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Z dzialalno$ci Sekcji Lotniczej przy OW SIMP w

Bydgoszczy

Przez okres minionych trzech lat Za-
rzad Oddzialu Sekcji Lotniczej SIMP w
Bydgoszezy pracowal w nastepujacym
sktadzie:

przewodniczgecy — kol. mgr inz. I. Lo-
bocki, zastepcy — kol. kol. inz. H. Mi-
siak 1 S. Szkoda, sekretarz — kol, inz,
S. Kowalski, czlonkowie kol. kol.: Sie-
kiera, Mikucki, Hucz, Morawski i wan-
dzel.

Bardzo owocna dzialalnos¢ Oddziatu
Sekeji byta zastuga nie tylko jej Za-
rzadu, lecz rowniez wynikta z czynnej
wspolpracy wszystkich czlonkow Od-
dziatu. Dla pelnego zorientowania czy-
telnikow  wymienie kilka najwaznic

szych imprez zorganizowany: w mi-
mnionym okresie, ‘Sekeja ILotnicza w
Bydgoszczy jest jedna z o<iniu dziala-
jacyeh przy  Oddziale Wojewodzkim
SIMP. Wedlug oceny przedstawicieli
O/W mnasza Sekcja jest jedng z najbar-
dziej aktywnych, mimo ze konkurenc]
jest duza, szezegolnie ze strony Sekeii
Poligraféw oraz Obrabiarek i Narzedzi.
W 1969 r. do najwazniejszych osigg-
nieé¢ nalezy zaliezyé spotkania z wete-
ranami lotnictwa, jak rowniez zorgani-
zowane prelekeje i pokazy sprzetu lot-

seniorow, Zolnierzy, OIIP

niczego dla
itd. W tym roku zwolano roéwniez kon-
ferencje p.n. ,Stan i perspektywy roz-
woju techniki lotniczej i rakictowej”
oraz przy wydatnej pomocy WAT-u
zorganizowano wygloszenie 9 referalow
naukowych.

W 1970 r. odbylo sie: caly szereg pre-
lekeji ma  tematy techniki  lotniczej,
prace przygotowaweze do VI Kongresu
Technikow  Polskich, aktywny udziat
przedstawicieli sekeji w  konferenciji
wojskowych k6l SNT-NOT w Szezeci-
nie i Swinoujsciu, ponadto zorganizo-
wano narady maukowo-techniczne na te-
mat problemoéw eksploatacji samolotow
naddZzwiekowych i uaktywnienia poste-
pu  technicznego dla poprawienia eks-
ploatacji nowoczesnego sorzetu lotni-
czego. Zorganizowano wsnolnie z Aero-
klubem Krajowe Zswodv Modeli Lata-
jacyeh Skrzydel. zas§ przyv dodatkowvm
udziale Klubu Senioréw Lotnictwa od-

byt sie we wrzesniu festyn lotniczy
zorganizowany dla ludnesei Bydgoszezv.
Tmponujaco wybpadlv: mnokazy snrzetu

lotniczego, loty akrobacyine, skoki smnn-
dochronowe, wreszcie loteria, w Kktorej
wygranymi bylv loty samolotem spor-
towym nad Bydgoszeza., RoOwniez w
1970 r. ogloszono konkurs na rysunek

W nastepnym numerze ...

Na wstepie krotka informacja o prze-
beigu Il konferencji naukowo-technicz-
nej n.t. Aktualne problemy polskicgo
lotnictwa., Wnioski z tej konferencji za-
mieScimy w nastepnym numerze

O prognozach rozwoju produkeji Sa-
molotéw lekkich pisze A. Glass. W ar-
tykule omowiono wszystkie rodzaje sa-
molotow lekkich obecnie eksploatowa-
nych oraz obecnie produkowanych, in-
formujac zarazem o przewidywanym
wzroscie ich produkeji, Przewiduje sig,
ze 'w majblizszym dziesiccioleciu bedzie
wzrasta¢ produkeja i w roku 1980 osigg-
nie ok. 240 000 sztuk.

dzieciecy 1 mlodziezowy o tematyce
lotniczej oraz zwolano sympouzjum hi-
storyczne pt. ,,Wklad Ziemi Bydgoskiej
w rozwo6j lotnictwa polsikiego’ (spopu-
laryzowanie osiaggnige¢ i tradycji lotnic-
twa w okresie S0-lecia). Impreza ta, na
ktorej wygloszono 15 referatobw, obej-
mujgeych rozwoOj 1 dzialania lotnictwa
na Pomorzu, spotkala sie z wysoka oce-
ng ze strony Dowodztwa Wojsk Lotni-
czyeh 1 Wydzialu TIistoryceznego WADP.
W 1971 1. oprocz odezytow i lokalnych
pokazow najpowazniejsza imprezg bylo
zorganizowanie konferencji na temat
remontu polowego sprzetu lotniczego.
W styczniu 1972 r. zorganizowano jubi-
leuszowe spotkanie bylyeh czlonkow
konspiracyjnej Szkoly Maloleinich Lot-
nictwa w Bydgoszczy. Z tej okazji wy-
dano okolicznoSciowy informator oraz
wykonano proporczyki. Ogoélem w ostat-
nim roku minionego okresu wygloszono
okolo 40 odezytobw oraz przygotowano
szereg imprez specjalnych,

Na zebraniu sprawozdawczo-wvhor-
czym podjeto dyskusje na temat zagad-
nien zwiazanyceh 2z daisia dziatalnoded

sekecji. Postanowiono w wigkszym stop-
niu zwrocié uwage na Halnos?  to-
warzyska, weiggajac do i rodziny

3}
czlonkow sekeji. Dyskutanci podkresla-
1i konieecznos¢ skoncentrowania si¢ na
problemowych zagadnieniach technicz-
nych oraz celowo$é organizowania gru-
powvych wyjazdow do zakladow insty-
tuecji lotniczych. WNa zakonczenie dy-
skusji przedstawiciel Zarzadu Oddziatu
SIMP w Bydgoszczy powiedzial: ,,Sekceje
Lotniczg nalezy zaliezyé do iednej 2z
najaktywniej dziatajacych sekeji 1 wy-
rozni¢ jako wposiadajgeg w swym pro-
gramie szeroki i roznorodny zakres te-
matow. Ciekawa problematyka prac
pozwala Sekeji na popularyzacje swo-
jej dziatalno$ci w szerokich kregach
ludno$ci Bydgoszezv 1 okregu pomor-
skiego. Praca Sekeji jest dobra wizy-
towka dzialalno§el naszego stowarzysze-
ria dla miersta 1 naleza sie jej za to
stowa uznania i poedziekowania™.

Jako delegatow do Warszawyv na Wal-
ny Zjazd Sekeji Lotniczej wvhrano kol.
kol. Eobockiego. Kulesze, M'ndoka (z
Aeroklubu) i Misiaka.

Nowy Zarzgd Oddzial Sekeji Lotni-
czej SIMP w Bydgoszczy wybranoe w
sktadzie kolegow:

przewodniczacy — 1,
cy — H., Misiak i S.

Lobocki,
Kowalski,

zastep-
sekre-

W artykule Wuykorzystanie zjawiska
Dopplera do pomiaru Kaqta znoszenia i
predkosci podroznej samolotu opisano
przyktady wykorzystania zjawiska Dop-
plera w radarowych urzadzeniach no-
wigacyjnych. Przedstawiono rozne ro-
dzaje wurzadzen radarowych, stosowa-
nych w roznych samolotach.

artykulu Analiza
wurzq-
skrzy-

W drugiej czeScei
charakterystyk aerodynamicznych
dzen zwiekszajacych site nodnqg
dta omowiono dane ilustrujace przyrost
wspotezynnikow sity nosnej dla roznych
typéw Kklap przy wydluzeniu ] =6 oraz

tarz — Cz. Nowak. Czlonkowie kol. kol
Hucz, Baran oraz pilot Dziedzic.

w zebraniu sprawozdawczo-wybor-
czym uczestniczyli czlonkowie Sekeji.
nalezacy do kot SIMP, Aeroklubu i
Klubu Seniorow Lotnictwa. Przybyli
rowniez goscie, wsrod nich pplk Gue-
wa, kierownik Aeroklubu Rydgo-
skiego 1 przedstawiciele Zarzadu Od-
dzialu Wojewodzkiego SIMP. Zarzad
Oddzialu  Sekeji, chege swoim  czion-
kom przedstawi¢ bard j poglgdowo do-
tychczasowa dzialalnos¢, wystawil ga-
bloty, w Kktorych urzadzono malg wy-
staweg imprez zorganizowanych przez
Sekeje Lotnicza. W gaplotach, obok
okolicznosciowych napisow z datami —
umieszezono  kolorowe  proporezyk: i
zdjecia zwigzane tematyczniz z impre-
zami. Wystawa ta  wywolata wsrod
obecnych duze zainteresowanie.

Na zakoneczenie przekazuje informa-
cje o wspolpracy naszego Oddzialu Sek-
cji Lotniczej z Aeroklubem Bydgoskim.
Sekeja Lotnieza (oprocz dziatalnosei od-

czytowej prowadzonej przez czlonkow
Sekeji i Klubu Seniorow Lotnictwa)
pomaga w organizowaniu imprez pro-

i popiera formy wspoltza-
najlepszego pilota i
modelarza acroklubu. Dlatego oprocz
upominkow w postaci ksiazek ufundo-
wano dwa puchary przechodnie, ktore
kazdorazowo wrecza sie przy podsu-

mowaniu rocznej dziatalnoici aeroklubu.

Kazdy puchar ma okolicznoSciowy na-
pis 1 na stronie odwrolnej wygrawero-

pagandowych
wodnictwa o tytul

wane jest nazwisko najlepszesgo pilota
i modelarza oraz rok, w ktorym osiag-
nat te wyniki.

