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ZE SWIATA

FRANCIA

e Rozpocz¢to konstruowanie drugiego prototypu
samolotu mysliwskiego Dassault-Breguet Rafale, w
wersji morskiej (pokladowej). (A. et C. 1215)

e W styczniu br. wytwornia Turboméca wyprodu-
kowata dwutysigczny silnik turbinowy Arriel
(467-+618 kKW zaleznie od wersji). Silnik tego typu
napgdzajq Smigtowce Aérospatiale SA.365 Dauph-
in i AS.350 Ecureuil, a od niedawna takze Sikorsky
S-67A. Jest przygotowany nowy model Arriel 2, o
mocy 650 kW, dla przysziego francuskiego lekkiego
Smiglowca Aerospatiale HLF (Hélicoptere Léger
Futur). (A. et C. 1215)

e Linie lotnicze Air France wykonaty plan 1988 r.
w 100% tylko w odniesieniu do transportu nad-
dzwigkowego (Concorde) i krajowego. Pozostaty
cze$¢ planu wykonano w 90%. Przyczyna — strajki
personelu naziemnego. (A. et C. 1215)

e Z okazji dwusetnej rocznicy rewolucji francus-
kiej i setnej rocznicy skonstruowania Wiezy Eiffle’a
w Paryzu zapowiedziano zorganizowanie rajdu doo-
kola Francji dla pilotéw senioréw — urodzonych
przed 31 grudnia 1919 r., a wigc dla siedemdziesig-
ciolatkéw! Trasa bgdzie podzielona na 23 etapy (po-
czatek rajdu w Paryzu), zatogi muszg by¢ dwuoso-
bowe, narodowos¢ obojetna. (A. et C. 1215)

e Securité Civile dysponuje 26 samolotami pozar-
niczymi uzywanymi giéwnie do gaszenia pozaréw
laséw: 11 amfibiami Canadair CL-215, 2 zmodyfiko-
wanymi Douglasami DC-6 i 13 Grummanami S-2F
Tracker. (A. et C. 1215)

HISZPANIA

e Europejski mysliwiec przysztosci EFA (Euro-
pean Fighter Aircraft) bedzie napgdzany silnikiem
EJ200, ktérego wspdtwykonawca bedzie firma
Sociedad Espanola de Motores SA. 45% kapitatu tej

firmy nalezy do brytyjskiego Rolls Royce’a. (A. et
C. 1215)

o W 1992 r. przewiduje si¢ wycofanie ze stuzby
mysliweéw MiG-21 (produkowanych w Indiach na
licencji). Jak poinformowat szef sztabu Armii
Powietrznej, w ostatnim okresie samoloty te ulegaly
czestym wypadkom — z przyczyn technicznych. (A,
et C. 1215)

INDIE

JAPONIA

o Gtownym wykonawca japonskiego mysliwca
przysztoéci FSX bedzie Mitsubishi HI, przy wspol-
pracy firm Kawasaki, Fuji i General Dynamics
(USA). Na podstawie podpisanej niedawno umowy
migdzy Japonia i USA jest przewidziany transfer tech-
nologii amerykariskich. (A. et C. 1215)

e Linie All Nippon Airways zakupily dwa symula-
tory samolotu Industrie A.320, skonstruowane przez
Thomson-CSF  (Francja). Obecnie przewoznik
japonski dysponuje 20 réznymi systemami treningo-
wymi. (A. et C. 1215)

RFN

e Linie lotnicze Deutsche Lufthansa przeznaczyty
620 mln marek na rozbudowg infrastruktury obstu-
gowej i zakup 3 dodatkowych ,matych™ aerobusow
Airbus Industrie A.320 (wcze$niej przewoznik
zachodnioniemiecki zamoéwit 15 tych samolotow).
(A.et C. 1215)

e Nowy przewoznik, linie Aero Lloyd, miat trudny
poczatek: w 300 pierwszych lotach przewieziono
2900 pasazerow na 15 700 oferowanych miejscach
(Sredni wspétczynnik wypetnienia wyniost wige zaled-
wie 18,5%). (A. et C. 1215)

9 SZWAJCARIA

e W korcu 1988 r. linic lotnicze Swissair otrzy-
maly 8 samolotéw Fokker 100, dostarczonych przez
wytworni¢ holenderskg z opéZnieniem. (A. et C.
1215)

e Do konca 1988 r. wytwérnia General Electric
wyprodukowata ponad 4600 silnikéw turbinowych
T.700/CT.7, kt6re napgdzaja Smiglowcee 14 typow w
18 krajach (m.in. Sikorsky H-60 Black Hawk i Sea-
hawk, Hughes-McDonnell Douglas Apache). Pro-
dukcje rodziny tych silnikéw rozpoczgto w 1978 r.
(A. et C.1215)

W. BRYTANIA

e Rozpowszechniono pierwsze informacje doty-
czgce projektu samolotu komunikacji lokalnej Bri-
tish Aerospace Jetstream 41. Bedzie to rozwinigeie
znanego Jetstreama 31, o pojemnosci 27 miejsc.
Kadtub, w stosunku do -31, bgdzie diuzszy o 4,8 m,
wigkszy bedzie rowniez ptat (32,4 m?). Przewiduje
si¢ naped dwoma silnikami turbinowymi Garrett
TPE 331-14 o mocy po 1103 kW. Przewidywana
cena—5 mln. dol. (A. et C. 1215)
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Zafascynowanie jakim$ nowym pomystem, rozwigzaniem technicz-
nym, czy tez idega zawsze moze prowadzi¢ do zbyt jednostronnych, a
wigc czgsto zbyt daleko idacych wnioskéw. Jesli na ich podstawie for-
mutuje si¢ prognozy, to z bardzo duzym prawdopodobieristwem
mozna przyjac, ze b¢dg one zupelnie nietrafne. Chociaz jest to truizm,
to jednak wiele os6b, takze publikujgcych takie prognozy, zdaje sig
nie korzysta¢ z nauk ptynacych z przesztosci i od razu skazuje si¢ na
porazke. Zeby ograniczy¢ sig tylko do przykltadow z zakresu techniki
lotniczej warto tu przytoczy¢ kilka takich nietrafnych opinii, wnios-
kéw, czy prognoz, zaczerpnigtych z réznych okreséw rozwoju lotni-
ctwa.

U samego zarania rozwoju samolotow, w pierwszych latach obec-
nego stulecia niektoérzy twierdzili, ze wodnosamoloty maja znacznie
wigksza przyszto$¢ niz samoloty ladowe, gdyz ok. 70% powierzchni
Ziemi zajmuje woda. Pomimo oczywistej prawdziwosci tego ostat-
niego faktu stato si¢ inaczej. Natomiast w latach pigédziesiatych i pdz-
niejszych panowata opinia, ze wodnosamoloty wkrétee trafia do
lamusa historii i tylko ewentualnie niewiele z nich pozostanie w uzyt-
kowaniu wylacznie rekreacyjnym, czyli turystycznym i sportowym. Ta
skrajna opinia réwniez nie spetnila si¢, chociaz rzeczywiscie wigksze
wodnosamoloty (zabierajace np. 20+ 30 pasazeréw, czy zolnierzy badz
tez odpowiedni tadunek) uzytkuja tylko niektére morskie, na ogét
wyspiarskie panstwa, np. Japonia.

Na poczatku tzw. ery odrzutowej w lotnictwie dos¢ powszechne (nie
tylko wérdd niefachowcow) bylty przewidywania, ze samoloty odrzu-
towe wyprg samoloty ttokowe i turbo§migtowe z lotnictwa wojskowe-
go, a takze z cywilnego, zwlaszcza komunikacyjnego. Prognozy te
okazaly si¢ nietrafne. W lotnictwie komunikacyjnym bowiem pozo-
staty nadal (buduje sig je i projektuje) samoloty turbo$miglowe, ale
takze i ttokowe, zwlaszcza na potrzeby ruchu lokalnego. Rozwdj
badan $migiet wentylatorowych (propfanéw), takze przeciwbieznych,
spowoduje, ze prawdopodobnie stang si¢ one konkurencyjne w sto-
sunku do napgdu odrzutowego na $rednich dystansach, a nie wyklu-
czone, ze i na wigcej niz Srednich. Rowniez wojsko uzytkuje i bedzie
nadal uzytkowac nie tylko samoloty odrzutowe, gdyz wéréd wielu pod-
rodzajéw samolotow specjalnego przeznaczenia napgd odrzutowy jest
nie do przyjecia ze wzgledu na duze zuzycie paliwa (gdy jest bardzo
istotna dlugotrwalo$¢ lotu), a réwnocze$nie i niepotrzebny (ze
wzgledu na pozostate osiggi).

Na poczatku lat siedemdziesiatych wojskowi fachowcy z dziedziny
szkolenia lotniczego twierdzili, ze wstgpne i podstawowe szkolenie
pilotéw na samolotach ttokowych jest zbgdna strata czasu, ze powo-
duje koniecznosé eliminowania u szkolonych pilotéw nabytych uprze-
dnio niewlasciwych nawykéw przy ,,przechodzeniu” na samolot odrzu-
towy. Miala wigc skonczy¢ sig era wojskowych Smiglowych samolotéw
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Nie przeceniajmy nowosci

szkolno-treningowych. Jednak juz w drugiej potowie lat siedemdzie-
sigtych nastgpita diametralna zmiana stanowiska, zreszta gidwnie
dzigki Owezesnemu kryzysowi paliwowemu. W efekcie samoloty $mi-
glowe, nie tylko zreszta turboSmigtowe, nadal stuza w wojsku do szko-
lenia podstawowego, ale takze do realizacji czgsci programu szkole-
niowego uprzednio pochopnie przewidzianej do realizacji wylgcznie
na odrzutowych samolotach treningowych.

Natomiast catkowitym blamazem okazal si¢ (zaakceptowany u nas
takze przez niektérych fachoweéw), w gtéwnej mierze polski, dzis juz
anegdotyczny, odrzutowy samolot rolniczy (!), czyli Belfegor.

Rowniez era pionowzlotéw (nawet jeszcze na etapie Smiglowcow,
po ich znacznym juz rozpowszechnieniu si¢) pobudzata co ,,Smielsze”
umysty do snucia perspektyw nicograniczonego niemal — w konkuren-
cji zsamolotami — ich rozwoju. Jeszcze radykalniejsze opinie pojawily
si¢ po wejsciu do eksploatacji w wojsku pierwszych ,,samolotopodob-
nych” pionowzlotéw, a takze po rozpoczgciu projektowania i prob
modelowych wielu innych rodzajow statkéw powietrznych pionowego
startu i ladowania. Ujawniajace si¢ wowczas niewczesne zapgdy ,,grze-
bania”(szcz¢sliwie tylko na papierze) przyszlosci konwencjonalnych
samolotéw ostudzito dopiero wystapienie nie opanowanych technicz-
nie do dzi$ probleméw, skutecznie zawg¢zajacych zakres zadan, ktore
mogtyby wykonywac pionowzloty. Niejakim kompromisem migdzy
checiami a mozliwosciami byt rzeczywiScie stosunkowo szybki rozwdj
samolotow krétkiego startu i ladowania.

Do zabawniejszych prognoz, ktére byty publikowane takze w krajo-
wych periodykach (szczesliwie pozalotniczych), byto przewidywanie
rychtego konca ery samolotu wojskowego. Dziato si¢ to wowczas, gdy
wojsko opanowalo wykorzystywanie rakiet, zwtaszcza balistycznych.
Co przytomniejsi futurolodzy (tym razem juz z kregu fachowcéw lotni-
czych) orzekli tylko, Ze jest to bezwzglgdny i zarazem rychty koniec
wojskowego samolotu bombowego. Perypetie z amerykariskimi bom-
bowcami strategicznymi, zwtaszeza z XB-70 Valkyrie, a nastgpnie B-1
(obydwa typy nigdy nie weszty do produkcji seryjnej), zdawaty sig
uprawdopodobniacé te prognozy, chociaz w ZSRR bombowce strategi-
czne nie przezyly w tym czasie takiego kryzysu. Jednak ostatnie ame-
rykariskie bombowce strategiczne klasy stealth (trudno wykrywalne),
B-1A i najnowszy B-2, skompromitowaly t¢ prognoze.

PrzezyliSmy juz takze przewidywania bezwzgl¢dnego wyeliminowa-
nia poddzwigkowych samolotéw komunikacyjnych przez ich nad-
dzwickowych nast¢pcow na liniach transkontynentalnych. Concorde,
a przez krotki czas takze i Tu-144, zdawaty si¢ by¢ zaledwie pierwszymi
zwiastunami jeszcze szybszych (o predkosciach odpowiadajacych co
najmniej Ma=3) przyszlych liniowych samolotéw pasazerskich dale-
kiego zasi¢gu. Dzi$ juz nikt nie ma ztudzen, Ze na tylko nieco szersze
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PROTOTYPY

Jaffe Aircraft SA-32T e USA e

Turbo$miglowy samolot szkolno-treningowy

Edward Swearingen zaprojektowal lekki turboSmigtowy samolot
SA-32T do podstawowego szkolenia pilotow w sposob bardziej ekono-
miczny niz moga to zapewni¢ inne wspétczesne samoloty szkolno-tre-
ningowe. Samolot budowany przez Jaffe Aircraft Corp. jest pochodng
samolotu o wysokich osiggach SX300 napg¢dzanego silnikiem ttoko-
wym Textron Lycoming 10-540 o mocy 220 kW (300 KM), ktéry usta-
nowil rekord predkosci w swej kategorii (505 km/h). Obydwa samo-
loty majg ptat o laminarnym profilu NASA NLF 0416, zapewniajacy
dosy¢ doktadna symulacj¢ whasciwosci w locie samolotu odrzutowego,
na ktérym uczen ma dalej szkolié si¢, co pozwala na skrécenie okresu
szkolenia podstawowego. Samolot SA-32T umozliwi uczniowi juz na
poczatku szkolenia zapoznanie si¢ z pilotazem zblizonym do pilotazu
samolotu mysliwskiego. I tak np. dzigki matemu rozstawowi podwozia
mozna je wypuszczaé¢ przy duzych pr¢dkosciach podejscia, jak w
samolotach mysliwskich ostatniej generacji, a zachowanie si¢ samo-
lotu podczas kotowania réwniez przypomina samoloty mysliwskie.

Poza ostong silnika, koncowkami plata, pokrywami podwozia,
ktére sa wykonane z kompozytéw, konstrukcja samolotu jest meta-
lowa i ma wspélezynnik obciazenia +9. Jednoczgsciowy plat jest czy-
sty aerodynamicznie — podwozie jest chowane do kadiuba — a jego
integralne zbiorniki mieszcza 329 1 paliwa. Jednoszczelinowe klapy o
duzej rozpigtosci s3 uruchamiane hydraulicznie. Péiskorupowy
kadtub ma kabing z miejscami obok siebie i jednoczgsciowa ostong
otwierang hydraulicznie do przodu. Napgd stanowi silnik Allison 250-
-B17D o mocy 310 kW (420 KM) z tréjtopatowym $migtem przesta-
wialnym na odwrotny ciag, ale moze by¢ tez zabudowany silnik tto-
kowy z samolotu $X300.

Dane techniczne

Rozpigtosé 7,44 m
Diugosé 6,86 m
Wysokos¢ 2,38 m
Powierzchnia no$na 6,64 m
Masa wlasna 708 kg
Masa startowa i do ladowania maks. 1179 kg
Pr¢dkosé maks. n.p.m. 534 km/h
Pr¢dkosé przelotowa normalna 508 km/h
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Wznoszenie n.p.m. 18,8 m/s
Pr¢dkosc przeciggnigeia z klapami wypuszezonymi 135 km/h
Pulap praktyczny 7620 m
Dlugos¢ startu 518 m
Dtugos¢ lydowania 700 m
Zasi¢g maks. bez rezerwy paliwa 1780 km
W.K.
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zastosowanie tych ostatnich trzeba jeszcze poczekac co najmniej 20
lat, a wyeliminowanie samolotéow poddzwi¢kowych z pewnoscia nie
nastapi w ciggu kilku dziesiatk6w lat.

Coraz szersze wprowadzanie ostatnio bezpilotowych statkow
powietrznych (w anglosaskich zwtaszcza publikacjach okreslanych
skrotem RPV) do zadan wojskowych znéw pobudzito niepoprawnych,
zagorzatych entuzjastéow nowosci do gtoszenia opinii, ze bgda one
mogly z czasem przejaé funkejg¢ wojskowych samolotow zalogowych w
zakresie nie tylko zadan przewidzianych dla samolotéw specjalnego
przeznaczenia, ale takze bojowych, stuzacych do rozpoznawania i
niszczenia celow naziemnych, stacjonarnych i ruchomych na polu wal-
ki. Pomimo jednak niezaprzeczalnych zalet bezpilotowych statkow
powietrznych, zdaniem autora wzbogaca one jedynie (jak to z reguty
bywa) arsenat srodkéw lotniczego wyposazenia wojska. Nie zastapia
konwencjonalnych zatogowych statkéw powietrznych we wszystkich
zadaniach wojskowych, moze z wyjatkiem holowania celéow po-
wietrznych do éwiczen roznych rodzajéow wojsk w niszczeniu celow
powietrznych, ale i to niepredko.

