Fokker 100 ® Holandia e

Odrzutowy samolot pasazerski na Srednie trasy

30 listopada 1986 r. wykonal pierwszy lot prototyp od-
rzutowego samolotu pasazerskiego na $rednie trasy Fokker
100. Jest on rozwinieciem samolotu F-28 Fellowship, a byt
projektowany rdownoczesnie z turbo$miglowym samolotem
pasazerskim na linie lokalne Fokker 50, ktory z kolei wy-
wodzi sie z samolotu F-27 Friendship. Fokker 100 rézni
si¢ od swego poprzednika przediuzonym kadlubem, w kto-
rym miesci sie 107 foteli pasazerskich przy podzialce 0,81 m
(w porownaniu z 85 fotelami przy podzialce 0,74 m w sa-
molocie [-28), zmodyfikowanym piatem o lepszej aerody-
namice i silnikami o wigkszym stosunku natgzenia prze-
plywu i zmniejszonym dzieki temu jednostkowym zuzyciu
paliwa. Konstrukcia samolotu jest w zasadzie metalowa,
z niektorymi elementami plata, kadiuba i usterzenia wy-
konanymi z laminatu. Naped stancwig dwa silniki Rolls-
-Royce Tay 620-15 o stosunku natgzen przeptywu ok. 3:1
i ciagu 6160 daN. Pojemnosé¢é zbiornikéw paliwa wynosi
13040 1. W produkcji samolotu beda uczestniczyé rowniez
firmy zagraniczne: Shorts (plat), Dowty Rotol (podwozie),
Rolls-Royce (silniki), MBB (czesci kadluba przed i za pla-
tem z usterzeniem, bez ster6w) i Grumman (gondole silni-
kowe). Fokker bedzie wykonywal przednig czesé kadluba
z kabing pilotow, srodkowg cze$¢ kadluba i stery oraz be-
dzie przeprowadzal koncowy montaz i oblot samolotow.
Do pazdziernika 1986 r. firma otrzymata 45 zamowien.

Dane techniczne

Rozpietosé 28,08 m
Diugosé 35,53 m
Wysokosé 8,50 m
Powierzchnia nogna 93,50 m?2
Masa wilasna 23800 kg
Masa startowa 42090 kg
Maks. przelotowa liczba Ma 0,75

20

Putap praktyczny 10670 m
Zasieg 2445 km
W.K.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Instytut Lotnictwa — 60 lat w stuzbie polskich skrzydet

Mgr inz. JERZY GRZEGORZEWSKI

Instytut Lotnictwa

Poczatki dzialalnosci Instytutu

W 1926 r. zostal utworzony — =z istniejgcej od 1921 r,
Wojskowej Centrali Badan Lotniczych — Instytut Badan
Technicznych Lotnictwa, ktorego tradycje konstynuuje In-
stytut Lotnictwa. W poczatkowym okresie zadania IBTL
sprowadzaly si¢ do prob i odbioru sprzetu lotniczego oraz
nadzoru nad powstajacym przemystem lotniczym. Po kil-
ku latach pracy, bo juz w 1930 r., zakres jego dzialania
zostal rozszerzony o tematyke naukowo-badawcza. Szcze-
golne wysiltki skierowano na takie kierunki, jak: aerody-
namika, mechanika lotu i wytrzymalos¢é. Pod koniec tego
roku IBTL zatrudnial 117 pracownikéw. W sierpniu 1936 r.
Instytut zreorganizowano i zmieniono nazwe placowki na
Instytut Techniczny Lotnictwa. Utworzono 10 dzialow i od-
dzialow, m.in. oddzial samolotéow z dzialami badan w lo-
cie, uzbrojenia i dywizjonu dos$wiadczalnego, oddzialy pta-
towcow, silnikéw i wyposazenia. Prace ITL obejmowaly
m. in.:

— opracowywanie warunkéw technicznych na sprzet lot-
niczy na podstawie studidéw wlasnych i prac badaweczych,

— opracowywanie przepisow budowy sprzetu lotniczego,

— wspolpraca z przemysiem przy budowie sprzgtu lot-
niczego,

— prowadzenie prac pomiarowo-badawczych samolotow,

szybowceow, silnikow, wyposazenia, instalacji, uzbrojenia,
materialow, paliw i olejow,
— wydawanie $wiadectw (orzeczenn) o dopuszczeniu

sprzetu do uzytkowania.

Warto i nalezy wspomnie¢ o konstrukcjach samolotow,
ktore byly poddawane probom i badaniom w ITL w okre-
sie miedzywojennym. Byly to m.in.: P-11, PZL-23 Karas.
PZL.-37 Lo$, PZL-38 Wilk, PZL-44 Wicher oraz samoloty
RWD i PWS. Liczba rocznie badanych prototypow samo-
lotow wahala si¢ od 5 do 8.

Wojna pochloneta praktycznie caly majatek Instytutu,
kadra rozproszyla si¢ po $wiecie. W 1946 r. Instytut wzno-
wil dziatalnosé.

Wznowienie dzialalno$ci Instytutu po wojnie

Inicjatorami zorganizowania Instytutu po wojnie byli
prof. Z. Brzoska i dr K. Szalwinski. W polowie 1945 r.
zlozono wladzom memorial postulujgcy powstanie Instytu-
tu. Pierwszymi pracownikami Instytutu Lotnictwa, ktory
miescit sie w Centralnym Zarzadzie Przemystu Zbrojenio-
wego Ministerstwa Przemystu i Handlu, byli (poza glow-
nymi inicjatorami) réowniez: Z. Brodzki, J. Lekowski, J.
Skonieczny i inni. Mimo trudnych warunkow lokalowych,

przy ul. Wilezej w CZPZbr.,, wkrotce zaczal powstawaé
wstepny projekt tunelu aerodynamicznego, a nastgpnie
hamowni silnikow.