Po trzykrotnym zdobycia wierwszego
miejsca przez danego zZawad a, pu-
char przechodzi na jego -wlisnosé. Jest
to piekny i mobilizujacy gest ze siro-

ny Sekeji, przy czym stanowi dodatko-
wa zachete do dobrych ynikow. Za
ubiegly okres Aeroklub osiggngl bh. do-
bre rezultaty dzialalnoSei w skali ogél-
nokrajowej, co miat sposobnos$¢ podkres
li¢ nizej podpisany wreczajac zwyciez-
com pucharv w imieniu Zarzadu Od-
dzialu Sekeji.

5=

H. Mistak

dane ilustrujgce przyrost wspolczynnika
momentu pochylajagcego. Analize opar-
to na danych z Raportu 938 NACA.

W artykule Statecznil poziomy samo-
lotu It-62 omowiono jego konstrukeje.
zastosowano w nim zasade podwoOjnego

zabezpieeczenia w ukladzie przestawia-
nia: w elementach konstrukeji samolo-
tu oraz w instalacji elektryczaej zwig-
ksza bhezpieczenstwo lotu.

W Pomocach konstrulkeyjnych beda
podane dane stali nierdzewnych oraz
spawanie 1 zgrzewanie materialow let-

niczych.
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BOROWSKI J.
Pazsurne NPOoN3BOJACTBA IOPUIHEBBIX ABMAMOHHBLIX ABUTATEICIl

B crarbe ONMCAHBI TEHACHIIMM pPasBUTHA 1TPOM3BOJACTBA TIOPUIHEBBIX ABAra-
Tejeil masoil moupocT#. llpezcrapBieHo akTyaabHOe I10JI0XKeHne B MuUpe B 00-
JIaCTH IPOM3BOJACTBA ABUTraTesiel JAaA MOTOIJIAHEPOB M JIETKUX CaMOJeTOB, & TaKXKe
ofpauieHo BHMMaHue ia MX 9KOHOMMUECKME M KOHCTPYKLUMOHHbIE IIPEMMYIIECTBa.
ITpuBegena TakkKe XapaxTepucruka CJHIeAYIounMX JABUraresneil HOBOI'O ITOKONEeHMNA!
THrapa, HOBBIX ABMrarTeseil JIMKOMMHT M JIBMTartelneil BauKkesd.

SWIDZINSKI J.
Texuuueckue npodienms! garaioniei nadoparopnu Jiansu-1

B crarbe IIpeacTaBielibl Haudoee HHTePeCHbIe KOHCTPYKUMOMHO-TeXHIIUEeCKMe
npobnemspl, CBA3AHHbIC ¢ IIPOEKTHUPOBANMEM M COOPYIKEHMEM JIeTarwilel jgadopa-
rTopuun Jlaaa-l.

KARDYMOWICZ A.
MurepecHnpie KOHCTPYKUuMK B Papuiopyr 1972

B crarbe OIMCaHbl HOBbIE, MHTEPECHBLIE KOHCIPYKTUBHLIC PELUCHNMI CaMOIeTOB
M BEPTOJIETOB, 9KCIOHMPOBAHHLIX B PapubopyT, B YaCTHOCTH, IIPHMEPbhl PasBUTMI
i JAETKMX CaMoOIeTon.

GARNCAREK F.

AHaanz A9POAMHAMMYECKNX XapaKTCePMCTHK YCTPOMHCTB, YBEJNMYKBIIOIINX
HECYUIYIO cIOCOUHOCTh Kpblja

PaGora npepcraBIAeT WTOTH aHanM3da M30paHHbIX THUIOB YCTPOIICTB NOBbIIA-
IOMUX NONBEMHYIO CU/AY CaMOJETHOTO KpPhLIa, MMEHHO ITPOCTHIX 3aKPBILKOB, 3a-
KPBIJIKOB THUII& ,,KPOKOAWI, IUeJICBhIX 3aKPbIIKOB, JABYXH(EJIEBbIX 3aXpPbIIKGE
M NPEAKPLLIKOB. B Hell MpeiacTaBleHo BIMAHME TUIA M TOJUIMIILEL MCXOIHOTO
Hpohuisa, umMesa Re M KOHCTPYKTUMBHBIX 11apaMerpoB 3aKpPbLIKa HA aspogMHAMU-
YEeCKMe XapakTEePUCTUKM KPhLIa € BHIIBUHYTBIM 3aKpbUIKOM. J06aBOUHO DIpen-
CTAaBJIEHO JAaHHBIC KacCarwiuecs M3MEHEHN aspoAMHaMMUECKUX XapaKTepUuCTHK
MCXOJHOTO NPOMIA U KPLLIA € BLIABAHYTHLIM 3aKPLIJKOM IIpU BAMANUK 61M30CTH
3eMJIM. AHalu3 000CHOBaH Ha O0IIELOCTYIHLIX JAHHBIX, 0COOEHHO OIyO/MKOBaH-
Hbix HAKA (NACA).

BABIASZ E.

Ocpeienue yxasartelsieil aBUANMOHHLIX JO0PTOBLIX HpuGoposn

B crarbe onucano ocBeljeHMe MeXaHMHYeCKMX YKazareneil T.€. CTPesiouHbIX,
JEHTOYHBIX ¥ T.01. OcofenHO IOAPOBHO OmMcalla MHTETPANLHAA OCBETUTeNbLHAN
cucTeMa, UpHMeHAeMad BO MHOIMX crpadax. IlpeacraBieHnhl pPazHble METOAbI
OCBELUEHMA IUMTKOR M MNOpuOOpPOB, IIpUBEfeno TakXKe, Ha KaKUX CcTagjgaprax
OCHOBaHbI CHUIHAaIM3alMOHHbLIE CcHCTeMbl. OIucana TPAHCUIUIIOMUHAIIMOHHAA CH-
crTeMa, 9JIEKTPONIOMMHECUEHTHOE ocBelenue. OTAenbHo  OMMCAHO MHTErpaJgbHoe.
OCBeLeHNEe ITPUOOPOB, MPOUIBOAMMLIX B CTPINE.

BOROWSKI J.

The trends in the aircraft piston engines production

In this article the trends in development of low power piston engines pro-
duction are duscussed, the present world situation in the field of motorgliders
and light aircraft engines is described and the economical and constructional
advances of these engines are emphasized. The characteristics of Tiara engines,
new Lycoming engines and Wankel engines are given also.

SWIDZINSKI J.
The technical problems of the flying laboratory LALA-1

In this paper the most interesting problems concerning the design and buil-
ding of the flying laboratory LALA-1 are discussed.

KARDYMOWICZ A.
The interesting aircraft and helicopters at Farnborough 1972

In this paper new interesting constructional solutions applied in aircraft
and helicopters exhibited at Farnborough inchiding light aircraft are presented.

GARNCAREK F.
An analysis of aerodynamic characteristics of flaps increasing wing lift

. The report summarizes results of analysis of the following types of aircraft wing
super-lift devices: plain flaps, split flaps, slotted flaps, double-slotted flaps
and leading-edge slots. Influence of the basic aerofoil type and thickness,
Reynolds number and design parameters of the flap itseld an the aerodynamic
‘characteristics of the wing-flap combination is presented. Additionally data
concerning ground effect on the aerodynamic characteristics of the basic
aerofoil and on wing-flap combination is included.

The analysis is based on generally available date, mainly of NACA origin.

BABIASZ E.
The enlightment of aviation board instruments

In this article the enlightment of various kinds of board instruments is
described, the integrated board instruments enlightment is presented and the
standards being used for rigual systems design are given.The transilumination,
edge enlightment, wedge enlightment and electroluminescense enlightment are
discussed. The integrated enlighment system of board instruments being pro-
duced in this country is described.
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-istotny problem futurologiczny naszego lotnictwa

Zrozumienie istoty czas6w, w ktérych zZyjemy,
uzmystowienie sobie, ze jako naréd stajemy w latach
ostatniego éwieréwiecza XX wieku przed nowa his-
toryczng pr6ba, przed egzaminem pracy i umiejet-
noSci wytyczania efektywnego kierunku i podnosze-
nia rozwoju Xkraju na wyZszy poziom, ma obecnie
kapitalne znaczenie. Ten sprawdzian, przed ktérym
obecnie staneliSmy, wynika z dwoéch przestanek:

po pierwsze — jesteSmy w trakecie dynamicznego
rozwoju budownictwa socjalistycznego dla ludzi i
przez ludzi;

po drugie — uczestniczymy w szybko rozwijajgcej
si¢ rewolucji naukowo-technicznej, ogarniajgcej co-
raz szerzej Swiat, w ktérym nie jesteSmy odosobnio-
ng wyspa.

Musimy wiec wykorzystywaé wszystkie mozliwos$-
ci zdynamizowania rozwoju spoteczno-gospodarczego
naszego kraju. Od tego zaleze¢ bedzie wynik kon-
frontacji Polski z nowoczesno$cig, z surowymi wy-
mogami $wiatowego wspolzawodnictwa. Dotyczy to
m. in. takze przemystu i ustug lotniczych, ktore
staly sie integralnym i ogromnej wagi skladnikiem
wspolczesnej cywilizacji. Rysuje sie wigc perspek-
tywa silnych polskich skrzyidet, bez ktérych niepo-
dobna sobie ‘wyobrazi¢ pelnego spolecznego, kultu-
ralnego i gospodarczego rozwoju Kkraju.

Obecnie dalszy rozwo6j naszego lotnictwa oraz ro-
dzimej produkcji lotniczej znoébw stal sig sprawa
oczywistg. Dlatego tez wlaénie lotnictwo tak zywot-
nie interesuje si¢ poszukiwaniem formuly okresla-
jacej swa przyszio§é i swe miejsce z punktu widze-
nia futurologii.

