


HAL ALH (Advanced Light Helicopter) • Indie • 
Lekki dwusilnikowy śmig-łowiec wielozadaniowy 

Wytwórnia Hindustan Aeronautics Ltd. (HAL) w Ban
galore przy udziale 40 specjalistów z firmy MBB opraco
wuje lekki dwusilnikowy śmigłowiec w kilku w ersjach: 
transportowej i szturmowej dla armii lądowej oraz w wer
sji przeciw okrętom podwodnym dla marynarki wojennej. 
Bierze się również pod uwagę 14-miejscową wersję pasa
żerską. Smigłowiec będzie wyposażony w sztywny cztero
łopatowy wirnik nośny o zintegrowanej głowicy (Integra
ted Dyna mie System), czterołopatowe śmigło ogonowe bez 
łożysk i chowane podwozie. Podstawowe wymagania, jakie 
ma spełniać śmigłowiec ALH, dotyczą osiągów w wysokich 
temperaturach otoczenia i na wysoko położonych lądowis•
kach (do 6000 m), prędkości maksymalnej (280 km/h n . p . m.) 
i możliwości umieszczenia w kadłubie ładunku o masie 
przynajmniej 700 kg. Do napędu będą zastosowane dwa 
silniki Pratt Whitney PT6B-35E o mocy startowe j 783 kW 
(1065 KM) lub Rolls-Royce Gem 41 o mocy 835 kW (ll35 
KM). Cztery zbiorniki paliwowe o łącznej pojemności 
875 1 zostaną umieszczone pod podłogą kabiny, poza t ym 
będzie możliwe zamontowa nie pomocniczego zbiornika ze •• 
wnętrznego o pojemności 125 I. Próby w locie prototypów 
mają rozpocząć się w 1!)88 r., a dostawy pierwszych śmig
łowców - w 1991 r . 

Dane techniczne 

Srednica wirnika 12,24 m 
Długość kadłuba 11 ,60 m 
Długość całkowita (z obracającymi s ię 

wirnik::i.mi) 14,74 m 
Wysokość całkowita 4,30 111 

Masa do sta rtu maks. 4000 k g 
Prędkość maks. n. p . m . 280 km/h 
Pułap praktyczny 6000 m 
Pułap w zawisie bez wpływu ziemi 3000 m 
Zasięg z ł adunkiem 700 kg 400 km 

British Aerospace BAe 146-300 
Odrzutowy samolot pasażerski na krótkie trasy 

Na początku 1988 r. ma być w prowadzona do ek sploata
cji trzecia wersja samolotu pasażerskiego BAe 146, samolot 
BAe 146-300 o zwiększonej liczbie miejsc pasażerskich. 
Przedłużony o 3,2 m kadłub pozwoli na pomieszczenie 122 
pasażerów przy podziałce foteli 81 cm i 134 przy podziałce 
74 cm. Dłuższy kadłub i większa l iczba pasażerów spowo
dują wzrost maksymalne j m asy startowe j do 45 360 kg, tj 
o 4760 kg w stosunku d o masy, przy której eksploatowana 
jest obecnie wersja BAe 146-200. W związku z tym m a 
być udoskonalona aerodynamika płata (winglety, w spoma
gane sterowanie lotkami bez wyważenia aerodyna micznego) 
przy n ie zmienione j jego geometrii oraz mają być zasto
sowane silniki o zwiększonym ciągu. Będzie to trzecia 
wersja silników Aveo L ycoming ALF500R opracowana spe
cjalnie do samolotu BAe 146-300, wersja ALF500R-7 o ciq
gu startowym 3340 da N w temperaturach otoczenia do 22°C 
przy zmnie jszonym o 2,50/o jednostkowym zużyciu paliwa, 
wyposażona w cyfrowy el ektroniczny układ sterowania 
(F ADEC). Zapas pal iw a będzie wynosić 12 900 I. Pierwszy 
lot nowego samolotu jest przewidziany na 1987 r. Zapo
trzebowa nie n a samoloty pasażerskie o 70+ 130 m iejscaci1 
ocenia się na 1000, z czego trzecią część spodziewa się 
zaspokoić British Aerospace ~amolotami BAe 146 w:szyst
kich trzech wersji. Samolot BAe 146-300 ma kosztować 
18 mln dol. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna z wyposażeniem 
Masa maks. 

do startu 
do lądowania 

26,34 m 
31,75 m 
8,56 m 

77,30 m2 
24 720 k g 

45 360 k g 
40 824 k g 

Zasięg przebazowania 

• Wlk. Brytania • 

Pn;dkość przelotowa 
Długość pasa do startu w temp. 

ze 122 pasażerami 
Zasięg m aks. ze 122 pasażerami 

PROJEK,-Y 

700 km 
W.K. 

787 km/h 
30°c 

1 524 m 
2 330 km 

W.K. 
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Ekonomiczny samolot dla aero,klubów 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Pięć lat po zako11czeniu produkcji J unaków, na początku 
lat sześćdziesiątych, czyli ćwierć wieku temu, aeroklub 
zaczą ł sygnalizować zapotrzebowanie na sa molot - na
stępcę CSS- 13 i Junaka. 

Lecz jaki powinien być samolot dla aeroklubu? Pięć

dziesiąt czy czterdzieści lat temu odpowiedź nie była 

trudna - np. RWD-8 czy Po-2 (CSS-1 3). Dw umiejscowy 
samolot z si lnikiem o mocy rzęd u 80 kW (110 KM) sł użył 

wówczas do szkolenia podstawowego, tren ingu nawigacyj
nego, pierwszych fi gur akrobac ji, holowania szybowców 
i wyrzuca n ia skoczków spadochronowych. W końcu la t 
czterdziestych nasze aerokl uby miały możl iwość prowadze
nia taniego treningu n·awi gacyjnego na samolotach Pipec 
Cub z s iln ikiem 48 kW (65 KM). W drugiej połowic lat 
pięćdziesi ą tych pojaw i ły się samoloty An-2 do szkolenia 
spadochroniarzy . W połowie lat sze~ćdzies iątych weszła do 
użytkowania Wil ga, służąca do holowania szybowców i do 
lotów nawigacy jnych. W połowie lat s iedemdzies ią tych 

wypróbowano stosowanie motoszybowca Ogar do taniego 
treningu nawigacyjnego (mał e zu życie paliwa z powodu 
małeJ mocy silni ka) . Równocześnie wzrasta ła moc ;; ilników 
do samolotów szkolnych: do 1 J 8-,- 132 kW (160-,- J 80 KM) -
.Junak, Zliny, a nawet 235 kW (320 KM) - Bies. 

Kry zys paliwowy spowodowar, że zaistnia ł a potrzeba ta
niego latania w aeroklubach . Dz i ś w naszych aeroklubach 
zaczyna byC:: u żytkowany szkoln y PZL-110 Koliber o mocy 
silnika 85 kW (116 .KM). Oprócz sam olotu do szkolenia 
podsta wowego, jakim jest Koliber, potrzebny jest samolot 
szkolno-treningowy do szkolenia na obozach LPW. Zada
nie to będzie spełniać Orlik. Holowanie szybowców i sko
ki spadochronowe - to nadal domena Wilgi i An - 2. Lecz 
ograniczenia paliwowe wskazu J ą, że trening nawigacyjny 
jest u nas przeprowadzany na samolotach z silnikami 
o zbyt duże j mocy. Gdy koszty i ilość paliwa s tały się 

problemem dla aeroklubów francu skich, powstały tam eko-• 
nomiczne samoloty dwumi e jscowe Robin ATL z silnikiem 
37 kW (50 KM) i Mudry CJ\P-X z si lnikiem 59 kW (80 
KM). Niektóre aerokluby na Zachodzie za interesowały si ę 

wówczas dwumie jscowymi motoszybowcami, t akimi jak 
Fournier RF-10, Grob 109, Hoffmann H-36 Dimona czy Tai
fun 17E, napędzanymi w większośc i silnikami o mocy 59 
kW (80 KM). 
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J akiego rodza ju ekono miczny samolot jest potrzebny na
szym aeroklubo m do treningu na wiga cy jnego? Będący na 
pograniczu klasy Piper Cub i ULM. Samolot taki musi 
mieć krajowy silnik, czyli PZL-Franklin F2A o mocy 45 kW 
(60 K M), dosto sowany do kra jowej benzyny lotnicze j i kra
jowego o leju, musi być też tani w produkcj i. Te bowiem 
przyczyny uniemożliwiły szersze stosowanie Ogarów w na
szym kraju. ,Teśli ma być tani - to nie powinien przypo
minać wyczynowych motoszybowców o rozpiętości 17,5 m, 
a racze j konstruk cje ultralekk ie. Prawdopodobnie na jba r 
d zie j uzasad niony byłby układ górnopłata o stałej cięci

w ie, czyli o prostokątnym płacie . Ńa Zachodzie motoszy
bowce dwumiej scowe mają służyć do szkolenia szybowco
wych pilotów wyczynowych, dlatego powinny mieć dosko
nałość rzędu 30, kosztem wzrostu ceny. Natomiast do ta
niego treningu nawigacy jnego najlepie j będzie się nadawał 

motoszybowco-samolocik o rozp iętości między 10 a 13,5 m. 
Nie może on m1ec rurkowo-drucianej konst rukcji jak 
ULM-y, lecz konstrukcję samolotową sztywną i maksymal
nie prostą. Od możliwości produkcy jnych będzie zależało, 

czy kon strukcja będzie duralowa, czy la minatowa. Mała 

prędkość lądowania i mała prędkość przelotowa nie od
grywają lu zasadniczej roli. Ważne będzie, by jego wzno
szenie nie było za małe, co najmnie j 2,5 mis, co gwaran
tuje bezpieczny start. 

Etapem w projektowaniu takiego samolotu mogła być 

dwum ie jscowa wersja Prząśniczki. Szkoda, że aeroklub nie 
próbowai zamówić takie j konstrukcji. Punktem wyjścia 

może być także szybowiec ULS- 2 Gapa, gdyż jego skrzyd
ła, belka ogonowa i usterzenie mogą być podstawą do skon
struowania motoszybowca dwumiej scowego. Może to być 

kon strukcja zbliżona układem do samolotu Piper Cub. Do 
treningu nawigacyjnego nie jest n iezbędny tradycyjny sa-
molotowy układ ze śmigłem ciągnącym. Jedną z możliwoś
ci może też być układ dolnopłata stosowany w na jnow
szyL:h motoszybowcach czy w samolocie ATL. 

Ponieważ w drugie j połowie bieżącej pięciolatki można 

się spodziewać produkcji s ilników PZL-F2A, należałoby 

opracować prototyp samoloto-motoszybowca do ekonomicz
nego treningu nawigacyjnego, który pozwoliłby pilotom 
aeroklubowym na zwiększoną liczbę godzin lotów przy 
równoczesnym obniżeniu kosztów latania. 



BRAZYLIA 

• 16 października 1985 rozpoczął prólJy 
w locie wykonany w Brazylii prototyp 
wiosko-brazylijskiego samolotu taktycznego 
AMX. P r zewiduje się zapotrzebowanie 11'1 

278 samolotów w obydwu krajach, przy 
czym egzempla rze brazylijskie będą różnić 

się n ieco od włoskich. W y twó rnie włoskie 

wykonują 70'/o programu (Aeritalia 46'/o i 
Aermacchi 24'/o), a brazylijski Embraer 30'/o 
(A. et C. 10ti7) 

• Rozpatruje się możliwość współ pra cy 

z F rancją i wsp ólnego rozwoju sam olo tu 
boj owego na Iata dzi e więćdziesiąte. (A. et. 
C. 1066) 

CHINY 

e RFN zaproponowała p omoc w urucho
mieniu ewentualne j produkcji k ilku typów 
śmigł owców cywilnych i wojskowych oraz 
sam olo tu t1·ansportowego o pojemnośc i 65-:
-:-80 miejsc, (A. et C. 1065) 

• Przewiduje się rozszerzenie s i eci po
l ącze11 międzynarodowych o 8 dodatko
wych krajów i zakup 30 aerobusów w ci ą

gu najbliższych t rzech l at. (A. et C. 1065) 

FIW«:.JA 

• Badania eksperyme nta lnego samolotu 
bojowego Rafa le mają zako11czyć s ię w 
połowie l !J87 r. Następnie, w ich wy niku , 
dokona się szczegółowej definicji francus
kiego samolotu b ojo wego przyszłości. (A. 
e t C. 10ti6 ) 

• W 1985 r. obchodzono 75-l ecie l o tnic
twa morskiego marynarka francuska 
posłużyła się po r az pierwszy lotnictwem 
w 1910 r. , a w 1912 r. oficja lnie utworzono 
lotnictwo morskie . (A. et C. 1065) 

e Pojawiła się i nteresująca koncepja wy
noszenia 111ini-sa1nolotu kosn1iczn ego T-ler1nes 
pnez samolot transportowy Airbus Indu
strie A.300 - j edna z wielu podobn ych, roz
patrywanych w świecie (głównie w USA). 
Po wyniesieniu na odpowiednią wysokość, 

samolot kosmiczny kontynuuje lot n a orbi
tę samodzielnie. (AWaS'l' 4/123) 

I':!\ 
\;,I HISZPANIA 

e Według oficjalnego oświadczenia prezy
denta Fili pe Gonzalesa, Hiszpania przyłączy 
się do progl'amu europejskiego myś liwca na 
lata dziewięćdziesiąte EFA (European Figh
ter Aircra:ft) rezygnując ze współpracy z 
Francją, prz ygotowywanej wcześniej. Ud zia ł 

Hiszpanii w EFA m a wynosić 13'/o i w ten 
sposób udział W . Brytanii i RFN zmnie jszy 
się z 38'/o do 33'/o dla każdego z tych kra
jów, zaś udział Włoch - z 24'/o cło 21'/o. 
1:<light Int. 3976) 
e Rozpoczęto rozwój nowej wersji odrzu

towego samolotu treningowo-bojowego 
CASA C-101 DD. Podstawowa różnica, to 
nowe wyposażenie nawigacyjne i kierowania 

2 

broniq F'erranti i Marconi oraz przynądy 

Ferranti, Spc rr y , Kol l rnan i Rosemount. (Jn
le ,·:.v ia 9/8fi ) 

HOLANDIA 

• 30 listopada 1985 r. obchodzono 30 ro
czn icę pienvszeg·o lot.u sa rnolotu transpor
to w ego l' oi,ker F-27 Friend ship. Dotych·
ezas sprzeda no ponad 780 egzemplarzy róż

nych wersji i nadal napł ywają zamówie
nia. W zw iąiku z nowymi progrnmami 
(następca F-27 F-50 oraz odrzutowy 
F-1011) zamierza się zatrudnić dodatkowo 
1-:- 1,5 tys . osób w 1988 r. zatrudnienie 
ma wzrosnąć do 11 -:- 11 .5 tys. osób .. (A. et 
c. 1066) 

INDIE 

• Zdecydowano się rozwinąć we włas

n y 1n zak r es ie s rste1n dozo ru el ektroniczne
g o przes1. r zeni p o \Viet r z n e j i zien1i z po~ 
wie trza , podolon y tło ameryka11skiego sy
stemu AWACS. (A . . e t C. 1065) 

• JAPONIA 

,e Zarząd Samoobrony zwrócił się do 
władz USA z prośbą o możliwość kupienia 
:10 dod atkowych samolotó w zwalczania o
krętów podwod n yc h Lockheed P-3C Orion. 
Z zamówionych uprzednio 45 t ych samol o
tów, 21 pełniło zadania n aci wodami tery
toria lnym i Japonii w ko1icu 1985 r. (A. et 
C. 1067) 

• Pomimo oc,.ekiwa11 ze strony HFN 
władze ,Japonii nie okazały najrnni e j szego 
za inter esowania kupne1n san1olotów tak~ 
tycznyc h Panav ia Tornado. (A. et C. 1066) 

• Po upływie wielu już l at ocl począ tku 

sprawy, nic~ ustają protesty 1n icszkańc6vv 

Tok io przeciwko rozbudowie portu l o tni 
czego Narita . (A. e t C. 1067) 

łlJRWEGIA 

• W wyniku odchodzenia pilotów woj 
skowych do lotnictwa cywilnego, na 68 
myśliwców F-16 pozostało tylko 45 pilotów. 
Minister obrony ufundował sp ecjalną pre
mię ok. 150 t ys. clol. USA clla każdego pi
lota, który odsłuży w lotnictwie wojsko
wym 12 l a t. (A. e t C. 1065) 

RFN 

e W lipcu 1985 r. wzleciał po raz pierw
szy, w Birrfeld, mięśniolot PeJargos 3, skon
struowany przez Maxa Horlach era , a pilo
towany przez Peer Franka. w 15. locie mię
śniolot pokon ał odległość 600 m. (Aerolrn
r!er 8/85) 

►ZE ŚWIATA 

SZWECJA 

• Począwszy ocl 1987 r. SAAB-Scania ma 
pozostać je,l y nyrn wykonawcą programu 
dwusilnikowego san1olotu lcomunika c ji l o
kalnej nowej generacji SF-340. Program 
zaczęto r ealiz o\vać wspólni e z amerykall 
sk,1 wytwórnia Fa irc l1ilcl Industries, która 
zajmie się innymi pracami. (A. et C. 1067) 

USA 

e Wytwórnie Boe ing Vertol i Sikors l, y 
rozpoczęł y wspólne prace nncl ś 111igłowcen1 

wojskowym przyszłości LHX (Light Heli
copte r Experimental) clo ce lów l)ojow ych i 
transportowych (w k las ie do 2000 k&). śmi 

głowiec będz ie pilotowany przez jedną oso
bę i wyposażony w systen1 ,Jly-by-wire" 
(24 cezrwca 1985 r. wz leciał po ra z pierwszy 
eksper y mentaln y śmigłowiec S ikorsky S-76 
z ,vyposażenient pilotażowy 111 dla jednej oso
by). (Aerokurier 8/85) 

• F ir ma l\'IcAlpine Aviation oferuje sy
ste1n ko1nputerowego planowa nia lotu, w 
fonni e oprogran10,vania cll a ko1nputera. osn
bis tego Casio FX-820P. S ys tem j est u żytecz

ny dla samolotów i śm igłowców. (F l ig ilt 
I nt. 3976) 
e Ocl 27 sierpnia 1985 r. znana wytwórnia 

śmigłowców Hughes Helicopters nosi nową 
nazwę McDonnell Douglas Helicopter Com
pany. Założona 14 lutego 1934 r. przez Ho
warda Hughesa, wytwórnia zosta ła kupiona 
6 stycznia 1984 r. przez McDonnell Douglas, 
nie mogąc sprostać inwestyc jom na nowe 
program y (m .in . LHX). (Flight Int. 3976) 
e 16 kwietnia 1985 r. upłynęła 50. rocznica 

pierwszego regularn ego przelotu przez Pa 
cyfik. Był to przelot pocztowy i dokonano 
g o na lodzi latającej Sikors k y S-42 Clipper 
li n ii Pan American Airways (Pan Am). (B u
s iness A v ia t . 5/85) 

* ZSRR 

• 27 września 1985 r . w porcie lotniczym 
Moskwy Szeren1ietiewo 2 otworzono nowy 
port towarowy, zbudowany i wyposażony 

m. in. przez dwa przedsiębiorstwa fińskie 

i jedno francuskie. Port wyposażony jest 
m. in. w system informacyjny nowej ge
neracji SIGMA. Magazyny mo!!ą groma
dzić 3 t ys. Mg ł adunków; port może obsłu

giwać m. in. samoloty Boeing 717 Cargo. 
(A. et C. 1065) 

,e W koi'1cu 1985 r. prowadzono rozmowy 
na ten1at przystosowania przyszłego bry· 
tyjsk iego samolotu komunikacji lokaln ej 
nowej generacji BAe ATP (pierwszy eg
zemplarz w budowie) do warunków ra 
dzieckich i ewentualnej jego produkcji li 
cency Jn ej w ZSRH. (A . et C. 1064) 

OGÓlNE 
e Seria trag icznych katastrof samolotów 

transportow ycl1 w miesiącach l e tni ch 1985 r, 

spowodowała, że będzie to rekordowy rok 
pod względem liczby ofiar w transporcie 
lotniczym . o samych katastrofach informo
wała prasa codzienna. 
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Francuska produkcja lotnicza 1984 

Z.1, udowa no 

I I 

Zu m ów i11- P o z 11 , 1;1 l11 

Nazwn ti t, do w no ,lu dn w v pro-

1981.01 . I 1985.0 1.1 198·1 r, I ?85 .01. 1 duh. u~va ni u 

Samoloty pas11żcnkir i tran• 
~portowe 
A. 300 :! 2:~ :.! ~:? 19 :!5 1 ') 

Ą. 3 1 0 17 46 '.!9 109 <, :{ 

A.320 - I 1 5 1 :iU 
Trunsa ll NC :.! I :!5 I :-ł5 Ili 
AT I{ •12 I I 70 70 

I Lt:,,f' rtl 54 

Samolot y f' l nżhowc 

F11lcon 10/ 100 :.!07 .. , .. , , . 
Falcu11 ~0 /200 111 I :;0 1 :!O 5 16 15 
Fu lcon 50 137 15 1 17 166 Jl<J 
Falcu11 90U - I I :w 37 

Bnzl' 111 :ia 

Samoloty wojskowe 
Mim~•· J 11 /5/50 J:19 1 14 1 O 19 141 2 I 
~.ti rn gc FI 597 6,H 54 691 18 
Mirage 2000 15 39 24 !!18 179 
A lph n Jet 4:rn 474 44 498 2,i 

Epsilo n 2 22 20 153 1:11 
J u~un r •l 'J:l 506 13 550 44 

---
R 11,-.r 111 17•1 

Śmi~lowcc 
SA 3 15B l , H lllll 368 374 6 :133 9 
SA :\42 I. Gn .r.l' llt· I 020 1103 83 11 46 •13 
AS 350 B Ec u re il 69 1 766 7!i 993 227 
A S :G s F Ecurl'il 274 287 13 498 2 1 I 
SA :HJ5 Onuphin :l 72 198 126 346 148 
AS 3:12 Super Purnu 85 114 29 195 81. 

R a·lcm 277 

Samolo1y sportowe 
CA P I O 18 1 181 - 27 1 90 
CAP 20 1./ 21 10 10 - 20 10 
Robi n A'l'L I 2 1 50 48 
Hull ye :J27:l 3285 12 ,,. 

'.l'a mpico/ Tul,11gi ij'fri11itl nd :rn5 448 63 5:is 77 
HF 10 l 11 10 28 17 

B az.c m 86 

L <1tz 11ic 629 

iród/(1 ; L ' .l 11 tfos tr ie /<'rnu rnise Arlro1w11 lique rt Sput iu lc - G' [FAS 1985, 'CLiA l0J 19H I 

Śmigłowce na świecie 

lludznj lu t..11i cLwa/T y11 I Sztuk 

HAF (siły loluic.,,c) 
Guzcl lc 20 
Puma 48 
\Vcssc x: 60 
Sea King 15 
Cliiuook 38 

H azcm 171 

AAC ( lolniclwu sil lątlowyd1) 
Scoul 22 
Guzełl c BO 
Lynx 79 
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FAA (lotnic1Wo ruunkie) 
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L yn x. 56 (-1-2:1)*) ,·r esse:< 24 
G:1zcllc 1.9 

Ha-,,c w 218 

J:.qcz11ic 636 
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- ILu~ llł'S A 11-6-i 
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- 11ork wc ll ll c llfirc (pnc is ki raki l' lowc) 
- Inn e 
Mn cl y fikai-j<' , w t y ,11 : 
- Bnl' ing V('rto l C H-•i?D 
- Bell D11 -58 Allil' 
- S iknrsk y 1-1- :s 
- Boe ing Vf'rtnl 11 -ii ó 
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- Bell .JVX 
- Iloc in µ: VC'rlo l J VX 
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H azcrn 

IJ . Wg w ytwórni 

A g ust a 
Heli 
Boeing VcL'lu l 
Hughes 
Kamun 
S ikorsk y 
Inne 

Ha zc rn 

C. \\Tg :.r.amawinjących 

US Army ( , ił y ląduwe) 
US Na vy (mary narka) 

\Vy tw6n1ia 

US Air Ji'orcc ( s ił y lo t nicze) 

Hazcm 

Użyt. kowauie 8mi;;,lowców .AS-350/355 Ecurcuil (w 

Europu 
Piu . Amery ku 
PM. Ameryka 
Azja 
Aust.nilazja 
1\fry ka 

Hazcm 

Tra n spur t p11łili cL. 11 )' i s lu :G bu
wy 
Sauilnl'll c 
Gos p0t.l łl rczc 
OLsluga n a ftow ych plalfo ru1 
wicrtuiczych 
A<lmini stracju p11{1s twuwa 
\Voj sko 
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\Vcnj a 
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-

AS-350B 
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3,2 
5,5 

I 

I 

\Va rtu ś1S 

mln dol. % 
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1330 
1250 

110 
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1063 
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204 
lll 
J 57 
5n 

94 
94 
49 

66 

22 

.1!! 

----------
483 6 

\Varto ś ć 

mln dol. 

96 
663 
687 

1277 
48 

1450 
615 

4836 

\Vartość 

mln d ol. 