" Grupa ta byla bardzo pre¢zna i cho¢ Instytut Lotnictwa
jeszeze oficjalnie nie istnial, zaczela liczbowo powigkszac

Rys. 1. Budynki Instytutu od strony al. Krakowskiej w Warszawie
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sig i dominowaé¢ w skladzie Centralnego Zarzadu Przemy-
slu Zbrojeniowego. Starano sie wyszukiwaé urzgdzenia
i wyposazenie dla Instytutu. Wiele uwagi po$wigcono zbie-
raniu ksigzek. W miynie w Klodzku wykryto biblioteke
lotnicza niemieckiego Ministerstwa Lotnictwa, w ktorej
byly nawet czasopisma angielskie, francuskie i niemieckie
z calego okresu wojennego.

W 1945 r. powstal Centralny Zaklad Techniczno-Badaw-
czy z instytutami: Lotniczym, Zbrojeniowym, Metaloznaw-
stwa oraz przez krotki czas Broni Pancernej.

Przed przeprowadzkg Instytutu Lotnictwa na Okecie w
Ministerstwie Przemysiu i Handlu odbylo sie zebranie ak-
tywu lotniczego z przemystu, komunikacji i wojska. U-
czestniczyli w nim pracownicy, ktorzy przezyli okupacje
w kraju lub juz powrécili z zagranicy. Zebrani uznali ko-
nieczno$¢ powstania Instytutu Technicznego Lotnictwa
1 nakreslili zakres jego dzialania. Aby stworzy¢ wlasng
baze badawczo-pomiarowa, rozpoczeto budowe drewniane-
go tunelu aerodynamicznego na mate predkosci o $rednicy
przestrzeni pomiarowej 1,5 m. Zbudowano rowniez ha-
mownie silnikéw tlokowych i zorganizowano laboratorium
przyrzadéw pokladowych. Nastepnie inz. F. Janik (poZniej
profesor Politechniki Warszawskiej) opracowal dla tunelu
samostateczng wage aerodynamiczng oraz nadzorowal pro-
jektowanie i budowe duzego poddiwiekowego tunelu aero-
dynamicznego. Pod tym samym Kkierownictwem powstal
tez tunel naddzwiekowy o dzialaniu niecigglym.

W latach 1948--1952 Instytut nosil nazwe: Glowny In-
stytut Lotnictwa. W 1952 r. zmieniono nazwe na Instytut
Lotnictwa i obowigzuje ona do dzis. Przy Instytucie dzia-
lala Rada Naukowa, bedgca organem doradczym i opinio-
dawczym w zakresie prac naukowo-badawczych oraz nad-
zorujacym poziom naukowej dzialalnosci Instytutu. W la-
tach 1952--1954 w Instytucie powstaly dwa biura platow-
cowe pod Kkierunkiem prof. F. Misztala i doc. inz, T. Sol-
tyka (obecnie profesora), biuro $miglowcowe inz. B. Zura-
kowskiego oraz silnikowe mgr inz. W. Narkiewicza. Zor-
ganizowano tez grupe technologiczng do opracowywania
i wykonywania prototypéw oraz warsztat prototypowy.
Przyjeta koncepcja realizowania przez Instytut prac w
pelnym cyklu rozwojowym, przy jednoczesnym niezajmo-
waniu si¢ produkcja biezaca, pozwolila skierowaé glowny
wysitek na tworzenie nowych konstrukecji lotniczych, aby
w krotkim czasie mozna bylo zaspokoié¢ rosngce potrzeby
kraju oraz nadrobi¢ opozZnienia w stosunku do poziomu
Swiatowego, ktore zostaly spowodowane okresem wojny

i okupacji niemieckiej.

Odbudowa 1 rozbudowa przemyslu lotniczego PRL po
wojnie byla mozliwa dzieki pomocy radzieckiej. ZSRR do-
starczyl potrzebne materialy, wyposazenie, obrabiarki

i dokumentacje licencyjnego sprzetu lotniczego oraz skie-
rowal do Polski doradcow. Instytut Lotnictwa pomagat
przemystowi w uruchomieniu licencyjnych samolotow Po-2
i silniké6w do nich, a nastepnie odrzutowych samolotow
bojowych typu MiG i $miglowcow SM-1; korzystat tez

Rys. 2.

Proby w locie samolotu TS-11 Iskra



z konsultacji Centralnego Instytutu Silnikoéw Lotniczych
(CIAM) przy projektowaniu odrzutowego silnika SO-1.

Do podstawowych zadan Instytutu Lotnictwa nalezalo
prowadzenie prac naukowo-badawczych, uslugowo-hadaw-
czych oraz innych objetych programem gospodarki naro-
dowej w branzach grupujgcych lotnictwo i dziedziny po-
krewne.