Najblizsza przyszlo§¢ przemystu lotniczego i trans-
portu powietrznego, to ich dalszy dynamiczny roz-
wb6j, to dalszy intensywny i ekstensywny rozwéj, to
wreszcie nowe wymagania, wynikajace z postepu w
kazdej dziedzinie zZycia. Z tym wszystkim musimy
sig liczyé (czy chcemy, czy tez nie) i tak programo-
waé rozwbj lotnictwa, zeby nie dopu$cié do dyspro-
porcji, ktére juz w tej chwili daja sie we znaki,
zwlaszcza w poréwnaniu do innych postepowych kra-
jow. :

Powyisze ogbélne rozwazania sklaniaja do nowego
spojrzenia na ekonomike zaréwno przemystu lotni-
czego, jak i transportu powietrznego. Przede wszyst-
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kim dotyczy to ksztalcenia kadry inzynierskiej i
ekonomistéw o specjalno§ciach lotniczych. Jest to
problem istotny, poniewaz produkcja sprzetu lotni-
czego i jego eksploatacja jest bardzo kosztowna i
skomplikowana, a tym samym wymaga optymalnego
i skutecznego ukierunkowania, a takze dokladnych
analiz ekonomicznych.

Obecnie szkoly wyZzsze o specjalno$ci lotniczej, jak
reaktywowany Wydziat Mechaniczny Energetyki i
Lotnictwa Politechniki Warszawskiej, Wyzsza Szkola
Inzynierska w Rzeszowie oraz Wojskowa Akademia
Techniczna w znikomym stopniu, w stosunku do
przysziych potrzeb, uwzgledniaja ekonomike lotni-
ctwa zaré6wno w dziedzinie produkecji sprzetu lotni-
czego, jak i ustug transportu powietrznego. Wynika
to m. in. ze specjalizacji tych szk6t, ktore nastawio-
ne sg przede wszystkim na ksztalcenie inzynieréw
z dziedziny konstrukecji, technologii i eksploatacji
sprzetu lotniczego.

(W okresie powojennym mury wyzszych uczelni w
naszym kraju opu$cilo ponad 50 tys. ekonomistow.
Jaki z tego odsetek ekonomistbw wyksztalcono ze
specjalno§cig przemystu lotniczego lub transportu
powietrznego? Bardzo niewielki. Zachodzi wiec po-
trzeba zmiany systemu ksztalcenia ekonomistéw,
gruntownej reformy struktury organizacyjnelj, jak
réwniez treSci i form nauczania, a takze uwzgled-
nienia rozwoju nowych dziedzin zycia, w tym réw-
niez lotnictwa, ktore jest zbyt kosztowne, aby po
macoszemu traktowaé te dyscypline nauki.

Ksztalcenie kadr dla innych 'dyscyplin naukowych,
z wyjatkiem dinformatyki, zarzgdzania i organizacji
pracy jest dobrze zorganizowane i w zasadzie zaspo-
kaja potrzeby. Natomiast dotychczasowa forma
ksztalcenia w dziedzinie ekonomiki lotnictwa jest
niewystarczajgca. Problem ten jest istotny nie tylko
na dzi§, ale takze na jutro, poniewaz lotnictwo wy-
maga wysoko kwalifikowanych kadr, nie tylko o spe-
cjalnoSciach  inzynieryjno-technicznych, ale takze
ekonomistéw, dobrych fachowc6w od technologii, or-
ganizacji produkcji lotniczej i jej przygotowania,
analiz kosztéw w kazdym =zakresie, powigzan mig-
dzynarodowych w zakresie handlu, kooperacji i
ustug, ustalania optymalnych cech konstrukeyjno-

Dokoniczenie na str. 33
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@® Dyrektor Zjednoczenia Przemysiu
Lotniczego i Silnikowego ,,Delta’” inz.
A, Jedynak poinformowal prase, ze do
1975 r. liezba inzynierbw w polskim
przemySle lotniczym zwiekszy sie o
750. W nastepnym piecioleciu liczba ta
bedzie podwojona. W celu realizacji
tego programu, proécz wznowienia dzia-
talnosci Wydzialu Mechanicznego E-
nergetyki i Lotnictwa na Politechnice
Warszawskiej utworzono ponadto w
Szkole Inzynierskiej w Rzeszowie wy-
dzial o specjalnosci silnikow lotniczych.
Rownocze$nie zawarto porozumienie z
ZSRR, zgodnie z ktorym co roku 30
osOb bedzie wyjezdza¢é na studia do
radzieckich uczelni lotniczych. Nato-
miast przy wytwoérniach lotniczych,
m. in. w Mielcu, organizowane sg stu-
dia magisterskie o kierunku lotniczym
i ekonomicznym dla inzynieréw nie-
lotniczych. Ten szybki rozwo0j liczby
fachowej kadry lotniczej podyktowany
jest potrzebami odbywajacego sie roz-
woju polskiego przemysitu lotniczego, a
W szczegolnosci powstajacych przy wy-
tworniach o$rodkéw badawczo-rozwojo-
wych, zakladow dos$wiadczalnych i biur
konstrukcyjnych.

® W pierwszym kwartale 1973 r.
Polskie Linie Lotnicze ,Lot" otrzymaja
trzeci samolot Ii-62, ktory bedzie na-

zwany , Fryderyk Chopin’.
@® Przyblizone wyniki dzialalnosci
oLotu” w 1972 r. wykazujg, ze prze-

wieziono ponad 1,2 mln pasazerow wy-
konujgc prace przewozowg 88 mln to-
nokilometrow. Daje to wzrost o 15% w
liczbie pasazerow i o 23% w pracy prze-
wozowe] w porownaniu z 1971 r.

® 2 grudnia 1972 r. mingt rok od
podpisania porozumienia miedzy Polskg
i Zwigzkiem Radzieckim w sprawie
wspélpracy naszych przemystow lotni-
czych. Porozumienie to wustalilo podziat
zadan miedzy obu przemystami i okres-
lato dziedziny, w ktorych bedzie spe-

cjalizowal sie polski przemyst — do-
starczajac wyroby dla Zwigzku Ra-
dzieckiego. Sprecyzowany zostal pro-

gram produkcji i wspolpracy przy pro-
dukeji. Umowa ta zapewnia zamowie-
nia radzieckie dla polskiego przemystu
lotniczego na najblizsze 10 lat. Ponad-
to okresla ona takze wspolprace przy
wspolnych pracach  konstrukecyjnych,
technologicznych i badawczych nad
ptatowcami i napedami lotniczymi oraz

Smiglowiec Mi-2 w zimowym
tunku — na nartach

rynsz-

SRR R e

program wspoélpracy instytutébw nauko-

wych, Wpynikiem tej umowy bylo u-
tworzenie polsko-radzieckiego biura
konstrukcyjnego opracowujacego  sa-

molot rolniczy M-15 o duzym udzwigu.

@® Z uwagi na wprowadzone polg-
czenia lotnicze Koszalina z Rzeszowem,
Krakowem i Wroclawiem wtadze Kko-
szalinskie przystapily do budowy lot-

niska, ktore oddane bedzie do eksplo-
atacji w przyszlej pieciolatce. Inicja-
tywa ta jest tym cenniejsza, ze za-

mierza sie otworzyé linie Koszalin —
Katowice, ktéora umozliwialaby miesz-
kancom Slgska szybki i wygodny przy-
jazd do Kolobrzegu, gdzie istnieje wie-
le sanatoriobw gorniczych. TUtrzymane
tez bedzie stale polgczenie Koszalina
z Warszawag.

@® Gornicy i energetycy Turowa o-

pracowali projekt wurzgdzenia lotniska
sanitarnego na terenie hald — powsta-
tych z nadkladéw wegla brunatnego

kppalni i popiolu kotlowego elektrow-
ni.
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Polska produkcja

szybowcodw 1946—1971

W Warszawie — przy Dworcu
Zachodnim PKP powstanie pierwsze
usytuowane w mieScie lgdowisko dla
smiglowcow. Znajdzie si¢ ono na da-
chu budynku nowoczesnego dworca
autobusowego, Kktorego budowa r0zZpo-
czyna sie w przyszlym roku.

@® Dwa zestawy reanimacyjne otrzy-

muje Wojewodzka Stacja Pogotowia
Ratunkowego w Poznaniu. Jeden z nich
przeznaczony jest dla samolotu sani-
tarnego. Bedzie to wiec pierwszy pol-
ski samolot majgcy na pokladzie urzg-
dzenie niezbedne do ratowania chorych
w stanie $mierci klinicznej. Zestawy
reanimacyjne (wyprodukowane  przez
holenderska firme ,,Godard” przy
wspotudziale zachodnioniemieckiej fa-
bryki wurzadzen medycznych ,Helige”)
byly eksponowane na ostatnich Tar-
gach Poznanskich. Aby aparatura byla
jak majlepiej wykorzystana dla rato-
wania chorych, konieczny jest nowo-
czesny system lgcznosci. Niezbgedne w
tym celu urzadzenia majg dostarczycé
Zaklady Do$Swiadczalnej Telemechaniki
Gorniczej w Cieszynie.

@ Polska zdobyla wielkie doswiad-
czenie w stosowaniu samolotow i Smig-
towcow w stuzbie zdrowia. Zajmujemy
w tej dziedzinie jedno 2z czolowych
miejsc na Swiecie. Nasze lotnictwo sa-
nitarne przeprowadza $rednio 10 tys.
transportow rocznie.

Jednak — jak wykazujg krajowe eks-
perymenty i praktyka zagraniczna —
$miglowce powinny byé wykorzystywa-
ne znacznie szerzej zar6wno w ratow-
nictwie, jak rowniez w akecjach ustu-
gowych. Wymienmy tu: ratowanie to-

ngcych, ratownictwo w goérach, zrzuty
zywnosci 1 lekarstw w czasie klgsk
zywiotlowych, dostarczanie lekarstw i
aparatury medycznej na statki, gasze-
nie pozarow lasow 1 okretow, odnaj-
dywanie zaginionych kutrow, zwiad
przeciwlodowy, patrolowanie plaz, kon-
trola linii energetycznych i rurocia-
gow, wustugi dla stuzb inwestycyjnych
i remontowych itp. Nalezy postulowaé
pilne powolanie do zycia samodzielnej
jednostki organizacyjnej, ktora — bez
zbednej formalistyki — realizowaé be-
dzie przekazane jej zlecenia w zakre-
sie wymienionej dziatalnosei lotniczej

HISZPANIA -

® Lotnictwo rolnicze
jest najwiekszym
darczym w Europie
ponuje
(Gawron,

w  Hiszpanii
lotnictwem  gospo-
zachodniej. Dys-
ono przeszlo stu samolotami
Pawnee, Agwagon i AgCat)
i 20 S$migtowcami. Obsluguje ono za-
rowno Hiszpanig, jak 1 kraje Afryki
poéinocno-zachodniej.