3280 
l 550 

6 

48;16 

I % 

2 
13,5 
14 
26 

l 
31 
12,5 

-

% 

68 
:12 
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72 
75 
24 
18 
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AS-350D 

23, l 
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AS-:155 

45 
197 

3 
25 

1 
8 

21:łt 

AS-355 

47 , :l 
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2 ,2 

38 ,4 
1,5 
2, 5 

Goll z i11 

273 248 
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model odkształcalnego 
własnych 

Bryłowo-belkowy 

do badania drgań 
samolotu 

W artykule przedstawiono model samolotu typu brylo
wo-belkowego do analizy właściwości dynamicznych kon
strukcji, stosując technikę elementów skończonych [1 , 2) 
i dwustopniową syntezę struktury (skończone elementy -
....... superelementy) opisaną w [6). Proponowany model jest 
bezpośrednim rozwinięciem pracy [5] i może być stosowa
ny do samolotów o dużym wydłużeniu skrzydła. Przyjęto 
w nim, że skrzydła, usterzenia i czę ś c i kadłuba l€żą ce poza 
obszarem mocowania powierzchni nośnych (skrzydeł i uste
rzeń) traktujemy jako adksztalcalne (rys. l i 2). Ich para
metry masowe i sprężyste mogą zmi eniać s ię w sposób cią
gły i skokowy wzdłuż długości. Części kadłuba, do których 
są mocowane skrzydła i uster zenia są bryłami sztywnymi. 
Ich wymiary i parametry masowe wynikają ze szczegóło
wej analizy pracy konstrukcji, z przyjętych układów wy
trzymałościowo-konstrukcyjnych zespołów samolotu . 

Założono, że rozpatrywany samolot ma płaszczyznę sy
metrii masowej i sprężystej. Dlatego drgania wła s ne , sy 
metryczne względem tej płaszczyzny, nie sprzęgają się 
z pozostałymi postaciami drgań i można oba rodzaj e drga11 
badać oddzielnie. 

W artykule rozpatrzono symetryczne drgania zakładaj ą c, 
że badany samolot ma symetryczną budowę względem płasz
czyzny Oxz (rys. 1). Części kadłuba w obszarze mocowania 
skrzydeł i us terzeń traktuje się j ako sztywne bryły. 

W ruchu symetrycznym przyjęto, że usterzenie pionowe 
z tylną bryłą kadłuba stanowią jedną nieodkształcalną ca
łość. Zakłada się, że pozostałe części kadłuba, a więc środ
kowa (łącząca bryły sztywne) i przednia (nosowa), są od
kształcalne i wykonują drgania giętne w płaszczyźnie sy
metrii samolotu Oxz: 

Skrzydło 
skrętnym i 

Wkt = Wki (Xk i, t), i = 1, 2 

i usterzenie wysokości podlegają 
poprzecznym drganiom giętnym: 

(/Ji = 'Pi (y;. t) 

Wi = Wi (.y.;, t) , i = 1, 2 

przy czym zespoły te uważa się za nieodkszta ł calne 
płaszczyznach . 

(1) 

drganiom 

(2) 

w swyci1 

W dalsze j częśc i artykułu rozpatrzono drgania zespołów 
odkształcalnych, podano równania dynamicznej równowagi. 
Sprecyzowano równania ruchu brył sztywnych, które sta
nowią dynamiczne warunki sprzęgające ró wnania zespołów 
odkształcalnych. Wyznaczono warunki zgodności przemiesz
czeń i kątów obrotu sztywnych i sprężystych c zęści samo
lotu oraz warunki brzegowe na swobodnych i zamocowa
nych końcach skrzydła i usterzenia. Uzyskano globalny 
układ równań umożliwiający analizę częstości i symetrycz
nych postaci drgań własnych odkształcalnego samolotu. 

o ~Kp 

<r 
X5 

llts 
Rys. l 

Dr inż . .J /\N BŁASZCZYK 

Równania zespołów odkształcalnych 

Równania ruchu elementu 

WAT - Warszawa 

Równania skończonego elementu wyprowadzimy na przy
kładzie dowolnego ze społu płatowca wykonującego - w 
ogólnym przypadku - sprzężone drgania giętno-skrętne . W 
tym celu wydzielimy i poddamy rozważaniom element Le
~polu o długości l i (rys. 3). Funkcję określającą ugięcie 
osi sztywnoś c i rozpatrywanego zespołu w obszarze j-tegP 
elementu przyjmiemy w postaci: 

w = wj (y . t) = '2 i (y) ~-)") eiw t 

a kąt skręcenia : 

gdzie: 
f:,,)g) = [i'vi _ 1, 1/Jj - 1, ivj, 1/lj]T 

Ji~s) = [(fJ · cp-11' - .1 J- 1, J 

(3) 

(1) 

(."i) 

przy czym Wj-,, 'ii'.J, 1/Ji- i, 1p; oznaczają względne prze miesz 
czenia i bity ugięcia krawędzi j-tego elementu , natomiast 
rp; - 1 i cpi są kątami skręcenia tych krawędzi d~kola osi 
sztywności (rys . 3b). Względne przemieszcze nia w są od
nies ione do długości L od· 

Funkcje Y.j i .~i są macierzami wierszowymi: 

l!j = v1 (y) = Lud [a1 (c;), a2 (c;) , a3 (c; ), a, (c;)] (6) 

!}i = !lJ (y) = [] - c;, c;l 

w któr ych a;(c; ) dla i = l , 2, 3, 4 są wielomianami Hermite 'a 
trzeciego stopnia [7]. 
Nastę pni,e uwzglę d nimy przemieszczenie ś r odka masy SM 

r ozpa trywanego pr zekroju względem środka sztywnoś c i SS 
o wi elkość c =e(y ) (rys. 3c). W rzeczywi stych kon strukcj ach 

o) 

o 

-- y. 
J -1 

w-
b) 

Rys. 2 

n 

--- - Y 

LJ - . 
j - 1 J 

f-----1) ·-· ___ "J_ -· y -
l 

Wj 

~J 

~ 
Ul ~ NJ 

Rys. 3 

c) 

X 
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wytwarz:ijqcych s il ę nośn ą (skrzydło, usterzenie], z reguły 
SM l eży za SS - jak pokaza 110 11a rys. - wówczas e tra 
ktuj e sic; jako dodatni e. P r ze mieszczenie środka masy wy
niesie : 

(7) 

Poszukiwa ne równanie dynamicznej równowagi elementu 
wyznaczymy wykorzystując zasadę prac wirtualnych , któr4 
za piszemy n astępująco: 

JV = MF,,, + JW., (8) 
gdzie: 

oV - war iacja energii sprężystego odkszta ł ce nia ele
mentu, 

oWm, oW,, - praca sił masowych i krawędzi owych na 
pr zemieszczeniach wirtualnych. 
Wariację energii odk ształcenia elementu można przed

s~awić w postaci: 
ó V = ó (h(Y))T K(o) //o ) _L 15 (h(s))T K(s) h(s) (9) 

- J - J - ; l - 1 - 1 - .1 

gdzie KJo> i K}'l są macier za mi s ztywności j-tego elementu 
odpowiednio dla drgań giętnych i skrętnych. 
Pracę s ił masowych elementu na przemieszczeniach wir

tua lnych zapiszemy następująco: 

óW = 15 (h(o))T c.o2 (m . h(Y) + 5(.g) 1t(s)) + 
m - J - 1 - J - 1 - J + ó (h(s) )T w2 (Im -i,(s) + S(s) h(o l) (I O) 

- 1 --] - 1 - 1 - ; 

!Ej 

lmj 
macierz mas, 

- macierz masowego momentu bezwładności wzgl ę -

dem osi sztywności, 

~_(/) - macier z m omentu statycznego dla drgań gięt-

nych, 
§.J') - macierz momentu statycznego dla drgań skrętnych . 
P odane tu macierze zdefiniowano w [5]. 
Pracę sil krawędziowych na przemieszczen iach wirtual

nych przedstawimy zależnośc i ą: 

,5W1. = 15 (i!JO))T ł?) +a (l!]s))T fJ'l (11) 

w które j wektory kolumnowe uogólnionych s ił krawędzio

wych Fj9l oraz krawędzi owych m omentów skręcaj ących 
FJ•> mają składowe: 

f?) = [- Qj - 1 Lod, Mj - ;, QjL0<1 , - Mj]°l' 

F)sl = [- Nj_ ,, Nj]"I' 
(12) 

gdzie Q, M i N oznacza j ą odpowiednio siły poprzeczne, m o
menty zginające i skręcające na krawędziach j-tego ele
mentu (rys . 3b). 
Wykorzystując zależności (8)+(11), otrzymamy poszuki

wane macierzowe ·równania dynamicznej równowagi ele
mentu wykonującego s przężone drgania giętno-skrętne : 

(K \o) - w• m ·) J/ g) - w' s<.o) h~S) = F(o) 
· - J -') - J - .1 - ; - 1 

(K( s) - c.o2 I m-) h (s) - w' S(s) ii\B ) = F\ s) 
- 1 - - ] - 1 - J - 1 · l 

(13) 

Równania (13) są punktem wyj ściowym do otrzymania 
równafr dynamicznej r ównowagi obejmujących dowolnie du
ży odcinek zespołu b;;idź cały zespół. Są one równaniami 
ogólnymi i d otyczą elementów zespołów konstrukcyjnych 
sam olotu, w których osie środków mas i środków sztyw
nośc i nie pokrywają się (skrzydła, usterzen ia, lotki , stery) . 
Dla zespołów, w których można przyjąć, że wymienione 
osie pokrywają s ię (np. dla kadłuba o kształcie osiowo
- symetrycznym) mamy zjawisko rozprzęgania s ię drga11 g ię
tnych i skrętnych. Obydwa rodzaje drgań można badać 
oddzielnie. Dla takiego przypadku, równania (13) dla drgań 
giętnych mają postać: 

(K(o) - ;u, 111 -) /t(B) = F(ol 
• 1 - 1 - ; .1 

(l 4) 

ora z drgań skrętnych: 

(K(sl _ w2 Im -) ii<.sl = 1<\ s) 
- J --1 - 1 - ; ( 15) 

Równania dynamicznej równowagi zespołów odkształcalnych 

Znaj ąc równania dynamicznej równowagi elem entu wy
konującego drgania giętno-skrętne (13), giętne (14) oraz 
skrętne (15) należy sformułować równania ruchu superele
mentu obejmuj ącego dowolnie duży segment bądź cały od
k ształcalny zespół sam olotu. Równania te zapisano w bez
wym iarowe j postaci w celu poprawienia zbieżności r ekuren
•cy jnych procedur w procesie ich numeryczne j realizacji. 

Przy za łożeniu liniowej zmiany masowych i sztywnościo
wych parametrów w obszarze elementu oraz skokowych na 
jego krawędziach, wyprowadzono r ównanie ruchu superele
mentu, które ma charakter r ekurencyjny. Wyrażono w nim 
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krnwędziowe parametry w przekroju końcowym przez pa
rametry w przekr oju początkowym (zerowym). 

Sposób otrzymania tych równafr przedstawimy na przy
kładzie zespołu samolotu drgającego giętno-skrętnie, np. 
skrzydła (stąd wszystkie symbole w podanych dalej wzo
:rach zawierają indeks s). W tym celu Wprowadzimy ko
lumnowe wektory bezwymiarowych parametrów krawędzio
wych o następujących składowych: 

(16) 

w którym : 

':!!sj = Ws)ls, Qsj = Qsj l!/ E.Jod 

Msj = M sj 1,/EJod, Nsj = Nsj l, /GJood (17) 

gdzie: 
EJ od, GJ o oct - odniesieniowe wartości sztywnośc i zgina

nia i skręcania, 
ls - długość skrzydła . 
Układ równań (13) po przekształceniach można przedsta

wić w postaci: 

(18) 

gdzie elementami m acierzy S:_sJ są wyr-:izy macierzy wystę

pujących w równaniach (13) . 
Wykorzystując fakt, :i.e równanie (18) ma rekuren cyjny 

charakter, przedsta wimy je tak, by krawędziowe parame
try (16) w j-tym przekroju wyrazić w zależności od para
m etrów początkowego (zerowego) przekroju (rys. 3): 

~•j = Xsj~so, j = 1, 2,3 ... (19) 

gdzie macierz X sj wyznaczamy z r ekurencyjnej zależności : 

Xsj = <;_~; X sj-n i = 2, 3, 4... (20) 

z następującym warunk iem początkowym: 

.XS, = {:" 
a wektor g.0 ma składowe : 

1:f so = [wso, l/lso, 'Pso, Qso, Mso, N,oF 

(21) 

(22) 

które są uogólnionymi bezwymiarowymi przemieszczeniami 
i s ił ami w przekroju zerowym skrzydła . 

Równanie (19) jest poszukiwanym równaniem dynamicz
nej równowagi superelementu ważnym dla całego skrzy
dła . 

Analogicznie można rozpatrzyć odkształcalne, poziome 
usterzenie wysokości drgające giętno--skrętnie. Otrzymamy 
równanie superelementu obejmujące ten zespół: 

{ihj = xhj ~ /,o , j = 1, 2, 3 ... (23) 

w którym kolumnowe wektory gh mają wyrazy analogicz
ne do wektorów określonych dla skrzydła wzorami (1 6) 
i (22). Macierz Xi.j wyznacza się za pomocą zależności po-
dobnych jak dla macierzy Xsj• 

W przypadku odkształcalnych części kadłuba r ozpatruje
my drgania giętne w płaszczyźnie symetrii samolotu Oxz 
(rys. 1) . Otrzymujemy równanie superelementu ważne dla 
środkowej części kadłuba: 

lź.ksj = K.kso l:fkso , j = 1, 2, 3 .. . 

w którym wektory: 

Il ksj = [w k,j , 1/ł ksj , Qk,j, MkBjF 

~kso = [wkso, 1/łk,o, Qkso, Mk,o]T 

(24) 

(25) 

mają ~kładowe podane w postaci bezwymiarowej, otrzy
mywane podobnie jak składowe wektorów skrzydła ok::e
ś l one wzorami (17) . 

Analogicznie otrzymujemy macierzowe równania dla 
przednie j (nosowej) części kadłuba: 

lź.hpj = °K.kpj /5.kpo , j = 1, 2, 3 ... (26) 

gdzie wektory gkp mają wyrazy jak wektory gks zdefinio
wane wzorami (25), lecz t eraz ważne są dla tej części ka
dłuba . Macier ze 1{1„j i Kl,p1 obliczamy w podobny sposób 
jak macier ze Xsj i xhj · 

Równania odkształcalnych zespołów (19), (23), (24) i (26) 
są punktem wyjścia do wyznaczenia równania częstości 
oraz zależności określaj ących postacie drgań własnych sa
molotu z uwzględnieniem odkształcalności konstrukcji. 

Do dalszych rozważań przyjmiemy, że skrzydło dzielone 
jest na n 1 elementów, środkowa odkształcalna część kadłu
ba na n2 elementów, usterzenie wysokości (połówka) na ns 
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elementów i przednia odkształcalna · czc:ść kadłuba na n; 
elementów. Początkowe (zerowe) przekroje · skrzydła i us te
rzenia wysokośc i założymy na swobodnych końcach (rys. 1). 
Zerowy przekrój środkowej odkształcalnej części kadłuba 
jest przy usterzeniu, a przedniej części - przy skrzydl e. 

Dynamiczne i kinematyczne warunki sprzęgające 

Równania ruchu brył sztywnych 

Rozpatrzmy ruch plaski w płaszczyźnie sym etrii Oxz (rys . 
1) sztywnych części kadłuba, tj. tylne j wraz z usterzeniem 
pionowym, i części kadłuba w obszarze mocowania skrzy
dła. Przyjmiemy, że od działywania zespołów odkształcal
nych na sztywne bryły są uwzględnione za pomocą sił i mo
mentów (rys. 4). 
Zakładając małe drgania, po odrzuceniu wyrazów nie! i

niowych, otrzymujemy równania ruchu sztywnej części ka
dłuba w obszarze skrzydła (rys. 4a): 

mp i p (t) = Qi.po (t) - 2Qsn1 (i) - Qksn2 (t) 

~YP @p (t) ·= - M1,,sn2 (t) - 2Nsu , (t) - lpi Q1,•sn2 ft) + 2lp3 P, (t) + 
+ 2 (lp2 -- lp1) Osn, (t) + Nf1,po (t) + (łp1 - lp4) Qi.po (t) (27) 

oraz równania ruchu tylnej części kadłuba (rys . 4b): 

111.tv i tv (t) = Qi,su (t) - 2Q1i11a (t) 

ftv Btv (t) = M1,so (t) - 2N1,11a (t) - l1v, Qi.so (t) + 
-1- 2 (/i,,, -- liv2) 01, 11 3 (t) !- 2/1„3 P,. (t) (28) 

w których przyjęto nastc:pujące oznaczenia: 
Zp, Zt v , i9p, 19tv - przemieszczenia liniowe i kąty obro tu 

sztywnych części kadłuba, 
Qkso, Mkso,Qksn2, Mksn2 - siła poprzeczna i moment zg ina

jący środkowej odks ztałcalne j części kadłuba w przekroju 
zerowym i końcowym n2, 

Qkpo, Mkpo - s iła poprzeczna i m·oment zginający przed~ 
niej (nosowej) części kadłuba w przekroju zerowym, 

Qsn1, Q1m3 N sn1, Nhn3 - s iły poprzeczne i momenty skrę
cające skrzydła oraz u sterzenia wysokóści· w przekrojach 
końcowych n1 i na, tj. w przekrojach mocowania do sztyw
nych brył kadłuba, 

P s, Ph - składowe sił masowych skrzydła i us terzenia 
wysokości działające w płaszczyźnie tych zespołów na nie
odkształcalne części kadłuba: 

6 

1 .. 
P s = - 2 m 8 łps eP (t), 

1 .. 
1\ = - - m.1, l1vs Gt,, (t) 

2 
(29) 

mp, miv, ms, mh - masa kadłuba w obszarze mocowania 

a) 

Rys. 4 

skrzydła, tylnej· sztywnej częśc i kad-luba wraz z us terzeni em 
pionowy m , skrzydła i us terzen ia poziomego, 

lp, Itv - masowe momenty bezwładnośc i sztywnych brył 
kadłuba, 

Lp 1+ lp1, li ,, ,+li,,a - odpow iedni e od l egłości pokazane na 
rys. 4. ! 
Założymy, że wielkości funkcyjn e występujące w rów

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

Zp (t) = Zpo eiwt, E)
1
, (t) = e

1
,o eirut 

Qi,po (t) = Qi,po eimr _, lW1.- s112 (t) = M .ksne ei<ot 

Po podstawien iu za leżnośc i (29) i (30) do równań 
(28) oraz wprowadzeniu parametrów: 

/lp = 111 p/mo,l L od, 

Vp = (Jp + m81~3)/1110<1 Ltc1, 
Vt v = (ft., + tn1i ll0,)1mod L~d , 

y = lllod Lid w2/EJ0 ,1 

p = Elo,i/Glood 

(30) 

(27) 

Uks Uks a1,s 
X8 = - , Xk = - , X1, = - (31) 

Us Ukp a1. 

a1,s = lks/Lod, a s = l,/Lod, a,. = l1JLod 

a1,p = hp/Lod, Zpo = Zpo/Lo,t, 

Ztv = Ztv/Lo,l 

równania ruchu (27) i (28) po sprowadzeniu do bezwymia1 u
wcj postaci przed stawi ć można następująco: 

Q1.-sne + 2x.: Q.,. , - xl Qkpo - af, )1l lp Zpo = O 
2 - łp1 - 7in - lpe -

M1.-sne I- -fl Xs N sn1 + - Qh•rn• + 2X, ---- Q,,, , -!-
aks Us 

- l;,1 -I;,. 
- Xh Mkpo - - - -- XI, Q kpo - U1,s VI' )'6Jpo = 0 

Ukp 

(hso - 2 xJ, Q1,n3 + als YPtv;,tvo = o 
(32) 

łtv1 - - 4v, - ltv2 -
- --Qkso+Mkso+ 2x1. ---- Q1,ns+ 

a,.. 8 ab 
2 -- p X1, N1,n3 + a1,•s Y ''tv 0tvo = O 

Równania (32) są dynamicznymi warunkami s przęgający

mi równania odkształcalnych zespołów samolotu. 

Warunki kinematyczne i brzegowe 

Do równań odkształcalnych zespołów samolotu oraz rów
nań ruchu brył sztywnych (32) należy dodać jeszcze kine
matyczne warunki sprzęgające, czyli warunki zgodności 
przemieszczeń i kątów obrotu sztywnych i odkształcalnych 
części samolotu w przekrojach połączeń. Przedstawić je 
można następująco (rys. 4): 

Zpo = Wkrn2 + lp, 1/1 ksn, = Wsn1 - ( łp1 - łµ2) /{Js,11 = 
= Wkpo + (lp, - lp,)t/lhpo, 

epo = - Vlksn2 = - 1/fl,·po = lfJ.,ni , 

Ztvo = W/<ao - ltv1 1/1!'80 = Witna + (łiv1 - łtv2) lfl1ins, 

6)tv = /{}1,111 = - 1/łkso 

(33) 

Dalej należy uwzględnić jednorodne warunki na swobod
nych końcach skrzydła, u sterzenia i nosowej czc:ści kadłu
ba: 

Q,o = Mso = Nso = O 

01io = M1to = NhD = O 

Q1,pn, = M1,pn• = O 

(34) 

oraz warunki brzegowe w przekrojach mocowania skrzy
dła i us terzenia wysokości do sztywnych czc:śc i kadłuba: 

1/łsni = 1/11tna = O (35) 

Równanie częstości i postaci drgań własnych 

Równania odkształcalnych z,espolów samolotu (19) dla 
j = n 1, (23) dla j = n 3, (24), dla j=n2 i (26) dla j =n4 wraz 
z warunkami sprzęgającymi: dynamicznymi (32), kinema
tycznymi (33), brzegowymi (34) i w przekrojach mocowania 
(35) stanowią kompletny układ zależnoś ci, umożliwiający 
przeprowadzenie analizy częstości i symetrycznych postaci 
drgań własnych rozpatrywanego układu. 
Porządkując warunki (32) wprowad zono wektory h 1 i h2 

o składowych: 
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I!_ , = [tt·1.-po, 1/lkpo, QA-po, J1hpo, Qsm, Nsmf' ' 
za pomocą których zdefiniowano wektory 9_kso i !Jl.-sn2 uogól
nionych bezwymiarowych sil w skrajnych przekrojach środ 
kowej odkształcalnej części kadłuba w postaci macier zo
wyeh La leżnośc i : 

'}_1.-so = [ '21.-so M,.-.,o l T ~ A h, 

f/ 1.-sn, ~ rQ1,s112, M1,•s112F' = !11}2 
(37) 

Nastc;pnie do równań odkształcalnych zespołów (Hl) , (23), 
(24) i (26) wprowadzono warunki (33)+(35). Dalej uwzględ
niono za leżności (37) i wykonano w iele niezbędnych porząd
kowań i przekształceń. W konsekwencji otrzymuje s i ę jed
norodny układ równań algebraicznych o postaci : 

f;p = O (38) 

w których 1! jest wekt orem uogólnionych przemieszczeń 

swobodnych końców skrzydła i usterzenia wysokości, uogól
nionych sił i przemieszczeń zerowych przekrojów odkształ
calnych części kadłuba oraz uogólnionych s ił skrzydła w 
przekroju mocowania do kadłuba: 

J!_ = [w1io l/ł1ao, <P1, o, Wf,so 1/11.-so, Q1. ,o,'M1.-so, 1.V/:po, 

1/11.-po, Q,,po, M1,po, Qs,11 , :-_,.., , <fJso, 1/1,o, WsoJT (39 ) 

Macierz C10 x 16 zawiera elementy, których składnikami 
są wyrazy macierzy odkształcalnych zespołów : skrzydła (19) 
dla j = n 1, usterzenia (23) dla j = n 3, odkszta łcalnych częśc i 
kadłuba (24) dla j = n 2 i (26) dla j = n4. 

Poszukiwane równanie często ś ci problemu otrzymujemy 
z zer owania wyznacznika charakterystycznego globalnej 
mac ierzy układu: 

LI = det[ = O (40) 

Często~ci drgań własnych oblicza s i ę z r ównania (38) me
t odą bisekc ji przy zastosowaniu eliminacj i Gaussa i wyko
rzystaniu efektu pasmowości macierzy C-

Po wyznaczeniu częstości drgań własnych przys tępujemy 
do określenia postaci. Z równania (38) otrzymujemy wektor 
(39). Następnie przyjmujemy jeden z elementów tego wek
tora za jednostko wy (np. ugięcie swobodnego końca skrzy
dła iiiso = 1). Wstawiając wyznaczone parametry krawędz io
we do równań odpowiednich zespołów konstrukcyjnych dla 
kolejnych liczb naturalnych j = l , 2, :3 ... , przy uwzgl ędnieniu 

warunków (33)+(35), otrzymujemy ostateczne wartości po
szukiwa nych parametrów na wszystkich krawędziach ele
mentów, na które podzielono rozpatrywany samolot. 

* * • 
Przedstawiony brylowo- belkowy model samolotu or az za 

proponowana me todyka analizy częstości i postaci drgań 
własnych przy wykorzystaniu wielostopniowe j syntezy 
struktury odkształcalnych .zespołów konstrukcyjnych, opar
ta na jednowymiarowe j ich dyskretyzac ji, . została spraw
dzona w praktycznych obliczeniach na maszynie cyfrowej. 
Wykonano wiele obliczeń dla hipotetycznych i r zeczywistych 
kons trukcji. Uzyskane wyniki wskazują na szybką zbież
ność metody. W przypadku samolotów realnych uzyskano 
dużą zgodność rezultatów obliczeń i ek sperymentalnych ba
da11. rezonansowych. 

Do obliczeó. klasycznych konstrukcji lotniczych - w celu 
określenia kilkunastu częstości - wystarcza zwykle użycie 
ok. 150 s topni swobody. 