Hamownia latajgca, na ktérej byl badany w locie silnik
widoczny pod kadlubem samolotu

Rys. 3.
SO-1

Rola i znaczenie Instytutu Lotnictwa
w przemysle lotniczym i silnikowym

Lotnictwo musi opiera¢ si¢ na wynikach prac o najwyz-
szym, mozliwym w danym okresie, poziomie wiedzy. zwla-
szcza w takich dziedzinach, jak: acrodynamika, gazotermo-
dynamika, wytrzymalo$¢ konstrukeji, materialy, technolo-
gia wytwarzania. Konstrukcje lotnicze wymagaja ciggtego
doskonalenia tak wiedzy teoretycznej, jak i prac badaw-
czych., Jest to podstawowy warunek istnienia i rozwoju
techniki lotniczej. Aby méc z tych podstaw korzystaé, nie-
zbedne jest stworzenie zwartego systemu, ktoérego zasadni-
czymi elementami sa: $rodki produkcji, zakladowe zaple-
cze techniczne, biura konstrukeyjne, placéowki naukowo-
-badawcze 1 os$rodki szkolgce kadry. O skutecznosci dzia-
tania takiego systemu w tak zlozonej problematyce, jak
lotnicza, decyduje wlasciwe sterowanie nim, oparte na jas-
nym, rzeczowym ustaleniu wzajemnych zaleznos$ci i od-
dzialywaniu na siebie wymienionych elementow.

W  branzy lotniczej najszybciej rozwingly si¢ $rod-
ki produkcji — wytwoérnie lotnicze. Stalo sie to juz
na poczatku lat pigeédziesiatych dzieki uruchomieniu w
Polsce nowoczesnej produkeji lotniczej na podstawie do-

Rys. 4.
ma silnikami

Start rakiety meteorologicznej Meteor-2 wspomagany dwo-
startowymi

kumentacji otrzymanej z ZSRR. Byly to, jak juz wspom-
niano, samoloty MiG, silniki do nich i osprzet. W nastep-
nych latach, az do chwili obecnej, podstawowa produkcja
.lotnicza nadal opierala si¢ na licencjach ZSRR. Nie sprzy-
jalo to rozwojowi technicznego zaplecza zakladowego, kto-
rego celem bylyby wlasne prace rozwojowe, poniewaz za-
klady mialy zapewniong produkecje. Natomiast stosunkowo
szybko rozwijal sie IL, ktory od poczgtku pelnit role
centralnego zaplecza naukowo-badawczego, odpowiadajg-
cego (zwlaszcza w pierwszym okresie rozbudowy przemy-
stu lotniczego) za jako$¢ produkceji.

W poczatkowym okresie rozwoju IL grupowal takze ze-
spoly konstruktorow platowcow, ktorzy opracowali tu
pierwsze po wojnie, wdrozone do produkcji, polskie samo-
loty, takie jak Junak-3 i Bies. Jednocze$nie IL pomagat
przemystowi w rozwoju przyzakladowych laboratoriow,
wdrazal w nich metody badan, tak ze mogly one nastep-
nie przeja¢ wiekszo$¢ prac nad kontrolg jakosei produko-
wanego sprzetu lotniczego. IL mogl wtedy zajaé sie pra-
cami naukowo-badawczymi o charakterze bardziej ogol-
nym, staé¢ sie baza naukowo-badawecza branzy. Podejmo-
wal réwniez zupelnie nowe, nie znane jeszcze w Kkraju
problemy techniczne i naukowe. -

Rys. 5.

Wizualizacja oplywu modelu samochodu dostawczego
w prébach tunelowych

Od II polowy lat piecdziesigtych do konca lat sze$§c¢dzie-
siatych w Instytucie zajmowano sig¢ silnikami rakietowy-
mi na paliwo stale, przeznaczonymi do celow specjalnych
Prace w tej dziedzinie (obok probleméw zwigzanych z pro-
cesami spalania, tj. zagadnieniami zaplonu paliwa stale- -
go, statecznego spalania tadunkéw o réznym ksztalcie wy-
konanych z roznych paliw, wplywu przyspieszen na pro-
ces spalania itp.) wymagaly rozwigzania réwniez innych
problemoéw, jak np. izolacji termicznej, materialow odpor-
nych na dziatanie wysokich temperatur i erozje strumienia
gazow o0 wysokiej temperaturze, zastosowanie konstrukeji
cienkos$ciennych wysoko obcigzonych pod wzgledem gaze-
dynamicznym 1 wytrzymatosciowym. Wynikiem wielu
prob bylo skonstruowanie i przebadanie udanych kon-
strukeji silnikow rakietowych o ciggu od 10 daN do kilku
tysiecy daN. Dwa z nich, jeden o ciggu ok. 1400 daN, dru-
gi o ciagu 2400 daN i czasie spalania 18 s, zastosowano
do napedu rakiet meteorologicznych Meteor-1 o pulapie
ok. 40000 m i Meteor-2 o putapie 105000 m. Skonstruowa-
no takze kilka silnikéw przeznaczonych do napegdu tzw.
hamowni latajacych, ktorych drugi stopien stanowil nad-
dzwigkowy silnik strumieniowy.

W tym samym czasie opracowano i wdrozono do pro-
dukcji pierwszy w kraju silnik turbinowy SO-1 o ciagu
1000 daN =z przenaczeniem do nagpgdu samolotu szkolno-
-treningowego TS-11 Iskra, ktérego projekt wstepny pow-
stal roéwniez w Instytucie.