%) KA

® Wytwornia United Aircraft of Ca-

nada (UACL) wyprodukowata 5072 sil-
niki turbo$migtowe i  $miglowcowe
PT-6, a dalsze 1030 jest zamoOwione.
Silniki te o mocy 500—700 KM w za-
leznoSci od wersji uzywane s3 na 80
typach samolotow 1 Smiglowecow. Ich
okres miedzyremontowy wzrost z 1800

h do 3000 h, a niektérzy uzytkownicy
osiggneli 6200 h. Catkowita maks. trwa-
to§¢ silnika dochodzi do 12100 h., Smi-
glowcowa wersja zdwojonych silnikow
PT6T Twin Pac o mocy 1800 KM ma
okres miedzyremontowy 1800 h. Zbudo-
wano juz 451 sztuk, a dalszych 90 Jjest
w budowie.

NRD

® Lotnictwo rolnicze NRD uzytkuje
100 samolotow: 90 Cmelakéw i 10
An-2. W 1971 r. powierzchnia objeta
ustugami rolniczymi wyniosta 1,84... ha
Obecnle czynione sg starania o zakup
smiglowcow rolniczych Ka-26,

® Lotnictwo rolnicze NRF dysponu-
je 2 samolotami i 21 $migtowecami.
W 1971 r. obsluzylo ono 59912 ha.
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@® Rumunski przemyst lotniczy =za-

mowil w angielskiej wytworni Rolls-
-Royce 300 silnikOw odrzutowych Vi-
per 600 o ciggu 170 kG do jugoslo-

wiansko-rumunskiego lekkiego
tu my$liwsko-szturmowego
ktéry znajduje

samolo-
psJurom?’,
sie w projektowaniu.

+ STHAJGARIA

® Wytwornia Pilatus,
dukeji samolotow
uruchomita seryjng produkecje metalo-
wych szybowcow Kklasy standard Ba-
sten B-4 oznaczajac je Pilatus B-4
(PC-11). Dostarczono pierwsze 10 szy-
bowcow, Wytwornia ma zamoOwienia
na 49 szybowcOw i wstepne zamoéOwie-
nia na 20 dalszych, Szybowiec dopusz-
czony jest do akrobacji. Pilatus B-4
uzyskal amerykanski certyfikat FAA,
co otwiera mu droge na rynek ame-
rykanski.

znana Zz pro-
Pilatus Porter,

® Na wojskowych samolotach trans-

portowych Lockheed C-130 Hercules
wystapity uszkodzenia zmeczeniowe
ptata po 10000 h lotu. Przekonstruo-
wano Srodkowg cze$¢ plata i wymie-
niono na samolotach oraz wzmocniono
czeSci zewnetrzne. Po tej przerobce
calkowita trwatosé konstrukcji ma
by¢ dwa razy wieksza,

Termin nadsylania prac na

® Wytwornia samolotébw Grumman,
ktéra znana jest z samolotow mor-
skich, nowego samolotu mySliwskiego
F-14A Tomcat i samolotu rolniczego
AgCat — szybko rozwija sie. Ostatnio
przejela ona wytwornie samolotow
lekkich American Aviation — konty-
nuujgce produkcje samolotow AA-1
Yankee i AA-1A Trainer i zmieniajgc
swg nazwe na Grumman American
Aviation. Ponadto Grumman zawarl
umowe Z zachodnioniemiecko-holen-
derskg firmg VFW-Fokker w sprawie
wspolnego prowadzenia prac rozwojo-
wych nad pionowzlotem przeznaczo-
nym dla armii amerykanskiej, a opar-
tym na do$wiadczeniach uzyskanych
z samolotem VFW-Fokker VAK-191,

@® Wytwornia silnikow Teledyne-
-Continental zakupita licencje na
francuski silnik dwuprzeplywowy

SNECMA-Turbomeca Larzac 04 o cig-

gu 1350 kG. Silniki te majg byé pro-

dukowane dla francuskich samolotow

{I\asl‘con 10 i Corvette uzywanych w
A,

@® Wytwornia Pratt

dukowata juz 6000
wych PW JT8-D o
W budowie znajduje sie dalsze 600
silnikow. Silniki stosowane s3 na sa-
molotach pasazerskich Boeing 727 i 737,
Douglas DC-9 oraz Caravelle.

Whitney wypro-
silnik6w odrzuto-
ciggu 7000 kG.

W. BRYTANIA

® Wytwornia Westland wykonala ma-
kiete kadiluba wersji pasazerskiej Smig-
lowca Lynx. Kadtub jest diuzszy o 0,8
m w stosunku do wersji wojskowe]
smigltowca. Wersja pasazerska ma za-
bieraé 8 do 12 osOb.

® Wytwornia
do 1800 h
silnika Viper

Rolls-Royce podniosta
okres miedzynaprawczy
522 stosowanego na sa-

molocie stluzbowym HS-125,
® Nowa angielska wytwérnia szy-
bowcowa Birmingham Guild rozpocze-

ta w lecie 1972 r. budowe pierwszej
serii 6 metalowych szybowcow BG-135
o rozpietosci 13,5 m. Czas budowy

KONKURS OTWARTY

pod hdaslem

pierwszego egzemplarza przewidziano
na 6 miesiecy. Cena szybowca ma
wynosi¢ 2300 E (6000 dol.).

® Wytwornia Britten-Norman pro-
dukujgca samoloty Islander i Trislan-
der zostala wykupiona przez firme
Fairey. Fairey przewiduje opracowa-
nie Islandera 2z chowanym podwo-
ziem, co ma zwiekszy¢ predko§é sa-
molotu o 18 km/h. Produkcja Islan-
dero6w ma sie mnadal odbywaé w

Bembridge, a produkcja Trislanderow
ma by¢é przenesiona do filii Faireya
do Belgii. Wytwornia Britten-Norman
dotychezas dostarczyla 340 Islanderow

oraz 7 Trislander6w i ma zamoOwienia
na dalsze 75 samolotow.

@® Pierwszy egzemplarz
dzwiekowego samolotu
Tu-144 pod koniec lata br. wykona?l
pierwszy lot. Samolot osiggnagt w proé-
bach predko§é 2490 km/h. Samolot za-
biera 140 pasazerow.

seryjny nad-
pasazerskiego

@ Odrzutowy samolot
munikacji Jak-40

lokalnej ko-
otrzymal certyfikat
wloski dla wersji Jak-40EC, czyli z
awionikg Collinsa. Samolot zabiera
27—34 pasazer6w, Cena samolotu bez

wyposazenia wynosi 900 000 dol., z wy-
posazeniem 1100000 dol.
® Jak oS$wiadezyl A. S. Jakowlew,

nalezy spodziewaé sie,
cowy dolnoptat wielozadaniowy Jak-
-18T napedzany silnikiem tlokowym
Al414RF o mocy 300 KM wejdzie do
produkicji seryjnej i1 bedzie uzywany
jako sluzbowy, turystyczny, szkolno-
-treningowy, sanitarny i nawet rolni-
czZy. N

ze czteromiejs-

@ Afganistanskim liniom lotniczym
zostalo sprzedane 5 samolotow Jak-40
po 500 000 dol. z 30-letnim 1,54procento-
wym kredytem.

»WYKORZYSTANIE RADZIECKIEJ MYSLI
NAUKOWO-TECHNICZNE)J W POLSCE”

przediuzony

do 15 maja 1973 roku

Regulamin Lkonkursu podajemy ma II1I str. skrzydelka
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Problemy rozwoju lotnictwa

Mgr inz. JAN BOROWSKI

ROZWOJ PRODUKCII

TLOKOWYCH SILNIKOW LOTNICZYCH

Produkcja tlokowych  silnikéw
lotniczych na $wiecie osiggnela
swbéj szezyt w koncowych latach II
wojny §wiatowej. W roku 1944 kra-
je alianckie oraz Niemcy i Japonia
wyprodukowaly lgcznie ponad 200
tys. lotniczych silnikéw tlokowych.
Ta bardzo wysoka liczba ulegla
gwaltownemu zmniejszeniu w pier-
wszych latach po zakonczeniu woj-
ny. Przyczyng byla przede wszyst-
kim znaczna redukcja sit zbroj-
nych, jak tez pojawienie sie¢ silnika
turbinowego 'jako konkurencyjnego
zr6dla napedu przewyzszajacego
pod wieloma wzgledami silnik tto-
kowy. Poczatek lat pieédziesigtych
przynosi szybki rozw6j konstrukeji
silnik6w ‘turbinowych 1 stopniowe
wypieranie silnika tlokowego w za-
stosowaniach cywilnych i wojsko-
wych. Coraz ‘wyrazniej zaczyna
ksztaltowaé¢ sie linia podzialu za-
stosowan obu tych Zrdédel napedo-
wych.

W zakresie mocy do ok. 450 KM
dominujgcym pozostaje silnik tho-
kowy, powyzej silnik turbinowy.
Silnik tlokowy pozostal natomiast
prawie wylgcznym Zrédlem nape-
dowym samolotéw lekkich, tj. o
ciezarze w locie do 5700 kG. Liczba
takich samolot6w uzytkowanych na
Swiecie stale wzrastala i obecnie
wynosi ok, '150 ‘tys.

Prognozy przewidujg do roku
1980 wazrost produkcji z 10 do 18
tys. samolotow lekkich rocznie i
roczny przyrost samolotéw znajdu-
jacych sie w uzytkowaniu z 8 do
14 tys. RoOwnocze$nie przewiduje
sie, Zze 'do roku 1980 na $wiecie
uzytkowanych bedzie ok. 240 tys.
samolotéw lekkich.