Wreszcie przyktad z odlegtego etapu historii lotnictwa i, jak by sig
zdawato do niedawna, definitywnie zakonczonego jeszcze przed 11

wojng Swiatowa. Chodzi o sterowce, ktére po kilku dziesigcioleciach
znowu zostaly przypomniane swiatu, najpicrw w lotnictwie cywilnym
jako nicoceniony Srodek transportu wielkowymiarowych tadunkow.
Ostatnio nawet w USA zaprojektowano sterowiec Sentinel 5000 prze-
widziany do wczesnego ostrzegania zespolow okr¢tow, przede wszyst-
kim tych, w sktad ktoérych nie wehodzg lotniskowee mogace zapewnicé
okrgtom m.in. ostong radarowa przy uzyciu stosownych samolotow
poktadowych. A jesli nawet okaze si¢, ze w wyniku prob i badan stero-
wiec ten przestizega z konkurencyjnym z nim bezpilotowym samolo-
tem pionowego startu i ladowania Grumman D.754, to i tak nikt nie
moze dzi§ stwierdzi¢ z dostatecznie duzym prawdopodobienstwem, ze
w przysztosci sterowce — mimo ich ewidentnych wad — nigdy nie znajda
zastosowania w wojsku.

Mozna zakoriczy¢ te rozwazania wnioskiem zawartym w tytule.
Nalezatoby go jeszcze tylko rozszerzy¢ o postulat oparty na sentencji
Horacjusza (a wigc juz z I w. przed Chr.): aurea mediocritas. Zwlasz-
cza bowiem w formutowaniu sadéw czy opinii o zabarwieniu progno-
stycznym jest najbardziej uzasadnione trzymanie si¢ owego zlotego
$rodka, pozwalajacego unikna¢ putapek wynikajacych czgsto z nieuza-
sadnionego zafascynowania nowymi, nawet rewelacyjnymi, pomysfa-
mi, projektami, czy zrealizowanymi prototypami, w przypadku lotni-
ctwa nawet jesli juz sa w probach eksploatacyjnych.
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Pod koniec ub.r. Stany Zjednoczone AP zgodnie z wezesniejszymi
zapowiedziami ujawnily nieco szczegdtow dotyczacych samolotow
trudnych do wykrycia przez radary, nazywanych popularnie stealth,
czyli niewidzialny.

Prace nad tego typu samolotami byly prowadzone od dawna. Na
poczatku lat osiemdziesiatych w prasie fachowej pojawilo si¢ wiele
artykuléw omawiajacych zasady ich budowy. Lecz ponadto nic w zasa-
dzie nie bylo wiadomo. Dopiero w lipcu 1986 r. podano do publiczne;]
wiadomosci informacj¢ o wypadku nowego samolotu uzytkowanego
przez USAir Force. Nieco wigeej szczegdléw podano w zwigzku z
kolejnym wypadkiem nowego samolotu, ktéry mial miejsce w pazdzier-
niku 1987 r. (obaj piloci zgingli). Ponadto wiadomo byto, Ze sa prowa-
dzone prace nad nowym samolotem bombowym budowanym wg zu-
pelnie nowych zasad. W prasie fachowej ukazywaty si¢ rysunki przed-
stawiajace nowe samoloty, ktére mimo tej samej nazwy znacznie roz-
nily si¢ migdzy soba.

Na poczatku 1988 r. przedstawiciel Pentagonu o$wiaczyt, ze pod
koniec roku zostang podane do publicznej wiadomosci niektore infor-
macje na temat produkcji i eksploatacji samolotow klasy stealth.
Oswiadczenie to wzbudzito powszechne zainteresowanie i stalo sig
okazja do kolejnej fali spekulacji na ten temat.

Jako pierwszy zostal ,ujawniony” samolot mysliwski F-117A (patrz
nast¢pna notatka).

22 listopada 1988 r. w zaktadach Northrop w Kalifornii odbyt sig
pierwszy pokaz nowego samolotu bombowego Northrop B-2. Na
pokaz zaproszono niewiele oséb. Przedsigwzigto nadzwyczajne Srodki
bezpieczenstwa. Do samolotu mozna byto zblizy¢ si¢ tylko na odleg-
tos¢ 60 m.

Samolot jest zbudowany w uktadzie latajgcego skrzydta o rozpigto-
sci 52,4 m. W osi symetrii jest umieszczona kabina, po obu stronach
ktorej znajdujg si¢ wloty powietrza do silnikéw. Dtugosé samolotu
wynosi 21 m, a jego wysoko$¢ 5,2 m. Na krawedzi natarcia, pokryte;j
materialem ostabiajgcym echo fali wysylanej przez radar, umiesz-
czono prawdopodobnie ruchome sloty. O ile kraw¢dz natarcia ma skos
staly, to krawgdZ sptywu wielokrotnie go zmienia, co ma wplyw na
ostabienie promieniowania cieplnego samolotu. Naped stanowia
prawdopodobnie cztery silniki typu General Electric F118.
Powierzchnia aktywna zostata zmniejszona do ok. 2 m? (dla poréwna-

Niewidzialne samoloty

nia: bombowiec B-52 ma powierzchni¢ aktywna ok. 100 m?, a B-1B —
10 m?). Nie podano zadnych danych technicznych ani informacji doty-
czgcych wyposazenia lub koncepcji zastosowania nowego samolotu.
Wg oceny specjalistow, bombowiec bgdzie operowal na duzych wyso-
kosciach, o czym moze Swiadczy¢ potozenie wlotéw powietrza do silni-
kow. Bedzie on prawdopodobnie nosicielem pociskéw manewruja-
cvch.

Rys. Nowy samolot bombowy Northrop B-2

Podczas pokazu oficjalnie podano, ze zostaty zamdéwione 132 samo-
loty, ktére maja by¢ wyprodukowane przez firmg¢ Northrop. Wg wstgp-
nych zapowiedzi pierwsze egzemplarze seryjne maja zosta¢ przeka-
zane Strategic Air Command (lotnictwo strategiczne) w 1991 r., a co
najmniej 15 egz. zostanie przekazanych do korica pierwszej potowy lat
dziewigcdziesigtych. Ale gdy ogloszono wzrost ceny jednego samolotu
z 270 mln dol. do 500 min dol. Pentagon podat do wiadomosci, ze z
powodéw finansowych i technicznych realizacja programu bombowca
B-2 zostanic wstrzymana na rok i w zwigzku z tym pierwsze operacyjne
loty bgda mogty by¢ wykonane dopiero w 1995 r.

Nalezy mie¢ nadziejg, ze ujawnienie nowych konstrukeji jest przeja-
wem postgpujacego odprgzenia.

Opracowat: R.J.M.

Trudno wykrywalny mysliwiec Lockheed F-117A

W artykule ,.Zachodnie samoloty bojowe w 2000 r.” (TLiA 10/88)
zamieszczono m.in. informacje oparte na domniemywanych danych
dotyczacych nowego, nie ujawnionego jeszcze amerykanskiego trud-
no wykrywalnego (klasy stealth) samolotu mys$liwskiego Lockheed F-
-117A, znanego poprzednio pod oznaczeniem F-19. Zaréwno rysunek
tego samolotu, jak 1 wigkszo$¢ dotyczacych go danych w tabl. 1 sg juz
nieaktualne. 10.11.1988 r. Sity Powietrzne USA, bgdgce jedynym u-
zytkownikiem F-117A, ujawnity — nadal zreszta skape — dane tego
samolotu. Dane te, wraz z fotografig, zaczerpnigto z czasopisma Flight
z 19.11.1988 r., a nizej podane informacje dotycza stanu z listopada
1988 r.

Samolot Lockheed F-117A wyprodukowany przez zaktady Skunk
Works Lockheed w Burbank (w stanie Kalifornia), oblatany w czerw-
cu 1981 r. osiagnal gotowos¢ operacyjng juz w pazdzierniku 1983 r. w
4450. Grupie Technicznej stacjonujacej w Bazie Sit Powietrznych Nel-
lis (w stanie Nevada), chociaz byt uzytkowany wylacznie na lotnisku
Poligonu Doswiadczalnego Tonopah usytuowanym na pdéinocny
zachod od Nellis. Wiadomo obecnie, ze 3 egz. F-117A ulegly juz kata-
strofie, przy czym jesli chodzi o pierwszy wypadek wiadomo tylko, ze
prowadzacy go pilot do§wiadczalny Lockheeda (a wigc wypadek praw-
dopodobnie mial miejsce nie pézniej niz w 1983 r.) unikngl Smierci
katapultujac si¢. Druga katastrofa miata miejsce w nocy 11.07.1986 1.
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w Bakersfield (w stanie Kalifornia), a trzecia— 14.10.1987 r. na poligo- -
nie bazy Nellis. W obydwu ostatnich wypadkach piloci (wojskowi) zgi-
ngli. Uzytkownik o$wiadczyt, ze zamdéwil ostatecznie 59 egz. tego
samolotu. 52 egz. zostaty dostarczone do poczatku listopada 1988 ., a
pozostate 7 egz. byto w produkcji w Burbank. Wiadomo takze, ze pier-
wotnie zamierzano zamowi¢ 100 egz. Zmniejszenie liczby zamoéwio-
nych samolotow F-117A miato na celu - jak podano — przeznaczenie
zaoszezgdzonych funduszy na realizacj¢ nowocze$niejszych projek-
tow.

Sity Powietrzne USA zdecydowaty si¢ ujawni¢ niektére dane tajem-
niczego projektu Have Blue z dwu powodow:

— utrzymanie catkowitej tajemnicy nie byloby mozliwe wobec
zamiaru uzytkowania tych samolotéw w kilku bazach i to nie tylko, jak
dotad, w nocy,

— przewidywane na 22.11.1988 r. publiczne zademonstrowanie
nowego, trudno wykrywalnego — a wigc z zastosowanymi podobnymi
rozwigzaniami — bombowca strategicznego Northrop B-2 réwniez pod-
wazalo celowo$¢ zachowania tajemnicy wokot F-117A.

Chociaz uzytkownik nic ujawnit szczegétowych danych F-117A:
mas, geometrii, 0siggéw, zespolu napg¢dowego, uzbrojenia, czy tez
przewidzianych dla niego zadand, to jednak wiadomo, ze jest to jedno-



miejscowy, dwusilnikowy, poddZzwigkowy mysliwiec. Jak si¢ przypu-
szcza, jego zespol napgdowy stanowig dwa silniki bez dopalania Gene-
ral Electric F404. Korzystne z punktu widzenia spetnienia wymagan
stawianych samolotom klasy stealth usterzenie motylkowe jest wypo-
sazone w stery zapewniajace sterowanie pochyleniem i odchyleniem.
Skrzydta wyposazono w konwencjonalne lotki w cz¢$ciach zewnetrz-
nych i w klapy —w wewngtrznych.

Rys. Fotografia F-117A ujawniona 10.11.1988 r. przez Sily Powietrzne USA

Z kolei ponizej przytoczone informacje, chociaz bardzo prawdopo-
dobne, sa jedynie domniemywane na podstawie niezbyt czytelnego
zdjgcia i analiz dokonanych przez Mike’a Gainesa, autora artykulu z
wymienionego na wstepie Flighta.

Wieloptaszczyznowy, fasetowy ksztatt ptatowca, a zwtaszcza kadtu-
ba, ma minimalizowaé odbijanie napotykanych fal radarowych dzigki
rozpraszaniu ich w wielu kierunkach, niezaleznie od zastosowanych

zapewne ostonowych pokry¢ pochtaniajacych w znacznym stopniu te
fale. Powinno to zapewni¢ minimalizacj¢ skutecznej powierzchni
odbicia. Przypuszcza sig, ze lecac wraz z samolotami np. typu EF-111
lub EA-6 zakl6cajacymi sygnaly radiolokatoréw wezesnego ostrzega-
nia (zaréwno poktadowych, jak i naziemnych) przeciwnika, mégtby
na ich ekranach by¢ w ogéle niewidoczny, co zapewnitoby mu bezpie-
czne zblizenie do celu dla odpalenia rakiet, zwtaszcza w locie na matej
wysokosci. Poniewaz emisja jakiegokolwiek rodzaju promieniowania
zwigkszalaby mozliwo$¢ jego wykrycia przez systemy wczesnego
ostrzegania stosowane przez przeciwnika, przypuszcza sig zatem, ze:

— nawigacja tym samolotem jest realizowana przy wykorzystaniu
kombinacji systemu bezwladnosciowego z optyczna aktualizacja,
astronawigacji i (lub) nawigacji satelitarnej,

— nie zastosowano w tym samolocie zadnych aktywnych (opartych
na wypromieniowywaniu energii) uktadéw pomiarowych i wykrywaja-
cych,

—mato, ale jednak widoczna szczelina skrzelowa na zewnatrz uste-
rzenia ogonowego moze stuzy¢ do doprowadzania z zewngtrznego
oplywu chtodzacego powietrza do gazow wylotowych silnikow w celu
obnizenia szkodliwego sygnatu w podczerwieni.

Bez trudu zauwazalne — przez poréwnanie z wymiarami kabiny pi-
lota — male wymiary omawianego samolotu umozliwiajq jego trans-
port (bez potrzeby demontazu) we wngtrzu samolotu transportowego
C-5 Galaxy, ale znacznie ograniczajg tadunek bojowy F-117A. Za to
prawdopodobnie przewidziano dla niego mozliwo$¢ tankowania w
locie, na co wskazuje malo widoczny z przodu, ponizej wiatrochronu
kabiny, zbiornik do takiego tankowania. Najprawdopodobniejszym
zadaniem przewidzianym dla F-117A jest niszczenie, przy uzyciu
rakiet np. AGM-88A Harm, nieprzyjacielskich radiolokatoréw nazie-
mnych i usytuowanych na poktadach samolotéw oraz centréw tacznos-
ci.

Mgrinz. Janusz Perliriski

PROJEKTY

Embraer-FAMA CBA-123
e Brazylia/Argentyna e

Turbo$miglowy samolot pasazerski na linie lokalne

Brazylijska firma Embraer i argentyriska FAMA wsp6lnie opraco-
wuja turbo$miglowy samolot pasazerski na linie lokalne CBA-123 z
silnikami i pchajacymi §migtami zabudowanymi na ogonowej czg¢Sci
kadtuba. W stosunku do modelu pokazanego na wystawie w Paryzu w
1987 r., do projektu samolotu wprowadzono wiele zmian: przewgzono
ogonowq czg$¢ kadtuba w celu poprawienia przeptywu powietrza w
strefie silnikéw, zwigkszono dtugo$é kadtuba o 59 cm, poprawiono
przejscie kadtub-skrzydto przedtuzajac owiewki przed i za ptatem, co
poza poprawieniem aerodynamiki pozwolito na zamontowanie dwoch
zbiornikéw paliwowych o tacznej pojemnosci 570 1, zwigkszono
powierzchni¢ ptata o 1,30 m? zmniejszajac réwnoczes$nie jego wydtu-
zenie z 11,6 do 11,1 i zwigkszajac skos o 1° (do 6°). Poza tym zew-
n¢trzne kanaly wylotowe silnikéw zastgpiono pierScieniowym wylo-
tem wokoét kolpaka $migta, co zmniejszylo op6r aerodynamiczny
samolotu. Wysiggniki mocujace sa wykonane z tworzywa zbrojonego
wiéknem weglowym. Zelektronizowana 2-miejscowa kabina pilotow
jest wyposazona w systemy EFIS i EICAS. W kabinie pasazerskiej
pomieszczono 19 foteli o podziatce 79 cm. Za kabing znajduje sig prze-
dziatl bagazowy na 400 kg. Do napgdu samolotu zastosowano silniki
Garrett TPE351-20 o mocy 970 kW (1300 KM) i 6-topatowe $migta o
statej predkosci obrotowej. Proby samolotu maja rozpoczac sig w gru-
dniu 1989 1.

Dane techniczne

Rozpigtosé 17,72 m
Dtugos¢ 17,77 m
Wysokosé 6,32 m
Powierzchnia no$na 27,20 m?
Masa wlasna 5640 kg
Masa paliwa maks. 1980 kg
Masa handlowa maks. 2160 kg
Masa startowa maks. 8500 kg
Predkosc przelotowa maks. 650 km/h
Wznoszenie n.p.m. 13,72 m/s
Putap praktyczny 12190 m

Diugoséstartu 1010 m

Dtugos$éladowania 1030 m

Zasiggz 19 pasazerami z rezerwa paliwa IFR 1396 km
W.K.