Opracowany dynamiczny m odel samolotu typu bryłowo
·belkowego ma char akter u niwersalny i może być wyko
rzystany do obliczeń dyn amicznych dowolnych układów wy
trzymałościowo-konstrukcyjnych, do których ten typ dyskre~ 
tyzacji można stosować . Szczególnie będzie to dotyczyć sa
molotów o dużym wydłużeniu skrzydła (..1.>3). 

Zaproponowana metoda ma wiele zalet w porównaniu 
z klasycznymi m etodami analizy złożonych układów kon
strukcyjnych [3] . Ze względu na rekurencyjną formę za
leżnośc i , służących do wyznaczania częstości i postaci drgań, 
jest dobrze przystosowana do automatyzacji obliczeń . 
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Badania kompozytów ablacyjnych 
na osnowie Fe-Cu {I) 

Mgr inż. RYSZARD KROL 

Ogólne zasady stosowania kompozytów ablacyjnych 

We współczeS111y .ch konstrukcjach rnkieto,wy ch i loit.ni,czych 
występują e1ementy na.rai.one na oddziaływairrie wysOik,ich 
temperabw-, w których stale ii stopy żarrnwytr,zymałe tiracą 
swoje wlaści,wofoi mechaniazn,e. Są to dys,ze silnlików, lopa.t
ki tu'l1bin, s toż;ki wejściowe kadłubów, krawędzie płatów ste
ru j ących. Tab. 1 zawiei-a wieJkośai c harak~e,ryzuj ące oddzia 
ływa1111ie cieplne i ero,zy jne ośrndka n a s:łczegó1nie nm·ażo n e 
elementy kon sbrukcji l at.a,j ącyoh. 

Zamiast m a tcr,i,a lów tradycy jnych stosuje się kornpozy,ty 
aiblacy jne, w k,ifayc h doproiwadzona eneirg-ia cieplna !l11i.e jest 
całkowicie zużywana na ,podiwyższeinie temperatuxy, lecz na 
podtrzy manie przemian fazo,wych. UmożJ.i,wia to wykor,zysta
nie nie tylko biernęj , ale ii czynnej pojemm.1ości cieplnej :kom
pozy tu. Ablacj ą cieplną bowiem nazy wa s.ię półk:on•tro<lo,wa
ny, jednolity proces pochłaniania ci'epła, wylkorzysiujący cał
kowicie pojemność cieplną materiału w procesach topienia, 
wJ·zenia i parowania, z równoc.zes111ą dy,s•ocj.acją, 01·aiz p11ze
pływ gazów w celu ciągłego u siL11wauia pir,od1u,kltów a'blacj,i [1]. 

Komopzy,t ablacyjny cermeta1iczny lub metaliazny l[).OIWi
niein slkładać się z ża.rowytr.zymałego szkiie1etu orn,z wy·peł
n iacza o dużym cie.ple wła ściwym i niskj,ej 1temipera4uirze 
topnienia i wrzen ia. Szkielet 12aipewnia zachowanie wymia
rów i wytrzymało;ści przedmiotu, wypemia.az sliu,ży do po
chłan iania ener,gii cieplnej i zajmuje swo•je mie,j'Soe do chwi-
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li z.miany st,anu skupienia n a ciek ły 1ub lo1tny. T emperatury 
przemian fazowych wy,pelniacza muszą być n;iżs,z;e od tempe
ratu.ry, przy której wlaściwośai mechaniczne s;d{ ie1etu spa
dają pcxniże,j dopus,zczalnych. Kompozy t ablacy jny .po:willliien 
mieć niską przewodność c- i op!J1ą w ce1u sk1uipien,ia p,ro.cesów 
ablacji w ci-enikiej wars twie, co zapewnia sitoip-niowe „zruży
,vanie" k,01mpo,zyitu. K ompozyt powiini€111 być odporny na 
udai·y cie p•me (d zięki m alej ro,ZJbieżności współc.zy-m1dików 
rozsze.r.zalnośai cieplnej sklad nikó,w) oraz na erozję ,garową. 

Kompo,zy,ty aibl acy jne cerm etaJic12n e i meitaJ.iczne mogą być 
wytwarzane m e todam i me ta1u.rg.i.i proszków. Wypraski 
z prosillków metali 1ub związków wysolk,atoipl~wy,oh sip.ielka się 
w atmosfer ach ,ochrJOnnych lub w p;ró:ilrl'i, a nastę,pniie ·pro
wadzi s i ę nasycanie m etale m niskotopliwym, którego kąt 
zwilżani.a materiału szkieJ.etiu je.st równy lub bHsk<i 0°. Mo
że być J·ównież stosowane równoczesne praso,wanó.e maiteria
ł ów szkiele tu i wypełniacza o-raz spiekanie wielostopniowe, 
ze sp iekaniem w fazie ciekłej wypełniacza. 

W abłacyjnych układach ochrony ciepJ.ne j . są Sltiosowane 
ko mpozyty cermetalicz.ne i m etaHc2111e takie jak: węghk tan
ta,1u nasycony tanita1em TaC-Ta [4], węghk 111:iobu NbC 111asy
co,ny :iiela.zem, kobaltem i rrLklem [5], wę,g1ilk: niobu nasycony 
nioibeim NbC-Nb [4]. Węglik tytanu TiC wy,pełniony sitopami 
Co-Cr , Ni-Cr, Co-N.i -Cr , Ni-Mo jest stosowany do wymbu 
ło,paitek tua:bin, elementów poifily ć, dySIZ raikietowych [6, 7]. 
Węglik krzemu SiC prasowa ny z Al lub NJ i Sl[)'iekany je-s t 
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wy'korzystywany do budowy dy sz rakietowych [8]. Dobre 
właściwości ablacyjne mają węg l iki woJframu WC i W'/.C 
nasycone żelazem, kobaltem lub niklem [5], chroma_ne, tzn. 
tlenek aluminium nasycony chrnimem_ Al_20 3-0r

1 
troJ_Uen ek 

chromu nasycony niklem Cr20 3-N1 [9] 1 m1 esza111ny troJtkn
ku chromu i węglika tytanu Cr20 3-T iC wype łn ione stopa
mi Ni-Cr, Co-Ni-Cr. 

Dobre właściwości ablacyjne mają stopy twarde na osno
wie wolfram-srebrn W-Ag i wolfram-mied ż W-Cu [4, 10, l l , 
12] oraz S<topy twarde m ol ibden-sr bro Mo-Ag. Stopy t.waJ·de 
są wytwarzane z metali nie tworzących roztworów sta łych 
[13, 15]. Spośród innych m ebaLi żelazo ,i mied ź nie ti\vorzą 
ro!Ztworów stałych. 

Kompozyt żelazo-miedź m a budowę dwufazo,wą i wy soką 
pojemność cieplną. Wytwo,r zenie po,wierz,chnioi\'le j warstwy 
węglików mogłoby podwyższyć odpo~·ność erozy jną kompO·· 
zyt.u. War.stwę węglików można wytworzyć przez na,węglarne 
spieku żelaza, a następnie dyfu zy jne chromowanie [1 ?, 18] 
lub tytanowan:ie [16]. Kompo,zy,t Fe -Cu pok.ryty węghkam1 
chromu lub tytanu podwyższającymi odpo[·no-ść na erorzJę 
mógłby pracować w u.J:-: ł adz,.ie ablacji w tempera.turze topnie
nia mied,zi. 

Badania własne 

Przeprowadzone badania własne obejmują: wykonanie 
kompozy tu żela~o-miedź, obróbkę dyfuzyjną, p,róby fa·wa 
łości w str,umiein.iu ga zów prochowych silnika rakietowe.go 
oraz wstępną anal izę przeka,zywa ni a cie.pła i przepływu sto
pionej miedzi. 

Metodyka bada1\. 

Próbki do badań w postaci dyszy (rys. 1) wykonano obrób 
ką skrawaniem. Kompo zyt do badań wykonano metodami 
metalurgii proszków. Proszek że laza SC-100-26 prasowano 
przy użyciu prasy PH-CM63a do gęsto ś ci e = 5,97 g/cm3, u zy
skując porowatość otwartą Óo = 210/o, zamkniętą Óz = 30/o. Wy
praski spiekano w piecu rurowym Siemens P iania w atmo-

. sferze zdysocjonowanego amoniaku w temperaturze 1150°C 
i nawęglano wskrośnie w piecu wgłębnym PEC-35 w a t mo
sferze endotermicznej o potencjale węglowym Ca= l,10/o C 
w temperaturze 880°C. Chromowanie dyfuzyjne prowadzono 
w temperaturze 1000°C w żelazochromie o zawartości 40/o C 
przez 7 h. Tytanowanie przeprowadzono w czterochlork u ty 
tanu w temperaturze 1020°C przez 2,5 h. Próbki nasycano 
miedzią (metodą nakładkową) w temper aturze 1140°C w pie
cu Siemens Piania w atmosferz e zdysocjonowa nego amonia
ku. Udziały masowe kompozytu Fe-Cu wynoszą: QFe= 710/o, 

Rys. 2. Wykres ciśnieni a w labora t oryjnym 
silniku r akietowym na p aliwo sta le z za 
stosowaniem dysz z kompozytów: a) żel azo 
nawęglone-miedź, b) że l azo nawęglone i ty
tanowane-miedź ► 

Rys. 1. Próbka do badań trwałości 

8 

"'l MPa 

4 

2 

o " 8 

l'J c 11 =- 290/o. Próbki wykonane z wyprasek oznaczono numern
mi i obrabiano w kolejnośc i procl'sów: 

1 - próbka molibdenowa o zawartości 99,90/o Mo (próbka 
porówna w cza), 

2 nawęgl anie, nasycanie miedzią, 
3 nawęglanie, chromowanie, nasycanie miedzią, 
4 - nawęglanie, nasycanie miedzią, chromowanie, 
5 - nawęglan i e, tytanowan ie, nasycanie mied zi ą, 
6 - nawęgl anie, nasycan ie miedzią, tytanowanie. 
Masq próbek okreś l ono na wadze ZMP-Gdal'lsk z dokład

nością 0,01 g, wymiary li n iowe - mikroskopem warsztato
wym Carl Zei ss NRD z dokładności ą 0,01 mm. Próbę trwa
ł o ś ci przeprowadzono przy użyc iu r akie towego silnika la
boratoryjnego na paliwo stale, z piezoelektrycznym czuj ni
kiem i układem zapisu ciśnien ia . Wykorzystywano paliwo 
raki etowe R22X o ener g ii spa la n ia Q = 3684 kJ/kg, tempera
turze spalania 2400°C i prawie spalania u = 0,5351 ·p0,183• Mi
krostruktury badanych kompozytów, wytrawione zgodnie 
z PN-61/H-04503, obserwowano mikroskopem Neophot 2 Carl 
Ze iss NRD. Siły kapilarne działaj ące na ciekłą miedź obli
czono w oparciu o porowatość otwartą żela znego szkiel etu. 

Wyniki badań 

Badanie za pomocą rakietowego silnika laboratoryjnego 
polega na sprawdzeniu trwałości kompozytów w warunkach 
oddziaływania gorących gazów o dużej prędkości przep ływu. 
Dyszę z bada nego k ompozytu umieszczono w silniku, odpa
la no ładunek prochowy i zapisywano przebieg ci śnien ia w 
funkcji czasu, po próbie określano ubytek masy próbki oraz 
zmi any wymiarowe. Para metry ba li styczne silnika dla pa
li wa R22X obliczono dla przekrojów A - A i B-B (rys. l ) wg 
[20, 21] i zamieszczono w t abl. 2. 
Skład spalin z prochu R22X świadczy o ujemnym bilan

sie tl enowym : 52,190/o C0 + 23,540/o C02 + 2,420/o H 2 + 6,97°/~ 
H 20 + 13,780/o Nl + 1,1 O/o składniki obojętne chemicznie. 
Dzięki liniowemu praw u spalania u zyskano niemal nie 

zmienne w cza sie ciśnienie i prędkość przepływu gazów. 
Wartość ciśnienia w silniku zapisywano w sposób ciągły 
(rys. 2) określając ciśnienie w silniku oraz czas pracy silni
ka. Spadek ciśnienia po zakol'lczeniu spalania prochu ozna
cza koniec pracy sil n ika, gwałtowny spadek ciśnienia przed 
zakol'lczeniem spalania oznacza „wymycie" erozyjne próbki 
i określa chwilę, do które j materiał dobrze znos ił wymusze
nie cieplne i erozyjne. 

O odporności badanych kompozytów na wymu szen ia ciepl 
ne i erozy jne świadczą w yniki próby trwałości : maksymalne 
ciśn ienie p1 mierzone przy wejści u do dyszy (przekrój A -A), 
czas pracy silnika r: , średnica przekroju krytycznego dyszy 
dkr i masa próbki m przed i po próbie, które zestawiono w 
ta bl. 3. 

Molibden (próbka 1) stosowany do wyrobu dysz wykazał 
dobrą odporność na erozję w wysokie j temperaturze, bo
w iem zwiększenie przekroju krytycznego i ubytek masy są 
nieznaczne . 

Nieistotne powiększen ie przekroju krytycznego i nieznacz
ny ubytek ma sy, świadczące o wysokiej odporności na ero
zje; gazową w wysokich temperaturach, wykazały kompozy
ty : żelazo nawęglone i nasycone miedzią (próbka 2), żel azo 
nawęglone nasycone miedzią i chromowane (próbka 4) i że
lazo nawęglone nasycone miedzią i tytanowa ne (próbka 6). 
Znaczne powiększenie przekroju krytycznego i ubytek masy 
próbk i, świadczące o niskie j odporności na erozję gazową 
w wysokich temperaturach, wykazały kompozyty: żelaw 

. nawęglone chromowane, nasycon e miedzią (próbka 3) i żel a
zo nawęgl one, tytanowane, nasycone miedzią (próbka 5). 
Osta tni kompozyt, spośród wymienionych, uległ gwałtowne
mu uszkodzeniu już po upływie 9 s. 

próbka 2 

l 
20 24 28 

b)P,, 
MPa 

4 

2 

o 

próbka 5 

4 8 (2 f6 20 24 84 88 ,S T 

Badane próbki po próbie trwałości z w idocznym obszarem 
przekroju krytycznego przedstawia rys. 3. 

Zdjęcia mikrostruktur badanych mater iałów za mieszczono 
na rys. 4. Molibden po próbie ma strukturę nie zm ien ioną, 
jedynie w pobliżu powier zchni strumiel'l gazów nieznacznie 
uszkodził materiał - n iewielkie ubytki materiału są widocz
ne w postaci czarnych okrągłych plamek (rys. 4d). 

Kompozyty 3 i 5 . wytwor zone w procesach chromowania 
lub tytanowan ia nawęglonych i nasyconych miedzią spieków 
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TABLICA 2 

Param etr I J edn . miary I \V przckroj u A •A I \V przekroju B-B 

Ci~n ienic gazów , p MPa 6,6 3,36 
Prrrlko~ć ga;d1w, w m/s o 11 20 
Te mp. gnzów , i oc 2400 2 124 

TABLI(;A 3 

Nr I 
I 

\ dkr, mm I "'• g próh / l 11 J\1f'a T, • 
przed pró l.,ą \ pei pd1bic przctl próbą ] ki pu pnJ\J ic 

I i.9 : 5,:!9 26 ·1,06 4,07 42,61 4~,54 

" ·1,9 : 5,59 25 4,03 4,0:l 35,2:! :\5 ,:l J 
:1 4,8 : 5,69 26 4,09 4 ,79 32,23 :11 ,77 
4 4 ,7 ~ 5,29 :!4 4,0~ 4,02 :12,78 32 ,7ó 
5 1,51 ć :I , 71 /0 , 78 9/86 4,011 6,5•1 :n,74 26, 19 
6 4,41 : 5,0U 23 4,09 4,09 30,62 :I0 ,58 

1 2 4 5 

Rys. 3. Ma kroskopowy widok p róbe k po pról1i e trwa łości . Widocz
ne uszkodzenia w okolicy przekroju krytycznego próbek 3 i 5. 
Pow, l X 

żelaza mają nierówno'mierną budowę . W strefach powier zch
niowych występują węgliki i tl en ki: chromu (kompozyt 3) 
i tytanu (kompozyt 5). Ciek ła mi e d ź nie zwilża węglików 
chromu i tytanu, dlatego w proces ie nasycania miedź wy
peln ia pory spieku , w którym nic występują węgliki i tlen
ki . W strefie powier zchniowe j pozostaje porowatość nic wy
pełniona miedzią (rys. 4a). 

I 

b) 
. Hi 

cl 

ut • 

fi 

Podczas próby gazy nagrzewają chromowany lub tytana
wany szkiele t nie wypełniony miedzią do temperatury, w 
której s iły spójności są mniej sze od sil ścinania i niszczą 
porowaty ·kompozyt, powięk szając przekrój krytyczny d yszy 
(próbki 3 i 5 na rys. 3). 

K ompozyt 2 ma szkielet że l azny nawqglony, nasycony mie
d z ią, z wyjątk i em porów zamkniętych (rys 4b) . Podczas pró
by kompozyt os iąga temperaturę topnienia miedzi. Ciekła 
miedź, zasysana przez strumiei'l przepływających gazów, po 
pokonaniu oporów s ił kapilar nych, dz iałaj ących w porach , 
jest odprowadzana z porów kompozytu (rys. 5a) i pr ze mie
szcza s ię po powierzchni próbki w kierunku s tożka wyjśc i o
wego dyszy, gdzie krzep n ie w postaci wypływki (rys. 5b) . 
Po próbie w strefie przypowierzchniowe j kompozytu są pu
s te pory, skąd została odprowadzona miedź (rys. 4e). Gł ębiej 

l'LiA 198ti ur ~ 

Hys. _ 5. Mikrost ruktura ko m pozytu 2 po p ró bie trwalolici: a) w 
olrnlicy przekroj u krytycznego - widoczne ubytki miedzi na j a 
snych polach , b) w okolicy stożka wyjśc iowego - widoczna wy
pływka mieclz i n a powierzchni. Pow . 125X 

poloźonc st refy kompozytu nie os i ągnęły temp ~ratury top
nienia mied zi, gdyż energ ia cieplna dostarczana do ścianek 
została zużyta na topnienie miedzi. D ziqk i procesowi ablacji 
m iedz i stan kompozytu , poza cienl«1 war stwą ablacji, jest 
nic zmieniony. 

Kompozyt 4 ma strukturc: stalowego szkieletu wypełnio
nego miedzią, pokrytego powloką ochronną chromową, przy
legającą do powierzchni (rys. 4c). Podcza s próby trwałośc i, 
wsk utek oddziaływania strumien ia g.orących gazów, ścianki 
kompozytu nagrzewają się do te mperatury topienia miedzi, 
jednocześnie zachodzi erozyj ne zużycie warstwy chromowej. 
Po uszkodzeniu powłoki ochronnej chromowej ci ekła miedź 
z porów przypow ierzchniowych przemieszcza się w wyniku 
zasysania przez ga zy, pozostawiając puste pory w pobliżu 
pow ierzchni i nie zm ienioną strukturę w głębi kompozytu 
(rys. 4f ). 

Ko mpozyt 6 tytanowany dyfuzyj nie jest . podobny do kom
pozytu 4, z tą różnicą, że powłokę stanowi tytan. Mechanizm 
zużycia kompozytu 6 jes t podobny do kompozytu 4. 

Kompozyty w postaci nawęglonego szki ele tu żelaznego na-
syconego miedzią oraz nawęglonego szkieletu źelaznego na
syconego miedzią z powoloką chromową lub tytanową mają 
zwartą budowę. Pory otwarte są wypełnione miedzią . Gorą
ce gazy spalinowe nagrzewają kompozyt do temperatury 
1083°C, od chwil i osiągnięc ia te j temperatury energia ciepl 
na zu żywana j es t na topienie mied zi. Zasysanie mied zi 
przez przepływające ga zy powoduje podwyźszenie te mpera-

Rys. 4, Mik r os t ruktura 11adnnych m ate ria
łów: przed pról1ą trwa łośc i: a ) kompozyt 
3 nie trawiony, b) kompozyt 2 nie trawiony , 
c ) kompozy t 4 trawiony Mil -F e : po próbie 
trwałości: d) molibden trawiony Mi34Mo, e) 
k ompozy t 2 nietrawiony, f) k ompozyt . -I 
nietrawi_ony. Pow. 50X 

tury głębiej położonych warstw kompozytu do poziomu tem
peratury topnienia m ied zi, wyższej temperatury kompozyt 
nie osiąga. 
Ponieważ ciepło topnienia miedzi Ct = 211,8 kJ/kg jest wie

lokrotn ie wyższe od ciepła właściwego miedzi c=0,38 kJ/ 
/kg·deg [29], energia cieplna dostarczana do ścianek od 
chwili rozpoczę cia topienia jes t zużywana na podtrzyma
nie procesów topienia. W kompozytach przebiega ablacja 
miedzi w t emperaturze 1083°C. Dzięk i u staleniu temperatu
r y, żelazny szkielet kompozytu narażony na erozyjne d zia
ł a ni e gazów jest odporny i nie umoźliwia wzrostu przekro
ju krytycznego dyszy pod działaniem gazów o stałym ciśnic-
11iu w silniku (rys. la). 

Lilernlllrą zamieś<:imu w c::::. 11 artykułu . 
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TECHNICZNY StOWNIK LOTNICZV 

Rosyjskie czasowniki 

l - zezwa lać na sta rt , wyrażać 
zgodę na s . 

2 - prosić o zgodę 
3 - otrzymywać zgodę 
4 - odblokować; odbezpieczyć 

(połączenie) 
5 - otwierać ( się ) (o spad och ro

nie) 
6 - wyprowadzać ( śmigło) z 

(położenia ) c horąg iewki 
7 - usztywniać c ięgnam i (dru 

tami, taśmami , I. linkami) 
8 - z d ejmować pokrowce (z sa

molotu) 
9 - odwracać ciąg (zespoł u na 

pędowego), wlaezać r ewe rs 
(ciągu ) . 

JO - (przy)wracać do normalne
go stanu l otu (poziomego) 

11 - przechodzić do zawisu (o 
śmigłowcu) 

12 - pracować w zakresi e wlu
trakowania, wiatrakować , 
młynkować (o śmigle) 

13 - wprowadzać w ustalone 
zn iżanie 

14 - zapinać pasy bezpieczet't-
stwa 

15 - dociągać pasy (b .) 
16 - przypina ć się pa sami (b.) 
17 - odpina ć p asy (b.) 
18 - wychylać stery zgodnie z 

korkociągiem 
19 - w. s . przeciwnie do ki erun-

ku korkociągu 
20 - kołować 
21 - k . na mie jsce postoju 
22 - wychylać ster 
23 - ściągać d rążek (na s ieb ie) 
24 - zwalnia ć d. 
25 -- oddawać d. (od s ie bie) 
26 - odch yl ać s i ę (od kierun ku 

lotu) ; myszkować, w yko n y
wać w ahania k ie runko\ve 

27 - wsi ada ć (d o samolotu) ; l ą
dować, wykonywać l ądowa
nie 

2" - lądować przymus owo z 
braku pa liwa 

2~ -- wodować. l ą dować nu woli ~ 
:io - I. z wiatrem (t yln ym ) (w 

ogon) 
:n - I. pod wiatr 
32 - I. ze s tojącym śm igł em : I. 

z ni epra cującym siln ikiem 
33 - wysadzać z samolotu (pasa

żerów I. desan t) 
34 - opu szczać samol ot , wyska

kiwać z sa molotu 
35 -- startować (na samol oc ie ) 

(samolotem) 
3fi - ztval ać si ę. przccic4gać: się 

(o sa mol ocie) ' 
37 - utrzymywać łączność 
:J8 - nawiązywać l. 
~9 - wytwa rzać s il ę nośn ,1 
4~ - śli zgać się 
41 - ś. się na sk rzydło 
42 - osiagać prędkość naddżw i ę

kową 
43 - nurkować z ustaloną pręd

kościa 
41 - zwa l niać, zmniejszać pręd 

kość 
45 - (u}tracić prędkość. prze

ciągnąć się 
46 - rozpędzać się . zwiększać 

prędkość 
47 - obserwować lot. śl edzić I. 