Znacznemu rozwojowi produkeji
samolotéw lekkich musi towarzy-
szy¢ wzrost produkeji zrédel mna-
pedu, ktorym w 99% stat sie silnik
tiokowy. Lata powojenne zaznaczy-
ty sie ostra walka konkurencyjna
wytworni silnik6w lotniezych

4

szezegblnie amerykanskich, brytyj-
skich i1 francuskich, ktorych w
owym «czasie byto bardzo duzo.
Wielu producentéw szczegblnie sil-
nik6w o duzych mocach zaprzesta-
lo produkowaé silniki tlokowe, a
podjelo produkcje silnikéw turbi-

nowych. Inne firmy zmienily cat-
kowicie profil produkeji lub tez
zostaly wchloniete przez firmy
wieksze.

Monopolistami w dziedzinie pro-
dukcji silnik6w tlokowych staly sie
firmy Lycoming i Continental spe-
cjalizujace sig od lat miedzywojen-
nych w produkeji silniké6w o ma-
tych mocach, Obecnie 99% produk-
cji krajow kapitalistycznych w tej
dziedzinie nalezy do tych dwoch
firm, a z tego 2/3 nalezy do firmy
Lycoming. "W 'tej dziedzinie =znaj-
duje sie takze licencyjna produk-
cja silnik6w Continental w brytyj-
skich zakladach Rolls-Royce i sil-
niké6w Lycoming przez zachodnio-
niemieckie zaklady BMW i wtoska
firme Piaggio. Pozostale 1% $wia-
towej produkcji stanowig silniki
firm amerykanskich Nelson i Fran-
klin, silniki wytwarzane w krajach
socjalistycznych, adaptacje do ce-
16w lotniczych silnikébw VW oraz —
pochodzace z magazynow wojsko-
wych, a wyprodukowane w koncu
lat czterdziestych silniki Pratt and
Whitney o mocach 450—600 KIM.

Aktualna sytuacja w produkeji lot-
niczych silnikow tlokowych na
Swiecie

Silniki do motoszybowcéw

Wzrost popularno$ci motoszybow-
coOw w krajach Europy zachodniej,
a zwlaszcza w NRF, spowodowat
popyt ma silniki o bardzo malych
mocach w zakresie od 10—70 KM.
Podstawowym  wymaganiem jest
tutaj niska cena silnika. Najwigk-
szg popularno§é zyskal czterocy-
lindrowy plaski silnik samochodo-

W artykule omdéwiono tendencje roz-
woju produkcji silnikéw tlokowych o
matych mocach. Przedstawiono obecng
sytuacje na S$wiecle w dziedzinie pro-
dukcji silnikéw do motoszybowcéw i do
samolotéw lekkich, a takze zwrdcono
uwage na ich zalety ekonomiczne oraz
konstrukcyjne. Podano teZ charakterys-
tyke nastepujgcych silnikéw nowych
generacjt: Tiara, nowych silnikéw Lyco-
ming oraz silnikéw Wankla.

wy VW. Powstato kilka firm takich
jak Sportavia czy Rollason zajmu-
jacych sie adaptacjami tych silni-
kéw do celébw lotniczych. W USA
silniki tego typu =z powodzeniem
stosuje sie do samoloté6w ultralek-
kich konstrukcji amatorskiej. Ame-
rykanska firma Revmaster oferuje
np.: adaptacje silnika VWI1600 o
nastepujagcych parametrach: moc
65 KM przy 2800 obr/min, podwoj-
ny uklad zaplonowy tgcznie z dwie-
ma $wiecami na cylinder, gaZnik
przeponowy. Cena kompletnego sil-
mnika 1078 dol, czyli okolo cztero-
krotnie mniej od najtanszych sil-
nikéw lotniczych o zblizonej mocy.

Pojawito sie tez ostatnio kilka
konstrukeji silnikowych przeznaczo-
nych specjalnie do motoszybowcéw,
jak silnik Hirth Solo czy silniki o
tloku obrotowym firmy Fichtel
Sachs. Roczna produkcja silnikéw
0 specjalnym przeznaczeniu do mo-
toszybowcow i silnikéw adaptowa-
mych jest na razie niewielka i wy-
nosi ok. 200 z tendencjami do
wzrostu do roku 1980 do ponad 300
sztuk.

Silniki do samolotéw lekkich
Zakres mocy 90—200 KM

Sa to silniki 4-cylindrowe Con-
tinental 0-200 o mocy 105 KM be-
dace rozwinigeciem znanych w Pol-
sce silnikéw C-65 i C-90, ktérych
konstrukeja pochodzi z lat mie-
dzywojennych. Budowane sa row-
niez z licencji w zakladach Rolls-
-Royce. Roczna produkcja tych sil-
niké6w ok. 1000 sztuk.

Zblizone do nich konstrukcja 4-
-cylindrowe silniki Lycoming 0-230
o mocy 115 KM produkowane s3g
w iloSci ok. 250 sztuk rocznie.

Najbardziej popularne w tym za-
kresie mocy to 6-cylindrowe silniki
Lycoming rodziny 0-320 o mocy
150—160 KM. Z silnikami tej ro-
dziny zbudowano dotycheczas 15289
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Rozwéj produkeiji...

samolotéw ‘Cessna 150 i 17271 Ces-
sna 172, ok. 6000 samolotéw Piper
Cherokee i 2500 samolot6w Beech
Muskeeter. (W sumie daje to ponad
40 tys. samolotow 60 typow. Obec-
na produkcja 3000 sztuk rocznie.
Z silnikami Lycoming rodziny
0-360 o mocy 180/200 KM zbudowa-
no 1600 samolotéw Cessna 177, 2000
samolotéw Piper Cherokee, 180 sa-

molotéw Piper Arrow, razem ok.
4000 sztuk samolotow 80 typow.
Roczna produkecja ok. 1000 sztuk.

"W nielicznych typach samolotéw
stosowane sg silniki 4-cylindrowe
Continental rodziny 0-360 o mocy
190/210 KM. Ich roczna produkcja
wynosi 250 sztuk.

Zakres mocy 200—300 KM

Silniki Lycoming rodziny 0-435
6-cylindrowe o mocy 260 KM bu-
dowane w niewielkich iloSciach ok.
500 szt. rocznie znalazly zastosowa-
nie w lekkich émiglowcach Bell 47,
ktorych zbudowano dotychczas 8000
szt., Hiller 12 i Brantly.

[Z silnikami 6-cylindrowymi ‘Con-
tinental rodziny 0-470 o mocy 225/
/260 KM zbudowano 5154 samoloty
Cessna 150, 11485 szt. samolotow
Cessna 182 i 828 szt. Cessna Agwa-
gon, a takze 5000 szt. samolotow
Beech Bonanza 33. Razem ok. 25

tys. samolotéw ponad 30 typow.
Obecna roczna produkcja 1000
sztuk.

Do grupy tej naleza takZe cze-
chostowackie 6-cylindrowe silniki
rzedowe M-137 o mocy 180 KM sto-
sowane w samolotach Zlin Z-526 i
Z-42 oraz silniki AI-14R gwiazdo-
we 9-cylindrowe o mocy 260 KM
budowane w Polsce na licencji i
stosowane w samolotach Gawron
i Wilga. Roczna produkcja obu tych
typow nie jest duza.

Zakres mocy 300—400 KM

Silniki Licoming rodziny 0-480 6-
-cylindrowe o mocy 340 KM budo-
wane byly wylgcznie na dicencji
przez firmy BMW w NRF i Piaggio
we Wtloszech i znalazly zastosowa-
nie w ok. 30 typach samolotéw.
Miedzy innymi z silnikami tymi
zbudowano ok. 500 szt. samolotow
Dornier Do-12T7.

Z silnikami Lycoming rodziny
0-540 o mocy 290/380 KM zbudowa-
no ok. 100 szt. samolotéw wieloza-
daniowych [Pilatus Porter, 130 szt.
latajacych furgonetek Dornier Sky-
servant, ok. 300 szt. samolotow BN-
-3A Islander, 4173 szt. samolotéw
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rolniczych Piper Pawnee oraz ok.
580 szt. samolotéw NA Sparrow i
Quail. Sa one tez stosowane w ru-
munskim TAR-822 i brazylijskim
samolocie Ipanema. Razem w prze-
szlo 60 typach samolotéw. Roczna
produkcja silnikow rodziny 0-540
wynosi 1100 szt.

Z silnikami Continental rodziny
0-520 6-cylindrowymi o mocy 260/
/300 KM zbudowano 4000 szi. sa-
molotow Beech Bonanza 33A 1 35;
1815 szt. samolotow wielozadanio-
wych Cessna 1182, 150 szt. samolo-
té6w rolniczych Fletcher FU-24 i 50
szt. Transavia Airtruk a takze 2800
samolotéw stuzbowych Cessna 210
i 3156 sztuk Cessna 310, lacznie
przeszlo 30 typow samolotéw. Sil-
nikéw tych buduje sig¢ obecnie 1000
szt. rocznie.

Zakres mocy powyzej 400
KM

[W tym zakresie istnieje nieduze
zapotrzebowanie na silniki tlokowe
gléwnie do samolotéw wielozada-
niowych i rolniczych.

Z silnikami Lycoming rodziny
0-720 8-cylindrowymi o mocy 400/
/500 KM zbudowano dotychezas
kilkadziesigt sztuk samolotéw pig-
ciu typow. Wyjatek stanowi tu sil-
nik gwiazdowy ASz-62IR o mocy
1000 KM produkowany do samolo-
té6w An-2. W ugzyciu znajduje sie
takze spora liczba mowych silnikéw
Pratt and Whitney o mocy 450/600
KM pochodzgcych jeszeze z demo-
bilu.

Perspektywy rozwojowe i nowe
konstrukeje

Pomimo znacznego wzrostu za-
stosowan silnik6w turbinowych w
lotnictwie jeszeze przez najblizsze
kilkadziesiat lat wiekszo§¢ samolo-
téw lekkich bedzie napedzana sil-
nikami tlokowymi. Gl6wng ich za-
letg jest ekonomia uzytkowania
zwigzana z kilkakrotnie nizsza od
silnikw turbinowych ceng zakupu,
mniejszymi kosztami eksploatacji, a
zwlaszcza remontdéw oraz ogromne
rozpowszechnienie tych silnikéw
pozwalajgce ma latwe nabycie czg-
§ci zamiennych czy wykonanie prac
obstugowych.