Wptyw wybranych parametréw geometrycznych
i masowych na dynamike konstrukcji samolotu
z ptatem o zmienne| geometrii

Drinz. JAN BLASZCZYK
Instytut Techniki Lotniczej WAT

W poprzednich pracach (np. [6, 9, 12]) przedstawiono dynamiczne
modele odksztalcalnych samolotow do badania czgstosci i postaci
drgan wtasnych, z zastosowaniem jednowymiarowej dyskretyzacji
zespolow konstrukeyjnych za pomoca techniki elementéw skonczo-
nych [4]. Stosowano metodg rekurencyjnego sktadania rownan ele-
mentow w uklad globalny wykorzystujge wiclostopniowa syntezg
struktury [7]. W pracach innych autoréw proponowano dyskretne
modele samolotow stosujac metodg agregacji [8] badz aproksymo-
wano rzeczywista strukturg masami skupionymi polgczonymi niewaz-
kimi wi¢zami spr¢zystymi [5]. Rozpatrywano uktady o symetrycznej
budowie i statej konfiguracji gcometrycznej.

W niniejszym artykule rozpatrzono samolot o zmiennej konfiguracji
plata, ktérego model dynamiczny zaproponowano w [10]. Zalozono,
ze samolot traktuje si¢ jako przestrzenny brylowo-belkowy uklad
mechaniczny o ciagtych i skokowo zmiennych rozktadach mas i sztyw-
nosci, w ktorym odksztatcalnymi zespolami sy skrzydla, usterzenia
oraz srodkowa i nosowa czg¢s¢ kadtuba. Za bryly sztywne przyj¢to seg-
menty kadluba w obszarze mocowania skrzydel 1 usterzen. Skrzydlo
samolotu moze by¢ ruchomg calodcig lub moze sktadaé sig z dwoch
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czgsci: stalej — centroplatai ruchomej —konsoli. Drgania wlasne samo-
lotu z takim skrzydlem rozpatrzono dla konkretnych, ustalonych poto-
zen centroplata i konsoli. Ruchomg czgS¢ skrzydia traktuje sig jako
belke oparta o centroplat w wezle bgdacym przegubem walcowym,
ktory umozliwia jej obrot w ptaszezyznie skrzydta. Polozenie konsoli
w plaszczyznie obrotu jest ustalane za pomocy dzwignika hydraulicz-
nego. Przyj¢to, ze polozenie w plaszezyznie konsoli jest sztywne.
Podano rownania réwnowagi dynamicznej odksztatcalnych zespo-
6w samolotu oraz dynamiczne i kinematyczne warunki sprz¢gajace te
rownania. Uwzgledniono rowniez odpowiednic warunki w ukladzie
konsola-centroplat oraz jednorodne na swobodnych i zamocowanych
brzegach. Ostatecznic otrzymano globalny uktad réwnan, ktérego roz-
wigzanie daje poszukiwane czgstosci i odpowiadajace im symetryczne
postacie badanej struktury o symetrycznej zmianie geometrii plata,
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Wykonano badania numeryczne widma czgstosci rzeczywistego
samolotu z napgdem odrzutowym konstrukcji Mikojana. Przeprowa-
dzono rowniez analiz¢ wplywu niektorych parametrow geometrycz-
nych i masowych na wlasciwosci dynamiczne tego samolotu.

Sformulowanie problemu

Rozpatrzono podluzne, symetryczne drgania wlasne samolotu o
symetrycznej budowie, tzn. przyjgto symetrig¢ uktadu wzgl¢dem ptasz-
czyzny Oxz (rys. 1). Zatozono, ze czgsci skrzydta: konsola i centroptat
oraz poziome usterzenie wysokosci podlegaja drganiom skr¢tnym i
poprzecznym drganiom gigtym:

@ =@, w,=w,(y,t) (1)
i=1;2,3

a odksztalcalne czgéei kadtuba nosowa i Srodkowa drgaja gigtnie w
plaszezyznie symetrii samolotu:

B oy, M )
w,. = w,. (x,, 1), i=1,2, (2)

Odksztalcalne zespoty wykonujace ruchy (1) traktuje si¢ jako sztyw-
ne w swoich ptaszezyznach. Dlatego w ruchu symetrycznym przy j¢to,
7¢ uslerzenie pionowe jest nieodksztalcalne 1 wlaczono je do tylnej
sztywne]j bryly kadluba. _

W celu wyznaczenia rownan réwnowagi dynamicznej odksztatcal-
nych zespotow, w [6, 9] zastosowano ich podziat na elementy skon-
czone o krawgdziach prostopadiych do ich osi sztywnosci. Wprowa-
dzono rownania rownowagi elementu wykonujjcego sprz¢zone drga-
nia gictno-skregtne (segmenty skrzydta, usterzenia) opisanc ruchami

Rys. 1. Przyjete uklady wspotrzednych: 7 — konsola skrzy-
dla. 2 — centroplat, 3 — usterzenic wysokosci, 4 — srodkowa
cz¢sé kadluba, § — nosowa czgS¢ kadluba

(1). Sprzgzenice to jest spowodowane przesuni¢ciem osi sSrodkow mas
wzglgdem osi Srodkow sztywnosei. Nastgpnie podano w ostateczne]
formic rownania réwnowagi dynamicznej odksztatcalnych zespolow,
ktore zapiszemy w postaci macicrzowej:

£ri:/Xu£:uv ":1'3'3*"”

gdzie 8 i 8054 wektorami stanu j-tego oraz zerowego przekroju i-
-tego zespolu samolotu. Numeracjg odksztatcalnych zespoléw samo-
lotu podano na rys. 1. Zgodnie z nig: i = 1 oznacza konsolg skrzydta,
i = 2 -centroplat, i = 3—usterzenie wysokosci, i = 4 —Srodkowg czgsS¢
kadtuba, i = 5 - nosowa cz¢s$é kadluba. Macierz X ij charakteryzuje
masowe i gecometryczne parametry odksztatcalnego zespolu o dlugosci
od poczatkowego (zerowego) do przekroju z indeksem j-tym.
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Nastepnie przy podziale kazdego z zespoléw na n, elementow, row-

nanie (3) zapiszemy w nastgpujacej postaci:
Ein,:’fm, 8io» i=1,2,...,5 (4)

w ktorym: g, o wektor stanu w koncowym przekroju i-tego zespotu,
X, 0 e masowe i geometryczne parametry tego zespotu.
W przypadku zespoléw wykonujgcych ruchy (1) macierze X maja
wymiar 6 X 6, dla pozostatych zespotéw 4 x 4 i dotycza srodkowej i
nosowej czgsci kadtuba.
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Rys. 3. Sily dziatajace na sztywne bryly samolotu: @) przednia, b) tylng

Rys. 2. Sily dzialajace w ukladzie konsola-centroptat
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Rys. 4. Rozklad masy biezgcej (a) i geometrycznego momentu bezwladnosci (b) wzdtuz diu-
gosci skrzydta
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Rys. 6. Pierwsza posta¢ widma symetrycznych drgari, odpowiadajaca pierwszej czgstosci gigt-
nych drgan skrzydta
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Rys. 5. Rozklad masy biezgcej (a) i geometrycznego momentu bezwladnosci (b) dla nosowe;j
czgsei kadtuba

Réwnania odksztatcalnych zespotow (4) nalezy uzupelnié¢ odpowied-
nimi warunkami uwzglgdniajacymi sprzgzenia migdzy zespotami ukta-
du. I tak rownania (4) dlai = 1, 2, czyli réwnanie réwnowagi dynami-
cznej konsoli i centroptata, zostang sprzg¢gnigte za pomoca warunkow
(rys. 2):

Woo=W,,15 V.o = Y, COSX — @, Siny, W _
(pr(i = w.s'nl Sinx + (p.\'rrl €os X, //7% ¥
Q(‘() i Qs nl?’ Mr(l a M\'n 1 cosy — Nx'nl sin X (5) 1’0_
N.,=N,, cosy+M_  siny, S*
' ' | -~
gdzie: y = x, — x.. tj. r6znica katow skoku konsoli i centroplata (rys. 0 T
st [
Nast¢pnie nalezy dodaé¢ réwnania ruchu bryt sztywnych samolotu, 10 - :
zaktadajac, ze drgania sa male, a ruch w plaszczyZnie symetrii samo- . o4 1
lotu ptaski (rys. 1). Rownania te, bgdace dynamicznymi warunkami s N———
sprzggajacymi zaleznosci (4), maja postac: i mrm m 1 m
— dla czgsci przedniej (rys. 3a): "Ol‘
P
+h

m, %, (0= 50,

Rys. 7. Druga posta¢ widma symetrycznych drgan, odpowiadajaca pierwszej czgstosci gigt-
1_‘,,, 6,, (1= Z M,,,' (’) + Z N,,i (’) + Z Il”' Q,,,' (1) (6(1) nych drgan nosowej cz¢sci kadluba
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Rys. 8. Trzecia posta¢ widma symetrycznych drgan, odpowiadajgca pierwszej czgstosci giet-
nych drgan usterzenia wysokosci
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Rys. 9. Czwarta posta¢ widma symetrycznych drgar, odpowiadajaca drugiej czgstosci gigt-
nych drgan skrzydta
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Rys. 10. Pigta posta¢ widma symetrycznych drgan, odpowiadajaca dr;lgiej czgstosci gigtnych
drgan nosowej czgsei kadtuba
— dla czgsei tylnej (rys. 3b):
'nl v 2‘/ v (t) = Z Ql vi (t)
[y!v 6!\' ([) - Z Mn'i (t) * Z Nlri ({) + Z lrvieri (,)

(6b)

gdzie:m , m il , I, —masyimasowe momenty bezwtadnosci sztywnych
bryt samolotu. Po prawej stronie tych zaleznoSci wystgpuja sily 1
momenty wynikle z oddziatywania odksztatcalnych zespoléw na szty-
wne bryly. Opis tych sit i momentéw, zgodny z symbolami podanymi
narys. 3, zawarto w [10].

Do warunkéw (5), sprzggajacych konsolg z centroplatem, oraz
dynamicznych (6) nalezy jeszcze doda¢ warunki zgodnosci przemiesz-
czeni i katéw obrotu sztywnych i odksztatcalnych zespotéw w przekro-
jach potaczen (rys. 3):

2o = W

po ksn4 + Ipl wk snd w(n2 - (lpl - 1[:2) wrnl =

= wkp(l + (!pl - Ipi) u})(',n(l
™)
gp() = wk.s‘n-il = = wkpl) = (prIrZ
Z1,0= Wiso = bt Yeso = Wans + (it = La2) Vins
e.rv(l = Punz T~ wkso
ktére sg kinematycznymi warunkami sprz¢gajgcymi rownania réwno-

wagi dynamicznej skrzydta, usterzenia wysokosci i odksztalcalnych
cze$ci kadtuba. Ponadto nalezy jeszcze uwzglednic¢ warunki brzegowe'
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Wg = 27,36 Hz
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Rys. 11. Sz6sta posta¢ widma symetrycznych drgan, odpowiadajgca trzeciej czgstosei gigtnych
drgan skrzydla
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Rys. 12. Siédma posta¢ widma symetrycznych drgan, odpowiadajgca drugiej czgstosci gigt-
nych drgan usterzenia wysokosci
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w przekrojach mocowania centroptata i usterzenia wysokosci do
kadtuba:

wrnzzthﬂZO (8)

oraz jednorodne na swobodnych korncach konsoli skrzydta, usterzenia
wysokosci i nosowej czgsci kadtuba:

Qp=M;,=N;,=0

Quo=My;=N;,=0 )
Qkan =M™ 0

Po wprowadzeniu réwnar (4) warunkéw (5+9), otrzymujemy glo-
balny jednorodny uktad réwnan algebraicznych w postaci:
Cp=0 (10)
w ktorym p jest wektorem uogélnionych przemieszczen swobodnych
koncow skrzydta i usterzenia wysokosci oraz przemieszczen i sit
odksztatcalnych czgsci kadtuba w przekrojach potaczen. Macierz
C\, «1, charakteryzuje parametry masowe i sprezyste ukladu.
Poszukiwane réwnanie czgsto$ci problemu symetrycznych drgan
samolotu z ptatem o zmiennej geometrii otrzymuje si¢ ze znikania wy-
znacznika charakterystycznego uktadu (10):
A=detC=0 (11)
Po wyznaczeniu czg¢stosci drgan z réwnania (11), symetryczne posta-
cie wlasne samolotu okresla sig z zaleznosci (10).

Wyniki obliczen

Opracowano algorytm obliczeii i zredagowano program na maszyng
matematyczna Odra-1305. Wyznaczanie wartosci i wektoréw wias-
nych jest oparte na metodzie bisekcji [13], eliminacji Gaussa i wyko-

C) =38,78 Hz

-

ATA

Rys. 13. Osma posta¢ widma symetrycznych drgan, odpowiadajaca pierwszej czgstosci gigt-
nych drgan §rodkowej cz¢éci kadtuba



rzystaniu efektu pasmowosci globalnej macierzy € badanego uktadu
samolotu. B

Analizic numerycznej poddano samolot mysliwski z napg¢dem
odrzutowym konstrukeji Mikojana. Niezbgdne rozktady parametrow
masowych i sztywnoSciowych dla odksztalcalnych zespotow tego
samolotu wyznaczono opicrajac si¢ na normach wytrzymatosei,
wychodzqgc z obciazen zewngtrznych dziatajgcych na strukturg nosna
konstrukeji tej klasy. Niektore otrzymane charakterystyki dla skrzy-
dta i nosowej czgscei kadluba pokazujg rysunki. Rys. 4 przedstawia roz-
klad masy biezacej m, i geometrycznego momentu bezwladnosci J,
wzdluz diugoSci skrzydla, a rys. 5 — takie same parametry, lecz dla
nosowej czesci kadtuba.

Obliczenia wykonano zaktadajac, ze odksztatcalne zespoty o zblizo-
nych dtugosciach dzielono na t¢ samg liczbg elementow: skrzydto
(konsola i centroplat) — na n, elementow, a potowkeg usterzenia wyso-
kosci 1 Srodkowg cz¢éé kadtuba — na n, elementéw. Stosowano
podzialy na elementy o réznej diugosci, zaleznie od rozkladéw para-
metrow masowych i geometrycznych odksztatealnych zespotow samo-
lotu (np. rys. 415). Obliczenia wykonano przy podzialach nan, = 20i
ny =
= 10 elementow. Z poprzednich prac [11, 12] wynika, Ze przyjgcie
takiej liczby elementéw wystarczajaco dobrze aproksymuje rzeczywi-
ste rozkltady parametréw masowych i sprgzystych samolotu, a otrzy-
mane wyniki sg zblizone do wynikow otrzymanych z badan rezonanso-
wych rzeczywistej konstrukcji.

Na rys. 613 przedstawiono wyniki obliczen czestosei widma
@, + wg i odp()wmdd]au. im symetryczne postacie. Wykresy ilustruja

zmlany linii ugigeia srodkowej i nosowej czesci kadiuba w , w, -
ugigcia i skrgeenia skrzydla w, ¢, oraz poléwki usterzenia wysokosci
w, . ¢, Wszystkie wykresy wykonano przy zatozeniu jednostkowego
ugigcia swobodnego korica konsoli, tj. w = 1. Postacie narysowane
linig ciggla dotycza cz¢stosei obliczonych dla samolotu w konfiguracji

Badvy 1 1e s
5 _L_f/ ‘ .

fws
(W, ;Sk,lg
4 |0y —Kdnlg
(W3 —Ust.H,lg / g
(g, — Sk,lig
s ~ Kdp,lig / —
2 = |Ws~-skiliig 4 74
(D7—UstH,lig
(Vg ~ Kdg,lg / Ws

Jor
(54

Rys. 14. Wplyw kata skosu y, ruchomej czgser skrzydta na cz¢stosci rozpatrywanego widma
drgan samolotu. Oznaczenia: Kdn — nosowa czgS$¢ kadluba; Kd - srodkowa ¢zgs¢ kadtuba;
Sk — skrzydto; Ust. H. — usterzenie; I, IL, 111 — postacie drgan: pierwsza, druga i trzecia: g —
zginanie (np. Ust. H, Ilg — dotyczy drugiej czgsci gigtnych drgan usterzenia wysokosci)
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Rys. 15. Wplyw kata skosu x, centroplata na czgstosci badanego widma drgani samolotu.
Oznaczenia jak na rys. 14

wroztozone™, tzn. przy przyj¢ciu zerowych katow skosu konsoli y i
centroplata . Czgstosci obliczone dla tej konfiguracji skrzydta oraz
przy przyjeciu kgta skosu usterzenia wysokosci y, = 50° podano na
kazdym rysunku i w dalszej czg$ci artykutu bgdziemy je nazywac nomi-
nalnymi. Podany na rysunkach wymiar/ oznacza dtugos¢ centroptata.