Po 1970 r. w przemysle lotniczym zaczeto opracowywaé
nowe wlasne konstrukcje. 1L pelnil role koordynatora
dziatan zwigzanych 2z wezlowymi problemami polskie]j
techniki. Mozna uwazaé¢, ze zaistnialy juz niezle rozwiniete
elementy systemu koordynacji. Byla juz stosunkowo duia
baza produkecyjna majaca w wielu przypadkach dobre za-
plecze techniczne (zwlaszeza technologiczne), istniaty do-
brze zorganizowane OBR, ZBR i ZD w WSK-Mielec,
WSK-Swidnik, w WSK-Rzeszéw i WSK-Okecie, jak row-
niez stosunkowo mocne centralne zaplecze naukowo-ba-
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dawcze (tzn. IL), peinigce przez trzy b5-latki role koor-
dynatora prac zaplecza technicznego branzy lotniczej i sil-
nikowej. Dzialo si¢ to w czasie opracowywania nowych
wyrobow, ktore miaty by¢ podstawg produkcji przez co
najmniej 10 lat. Biorgc pod uwage osiggniete juz wyniki
prac, mozna mie¢ nadzieje, ze system branzy lotniczej beg-
dzie funkcjonowal coraz lepiej. Kadra specjalistow lotni-
czych ksztatei si¢ na poziomie wyzszym w dwu politech-
nikach: Warszawskiej i Rzeszowskiej, a na poziomie Sred-
nim w kilkunastu technikach i szkolach przyzakladowych.
Branza lotnicza, pozornie bardzo specjalistycza, opiera sig
na problematyce ogdlnotechnicznej, dlatego tez czerpie ka-
dry takze z innych os$rodkoéow szkolenia, zwlaszcza o spec-
jalnosci mechanicznej, elektronicznej i technologicznej.
Nastepnym czynnikiem decydujacym o efektywnosci
dzialania tego systemu jest wilasciwy wybdr zadan. Istot-
ng role odgrywa tu IL jako zaplecze naukowo-badawcze,
grupujace zespoty wybitnych fachowcow 1 dysponujace
najwieksza liczbg informacji ze wszystkich dziedzin pro-
blematyki lotniczej i silnikéw wysokopreznych. Ze wzgle-
du na stale rosngce (z regulty bardzo duze) koszty nowych
opracowan bardzo wazne bylo ustalenie, jakie samoloty
i $miglowce, napedy, osprz¢t i wyposazenie lotnicze powin-
ny by¢ opracowywane i produkowane. Technika lotnicza
nie byla dziedzing zamknietg, oderwang od innych. Ze
wzgledu na swg unikatowg baze laboratoryjng IL w nie-
ktorych zagadnieniach byl i jest glowng jednostka badawczg

w kraju, np. w aerodynamice przemyslowej. takg

dziedzing sa proby rezonansowe konstrukcji.

Druga

Rys. 7.
w Instytucie

Samolot PZL-130 Orlik w czasie prob rezonansowych

Fot. ILot. W. Garbarczyk

NOWOSCE TECHNICZNE -

Prace firmy Aeritalia
w dziedzinie techniki STOL

Specjalisei z oddzialu samolotow bojowych wloskiej fir-
my Aeritalia (Turyn) uwazajg, ze w zwigzku z rozwojem
Ssrodkow niszczenia pasow startowych samoloty wojskowe
o konwencjonalnych wilasciwo$ciach startu i lgdowania sta-
na sie juz na poczatku XXI w. malo przydatne. Opierajgc
si¢ na tych przewidywaniach przystgapili oni do opracowa-
nia nowej koncepcji skrocenia startu i ladowania bedgcej
polaczeniem techniki nadmuchu plata, efektu wymuszonego
przez silnikowe strumienie wylotowe wtornego przeplywu
powietrza oraz zjawiska Coandy, tj. tendencji strumienia
powietrza do ,przyklejania” si¢ do wychylonej Kklapy
skrzydla. Odpowiednie skojarzenie tych trzech elementow
moze zapewni¢ wzrost udzwigu albo zasiegu samolotu o ok.
30% w porownaniu z samolotem o tej samej dlugosci star-
tu majgecym tylko nadmuch klap. Prace znajduja sie obec-
nie w stadium badan modelowych, ktéorych celem jest
optymalizacja dlugos$ci startu, udZwigu, uzbrojenia, zasiggu
i zwrotnodci samolotu. Nowa koncepcja STOL ma znalez¢
zastosowanie w przyszlych generacjach samolotow myéliw-
skich 1 szturmowyrch. Bierze si¢ pod uwage mozliwosci bazo-
wania samolotow tego typu na nowym wloskim lotniskow-
cu — przeznaczonym obecnie dla $miglowcdéw — Giuseppe
Garibaldi o wypornosci 13 000 t.

W.K.

Zabezpieczenie samolotu
przed korkociqgiem

Ocenia sig, ze w lotnictwie sportowym ok. 30% wypad-
kow $miertelnych jest powodowanych korkociggiem wsku-
tek przeciggniecia samolotu w krytycznych {fazach lotu,
przede wszystkim w czasie startu i ladowania, ale takze
w zakretach na malej wysoko$ci lotu przy duzym przechyle-
niu samolotu. Juz od wielu lat NASA pracuje nad sposo-
bami zabezpieczenia malych samolotow przed korkociagiem.
Badania prowadzone w Langley Research Center i Ames
Research Center wykazaly, ze oderwanie sirumienia przy
przeciggnieciu samolotu zaczyna sie przewaznie na tylnej
gérnej czesei przejscia skrzydlo-kadlub i rozprzestrzenia sig
nastepnie do przodu i ku koncom plata. Stwierdzono, ze
wystarcza stosunkowo nieduze zmiany w uksztaltowaniu
krawedzi natarcia plata, aby znacznie zmniejszyé niebezpie-
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czenstwo wpadnigecia samolotu w korkocigg. Modyfikacja
plata polega na zastosowaniu na krawedzi natarcia ze-
wnetrznej czesci skrzydla nakladki o grubosci 5 cm, ktorej
szeroko$¢ wynosi 15 cm na gbrnej jego powierzchni i 45 cm
na dolnej powierzchni. Nakladki sg tak uksztaltowane, ze
nadajgq krawedzi natarcia lekkie odgigcie do doilu i wigk-
sze zaokraglenie. Naktadki powodujg tworzenie sie niewiel-
kiego zawirowania, ktore zapobiega rozprzestrzenianiu sig
oderwania na koncowej cze$ci plata. Odgigcie do dotu kra-
wedzi natarcia réwniez przyczynia sie do utrzymania ,zdro-
wego” oplywu tych czesci plata.