Jesli chodzi o konstrukeje, to zde-
cydowanie dominujg 4- i 6-cylin-
drowe silniki czterosuwowe plaskie
o ukladzie przeciwsobnym (bokser)
chtodzone powietrzem. Zalety tego
uktadu to:

a) najlepszy stopieir wyré6wnowa-
zenia silnika, np. dla silnikéw czte-

1. Silnik Continental C-75 o mocy 175
KM z potowy lat trzydziestych nie
r6znit sie konstrukcyjnie w sposOb is-
totny od wersji mtlodszych od niego
o kilkana$cie lat (patrz zdj. 2)

2. Continental C-90 o mocy 100 KM

3. Silnik Continental Tiara w wersji
bez doladowania o mocy 260 KM na
samolocie Piper Arrow

Tiara
wysoko$ciowej o mocy 285 KM z do-
ladowaniem dwiema turbosprezarkami

4. Silnik Continental w  wersji

rocylindrowych catkowite wyro6w-
nowazenie sit i momentéow I i II
rzedu jest niemozliwe do uzyska-
nia w ukladzie rzedowym bez do-
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Rozwéj produkeji...

datkowych mas wyréwnowazajg-
cych,

b) krotki i lekki kadiub silnika
znacznie przewyzszajacy pod tym
wzgledem silniki rzedowe, a mie-
wiele ustepujgcy silnikom gwiaz-
dowym,

¢) krotki wat korbowy o wiekszej
niz w silnikach rzedowych sztyw-
nosci skretnej. Mozliwosé latwiej-
szego opanowania I harmonicznej
drgan skretnych,

d) mozliwo§é (wykorzystana ostat-
nio w mnowej generacji silnikéw
Lycoming) zwigkszenia sztywnoSci
kadluba przez wprowadzenie wstep-
nych mnaprezen Sciskajgcych droga
odpowiedniego usytuowania 'diugich
Srub Sciggowych 1gczacych glowice
naprzeciw siebie poloZonych cylin-
drow,

e) tatwo$é odprowadzenia oleju z
cylindré6w usytuowanych do dotu,
w przeciwienstwie do silnikow od-
wréconych i gwiazdowych,

f) prostota technologiczna wyni-
kajgca z koniecznoSci obrobki otwo-
réw i powierzchni tylko w dwo6ch
wzajemnie do siebie prostopadiych
plaszezyznach.

Produkowane obecnie tlokowe
silniki lotnicze swag podstawowq
konstrukecjg siegajg lat czterdzie-
stych, a w przypadku 4-cylindro-
wych silnikéw Continental nawet
okresu miedzywojennego. Na prze-
strzeni ostatnich 30 lat postep 'do-
konywal sie prawie wylacznie w
technologii wytwarzania i wprowa-
dzaniu doskonalszych materiatow.

W dziedzinie %konstrukeji ukla-
dow zasilania nastgpilo przejScie do
ukladéw wtrysku niskoci$nieniowe-
go do kanatéw dolotowych przed
zaworem ssgcym. Pozwolilo to mna

zmniejszenie jednostkowego ‘zuzy-
cia paliwa, zwigkszenie mocy jed-
nostkowej, polepszenie wtlasnosci
6

rozruchowych i uproszczenie eks-
ploatacji. Popularne stalo sig sto-
sowanie turbodotadowania jako spo-
sobu na poprawienie charaktery-
styki wysokoSciowe] i zwigkszenie
zakresu mocy obejmowanego jedng
rodzing silnik6w oraz zmniejszenie
ciezaru jednostkowego. Turbodota-
dowanie stosowane jest obecnie juz
w silnikach o mocy 160 KM. Ta
tendencja wplynela na rozwoj tur-
bosprezarek matych, ktére dla za-
chowania odpowiedniej sprawnos$ci
majg b. duze predko$ci obrotowe
(ponad 100 tysiecy obr/min).

Ze wzgledu na to, ze wiekszo§é
silnikb6w o mocy do 500 KM nie
ma reduktora, postep dokonywatl
sie¢ bez powigkszania predkosci
obrotowej silnikéw, a co za tym
idzie $redniej predko$ci ttoka, co
w polgczeniu z wieloma zmianami
technologicznymi pozwolilo na zna-
czne zwiekszenie okresu miedzyna-
prawczego, ktory $rednio wynosi
1200—2000 h, a dla miektérych sil-
nikéw Lycoming do 2500 godzin.

Konieczno§é zwiekszania $rednie-
go ci$nienia uzytecznego bez po-
wiekszania predko$ci obrotowej do-
prowadzila do zwigkszenia stopnia
sprezania a wigc i wymagan od-
no$nie do odporno$ci antydetona-
cyjnej paliw, czyli do stosowania
wysokooktanowych paliw.

'W ostatnich latach szerokie per-
spektywy rozwoju mapedu tioko-
wego do samolotéw lekkich — zna-
czny postep; jaki dokonat sie w
dziedzinie silnikéw turbinowych,
jak ‘tez wyczerpanie sie mozliwosci
rozwojowych silnik6w dotad pro-
dukowanych wytworzyly potrzebe
powstania catkowicie nowych kon-
strukeji. Prace nad silnikami no-
wych generacji zostaly rozpoczete
prawie réwnocze$nie przez obu mo-
nopolistéw na Swiatowym rynku

5. Silnik Continental GTSIO-520F o mo-
cy 435 KM

silnikowym, tj. firmy Lycoming i
Continental, w polowie lat sze§c¢-
dziesigtych.

W chwili obecnej pierwszy z sil-
nikéw nowej generacji Tiara roz-
wijanej przez firme Continental
wszedt do produkeji i znalazt za-
stosowanie w samolocie Piper Paw-
nee II. Silniki nowej generacji roz-
wijanej przez firme Lycoming, mi-
mo poczatkowych zapowiedzi, nie

wyszly na razie poza stadium
prob.

Charakterystyka silnikow nowych
generacji

Silniki Tiara

Rozwijana przez firme Teledyne
Continental Motors nowa generacja
silnik6w Tiara skilada sie z jedno-
stek 4-, 6- i 8-cylindrowych prze-
ciwsobnych chtodzonych powietrzem,
obejmujgce zakres mocy od 160—500
KM. Pierwsze wyprodukowane mo-
dele sg 6-cylindrowe o mocy 260
KM bez doladowania i 285 KM 2z
doladowaniem dwoma turbospre-
zarkami. Pod wzgledem podstaw
konstrukeji silniki Tiara bazujg na
rozwigzaniach klasycznych. Kadiub
dzielony w plaszczyZznie pionowej.
Wat podparty na tozyskach $lizgo-
wych, co drugie wykorbienie. Roz-
rzad popychaczowy; zawory o osiach
roéwnolegtych do osi cylindra. Ko-
mory spalania wanienkowe. =W
zwigzku ze znacznym zwigkszeniem
predkosci obrotowej, ktéra dla mo-
cy makisymalnej wynosi 4500 obr/
/min a przelotowej 4000 obr/min
konieczne bylo zastosowanie reduk-
tora. Jest to reduktor jednostop-
niowy z kolami o zebach prostych
i przelozeniu 2:1. Sztywny wal roz-
rzadu umieszczony nad watem kor-
bowym otrzymuje naped bezpoSred-
nio od walu $migla przez sprzgglo
wielowypustowe i napedza drugim
swoim koncem skrzynke mapedé6w
agregatow silnikowych. Upraszcza
to konstrukcjg, nie pozwala jednak
na zmiane przelozenia reduktora.
Konstrukeja skrzynki napedéw u-
mozliwila - zmniejszenie liczby kot
zebatych z dotychczasowych trzy-
nastu do siedmiu. Jednym z glow-
nych zagadnien, na ktére zwro6cono
szczegb6lng uwage, byt problem moz-
liwie makisymalnego wytlumienia
drgan skretnych walu korbowego
i walu $migta przenoszonych ma-
stepnie na konstrukcje platoweca.
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Problem opanowano drogg kon-
strukeji specjalnego tlumika hydra-
ulicznego spelniajgcego rOwnoczes-
nie role sprzegla elastycznego po-
miedzy walem silnika a redukto-
rem.

‘W silniku Tiara 6-260 krytyczne
czestoSei drgan skretnych watu kor-
bowego pojawiaja sig przy pred-
koSciach 1100 i 2800 obr/min. Przy
sztywnym sprzegnieciu z redukto-
rem i dostatecznie sztywnym wale
korbowym ‘pierwsza «c¢zesto§¢é nie
jest niebezpieczna, niemozliwe ‘jed-
nak wtedy staje sie wytlumienie
drugiej czeSci rezonansowej. Od-
wrotnie ma sie sytuacja przy
sprzegnieciu sprezystym, gdzie po
wytlumieniu drugiej harmonicznej
pozostaje nie wytlumiona pierwsza
i to o wigkszej amplitudzie. Kon-
strukcja specjalnego tlumika opa-
tentowanego przez firme Continen-
tal lgczy w sobie cechy sprzegnie-
cia sztywnego i elastycznego. Do
predko$ci obrotowej silnika 1700
obr/min tlumik zachowuje cechy
sprzegnigcia sztywnego, powyzej za$
tej predko$ci staje sie uktadem po-
datnym =z tlumieniem hydraulicz-
nym.

Konstrukcja kadiuba przewiduje
uzycie tego samego podstawowego
oprzyrzadowania produkcyjnego dla
jednostek 4-, 6- i 8-cylindrowych.
Zmniejszono takze do dwoch liczbe
dlugich dokladnych otworéw znaj-
dujgeych sie w plaszezyznie po-
dziatu kadluba i wymagajgcych ope-
racji wytaczania.  Dopracowanie
rozmieszczenia 1 ksztaltu zeber
chtodzacych ma cylindrze i glowicy
pozwolito zmniejszy¢ o 23% jedno-
stkowy wydatek powietrza chlo-
dzacego. Zmniejszenie predkosdci
obrotowej $migla i liczby kot zeba-
tych w silniku oraz opracowanie
nowego uktadu wylotowego umoz-
liwito obnizenie poziomu hatasu —
zaréwno na zewnatrz samolotu, jak
i 'w kabinie.