W celu przyporzadkowania kolejnych czgstosci widma odpowied-
nim zespotom samolotu, wykorzystano sposéb post¢powania zapro-
ponowany w [11]: dla kolejnych czgstosci w,+a, przeprowadzono
obliczenia zmieniajac jedna ze sztywnosci odksztalcalnych zespotow i
badajac, ktora cz¢stos¢ zmienia si¢ najbardziej. Wszystkie sztywnosci
zmniejszono i zwigkszono 10-krotnie. Na podstawie tak przeprowa-
dzonych obliczen ustalono, ze dla , dominuj:;c.e Znaczenie ma zgina—
nie skrzydla, dla @, - zginanie nosowq czeSci kadtuba, dla @, - zgina-
nie skrzydta (druga posmc) dla w, — zginanie nosowej czgsci kadtuba
(drug,d postac), dla &, —zginanie skrzydta (trzecia postac) dla @, —zgi-
nanie usterzenia wysokosa (druga postac) i dla w, - zginanie §rodko-
wej czgsci kadiuba.

Na rys. 6+ 13 naniesiono réwniez linie przerywane, ktore sa posta-
ciami symetrycznych drgai samolotu o konfiguracji ,,ztozone”, tj. dla
maks. kata skosu konsoli (y, = 72°). Postacie narysowane liniami cia-
glymi i przerywanymi (dla kazdego zespolu samolotu) wyznaczaja
obszary (zaréwno dla skrgcania, jak i zginania), w ktorych sa zawarte
postacie dla posrednich potozen ruchomej czgsci skrzydta. Brak takich
obszaréw oznacza, ze posta¢ danego zespotu zmienia si¢ nieznacznie
wzglgdem wychylenia ruchomej czgsci skrzydta. Np. dla e, i o, posta-
cie odksztatcalnych czg¢sci kadtuba praktycznie nie ulegaja zmianic
(rys. 91 11). Podobnie jest dla skrgtnych postaci usterzenia odpowia-

cd. nastr. 15
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Kamow Ka-126 ¢ ZSRR o

Lekki Smiglowiec wielozadaniowy

KONSTRUKCIJA. Jednosilnikowy, turboSmigto-
wy, w ukladzie dwuwirnikowym wspélosiowym.

Wirniki. Usytuowane wspoétosiowo, nachylenie
osi 67 do przodu, tréjtopatowe, wirnik gérny prawo-
obrotowy (patrzac z géry), dolny — lewoobrotowy.
Konstrukcja topat kompozytowa: dZzwigar-nosek w
formie profilowej rury z rowingu szklanego przesy-
canego zywicy epoksydowag. Czesé¢ sptywowa dzie-
lona na krétkie sekeje. Kazda sekcja przekladkowa,
z kompozytu szklano-epoksydowego i wypelniacza
ze sztywne] pianki poliuretanowej. Kat skrgcenia
topaty 11°36'. Na kazdej topacie metalowa klapka
wywazajaco-regulacyjna ustawiona na ziemi. Noski
topat pokryte cienka warstwa gumy. Zawieszenie
topat na glowicach zapewnia im swobodg¢ obrotéw
wzgledem wszystkich trzech osi. Piasty i pierscienie
sterujgce fopat w postaci odkuwek stalowych.

Kadtub. Przekrdj w cz¢sci przedniej prostokatny
z zaokraglonymi narozami. Konstrukcja catkowicie
metalowa, polskorupowa. Przednia czgS¢ tworzy
kabing zalogi o ksztalcie elipsoidalnym od przodu,
przechodzacym w zblizony do prostopadtoscien-
nego ku tytowi. Kabina z miejscami zalogi obok sie-
bie, bogato oszklona: dwie wypukle duze szyby
przednie sg uzupetnione wypukltymi szybami dol-
nymi i szybami bocznymi w odsuwanych drzwiach z
obu stron. Srodkowa cze$¢ kadtuba jest ptaskg
skrzynia usytuowang na poziomie powyzej sufitu
kabiny zatogi. Niesie ona zespot napgdowy, prze-
kladni¢ gléwna, belki ogonowe i podwozie glowne,
mocowane do dwéch krotkich wysiggnikow-skrzy-
defek. Wewnatrz niej mieszczay sig zbiorniki paliwo-
we. Tylng cz¢s¢ kadtuba tworza dwie usytuowane
réwnolegle belki o przekroju kotowym i klasycznej
konstrukcji potskorupowej. Pod belkami, przy ich
zakonczeniach, jest umocowany statecznik pozio-
my.

Usterzenie. Usterzenie w uktadzie zdwojonym
(H). Obrys usterzenia poziomego prostokatny,
usterzen pionowych — owalny. Statecznik poziomy
dwudzwigarowy metalowy, ster wysokosci o szkiele-
cie metalowym, pokryty tkaning. DwudZwigarowe
stateczniki pionowe pokryte blachy zlobkowang,
stery o szkielecie metalowym, kryte tkaning. Plasz-
czyzny symetrii statecznikdw pionowych zbiegajac
si¢ ku przodowi tworzg kat 15°. Wychylenia steréw
kierunku — po 27° w obie strony. Ster wysokosci
nastawiony na kat 16°.

Sterowanie. Sterownice w kabinie zdwojone.
Uktady sterowania wirnikami popychaczowe, ste-
rami — popychaczowo-linkowe.

Podwozie. Stale, czterozespotowe. Wszystkie
golenie teleskopowe, kazda wsparta dwoma zastrza-
tami. Wszystkie kota na widelcach, kota przednie
samonastawne, kola gléwne wyposazone w

DANE TECHNICZNE

Srednica wirnikow

Dtugosc¢ kadtuba

Rozpigtosc statecznika poziomego
Cigciwa usterzenia poziomego

Rozstaw osi belek ogonowych

Rozstaw podwozia przedniego

Rozstaw podwozia gtéwnego
Bazapodwozia

Wysakos¢ postojowa

Odlegos¢ ptaszezyzn wirnik 6w
Dtlugoié wnetrza kabiny podwieszanej
Szerokosé podlogi kabiny podwieszanej
Wysokoé¢ wngtrza kabiny podwieszanej
Powierzchnia podtogi kabiny podwieszanej
Objgtos¢ wnetrza kabiny podwieszane]
Dtugoéé platformy podwieszanej norm./maks.
Szerokosé podtogi platformy
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hamulce hydrauliczne. Amortyzacja olejowo-gazo-
wa.

Zespot napedowy. Silnik turbowatowy TWD-100
o mocy 537 kW, usytuowany na grzbiecie Srodkowej
czesSci kadtuba za osig zespotu wirnikowego. Wylot
spalin skierowany do tytu. Ostony silnika metalowe.

Uklad przeniesienia napedu. Przekladnia gtéwna
jest rozwinigciem przektadni R-26 ze $miglowca Ka-
-26. Obroty waléw wyjsciowych — 306 obr/min.

Wyposazenie. Zblizone do stosowanego w $mi-
gloweu Ka-26, z zastosowaniem nowoczes$niejszych
przyrzadow i radiostacji. Tablica przyrzadéw usytu-
owana centralnie mi¢dzy pilotami.

Instalacje. Paliwowa — trzy migkkie zbiorniki
gumowe wewnatrz konstrukcji Srodkowej czesci
kadtuba, tgczna pojemno$é¢ 630 1, napetnianie cis-
nieniowe. Hydrauliczna - ci$nienie robocze 6,2+8,2
MPa, stuzy do zasilania wzmacniaczy uktadu stero-
wania. Elektryczna — napigcie pradu statego 27 V,
przemiennego 115 V, pradnica napgdzana przez sil-
nik, akumulator w przodzie kadluba. Pneumaty-
czna - stuzy do nap¢dzania zespolow instalacji rolni-
czych. Przeciwoblodzeniowa — typu cieczowego,
chroni noski topat i szyby przednie. Klimatyzacyjna
—zapewnia odpowiednie parametry powietrza wew-
natrz kabiny zatogi i podwieszanej kabiny pasazer-
skiej.

Wyposazenie wersyjne. Smiglowiec jest przewi-
dziany, podobnie jak Ka-26, jako nosiciel wyposa-
zenia nadajacego mu wtasciwe cechy uzytkowe.
Moze by¢ uzytkowany w wersjach:

— transportowej (z platformg tadunkowg pod-
wieszong pod Srodkowg czgscig kadtuba),

— pasazerskiej (z podwieszong kabing pasazer-
sko-tadunkowa; jest ona dostgpna przez tylne
drzwi),

— rolniczej do opryskow (ze zbiornikiem pod
kadtubem i uktadem rur z dyszami opryskujacymi),

— rolniczej do rozsypywania (ze zbiornikiem pod
kadiubem i urzgdzeniem wysypowym).

W wersjach rolniczych wlot powietrza do instala-
cji klimatyzacyjnej jest zaopatrzony w filtr.

ROZWOJ KONSTRUKCIJI. Smiglowiec Ka-26,
skonstruowany na przetomie lat 1950/1960 i produ-
kowany seryjnie od 1961 r. 30 lat p6zniej doczekat
si¢ nowego nastgpcy. Od 1981 r. biuro konstruk-
cyjne Kamowa pracowato nad jego wersja turbino-
wa. Poczgtkowo projektowano zastosowanie dwéch
silnikéw turbinowych (nieokre§lonego typu), osta-
tecznie jednak zdecydowano sig na silnik TWD-100.
Prototyp $§miglowca z tym silnikiem oblatano w 1986,
Otrzymal on oznaczenie Ka-126. Umowg licencyjna
na produkcjg Ka-126 zawarto w Rumunii (ICA Bra-
sov). Poczatkowo w Rumunii maja by¢ przebudo-
wywane na Ka-126 nadajqce sig jeszcze do tego celu
starsze Smiglowce Ka-26, ktérych do 1977 r. zbudo-
wano ponad 600. Modyfikacja taka wydaje si¢ by¢
obiecujgca, poniewaz umozliwia uzyskanie o 1000
kg wigkszego udzwigu (przy tej samej masie starto-
wej), o ok. 7% wigkszej predkosei przelotowej, o
50% wigkszego zasiggu i 0 ok. 27% wigkszej dtugo-
trwatosci lotu. Produkcja w ICA Brasov trwa od
1987 r.

13,00 m Powierzchnia platformy norm./maks. 2,6/3 m?
7,76 m Powierzchnia tarczy pojedyniczego wirnika 132,67 m?
322 m Powierzchnia usterzenia poziomego 1,97 m?
0,70 m Powierzchnia steru wysokosci 0,85 m?
1,11 m Powierzchnia statecznikéw pionowych 2x0,62 m?
0,90 m Powierzchnia steréw kierunku 2x0,62 m?
2,56 m Masa uzyteczna ok. 1000 kg
3,48 m Masa startowa 3250 kg
4,16 m Obcigzenie tarcz wirnikow 12,25 kg/m?
1,17 m Obciazenie mocy 6,05 kg/lkW
1,84 m Predkosé przelotowa 160 km/h
1,28 m Putlap zawisu 1000 m

1.4 m Zasigg 600 km
2,29 m? Dtugotrwatos¢ lotu 4h40 min

32 m? Zuzycie paliwa 120 h

1,88/2,17 m
1,38 m T.M.
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Weeks Solution ¢ USA e

Samolot akrobacyjny

KONSTRUKCIJA. Jednosilnikowy, jedno-
miejscowy zastrzalowy dwuptat o konstrukcji
mieszanej ze statym podwoziem.

Plat. Obrys prostokatny z zaokraglong
konicowka, profil symetryczny o grubosci
15%, ptat gérny ze skokiem 7°, bez wzniosu,
plat dolny prosty, ze wzniosem 2°. Konstruk-
cja obu ptatéw dwudzwigarowa, ptat gorny
tréjdzielny (z krétka czgsciag srodkowa), plat
dolny dwudzielny. Konstrukcja ptatéw drew-
niana, noski kryte sklejka, cz¢sci sptywowe i
przestrzenie migdzydzwigarowe — tkanina.
Zebra wykrzyzowane ciggnami z drutu w pta-
szczyZnie cigeiw w przestrzeniach migdzy-
dzwigarowych. Srodkowa cze¢$é plata gérnego
mocowana na piramidce wyprowadzonej ze
struktury kadiuba. Oba platy potaczone
zastrzalami z kroplowym oprofilowaniem.
Lotki na obu ptatach. Lotki ptatow gérnego i
dolnego wzajemnie potaczone, zawieszone
dwupunktowo. Konstrukcja lotek: szkielet
drewniany, pokrycie z tkaniny. Na lewym
dolnym ptlacie rurka Pitota. Obydwa ptaty
wykrzyzowane ciggnami z drutu stalowego.

Kadhub. Przekr6j zblizony do prostokatne-
20. Konstrukcja kratownicowa spawana z rur
stalowych. Nad grodzia kratownicy nad pta-
tem dolnym miesci si¢ zbiornik paliwowy.
Mocowania goleni podwozia gtownego przed
ptatem dolnym. Kadtub silnie sptaszcza si¢ za
kabing pilota. Przednia czg$¢ kadtuba
zamknigta $ciana ogniowa. Kadtub pokryty
tkaning utozona na drewnianych listwach,
g6ra kadluba nad zbiornikiem paliwa pokryta
blacha duralowa. Ostona kabiny jednoczgs-
ciowa, otwierana na bok w prawo, oszklenie
kabiny — mata koputka ttoczona ze szkta
organicznego. Grzbiet tylnej czgsci kadtuba
za ostona kabiny pokryty blacha duralowa.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie klasycz-
nym, zblizonym do krzyzowego. Obrysy uste-
rzeni trapezowe z owalnie zaokraglonymi naro-
zami. Profile obu usterzen ptaskie. Konstruk-
cja statecznikéw metalowa — dZwigar i krawe-
dzie natarcia z rur, pokrycie z tkaniny. Analo-
giczna jest konstrukcja steréw, lecz na drew-
nianym szkielecie. Na prawym segmencie
steru wysokos$ci klapka wywazajaca. Statecz-
nik poziomy jest podparty od dotu zastrza-
tami i wykrzyzowany ciggnami ze stateczni-
kiem pionowym.

DANE TECHNICZNE

Rozpigtos¢ ptata gérnego
Rozpigtosé ptata dolnego
Dtugos¢

Wysoko$¢ w linii lotu
Cigciwa ptata

Rozpigtosé usterzenia poziomego
Baza podwozia

Rozstaw podwozia
Powierzchnia noéna
Masa wiasna

Masa startowa
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Sterowanie. Uklady sterowania lotkami i
sterem wysokosci popychaczowe, ster kierun-
ku sterowany linkowo.

Podwozie. State, z kétkiem ogonowym.
Golenie podwozia gtéwnego sprezyste, dura-
lowe. Kota giéwne wyposazone w hamulce
hydrauliczne tarczowe i ostonigte owiewkami
z kompozytu szklano-epoksydowego. Golen
podwozia tylnego sprezysta, k6tko samona-
stawne na widelcu.

Zespol napedowy. Plaski, sze$ciocylindro-
wy, chtodzony powietrzem silnik wtryskowy
Lycoming 10-540 modyfikowany przez kon-
struktora samolotu, moc silnika 221 kW. Smi-
glo tréjtopatowe nastawne Hoffmann. Silnik
zawieszony na tozu z rur stalowych. Ostony
zespotu napgdowego metalowe.

Instalacje. Paliwowa — zbiornik na kratow-
nicy kadluba nad ptatem dolnym. Elektry-
czna — do rozruchu i zasilania przyrzadéw,
napigcie 24/28 V.

‘Wyposazenie. Zestaw podstawowych przy-
rzadéw pilotazowo-kontrolnych, mozliwo§¢
zabudowy radiostacji.

ROZWOJ KONSTRUKCIJI. Samolot Weeks
Solution jest jedng z wielu modyfikacji zna-
nych samolotéw Pitts Special. Jego konstruk-

tor i whasciciel, dyrektor muzeum lotniczego
na Florydzie, znany sportowiec lotniczy Ker-
mit Weeks zbudowal przed nim juz kilka
innych. Ze swych doswiadczer konstruktora i
pilota wyciagnal wniosek, ze dla samolotu
akrobacyjnego szczeg6lnie wazna jest odpo-
wiednia moc silnika, a wigc i mozliwie najniz-
sze obcigzenie powierzchni no$nej. Opraco-
wanie samolotu Solution K.Weeks rozpoczat
w 1982 r. korzystajgc z niektérych gotowych
elementéw z zestawu do budowy samolotu
Pitts Special. Samolot Solution brat udziat w
wielu zawodach w akrobacji i byt ciagle dos-
konalony. K.Weeks doszedt do wniosku, ze
wspolezynnik obcigzenia mocy powinien
wynosi¢ 2,4+2,6 kg/lkW. W tym przypadku
cigg statyczny Smigla przewyzsza ci¢zar samo-
lotu. co nadaje mu dobre wtasciwosci w figu-
rach pionowych. Od dtuzszego czasu Weeks
Solution jest jedynym samolotem, ktéry
moze ,zawisa¢” na Smigle jak $migltowiec.
Koncepcja konstruktora sprawdzita si¢ — na
wszystkich zawodach samolot Solution zaj-
mowal miejsca w Scistej czotéwce. Takze
koncepcja samolotu jako dwuplata okazata
si¢ konkurencyjna wobec panujacych niepo-
dzielnie w nowych opracowaniach dolno- i
$rednioplatow.