Naktadki wyprobowano na trzech typach samolotow spor-
towych (m.in. na samolocie Piper PA-28), ktorych predkosc
przelotowa zmniejszyla sie tylko o ok. 4 km/h. Stwierdzo-
no, ze dopiero przy kacie natarcia 18° wystepuje poczgtek
spokojnego oderwania, a do przeciggnigcia samolotu potrzeb-
ne sa katy wieksze od 35°. W czasie 20 prob tylko raz uda-
lo sie¢ wywola¢ korkocigg, przy czym samolot byl niepra-
widlowo zaladowany, a pilot sterowal nim w sposéb gwal-

towny.
W.K.

Rakielowy silnik strumieniowy

TFord Aerospace and Communications Corp. i United Te-
chnologies Corp. opracowuja rakietowy silnik strumienio-
wy przeznaczony do napedu pociskoOw ziemia — powietrze.
Nowa koncepcja silnika polega na wykorzystaniu powie-
trza sprg¢zonego w dyfuzorze wlotowym jako utleniacza
paliwa stalego silnika rakietowego, wobec czego silnik ta-
ki moze by¢ uwazany za silnik strumieniowy na paliwo
stale, w odréznieniu od silnika rakietowo-strumieniowego,
w ktorym silnik rakietowy stanowi praktycznie niezaleiny
zespol zabudowany w kanale silnika strumieniowego zasi-
lanego w sposob konwencjonalny paliwem cieklym.

Rakietowy silnik strumieniowy ma 4- do 5-krotnie wigk-
szy impuls niz tradycyjny silnik rakietowy na paliwo stale,
jednak osigga sie to kosztem zwigkszonego oporu aerody-
namicznego pocisku 1 wigksza zlozonoscia konstrukeji.
Nowy naped zapewnia poza tym 2-krotne zwigkszenie za-
siggu i o ponad 30% wigksza predkos¢ przelotowa (Ma =
= 2,5) pocisku.

Przeprowadzone zostaly tunelowe badania silnika w
naddzwickowym tunelu 1,2 X 1,2 m firmy Vought Corp.,
przy czym wykorzystano pocisk naturalnej wielkoséci Ford
Chaparral, zaopatrujac go we wlot o zewngtrznym spreg-

zaniu i o stalej geometrii. Rozpoczecie badan w locie
przewidziane jest na 1987 r.

w. K.
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STRESZCZENIA

BLASZCZYK J.: Analiza numeryczna sy-
metrycznych drgan wilasnych samolotu z
uwzglednieniem odksztatcalnosci struktury.
TLiA, t. XLII, 1987, nr 7, s. 4

Przedstawiono wyniki analizy numerycz-
nej drgan wlasnych sprezystego samolotu
na podstawie brylowo-belkowego modelu
zaproponowanego w [10]. Opracowano algo-
rytm obliczen i zredagowano program w
jezyku ALGOL na EMC ODRA-1305, Podano
wyniki obliczen widma drgan dla konstruk-
cji  hipotetycznej i rzeczywistej. W przy-
padku rzeczywistego samolotu otrzymane
wyniki poréwnano z rezultatami pomiarow
rezonansowych [11].

LAGOSZ M., SZCZECINSKI S.: Tlumienie
drgan skretnych waléw korbowych lotni-
czych silnikow ttokowych (I). TLiA, t. XLII,
1967, nr 7, s. 18

Przedstawiono typy tltumikow drgan skret-
nych uktadow Kkorbowych lotniczych silni-
kow tlokowych, opisano ich podstawowe
cechy konstrukceyjne 1 wlasciwos$ci dyna-
miczne oraz podano przyklady zastosowan.
Zwrocono uwage na ewentualnose dyna-
micznego oddziatywania lopat $migta na u-
kiad korbowy silnika.

Grzegorzewski J.: Instytut Lotnictwa —
60 lat w stuzbie polskich skrzydet i go-
spodarki narodowej (I). TLiA, t. XLII, 1987,
nr 7, 8 21

W artykule przedstawiono zarys dziejow
Instytutu Lotnictwa. Omowiono rolg Insty-
tutu Lotnictwa w polskim przemySle lot-
niczym po II wojnie S$wiatowej, zakres
i rodzaj jego prac, wyposazenie i osiag-
nigeia w latach 1945-+-1986.

CONTENTS

BLASZCZYK J.: Numerical analysis of
symmetrical free vibrations of an aeroplane,
with taking into account the structure de-
formability. TLiA, vol. XLIf, 1987, No. 7,
p. 4

Results of numerical analysis of free
vibrations of an elastic aeroplane structure,
based on a body-and-beam type model
which was proposed in (10|, have been pre-
sented. Calculation algorithm has been
worked out and the appropriate program
on the ODRA-1305 computer has been
edited in the ALGOL longuage. Vibration
spectra calculated for a hypothetical and
an actually existing structures have been
given. For the actual aircraft, the analysis
results have been compared with results
of resonanse measurements [11].