Ciezar jednostkowy nowych sil-
niké6w waha sie w okolicach 0,5
kG/KM w zalezno$ci od wersji.
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© 8. Niektére elementy

nowoczesnego silnika
lotniczego o ukladzie
‘ przeciwsobnym. Zwraca-
ja uwage: rozrusznik
elekiryczny typu sa-
mochodowego oraz

pradnica napedzana
paskiem klinowym

Przewiduje sie znaczne zwieksze-
nie automatyzacji produkeji, co przy
przewidywanej liczbie ok. 10 tys.
sztuk rocznie powinno przynie$¢ u-
trzymanie si¢ cen nowych silnikéw
na poziomie cen poréwnywalnych
silnikéw  produkowanych dotych-
czas. Firma Teledyne Continental
Co. inwestujac przeszio 20 mln dol.
W program rozwoju nowej genera-
cji silnik6w Tiara spodziewa sie
zwigkszy¢ swoj udziat w Swiatowej
produkcji do 50%.

Nowe silniki Lycoming

Nowa generacja silnik6w rozwi-
jana przez firme¢ AVCO Lycoming
przy wspélpracy z zachodnionie-
miecka firmag Porsche znang z pro-
dukeji wylsokiej klasy samochodéw
sportowych =z silnikami chlodzony-
mi powietrzem ma 7zblizone para-
metry do silnikéw Tiara, z tym ze
ich konstrukcja jest bardziej nowo-
czesna. PredkoS¢ obrotowa tych sil-
niko6w ma w wersji samolotowe]
wynosi¢ 4500 obr/min, a w $mi-
glowcowej z chlodzeniem wymu-
szonym 6000 obr/min. Ze wzgledu
na tak wysoka szybkobiezno$é¢ i wy-
noszacyg az 73 KM/dem?® moc jed-
nostkowa wal korbowy =zostal pod-
party przy kazdym wykorbieniu, co
jednocze$nie przyniosto zwiekszenie
sztywno$eci kadtuba. Kadtub usztyw-
niono takze przez poprowadzenie
diugich $rub ‘Sciggowych 1gczgcych
glowice maprzeciw Isiebie lezgcych
eylindrow. Wszystko to pozwolito
na wznaczne zmniejszenie grubo$ci
Scianek kadiuba, a wiec i cigzaru,
Sruby $ciggajace przechodzgce na
wskro§ przez kadlub pozwolily ma
zastosowanie aluminiowych c¢ylin-
dréw z cienkimi tulejami zeliwny-
mi lzejszymi od dotychczasowych i
o lepszym wspé6lczynniku przewo-
dzenia ciepta. Charakterystyczne
jest takze zastosowanie po raz pier-
wszy w silnikach przeciwsobnych
rozrzgdu z watami rozrzgdezymi w
glowicy, co wyniklo z koniecznosci
zmniejszenia mas w ukladzie pra-
cujgcym z wysoka predkoscig obro-

7. Przekroéj
glowicy silnika
nental Tiara. Widoczna
cienko$cienna
tuleja cylindrowa zala-
na w cylindrze ze sto- .
pu lekkiego z odlewa-
nymi Zzebrami

cylindra i
Conti-

stalowa

towa; pozwolilo tez mna odchylenie
osi zawor6w od osi cylindra i ko-
rzystniejsze uksztaltowanie komory
spalania. Stosunek skoku do $red-
nicy wynosi '0,635, co pozwolilo mna
utrzymanie $redniej predkoéci tto-
ka zapewniajace] znaczng trwaloSe
a jednocze$nie ma skrécenie korbo-
wodu i zmniejszenie szerokosci sil-
nika. Firma Lycoming przewiduje
osiggniecie przez te silniki cigza-
ré6w jednostkowych 045 kG/KM i
okres6w miedzynaprawczych 3000 h.
Dotychezas brak jest informacji o
wprowadzeniu tych silnikéw do
produkecji.

Inne rozwigzania

Nowe perspektywy przed lotni-
czymi silnikami tlokowymi stawia
rozwo6j silnikéw o tltoku obrotowym
typu Wankla. Silniki te maja w
poréwnaniu =z Kklasycznymi wiele
zalet, jak maly ciezar i objegtos¢
jednostkowa, prostsza i potencjal-
nie tansza konstrukcja; mozliwo$é
catkowitego wyréwnowazenia oraz
wysoka réwnomierno§é momentu
obrotowego zapewniajgce duza kul-
ture pracy.

Prace badawcze mnad lotniczym
zastosowaniem  silnik6w  Wankla
podjeta przed kilkunastu laty zna-
na niegdy$§ z produkecji tlokowych
silnik6w duzej mocy amerykanska
firma Curtiss ‘Wright. Prototypy tej
firmy majg bardzo korzystne para-
metry, mnp. $miglowcowy silnik
R(O2-90Y2 chtodzony powietrzem o
mocy 310 KM przy 6000 obr/min
ma ciezar jednostkowy 0,416 kG/
/em3 | wymiary gabarytowe 496 X
X 636 X 863 mm przy do$¢ duzym
jednak jednostkowym zuzyciu pa-
liwa wynoszgcym 244 G/KMbh.

Niezwykle interesujgcy prototyp
zaproponowala trudnigca sig pro-
dukecjg dwusuwowych silnik6w ma-
lej mocy do celow latajacych i sa-
molotéw amatorskich firma Mec
Culloch. Jest to silnik pigciocylin-
drowy dwusuwowy o ukladzie

Dokoniczenie na str. 40
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Ciekawe konstrukcje

Mgr inz, JERZY SWIDZINSKI

Problemy techniczne

W artykule przedstawio-
no mnajciekawsze problemy
konstrukcyjno - techniczne
zwiqzane z projektowaniem
i budowq latajacego labo-
ratorium LALA-1.

LATAJACEGO LABORATORIUM LALA-1

Ambitny program stworzenia nowoczesnego samo-
lotu rolniczego o duzym udzwigu, ktéry mogiby staé
si¢ godnym mnastepca An-2 w latach ostatniej ,¢wiart-
ki” dwudziestego stulecia, postawil przed polskim
przemysiem lotniczym wiele trudnych problemow
organizacyjnych i technicznych. Dynamiczny rozwdéj
ustug agrolotniczych we wszystkich krajach RWPG,
a 'w szczegblnoSci w Zwigzkuw Radzieckim stawia
sprzgtowi latajgcemu wysokie wymagania pod wzgle-
dem jego sprawno$ci, wydajno$ci i ekonomicznosci.
Aby sprosta¢ temu trudnemu zadaniu, konieczny jest
w tej dziedzinie powazny skok jako$ciowy. Nic dziw-
nego, Ze prace nad koncepcja nowego samolotu rol-
niczego idg wiec nieraz w kierunku niekonwencjo-
nalnych rozwigzan, np. w =zakresie wyboru nie sto-
sowanych dotgd rodzajow ukiadéw napedowych, no-
wych systeméw urzgdzen rolniczych itp. Dla unik-
niecia miespodzianek i ograniczenia do minimum ry-
zyka zwigzanego z takim projektem, konieczne jest
przeprowadzanie badan i prac do$wiadczalnych. Duzg
czg§é¢ tych prac powierzono Instytutowi Lotnictwa.
Miedzy innymi przed Instytutem postawiono zadanie
praktycznego zbadania wplywu napedu 'odrzutowego
na wtasno$ci i cechy samolotu rolniczego. W tym
celu mnalezalo opracowaé¢ i zbudowaé odpowiednie
urzgdzenia badawcze. Przeprowadzono dyskusje nad
wieloma wariantami takiego urzgadzenia, od stoisk
stacjonarnych, przez urzadzenia oparte na porusza-
jacych sie po ziemi pojazdach kolowych i szynowych,
az po urzadzenie latajgce.

Za najlepiej spelniajgce postawione wymagania
uznano urzadzenie latajace, bowiem umozliwia ono
przeprowadzenie badan w sposob majbardziej kom-
pleksowy i w warunkach najbardziej zblizonych do
rzeczywistych warunkéw eksploatacyjnych mnowego
samolotu rolniczego. Okazalo sie takze, Ze urzgdzenie
latajgce da sie zrealizowaé w do§é¢ krotkim czasie
i to stosunkowo nieduzym kosztem. Stalo sie to
mozliwe dzieki wykorzystaniu seryjnego samolotu rol-
niczego An-2R, wyposazonego w standardowe urzg-
dzenia agrolotnicze, ktéry mnalezalo jedynie przysto-
sowaé¢ do zabudowy silnika odrzutowego AI-25 przez

odpowiednig przerdbke. Oprocz zabudowy silnika i
ukladu rozruchowego oraz omaskowania, chwytu po-
wietrza, instalacji paliwowej i przeciwpozarowej,
nalezalo calkowicie przebudowaé ‘tylng czesé kadtuba,
aby umozliwi¢ wylot gazéw odrzutowych z silnika
oraz podnie§¢ usterzenie poziome i wprowadzié pod-
wojne ustrzenie pionowe, przekonstruowaé i przesunaé¢
podwozie tylne oraz rozwigzaé na mowo sposéb wej-
§cia do kabiny. Byly to zmiany powazne, dotyczyly
one jednak tylko czeSci samolotu.

Zachowano w nie zmienionym stanie calg komore
dwuptata wraz ze wspélpracujgeg czeScig kadtuba,
podwozie gléwne oraz kabine =zalogi wraz z calym
wyposazeniem i gléwnymi elementami sterowania.
Zachowano roéwniez w caltos$ci dotychezasowy zesp6i
napgdowy, tzn. tlokowy silnik ASz-62IR ze $miglem
AW-2. Pozwolito to skréci¢é prace projektowe i war-
sztatowe, przede wszystkim jednak utatwilo i skro-
cilo formalno$ci zwigzane z dopuszczeniem przebu-
dowanego samolotu do eksploatacji w locie.