(no. radarem}; dozorować 1. 
48 - zubażać mi eszankę (palną) 
4n - wzbogacać m. (p. ) 
50 - zasil ać: zaopatrywać; wy

pos,iżać 
51 - zniżać s i ę. schod zić; obni 

żać s i ę: opadać 
52 - pperywać zn iżan i e (przy 

zbli żaniu do l ądowania ) 

53 - zezwalać na zniża ni e 

54 - wyznaczać znoszenie, w. 
znos 

55 - usuwać z. , dawać popraw• 
kę na wialr boczny 
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zwroty lotnicze (111) 

56 - podlegać znoszeniu 
57 - montować (z części) 
58 - odwracać się n a plecy , 

przejść cło l otu odwrócone
go 

59 - kasować (samolot) , skreślać 
(s.) z re jes tru 

60 skołować (z clrogi sta rto 
wej). skręc i ć z rl. s. p o 1,1 -
rlowaniu 

fi l - opoźniać rozszerza ni e od e r-
wa ni a strug 

li2 - opóźniać wyst ą pien i e o . s. 
63 - za pobiegać oderwaniu s. 
li4 - star tować w pow ietrzu (z 

samo] otu -nosiciel a ) 
65 - wykonywać pró by na Im 

mowni 
66 - blokować, zabezpieczać, u 

n i eruchamiać, ryglować 
67 - ustawiać sa molot na miej

• scu postoju, (za )pa rkować 
68 - pozbawiać zasilania e lek

tryczn ego, wyłączać zasila
ni e el ekt r yczne 

69 -· włączać z. e. 
70 - tracić wysokość, opadać 
7 1 - ,,wypalać" paliwo (przed 

awaryj nym l ądowa niem) 
72 - u z u peł niać p„ u . pa liwc111 
73 -- ta nkować p ., b rać p. 
74 - zlewać p ., spuszczać p. 
75 - zaopat rywać w p. 
76 - h amo\vać. użyć harnulców, 

włączyć hamulce 
77 - wychylać hamu lce aerody

nam iczne 
78 - zwalni ać 11.. odhan1owywać 
79 -· trzy n1ać (sa n1ol ot) na ha

mul cacl1 
BU - h amo\vać: Z\Va l n i ać; opfl ź

niai:: zmniejszać pręd kość 
RI - zasnuwać się mgł ·1 (o nie

bie I. t e r eni e) 
82 - rozwijać cic1g. clawaC:: e . 
R3 ·- ujn1ować ~az11. :1 n1 ni c jsza ć 

m oc. cofać d źwig ni ę prze
pus tn icy 

81\ - przestaw i ać (zawór podwo
z i a) na chowa ńi c 

R~ - ulrzy , nywać polo7.cn ic l>cz 
przechył u (bez zwisu ) 

86 - usuwać kąt znoszenia 
87 - od l atywać 
RU - przejmować ste r y 
89 - odzyski wać s l e rowno{.ć 
no - wychodzić spod kon troli , 

ni c dać się sterowa ć 
!)1 p rzekazy\.vać ste rowan ie 

(innemu pilotowi) 
!)2 tracić panowa nie nad si.e

r a mi. t. p. nad sa molotem 
!J;J -· sterować; ki e ro\.vać; napro

wadzać 
n1 - odciążać s t ery. sprowad zać 

do zera siły na sterown i
cach 

!~5 - sprowadzać (wynik i urób) 
do warunków a tmosfe r y 
wzorcowej 

96 - - wprowadzać (śmigło) w 
chorągiewkę 

D7 - wyprowadzać ( ś.) z chor ,1-
g iewki 

98 - włączać dopalacz (si lnik;a 
odrzutowego); w. dołado
wanie (sil n ika tłokowego) 

!J9 - pomierzyć osiągi 
100 - pracować na biegu jało

wym. o . n a mał ym gazie 
(o s ilniku) 

!Ili - wypuszczać podwoz ie 
102 - chować o. 
103 - wchodzić w korkociag 
104 - wykonywać k . : kręcić k . 
105 - wychodzić z korkoc iągu 
106 - wpadać w korkoc i ąg. zwa-

lać s ię w k. 
107 - wychylać. k lapy 
108 - chować k. 
1G9 - ro,laclowywać el c k!r ycz

nof.ć statyczna. odnrowa 
clza~ ł a dunki ele kt r ycz11c 

K . D. 

PyccKMe aaMaL1HOHHb1e 
r naronb1 M o6opOTbl (Ili) 

' -.nanaTb (ll ll ClleTlfC ))CKOC) p::npc• 
W SH lfC 11 a BJnCT 

2 - 3anp a w 1rn3Tb p . 

3 - ll OJIY 'ł J. l b p . 

4 - p aCKO HTpHT b 

5 - J) iJCKpbTBaTb(C Jl} 

6 - pa (.'. ct>J11on1po n aThh 

7 - p ac•I a11 uo.:i.Tb 

8 _- p;i c ~ CX JHlTb ( caMOJl CT) 

9 - peeepCHpOBaTb 

10 - lHHDpJtUaTb(CH) K H OpM3Jlblł Or,.•I y 
p C)K"HMY rT 0 JICTa , B0CCTa 11 ~rn1111 -

oaT h p C>KHM ro p1no 1na111:.11 o r o •·• 

f 1 - f\l,(XO).\IITb Ha p C)l( l•l ~I 11I1 CC IIIHI 

12 - pa6oTaTb o p C)Kl{[\·I C OCTl)JIHKII 

13 -)'CTa n aBJl llBUTJ, P C)l(' JI M 1u 1a 11 11po• 
na,urn 

14- ·sa crcnrncll'b II PIIUWlllhtC PCMl!Jj 

I S - no.nn1 rirnaTb p. 

16 - nplł CTcnrnaTbCH PCM II HMH 

17 - paccTcn rnan„ n pmrn·11 ILtC pe r,. 11111 

18 - OTKJIO IUITL, P YIII I 11 0 u.rro I1 opy 

19 - o. p. 11 ponrn UJT Ono pa 

20- P YJIV!Tb 

2 1 - p. o6 paT II O 

22 - 0TKJl0 HHT b p y11b 

2J -GpaT1, P Y'I KY ynpa 1rnc111 u1 11a cc6n 

24 - oc1106o)K"1la n~ p. y. 

25 - o TnycKan. p. y. o r ,.:c6n 

26 - !) bl CK.lTt. 

27 - Ca JJ, HTbC JI 

28 - !,,.'., 11 3 - "Ja l·I CXO:ITK U r opIu •t (' I o 

29 - C. Il a DOJJ.Y 

JO - c. 11 0 BCTpy 

J I - !...'. . ll l)0TH U BCTpa 

:u - c. C 3arnox wt1 M )l lllffi.l TCJICi\1 

:n - HLI C<l>K llll1.ITI, l l'ł (.'..tMOnCnl 

J4 - OCTa l~Jl HTb CHM0JH.' r 

35 - IIOJ.lH lł MaTb C. li DOJ/IYX 

36 - CllU JHt UaTbOI 

37 - OCYIJlCCTBJUll b CBH11, 

38 - ycnrn anm-rnaTb c. 

39 -COJ)laBaTb 11 0.Ul jCM lt YI-O l' II JIY 

40 - CKOJ1b3 HT I, 

4 1 - c. na KpblJl0 

42 - )J.OCTlff3Tb CBC J)XJBYKOOOi-i CKO
p OCT H 

43 - 1111K11pooa1·& c ycra 11001101.11clicn 
CKOJ)OCTblO 

44 - cr-u1)KaTb CKOl)OCl'b 

45 - TCpHTL C. 

46 - ynenw-m.naTb c. 

47 - CnC.ll,lfTb 3a TTOJlCTOM 

48 - 06ell11RTb (rop1o'ły10) Cf\ l CC L, 

49 - o6orawa-rb (r.) c. 

50 - c 1-1a6>KaTb 

52 - npeKpautaTL CJ\U)K"C IIH C 

53 - p1.t1pC1JJaTb C. 

54 - O IIJ)C,llCJrnTI, CII Ol: 

5S - napnpooaTi, ~. 

56 - no.n,ncpra-rbCH i.: 11 ocy 

57 - co6upaTb 

58 - 11 cpcoopa 'ł11B ;1TbCH 11 a cnrrny 

59 -cn11 cuu;ni, (car-.,10J1e ·1) 

60 - cpyrnrnaTL (c Bn Il) 

6 1 - "Ja.L~ep)K 1rna-rb pa3011 r11 e cpbTBa 

62 - J aTJtl'HRaTb Cpbrn 

63 - 1116cn1TL c p hrna 

64 - ..:-raprooaTb n AOJ)lyxe 

65 - H Cll b lTblBi.ll b Ha C1'CH .UC 

66 - CTOIIOJ)J.t fi, 

67 -Cl'clBl!Tb CaMOJICT 11 a C f ORHKY 

68 - CIHI Mi.lTL, lł3-TI0.D. T0Ka 

69 - CTaBltTb 110.ll TOK 

70 - TCJ)HTb llhlCU r y 

71 - BbJ)K l.ffaTb T0llJIIIB0 

72 - .U03:11 1pHRJ1J1 T b(CR) TU UJIHBOM 

73 - 3anpaenHTb(CH) T. 

74 - l:JIIHl.l l"b TOllJ IIIU O 

75 - Cl·lcl 6 >t-aTb TO I IJ JH UO!\ I 

76 - B KJIIO'łi.l'I I, 1"0J)M03~I 

77 - BblflYCK3Tb a::tpo.a, I111 aJ\1Jl 'ł CCK J1 C T 

78 - OTn ycKa·, 1, T. 

79 - Y.U.CJ)iK H B.:tTt, 11..1 TOJ)r,.IOJ..tX 

80 - TOJ)J\10'Jln b 

8 1 - 0KYTbl lJćlT l,O1 T)'il-lil ll 0 f\ l 

82 - pa]U\lUaTL Tn r y 

83 - y6 11 pan, ,-,11 
~4 - CTaUHTb (KpaH LUacc11) 11a y6opKy 

85 - Ubl ,UCl)>KIIUan„ ll )'JJCDO ii y r OJT h"PC• 
Ha 

86 - y6 11paT L y. CII 0Ca 

87 -ync r a n „ 

88 - 6paTL y 11 pan11c 1111 c (11a cc6n) 

SP - DOCCTa11aun11mlTL y . 

90 - Dbl XO.ll, l!Tb 11 3-11 0,U ynpauJJCJI\HI 

9 1 - 11cpCAaBaTt. y 11pannenuc 

92 - TCpHTb y . 

93 - y 11 paumnL 

94 - C IIH Mi.lTb YC IIJll!C c l)bf\laroo 
y npa nnCHHH 

95 - TI P HD0.D.I ITb K CTH ll ,!~ap l'Hbll\ l ycno
BHJIM 

96 - BDO.ll H rt., (B03)J.YWH Mi-i DII H'I') UO 

<Pmorcp, q_)morHposaTb (n. u.) 

97 - BblBO.OIITL (e. u.) M3 c)w,orcpa 

98 - nKmOllaTb cpopcaac, <bopcHpou,n b 
( JJ.DHraTCnL) 

99 - onpo6onaTL xapaKTCpll CTIIKH 

I 00 - pa6oTaTL Ha XOJIOCTOM XO)ly 

1 O I - ni:.mycKaTb wa ecu 

102 - y6 f!paTS W. 

I 03 - BXO,UHTb 1l WTO li Op 

104 - BbWOJHHITb UJ., WTOIIOJ)l!Tb 

f 05 - BblXO,!lHT b 11'3 llJTOllOpa 

I 06 - cpbIB8TbCH n JIJTO nop 

107 - UblO)'CKaTb LLHITKH, OTKJJOIU!Tb 

U(. 

l 08 - y6>1paTL w . 

I 09 - OTBO,Ul!Tb CTaTlt'łCCKOC J JICKTPII• 
lJCCTBO 
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Datwyler · MD.;.J Swiss Trainer 

• Szwajcaria • · 
I KARTOTEKA Tlil\ &I 

Lekki samolot szko lno-tr en ingow y 

KONSTltU KCJ A. 2+ 3- m ie j scow y , ca lko-
\AilCic 1neta low y jc dnos il n lkowy Src clnio-
p la t ze sta ł ym p odwoziem. 

Pi a i. O bry s p rns toką tny , profil N /\C /\ 
64215414 (mody fi k owa n y ) o g rubo~c i wzgl ęd 

ne j 14% 1 wzn ios 4° , k 9 t zaklinowa nia 2° . 
1.:: ons t r ukc ja dw u dz ielna , meta lowa , p ó l
s k o rupowa, jeclnodźwiga rowa z dźwiga r

kie m pom oc nic zym. M e ta lowe dw usegme n-
tuwe klapy n a każdym sk r zycll e, zakres 
w y ch yl e nia k la p : 33° do s ta rtu i 45° do 
l ą d owa ni a. L olki m e ta lowe , wyważone ma 
s owo. D a leko posu ni ęta modulowoś6 i u ni
fik acja k o us l r ukc ji : e l e m e nt y p okryc iowe 
keso·n u i spł ywu są za mie n ne między l e• 
w y m a praw y m skrzydł em , segm e nty lo 
tek i kl a p s~ id e nlycz n c · z segm e nta mi 
s t e rów. W k eson a ch noskow y ch mieszczą 

się z bi orn ik i p a liw o we . Ko11cówki skrz ydeł 

z k om p ozy tu szk la no-e poksydowego. 
Kadłub. Przekró j proslokątno0owalny. 

Konst rukcja m e ta lowa p ó lskorupowa. Część 

przednia w pos tac i otwarte j od góry ł yż

Id mi eści ka binę za łogi , s ą cło niej moco-· 
wa n e skr z:, clla . podwoz ie i s ilnik . Tylna 
część k a dł uba stożkowa, rozwijaln a . Wpro
wadze ni e l' zęśc i o bc i ążenia od skrzydeł w, 
gó rn e pok r y c ie ty lne j cz ęśc i kadłuba za 
po~recl nictwcn1 rurowych zastrza łów bie g · 
nąc y cl1 od bu r t k a dłuba przy dźwiga rze 

skrzydła cł o p ł aszcz y zny symetrii n a wrę

d ze koń cząc e j przednią c zęść kadłuba . K a
bina za ł og i o g rzew a na i przewietrzana z 
m ie jscami obok s ie bie . Za fot elami bagai
nik , w któ r y m można zamontować jedno 
clocl a lkowe siedze nie. Za pewn iające dosko
n al ą widocznoś ć oszk len ie lrnbin y dwu
częściowe - s ł a ł a wypuk ł a szy ba i odsu 
w a n a cło p rzodu osł on a . I s tnie j e możliwość 

za montowa ni a n rt ko1icu k adłuba zaczepH 
do hol owan ia szybo w ców. 

Uste rz e ni e. U strzenie w układzie klas ycz-
11 yn1. obr y s:",' obu u ster zc11 t r a pezowe, ust e 
r ze ni e pionowe skoś ne. W szys tkie s tatecz
niki i wszystk ie ste ry id e ntycz ne. Kon 
s truk c ja s tAteczn ików j ecln_od źwigarowa . 

Konstrukc ja s te rów zunifikow a na z kon
s trukcj ą Jolek i k l a p. Ką t zaklinowani a 
u~te r zenia pozio1nego -2°. 

Sterowanie. Ste rowni c e (drążki i pedały) 

zdwojone . Ste rowa n ie l otk a mi popy cha czo
w e, s te rowa ni e ste r a mi - linkowe . Kl a p y 
w ych yla n e r ęczni e za pomocą dźw ig ni i e 
l em e ntów skrętn ych. 

P od w ozi e. St a l e. z kołem przed n im . Go
le ni e podwozia główn ego sprężyste , z ru r 
s ta low y ch . kol a główne wyposażon e w hy
d rauli czn e h a mulce ta rczowe. Podwozie 
p r zedni e t e lesk o powe z amortyzatore m ol e 
jowo-gazowym w g o le ni , kol o n a w idelcu , 

s t e rowan e (po 45° w obi e s tron y ). Wszys t
ki e kola mog ,1 by ć osłoni ę te owiewkami 
z kompozytu szk l a no-epoksy dow e go. Wy 
miary ogumie nia : p r zednie - 5,00- 5, głów
n e - 6,00-6. 

Zespól nap«:dowy. W w e rsji MD-3-160. 
plaski, cztcrocy li ncl rowy, chłod zony powie
trze m silnik ga źnikowy A vco L y coming 
0-320-D2A o mocy 11_9 ,5 kW; śmigło o sta
łym skoku , m e ta lowe dwulopatowe Hoff-
111ann. W w e rsji MD-3- 11 5: s ilnik L ycoming 
0- 235-N2A o mocy 82 kW. Silnik mocowany 
n a łoż u z r u r sta l owy c l1. Osłony zespołu 

napędowego z kompozy tu szklano-epoksy
do\vego, d zielone w płaszczyźnie poziom ej. 
W yl oly spali n s k ierowane ku dołowi i po
łączone w e w s p óln ,1 rurę wydech ową bie g 
n ą cą wzdłu ż c a ł ego ka cl luba , kończącą s i~ 
pod usterze niem. 

Instalacje. Paliwowa - integ r a l n e zbior
niki sk r zycllow c o ł ącz nej pojemności 

140 1. Ol e jowa -- poj emność zbi0,rnika 7,6 l. 
Instal acj e paliwowa i o l e jowa dos tosowa
ne do l otów oclwrócon y ch. Elektr y czna -
na pięcie 28/24 V , a lternator 28 V /60 A, akll ·· 
rnulator 2,1 V /30 A h. Ogrzewcza - w ymien 
nik cie pła n a kole ktorze s palin , mi es za c z 
n a wejśc iu cło k a biny. 
Wyposażeni e . Standardowy zestaw przy

rządów pilota żowo-nawiga cyjnych i kon 
troli z espołu napędowego , możliwoś ć za bu
dowy r adios tacj i VHF, VOR., ADF tra n s
pondera. 

ROZWOJ KONSTRUKCJL Firma l otni cza 
' Max Datw yl e r , sp e cja lizująca s i ę w prze . 
budowach , modernizacja ch napra wach 

Fot. A. G!ass 

sa inolotów, w 1966 r. opracowała swą \Vlas 
ną l< onstrukcję samolot holowniczy 
Trail e r. ·wkrót ce po j ego obl ata niu Max 
Datwyl e r rozpocz ął pracę n a d na5 tępnyni 

sa 1nolote1n n.:izwany1n Swiss Traine r; jego 
wspó łpracownikam i i cloraclcami byli: H . 
F a rrer i B. Ancl reasson (Szwecja) oraz S 
S tiemer (RFN). S a mol ot otr zyma! oznacze
nie MD-3 i rozpoczęto jeg o akcję r ekl a -
mowo-akwizycy j ną; IJudowy prototy pu jed
nak nie rozpoczęto z bral<u środków fi
na.n sowych . N ie powiodły się także próby 
sprzedania praw w y twarzania samol otu in
n e j firmi e lolnicze.J. Zmia n a s y tuac ji na 
r y nku p a liwowy m spowodowała większe 

zainteresowa nie san1olotain i te j kla s y , c o 
umożliwiło uz ysk a nie odpowiednich ś rod

k ów i rozpoczqc ie · b udowy prototy pu n a 
pocz ą tku l a t os i emdzi esią tych. P r ototy p 
samolotu ukoń czono w 1983 r. i oblatano 
12 si e rpnia 1983 r. Był on wysławiony na 
w ysta wie w F a rnboroug h w 1984 r . (z po
\ \·i q:ksz on y n1 st e re rn k ierunlcu i trymerem 
n c1 l ewej Jot~e ). Firm a D a tw yl e r , spodzie 
wa j ą c s i ę zamówień. opracowała dwie 
we rs j e samolo t u . z różnymi silnikami o 
mocach 119.5 kW i 82 kW. Zasługującym n a 
uwagę rozwiąza niem konstrukcyjny m t ego 
sa molotu jest rnocl ulowość i zamienność 

el e m e n tów i podzespołów struktury 
r zadko s po lyk a n a i niełatwa do uzy ska ni a. 
o konce p c ji sa molotu dobrze świa dczy 

równi eż to, że znio:-:la z powodzeniem swo-
i s tą próbę czas u (ocl projektu do prototy 
pu) b ez d ezaktua lizac ji sw y ch podst a w o
wych założeń . 

DANE TECHNICZNE (we r s j a MD-3- 160, osiągi dla masy 815 kg) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokoś ć 
Rozpiętość u sterze n ia 
Cięciwa skrzydła 
U aza podwoz ia 
Rozs taw podw oz ia 
$ r c dni c a śm i gła 
Prześwi t śmigła 
Długość wnętrza kabin y 
Szerokość wnętrza k a biny 
Wysokoś ć w l<abini e 
Pow ie rzchnia skrzy dia 
Pow ie rzchnia l ote k 
P owie r zchnia k l a p 
Powierzchni a u sterzen ia poziotnego 
Powie r zchnia steru wysokośc i 
Powi e rzchnia usterzenia p ionoweg o 
Powie rzchnia steru kierunku 
Wydłużenie sk rzyclła 
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10,0ti m 
6,98 m 
2,92 m 
3,00 m 
1,50 m 
1,56 m 
2,00 m 
1,82 m 
0,27 m . 
1,30 m 
1,12 m 
1,08 m 

15,00 m ' 
1,22 m• 
1,96 m• 
2,56 m • 
1,04 m• 
1.44 m• 
0,51 m• 
6,67 

M asa własna 
Masa startowa (kat. A) 
Masa startowa (kat . U) 
Masa bagażu 
Obciążenie powie r zchni (ka t. A) 
Obc i ą ż enie powie rzchni (kal. U) 
Obciążen i e mocy (ka t. A) 
Obci ążenie mocy (ka t . U) 
Prędko~<': dopuszc za lna 
Prędkość manewrowa 
Prędkość przelotowa (75% mocy ) 
Prędkość ekonomiczn a (67% moc y ) 
Prędkość min. (bez klap) 
Prędkoś ć min. (z klapa mi) 
Wzno~zenie m ak s. 
Wznoszenie z szybowcem (3G5 k g) 

na holu (75'/, mocy) 
Rozbieg 
Dobieg 
Zas i ęg m a k s . (be z -r e ze rw y ) 

570 k g 
7:iO k g 
900 k g 

50 kg 
50 ,0 k g /m 2 

60,0 k g /m' 
6.29 kg/kW 
7.55 kg /kW 

313 km/h 
246 km/h 
230 km /h 
21 7 km /h 
104 km/h 
85 km /h 
7,0 m is 

1,7 
108 
130 

1090 

m is 
m 
m 
km 

H . M . 

11 
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Rułan Voyager • USA • I KARTOTEKA TliA 
Samolot rekordowy dalekodysta nsowy 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, dwu-
miejscowy, trójkadłubowy średniopła t l a
m inatowy o układzie kaczki. 

Piat. Wolnonośny o obrysie prostokąt
no-trapezowym. Profil laminarny u n asa
dy Roncz 10-80, na końcach Rancz 10- 82, 
wrażliwy na zanieczyszczenia owa dami i 
na krople wody. Końcówki ' skrzydeł t y pu 
wingl et . Płat ni eclzlelony. Dźwigar z lami
natu węglowego. Pokrycie z pły t z l ami
natu węglowego opartych n a ulownicowym 
rdzeniu papierowym Nomex z zastosowa
niem el e m e ntów z l a minatu epok sydowego 
szkl a no-kevlarowego. Wnętrze skrzyd ła s ta
Jl owl ą zbior n iki p a liwa. Część spływowa 
sk rzydła z b a l sy pokrytej sztucznym t w o
rzywem. Gó rna powie r zchnia skrzyd ła zn
bezpieczona farbą przed dzia łaniem pro
mieni ultrafioletowych. Na skrzydłach lot
k i wielosegm e ntowe. 

Usterzenie poziome (piat. prz i:d ni). O s ta 
ł e j cięciw ie. Konstrukcja jak p ia ta 
głównego. Profil Roncz 10-46. Na u s terze
niu - s ter y wysokości. 

Usterzenie pionowe. Na ko11cach belek 
kadłubowych, ze sterami kierunku. 
Kadłub . O konstrukcji skorupowej prze

kładkowej z lamina tu epoksyd owo-węglo
wego podpartego ulownicowym rdzen iem 
papierowy m Nomex. Z przodu i z t y lu 
kadłuba zamocowane są s ilniki. środkowa 
czę~ć kadłuba s tanowi z biornik i k abinc;. 
Mie jsce p ilota za sterownicą boczną n a 
przedniej burcie. Po lew e j s tronie pilota 
di.wignie sterowania · s ilnika mi. Naci miej • 
scem pilota wystająca p r zez roczysta osł o
na zapewniaj.;ca widoczność przy s tarcie 
i l ądowan iu - umożliwiająca pozyc ję s ie
dzącą. Po bokach k a biny po dwa małe 
ok na. Kabinn dwumiejscowa. nieciśni enio
wa. Miejsca zał ogi leżące, dostosowane do 
ksz tałtu ciała, wyłożone piankowy m m a te
race m. Przed miejscem nawigatora ek r a n 
r a daru m e t eorologicznego. Wejście do k a
biny przez pokrywę w jej dachu. 

Belki kad ł u bowe. Dwie b el k i kad ł ubowe 
o konstrukcji takiej sam ej jak kadłub 
ś rodkowy stanow i ą zbiorniki paliwa. 

Podwozie. Trójzespołowe, chowane d o t y 
lu w kadłub . M ccl1a ni zm chowania ręczn y. 
niezależny d l a każdego 7es,o lu . Podwozi e 
przed ni e chowane przez poci ągnięcie u
c hwy tu. zespoł y ooclwoz ia główn ego - sy
stemem li nek s t~l owych i krążków z bl o
ko\va ni cm za po1noc~ zacisków n ;t lin kach. 
Zespoły podwoz ia id e nty c zne. Masa ka i.dej 
goleni 12 k g. R ozmia r ogum ieni~ 6.00-6. 
c i śnienie ok . 1 MPa . Kolo przed n ie z ha 
mulcem. Podwoz ie obli czone n n obc i ążenie 
dopuszcza l ne 1,5 g p rz y n1 as ie san1olot u 
1032 kg. 

Zespól napędowy_ Dwa s ilniki tł okowe. 
jeden ze ś1nigłcm c i .:1 g n ąc:y 1n . rln.1~i. ·- z 
p chającym . Do p ró b uży to s il niki L yco
mi n g 0-235 po 86 kW (J 15 KM) . Do lol11 r e
kordowego przedni s ilni k ma by ć o mocy 
149+188 kW (200+250 KM). śm igi" d.rcwnia
n e o p rofilu Ran cz. o sp rawnośc i bliskiej 
90¾ . P r zedni s ilni k ma s ł użyć t y l ko d o 
sta rtu i wznoszen ia po sta rc ie. a potcn1 
ina być wy łączony . Jego śmigło jcs l usl,i
wi~ne w chorągi ewk <;. Pa li wo w 17 intc
i.: r a lnych , bior n ikach o ł ączn ej pojemnośc i 
5636 L Zbiornik zasil ~j9cy przccł kabiną. 
z p a h wowskazc n1 ,,., posta c i p r zezroczys tej 
~c ianki. Pa l hvo przcpo1npowy\vane z n ozo
ótalych zb iorników cł o zbio rnika zas il aj,1-
ccgo. Sterowanie insla l ac j :1 pa li wow,1 
ręczne . 