6,10 m Obciazenie powierzchni 66,9 kg/m?
5,84 m Obcigzenie mocy 2,53 kg/kW
5,60 m Predkosé nurkowania dopuszczalna 400 km/h
4.25 m Predko$é maks. 346 km/h
0,91 m Predkosc przelotowa 314 km/h
4,68 m Predkos$é min. 115 km/h
8,15 m Predko$¢ min. w locie odwréconym 115 km/h
3,12 m Predkosc katowa obrotu wok6t osi podtuznej
9,15 m? po wychyleniu lotek 6 rad/s
395 kg Wspétcezynniki obciazen konstrukcji +10do —10
615 kg T.M.
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cd. zestr. 10

dajacych czgstosciom w, i w, (rys. 6i8). Z obliczen wynika, ze dla nie-
ktorych czgstosci widma réwniez postacie skrzydtowe sy mato ,wrazli-
we” nazmiang potozenia konsoli: dla , i w, (rys. 618)—zaréwno skre-
tna, jak i gi¢tna, a dla w, =+ w, (rys. 11 i 13) — postacie gigtne.

Wplyw zmian kqta skosu ruchomej czgsci skrzydta na widmo czgsto-
Sci samolotu ilustruje rys. 14, na ktorym pokazano zmiang wzglednych
réznic czestosci:

o 0T Yy
8, =——=—w100% (12)

od kata skosu konsoli, przy czym w, ; oznacza nominalng czgstos¢
widma z indeksem j, tzn. obliczonadla y, = x = 0iy, =50°, a w.__jest
czgstoscig widma z indeksem j obliczong dla kgta skoku konsoli y, = a.
Z rys. 14 wynika, ze zmianie polozenia ruchomej konsoli towarzyszy
wzrost czgstosci gigtnych skrzydta w zakresie 3+8%. Pozostate czg-
stoSci widma rosng badz maleja w niewielkim zakresie, na ogol mniej-
szymod ~ 1%

Przeprowadzono réwniez obliczenia dotyczgee wplywu wielkosci
kata skosu centroplata y, na rozpatrywane widmo drgaii samolotu.
Otrzymane czg¢stosci odnoszono do wartosci nominalnych, zgodnie ze
wzorem (12), z tym z¢ w,  oznacza teraz cz¢stos¢ widma z indeksem
obliczong dla kata skost gcnlmphna Xx. = a. Wyniki tych obliczeri
przedstawiono narys. 15. Wynika z niego, ze najwigksze zmiany doty-
czq gigtnych czgstosci skrzydla (w,, @,, @), ktére rosna i przy duzych
katach skosu centroptata maja wartosci wicksze od nominalnych w
zakresie 4+9%. Inne czgstosci zmieniaja si¢ bardzo malo.

Obliczenia wplywu zmian kata skosu usterzenia wysokosci na
widmo czgstosei samolotu ilustruje rys. 16. Przedstawiono na nim

5
w
%% (D1=Sk,lg
(D5 —Kdnslg
03 2—n
) (W4 -Ust.llg
QW -Sk,llg
0.2 C,Os—Kdn,Hg
\ (g =Sk, llig
Wy (Wy-Ust.ll,lig
01 L & Qg —Kdslg

0 " 20 40 60

Yo

Rys. 16. Wplyw kata skosu y, stabilizatora na cz¢stosci badanego widma drgan samolotu.
Oznaczenia jak narys. 14
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Rys. 17. Wplyw przyrostu masy Am, przedniej bryly kadtuba na czgstosci rozpatrywanego
widma drgar samolotu. Oznaczenia jak narys. 14

wzgledne réznice czgstosci zgodnie ze wzorem (12), przy czym @, , 0
znacza czgstos¢ z indeksem j obliczong dla kata skosu stabilizatora y, =
= a. Jak wida¢ z rys. 16, zmiany czgstosci widma sa pomijalnie mate.
Interesujace jest, ze wzrostowi kata skosu stabilizatora towarzyszy
wzrost czestosci gigtnych tego zespotu (@, w,) oraz wzrost czgstosci
Srodkowej czgsci kadluba (@,). Czgstosci innych zespoléw maleja
badz nie ulegaja zmianie.

Na rys. 17 przedstawiono wplyw przyrostu masy przedniej sztywnej
bryty kadtuba o masie m , wynikajacy z mocowania podwieszen ze-
wngtrznych (o masie m )df pod kadtubem. Z rysunku widac, ze przyro-
stowi masy Am_=m ,d/m towarzyszy obnizenie czgstosci wszystklch
zespotow samolotu. Najbardziej dotyczy to srodkowej cz¢sci kadtuba,
dla ktorej czgstos¢ gigtna w, (przy podwieszeniu maks. mas na zam-
kach podkadtubowych, tj. dla dm, =1, 4)., male]e 0 ok. 6% w stosun-
ku do czgstosci nominalne;j. Czqstoscx nosowej czesci kadtuba maleja

w zakresie 2,5+4%.
Uwagi koricowe

Z przeprowadzonych obliczeri symetrycznych drgan samolotu, przy
wyznaczeniu osmiu najnizszych czgstosci widma, mozna sformutowaé
nastgpujace wnioski:

e W rozpatrywanym widmie nie ma czgstosci odpowiadajacych
drgdnlom skrgtnym skrzydta i usterzenia. Swiadezy to o duzej sztyw-
nosci skrecania tych zespotéw. Chodzi tu gléwnie o brak czgstosci
skrzydiowej, ktéra maistotny wptyw na wystgpowanie niekorzystnych
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zjawisk dynamicznych w locie. Z badan eksperymentalnych i statysty-
cznych samolotéw tej klasy wynika, ze zwykle czgstos¢ ta jest zawarta
w przedziale 2040 Hz (np. [3, 11, 12]).

e W badanym widmie jest stosunkowo duza czgstos¢ odpowiadajaca
gigtnym drganiom Srodkowej cz¢sci kadtuba e,. Gtéwnie wynika to z
malej diugosci tego zespotu, tj. odleglosci od sitowej konstrukcji
skrzynkowej uktadu centroptat-kadtub do dZzwigara usterzenia wyso-
kosci. Czgstos¢ gigtna odpowiadajaca temu zespotowi zwykle wystg-
puje jako druga najnizsza w widmie [3, 11, 12].

e Wzrostowi kata skosu ruchomej cz¢sci skrzydta z reguty nie towa-
rzyszy zmiana ksztaltu postaci skrzydta, kadtuba i usterzenia. Poloze-
nie wgztdw réwniez praktycznie nie ulega zmianie. Najistotniejsze sa
zmiany czestosci gigtnych skrzydta, ktére rosna i przy maks. kacie
skosu sa wigksze od nominalnych o ok. 8%.

® Przy wzroscie kata skosu centroptata wigkszo$¢ czgstosci widma
ulegnie zmianie. Najwigksze dotycza czgstosci gigtnych skrzydta,
ktére rosng i przy duzych katach skosu sg wigksze od nominalnych o
ok. 8%.

e Zmiana kata skosu usterzenia wysokosci praktycznie nie wplywa
na czg¢stos$¢ widma. Uzyskane wyniki wskazuja, ze zmiany czgstosci sg
ok. 0,5%.

e Podwieszanie mas pod kadtubem powoduje spadek wszystkich
czgstosel widma. Najbardziej maleja czgstosci kadtubowe (~ 6%).

e Badany samolot jest strukturg zwartg o wzglgdnie duzej sztywnos-
ci, a pod wzglgdem dynamiki konstrukcji jest uktadem stasunkowo
malo wrazliwym na zmiang polozenia ruchomej konsoli, kata skosu
centroplata, stabilizatora czy wielkoSci podwieszanych mas na
weztach podkadtubowych. Ma to istotne znaczenie w eksploatacji.
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NOWOSCI TECHNICZNE

Silnik do samolotu kosmicznego
Hotol

We wrzesniu 1987 r. koncern British Aircraft Corp. zakorniczyt dwu-
letnia koncepcyjna fazg programu budowy samolotu kosmicznego —
wahadtowca Hotol (Horizontal take-off and landing). Jednym z waz-
niejszych zadan tej fazy programu byto wykazanie mozliwosci zastoso-
wania silnika przeptywowego do jego napgdu, wobec krytycznej oceny
koncepcji silnika przez niektérych specjalistow. Samolot Hotol ma
wykonac pierwszy lot ok. 2000 1.

Proponowany przez BAe silnik — RB.545 — charakteryzuje sig
zmiennym obiegiem cieplnym, polegajacym na tym, Ze silnik moze
pracowac albo jako silnik przeptywowy, scislej — turbospgzarkowy,
albo jako silnik rakietowy. Jak wida¢ na rys., silnik sktada si¢ z wlotu
powietrza umieszczonego we wlocie wymiennika ciepta, sprgzarki
napegdzajacej spr¢zarke turbiny, komory spalania i zblokowanej z
komora dyszy wylotowej. Paliwem jest cieckly wodér, a utleniaczem —

& wodor
Powietrze o
— /
. \
{l ten

tlen z powietrza atmosferycznego albo ciekly tlen ze zbiornika. Pod-
czas pracy silnika w atmosferze pewna ilos¢ cieklego wodoru jest kie-
rowana do wymiennika ciepla, gdzie nastgpuje jego odparowanie, po
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czym pary wodoru przeptywaja do turbiny napg¢dzajacej spr¢zarke.
Sprezarka sprgza powietrze atmosferyczne przeplywajace nast¢pnie
do komory spalania, do ktérej jest réwnocze$nie doprowadzany ciekty
wodor. Cze§¢ wodoru, ktéra przeptywa przez wymiennik ciepta we
wlocie silnika, obniza temperatur¢ powietrza wlotowego, co powo-
duje wzrost spr¢zu sprezarki, a tym samym ciggu silnika — jest to szcze-
golnie wazne w locie na duzych wysokosciach, tj. w powietrzu o matej
gestosci. Przy liczbie Ma lotu ok. 5 i na wysokosci ok. 27000 m zostaje
odcigty doptyw wodoru do trubiny i otwarty doptyw ciektego tlenu do
komory spalania, w wyniku czego silnik zaczyna pracowac¢ jako silnik
rakietowy.

W.K.

-Specjalne nity do kompozytéow

Ze wzgledu na swa lekko$¢ i znakomite parametry mechaniczne,
materialy kompozytowe zajmujq poczesne miejsce m.in. w przemysle
lotniczym i kosmicznym.

Francuska firma Ateliers de Haute-Garonne z Flourens od ponad 70
lat specjalizuje si¢ w produkcji nitéw petnych na potrzeby przemystu
lotniczego, za$ od niedawna produkuje nowy typ nitéw o nazwie
Fybrfast (opracowany specjalnie dla konstruktoréw samolotéw) do ta-
czenia elemetdw z kompozytéw.

Dzigki oryginalnemu ksztaltowi nit Fybrfast nie pgcznieje przy
montazu i nie uszkadza kompozytu. Ponadto jednolita struktura z ty-
tanu T 40 zapewnia maksymalna wytrzymatos$¢ przy minimalnej ma-
sie, co przyczynia si¢ do zmniejszenia ci¢zaru. Nit ten charakteryzuje
si¢ réwiez bardzo wysoka odpornoscia na korozjg, réwniez na wtok-
nach weglowych. Nalezy takze podkresli¢ tatwo$¢ mocowania i ewen-
tualnego usuwania nitéw, dopuszczalne wahania grubosci blach
do 1 mm oraz stosowanie identycznych zagtebieni po obu stronach.

Dzigki bardzo znacznemu parkowi maszynowemu, firma Ateliers
de Haute-Garonne moze produkowa¢ dowolny rodzaj nitéw petnych,
zgodnie z normami migdzynarodowymi, w bardzo krétkich terminach
- zaledwie 3 dni roboczych.
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TERMINY LOTNICZE

13. Wezykowanie; myszkowanie

Ang. snaking; hunting

Niem. Snaking (n), (ungesteuerte) Gierschwingung (f)

Fr. oscillation (f) de lacet (incontrdlée)

Ros. (1) (Hempomu3BoJbHbIe) KOleOGaHus pbicKaHusi, (HENPOU3BOJIb-
HOE) pbickanue; (2) noner ,3Mmeitkoit®; (3) 3ursaroobpasnoe
pynenue

Wezykowanie lub myszkowanie, odpowiadajgce angielskiemu ter-
minowi snaking, to niewsterowane diugookresowe oscylacje wzglg-
dem osi pionowej, nie ttumione lub stabo ttumione. We¢zykowanie
moze jednak oznacza¢ réwniez ruch sterowany po linii zygzakowej w
powietrzu lub na ziemi (kotowanie ,,zmijka” w celu polepszenia wido-
cznosci z kabiny do przodu na samolocie z podwoziem klasycznym, a
wigc z uniesionym przodem samolotu zaslaniajacym cz¢§é drogi bez-
posrednio przed nim). Czasem tez wgzykowaniem nazywa si¢ samo-
wzbudne drgania podwozia przedniego (czyli drgania shimmy).

14. Wywazanie samolotu

Ang. (1) centre-of-gravity position, c.g. position; (2)balance, trim
Niem. (1) Schwerpunktlage (f); (2) Trimmung (f) (des Flugzeuges)
Fr. (1) centrage (m); (2) centrage, balance (f), trim (m)

Ros. (1) nentposka; (2) Ganancuposka

Wywazenie samolotu ma dwa znaczenia. Pierwsze (1) oznacza poto-
zenie $srodka masy samolotu wzglgdem sredniej cigeciwy ptata. Okresla
si¢ zwykle odleglo$¢ rzutu srodka masy na $rednia cigciwe od krawedzi
natarcia i wyraza w procentach diugodci tej cigeciwy. Ze wzgledu na
znaczyny wplyw wywazenia (podiuznego) na wtasciwosci lotne samo-
lotu (jak stateczno$¢ i sterowno$¢), a takze na osiagi, zakres dopuszczal-
nych wywazen jest jednym z wazniejszych ograniczen eksploatacyj-
nych normowanych w instrukcjach uzytkowania w locie i umieszcza-
nych na tabliczce ograniczen w kabinie samolotu. W celu okreslenia
prawidlowego rozmieszczenia oséb, paliwa lub/i tadunku (bez prze-
kraczania ograniczen) stosuje si¢ réznego rodzaju tabele, wykresy,
suwaki rachunkowe, a takze automatyczne wagi, wyznaczajace poto-
zenie Srodka masy; na duzych samolotach, zwlaszcza ze skrzydtami
skosnymi, kolejno$¢ zuzywania paliwa z poszczeg6lnych zbiornikéw,
majgca duzy wplyw na wywazenie, moze by¢ rowniez ustalana auto-
matycznie.

Drugie (2) znaczenie wyrazenia — to zréwnowazenie momentéw
aerodynamicznych wzglgdem srodka masy przez odpowiednie wychy-
lenie steréw, lotek lub/i przestawialnego statecznika poziomego. W
celu odcigzenia pilota od utrzymywania wychylonych steréw stosuje
si¢ klapki wywazajgce (trymery). Na niektorych duzych samolotach
stosuje si¢ w tym celu zbiorniki balastowe z woda lub paliwem i prze-
pompowuje si¢ ich zawarto$¢ za pomoca pomp o duzej wydajnosci,
przemieszczajac Srodek masy samolotu.

Nalezy zwrdci¢ uwage na wieloznaczno$¢ angielskiego rzeczownika
trim. Oprécz wywazenia aerodynamicznego moze oznaczac tez: klap-
ke wywazajacg, urzagdzenie wywazajace, kat przegtgbienia wodnosa-

molotu (pochylenie wzglgdem poziomu wody) i wreszcie — wykoricze-
nie lub obicie wngtrza kabiny (interior trim); natomiast flying trim (w
odréznieniu od flight trim) oznacza zdatno$¢ samolotu do lotu (airwor-
thiness).

Natomiast balance zaréwno po angielsku, jak i po francusku moze
oznaczaé wagg (w tunelu aecrodynamicznym).

15. Podiodzie

Ang. Flotation gear, floatation gear; alighting gear

Niem. Schwimmwerk (n); Schwimmvorrichtung (f)

Fr. train (m) d’amerrissage, amerrisseur (m), atterrisseur (m) a
flotteurs; carene (f) (de la coque)

Ros. nomnaBkoBoe maccy; 06BOfibI Kopnyca (JIOAKH WK NOMJIABKa)

Polski termin jest wieloznaczny i w réznych Zrédtach réznie okresla-
ny. Oznacza ogélnie urzadzenia lub elementy stuzace do wodowania
wodnosamolotu. Moze to by¢ zaréwno kompletne podwozie ptywa-
kowe wraz z elementami mocowania pltywakéw do struktury samolo-
tu, jak i wodoszczelna czg$¢ kadtuba todziowego (wodnosamolotu o
ukladzie todzi latajacej) badZ ptywaka. W tym drugim znaczeniu ter-
min jest bliskoznaczny z terminem podwodzie stosowanym w technice
okregtowej (patrz 16).