LAGOSZ M., SZCZECINSKI S.: Crankshaft
torsion damping in aircraft piston engines
(I). TLiA, vol. XLII, 1987, No. 7, p. 1

Types of torsion' dampers for aircraft
piston. engine crankshaft assemblies have
been presented. Basic design features, dy-
namic characteristics and applications
examples of the dampers have been des-
cribed. A possibility of dynamic effect of
airscrew blades on the crankshaft torsional
vibrations has been pointed out.

GRZEGORZEWSKI J.: Aeronautical Insti-
tute — 60 years of service Polish wings
and national economy (I). TLiA, vol. XLII,
1887, No. 7, p. 21

History of the Aeronautical Institute has
been outlined in this article. Role of the
Institute played in Polish aircraft industry
after the World War II, scope and nature
of Institute’s work, Institute’s equipment
and achievements in the years 1945--1986,
have been described.

ZUSAMMENFASSUNGEN

BEASZCZYK J.: Numerische Amnalyse der
Eigenschwingungen eines Flugzeuges unter
Beriicksichtigung der Strukturforminderung.
TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 7, S.

Es werden Ergebnisse der numerischen
Analyse der Eigenschwingungen eines ela-
stischen Flugzeuges auf Grund eines in [10]
vorgeschlagenen korper und stabférmingen
Modells dargestellt. Dazu wurde der Be-
rechnungsalgorythmus und das Programm
in der ALGOL-Sprache fiir die Rechenma-
schine EMC-ODRA 1305 ermittelt. Es wer-
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cd. z II okt
Profesora w codziennej Jego dziatalno$ci.
Jego stanowisko wobec studenta przy pierw-
szych spotkaniach przy desce, zwykle za-
barwione charakterystycznym  sceptycyz-

mem, szybko nabierato cechh partnerskich
jesli tylko mlody czlowiek udowodnil, ze
dziata 2z zamilowaniem i chce sie czegos
nauczyé. Szybko odkrywalt predyspozycje

kandydata na inzyniera i klasyfikowal je-
go mozilwosei jako ,,konsiruktora’ bgdz
,.0obliczeniowca” — sugerujac mu dalszg
dziatalno$¢ zgodng z jego zdolno$ciami.

Prowadzil prace dyplomowe ponad 150
przysztyeh inzynieréw, prace przejéciowe u
Profesora wykonalo ponad 50 o0sOb. Jego
praca wyrabiajaca u tych ludzi umiejgt-
no$ci inzynierskiego dziatania procentuje na
co dzien w naszym lotnictwie i wszgdzie
tam, gdzie pracujg Jego uczniowie.
Niestely (a dzialalno§é Profesora zoslata
powaznie zaklocona podczas proby likwida-
cji polskiegn przemystu lotniczego w latach
1968-+-1970. Reperkusje tych decyzji dopro-
wadzily w 1970 r. do rozbicia na okres ok.
1 semestru zespolu ludzi zaangazowanych
w Watedrze Budowy Samolotéow. Zniknagt

wyraz ,Jlotnictwo” z nazwy Wydziatu, kto-
ry przyjat nazwe: Wydzial Mechaniczny E-
nergetyki Cicplnej. Kadry dla lotnictwa

ksztalcono niejako w ukryciu, pod pozo-
rem dokonczenia juz rozpoczetych progra-
mow nauczania.

Ostatnim dzietem Profesora w dziedzinie
konstrukecji samolotow byl MD-12 (opraco-
wany ped kierunkiem Jego i prof. dr. inz.
F. Misztala samolot transportowy o magie
handlowej 1500 kg). Prace rozpoczgte w
1955 r. w Instytucie Lotnictwa, dokad Pro-
fesor przeniést sie z WSK-Okgeie, byty
kontyuowane w WSK-Okecie od 1 stycznia
1957 r. po kolejnej reorganizacji. Obserwu-
jac Profesora w trakcie np. proh statycz-
nych tego samolotu widaé bylo ogromne
zaangazowanie 1 wiedzg, ktére umozliwialy
natvchmiast po zakonczonej proébie podej-
mowanie decyzji o niezbednych modyfika-
cjach. Niestety 1 ten projekt nie doczekat
sie seryjnej produkcji. Skutki tego odczu-
wamy do dzi§, gdyz byl to samolot, ktory
wyprodukowany w duzej serii mogitby zmie-
ni¢ catkowicie sie¢ i czesto$é polgezen kra-
jowych linii PLL LOT od polowy lat sze$§€-
dziesiatych do dzisiaj.

W 1961 r. Profesor zakonczyt dzialalnosé
zawodowa w WSK-Okecie, do 1963 r. po-
zostat tam na stanowisku konsultanta. W
1970 i 1972 konsultowal projekt samolotu
rolniczego w WSK-Mielec. Jednocze$nie u-
dzielal si¢ w Radzie Naukowej Instytutlu
T.otnictwa (od 1967 r. do 1974 r.) i w Radzie
Naukowo-Technicznej Ofrodka Badawczo-
Rozwojowego Sprzetu Komunikacyjnego
WSK PZL-Miclec (od 1972 r. do 1975 r.).

Byt ostatnim dziekanem Wydzialu Lotni-

czego PW (od 1960 r. do 1961 r.). Po polg-
czeniu Wydzialu Mechaniczno-Konstruxeyj-
nego z Lotniczym =zostat jednym z pro-
dzickandw na nowym Wydziale Mechanicz-
nym Energetyki i Lotnictwa (MEiL) (1961+
-+1969 r.). Byl kierownikiem Zakltadu Tech-
nologii Katedry Budowy Samolotow (od
1961 r. do 1970 r.), po powstaniu Instytutu
Techniki Lotniczej 1 Hydroaerodynamiki
zostal jego dyrektorem (od 1972 do 1973 r.).
Po odej$ciu prof. dr. inz. F. Misztala na e-
meryture, zostal kierownikiem Zakladu Sa-
molotow i Smigloweow (dawna Katedra Bu-
dowy Samolotow).