Wy nosażc nie . Pi lot a11!01natvcznv o rna 
sic 0.7 k e;. rarliostac ja UT<F' Ómci(a. r~rl~r 
1neteorolo~iczny z:-1hudowa ny na nrzoclz ic 
prawe .I !Jeł ki ·kacl lubowcj. t ransooncl e r Ar
gos (s ł użący do usta l a ni a oo!oże ni a sa m o
lotu za pomocą dwóch sa telitów o orbl
~ie biegunowe.i) . Ao;, r ~t tl e nowy do chwi
lowegn użvtk 1 1 . Przewid v \v.1n„ u życie bn
t,e rii ~Ion cczn ej jako źród!;i energi i e l ek
t r yczne j . 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość · 
Wyd łużenie piata 
Rozpię lość uste rzenia p oz iorncgo 
Wydłużenie usterzenia poziomego 
D ługość całkowita 
Długość kadłuba 
Długość bele k k acl lubowych 
Wysokość 
Szerokość k adłuba 
Wysokość kabiny (wewnętrzna) 
Szerokość kabiny pilota 
Powierzchnia nośna całkowita 
Powierzchni a nośna piata 
Powierzchnia nośna uste r zen ia poziom ego 
Masa płatowca (struktury) 
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ROZWO ,J KONSTH UKC JI. Międzynarodo

wa F ederacja Lotnicza określił a, że za lo1; 
aookola świata bez lądowania (i bez zasi
l a nia paliwem w pow ietrzu) uznaje się lot 
o cł ługości minima l ncj określonej przez 
obwód Ziemi wzdłuż zwrotnika R a k a, czyl i 
31i 787 km. Jest to jedyny rekord l otniczy 
dotychczas nie ust a l ony. Rekord od l egłoś ci 
w loc ie prostym wy nos i 20 168 km i został 
usta nowion y n a B-52H w 1963 r., zaś dla 
sa molotów z napędem tł okowym 18 082 km 
u slanowio11y w H!4 6 r . na san1olocie P 2V 
Nep tune . 

W n1arcu 19R.1 r. Ri chard Ruta n , któ r ego 
bratem jest Bu r t Rulan. z n a n y konstruk
tor samolotów lekkich i dośw i adcza l nych 
o l1k lad zic kac zki i tanclc n1 . \.vraz z .J ea n ą 
Yeagcr założyli przeds i ębiorslwo Voyage r 
/\i r c r a rt Inc .. dla którego Burt Hutan za
projektował sa molot reko rdowy Voyage r 
o ,asi,;gu ponad 40 ooo km. 13uclow<; sa mo
l otu rozµoczęto latem 1982 r . w Huta n Air
crart Fa ctory w Moja ve w Ka liforn ii 
USA. Voyage r. o z n a l<acl1 r cjcs tracy jnycll 
N2fi9V /\. wy trn11a ł pierwszy lol 1985- 06-22. 
Na buclowq noświ,;cono 22 OOO roboczogo
d zin. nof'/n kon slr11kc,ii spn 1olotu jest z l a
min a t 11 wqg lowct{ O. rlo l-c t6re~o użyto \v łók-
11~1 ·vVqgJowegn n ~. rcdnicy f\ ~ 111,n oraz ży
w icv cpoksydov-..rc.i . Grubość skoru pv p r zC
k l? dkowc .i w y nos i G.35 mm. N ie k tóre e l c -
111c n ly ukł ad u sterowa nia ~a 1ncta lo\ve. np . 
linki ~ta l o\ve o ś redn i cv 1.6 1n m . W kon 
strukcj i zastosow an0 tci kcv1ar i ba l~ę. Do 
z:11Jczo iec7cn ia gt, r ncj p o\v icrzeh 11i sa111olo
l 11 (50 m') p rze cł szkodl iwym cl z ia lanicm 
pron1icni ~łon ce7 nycl1 (n~gr1cw~ ni c i nro
m ic niowan ie ul1rafiolet owc \ uży t o 1.5 kg 
fa rby. Ma ~a n ? Iiw,., \V locie rekordowy m 
będzie sta n owić: 79¼ m a s y całkowitej sa
molotu. zaś m ;as~ własna o la towca 16.4¾. 
czyli m asa użvtcczn~ 83 .6'/., . T zw. spraw
ność konst r uk c.ii. c zyli s tos un ek m asy uży
t ecz n e j do wł asne.I. wy n os i aż 5,1. S ~ to 
w a rto~ri dotvc h czas ni e spo t ykane w kon
st r ukc jac h l ot n icz,-ch. Prób s tatycznych ~a
tnnl otu n ie '\Vykon~no. 

Start do lo 1 11 rekordowego ma odbyć się 
z Edwards Air Force Base w K a lifornii 
z n asa sta rtnwego długości G km (na cl nie 
wy~ch h •e:n f:ł onee:·n jeziora) . Rozbie ą; d h1 -
gośL·i 4--.;rn m z~.im ie 3 n1in. Załogę będ 1 

~Urnowić Richarcl Rutan i Jeana Yeage r. 
Lot ma trwać ok. l2 dni. Prędkość p r zelo
towa będzie wy nos ić początkowo 240 km /h 
i \.vraz ze zużyc i em paliwa (zmni e jszanie rn 
s ię masy samol otu) będzie spadać aż cło 
130 kmih. S recl nia prędkość lotu będz ie rzę
du HiO km 'h. Początkowo moc niezbędna 
do lotu po7, iomego będzie wynosić ok. GO 
kW (80 KM), a pod koniec lotu spadnie do· 
18 kW (25 KM). I nstalacja tlenowa pozwoli 
na ch\vilowe ,v1.niesicnie się n a wysokość 
4+5 t ys . m, lecz większość l otu ma się od 
bywać n a wysokości rzędu 3000 m. Trasa 
lo tu p r o\vadzi na wschó d od Ameryki, w 
przeszł o 90¾ n a d morzami, aby zmniejszyć 
cło minimum liczbc; zezwoleń na przelot 
nad różnymi kra jam i. Przebiega ona w 
przeważaj ące j części naci ooludniową pó ł
kulą Z iem i , przec i nając· Afrykę P iel., Au
s trali ę i W ys p y H awa jskie. Lącl6wa nie ma 
s i,; od być na tym sam ym lotnisku co star t . 
·w p r zy padku sprzyjających wia trów lot 
mógłby skrócić się do 10 dni. Natomia st 
za p as p a liwa l wykorzystanie prądów 
wznoszących mogą pozwolić n a kontynuo
w~ n ic l o tu przez m aks . 15 cJn i. Srednl e 
zużyc i e paliwa podczas l otu m a wynos,c 
i 8 1/h , czyli pon i żej 12 1/ LOO km. lecz odli
czając start i wznoszenie - w l oc ie pozio
m y m poclcz~:; drugiej polowy przelotu bę
dzie dwu kroi n ic niższe. czyli 9 1/h i 6 I/ 
/ !OJ km . o ile dotychczas. bijąc r ekord y 
samolotowe, na ogól podnoszono wynik i 
r ekordowe o .10+151/o . to w loc ie Voyagera 
m a być uzyskana odl egłość dwukrotnie 
większa od d otychczasowego r ekord u . Po 
wykon a niu lo tu rekordoweg o sam olot mn 
być nrzeka zany do Smi t hsonian Museum . 
Ae r ocl-y n amik a samolotu (ogrom ne wydłu
żenie) wskazuje n a to. że samplot ten · po 
wyposażeniu w odpowied niej mocy silnik 
wysokościowy (ze sprężarką kilkublegową) 
i z p il otem w c iśnieniowym ubior ze wyso
k ościowym m 0glbv również pobić r ekord 
wysokośc i d la sam ol otów z napędem t!o
k owvm. wynosz11cv od 1938 r . 17 083 m (u
stali! go M ario Pezzi na samolocie dwu
nłatowym Caproni Ca -lilbis). Samolot jes t 
p 0m a l owa n y n a bi ało , z ciemnoniebiesk i
mi Pkcentami olastycznymi oo bokach ka 
rlluba i n a k or1cówk a ch skrzydeł oraz na 
pisem Voyager . Znak i rejestracyjn e c za rne . 

Ma sa własna (z wyposażeniem) 843 kg 
Masa paliwa 4 052 k g 

33 .77 m Masa wyposażenia awioniczn ego 16 k g 
33 ,8 Masa całkowita s t a rtowa mak s. 5 137 kg 
10,15 m Masa do l ądowa nia l 032 kg 
18,l Prędkość przelot owa maks. 240 km/h 
9,9 m Prędkość p r zelot owa min. 
7,74 m (przy zmnie jszon ej masie) 130 km /h 
8,90 m Sredni a prędkość przelotowa 160 km/h 
3,14 m S r ccln ia w:-:sok ość lotu 3 ooo m 
1,00 m D ł ugość s t a rtu 4 500 m 
0,55 m Czas lotu 12 dnl 
0,61 m ✓:a:-;ięg m aJ( s. ponad 41 800 km 

:l9, 39 m' S rcclnie zużycie paliwa 18 1/h 
~3.72 m' Min. z u życi e p a liwa (V - 130 km/h, 
5.67 m' m asa poniżej 1500 kg) 8 1/h 

126 kg A . G. 

ta 
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l>OMOeI KONSTRUKCYJNE 

Wpływ deszczu I 

zachowanie 
zanieczyszczeń powierzchni nośneJ 

na w locie samolo,łów o układzie 

Dane dotyczące momentu podłu żnego samolotu dla kilku 
ustawiet'l steru wysokości pokazano na ry s. 1 (p. cz. II art ., 
T Lill nr 1/86). Wolne od zanieczyszczeń u sterzenie wyka
zuje oderwanie przy kącie natarci a 8---,- 14°, lecz samolol. 
uiega przec iągnięciu dopiero przy ok. 24°. Jak wynika 
z Lego rysunku, usterzenie ni e może wyważyć samolotu na 
kąt 11atarcia przekraczający 17°. J est to , jak maż.na są
dzić , duży margines bezpieczeń stwa, wynikający z układu 
konstrukcyjnego, ale w samej rzeczy, ze wzgl ędu na poja
wienie się problemów . związanych z częściowym oderwa
niem na skrzydle, margines nie je~t nadmierny. O częś
ciowym oderwaniu na skrzydle świ;.idczy nieliniowy prze
bieg zależności Cz od kąta n a ta r cia powyżej 17°. 

Utrata skuteczności steru wysokości zapewniająca od
porność na przeciągnięcie uwidacznia się w postaci sku
p ienia się krzywych dla większych (15---,- 17°) wychyleń ste
r u wysokości. Znaczenie utraty skuteczności jest przed
stawione na rys. 5 krzywą ciągłą , pokazującą zdolność 
usterzenia do wyważenia samolotu. Krzywa ta zestawia 
wyniki dla konfiguracji „gładkiej". P okazuje ona, że ster 
wysokośc i nie jest w stanie wyważyć samolotu przy 
współczynniku C, większym od ok. 1,5, co odpowiada 
wspomnianej już wartości kąta natarcia wynoszącej 17° 
(dla wygody dod ano podziałkę prędkośc i , które odnoszą się 
d o prostoliniowego. lotu poziomego, dla pełnego ciężaru 
i tylnego położenia środka ciężkości) . 

Jak widać , nawet przy dużych wychyleniach doda tnich 
(w dół) steru wysokośc i , nie daje s ię osiągnąć prędkości 
mnie jsze j od ok . 113 km/h . Krzywa przerywana (rys. 5) 
odpowiada przepływowi z „zanieczyszczeniam i" kurzem 
lub ziarnami piasku na krawęd z i n a ta r cia skrzy dła i u ste
rzenia. Z porównania krzywych wynika , że występuj e wy
rażne przesunięc i e w dół w wychyleniach s te ru wysokości. 
ni ezbędnych do uzyskania tego samego współczynnika s iły 
n ośnej oraz że prędkość minimalna w skutek zanieczysz
czeń wzrosła o ok. 15-;-13 km/h. Efekt ten wynika bezpo
średnio z utraty skutecznośc i usterzen ia , pokazanej na 
rys. 2 (p . cz. II art., TLiA nr 1/86). Wyniki ba da11 w tu
nelu aerodynamicznym są zgodne z p oprzednimi rozważa
n iami . 

Użycie nadmie rn ych wychyleń steru wysokości 

Wyraźne zakrzywienie w górę krzywej ci„1gle j na rys. 5 
związane jest z utratą s kuteczności steru wysokości p1:zy 
jego dużych wychyleniach. Bardzo ważne jest, aby odpo
wiedn i zapas skutecznych wychylc11 steru wysokośc i był 
za pewniony w pobliżu prędkości minimalnej, wówczas sa 
molot może być bezpiecznie sterowa ny przy starcie i lą
dowaniu. Dlatego nie należy dobierać zbyt dużych wychy-

kaczki (111) 
le !'I s teru wysokośc i dla lotu z wi ę k szy mi prcJdkościam i 
(maksymalną i przel otową). Osiąga się to przez od powied
ni dobór kątów zaklinowani a usterzenia i skrzydła - taki , 
aby ster w wa runkach pne luto wych nic był wychylony 
lub miał nie wielk ie wychylenie w gó rę . J eżel i w trakc ie 
prób okaże się , że ·do lotu \V za kresie u żytkowych _pręd
kości konieczne jest za duże wychylenie steru wysokości, 
to konieczne są poprawki aerodynamiki tego samolotu, za 
nim zostanie on uznany za w pełni n ada j ący s ię do lotu. 

Zagadnienie to będ zie jeszcze omówione poniżej, ale war
to podkreslić , że wychylenie steru wysokości dla zadanej 
prędkości może być- uznane za mian:: zgodności danego eg
zemplarza samolotu ze · wzorcem lub z innymi egzempla
rzami tego samego typu. Jeżeli te różnice , dla identyczne- . 
go ciężaru i położenia środka ciężkośc i, będą w granicach 
2---,- 30, to samolot może być uznany za właściwie z:budowa
ny i u stawiony (pod względem kątów zaklinowama) . 

Porównanie z wynikami prób w locie 

R ys. 6 i 7 pokazują przebieg wychylenia steru wyso
koś ci z prędko ś cią dla konfiguracji „czystej" i z „zanie
czyszczeniami", uzyskany w wyn iku prób NASA. Wyniki 
te wykazują spadek prędkości maksym alne j, powiększenie 
prędkości minimalnej i większe niezbędne wychylenia ste
ru wysokości w dół dla tych samych prędkości - dla sa
molotu z „zanieczyszczeniami". Przy dużych prędkościach 
zmian y kąta wychylenia są ma ł e, zaś przy minimalnych 
os iąga ją 2--,--5°. P oza przesunięciem o 3° na dużych pręd
koś ciach, krzywe te są zgodne z wynikami badań w tunelu 
aero dynamicznym. Powstaje pytanie, czy opisane zjawis
ka mogą być uznane za zmi anę zachowania w locie samo
lotu. Wyda.ie s ię, że tak, gdyż prędkości niezbędne do 
startu i lądowania byłyby wyraźnie wyższe dla samolotu 
z ,.zanieczyszczeniami". To mogłoby przysporzyć kłopotów 
mało wprawnym pilotom, szczególnie gdyby samolot miał 
być użytkowan y z krótkiego l ądowiska. 

ZRiiany zachowania w locie (ZZL) 
występujące na różnych egzemplarzach 
~ego samego samolotu 

Brak jest kompletnych danych na tema t ZZL dla w szyst
kich egzemplarzy VariEzc l atających w chwili obecnej, 
jedna k można stwierdzić, że są zauważalne różnice w ZZL 
niektórych egzemplarzy. Dla pewnej liczby samolotów 
stw ierdzono wyraźne tendencje do opuszczania nosa, pod
czas gdy na większości tendencje te są ' bardzo słabe, t ak 
że można je ocenić jako nie stanowiące ZZL. Ze zdziwie 
niem stwierdzono jednak, że pe wne egze mplarze wykazują 
- wprawdzie bardzo. łagodną - tendencję przeciwną, tzn. 
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R ys. 5. Zależność prędkości i C, wyważe
nia samolo tu od wych yle ni a steru wyso
kości (wg badań tunelowych VariEze) : li 
nia c i ągła - usterzenie czys te , linia prze
r ywana - us terzenie z „zanleczyszczenia
mi" powierzchni 
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Hys. 6. Zależność prędkości i wychylenia 
s te ru wysokości (wg pomiarów w locie 
Vari-Eze) : linia ciągła -- us terzenie czys
te, lin ia przerywana - usterzenie z „za
nieczyszczeniami" powierzchni 

l{,,,,..,,..., -
160 h r,a 

'cl 14° t 
'"' ~ ł 120 :,, 

~ 10° ', 
~ o' 
~ eo '\,. "' ., 
-~ 60 'b, 
~ ~, 
-s' 4° "q,._ Vmax 
; 20 ... ~-4-":--i 

O 100 140 ' 180 220 260 km/h J(X) 

Rys. 7. Zależność prędkości i wychylenia 
s teru wysokości (wg pomiarów w locie 
Long-Eze): llnia ciągła - usterzenie czys
te, linia przerywana - u sterzenie z „za
nieczyszczenlami" powierzchni 
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podnoszenia nosa. Wyniki badai'l NASA s4 zgodne z właś
ciwościa mi, jakie wykazuje większość egzemplarzy. Należy 
podkreślić, że żadne dwa egzemplarze tego samego typu 
samolotu amatorskiego nie są nigdy identyczne, co wynika 
z tolerancji i modyfikacji, jakie wprowadzają ich twórcy. 
Dlatego na l eży się liczyć z pewnym rozrzutem właściwości 
i zachowania w locie. Prawdziwy problem występuje wte
dy, gdy rozrzut t en jest duży. Nie zawsze wynika on z 
widocznych zmian lub odchyłek danego egzemplarza. 

Powyżej omówiono już wpływ „zanieczyszczei'1" na 
zmian y właściwoś ci aerodynamicznych . Można stwierdzić 
bardzie j ogólnie, że istnieje wiele małych różni c w zakre
sie kształtu samolotu, które mogel miec duży wpływ na 
aerodynamikę - choć nie są łatwe do zauważen ia. 

Omówienie czynników 
wpJywaj4eych na aerodynamik<; samolotu 

Czynnikami tymi są : 
- kształt profilu (dok ł adność obrysu) i stan jego µo 

wierzchni, 
- szcze,ina między s ta teczn ikiem i sterem oraz kształt 

krawędzi spływu, 
•- kąt zaklino wan ia i sk ręcen i e, 
- położenie środka cit;żkośc i samolotu, 
- ciężar. 

Należy podkreślić, że dobre wyko 11czen ie skrzydła czy 
usterzenia (gładka i błyszcząca powierzchnia) nie zawsz8 
id ,1 w parze z dok ład nością odtworzenia profilu, a błędy 
rzędu setnych (a tym bardziej dziesiętnych) częśli milime
tra w krytycznych rejonach profi lu mogel zmienić opływ . 
· Na podstawie doświadcze11 zebranych przy amatorskiej 

budowie samolotów laminatowych , można ocenić, że niedo
kładność k ształtu profilu w takich warunkach może wy
nieść nawet 1,5+3 mm, co w ? upełno ści wystarcza do wy
wołania zmian zachowania w locie. 

Ponadto w samolotach laminatowych zbudowanych przez · 
amatorów nierzadko zdarza się inna wada - mianowicie 
falistość powierzchni. J est onu trudna do wykrycia, ale 
powoduje bardzo wyraźne skutki aerodynamiczne. 

Bardzo ważny jest również stan powierzchni - jej wy
kończenie . Jeżeli jes t 01.,a bardzo gładka i błyszcząca, t o 
krople deszczu mają skłonności do formowania wypukłych 
,,wysepek", co w istotny sposób powiększa turbulencję. 
Natomiast gdy powierzchnia jest matowa lub „m echata", 
w.oda wykazuje skłonność do rozpływania się cienką war
stwą nie wpływa jącą na opływ. Podobnie ilość lodu lub 
owadów, które prżyl epiają się do skrzydła lub usterzenia , 
w zasadniczy sposób zależy od stanu powierzchni. 

Następnym zagadnieniem związanym z kształtem po
wierzchni w szerokim rozumieniu - jest wielkość szcze
liny między sterem i statec znikiem oraz kształt krawędzi 
spływu . Kształt i wielkość szczeliny między sterem i sta
tecznikiem mają bardzo wielki wpływ na oderwanie przc~
pływu na stateczniku, dlatego małe różnice szczelin y mog:\ 
być przyczyna dużych różnic w silach n a drążku . Na zmic1-
ny te.i szczelin y może też wpłynąć sposób zawieszenia steru 
na zewnę trznych okuciach statecznika. 
Kształt krawęd zi spływu ma duży wpływ na momenty 

zawiasowe, a le prawie nie wpływa na s iłę nośną usterze
nia. K >l t. v zaklinowania i skręcen ia zarówno u sterzenia jak 
i skrzydła również wpływają n a k 4t wychylenia steru , 
niezbed ny do lotu poziomego. 

Ogólni e można stwierd zić , że fakt wystąpien i a na po
szczególnym egzemplarzu samolotu nadmiernych i nie spo
tykanych w innych egzemplarzach wychyleń steru niezbęd
nych do wykonywania lotu poziomego jest poważna wska
zówka istnienia ni eprawidłowości kątów zaklinowania albo 
poiożenia środka ciężkości samolotu ·i można spodziewać 
się także wystąpienia wyraźnych zmian zachowania w Io -
cie dla krytycznych warunkó w „zanieczyszczenia" powierz
chni nośnych. 

Uwagi na temat niektórych współczesnych samolotów 
o układzie kaczki 

Samoloty Quickie. Q?. , Dragonfly i Retro - choć różnią
ce się od siebiP. i od VariEze - maią wspólną cechę, którą 
jest znaczne obci:iżenie przedniej powierzchni nośnej, na 
która użyto profilu GU25. t ego samego co na VariEze. 
Pierwsze trzy z nich maj;:, skrzydła o profilu Epplera, zaś 
czwarty - NACA seri i 74. Pierwsze trzy maja również 
ster wysokości bez szczeliny. Jest iuż dość dużo egzem
plarzy zarówno Quickie, jak i Q2 i miały miejsce liczne 
pP.voadki ,.opuszczania nosa". 

Praktvc:znie znaczna wiekszo ść znanych zdarzeń tego 
typu odnosi s ię do któregoś z dwóch wymienionych typów 
samolotów. 

Konstruktorzy uwa zn1e studiowali opisy przypadków 
.,opuszczania nosa" i opracowali informacje dla osób bu-
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dujących samoloty wg planów, uprzedzając o niebezpie
czeiistwach związanych z wykonywaniem lotów w deszczu 
oraz startów z mokrymi lub pokrytymi zanieĆzyszczeniami 
powierzchniami nośnymi . Wprnwad zili też pewne mody
fikacje konstrukcyjne, umożliwiające symetryczne wychy
lenie lotek dla zwiększenia sterownośc i podłużnej, co oka
zało s i ę bardzo skutecznym sposobem zmniej szenia lub na
wet usunięcia t endenc ji do „opuszczania nosa" . Wprowa
dzono także inną modyfikację - małą poziomą powierzch 
nię wyważającą, zamocowaną na usterzeniu kierunku. 

Ostatnio zb udowano prototyp Q2 z us terzeniem o profilu 
N ASA LS(l)-0417 iVIOD. Próby wykazały, że wpływ desz
czu na zachowanie się lego samolotu jest bardzo nieznacz
n y i firma zamierza wyprodukować nowe usterzenie o ty-m 
profilu do przebudowy istniejqcych Q2. Przewiduje się 
równi eż opracowanie usterzenia o t y m profilu dla Qu1ckie, 
ale tu skuleczno ;; ć może by ć rrmichza ze względu na 
mniej sze liczby Reynoldsa. 

Konstruktor Dragonfly , Bob Walters twierdzi, że jego 
samolot wykazuje tylko bardzo ła godne) lcndencjq do „o
puszczania nosa" i że nic jest to istotny problem. Jednak
że ostrzega osoby budujące tell samolot przed lata niem w 
deszczu. Na razie jes t on jedynym u i:ytkownikicm Dra
gonfly i trudno ocenić , na ile typowe jest zachowanie jego 
egzemplarza . Jednakże z prób w locie wynika, że zanie
czyszczenia powierzchni nośn y ch wywoluj c1 wzrost pręd
kości przeciągnięcia Dragonfly o ok. 16 km/h i nieco wy
raźniej szy przebieg sa mego przecicJgnięcia. Profil usterze
nia Dragonfly jest jednak ni eco różny od oryginalnego 
profilu GU25. Modyfikacja, wprowadzona przez kon struk
tora , polega na lekkim zmniejszen iu grubości profilu i 
przes unięciu punktu o maksymalnej grubo ś ci względnej 
nieco do przodu . Celem tych modyfikacji było u s unięcie 
zauważonych w VariEze tendencji do występowania ~er
wania. 

Wydaje się, że modyfikacja ta była skuteczna w zmniej~ 
szeniu wpływu deszczu na ZZL. Warto wspomnieć, że pro
fil opracowany niezależnie przez projektanta profili Johna 
Rancza , w celu zmnie jszenia wrażliwo ś ci na oderwanie 
opływu, dość dokładnie odpowiada zmodyfikowanemu 
GU25 użytemu na Dragonfly. 