Pierwszy z angielskich odpowiednikéw, flotation gear, jest stoso-
wany rowniez w innym znaczeniu: jako zestaw awaryjnego sprz¢tu w
celu zapewnienia ptywalnosci samolotu lgdowego przy przymusowym
wodowaniu. Natomiast alighting gear jest terminem ogélnym na
wszelkie urzadzenia do siadania, tj. ladowania, tak na ziemi, jak i na
wodzie, ale réwniez jest czgsto uzywany w odniesieniu do podwozia
pltywakowego, do todziowej cz¢sci kadtuba oraz ptywakéw pomocni-
czych (podskrzydtowych lub przykadtubowych).

16. Podwodzie, kadtub zywy

Ang. underwater hull, underwater body, quick-work, quickwork
Niem. lebendes Werk (n)

Fr.  ceuvres (fpl) vives, carene (f), espace (m) immergé de la caréne
Ros. mnogBojHasi yacTs Kopnyca (JOAKH W HOMJIABKA)

Termin podwodzie w odniesieniu do jednostki plywajacej (nie za$
do wybrzeza) oznacza zanurzona czgs¢ bryty ptywajacej. Objgtosé
podwodzia jest miara wypornosci objgtosciowej. Jest to termin z dzie-
dziny hydrostatyki, nie uwzglgdniajacy sytuacji w ruchu na wodzie.
Dlatego nie odpowiada on doktadnie podlodziu kadtuba todziowego
lub ptywaka (patrz 15), bo nie obejmuje cz¢$ci dna normalnie wynu-
rzonej przy postoju na wodzie, ani tez wodoszczelnej czgsSci kadtuba
powyzej wodnicy, niezbgdnej dla zapewnienia bezpiecznego zapasu
ptywalnosci. Jednak termin caréne jest stosowany w obydwu znacze-
niach.

K. D.
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Wstepne okreslenie parametréw samolotu amatorskiego (ll)

W stosunku do powierzchni skrzydta jest dobierana powierzchnia i
odlegtos¢ usterzen od §rodka masy (SM) samolotu (a wige dtugosé tyl-
nej czg$ci kadtuba). Opierajac si¢ na danych statystycznych podobnej
konstrukcji, nalezy zatozy¢:

— powierzchnig usterzenia wysokosci S,

— pownerzchme; usterzenia plonowego S Vs m ;

“— ramig usterzenia poziomego i pionowego odpowiednio L, i L, ,
m.

Na ogét powierzchnia usterzenia wysokosci stanowi ok. 20%, a
usterzenia kierunku ok. 10% powierzchni skrzydta, za$§ wielkos¢
powierzchni steréw 40+50% powierzchni usterzen.

Ramieniem usterzenia poziomego (lub pionowego) nazywamy odle-
glos¢ od srodka masy do osi obrotusteru poziomego (lub pionowego)
(rys. 3i4). Przyjmuje sig, ze ramig L, i L, jest réwne 2,53 wartosci
Sredniej cigciwy aerodynamicznej. Parametrem wigzacym ww. wiel-
kosci jest tzw. cecha objgtosciowa usterzenia poziomego x,, i piono-
Wego %y, :

=Sp- L) (S-1g)

gdzie: %, = 0,35-+0,45 dla ULM-6w i 0,3+0,6 dla samolotéw lekkich, -

%y =(Sy-L,)/(S-b)

gdzie: x,, = 0,025+0,045 dla ULM-6w i 0,05+0,10 dla samolotéw lek-
kich.

Warto$¢ zatozonych powierzchni usterzen zostanie zweryfikowana
w trakcie obliczenn aerodynamicznych, np. powierzchnia usterzenia
poziomego oraz podzial na statecznik ister z warunku réwnowagi w
locie poziomym z predkoscia min. i przy SM samolotu w skrajnym przed-
nim potozeniu.

O poprawnym zachowaniu si¢ samolotu podczas ruchu po ziemi
decyduja parametry geometryczne podwoﬂa oraz polozenie kol pod-
wozia gléwnego wzglgdem SM samolotu. Na tym etapie projektowa—
nia nalezy zatozy¢, ze SM samolotu znajduje sig w 1/4 $redniej cigciwy
aerodynamicznej. Podstawowe parametry geometryczne to: rozstaw i
baza podwozia oraz wielkos¢ két. Na podwoziu gtéwnym i przednim
jest stosowane ogumienie o Srednicy 300+450 mm i szerokosci biez-
nika 100+150 mm. W podwoziu tylnym $rednica két jest réwna
100+250 mm, a szerokos$¢ 60110 mm, czgsto tez podwozie tylne jest
wykonane jako ptoza. Baza podwozia (rozstawem podtuznym) nazy-
wamy odlegto$¢ migdzy podwoziem gtéwnym a przednim lub tylnym
mierzong wzdtuz kadtuba. Rozstawem podwozia (rozstawem poprze-
cznym) nazywamy odlegtos¢ migdzy kotami podwozia gtéwnego mie-
rzong wzdtuz rozpigtosci skrzydta, a wige podwozie typu szybowco-
wego nie ma tego wymiaru.

Przyjmuje sig, ze dla podwozia z kétkiem przednim (rys. 3) baza pod-
wozia jest rowna 0,25-+0,35 dtugosci kadtuba. Przy zbyt matej bazie
podwozia samolot podczas ruchu po ziemi moze mie¢ sktonnosé¢ do
drgan w ptaszczyznie pionowej. Przyjmuje sig, ze rozstaw poprzeczny
kot giéwnych jest réwny 0,15+0,25 rozpigtosci skrzydta. Rozstaw
poprzeczny decyduje o statecznosci kierunkowej podczas poruszania
si¢ po ziemi: im wigkszy rozstaw, tym lepsza sterownos¢ kierunkowa,
jednoczes$nie jednak wzrasta wrazliwosé na uderzenia czotowe kot gto-
wnych. Przyjmuje si¢, ze wyprzedzenie Srodka masy samolotu wzglg-
dem kot glownych jest réwne 0,1+0,12 bazy podwozia, wowczas prze-
dnie koto z fatwoscia odrywa si¢ podczas startu. Przyjmuje sig, ze kat
wyprzedzenia a jest 0 2-+-4° wigkszy od kata wzniosu podpory tylnej
@,. Kat wzniosu jest okreslony warunkami aerodynamicznymi samolo-
tu, a mianowicie musi on umozliwia¢ osiagnigcie podczas startu i lado-
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wania kata maksymalnej sity nosnej. Wstgpnie mozna przyjaé, ze a,
jest réwne 14--16° lub obliczy¢ ze wzoru:

gdzie:

a,... — Kat natarcia skrzydta przy maks. sile nosnej,

a,—kat zaklinowania skrzydta wzglgdem bazy kadtuba (ok. 4°).

Parametry podwozia z kétkiem tylnym (rys. 4) musza by¢ szczegol-
nie uwaznie dobrane ze wzgledu na niebezpieczenstwo kapotazu
(przewr6cenia sig samolotu do przodu). Jednym z najwazniejszych
parametréw tego podwozia jest kat wyprzedzenia ko6t gtownych wzgle-
dem SM samolotu oraz kat wzniosu kétka ogonowego. Kat wyprze-
dzenia a, przy najbardziej tylnym potozeniu SM samolotu nie powi-
nien by¢ wigkszy niz 25°. Warunek doboru kata wzniosu kétka tylnego
(podpory tylnej) @, jest taki sam jak przy podwoziu z kétkiem przed-
nim. Czgsto jednaf( konstruktorzy amatorzy nie doceniaja jego zna-
czenia. Mata wartos¢ a utrudnia lub uniemozliwia start, a przy lado-
waniu na maks. kacie natarcia powoduje uderzenie o ziemig najpierw
tylng czgscig kadtuba, a nastgpnie podwoziem gtéwnym. Prowadzi to
na ogoét do powaznego uszkodzenia kadtuba. Parametrem zwigzanym
z katami @, i a, jest potozenie SM samolotu nad poznomem ziemi.
Obnizajac SM samolotu mozna wydatnie zmniejszy¢ zaréwno moment
przewracajacy (od hamowania k6l gtéwnych badz tez uderzenia w
przeszkodg), jak i moment potrzebny do uniesienia samolotu do
poziomu przy starcie (od sity na usterzeniu poziomym). Obnizenie SM
przez zmniejszenie wysokosci podwozia gtéwnego jest ograniczone ze
wzglgdu na wartosci @, oraz na konieczno$¢ zachowania bezpieczne;j

Lw
" L=l
!
| baza _ !
(. /samolotu A4 """
oo 2 S i BN
o s £ .
\ 3 P et ‘QCP 9
7777 e
Bl P? ! B

Rys. 3. Podstawowe parametry podwozia z kélkiem przednim: SM - §rodek masy samolotu,
B —rozstaw poprzeczny, b —baza (rozstaw podtuzny), e = wyprzedzenie SM, «, - kat wyprze-
dzenia SM wzgledem kot glownych, a, - kat wzniosu, @, —kat zaklinowania skrzydta, p —prze-
Swit migdzy strukturg samolotu a ziemig

odlegtosci §migta i innych cz¢sci samolotu od ziemi. Baza podwozia
zalezy od dlugos$ci kadtuba i powinna by¢ taka, aby pionowe stateczne
obcigzenie kotka tylnego nie byto wigksze niz 10+12% m__samolotu.

Rozstaw poprzeczny ko6t powinien by¢ réwny 0 7—(),_5 rozpigtosci
skrzydta. W przypadku gdy kota podwozm gtéwnego nie maja hamul-
cow jest niezbgdne, aby kolo przednie lub tylne byto sterowane. Jezeli
podwozie ma by¢ amortyzowane, to ugigcie powinno wynosic
100200 mm, a dla goleni sprgzystej jeszcze wigeej.

W ultralekkich samolotach nalezy rozpatrzy¢ zachowanie sig samo-
lotu pustego na ziemi. Zdarza si¢, ze samolot z kotkiem przednim
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przyjmuje potozenie, w ktorym podpiera si¢ tylng czgscia kadtuba.
Wowezas jest niezb¢dne wykonanie dodatkowej podpory (rys. 3).
Podpora ta bgdzie rowniez zabezpieczata przed uderzeniem o ziemig
kadtubem lub usterzeniem podczas nieprawidlowego ladowania.
Takze konicowki skrzydel wymagajg zabezpieczenia.

Przy projektowaniu nalezy zwrdci¢ uwage na zapewnienie odpowied-
nich przeswitow (odleglosci) migdzy elementami struktury samolotu a
ziemig. Przeswit migdzy kadtubem lub usterzeniem a ziemig przy pel-
nym ugig¢ciu amortyzacji powinien wynosi¢ ok. 150 mm (rys. 3 i 4).
Podane nizej wartosci przeswitow dla Smigta (wg przepiséow FAR 23 i
BCAR) moga by¢ stosowane w konstrukcjach amatorskich. Prze§wit
migdzy Smiglem a ziemig przy m_ _musi wynosi¢ co najmniej 178 mm
dla kazdego samolotu majacego podwozie z kotem przednim lub 229
mm dla samolotu z kolem ogonowym. W obu przypadkach podwozie
jest ugigte statycznie, samolot znajduje si¢ w potozeniu poziomym lub

oSS -
Rys. 4. Podstawowe parametry podwozia z kétkiem tylnym: SM - §rodek masy samolotu, B —
rozstaw poprzeczny, b - baza (rozstaw podluzny), p - prze$wit migdzy strukturg samolotu a
ziemig, a, - kat wyprzedzenia k6t gléwnych wzgledem SM, % kat wzniosu, a — kgt zaklino-
wania,

jak przy kotowaniu, zaleznie od tego, ktdre z nich jest najbardziej nie-
korzystne. Dla samolotu na ptywakach przeswit migdzy Smiglem a
powierzchnia wody musi wynosi¢ nie mniej niz 458 mm. Oprécz tego
nalezy zapewni¢ dodatni przeswit mi¢dzy §migltem a ziemig przy ogu-
mieniu na krytycznym podwoziu pozbawionym catkowicie powietrza i
przy goleni maks. obnizonej do dotu (uszkodzony amortyzator). Przez
okreslenie podwozie krytyczne rozumie si¢ takie podwozie, dla kt6-
rego przy ww. warunkach przeswit b¢dzie najmniejszy. Musi by¢é row-
niez zachowana nast¢pujaca odlegto$¢ $migta od elementow konstruk-
cji:

— ¢o najmniej 25 mm po promieniu mi¢dzy koncéwka topat $migta
a konstrukcja samolotu,

— co najmniej 13 mm poosiowo migdzy topatami $migta, ich nasa-
dami lub kotpakiem a nieruchomymi czg¢$ciami samolotu.

Ponadto nalezy pamigtac, aby zadna czgs¢ ciata pilota ani zaden ele-
nent sterowania nie znajdowat si¢ w obszarze migdzy plaszczyzna

virowania Smigla a powierzchnig stozkowa utworzong przez linig
rzechodzyca przez Srodek piasty $migta i odchylong o 5° w przéd i w
yt od ptaszczyzny wirowania Smigla (rys. 3).

Podane wartosci nalezy traktowaé jako podstawowe wymagania
liezbgdne do rozpoczgceia projektowania. Projektowanie rozpoczyna
i¢ od szkicow sylwetki samolotu, na nich nalezy wypracowac ogélna,
e logiczna koncepcjg samolotu: ksztatt kadtuba, obrys usterzen i
skrzydta, uktad podwozia, potozenie zespolu napedowego itd. Nalezy

jednak bra¢ pod uwagg zasady wytrzymatosci konstrukeji, wymagania
acrodynamiki oraz mozliwo$¢ zrealizowania przyj¢tych ksztattow w
praktyce. O interesujgcym wygladzie samolotu decyduje sylwetka
boczna (widok z boku samolotu stojacego na ziemi) oraz ,,rzut z gory”
(widok samolotu w locie). Natomiast widok z przodu dla tej klasy
samolotéow w mniejszym stopniu decyduje o specyficznym wygladzie.

Po opracowaniu koncepcji ogélnej nalezy wykonac rysunck geome-
trii samolotu w trzech rzutach w skali nie mniejszej niz 1:10. Na nim
nalezy zdefiniowa¢ bazg¢ samolotu — moze to by¢ o$ symetrii samolotu,
dowolna prosta lub plaszczyzna. Praktyczny jest taki wybor bazy, aby
mozna jg bylo okresli¢ na samolocie, np. krawgdzie podluznic, ptasz-
czyzna podlogi, krawegdzie burty kadluba w obszarze kabiny (rys. 4)
itd. W odniesieniu do bazy opisuje si¢ geometrig samolotu oraz doko-
nuje si¢ niwelacji gotowego samolotu. Niwelacja nazywa sig¢ sprawdze-
nie geomerii wykonanego samolotu z geometria na rysunku. Rysunek
geometrii powinien zawiera¢ podstawowe wymiary samolotu, katy
zaklinowania skrzydla i usterzen, katy wychylen powierzchni stero-
wych itd.

Drugim waznym rysunkiem jest rysunek wywazenia samolotu. Jest
to w zasadzie powiclony rysunek geometrii, ale bez wymiarow opisuja-
cych geometrig. Stuzy on do obliczenia polozenia Srodka masy samo-
lotu. Na nim nalezy zaznaczy¢ polozenie srodkéw masy wszystkich
zespolow samolotu, wyposazenia, zatogi i zwymiarowa¢ wzglgdem
przyj¢tego ukladu wspétrzednych. Do obliczen SM samolotu nalezy
przyjac masy wyznaczone wgrys. 1, masy pozostalych zespolow nalezy
okresli¢ na podstawie obliczen, pomiaru lub analizy. Obliczone polo-
zenie SM wzgledem przyjetego uktadu wspotrzednych nalezy odniesé
do Sredniej cigciwy aerodynamicznej. Na tym etapie projektowania
mozna uzna¢ za poprawne polozenie Srodka masy w granicach
20+25% dla dolnoptata, a dla gérnoptata 25+30% Sredniej cigciwy
aerodynamiczne;j.

Kontrolg masy i polozenia Srodka masy nalezy prowadzi¢ na wszyst-
kich etapach konstruowania i budowy samolotu. Jezeli przekraczamy
zalozone masy, azwlaszczam_, , nalezy podja¢ dziatania zapobiegaw-
cze.

Opracowat Marian Jakoniuk
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Pierwszy polski samolot wojskowy

Lwoéw na poczatku stulecia byt na ziemiach polskich pod zaborami
drugim obok Warszawy o§rodkiem, w ktérym szczeg6lnie silnie zazna-
czyl si¢ ped do poznania tajemnic lotu. Interesowano si¢ przy tym juz
nie powolnymi aerostatami, lecz szybkimi acrodynami umozliwiajg-
cymi manewrowanie w locie sterowanym. Po spektakularnych sukce-
sach braci Wright, Bleriota, Santos Dumonta i innych, zainteresowa-
nie statkami latajacymi cigzszymi od powietrza niepomiernie wzrosto,
osiggajac nie spotykany dotychczas poziom. Latawce, czyli samoloty 1
Slizgowce (czyli szybowce) zyskiwaly coraz wigcej uznania. Otwieraty
si¢ nowe, nieznane mozliwosci dziatania, znacznie rozszerzajace per-
spektywy rozwoju lotnictwa.