W latach 1973-+1975 byl czlonkiem Senatu
PW, w latach 1965+1969 rzecznikiem Odwo-

lawezej Komisji Dyseyplinarnej dla Stu-
dentow, byl czionkiem trzech Komisji Se-
nackich (lokalowej w 1957 r., gospodarczej
w 1961 r. i konkursowej stypendiow nauko-
wyeh w latach 1969--1972). W 1975 r. zostal
czlonkiem Rady ds. Mlodziezy Wydzialu
MEIL.

W czasie pracy na Politechnice Profesor
kierowat zespotem naukowo-badawczym
konstrukeji kompozytowych, ktéry wyko-
nat wiele prac dla przemystu: opracowanie

wskazan dotyczacych konstrukeji i wy-
trzymatoéei wodolotu, przebadanie wtagei-
wodci mechanicznych kompozytéw szklano-

-epoksydowych i opracowanie maetod ich
wylwarzania, wskazania dotyczace konstruk-
ci dzwigara kompozytowego skrzydla szy-
bowca, konstrukeja i technologia $migla =z
kompozytu, wskazania konstrukeyjne i ba-
dania trwato$ci zmeczeniowej okucia dzwi-
gara szybowca.

Profesor wielokrotnie prowadzit wyklady
pt.: Konstrukcja samolotow, Samoloty spe-
cjalne, Podstawy budowy samolotéow, Od
powstania do 1965 r. byl opiekunem Studen-
ckiego Kola Naukowego Lotnikéw przy
Wydziale MEiL, wieloletnim opiekunem
studentéw  specjalnosei  ,,samoloty i $&mi-
glowce” (od 1950 r. do 1976 r.), prakiyk
kursowych i dyplomowych, cztery razy byl
opiekunem naukowym wypraw studenckich
na Paryski Salon Lotniczy. .

W 1955 r. wydal skrypt ,,Budowa samolo-
tow”, a w czasie pobytu w Turcji, w 1941,
. Wytrzymato§é konstrukeji lotniczych™
(skrypt po francusku dla Politechniki w
Stambule).

W latach 19561976 opublikowat 9 arty-
kuldw zawierajacych wynikl rozwigzan na
tematy wynikajgce gléwnie z Jego dzialal-
nosci konstrukecyjnej 1 badawcze]. Trzy-
krotnie opracowywal hasla lotnicze do: En-
cyklopedii PWNT w 1957 r., Leksykonu
PWN w 1970 r. 1 Matej Encyklopedii Po-
wszechnej PWN w 1971 r. Wyglosit 6 re-
feratow na konferencjach i kongresach kra-
jowych i zagranicznych.

Profesor dzialal spolecznie w stowarzy-

szeniach zawodowych od 1932 r. jako czlo-

Zwiazku Polskich Inzynieréw Lotni-
*h (w latach 1937 i 1938 jako sekretarz
Zarzgdu, w 1939 r. jako czionek Komisji
Rewizyjnej) i w latach 1947+1960 jako czlo-
nek Sekcji Lotniczej Stowarzyszenia Inzy-
nierow i Technikow Mechanikow Polskich,
od 1976 r. byl wiceprzewodniczgcym Rady
Seniorow Lotnictwa Aercklubu PRL. Pra-
cowal spolecznie w Radzie Nadzorczej Spot-
dzielni Budowlano-Mieszkaniowej ,,Politech-
nika”. Do 1986 r. byt przez wiele lat prze-
wodniczacym Rady Muzeum Lotnictwa i
Astronautyki w Krakowie.

Bardzo lubil

lataé, Niestety wada wzro-
ku 1 ciggly brak czasu mnie pozwolily Mu
‘osiggnagé wyzszych klas wyszkolenia (byt

pilotem szybowcowym podkategorii C z u-
konczonym kursem holu).

Byt zamilowanym turystg. Zwigzat sig
SciSle z grupg wycieczkowy dr. Mieczysla-
wa Orlowicza, najpierw jako uczestnik, a
pozniej jako przewodnik lieznych wypraw
turystycznyeh tej grupy.

W czasie swojej wieloletniej pracy w
szkolnictwie wyzszym prof. L, Dulgba za
dzialalno$¢ dydaktyczng i naukowo-badaw-
czg otrzymat trzy nagrody ministra (w tym
jedng zespotowa) i pigé nagrod rektorskich.

Otrzymat wiele wyrdéznien (odznak i dy-
plomoéw) za swojg prace zawodowg i spo-
teczng w szkolniciwie wyzszym, przemyS$le
lotniczym 1 spéldzielczosel mieszkaniowej,
w pazdzierniku 1986 r. wyroznienie SL
SIMP ,,Skrzydla Pulawskiego”. Byt odzna-
czony Ziotym Krzyzem Zaslugi w lipcu
1957 r., Krzyzem Kawalerskim Orderu Od-
rodzenia Polski w pazdzierniku 1973 r. i in-
nymi odznaczeniami.