Ostatni ze w spomnianych samolotów - Retro - wydaje 
się mieć właściwoś ci (w dziedzinie ZZL) podobne do Va
riEze. 

Wnioski 
• Zmiana zachowania się w locie (ZZL) samolotów o u

kładzie kaczki jes t zjawiskiem poprzedzającym przeciąg
nięcie. Występuje ona na samolotach, w których istotna 
część nośności jest w y twarzana przez przednią powierzch
ni ę . Ze względu na to, że lamina rne profile o dużej gru
bośc i względnej , do jakich na leży GU25, wrażliwe na 
szorstkość lub zanieczyszczenia powierzchni, zosta ły u żyte 
na usterzenie, wpływ zanieczyszcze11 na zachowanie samo
lotu jest znaczny. Zmiany zachowania samolotu mogą wy
kazywać znaczne odchylenia dla poszczególnych egzempla
rzy. Użycie innych profili , mnie j ,vra żliwych na wpływ 
zanieczyszczeó , może zła godzić lub wyeliminować te zja
wiska. 

• Budujący sa moloty mu sz:ci być ~wiadomi znacznego 
wpływu poszczególnych czynników na właściwości samo
lotu i dokładnie przestrzegać instrukcji wykonawczych. 
Powinni wystrzegać s it; zmian w kształcie pro filu i konfi
guracji powierzchni no śnych , chyba że dokładnie zn aj<) 
wpływ tych zmian na swó j samolot. Zmiany tego t ypu 
mogą powodować zupełnie odmienne od typowego zacho
wania samolotu , pogorszenie o s iągów i bezpi eczeństwa. 

• Zmiany zachowania s it; w locie s4 bardziej krytyczne 
przy małych prędkościach lotu niż podczas przelotu lu b 
przy prędkości maksymalne j, gdyż związane s4 z pogorsze
niem sterowności podłużnej i wzrostem oporu. Manewro
wanie na małej prędkości może jeszcze pogor szyć sytu ac j ę. 
Sposoby sterowania, sto sowane przy za uważeniu ZZL, mu
szą być uzależnione od sposobu zachowania s i ę samolotu. 
Piloci nie zazna jomieni z tymi zjawiskami mogą nie zau 
ważyć lub nie rozpoznać pogorszen ia s i ę właściwośc i samo
lotu i zastosować błędne w tej sytuac ji sposoby sterowania. 

• Choć zjawisko to nie dla każdego t ypu samolotu jest 
poważnym problemem , ZZL kożdego egzemplarza samolotu 
musi być dokładnie zbadane podczas prób w locie wyma
ganych do certyfikacji samolotu lak samo, jak zacht>wanic 
się przy przeciągnięciu i inne właściwo śc i lotne. 

• Należy zachować o strożność podczas pierwszych lotów 
danego pilota na samolocie o układzie kaczki. Pilot powi
nien uprzednio dokładnie poznać specy fikę za chowania się 
samolotu o tym układ zie i powinien być przygotowany 
na nietypowe zachowanie s it; samolo tu oraz umieć zna leźf 
właściwe sposoby wyjśc ia z sytuacji, Opracował A. K. 
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Wizualizacja w mechanice 
znacznikowania energetycznego, 

optyczne i specjalnie (I) 

płynów. 

Mgr iuż. WITOLD KAMIŃSKI 
Instytut Lotnictwa 

Metody 

W ar tykule [2] przedstawiono klasyfikację metod wizuali
zacy jnych stosowanych w mechanice płynów. Scharaktery
zowano także techniki oparte na wpro wadzaniu obcych ma
teriałów jako znaczników. Niniejszy artykuł traktuje o po
zostałych metodach , ujętych we wspomniane j wyżej kla sy
fikacji. 

Metody optyczne 

Metody optyczne znajdują zastosowanie w przepływach 
ściśliwych, a więc w przepływach gazów, w których obser
wuje s ię znaczne zmiany gęs tośc i. Oznacza t o zmiany ter
modynamicznego stanu gazu i z zalo:i.enia is totne ogran i
czenie możliwości wprowadzania obcych znaczników, zakło
cających tego rodzaju przepływ w zbyt dużym stopniu. Wy
korzystuj e s ię natomiast zmiany współczynnika zalamani [1 
światła w · polu o zmieniającej s i ę gęsto ści, co można wyra
zić wzorem Glaclstone 'a-Dale'a: 

n = Kp -f- .1 

gdzie: n - współczynnik załamania światła , 
e - gęstość, 
K - tała Gladstone'a-Dale'a . 

W tunelach aerodynamicznych, w których r ealizuj e s ię prze
pływy ściśliwe, zainstalowane są okna, w celu umożliwie
nia wizual izacji. Zasada każdej L. metod optycznych pole
ga na tym, że przechodzący przez te okna i tym samym 
przez przestrzeń pomiarową promień świ~tlny, równoległy 
lub rozbieżny, jest zakłócony przez niejednorodny rozkład 
wspólc:zynnika załamania w przepływającym gazie . Pow
stające zakłócenia są dwojak iego rodzaju: 

- odchylenie od początkowego kierunku, 
- zmiana [azy fali świ etln ej. 

Metoda cieniowa 

Układ optyczny używany w metodzie cieniowej jest naj
prostszy ze stosowanych ,v metodach optycznych (rys. 1). 
Nie wymaga on oprzyrządowan i a z wyjątkiem soczewki 
(lub zwierciadła wklęsłego) dla uzyskania równoległej wiąz
ki światła. Dodanie drugiej soczewki (lub zwierciadła) umo
żliwia zmni ejszenie lin iowe obrazu i dzięki t emu stosowa
nie małych błon filmowych. Minimalizacj i wymiarów pod le 
ga także źródło światła. Jest to wynik dążenia do jak naj
lepszej ostrośc i, a przy okazj i do zmniejszenia od legł ości 
międ zy nim i obrazem zaburzeń. 

Pojedyncze promienie świetlne przy przejściu pr zez !Jada
ne pole zostają ugięte i odchylone. Jeżel i gradient współ
czynnika załamania on/oy jes t stały wzdłuż drogi światł a 
w komorze pomiarowej, t o odchylenie poszczególnych pro
mieni jest jednakowe i obraz jest jednorodnie oświetlony -
taki rozkład gęstości można modelować liniowym klinem 
z przezroczystego materia ł u (rys . 2b). Jeśli natomiast k on
tur klina jest krzywoliniowy o s tał ej krzywiźnie (odpowia
da to rozkładowi gęstości o s tałej drugiej pochodne j 8211/ 

zs 

Rys. 1. Schemat clwóch układów optycznych metody cieniowej: 
zs - źródło światła , s1 i s2 - soczewki lub zwierciadła sferycz
ne, D - obszar zaburze1i, O - obiektyw kamery lub apa r a tu fo
togr., F - film 
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/oy" ), to oświetlenie obrazu również będzie jednorodne, ale 
o innym natężeniu (rys. 2c) . Wypływa stąd wniosek, że me
toda może służyć do wizualizacj i jedynie tych pól, gdzie 
druga pochodna 02n/cy' =I= const i tym samyn, ti-zec ia po
chodna o',i/By3 =I= O W naturze możemy obserwować cizia-

a) - -@ l...___~I, 
bJ 

C) 

Rys. 2. Modele z jawiska oclchylani'.1 p,:omieni .ś':'łietlnych w polu : 
a) o stałej gęstości, b) stałym g racl1e nc1e gęstosc1, c ) stałej drug1 eJ 
pochodnej gęstości [51 

łanie te j m etody, np. sł oneczną wizualizację konwekcji cie
pła w powietrzu lub jasną oscylującą kreskę na górnej po
wierzchni płata pasażerskiego samolotu odrzu to wego, świad
czącą o istnieniu fali uderzen iowej. Przykłady zastosowań, 
to wizualizacja o pływów różnych ciał, w tym m odeli pła
towców (rys. 3), czy ściśliwych warstw przy ściennych . War
to tu wspomnieć, że opracowano pewne techniki w izuali-

!!f!lfti/f.,t,>'!l!//fl!!l!ltitf!!if!f'il/'!'o/.f/!///!Yt!!i'''" ,. 
Rys. 3. Obraz cieniowy naddźwiękowego opływu modelu samolo
tu [10] 

zacji t ą metodą przepływów trójwymiarowych [9] . Są one 
oparte na analizach korelacyjnych zdjęć uzyskanych w kon
wencjonalnym układzie. Jednakże ze względu na skompli
kowanie nie są one na razie szerze j wykorzystywane. 

Schlieren (metoda smugowa, metoda strioskopowa) 

Niemieckie słowo die Schliere (smuga, pręga) oznacza 
lokalną nie jednorodność w ośrodku przezroczystym, która 
wywołuj e nieregularne odchylenie promieni świetlnych . Sło
wem tym określa się pewne urządzenia optyczne, które nie 
tylko umożliwiają jakościową wizualizację takich niejedno
rodnośc i optycznych, ale także ilościowy pomiar wielkości 
odchylenia . Metoda schlieren jest ob ecnie najczęściej uży
waną techniką optyczną, ze względu na stosunkowo prosty 

1} 



:_1klad optyczny możliwość u zyskania wysoki l"j rozdziel-
czośc i . · · 

Najprostszym i j ednocześnie naj starszym układem jesL 
system T oeplera (rys. 4), z równolegh1 wiązką światła, prze
chodzącą przez przestrzeń pomiarową tunelu. Obraz źródła 
św i atła t worzy s ię w płaszczyźn i e noża optycznego, usy
tuowanego w płaszczyźnie ogniskowej soczewki S2• Krawędź 

noża jes t prostopadła do płaszczyzny rysunku, a źródło 
świ atła j es t punktowe lub liniowe, równoległe do ostrza 
noża. Obiektyw kamery (lub aparatu fotograficznego ) t wo
rzy obraz przestrzeni pomiarowej na filmie (lub płycie .fo
tograficznej), eliminu jąc ewentualne efekty cieniowe. Nói.: 
optyc zny odcina część obrazu źródła światła, redukując na
t qżenie św i atła padającego na film. Oświetlenie to jest rów
nomierne na całym obrazie. Jeżeli w przestrzeni pomiaro
we j i s tnieją zmiany gęstości , to część promieni zos taje od
chylona (rys. 5). Zaobserwujemy to jako lokalne zmiany in
tensywności oświetlenia, które można określić wzorem: 

AI f 2 Jt;,i ón 
-- = - - dz, 

I a oy 
( 1 

gdzie: 
iJ III - lokalna zmiana natężenia oświetl enia, 
f2 - ogniskowa soczewki S 2, 
a - zredukowana szerokość obrazu źród ła (ape rtura) 

(rys. 6), . 
C1, C2 - współrzędne początk u i końca obrazu zaburzeń 

(w kierunku równoległym do kierunku wiązki światła) [5]. 
Układ pozwala za tem na pomiary składowej gradientu pro
stopad-tej do krawędzi noża ćJn/ćJy . Z powyższego wzoru 
wynika, że dla danego pola gęstości względna zmia na na
tężenia światła (a tym sa mym kontrast na filmie) bqdzie tym 
większa, im mniejszy jest s tos unek a/fz. Przy s tałej ognisko
wej f2 dąży s i ę zatem do zmnie jszenia apertury a. Istnieją 
tu jednak ograniczenia wynikające z: 

- czułości materiału fotograficznego (przy zmnie jszeniu 
apertury malej e na tężenie światła), 

- konieczności zapewnienia pomiarów odchyleń dodat
nich i ujemnych (maksymalna możliwa zmiana natężenia 
oświetlenia przy ujemnym odchyleniu odpowiada całkowi
temu wygaszen iu i wynosi iJI=-I), 

- dyfrakcji (rozogniskowanie obrazu pola przepływu 
uniemożliwia rozróżnienie ·czy mierzymy odchyleni e wywo
łane zaburzeniami, czy dyfrakcją). 

Rys. 4. Schemat układu optycznego metody schlie r en - system 
Toeplera; zs - źródło światła, s1 i s2 - soczewki, D - obszar 
zabu rzeń , NO - nóż optyczny, O , - obiektyw, F - film 

nóż 

- ------ t - ~ 1/C~ ---=====ofilm 
- ~ - ~ 

czesciowe przestoni~ie 
(maks . czutosci) 

::=::=-:=s=-=~ --==-==--3 

Rys. 5. Obraz ugięć promieni świetlnych w konwencjonalnym ukła
dzie schlieren 

z ,miany na·tężeinia oświetlenia zos,tają za,rejestro,wane na 
.foto,grafi i jako 1·óżni1ce przezroczy stości. RMmke te wyrażane 
są w postaci logarytmicznej 1pifzez ,ilość świartla p,rzechodzą
cego przez fotografię (tzw. gęstość fotograficzna). Można je 
mier,zyć 1lziw. densytornehern i obliazać zimiany natężenia 
oświeHeruia ze w,zo,ru: 

D = olog(l +AI/I), 
gdzie : D - gęstość optyczna, 

o - współczynnik charakteryzujący materiał fotograficz
ny [5]. 
Stąd określa s ię kąty odchylenia promieni świetlnych. 

Rod zaj o-świetlenia zdeterminowany jest badanym proble
mem. Jeżeli interesują nas przepływy ustalone, to stosujemy 
stałe źródła światła - lampy łukowe, żarowe, odpowiednio 
in tensywne, a jeżel i potrzeba - to monochromatyczne (np. 
lampa rtęciowa z filtrem). Do badania przepływów nieusta
lonych n iezbędne jest źródło światła o bardzo krótkim im-

18 

puls ie ś wietlnym (osiąga się obecnie czasy nawet rzędu 
10 - 111

, ) , np. la mpa z migawką , iskrownik elekt ryczny. Ele 
menty optyczne powinny być moż liwie jak najlepsze j ja
kośc i , dotyczy to także szyb tunelu, soczewki (lub zwiercia
dła), nie mogą wykazywać aberracji i a stygmatyzmu. Różni
ca dróg optycznych dwóch dowolnych promieni świetl nych 
nie powinna teoretycznie przekraczać jednej czwartej dłu
goś c i fa li światła, ale w praktyce toleruje s iQ je j wie lk ość 
w gran icach kilkunastu długośc i fa li . 

Rys. 6. Przesunięcie obrazu źró
dŁa światła w płaszczyźnie noża 
optycznego [5] : l - zaburzony 
obraz źródła światła, 2 - nóż op
tyczny, J - niezakłócony obraz 
źródła śwjatla 

Rys. 7. Schemat układu optycznego metody sch lieren - system Z 
IBJ; 1 - źródło światł a , 2 - zwierciadło płaskie , J - sferyczne 
zwierc i adło wklęsłe, 4 - nóż optyczny, 5 - soczewka, 6 - kame
ra lub a parat fotog r., 7 - model, 8 - przepływ, 9 - komora po
miarowa, 10 - szyby tunelu 

Zastosowanie k la sycznego układu T oeplera staj e s ię nie
możliwe w przypadku badania pól przepływów o stosunko
wo dużych rozm iarach , gdzie parametry i s tniejących socze 
wek są niewystarczające. Rozwiązaniem problemu jest wy
korzystanie zwierciadeł wklęsłych, ponieważ mogą on_e być 
produkowane w znacznie większych śre dnicach. Zródlo 
światła i jego obraz muszą być odchylone o pewien kąt, po
wstaje wtedy t zw. układ Z (rys. 7). Odchylenie powinno być 
jak najmniej sze, a le nawet gdy wynosi ono 7° wyniki ni e 
są obarczone zbyt dużym błędem. Wynika to z faktu, że 
wprowadzona aberracja komatyczna kompensowana jest 
pr zez układ Z, a as tygmatyzm w razie potrzeby przez spe
cjalne pła sko-cylindryczne soczewki. Kolejną wers ją jest 
tzw. układ z podwójnym przejściem wiązki świetlnej przez 
komorę pomiarową, który charakteryzuje się dwukrotnie 
zwięk szoną czułością . Dalsze modyfikacje dotyczą kształtu 
i funkcji noża optycznego. Ponieważ oko ludzkie łatwiej 
rozróżnia dodatnie niż ujemne zmiany natężenia oświetlenia, 
s tosuje się nóż optyczny dwukrawędziowy (rys. 8a) lub na
wet krążkowy. Czułość i kontrastowość obrazów ulegają 
wtedy zwiększeniu , ale nie można już odróżnić, czy kąt od
chylenia jest dodatni czy ujemny. Stosuje s ię także nóż op
tyczny w postaci s iatki równoległych pasów, na przemian 
przezroczystych i nieprzezroczystych. Otrzymuje s i ę wtedy 
dobrze skontra stowane prążki, a pomiary odchyleń sprowa 
dzają s ię do określenia przesunięć prążków podobn ie jak w 
interferometrii. Zastąpienie noża optycznego filtrem zbu
dowanym z kilku kolorowych przezroczystych pasów umoż
l iwia uzyskiwanie kolorowych obrazów schlierenowskich 
(rys. 9). Stosowanie układów tego typu jest korzystne ze 
względu na fakt, że oko ludzkie jest bardziej czułe na zmia
ny koloru niż odcieni szaroś ci. Odpowiednikiem noża op
tycznego jest tu f iltr przedstawiony na rys. 8b. 

Metoda schlieren jest wykorzystywana powszechnie od hi
per sonicznych opływów ciał poprzez przepływy nad- i pod
dźwiękowe aż do prądów konwekcyjnych, różnego rodza
ju ś ladów wirowych i fal akustycznych (rys. 10). 

Rys. 8. Zmodyfikowane 
b) 4 3 f 2 noże optyczne [5]: a)_ nóż 

• 

optyczny dwukrawędz10wy, 
1 - obraz ż.ródła świa tła, 
2 - przesłonięcie, b) nóż- . 

. -filtr czterokolorowy kwa
dratow1: 1 - czerwony, 

. 2 - żołty, J - zielony, 4 
- niebieski 
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Podczas gdy w op isanych wyzeJ metodach cieniowej 
i schlieren podstawą wizualizacji jest odchylenie światła 
przez przepływ ściśliwy, to w interEorometrii wykorzystuje 
s ię towarzyszącą mu zmianę fazy. W kla syczne j technice 
dwupromieniowej Macha-Zehndera fa za promien ia zaburzo 
nego jest porównywana z fazą św iatła nie zakłóconego przez 
interferencję po na ł ożeni u promie ni na s iebi e. Zasada ta jest 
równie stara jak metoda schlieren , ale w większym s topniu 
pozwala na pomiary ilo ściowe. Wacią jej jest konieczność 
wysoce precyzyjnego wykonania eleme ntów i ich montażu, 
co znaczn ie podwyższa ko szty ur zą d zenia . Podstawowy 
układ interferometru Macha-Zehnclera (rys . 11) składa sic; z 
czterech pła skich zwierc iadeł, dwóch w pełni odbijających 
i dwóch półprzepu szczalnych, tworzących razem prostokąt 
(lub równoległobok) . Na drodze promienia badawczego znaj
duje s ię komora pomiarowa z dwoma oknami szklanymi. 
Dla kompensacji strat w spójności obydwóch promieni, na 
drodze promienia odniesienia wstawione są dwie identyczne 
jak w tunelu płyty szklane. Światło z monochromatycznego 
źródła punktowego tworzy p o przejśc iu przez soczewkę S1 
wiązkę równoległą, która jest rozszczep iana przez zwiercia
dło Z1. Oba powstałe w ten sposób promienie łączą się za 
zwierciadłem Z2, gdzie interferują, tworząc na ekranie lub 
płycie fotograficznej pewien układ prążków interferency j
nych, ogni skowanych na pła szczyźnie w komorze pomiaro
wej przez soczewkę obiektywu SO. Niejednorodności w ko
morze dają pewne za burzenia w u kładzie prążków, które 
można mierzyć i odnieść ilo ściowo do rozkładu gęstości w 
polu przepływu. Oszacowanie ilościowe interferogramów 
opiera s ic; na liniowej za l eżnośc i między przesunięciem fazy 
optycznej a natężeniem oświetlenia i wymaga pomiarów 
den sytometrycznych. Próg czu lo ś ci metody stanowi różnica 
długoś ci dróg optycznych promieni równa jednej dziesiątej 
długości fali użytego światła . Wynika s tąd, że wykonanie 
układu musi być na tyle precyzyjne, aby wie l kość ta nie 
została przekroczona w skutek jego wad. Stawia s i ę w tym 
celu na s tępujące wymagania jakośc iowe [5]: 

- jednorodność współczynnika załamania szkła zw ie rci a
deł, okien komory pomiarowej i płyt kompen sujących; 

Rys . 9. Obraz ugięć promieni świetlnych w układzie schlięren 
z trójkolorowym filtrem 16] : 1 - niebiesl, i , 2 - nie bieski, 3 -
żółty, 4 - niebieski , 5 - czerwony, G - żółty, 7 - niebieski, 8 -
czerwony, 9 - niebieski 

- stała grubość zwierciadeł i oki en; 
- równa grubość każdej z par odpowiedn ich elementów; 
- gładkość i równo legło· ć powicrzchn i wszystkich ele-

mentów; 
- dokładność pokrycia zwierciadeł półprzepuszczalnych 

dla unikn ic;cia pochłaniania światła; 
- wysoki stopie11 odbicia na zwierc i adłach; 
- dokładny montaż elemen tów dla u niknięcia jakichkol-

wiek odksztalce11 mechanicznych ; 
- zabezpieczenie układu prze d w ibracjami i innymi za

burzenia mi. 
Za sadniczym pr zełomem było zas tosowan ie wysoce spoJ

ncgo światła la serowego (rys. 12). Można tu było zmniej szyć 
zwierciadła (promi e11 odn iesienia ma o r ząd mnie j szą śred
nicę niż promie,'! badawczy), co znaczn ie obniża koszt całego 
układu. Za stosowanie metody interferometrii Macha-Zehn
dera jest powszechne, stąd podobnie jak w metodzie schli e
ren nie sposób przytoczyć w szystkich zastosowań. Obiektami 
badanymi z powodzenie m były np. pola opływu modeli 
aerodynam icznych w tunelach, przepływy przez kaskady 
profili w maszynach w irnikowych (rys. 13) nieustalone 
przebiegi w rurach uderzeniowych , a naw~t strumieni e 
plazmy, turbul encja w warstwach przyśc iennych czy pola 
akustyczne. 

Holografi a l.aserowa 

Konwencjonalny aparat fotograficzny (lub kamera) reje
struje dwuwymiarową projekcję trójwymiarowe j rzeczyw i
stośc i. Zdjęcie , na którym zapi sane są jedynie dane o am~ 

TLiA 1986 nr 2 

Rys. 10. Akustyczno-przepływowe pole powstające przy swobod
nym wyp ływie strumienia gazu do otoczenia - metoda Schlieren 
18] 

plitudzic (a właściw ie natężeniu) fal świetlnych, nie zawiera 
więc informacji o głębokości fotografowanego pola. Infor
macje t e można uzyskać z hologramu, na którym rejestru je 
s i ę także dane o fazie fal przechodzących przez obiekt lub 
od niego odbitych. Dzięki temu przy odtwarzaniu hologra
mu otrzymujemy rze_czywisty trójwymiarowy obraz. Holo
grafia nic jest sa ma w sobie metodą wizualizacji, a le w po
łączeniu z i s tniejącymi apara turami wizualizacyjnymi daje 
jakościowo nowe wyniki . Główną zaletą jest możliwość „za
mrożenia" pola pr zepływu i jego rekonstrukcji w dowolnej 
chwili przy użyciu odpowiednich środków. 

Zasada holografii może być wyjaśniona za pomocą analo
g i i matematycznej. Wystarczy znać rozkład amplitudy i fa
zy na pewnej wyróżnionej powierzchni, aby możliwe było 
określenie układu, fal w pewnym obszarze przestrzeni. Dla
tego hologram jest identyczny z pewnym danym układem 
warunków brzegowych, a odtworzenie fa l odpowiada roz
wiązaniu tego zagadnlenia brzegowego. J edynym warunkiem 
dla rejestracji hologramu jest to, że układ fa l musi charak
teryzować się pojedynczym, wąskim zakre·sem długości fali 
i stałym stosunkiem fazowym. Oznacza to, że użyte światło 
musi być spójne, a więc jedynym dostępnym źródłem jest 
la ser. 