Do grupy Iwowskich entuzjastow latawcow, inaczej aeroplanow.
czyli samolotéw, nalezeli bracia Tadeusz 1 inz. Wiadystaw Florjanscy.
Starszy dwojga imion: Wtadystaw Marian, urodzony 8 wrzesnia 1880
r. w Brzezanach, otrzymat staranne wyksztalcenie techniczne. W 1908
r. ukoriczyl Wydzial Budowy Maszyn na Politechnice w Pradze Czes-
kiej uzyskujac dyplom inzyniera mechanika. Po studiach uzupetniajg-
cych pod kierunkiem prof. Knollera na Politechnice w Wiedniu w 1912
r. zdobyt drugi dyplom w specjalnosci lotnictwo i budowa samocho-
déw. Mtodszy brat: Tadeusz Olivier, urodzony 21 pazdziernika 1884 r
we Lwowie, mial wyksztatcenie ekonomiczne — ukonczyt Akademig

Rys. 1. Inz. Whadystaw Marian Florjanski. Zdjecie wykonane ok. 1912 .
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Mgr ANDRZEJ MORGALA
Inz. TADEUSZ FLORJANSKI jr.

Y N
Rys. 2.

Ladeusz Olivier Florjanshki, Zdjgac wykhonane ok, 191271,

IHandlowq w Pradze Czeskiej. Odznaczat si¢ przy tym duzymi zdolno-
sciami w dziedzinie mechaniki i robét stolarskich. Obaj tworzyli nad
wyraz udany duet do podj¢cia znaczacych przedsigwzig¢ technicznych.

Bracia byli aktywnymi dzialaczami. Nalezeli do grupy organizato-
row  Zwigzku Awiatycznego Shuchaczéw Politechniki Lwowskiej
(ZASPL), ktory powolano do zycia na zebraniu zalozycielskim
6.X1.1909 r. Prowadzgc prace objgte programem Zwigzku budowali licz-
ne modele. Przeprowadzali badania z aerodynamiki, mechaniki lotu i
wytrzymatosci konstrukeji platowcow.

Inz. Wiadystaw M. Florjaiiski pogt¢bial wiedz¢ na studiach po-
dyplomowych, specjalizujac si¢ w ptatowcach i lekkich silnikach we-
wngtrznego spalania. W 1912 r. zostat docentem w Katedrze Budowy
1 Ruchu Samochodow na Wydziale Budowy Maszyn Politechniki Lwo-
wskiej. Rok pozniej Sad Krajowy we Lwowie mianowatl go rzeczoznaw-
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cg sadowym w sprawach ,automobilizmu, aeroplanéw i maszyn”.
Opublikowal wiele artykutow z dziedziny lotnictwa we Iwowskich cza-
sopismach Stowo Polskie i Wedrowiec. Wygtaszal odezyty, np.: ,,Za-
sady lotnictwa” — 10.X1.1909 r. w Towarzystwie Politechnicznym oraz
21.X1.1909 r. w Zwigzku Awiatycznym Stuchaczow Politechniki Lwo-
wskiej, ,,O zegludze powietrznej” — w 1910 r. w Zwiazku Naukowo
Literackim we Lwowie. Ponadto wygtosit wiele wyktadow z teorii lot-
nictwa na Politechnice Lwowskiej; 18 maja 1912 r. w Sekcji Mechani-
kow Towarzystwa Politechnicznego we Lwowie wyglosit odczyt pt.
»~Najnowsze doswiadczenia acrodynamiczne”. W marcu 1913 r. opu-
blikowal w Czasopismie Technicznym fundamentalng pracg pt. ,,Ba-
danie aerodynamiczne w zastosowaniu do lotnictwa”, ktéra nastgpnie
wyszla drukiem jako osobna broszura. W 1916 r. wyglosil w Towarzy-
stwie Politechnicznym we Lwowie wyktady z cyklu ,,Nowoczesne labo-
ratoria aerodynamiczne”, w ktérych nawigzal do najnowszych osigg-
ni¢¢ Swiatowych.

Efcktem prac i przemyslen inz. Wiadystawa M. Florjanskiego stat
si¢ m.in. pomyst samoczynnej stabilizacji poprzecznej platowca. Pro-
blem ten uwazano wéwezas za podstawowy dla dalszego rozwoju
samolotéw. Rozwigzanie zostato zgloszone do Carsko-Krélewskiego
Urze¢du Patentowego w Wiedniu. Uznano je za oryginalne, a zatem
majace cechy wynalazku. Zgtoszenie zarejestrowano pod numerem
A-1330-10. Sprawa jednak nie zostata doporowadzona do korica ze
wzgledow finansowych, z powodu §mierci ojca i zwigzanych z tym dal-
szych przezy¢.

W tym samym czasie mtodszy brat, Tadeusz Olivier niezwykle
doktadnie budowal modele redukcyjno-latajace i dokonywat z nimi
prob i do§wiadczen w locie. Obliczenia sporzadzat zwykle starszy brat,
Wiadystaw Marian, natomiast rysunki techniczne i calo$¢ prac war-
sztatowych wykonywal Tadeusz Olivier. Szczegdlnie dobre wyniki
uzyskal model dwuptatowca typu posobnego (tandemoplan) przedsta-
wiony w lutym 1910 r. komisji zlozonej z profesorow Politechniki
Lwowskiej: inz. Edwina Hauswalda, dr inz. Maksymiliana Hubera,
inz. Zygmunta Sochdckiego Zachowany protokol z prob w locie wraz
zocena, ze wzgledu na jego oryginalny charakter, przytaczamy w cato-
Sci. Uzyty w tresci termin latawiec znaczy samolot.

OPINIA Z PROB LOTU

Lwéw, 11 lutego 1910 r.
, Adpres: Politechnika

Na Zyczenie p. c. inz. Wiadystawa Kohmana-Florjariskiego stwier-
dzamy na podstawie poufnego ogladni¢cia modelu wykonanego w skali
1:10 i przeprowadzenia z nim préb lotu oraz z badania teoretycznych
podstaw latawca Jego pomystu, ze pomyst ten w cz¢$ci zupetnie nowy,
w czesci za$ oparty o istniejace konstrukcje, ale samodzielnie rozwig-
zany przedstawia pod wzglgdem teoretycznym i konstrukcyjnym rzecz
godnq uwagi.

Czy pod wzgledem praktycznego zastosowania tego nowego latawca
osiqgnac si¢ dadzq realne korzysci i jakie, tego nie mozemy przesqdzié,
gdy przy obecnym stanie lotnictwa miarodajne sq ostatecznie tylko
proby praktyczne.

Uwazamy jednak pomyst p. c. inz. Kohmana-Florjarnskiego za taki,
z ktorym bezwarunkowo powinno si¢ préby przeprowadzié, gdyz poz-
wolq one niewqtpliwie uzyskac cenne doswiadczenie, a prawdopodob-
nie i powazne zdobycze praktyczne.
Zygmunt Sochacki
prof. Politechniki

Edwin Hauswald
prof. budowy maszyn
Dr Maksymilian Tytus Huber
prof. mechaniki technicznej

Politechnika Lwowska zaméwita wowczas u Tadeusza O. Florjaii-
skiego, do celéw naukowych, doktadny, wykonany w skali 1: 10 model
samolotu braci Wright. Wystawiono go na cele dobroczynne w sali
Kasyna Miejskiego. Do wojny model znajdowat si¢ w zbiorach muze-
alnych Politechniki.

Od 1 wrze$nia do 15 pazdziernika 1910 r. na Politechnice byla
otwarta pierwsza wystawa lotnicza obejmujaca ok. 30 eksponatéw, w
tym doktadnie wykonane przez braci Florjariskich modele samolotow
Bleriota i Wrighta (obydwa w skali 1:10), sterowca Bayard Clement
(1:50), silnika rotacyjnego Gnome i szybowca dwukomorowego Har-
grave’a. Bracia mieli na wystawie osobne stoisko, ktore najbardziej
zwracalo uwage zwiedzajacych.

W 1912 r. ZASPL oglosit konkurs na model szybowca. Tadeusz Oli-
vier Florjanski zgtosit model wtasnej konstrukcji. Bracia budowali
takze kolejne modele redukcyjno-latajace samolotéw, w tym bardzo

TLiA 1989 nr 6

udana kopig¢ Farmana IV w skali 1:10. Ten wielki model wykonywat
poprawne loty. Naped stanowil silnik zasilany ze zbiornika z CO,.
Model stanowil studium samolotéw budowanych péZniej przez braci
do 1914 r.

Od 16 lutego do 2 marca 1913 r. staraniem ZASPL zorganizowano
na Politechnice druga wystawg lotnicza. Tadeusz Florjanski wystawit
woéwcezas modele samolotéw w skali 1:10: Wright, Bleriot, Farman,
Caudron i Curtiss, model szybowca konkursowego wlasnej konstruk-
cji, a ponadto modele elementéw wodnoptatéw i modele Smigiel. Pod-
czas trwania wystawy w dniu 25 lutego 1913 r. nastapito rozstrzygnigcie
wynikéw konkursu na model szybowca. Pierwsze miejsce zdobyl eks-
ponowany na stoisku model konstrukeji Tadeusza O. Florjanskiego.

W. M. FLORYANSKI
G ~—7 2

BADANIA AERODYNAMIGZNE

W ZASTOSOWANIU DO LOTNICTWA

WE LWOWIE.
1. ZWIAZKOWA DKUKARNIA WE LWOWIK, UL, TINDKOO ¢
1918,

Rys. 3. Oktadka broszury: ,,Badania acrodynamiczne w zastosowaniu do lotni-
ctwa”, wydanej we Lwowie w 1913 .

Rys. 4. Stoisko braci Florjanskich na I Wystawie Lotniczej we Lwowie w 19101
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Na walnym zebraniu cztonkéw ZASPL w dniu 25 marca 1913 r.
zatwierdzono dane wyjsciowe i podj¢to uchwatg o zbudowaniu samo-
lotu. Opracowanie projektu i nadzér nad budowa powierzono inz.
Wiadystawowi M. Florjanskiemu, a wykonanie warsztatowe Tadeu-
szowi O. Florjanskiemu. Pragac da¢ cztonkom ZASPL samolot naj-
bardziej przydatny do szkolenia w pilotazu, wybrano pewny i wypro-

Rys. 5. Model samolotu Farman I'V wykonany w skali 1:10

bowany uklad konstrukeyjny Farmana z tym, ze obliczenia wytrzyma-
todci i rozwigzania elementow nie byty kopia, lecz byty wykonane od
podstaw przez konstruktoréw. Prace konstrukcyjne 10Zpoczeto
wkroétee w lokalu przysziego muzeum techniki mieszczacym si¢ w gma-
chu Politechniki. Niezaleznie od tego przedsigwzigcia bracia Florjan-
scy przystapili do budowy wtasnego samolotu. Obliczenia sporzadzil
réwniez Wiadystaw. Rysunki byly kreslone przez obu braci. Tadeusz
wykonat prace stolarskie i prowadzit montaz ptatowca. Samoloty, kto-
rych budowg rozpocz¢to w gmachu Politechniki, przeniesiono pdzniej
do Sali Zwigzku Strzeleckiego przy ul. Kadeckiej, a nastgpnie do holu
w filii Politechniki przy ul. Nabielaka. Tymczasem zaniechano budowy
samolotu ZASPL, natomiast kontynuowano prace nad drugim samo-
lotem braci Florjanskich. Przyczyna wstrzymania budowy byla zbyt
wiotka konstrukcja krat kadtuba wykonanych z rur bambusowych,
malto sztywna na skrg¢ecanie nawet po zastosowaniu wykrzyzowan.
Samolot wykonano po prostu z takiego materiatu, jakim dysponowa-
no. Dokonywanie przerébek nie miato sensu, doprowadzitoby w prak-
tyce do zbudowania nowego kadtuba. Prowadzono zatem prace tylko
przy drugim samolocie, korzystajac z doswiadczeri zdobytych przy
budowie pierwszego.

W sierpniu 1914 r. samolot byt juz prawie ukoriczony. Wymagat
jedynie niewielkich robét montazowych, gdy wybuchta I wojna §wia-
towa. Byl to dwuptat w ukladzie Farmana z kadtubem kratowym

wykonanym z dwéch krat usztywnionych wykrzyzowaniami z linek sta-
lowych. Kraty byly powigzane w catosci komorg ptatéw i usterzenia-
mi: przednim i ogonowym.

Pomimo pewnych podobieristw, samolot braci Florjanskich réznit
si¢ od poprzedniego ZASPL wieloma szczegétami. Kraty kadtuba
wykonano z petnych prgtéw ze spruce’u. Mocowanie pretéw byto
wykonane z odkuwek. Niektore mocniejsze wezly wielowypustowe,
zwlaszcza w obregbie usterzenia ogonowego, byty tréjnikami odlanymi
z aluminium. Dolne podiuznice wzmocnione od spodu ptaskownikami
przyjmowaly funkcjg¢ ptéz w przypadku ladowania na grzaskim grun-
cie lub przy uszkodzeniu kot wskutek brutalnego przyziemienia. Pod-
wozie gléwne sktadato sig¢ z zespotu dwdch zdwojonych két szprycho-
wych, umieszczonych na jednej osi powiazanej z ptozami za pomoca
amortyzatoréw ze sznuréw gumowych. Skrzydta o obrysie prostokat-
nym miaty zebra o pelnym profilu z wycigtymi otworami ulzeniowymi.
W samolocie ZASPL zebra nie mialy otworkéw. Lotki zamocowane

Rys. 6. Model samolotu Farman IV w locie. Widoczny silnik wirujgcy ze $mi-
gtami

zawiasowo zwisaly bezwtadnie podczas postoju na ziemi, zrownywaly
si¢ z profilem dopiero przy odpowiedniej predkosci lotu, zas Sciagane
linkami wychylaty si¢ tylko w dot dziatajac na pochylenie samolotu
wzdluz osi podtuznej. Usterzenie typu Farmana sktadato sig ze state-
cznika poziomego i pltywajacego steru kierunku umieszczonych z tytu
oraz ze steru wysokosci umieszczonego z przodu na wysiggnikach. Sil-
nik rotacyjny Le Rhone 37 kW (50 KM) ze §migltem pchajacym byt
umieszczony na tozu w tylnej cz¢éci komory platéw. Zbiorniki paliwa
i oleju miescity si¢ w Srodku cigzkoSci mas samolotu. Siedzenia zatogi
w tandem znajdowaty si¢ w przedniej czgs$ci komory ptatéw. Samolot
byl wyposazony w dwuster — podwéjny system sterownic umozliwia-
jacy szkolenie pilotéw. Wybierajac konstrukej¢ w uktadzie Farmana

Rys. 7. Samoloty: braci Florjaniskich — na pierwszym planie i ZASPL —w gi¢bi, w filii Politechniki Lwowskiej przy ul. Nabielaka
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bracia Florjaiscy chcieli otrzymac aparat latajacy wyprobowany i
pewny w locie, taki, ktéry umozliwialby cztonkom ZASPL szkolenie
w pilotazu poczatkowym.

Po wybuchu wojny w sierpniu 1914 r. wtadze austriackie skonfisko-
waly samolot. Nie zdotano go jednak wywieZé przed opuszczeniem

L L NN

Rys. 8. Samolot braci Florjanskich. Prawdopodobny wyglad po ukoriczeniu
montazu

Lwowa, ktory zostat zajgty przez wojska carskie. Samolot braci Flor-
jariskich wraz ze znaczna iloscia materiatow lotniczych i cz¢Sci zapaso-
wych oraz narzedzi stat si¢ trofeum innego zaborcy. Rosjanie dokon-
czyli montazu samolotu i wykonywali na nim w 1914 r. loty zwiadow-
cze. Podczas jednej z operacji rozpoznania samolot ulegt katastrofie.
Znajac opis i okolicznosci wypadku konstruktorzy ustalili, ze przy-
czyna byto jedno z wadliwych oku¢ kadtuba wykonane jako odlew z
aluminium. Przed montazem stwierdzono wadliwos¢ wykonania
odlewu zawierajacego pgcherze powietrza. Obnizalo to jego wytrzy-
matos¢ mechaniczna i dyskwalifikowato go jako element majacy prze-
nosic¢ obcigzenia od sit wystgpujacych w locie. Nie chciano przerywac
montazu, zbudowano wigc wadliwe okucie i zamierzano wymieni¢ je
po otrzymaniu nowego odlewu wykonanego bez usterek. Oblot w nor-
malnych warunkach odbytby si¢ juz z okuciem nie budzacym zastrze-
zen. Zaborcy, rekwirujac kolejno samolot, nie wiedzieli o tym i nie-
swiadomi niebezpieczeristwa wykonali loty, az okucie nadwyrgzone
cksploatacja w warunkach polowych uleglo zniszczeniu i stato si¢ przy-
czyng wypadku.