Po przejsciu na emeryture (w 1977 r.) u-
¢zestniczyt nadal w pracach Zekladu Samoe
lotow i Smigloweoéw. Prowadzit prace dy-
plomowe, byl czgsto koreferentem prac dy-
plomowych prowadzonych przez Jego na-
stepcéw. Szezegdlnle interesowal sie praca-
mi grupy mlodych inzynieréow tworzgcych
szybowece z kompozytu szklano-epoksydowe-
go, dzialajacych w przeobrazonym dawnym
Jego zespole naukowo-badaweczym. Byt kon-
sultantem konstrukeji wultralekkiego szy-
bowca jednomiejscowego ULS-PW, konsul-
tantem i weryfikatorem obliczern szyboweca
PW-2 Gapa. Za te ostatnia konstrukcjg ze-
spol pracownikéw wsp6lnie z Profesorem
zostal uhonorowany nagroda zespolowa mi-
nistra II stopnia w 1986 r. Konsultowal pro-
jekt, metody obliczeniowe i weryfikowat
obliczenia goleni sprezystej do samolotu
PZL-105 Wilga 88. Lecz zabraklo juz czasu
na wykonezenie prac.

Zmart w szpitalu 17 lutego 1987 r. Zostat
pochowany na Powgzkach w Warszawie.
Odszedt Wychowawca i Nauczyciel, ktorego
rzetelnos¢, wiedza i skromnosé beda wzo-
rem dla Jego nastepcow.

W. BlazZewicz
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den die Berechnungsergebnisse des Schwin-
gungsspektrums flir eine hypothetische und
wirkliche Konstruktion angefuihrt. Fiir das
wirkliche Flugzeug werden die ermittelten
Ergebnisse mit dem Resultat der Resonanz-
messungen [11] verglichen.

LAGOSZ M., SZCZECINSKI S.: Didmpfung
der Drehschwingungen Dbei Kurbelwellen
fiir Kolben-Flugmotore (I). TLiA, XLII
Jhrg., 1987, H, 7, S. 18

Es werden Typen, grundsétzliche Kon-
struktionswerkmale, dynamische Eigen-
schaften wund Anwendungsbeispiele von
Drehschwingungs-Dimpfern fir Kurbel-
anordnungen bei Kolben-Flugmotoren dar-
gestellt. Ausserdem wird auf die Moglich-
keit einer dynamischen Einwirkung der
Luftschraubenblitter auf die Kurbelan-
ordnung des Motors hingewiesen.

GRZEGORZEWSKI J.: Das Institut fiir
Luftfahrtwesen — 60 Jahre im Dienst der

polnischen Tuftfahrt und der mnationalen
Wirtschaft (I). TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 7,
S, 21

In dem Aufsatz wird ein Grundriss der
Geschichte des Instituts fiir Luftfahrtwesen
dargestellt. Es werden die Rolle des In-
stituts in der polnischen Flugzeugbauin-
dustrie nach dem zweiten Weltkrieg, der
Bereich und die Art der ausgefiihrten Ar-
beiten, seine Ausriistung wund Errungen-
schaften in den Jahren 1945—1986 erdortert.

COJIEP)KAHUE

BITAIIMUK 51.: Iud popuiii anajan3 CHMMETPHYCCKHX CO-
GcrBennnix KosgeGanmit camonera ¢ yuyeroM aedopmanumn
crpykrypbl. TJIuA, T. 42, 1987 r.,, Ne 7, c. 4

OnuceIBAIOTCS PE3yNbTATHI UAGPOBOro aHanm3a co-
OCcTBEHHLIX KONeGaHuii ynpyroro caMolncra, Ha ocHoBse
MOJIENH, cocToALeil 13 (aJI0K H COCPENOTOYCHHDIX MACC,
PaspaGoTaH anrOpuT™M pacteron I HanmcaHa nporpams-
Ma Ha DIBM Onpa—1305. [auer pesynbTarbi pacucs-

TOB CHEKTPA KONeOGaHMIt U1 runoTeTnyeckoii u peanne®
Hoit xoHerpykmmin, dus CYLUCCTBYIOLIErO CAMOJI CTA IPH=
BOAUTCH CPABHCHHC PE3YILTATOB C PEe30HAHCHBLIMU H3=
MepeHUAMH,

JIATOII M., IENIVUHLECKU C.: Jemnduposanue xpy=
THABHBIX KOJIeGRAHNIT KOJICHYATHIX BAJOB ABHALHOHWBIX
nopllgﬂenmxinsura'rcncﬁ (I'w.) TJInA, 1. 42, 1987 r., Ne7,
Ce
Onmeansr Tunel AeMndepoB KPYTHILHBIX KoaeGalumii
ABHALMOHHLIX NMOPIIHEBLIX IBHrATENEH, YKA3aHLI MX OC-
HOBHBIC KOHCTPYKTHBHBIC OTJHYHA M INHAMHAYCCKUC
CBOHCTBA, NaHbl TMPHMEPHI IpEMeHeHnA. OGpamaerca
BHUMaHHE HAa BO3MOKHOCTH AMHAMMYECKOTO BO3Jeii-
CTBUA JIONACTCil BUHTA HA KONCHYATHIN BAJ ABHrATE/T

TKETOXKEBCKU E.: Uncruryr Anmamum — 60 Jier nae
cayrGe MONBCKIX KpbUILeB M Hapoiero xossiicrsa (I v.),
TIInA, T. 42, 1987 r., M7, c. 21

Cratpa npeacrannser coboii ouepk u3 meropma MH-
crntyta Apmanimn. OnncaHer pons VMIHCTHATYTA B IOJb=
CK {102BHAIMOHHOM IPOMBIUICHHOCTI HOCIe BTOPOIT Mit
POBOIt BOiiHBI, Xapakrep u 00beM paGoT, TexuHYeCKasHn
Oaza u nocruikeHus ViHeruryta B TeueHne 1945 1986.
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