Emulsje fotograficzne są czułe jedynie na natężenie fali 
świetlnej, nie można zatem rej estrować informacji dotyczą
cych fazy tej fa li. Problem ten, jak już wspomniano przy 
omawianiu interferometrii Macha-Zehndera, może być roz
wiązany za pomocą interferencji. Zapisanie całkowitej in
formacji o obiekcie (rys. 14a) polega na jednoczesnej rej e
stracji fal i przedmiotowej: 

~ 

gdzie : E wektor e lektryczny fa li świetlnej, 
cp(x, y) rozkład fazy fal i w płaszczyźnie x, y, 
ca - częstość kołowa fa li , 
t - czas, 

i = 1/ =-f 
oraz fal i odn ies ienia 

E0 = E2 cxp{i(cvt - lf)2 (x , y)l} 

Natc;żenie dwóch interferujących fal w płaszczyźnie hol o
gram u wynies ie : 

I 1 +2 = E: + E1 + 2E1 E 2 cos(({J1 - :({}2) 

Hologram jest za tem s iatką prążków in terferency jnych . W 

KP z; 
[O (r 

r~ IF 
50 s, , 

PK 

rn Z4 ' -

nys. 11. Schemat podstawowego układu interferometru Macha
-Zehndera [5]; zs - źródło światła, S1 i s2 - soczewki, z; i z; 
- zwierciadła półprzepuszczalne, z, i z, - zwierciadła o całkowi-
tym odbiciu, KP - komora pomiarowa, PK - szklan e płyty lrnm
pensacyjne, SO - soczewka obiektywu, F - film .. 
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r elu ocltworzeni::i obrazu oświ e tl a s ię go falq Er o iclen i. yc:!'.
nej geometrii i ewen tu a lni e różnej ampli tud zie : 

..... ---> 
E ,. = E 3 exp { i [wt - q., 2 (x,y)]} 

Ponieważ gęs to ść fotograficzna hologramu jest proporcjonal
na do l 1 +2, to rozkła d intensywności promien ia odtwarzają-

OM OM 

L l---,Jl'-,------'-P-=L _____ ----Jrl 
#Z; 

Rys. 12 . Inte rferome tr Macha-Zehndera z laserowym źród łem 

ś :"i a tla 151; L - laser, Z 1 i z2 - zwierci adła, z; i z; - zwier
c i ad ł a polprzepuszczalne, OM - obiektyw mikroskopowy, PL -
prom1en la serowy , S1 1 S2 - soczewk i, KP - J{ omora potniarowa, 
SO - soczewka obiektywu, F - film 

cego po prze j ściu przez holog ram można wyraz ić w pierw 
szym przybliżeniu ja ko: · 

Er f, +2 = 12,(E~ I- ED~xr ri((lll - q.,J] + ---> 

+ E 3 E, E 2 exp[i(wt - (11.):1 -I-
I- E 3 E, E 2 t>xp [i (wt + (111 - 2(112)] , [5]. 

Pra wa strona tego równania opi suje układ tr zech fal. Pierw
sza z nich jest nie z mienioną fa l ą odtwarzającą (zmiani e 

Rys. 13. Interferometryczny obra z przepływu przez łopa tki m aszy
n y wirnikowej 151 

uległa tylko amplituda) , druga odtworzoną falą przedmio
tową, a tr zecia również zawi era informacje o fali przed 
miotowej. Tak więc hologram można traktować jako siatk c; 
dyfrakcyjną, a tr zy różne fal c otrzymywane przy odtwo
rzeniu są identyczne z falami rekonstruującymi zerowego 
i pierwszego rzędu. Oznacza to, że nie zmieniona fa la od
twarzająca jest falą o zerowym rzędzie dyfrakcji, odtwo-

a) j_ b) 1 f-

~~,i',111 \ ' . 
~1111(ffl,<4fffr'?tn ,11,;;:~tPT(1'.1' / -

J' j ,lu u t&lli ·,~ ~'--- -
1- 2- I ' ' ' 

I I \ ' 
]_, :il \ ' .!}_ " 'J... 

Rys. 14. Zasada holografii: a) rejestracja: 1 - fal a odniesienia, 2 
- fala przedmiotowa, 3 - płyta fotograficzna; b) odtworzenie: 
1 - fala odtwarzająca, 2 - prosta odtworzona fala przedmiotowa, 
3 - f ala zerowego rzędu, 4 - sprzężona f ala przedmiotowa, 5 -
hologram 
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rz1111:1 fal::i przedmiotowa (,,fala be1.pośrednia'' ) je-st rzędu 
+ I, a trzecia fala (,,fala sprzężona ") rzędu - 1 (rys. 14b). Na 
fa lc; przedmiotową wybiera s i ę zwykle falę sferyczną, a na 
odtwarzającą - płaską. Bardziej wyczerpujące informacje 
o holografii podaje w iele specjali stycznych publikacji, np. 
I I]. 

Jak wspomniano wyżej , holografia umożliwia rozszerzenie 
zakresu za stosowa11 optyczn ych metod wizual izacyjnych opi 
sanyc h uprzednio. Na rys. 15 przedstawiono schemat zesta
wu do w izuali zacji szybkich przepływów z wykorzystan iem 
aparatury schlieren w klasycznym układzie Toeplera (li nif\ 
przerywaną oznaczono dla porównania układ schlieren) . Dla 
dobrego odtworzenia fali przedmiotowej promień odtwarza
jący musi oświetlać hologram dokładnie tak, jak promień 
odn iesienia użyty przy rej estracji. W zależnośc i od tego, czy 
przy odtwarzaniu stosuje s i ę nóż optyczny czy nie, rejestru
je s i ę obraz schlierenowski lub cieniowy. Przy badaniu nie-

o) L 

r 
ZP 

z PO 

ho/o ram 

NO 

Rys. 15. Układ holograficzny dla przepływów ściśliwych: a) wi
zua lizac ja odtworzonego przepływu w układzie schlieren, b) 151; 
L - laser, Z - zwierciadło, ZP - zwierciad ło półprzepuszcz a ln e, 
I O - promień odniesienia, s 1 i s2 - soczewl<i , o - obiekt, NO 
- nóż optyczny, SO - soczew ka obiektywu, F - film 

k tóryc h zjawi sk prze pływowych mogą powstać trudności ze 
wzglc;du 11a zbyt małe gradienty gęstoś ci. W takich przy
padkach st o~uje s i ę specjalne zabiegi, np. podgrzewanie pły
nu czy dodawanie roztworu o nieco innym współczynniku 
za łamania światła (np. roztwór soli kuchennej w badaniach 
w tu ne lach wodnych). 

I1iterferometr i a holograficzna 

Rys. 16. Inter!ero
gram hol ograficzny 
interakcji naddtwiQ
kowego pocisku z 
falą podmuchu [111 

Holografia otworzyła drogę do nowych metod interfern
rnctrycznych. Kluczową sprawą jes t tu możliwość zapisania 
na jedn ym hologramie oddzielnych informacji o dwóch (lub 
więce j , falach świetlnych i jednoczesnego ich odtwarzania. 
Odtworzone fale mogą interferować o ile zachowane zosta ły 
waruni-;: i spójności. Z reguły w interferometrii holograficz
ne j wykorzystuje s ię dwukrotną ekspozycję na tym samym 
hologramie. Pierwsze naśw ietlenie dokonywane jest bez 
obiektu badanego, co stanowi analogię do promienia odnie
sienia w interferometrze Macha-Zehndera. Drugie natomiast , 
z umiej scowionym obiektem, porównywalne jest z promie
n iem badawczym w tym interferometrze. Stosuje się rów
cd. ze s. 24 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

Zastosowanie odlewania - droga do obniżki kosztów 

produkcji silnika T700 
. W poszukiwaniu możliwości obniżki kosztów produkcji, 

Iirma Gene ral Electric z pomocą wyspecjalizowanych pod
dostawców opracowała odlewane wersje wielu zespołów 
i części silnika T700. 

Silnik T700 został skonstruowany na początku lat sie
demdziesiątych jako silnik do śmigłowców wojskowych. 
Ma on mniej sze zużycie paliwa, większą moc jednostkową, 
jest mniej szy, l żej szy i bardziej niezawodny ni ż silniki 
z lat sześćdzie sic1 tych. Opracowano również cywilne wer
sje tego silnika o oznaczeniu CT7 oraz wersje śmigłowe o 
tej samej nazwie. Silniki T700/CT7 w zależności od wersji 
mają moc od ll!iO do 1260 kW (od 1560 do 1710 KM) , a 
obecnie przygotowywana jest wersja CT7-6 o mocy 1450 
kW (1970 KM) przeznaczona do włosko-brytyjskiego śmig

łowca EH101. 
Wiele węzłów konstrukcyjnych silnika T700/CT7 składa 

si ę z dużej liczby drobnych, pracochłonnych w wykonaniu 
elementów, które wymagają żmudnego montażu, spawania 
lub lutowania i długotrwałej kontroli. Mając to na uwa
dze, w produkcji tego silnika postanowiono rozszerzyć za
stosowanie nowoczesnych metod odlewniczych pozwalają
cych na wykonanie nawet bardzo skomplikowanych zespo
łów jako jednego integralnego odlewu. Poza tym uznano 
za celowe odlewanie pojedynczych elementów wymagają
cych długotrwałej obróbki mechanicznej oraz zastępowanie 
jednym odlewem zespołów składa jących się dotychczas 
z dwóch i więcej odlewów. Prace nad rozszerzeniem za
stosowania odlewania rozpoczęto w 1980 r. Przebiegały 
one w ten sposób, że firma General Electric zwracała się 
do różnych wyspecjalizowanych firm odlewniczych z pro
pozycją opracowania odlewów konkretnych zespołów lub 
części, nie narzucała jednak metody ich wykonania . Do 
zastosowania na silniku zakwalifikowano takie rozwiąza

nia, które spełniają trzy podstawowe wymagania: 
- nowe części powinny być wzajemnie wymienne z do

tychczasowymi (nowe odlewy integralne - z odpowiedni
mi dotychc zasowymi zespołami ) , 

- w wyniku omawianych zmia n nie powinna wzrosncJĆ 
masa silnika, 

- zmiany te powinny powodować i stotną obniżkę kost
tów produkcji. 

W wyniku zastosowania tych kryteriów w kilku przy
padkach musiano zrezygnować z zas tąp i enia dotychczaso
wych zespołów lub części elementami odlewanymi (doLyczy 
to m. in. przedniego korpusu silnika). Nowe elementy od
lewane będą zastosowane przede wszystkim w stanowią 
cym wlot silnika korpusie zawirowywacza separatora ciał 
obcych, w korpusie pośrednim, w korpusie kierowniczym 
III stopnia turbiny, w korpusie wylotowym oraz jako ele
menty strukturalne podparcia łożysk. W przypadku kor
pusu pośredniego jeden odlew zastępuje ok. 200 dotych · 
czasowych części, a w przypadku korpusu zawirowywacza 

cd. ze s. 20 · 

nież t zw. interferometrię w czasie r zeczywistym. Polega ona 
na poj edynczym naświetleniu hologramu (bez obiektu). 
Na stępnie po jego wywołaniu poddaje s ię go ciągłemu na
świetlaniu falą zaburzoną przez obiekt badany, co umożliwia 
obserwację obrazu interferencyjnego na bieżąco i rejestrację 
zachodzących zmian. W tunelach aerodynamicznych zaleca 
się wykonywanie pierwsze j ekspozycji podczas przepływu 
bez modelu. Dzięki temu można skompensować nie tylko 
wady szkła w oknach, ale także ugięcia wskutek zmiany 
ciśnienia w przestrzeni pomiarowej tunelu. Zasadnicza róż
nica między interferometrią Macha-Zehndera a holograficz
ną polega na tym, że w pierwszym przypadku promienie są 
seoarowanc przestrzennie, a w drugim czasowo. 

Zestaw optyczny jest taki sam jak w zwykłej holograf;i. 
Nal eży jednak zauważyć , że mamy tu do czynienia z innego 
rodzaju interferencją. W holografii jest to mikrointerferen
cja. służąca ugięciu promienia odtwarzającego. W interfero
metrii holograficznej jest to makrointerferencja, którą moż
na interpretować jako zdudnienie przy jednoczesnej r eje
stracji dwóch fal. Istotną nowością uzyskaną dzięki hologra 
fii jest możliwość badania pól trójwymiarowych. W tym ce-
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- ok. 80 części. Niecodziennym przykładem nowego ele
mentu odlewanego są tuleje sprężyste podparcia łożysk . 
Dotychczas były one toczone i frezowane z pełnego walka. 
W nowym wykonaniu są odlewane na gotowa przy zacho
waniu grubo ści ścianek rzędu 2,5 mm z tolerancją 0,025 mrn. 

Ogólnie biorąc, w miejscach , w których łatwo było to 
osiągnąć, elementy odlewane mają grubość identyczn4 
z dotychczasową, a w pozostałych miejscach - większą. 
Spowodowany tym przyrost masy jest jednak kompenso
wany brakiem śrub i kołnierzy . Ważnym problemem jest 
przy tym dobór materiałów: gdy odlew zastępuje kilka ele
mentów wykonanych z różnych materiałów, trzeba bardzc 
starannie dobrać materiał, z którego odlew ma być wyko
nany. 

Ostatecznie zdecydowano, że nowe elementy odlewane 
silnika T700/CT7 będą wprowadzane stopniowo w ciągu 
najbliższych kilku lat. Zastosowanie elementó w odlewa
nych pozwoli obniżyć cenę silnika o 30 OOO dol. 

JMR 

Nowa wersja samolotu Spartacus 
W koócu 1985 r . miał otrzymać · certyfikat samolot Spar

tacus 10 firmy P artenavia (Neapol) . J est to nowa wersja 
samolotu Spartacus AP..68-300 z dwoma turbinowymi silni
kami śmigłowymi Alli son 250 o mocy ok . 260 kW (320 KM). 
wywodzącego się z rodziny samolotów tłokowych P.68. 
Spartacus 10 ma kadłub przedłużony o 0,65 m i chowane 
podwozie, co pozwala na zwiększenie l iczby pasażerów o 
dwóch, tj . do 10/11, przy masie startowej większej o 215 kg, 
bez pogorszenia osiągów: prędkość przelotowa wynosi ok. 
410 km/h, tj. nawet nieco więcej niż wersji popnedniej, 
a pułap, długości startu i lądowania oraz zasięg pozostały 
ni e zmienione. Nowy samolot lata od marca 1985 r. wyka
zu jc1c lepszą stateczność od innych samolotów rodziny P .68. 

W.K. 

Włoski samolot ultralekki P. 86 

Firma Partenavia z Neapolu opracowała tani samolot 
szkolny P.86 Mosquito, którego prototyp miał być gotowy 
w ko11cu 1985 r. Jest to górnopłat z dwoma miejscami 
obok siebie. o metalowo-laminatowej konstrukcji, napędza
ny silniki em tłokowym o mocy 55 kW (75 KM). Wg wstęp
nych danych jego rozpiętość wynosi 9.88 m, długość 6,79 m , 
wysokość 2,81 m i masa własna ok. 370 kg. Prędkość prze
Jotowa ocenia s ię na 195 km/h, pułap na 3950 m i zasięg 
na 700 km. 

W.K. 

lu przed obiektem umieszcza się matówkę, której każdy 
punkt działa jak punktowe źródło św iatła. Otrzymamy wte
rlv ciągły obszar promieni świetlnych w różnvch kierunkach 
przechodzących przez obiekt. Odtwarzany ohraz może być 
badany pod różnymi kątami. Ilościowe oszacowania takich 
pól trójwymiarowych są jednak stosunkowo pracochłonne. 
Wymagają one albo znajomości geometrii przepływu, albo 
dużego kata obserwacji, teoretycznie sięgającego 180° (mo
że on być zmniejszony, jeśli przepłvw ma pła szczyznę lub 
oś symetrii) . Proponuje s ię w takich przypadkach jedno
czesne wykonywanie kilku hologramów wokół przestrzeni 
badanej przy użvciu jednego lasera o odpowiednio rozszcze
pionym promieniu. Interferometria holograficzna umożliwia 
nawet badanie przypływów w narożach, jedynym wymaga
niem jest wykonanie taki eito naroża z przezroczystego ma
teriału. Inne przykłady obiektów badanych tą metoda to po
le oplvwu pocisku zakłócone :falą podmuchu (rys. 16), nad
dźwiękowe warstwy przyścienne, naddźwiękowe wloty po
w ietr za, pola temperatur w przezroczystych materiałach, 
,·tri ,rnienie wypływające do swobodnej prZiestrzeni itp . 
Literaturę zamieścimy w cz. Il art. 
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Scouł i Mastiff - system mini-samolotów zdalnie 

pilotowanych do obserwacji pola walki 

Na o,sta,tnim Międzynarodo,wym Salonie Lortnic,zy m w Pa
ryżu kornceTn izraelski MAZALT Ltd. p,rzed stawił komple.k 
SOJWY sy,s,t.em obserwac ji obszar.u za pomocą mini- sa m olo tów 
zda lnie p[loitowanych (SZP). Sys·tem , zaproj e1k1towany głów 
nie na potrzeby wo.j ska, może być ró,wn1ież ,21asfo sowany '-" 
w:ie'lu cywilnych dziedzi na,ch życia. Wystawcy r ·eklam nwali 
zastosowarnie SZP: do kont,rol i gazooiągÓrw i ru,rooiągó.w na . 
n -iedo sitępny ch te,renaoh, patrolowania ,rzek , o:bse.rwacrii przc
mi esizczania się zwierząt , obserwacji policy jnej .nriebez1piecz
nych przestępców, patrolowania okol ic przybrzeżnych plat
farrm wierbnic:2ych, a także jako platformę te lewizyjną do 
transmisji imprez sport·o,wych . 

Rys. 1. Samolo l Sco u l w l ocie 

W skl,a d sys t.emu SZP wchodzą : mini- samo lot 21d a1nie pi
lo:owany stac je kontroli głów111 a 'i prze.no śna, zestaw odbio
ru obraz~, urządzel1lie startowe o,ra,z urząd1zenia umożłiwia
jące ląrdo,wanie samofotu. 

Rys. 2. Przenośna stacja kontroli lotu 

Min,i-sa molot y Scout i Mas,tiff, będące podsita,wą sy1st emu 
SZP, są górnopłatami wykonan ymi w więks1ZJości ,z m ate
r iałów kompozytowych, d zięki e21emu są 1tTudno wyrkrywalne 
prze·z rndary . Napęd s ta no1w i dwucyLindrowy silnik spaJ.~n o
wy o szacunkowej mocy ok. 9 kW ze ,s tałym dvvułopatowym 
śmigłem pcha!jącym u m ieszc,zony w tyJnej częśc,i kadłuba sa
moJotu. Modułowa budowa umo,żliwia s,zybki morntaż i de
m0111,taż samolotu , który mieści się ,w niedużej s:krzyn li. Sa
molo,t j•esit wyposażony w .autopilota kontro,lującego lot od 
startu do lądowania z możliwością zaprogramowania specjal
n ych m,ane wTów w niebeZJp~ec,znych fa,ziach lotu, co w znacz
n y spo•sób ułabw.ia jego pdlo 1towa:nie_ z .ziemi. Plrą,dnica o mo
cy ponaid 500 W umożliwia ,zain stalowanie speoja1nego wy
posażeni•a jak np.: urządzenia termolokacy jnego do oibs•e11'wa
cji w przód (FLIR), elektroni,ezny,ch środków zakłóoają1cych 
(ECM). 

Samolot jest piloto wany z ziemi za pomocą fal ,radiowych . 
Stac je ko111,trold umożl.iwiaj ą odczyt podstawo1wych ·pairarnet
crów loftu obse11wację na m•oni1tm.ze o,brarzru, ,,widzianego" 
ohiektyw~m ,kamery zamontowanej na •Slamoloaie, a także 
okr,eślen,ie położenia samo1'o,tu na mapie obser,wo,wimego• te
r ,enu za pomocą ,płoHera. · 

S tar,t samolobu odbywać się mo·że z pasa sta1r1t01wego lot
niska a1bo, w pr.zypadku nieró.wno,ści t erenu, ze specjalnej 
on~uma.ty,cznej wyrzutni zamontowane j na doiwolnym po
jeździe (samochód, tr,anspm·ter, czołg). Lądowanie może się 
odbywać ,również nieza leżn.ie o d warunków t erenoiwych. J e-
żel:i lądowanie może odby ć s,ię na lortnisku, wó,wczas samolot 
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Rys. 3. Sta nowis l..: o startowe 1nini-sa 1nolotów 

jesit spro1wadiza,ny do lądowania pJ.·zez p,iloita z ziemi aż do 
pr.zyz iemienia, a nas lępn ie, z braku hamu1ców - j~st „ła
pa.ny" za pomocą specj alnej J.iny. W przyipadkJu braku tere
nu do J ądo,wania, sam olot może być przechwycony przez 
specjalną sieć J."Oz;piętą w powietr.z.u. 

Podstawowe dane samolo tów Scout Mastiff 

Długość 
Rozpiętość 
Wys0koś i:: 
P.rędko~ ć wznoszenia 
Pułap 
Długotrwałość lotu 
Pi:ędkośl przelotow,a 
Prędkość przec i ągnięcia 

Scout 
3,68 
~,96 
0,94 
1,06 
4,5 
7 
170 
78 

Mastiff 
3,30 m 
4,25 m 
0,8C m 
5,07 m/s 
3,0 k m 
7 h 
170 km/h 
78 km/h 

Mg , inż . Wito ld Mo!ickt D r inż. Zbigniew Paturs ld 

NASA przeprowadza studium budowy 
naddźwiękowego 

samolotu pasażerskiego 

D yJ.·,ek,to,r NASA Langley ReseaJ.·ch Center, P erter so111, twie:r
d z,i, że obecnie możliwa jes,t budowa .naddźwiękowego sa
molotu pasażeTskiego, któa-y byłby znacznie ekonomiczniej. 
szy od sa molotu pro jektowanego w latach siedemdzi.esiątych 
p rzez firmę Boeing, jed nak koszty jego rozwoju wyn iosły
by 1-,--3 mld d oJ. Analizy NASA koncentrują s ię na samolo
cie o 250 miej s•cach pasaże•r skiich i prędkości p,r.zelo1towej 
Ma = 2,7. Uwzględniaj ąc obeeny poziom techniki i J·orziwijane 
nowe techniki, P eterson przewiduje, że : 

- postęp w dziedzinie napędów lotniczych poZJWoli na 
zmniejs,zernie Z1użycia paliwa o ork. 200/o (silniki o zmi,ennym 
obiegu ciepLnym). L iczba cz.ęśai silnikó w będzie znmie js1wna 
o po~owę, co ::anacznie zwiększy s1Josunek ciągru do masy sil
n ika, 

- s-te:rowanie wars-twe\ p1rzyścien111ą (orplyw laminarny ), 
łącznie z inny,m i ud oskonaleniami aeTody,namicz111ymi, umoż
l iw.i •ZJWię,kszenie stosunku wypo,ru do oporu o 4 0-ć---600/o, 

- n owe mat,e,rJały (organiczne laminaty i nowe stopy me
talo,we) ,przyczynią się do zmniiejs,zeruia masy s,tar{owej i po
zwo,lą na ziwiększerrie wys·okości przelotowej, 

- S'l.l[Perrplastyczne fo,r mowan ie i dyf.uzyjne kle jenie m e
tali oraz ko1n strukcje przekładkowe zwiękiszą wytrzymałość" 
kons,trukcj.i i j,ej odpomo,ś ć n a wysokiie temperatury. 

NASA uważa, że wykor,zys,tanie tych możliwości pozwoli 
n a ·zbudowan.i•e samolotu o m asie sta:rtowe j 145 OOO kg, prze
wożącego 250 pasażerów (s1amolo,t prnjekitowany p,rxez fi r 
mę Boeing miał masę starto.wą 340 OOO kg przy 290 miej
s·cach pasażernklich) z prędkoś ci ą Ma = 2,7 ,i o m aksymalnym 
zasięgu do 15 OOO km. 

J ,ednak nie są jes21cze j asne efekty akustyczne fali ude
r zeniowej, na,wet j eiieli jej ciśni,enie n .a ziemi zostanie 
zmniejszone do 0,069 daN/cm2• Specj aliści ,z British Aerospa
ce t,wie,rd:zą, opierając się na doświadczeniach z eksploatacji 
samolotów, Con corde, że rów111ież takie natężenie fa1i ude
r zeniowej jest dokuczliwe dla mieszkańcó,w. 
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Z DZIEJÓW POLSKIE.] TECHNIKI LOTNICZEJ 

Szybowce z biało-czerwo,nq szachownicą 

M g r AN.DHZE.J MORGAŁA 

J eszcze podczas dzia la 1i wojennych w 1945 r . grupa en
tuzjastów lotnictwa w Zaglc;bi u Dąbrowskim postanowiła 
restytuować istn i e j ,Jcą do września 1939 r. szkolę szybow
cowe! w Sosnowcu Grodźcu. Ponieważ linia frontu prze
biegała wówczas n iezbyt daleko na południu , inicjatywa 
taka mogla być zrea lizowana ty lko z wiedzc) i aprobat:.i 
władz wo jskowych . Za miar pokrywał się zresztą z kie
runkiem dzia łania wojska , które byio za interesowane na
borem młodz i eży do szkó l lotniczyc h. Uznano zatem, że 
szkoła szybowcowa bę d zie s t anowiła wł aściwą formc; c l i
minacji wstępnej kandydatów na pilotów wojskowych. 
Rolę animatora ruchu sportowego w Zagłęb iu speł niała 

wówczas Re jonowa Komenda LJzupe lni e li w Sosnowcu, któ
ra oprócz r egulaminowego zakres u działania za jęła s i ę or
ganizac j ą sportu. Wystarczy wspomnieć, że poprzednik 
obecnego GKS Zagłębie nos ił po wojnie na zwę RKU Sos
nowiec. Spełnia ł przy tym role.: wo jskowego kl ubu spo rto
wego, podobni e ja k stolcczny CWKS. 

Rys . 1. Na starcie :SG-38 z biało-czerwonym i szachown icami. Na 
siodełku komendant szkoły plut. podch. pi l. Stani sław Kwaśniak 

Ze s zkolą szybowcową sprawy potoczyły się podobnie. 
Ze względu na kierunek i cha1 ak tC'l' wychowan ia potrak
towano ją jednak jako j ednostkt~ paramilitarną z kome n
da ntem na czele, określonym prngr amern szkolen ia, obo
wiązującą dyscy pliną wojskową itd. 