Samolot braci Florjanskich byt pierwszym samolotem zaprojekto-
wanym od podstaw i zbudowanym przez Polakéw na ziemiach polskich
pod zaborami, ktéry zostat z powodzeniem wykorzystany do wykony-
wania zadan wywiadowczych. Stal si¢ zatem praktycznie wykorzysta-
nym samolotem wojskowym polskiej konstrukcji. Byt trofeum wojen-
nym armii zaborczych. Byt udana konstrukcja naszych pionieréw lot-
nictwa z okresu przed odzyskaniem panstwowosci przez Polske.

Przyblizone dane techniczne samolotu braci Florjariskich

Rozpigtosé 11,45 m
Dtugosé 10,00 m
Wysokos$é 3,00 m
Cigciwa skrzydta 2,00 m
Powierzchnia no$na 45,80 m?
Masa wtasna 377 kg
Masa catkowita 600 kg
Masauzyteczna 223 k
Predkosé 60 km/h
Zasigg 150 km

Organizatorami konferencji sa: Polskie Towarzystwo Mecha-
niki Teoretycznej i Stosowanej — Oddzial w Warszawie; Sekcja
Lotnicza Zarzadu Giéwnego SIMP; Instytut Techniki Lotniczej i
Mechaniki Stosowanej Politechniki Warszawskiej; Wojskowa
Akademia Techniczna.

Komitet Organizacyjny uprzejmie informuje, ze konferencja
odbgdzie si¢ w Warszawie w styczniu 1990 r. Celem konferencji
jest przedstawienie najnowszych wtasnych prac na temat:

— dynamiki obiektow latacjacych: samolotow, Smiglowcow,
rakiet, pociskw, bomb, obiektéw nickonwencjonalnych,

— statecznoSci ruchu obiektow latajacych,

— sterowania i naprowadzania obiektow latajacych,

— modelowania fizycznego i matematycznego wlasciwosci
dynamicznych obiektow latajacych,

— odksztatcalno$ci konstrukeji lotniczych i flatteru,

— symulacji numerycznej, analogowej i hybrydowej w lot-
nictwie,

IV Ogdlnopolska Konferencja
,Mechanika w lotnictwie”

— uniwersalnych symulatorow lotu,

— badan bezposrednich i laboratoryjnych obiektow lataja-
cych.

Przyjete prace beda prezentowane w formie referatéw lub
sesji plakatowej. Przewiduje si¢ przedstawienie wygtoszonych
referatow do druku.

Zainteresowanych udziatem w konferencji uprzejmie prosimy
o nadeslanie zgloszenia i streszczenia referatu (nie przekraczaja-
cego jednej strony maszynopisu) do 15 pazdziernika 1989 r. pod
adresem:

Prof. dr hab. inz. Jerzy Maryniak

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
Politechnika Warszawska

ul. Nowowiejska 24

00-665 Warszawa

,»Mechanika w lotnictwie”
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STRESZCZENIA

BLASZCZYK J.: Wplyw wybranych parametrow
geometrycznych i masowych na dynamike konstruk-
cji samolotu z platem o zmiennej geometrii. TLIA,
t. XLIV, 1989, nr 6, s. 5

Przedstawiono wyniki analizy numerycznej syme-
trycznych drgan wlasnych samolotu z platem o
zmiennej geometrii. Zamieszczono badania wplywu
nicktérych parametréw geometrycznych i1 maso-
wych na widmo czgstosci uktadu. Analizie poddano
samolot my$liwski z napgdem odrzutowym konstruk-
cji Mikojana.

MORGALA A., FLORJANSKI T.: Pierwszy pol-
ski samolot wojskowy. TLiA, t. XLIV, 1989, nr 6,
.20

Przedstawiono dzieje budowy samolotu Tadeusza
i Wtadystawa Florjariskich, zrealizowanego we
Lwowie w 1914 .

CONTENTS

BEASZCZYK J.: The influence of selected geome-
trical and mass data on the dynamics of a variable
geometry airfoil aircraft construction. TLiA, vol.
XLIV, 1989, No. 6, p. §

The results have been discussed of numerical ana-
lysis of symmetrical free vibration in the aircraft fea-
turing variable geometry airfoil. Examination has
been presented tracing how some geometrical and
mass parameters affect the system freguency spec-
trum. The analysis was carried out with jet fi-
ghter designed by Mikojan.

MORGALA A., FLORJANSKI T.: The Polish
first military plane. TLiA, vol. XLIV, 1989, No. 6,
p.20

The construction has been discussed of the air-
craft designed by Tadeusz and Wiadystaw Florjan-
ski, built in Lvov in 1914.

ZUSAMMENFASSUNGEN

BLASZCZYK J.: Einfluss der ausgewahlten geome-
trischen und Massenparameter auf die Dynamik von
Schenkfliiglern bei der Konstruktion. TLiA, XLIV
Jhrg., 1989, H.6,S.5

Dargestellt werden Ergebnisse der numerischen
Analyse der eigenen symmetrischen Schwingungen
des Schwenkfliiglers. Verdffentlicht werden For-
schungen zum Einfluss verschiedener geometrischer
und Massenparameter auf das Eingenfrequenzspek-
trum des Systems. Der Analyse wurde ein Jagdflug-
zeug mit Strahlantrieb aus dem Konstruktionsbiiro
von Mikojan unterzogen.

MORGALA A., FLORJANSKI T.: Das erste pol-
nische Militarflugzeug. TLiA, XLIV Jhrg., 1989,
H.6,S.20

Es wird die Baugeschichte des Flugzeuges von
Tadeusz und Wtadystaw Florjaniski im Jahre 1914

COJNEPXAHMUA

BJIAIIMK E.: Binanne n30pannbIX reoMeTpuyec-
KHX H MacCOBbIX MAPAMETPOB HA AWHAMMKY KOH-
CTPYKIIHH CAMOJETA ¢ KPbUIOM € NepeMEeHHbIM
yriiom crpenosnanoctu. TJIuA T, 44,1989 r., Ne 6,
e

[IpegcraBaensl pe3ynbTaThl YHCICHHOTO aHa-
33 CUMMETPHUYCCKMX COOGCTBEHHBIX KoJeOaHui
CaMOoJIeTa C KPbUJIOM C IEPEMEHHBIM YIJIOM CTPEJIO-
pupHocTH. TTokaszaubl MCCIeOBaHUS BIMSHUS He-
KOTOPBIX TEOMETPHUYECKUX M MACCOBBIX IapameT-
POB HA CHEKTP YaCTOT CHCTEMbI. AHAIH3NPOBAICS
PEaKTHBHBIH CAMOJIET-UCTPEOUTENL KOHCTPYKIUK
MukosiHa.

MOPTAJIA A., PIMOPUAHBCKH T.: Ilepsbui
noJbCKHil BoeHusbii camoner. TJIIuA, T.44, 1989 .,
MNe6,c. 20

Onucana  UCTOpPMA  NOCTPOMKH  camolera
Tapeyuwa u Bnaguciasa ®iHopHaHbCKUX, KOTOPbII
6611 co3gan Bo JIbBose B 1914 1.
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Uchroni¢ od zapomnienia

Ciggle zywa pamig¢ o stratach poniesionych przez
polska technikg w latach IT wojny Swiatowej skto-
nita Koto SIMP przy Szefostwie Techniki Lotnicze]
MON do podjgcia starafi o uratowanie od zniszcze-
nia i zapomnienia wszystkiego, co moze §wiadczy¢ o
poziomie polskiej mysli lotnicze;.

Uznajgc ten cel za jeden z gtéwnych kierunkéw
dziatalnosci Kota, w polowie ub. r. zostata rozpo-
czgta zbiérka unikalnych pamigtek lotniczych, z
mysla o zasileniu krajowych zbioréw muzealnych.
Stanowi ona jednocze$nie wklad Kota w upamigt-
nienie zbiegajacych sig rocznic: 70-lecia odzyskania
niepodlegtosci, 60-lecia PEZETEL oraz 45-lecia
Ludowego Wojska Polskiego. ’

Kilkumiesigczne przegladanie domowych schow-
kéw, rozpytywanie przyjaciél i znajomych oraz
poszukiwania w macierzystej instytucji przyniosty
pomyslny efekt —udato sig odnalez¢ wiele mato zna-
nych lub dotychczas nieznanych pamigtek. Wsréd
nich sa zdjgcia ze zdarzen lotniczych w okresie mig-
dzywojennym, m.in. w Warszawie, Bydgoszczy,
Gdyni, Krakowie i Dgblinie (najstarsza jest fotogra-
fia z 1919 r. —= grupy mechanikéw wokét samolotu
Albatros C3, na nie istniejacym obecnie lotnisku

Fot. J. Amerski

mokotowskim). Sa tez podrgezniki lotnicze z lat 20.
i 30., czasopisma specjalistyczne z lat 1938+1939,
stownik techniczny z 1942 r. — uzywany przez perso-
nel lotnictwa Polskich Sit Zbrojnych w Wielkiej
Brytanii. Sa réwniez opisy techniczne, instrukcje
obstugi i naprawy sprzgtu lotniczego z okresu mig-
dzywojennego, wojennego i powojennego, spra-
wozdania z badan kilku prototypow samolotéw zbu-
dowanych w PRL, a takze dwie legitymacje z 1947 r.
.acznie zgromadzono 103 eksponaty muzealne.

* Z DZIALALNOSCI SEKCJI LOTNICZEJ SIMP i SITK

Do odnalezienia tych cennych pamiatek przyczy-
nili si¢ koledzy z SIMP: Wactaw Cheda, Eugeniusz
Janeczek, Ignacy Lobocki, Stanistaw Orczykowski,
Eugniusz Ostrowiecki, Zbigniew Uchman oraz sym-
patycy naszej organizacji: Zbigniew Kulagowski i
Janusz Zdeb.

Zebrane eksponaty zostaly zaprezentowane na
wystawie ,,Dary dla Muzeum Lotnictwa”, zorgani-
zowanej w dniach 1220 grudnia 1988 r. w Szefo-
stwie Techniki Lotniczej MON. Obejrzalo ja grono
pracownikéw instytucji oraz wiele 0s6b z zewnatrz,
a wérod nich sekretarz Oddzialu Warszawskiego
SIMP kol. E. Ostrowiecki i przewodniczacy Sekcji
Lotniczej OW SIMP kol. T. Kurcyk.

Ocenia sig, ze wystawa spetnita oczekiwania roz-
budzajac zainteresowanie zwiedzajacych idea
uchronienia od zapomnienia wielu zabytkéw pol-
skiej techniki i dalszego powigkszenia gromadzo-
nego zbioru. Obecnie wiele 0s6b deklaruje chgé
ofiarowania do muzeum, za posrednictwem SIPM,
swych osobistych pamiatek. Mozna sadzié, ze w
niezbyt odleglym czasie powstanie mozliwo$¢ prze-
kazania zebranych eksponatéw lotniczych placéw-
kom muzealnym.

Mgr inz. St. Orczykowski

Samoloty cywilne w ukladzie niekonwencjonalnym

Rok 1988 byt bardzo pomysiny dla samolotéw w uktadzie kaczki.
Niewatpliwie najwigkszym wydarzeniem stalo si¢ przyznanie samolo-
towi Beechcraft Starship ograniczonego certyfikatu wg przepisow
FAR 23. W ten sposob zostal podsumowany pigcioletni okres prac nad
tym tematem. Uzyskanie certyfikatu nastgpito z Kilkunastomiesigcz-
nym opdznieniem w stosunku do planu realizacji programu zatozo-
nego przez wytworcg. Powodem tego byl nie tylko niekonwencjonalny
uklad samolotu, ale i to, ze samolot zostal wykonany wylacznie z
materialéw kompozytowych. Na Salonie w Dallas Starship byt rekla-
mowany jako pierwszy samolot klasy busines w uktadzie nieckonwenc-
jonalnym, ktéry uzyskal certyfikat. Byt to niewatpliwie znakomity
chwyt reklamowy dajacy efekty nie tylko na rynku amerykanskim.

Obecnie sa prowadzone intensywne prace nad rozszerzeniem certy-
fikatu, co umozliwi wykonanie lotéw ze sterowaniem automatycznym
oraz w warunkach oblodzenia.

W zaktadach Beechcraft przygotowuje si¢ podzespoty do produkcji
pierwszych 11 samolotéw. Pierwszy z nich, NC-4, bgdzie samolotem
reklamowym, a jednoczesnie stanie si¢ wzorem dla seryjnych Starshi-
pow 1. Dostawy pierwszych samolotéw nastapia w polowie 1989 r.
Wytwoérnia zebrata ponad 50 zaméwieri. Cena samolotu wynosi ok. 4
mln US $.

Ogodlnie biorae Beechcraft przoduje w realizacji samolotow w ukia-
dzie niekonwencjonalnym. W styczniu 1988 r. zostal oblatany model
(62% wielkosci naturalnej) nowego samolotu transportowego AT?
(Advanced Technology Tactical Transport), ktéry ma by¢ konstrukcja
posrednia pomigdzy Smigtowcami a samolotami Herkules. Platowiec
ma 3 powierzchnie nosne, z ktérych 2 przednie sg potaczone gondo-
lami silnikéw. Obie sq wyposazone w klapy umozliwiajace gwattowne
zwigkszenie sily nosnej tuz przed oderwaniem si¢ samolotu od pasa
startowego. Badania nad tym rozwigzaniem sy prowadzone nadal.

Od pewnego czasu w prasie fachowej pojawiaja si¢ informacje o
kolejnych wariantach samolotéw w ukladzie niekonwencjonalnym
badanych przez t¢ wytwoérnig. Prawdopodobnie certyfikat wg FAR 23
uzyska takze wloski samolot Piaggio P-180 Avanti. Jesli tak sig stanie,
bedzie to pierwszy certyfikowany cywilny samolot o trzech
powierzchniach nosnych. Avanti przechodzi intensywne proby zacho-
wania si¢ samolotu w warunkach oblodzenia. Je§li zakoricza si¢ one
pozytywnie, w polowie 1989 r. samolot uzyska certyfikat w USA i we
Wtoszech. Dotychczasowe badania potwierdzily zgodno$¢ z zatoze-
niami prawie wszystkich parametréow z wyjatkiem zuzycia paliwa,
ktore jest nieco wigksze. Pomimo tego produkcja seryjna zostata juz
uruchomiona. Ok. 30% elementéw bedzie produkowanych w USA,
natomiast pozostate we Wtoszech, gdzie réwniez bedzie odbywat si¢
montaz samolotéw. Cena 1 egz. zostala ustalona na ok. 4 mIn US $.

Najszybciej realizowanym projektem jest Avtec 400, reklamowany
jako pierwszy na §wiecie samolot wykonany catkowicie zkompozytow
opartych na wtdknach typu kevlar. Samolot jest nieco mniejszy niz
jego poprzednicy, lecz charakteryzuje si¢ znakomitymi parametrami
ckonomicznymi i znacznie nizsza ceng (ok. 2 min US $). Proces certyfi-
kacyjny rozpoczal si¢ pod koniec 1988 r. i ma zosta¢ zrealizowany w

Rys. Wioski samolot Piaggio P-180 Avant

ciggu roku. Na poczatku 1990 r. model ma uzyskac certyfikat i pierw-
sze samoloty seryjne zostana dostarczone do odbiorcow. W realizacjg
programu jest zaangazowanych wicle matych firm (nie ma wsréd nich
zadnego potentata, co jest zjawiskiem nowym), cz¢sto zajmuja sig one
réwniez promocjg i dystrybucjg. Niewykluczone, ze przyczynito sig to
do ogromnej popularnosci samolotu i ztozenia ponad 120 zamowien.

Ostatni z tej rodziny jest OMAC Laser 300, ktérego pierwszy
seryjny egzemplarz po licznych trudnosciach opuscit wytwérnig. Po
wystawie w Dallas wplynely pierwsze zamdéwienia, mimo ze nie oglo-
szono oficjalnie ceny nowego samolotu. Certyfikacja masig rozpoczaé
w 1989 r. i zostanie zakoriczona w potowie 1990 r. Pierwsze samoloty
zostang wige sprzedane w drugiej potowie 1990 r.

Coraz cz¢sciej inne mate firmy ujawniaja szczegoly konstrukeyjne
nowych samolotéw w uktadzie z trzema powierzchniami no$nymi lub
w uktadzie kaczki. Czgsto sa to tylko projekty samolotow, ale coraz
czgsciej pojawiajaq sig latajace prototypy. Beechcraft jest jedyna duza
wytwoérnia, ktéra odwazyla si¢ na ryzyko realizacji samolotu w ukta-
dzie niekonwencjonalnym.

O tym, ze samoloty o ukladach nickonwencjonalnych torujg sobie
droge moze $§wiadczy¢ fakt, ze FAA przystapita do opracowania nowej
wersji przepiséw FAR 23, aby mogtly one by¢ stosowane do wszystkich
konstrukeji.

. Opracowat R. J. M.
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