W kwietniu 1945 r. zaczc;la d zia l <lć se kcja szybowcowa 
w Kole Związku Walki Młodych przy Rejonowe j Komen
dzie Uzupelniei"1. Wkrótce mianowano komendanta szkoły , 
którym został plut. podch. pil. Stani sław Kwaśniak . W 
czerwcu zorganizowa1to ośrodei, w Grodźcu. Ogłoszono na
bór kandydatów, wyremotowano hangar n a wzgó rzu Par
cina, zgromadzono szybowce i pozyskano instruktora, któ
rym został znany pilot F . I micli1iski . 
Szkoła była dobrze zagospodarowana. Dy.-ponowała han

garem i zabudowaniami gospodarczymi oraz terenami szy 
b owcowymi na zboczac h wzgórz Parcina i św. Doroty. Na 
początku lipca szkoła miała pięć szybowców pon iemiec
kich: trzy szkolne SG -38 i dwa treningowe Grun au Ba
by II. Szybowce oznaczono szac hownicami , tak jak wojsk o-
we statki powietrzne. Np. SG - 38 miały szachownice roz
mieszczone na skrzydłach i na sterze kierunku. Na górnej 
powierzchni skrzy deł szachownice rozmieszczono asyme-
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trycznie, podobnie jak na samolotach przed 1939 r. Sza
cilovm ic:c szczególnie efektownie oclc:ina ly s i~ na tl e cie m
no zielo11ego pokrycia szy bowcow GB E. 

.H ys. 2. Ten san1 szybowiec po ,vyl ądn'waniu. Na s krzydłach wi
doczne s ą szachown ice 

Obloty i loty t ren ingowe wyko nywano w maju i czerw
cu , ale oficjalne otwarc ie szy bowiska nas tą piło 22 lipca 
1945 r . Była to niedziela i na szczycie Parciny zebrała s i ę 

tłumnie publiczność. Po częśc i oficjalnej i poświęceniu 
szybowców rozpoczęły się pokazy w locie. J a ko pierwszy 
punktualnie o 12.00 wystartowa-1 komendant szkoły plut . 
podch. pil. Stan i sław Kwaś ni ak (rys . 1). Lot miał niefor
tunny przebieg. LądujcJ C ze zw isem , pilot znacznie u szko
dz i ł szy bowiec, chociaż sa m wyszedł z niewielką kontuz ją 
(rys. 2). Następne szybowce wykonały już po praw ne loty, 
ląd uj ąc na pobli skich polach . Pierwszy po wo jnie sezon 
szybowcowy w Grodźcu zosta ł otwarty . 
Ośrodek, który l egitymowa ł s ię p i eczęc i ą „Szkpla Szy

bowcowa ZWM przy RKU w Sosnowcu", funkcjonował do 
marca 1946 r., potem zosta ł prze jęty przez Ministerstwo 
Komunikacji. Komendanta rnstąpiono cywilnym kierowni 
kiem, a szacl,ownice na szy bov,cach zamalowano (rys. 3). 

W całej hi storii na jbardzie j interesujc1ce jest utworzenie 
w 1945 r. paramil ita rne j szkoły szybowcowe j oraz oznako
wanie szybowców tal< jak sa m olotów wo jskowych. Był to 
boda j źe jedyny przypadek reg ula rnego rozmieszczenia na 
szybowcach szachownic jako znaków rozpoznawczych , a 
nie jako e lem entów ozdobnych, co było nader częste) prak
tyką w 1945 r. Ten interesuj ący, a n ieznany dotychczas 
fakt uchod ził uwadze historyków, choc i aź powinien zn a l e:i.ć 
miej sce w annałach pol skiego lotnictwa. 

R ys. 3. SG-38 na chwiejnicy wiosną 194G r . Na prawym sk r zydle 
widoczn a j est zamalowana szach ownica. W głębi h a nga r n a 
szczycie Parciny 
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STRESZCZENIA 
l:lLASZCZYK J. '. Brylowo-belkowy 1110ueJ 
odksz ta ł calnego sa molotu do badania drga ,, 
włas n ych. TLiA, t. X LI , 1986, n r 2, s. 4 

Przedstawiono d y namiczny model a proks y
mujący r zeczywis t y, rozga łęziony uld acl 
pr zest r zenn y , jakim jest samolot. Frzy jqto 
w nim jednowym iarową d ysk retyzację ocl 
kszta tcalnych zespołów konst rukc yjn ych 
przy wykorzystan iu techniki e lementów 
sko i'1 czon ych i metody wielostopniowej 
syn tezy struktury. W yprowadzono r ówna
nia d ynamicznej rówónowagi odkszta łca l 
n ych zespołów i sztywnych części kad ł uba 
ora z podano waru n ki spr zęga j ,1ce te rów
nania. W yz naczono r ównanie częstości i wy
rażenia okreś lające postać drga,, wtasnyc il. 

KRÓL H.: Badanie kompozytów ablacyjnych 
na osnowie Fe-C u (I). TLiA, t . XLT, 1986, 
n r 2, s. 7 

w artykule podano wartości wymusze r, 
cieplnych dz ia ła jących na części r akiet i sa-
111olotów, k tór e wymaga j ą stosowania ni a le
ri a lów ab lacy jnych . Określono zjawisko ab
lacj i , a następnie pr zytoczono przyk ł ady 
tworzyw ablacyjn ych. Zamieszc zono wyniki 
1,acla 1'1 w lasn yc h zaproponowanego kompozy
t u a lJ lacyJncgo na osnowie żelaza i miedzi. 
W częśc i analityczne j przedstawiono sposób 
obliczei') rozlcladu temp e r atur w ściance 
pr ó bki, ciśn i enia powoduj ącego przepływ 
c i ek ł ego me ta lu w szkielecie i skuteczność 
poch ł anian ia ciepła przez kom p ozy t w pro
ces ie ablac ji. 

I< AMI ŃSK I W.: Wizualizacja w mechanice 
p ł ynów. Metod y znacznikowania energetycz-
11c,::o , optyczne i specja lne (I ). TLiA, t. XL!, 
19HG, n r 2, s. 17 

w art y kule omówiono metody wizualizo
wania: o ptyczne dla przepł ywów ściśliwych, 
,.naczn ikowania dostarczaniem energii dla 
prze pł ywów gazów ro zr zedzonych or:az sp e
cja lne. J est to kontynuacja t ema t yk i w 1zu
a lizac ji przedstawionej w TLtA nr 1, 2/1985. 

MORGAŁA A .: Szybowce z b ia l o-czerwon , 
szach ownica. TLiA, t. XLI, 1986 , nr 2, s. 23 

Opisano jedy n y znany przypadek w o
kresie powojennym użytkowania przez pol 
sk ie lotnictwo wojskow e szybowców noszą
cych wojskowe zn aki rozpoznawcze. 

CONTENTS 
nt.ASZCZYK .J. · Sol i<l-and-beam type m e
del of a d eformabl e a ircraft for s tudies 
on natu ra! vibrations. TLiA, vol. XL!, 1986, 
N o. 2, p. 4 

A d ynamie model bci ng an a pproxima
tion ot a tnr c branched sys tem which , in 
.ract, an a ircraft is, has been presen tcd . 
One-dimcnslonal discretization of clcforma
ble structure asscmblies h as bcen adopted, 
with the flnit e element t echniqu e (1 , 21 
a nd a m e tll od of multislage structure syn
th esls (6] having been employed . Equatlons 
of dynnmic cquilibrium of d eformable as
scmblles and rigld components of th e fu 
selage ha ve bee n d crived and conjugation 
conditlons for these equalions h ave been 
given . The Irequ ency equation and for-
111ulae to define the natura! vi bration ma
de have a lso been derived. 

KRÓ L R.: Testing of ablative comp osites 
on the Fe-Cu basie (I). TLIA, vol. XLI, 
1986, No. 2, p. 7 

Values of heat impacts ac ting on rockct 
a nd alrc r aft components whlch require 
abl ative m ateria ls to be used, h ave been 
specifled. The abl ation eff ect has bef:n 
deflned a nd examples of ablati ve matc
ri a ls have bee n given . Results of a uthor's 
investigations carried out on a proposcd 
ab lative composite on the Fe-Cu basls ha
ve becn included. Methods of analyticAI 
cletermination of the temperature dist ri
bution in the wali of a specimen, the 
pressure which would cause liquld metal 
to flow in the skeleton and heat abso rp
tion efficlency exhibited by the composite 
du ring a bla tion p rocess have been presen
t ed in the lheorelical par t of lhis article. 

KAMI I'<SKI W.: Visualization in fluid m e
cll anics . Enc r get istic, opti cal and specla l 
marking methods (I). TLIA, vol. XLI, !986, 
No. 2, p. 17 

The following v ls uallzation methods ha
ve bee n cliscussed: the optlcal on es usecl 
for flows of compressible media, the me
thods of marklng by ene rgy adding utill 
zed for fl ows o! rarefled gases a nd specia l 
methods. The artlcle is a contlnuation of 
dlscusslon of the vlsuallzatlon p roblems 
presented In TLtA No. 1 a nd 2 of 1985. 

cd. na III s. okl. 
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JABtONOWSKI H.: 
maszyną - Tkanka 
porterów'85. KAW, 
+87, cena zł 60. 

Człowiek z latającą 

rakowa. Ekspres Re
warszawa 1985, s. 45+ 

Nie zdarzyło się chyba dotąd, aby na 
Jamach TLiA ukazało się omówienie repor
tażu - trafiają tu recenzje zupełnie In
nych publikacji. Wydaje się, że tym ra
zem warto jednak uczynić wyjątek. 

W październiku 1985 r. ukazał się kolej
ny tomik poczytnej ser!! KA W - Ekspres 
Reporterów, zatytułowany „Tkanka rako
wa". Jeden z trzech reportaży „Człowiek 
z latającą maszyną" H. Jabłonowskiego 
poświęcony jest Jarosławowi Janowskiemu 
z Lodzi - do niedawna konstruktorowi 
amatorowi, a obecnie konstruktorowi lot
niczemu wytwórni polonijnej i m. in. twór
cy produkowanego przez nią samolotu 
Marco J-5. Z burzllwej historii zarejestro
wania Prząśniczki i losów ilconstruktora 
wylania się obraz administracji I przemy
słu lotniczego. Autor cytuje „Dziennik bu
dowy" Prząśniczki, sporządzony przeL sio
strę Jarosława Janowskiego, listy od nie
go, wypowiedzi przedstawicieli władz lot
niczych na lamach prasy, wyjątki z ko
respondencji konstruktora z IKCSP; roz
mawia z dziennikarzami prasy i telewizji, 
którzy zajmowali się „sprawą Prząśniczki", 
gdy była ona aktualna; rozmawia z przed
stawicielami przemysłu lotniczego, pod 
wpływem których w p ewnym okresie zna
lazł się Janowski. 

Trzeba też zaznaczyć, że autor nie us
trzegł się, przedstawiając tak bogaty ma
teriał, pewnych błędów i nieścisłości. Nie
prawdziwe jest n;,. stwierdzenie, jakoby 
przed Prząśniczką Jarosława Janowskiego 
,. ... wcześniej żadna z konstrukcji amator
skich nie uzyskała oficjalnej rejestracji" . 
Przedtem otrzyma! bowiem certyfikat I zo
stał . zarejestrowany - bez większych prob
lemow - amatorski samolot Kukułka zbu
dowany w Aeroklubie Leszczyńskim'. To, 
że Kukułka posłużyła następnie do uciecz
ki za granicę zaważyło, jak się wydaje -
o czym na ogół się nie mówi .._ na pery
petiach bohatera reportażu 1 jego Prząś
niczki oraz zadecydowało o clętklej at
mosferze" wokół lotnictwa ;imatorskiego 
później - praktycznie do dziś. 

To, że Jarosław Janowski w swej lotni
czej_ karierze jest postacią z pogranicza 
lotnictwa amatorskiego (będąc jednym z 
Jeg~ J'.ionl,~rów w trudnym okresie) ora:i 
·:w1elk1e~o przemysłu lotniczego (z któ-
1 ym zetknij! stę) i zupełnie u nas nowego 
.. małego" przemysłu lotniczego (który pre
zentuje obecnie) sprawllo. że w reportażu 
H. ,Jabłonowskiego wyróżniają się dwa 
watki. 

Pierwszy, obszerniejszy to stosunek 

cd. ze s. 21 

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

The only one known case of using gllders 
w1th mllltary identity marks by the Pollsh 
Air Force after the World War II has been 
described. 

ZUSAMMENF ASSUNGEN 
BtASZCZYK J .: Kiirper- und stabartlges 
~odell eiues verformbaren Flugzeuges 
fur die Eigenschwingungs-Untersuchuugen . 
TL!A, XLI Jhrg., 1986, H. 2, S. 4 

Das Flugzeug wird als eln dynamisches 
Modell betrachtet, das durch Approxlma
tion eine wirkllche, verzwelgte Rauman
ordnung darstellt. Dazu wird eine elndi
mensionale Digitalmethode mr die ver
formbaren Bauteile bel Anwendung der 
Technik der endllchen Elemente (1, 21 und 
der mehrstufigen Struktur-Synthese (6] an
i;enommen. Es werden Gleichungen ftir 
das dynamische Gleichgewicht der ver
formbaren Bauteile und ftir die starren 
Rumpfteilc aufgestellt sowie Bedingungen 
!Ur die Verkettung dieser Gleichungen an
gegeben. Ebenso werden die Frequenz
glelchung und die Form eln ftir die Form 
der Elgenschwingungen ermittelt. 

KROL R . : Untersuchungen and Ablations
legierungen auf der Basic Fe-Cu (I). TLIA 
XLI Jhrg., 1986, H . 2, S. 7 ' 

In dem Aufsatz werden Werte der war-

władz lotniczych do lotnictwa amatorskie
go na przełomie lat sześćdziesiątych i 
siedemdziesiątych. Jakkolwiek nawet obec
ne w ypowiedzi niektórych przedstawicieli 
nadzoru lotniczego zdają się całą odpo
wiedzialność za trudności z rejestracją 
Prząśniczki zrzucić na Janowskiego, przy
toczone w reportażu fakty i wypowiedzi 
świadczą o czymś innym. Wystarczy tu 
przypomnieć jedno tylko zdanie z przyto
czonego fragmentu wywiadu, jakiego u
dzielił »Ekspresowi Ilustrowanemu« ów
czesny kierownik łódzkiego oddziału 
IKCSP, inż. Dziedzic : ,.Konstruktorzy ama
torzy nie mają szans na wykorzystanie 
swoich maszyn zgodnie z własnymi plana
mi nawet wówczas, gdy przeprowadzone 
przez nich próby wypadną pomyślnie" 
(s. 54). Jak wynika z przeglądu korespon
dencji i wymiany dokumentów między Ja
nowskim a IKCSP, to właśnie nadzór nie 
spieszy! się z udzielaniem odpowiedzi i 
zwlekał z załatwieniem spraw, mimo upły
wu ustawowych terminów: ,,Ponieważ 
wszystkie próby naziemne wypadły po
mylilnie, IKCSP określlł program prób sa
molotu w locie". W lis topadzie próby t e 
zostały zakończone. IKCSP otrzyma! opra
cowanie wyników, Uczące 20 stron. 
.. Sukces wydawał się wówczas tak bliski. 
A jednak IKCSP nie podjął rozstrzygają
ce.I decyzji w sprawie Prząśniczki przez 
ponarl półtora roku. Nie odpowiedział tak
że dlaczego. Nie udało się znalefć odpo
wl edzl na pytanie również dzisiaj". 

Sprawy nabierały innego biegu, gdy In
terweniował ktoś z bardzo wysoka, np. 
minister przemysłu maszynowego, Osoby 
z t ego szczebla interesowały się Janow
skim I jego Prząśniczką, gdy n a ekrany 
t.elewlzJI przeblly się programy ukazujące 
nost RĆ konstruktom i jego walkę z biuro
kracją: .. Te aurlycje - opowiada Janow
ski - spowodowały, że ktoś z w ysokiego 
s1czebla, nie wiem kto I już pewnie nie 
dowiem się . poleci!, aby rzecz zakończyć" 
Is. 72). 

Sympatia opinii publicznej środków 
przekazu dla Janowskiego jest dla IKCSP 
r.zymś niezrozumiale oburzającym do dziś. 
Jak to się jednak stało. że konstruktor, 
nie mając - zdaniem IKCSP - racji. zys
kał tak szerokie pooarcle, bo zarówno 
rlzlennikarzv, czytelników I telewidzów , 
jak i wielu ludzi lotnictwa, a wreszcie 
ministrów, którzy pomogll doprowadzić 
sprawę do końca , co okazało się jednak 
możliwe? 

Drugi wątek reportatu H. Jabłonowskie
go, to obraz machiny przemysłu lotnicze
go w tych samych latach i rzeczywistości 
w nim człowieka niewątpliwie zdolnego i 
wartościowego, jakkolwiek z wvkształce
nlem średnim technicznym (wypowiedź 

meeinwirkungen auf die Telle von Rake
ten un Flugzeugen ange!Uhrt, f tir die Ab
latlonsstoffe verwendet werden, Es wird 
der Ablatlonsvorgang bestlmmt und es 
werden Beisplele von Ablatlonsstoffen er
tirtert. FUr die vorgeschlagene Ablations
legieglerung a uf der Basis Eisen-Kupfer, 
werden Ergebnisse eigener Untersuchun
gen angegeben. Der analytlsche Tell um
fasst die Berechnungsmethode der Tempe
raturverteilun g In der Probenwand, des 
Druckes, der den Duchflu ss des flUssigen 
Met alls Im Gerippe bewirkt und die Wirk
samkelt der Warmeaufnahme durch die 
Leglerung wahrend des Ablatlonsvorganges. 

KAMINSKI W .: Slchtbarmachung in der 
J,' liisslgkeitsmechanik. Energetlsche, optls
che und spezlelle Markierungsmethoden 
(I). TLiA, XLI Jhrg., 1986, H. 2, S. 17 

In dem Aufsatz werden folgende Metho
den zur Sichtbarmachung ertirtert: optls
ch e Melhode fUr zusammendrUckba r e F li.is
slgkelten, Marklerung durch Energiezufi.ih 
rung rur den Durchfluss verdi.innter Gase 
sowie spezielle Methoden. Der Aufsatz 
s tent die Fortse tzung des in TLtA H. 1, 2/ 
/1985 behandelten Themas der Sichtbarma
chung dar. 

MORGAtA A.: Segelflugzeuge mit weiss
- rotem Kennzeichen. TLiA, XLI Jhrg., 1986, 
H . 2, S. 23 

Es wlrd der elnzlge Fall In 'der Nach
kriegszelt beschrieben, bel dem Segelflug
zeuge mit mUit!!rischen Kennzelchen durch 
die polnische Milltllrluftfahrt eingesetzt 
wurden. 

prof. Leszka Dulęby o Janowskim: .,On 
mógłby z niektó rych przedmiotów prowa
dzić zajęcia dla studentów" - s. 62). Sło
wem, aby przytoczyć określenie pik, A. 
Misiorka z omawianej publikacji - ., ... mo
del kariery w ramach istniejących struk
tur". 

Po latach Jarosław Janowski jest kon
struktorem firmy polonijnej Alpha, produ
kująceJ jego samoloty Marco J-5 dla za
granicy, gdzie cieszą się bardzo dobrą o
pinią (nagroda za najlepszą aerodynamikę 
na zlocie w Offenburgu w czerwcu 1984, 
dwie najważniejsze nagrody na zlocie w 
Venegano w lipcu 1984, uznanie dla jed
nej z najlepszych konstrukcji na zlocie 
w Drienne w lipcu 1985 ... ). Autor reporta
żu rozmawia z dyr. Zbigniewem Pawla
kiem, ze współpracy z którym Janowski 
uprzednio zrezygnował: 

- .,To jest zmarnowany talent. 
- Dlaczego? 
- Powinien być poważnym konstrukto-

rem w dużym zakładzie. 
- No właśnie, jak to się stało, że nic 

mógł znaleźć dla siebie miejsca w Insty
tucie? 

- Za szybko poznał swój talent. Stwier
dziliśmy, że zdolny, że samouk. Stworzy
liśmy mu warunki, aby mógł pracować 1 
odbyć studia. Chcieliśmy, teby został kon
struktorem, a on zrezygnował. Troszeczkę 
był zmanie rowany, 

- Czy nie mogliście stworzyć mu spe
cjalnych warunków? W przypadku takiel(o 
talentu pomoc w przyszłości mogla pięk
nie zaowocować. 

- Prace w ykonuje się dl;i konkretnego 
odbiorcy. Nie mogliśmy tworzyć miejsca 
pracy dla hobbysty I finansować z kasy 
państwowej r zeczy, na które nie było za
potrzebowania. A on w Instytucie chciał 
konstruować swoje sam,oloty, 

- A jednak znalazł się odbiorca tych 
samolotów. Czy nie widzieliście wtedy 
możliwości sprzedaży? Czy nie mieliście 
żadnych zamierzeń wobec „Prząśniczki"? 

- żadnych. 
- Toleruje pan autora .,Prząśniczki" czy 

wzbudza w panu agresję? 
- Gdyby żył w ubiegłym wieku, to zna

lazłbv dla siebie miejsce. 
- Czy uważa pan, że wszystkie pomysły 

popycha 1ące gwiat do przodu rodzą się 
wyłacznle w sformalizowanych struktu
rach? ( .. . )" (s. 74+ 75). 

.. Dyrektor Pawlak uważa. że zmarnowa
łem !~lent - Janowski próbu1e oodsumo
wać dotychczasowy dorobek życia . - A 
gdzie pracując u niego zrobiłhvm tvle sa
molotów przez dziesięć lat? W Instytucie 
zaprojektowałbym najwyżej koło od pocl 
wozia. Przygladałem się moim kolP<!om. 
Poko11czyll polltechnlki. mah dyplomy , 
ale żadnemu z nich nie udało sle 7.reall
zować tego, o czym marzył w dzieciństwie . 
Zostali znormalizowani, stracili energię na 
fo. żeby się urządzić. przebić i zabrakło 
jej na rzeczy właściwe. A j;i buduję sa
moloty. Robię .to. co chciałem" (s. 87). 

Pasjonujaca momentami lekturn z new
ności~ bud?.! u różnych osób różne odcn,
cia. A może jednak w a rto przeczytać aby 
z11d11m~ć się nieco. ' · 

P .G. 

CO.D:EP)l{AHMJI 
EnAlllMK F..: Eano'łllaR M0Jlenb ne4>oPMHpyeMoro caMO• 
mrra JlJUI HccnenoaanHJ1 co6cTBeo111,1X 1<oneliamrll. TnHA, 
T. 41, 1986r., No2,c.4 

Onucaua .neeaMH1łecxa,r MOJJ.CJlb anpOKCHMBPYJ<>WaJl 
peam,uyJO, Pa.JBCTBJICRB)'JO DPOCTP8BCTBCHBYIO CBCTC
MY, Kaxoił Jl.81IJICTC.R C&MoneT. IlpBBJIT MCTO,ll onaopa:J

MepnoA JlRCKpCTBJIUlHH llC<l>0PMHPYCMhIX 3nCMCHT0B 
KOBCTPYKitHR DPH HCllOJIL30B8HBH MCTO)la .llHCKpeTHblX 
3nCMCHTOD (1 , 2] H MCTo.a:a MBOrOCTCDCHHOro aHanHJa 

CTPYKTYPbl [6]. llpRBOllJITCR ypaBRCUBR JlHHaMBąecKoro 
paBHOBCCH.R .ned>OpMU-PYCMbU( 3JICMCBTOB H )f[CCT&HX 
'ł8CTCA' <bf03CJI.R)K8 H YKa3blBaJOTC11 ycnOBHR conp,aceeHSJ 
3THX ypaBBCH"it. Onpe.QCJJCHbt ypaseeene 11aCTOT U BW
palKCRHll łVUI cl>opM co6CTBCHBLfX Kone6amdi. 
KPYnb P.: Mccnenoaanne a6mtTHBHblX >KapoCToii""x 
K0MR0JHT0B Ha 0CH0B0 tl>e-Cy (I) TneA, T. 41, 1986 r ., 
N,2,c.7 

B CTaTbC yKaJanbl BCJJH'łHIJLI TCpMlf'łCCK"X uarpyJOK 
.neil.CTBYIOllUłX Ra 3JJCMCBTbl paxeT H CaMOneTOB KOTOpble 
Hy)K..aaJOTCR B npaMCBCBHH a6J'UłTHBRblX M8Tepeanon. 

KAMHHbCKM B . : B11J3y anHJ&llHt1 a MeX&HHKe >KH,n
KOCTeK. MeTO,llbl 3 HCPreTHsweacoii: M3PKHJ)OBKH, ODTlf-rec
KHC II me1lHaru.HL1e(I), TJIHA, T, 41, 1936 r ., N• 2, c. 17 

B CTaTLe ODBCamJ MCTO.nLłBHJyan1nau.uu : OnTH'ICCJCH0 
.llJlJI TC'ICBH.łł C BJJJIJIBJICM ClKHM8CMOCTH, MapmpOBKH ny
TCM DO,D;8'1B 3aeprun - ,D;JUI paJpC)KCBHblX raJOB H CDCl.l
HaJibBb(C. 3ro 11.BIUICTCSJ npo,a:On)KCBHCM TCM.hł BHJYaJIH
Ja[IHH, uaąaTolł a TnuA, No I, 211985. 
MOPI'AJIA A.: llnauepLI c 6eno-K)laCHLIMH ono3eaaa
TenLHbIMH JHaK&MH DOJlhCKOii aoeHRoi 88Ha.QIIH. TJlaA, 
T, 41, 1986 r., J\/o 2, C, 23 

Onecau CJlBHCTBCHULl.li BJBCCTHLl.li cnyąai\ BpBMCHC
HWI nocne BOłł.e:LI DOJJLCKOit BOCHHOft: 8BB&llHCfi. nnaec
poe, ROCfil.lJ.HX 0D03HaB8TCJU,11.WC 3H8J:H BOCHHOA a.a
HaJUl)I, 
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