W ten sposob uzyskany samolot doS§wiadczalny,
nazwany LALA-1 (latajace laboratorium-1), umozli-
wial przeprowadzenie badan w zakresie:

— oddziatywania strumienia gazow wylotowych
silnika odrzutowego na réwnomierno$é poprzeczng
pasma chemikaliéw oraz na ro§liny uprawne (w locie
niskim);

— odporno$ci silnika odrzutowego na wplywy za-
nieczyszezania chemikaliami i zapylong atmosferg
w locie roboczym oraz podczas manewr6w na ziemi
(kotowanie, start, lgdowanie);

— wplywu =zastosowania mapedu odrzutowego mna
technike pilotazu podczas zabiegdéw agrolotniczych,

— wplywu hatasu silnika odrzutowego na warunki
pracy zalogi i obslugi naziemnej.

iZachowanie na samolocie silnika tlokowego (obok
dodanego silnika wodrzutowego) umozliwilo réwniez
przeprowadzenie bezpoSredniego poréwnania wiasno-
§ci samolotu rolniczego z dwoma réznymi rodzajami
napedu: tlokowo-Smiglowym 1 odrzutowym.

Decyzje o budowie latajgcego laboratorium pod-
jeto w czerweu 1971 roku. Prace konstrukeyjne trwa-

1. Widoczne: tréjprzestowa kratownica
tylna, wyniesione do gory usterzenie,
ostony wsilnika odrzutowego, podwozie
tylne i boczny uchwyt powietrza.
Plyty usterzenia pionowego wykona-
ne sg z obcigtych. poldwek usterzenia
poziomego.
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ly okolo szeSciu miesiecy, réwnolegle biegly jednak
czynnoéci wykonawcze. Oblot samolotu, poczatkowo
tylko z pracujgcym silnikiem tlokowym odbylt sie
10 lutego 1972 roku. Drugi, wtasciwy oblot juz z dwo-
ma pracujacymi silnikami nastgpil 26 kwietnia tegoz
roku, a wiec w 10 miesiecy od rozpoczecia prac mad
projektem, co mnalezy uznaé¢ za sukces techniczno-
-organizacyjny.

Obecnie latajgce laboratorium kontynuuje szeroko
zakrojone badania agrotechniczne. Poczatkowo pro-
ponowany program rozszerzono o badanie mowych,
niekonwencjonalnych systeméw urzgdzen agrolotni-
czych. Trud wlozony w opracowanie i zbudowanie
samolotu przynosi wigec wymierne korzys$ci. Zarbébwno
wiasno$ci lotne samolotu o rzadko spotykanym na-
pedzie mieszanym, jak i wyniki prowadzonych badan
agrolotniczych sg tematami niezwykle interesujacymi
i zastugujg na odrebne, obszerne opracowania. Ni-
niejszy artykut ma na celu przedstawienie w skrécie
najciekawszych probleméw ‘technicznych, jakie wy-
stgpily przy projektowaniu i budowie samolotu.

Cze§¢ tylna kadluba

‘W przerobionym samolocie zachowano w zasadzie
konstrukeje kadiuba w jego przedniej czeSci; tylng
cze§é trzeba bylo usungé ze wzgledu ma konieczno$é
zabudowy silnika odrzutowego 1 zapewnienia mu
nieskrepowanego wylotu gazéw odrzutowych do tylu.
Konieczne wiec bylo zamkniecie pozostaltej przednie]j
czeSei kadluba i dodanie struktury zastepujacej od-
cietg cze§¢ tylng dla przeniesienia sit od usterzenia
i podwozia K tylnego. Kadlub uciety zostat ‘tuz za
wrega 10, a wiec w okolicy krawedzi splywu goérnego
plata. W miejscu przecigeecia wbudowano mocng wrege
10A usztywniajgeg wykrdj. Strukture zastepcza wy-
konano w postaci dwoch kratownic: dluzszej, wspie-
rajgcej usterzenie i krotszej, stuzgcej do podparcia
silnika odrzutowego i podwozia tylnego.

Ze wzgledu na obecno§é¢ silnika i wylot gazéw,
zadna z wymienionych kratownic nie mogta byé zbu-
dowana jako zespo6l sztywny sam w sobie. Zadanie
zamkniecia kadluba spelnia wiec wrega 10A; jest
ona wykonana jako bardzo sztywna rama z grubej
(1,5 mm) blachy duralowej, obramowanej zaréwno
na obwodzie, jak i na obrzezu wewnetrznego wykroju
katownikami wyciskanymi =z duralu o wymiarach
30 X 30 X 3. Naroza wregi wzmocnione s3g ponadto
nakladkami, a §ciana — nanitowanymi katownikami.
Wymiary wykroju we wredze zostaly tak dobrane,
aby mozna bylo przezen wyjaé i wtozyé umieszczony
w kadlubie zbiornik chemikaliéw w przypadku %ko-
nieczno$ci jego wymiany lub demontaZu.

Na obwodzie wregi 10A zostaly zabudowane cztery
okucia mocowania kratownic tylnych: okucia te wy-
konane ze stali 30 HGSA majg posta¢ gniazd z prze-
lotowymi otworami o osiach réwnoleglych do osi
samolotu i sg zaopatrzone w pletwy rozkladajace sity
skupione na $ciane wregi i na pokrycie kadluba.
Dla lepszego przejecia sit w okolicy kazdego okucia
pokrycie zostalo wzmocnione duzg nakladkg i ze-
wnetrzng omegbwky biegngcg wzdluz tworzgcej ka-
dtuba a% do wregi 8. Kratownica tylna, zbudowana
z rur ze stali 30 HGSA, sklada sie z czterech po-
dtuznic usztywnionych wykrzyzowaniami w ptaszczyz-
nach §cian bocznych oraz w plaszezyZnie §ciany goér-
nej i podpartych poprzecznymi rozp6érkami. Dolna
§ciana kratownicy musiata pozostaé otwarta (niewy-
krzyzowana), gdyz tamtedy przechodzi strumien ga-
z6w wylotowych z silnika.

(W wyniku przeprowadzonej analizy ciezarowej kra-
townice wykonano jako trojprzestowa, zwigkszenie
przesel z dwb6ch do trzech spowodowalo zmniejszenie
ciezaru o ok. 15%. Dla ulatwienia wykonawstwa do-
konano technologicznego podzialtu kratownicy. Sklada
sie ona 7z czterech plaskich modzesool6w wykonanych
metoda spawania: dwéch $Scian bocznych i dwbéch
wreg-rozpérek w ksztalcie obréconej litery K. Po-
zostale elementy to luzne prety (6 szt) wykrzyzo-
wujgce g6rng $ciane kratownicy. Podzespoly kratow-
nicy ljczone s3 ze soba pasowanymi sworzniami
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2. Polaczenie kratownica-kadiub, wezet dolny, lewy: 1 —

nakretka kotwiczna, 2 — okucie kadlubowe, 3 — wezel
kratownicy, 4 — sworzen, 5 — podkladka, 6 — mnakregtka
naprezajaca
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dwucietymi, dla uniknigcia luzéw. Kratownica tylna
jest miesztywna 'na skrecanie, sztywno$é te uzyskuje
dopiero po polgczeniu w czterech punktach do sztyw-
nego kadluba. Druga, krotsza kratownica stuzy, jak
juz wspomniano, do podparcia amortyzatora pod-
wozia tylnego oraz zastrzalow tylnej czeSci silnika
odrzutowego. Zostala ona wykonana w postaci spa-
wanego z rtur ostrostupa o podstawie trapezowe],
zwroconego wierzchotkiem w dot, jest ona przymo-
cowana w dwobch punktach do dolnych wezlow ka-
dlubowych i podparta dwoma zastrzatami do goér-
nych.

W ten sposéb obie kratownice lgcza sie ze sobg
i z kadlubem w czterech weztach, wyznaczonych
przez opisane juz okucia, z tym ze kratownice po-
tgczone sg =ze sobg sworzniami $cinanymi (dwucie-
tymi), a z kadlubem sworzniami przedsprezonymi
pracujacymi wylacznie na rozcigganie. Do wyelimi-
nowania naprezen tngcych i gngcych sworznie maja
wzgledem tulei okué do§é znaczny luz, a sily skla-
dowe dzialajgce w plaszczyZnie wregi przenoszone
sg przez kuliste wypusty wystajgce z wezldw kra-
townicy i wchodzgce w stozkowe gniazda oku¢ ka-
dtubowych. Sworznie wykonane sg zgodnie z zasa-
dami obowigzujgcymi dla sworzni pracujacych na
rozcigganie, tzn. $rednica ich cze$ci ,roboczej”, zaj-
mujacej wiekszg cze§¢ diugo$ci sworznia, jest mniej-
sza niz $rednica rdzenia gwintu, a powierzchnia
czeSci roboczej jest wygladzona dla wyeliminowania
dziatania karbu. Poczatkowo sworznie wykonane by-
ly z tbami i mialy by¢é wsadzane do okué¢ kratow-
nicy i kadiuba wod tylu, po czym miaty byé docia-
gane nakretkami od strony wnetrza kadluba. Okazalo
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3. Uzyskany na podstawie pomiaréw tensometrycznych
wykres zalezno$ci przyrostu sily w sworzniu APg od sily
przylozonej do wezla P, a — sworzen nie mnaprezony
wstepnie, b — sworzen przedsprgzony
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4. Zesp6t silnika odrzutowego. Widoczne: silnik AI-25,
silnik startowy AI-9, obsada czopa glownego podparta za-
strzalami do tylu i do goéry oraz zastrzal podpierajgcy tyt
silnika

sig jednak, Ze czynno$¢ ‘ta jest miewykonalna z po-
wodu braku odpowiedniego dostepu i miejsca na
narzedzie (klucz). Docigganie sworzni od strony 1ba
nie wchodzito w rachube ze wzgledu na mozliwosé
ukrecenia sworznia. .

Problem ten rozwigzano drogg zmiany konstrukeji
sworzni — zostaly one nagwintowane z obu stron.
Jednocze$nie zmieniono ksztalt nakretki od strony
kadluba, tak aby nie mogla sie obraca¢ w swym
gniezdzie. Sworznie =zostaly wkrecone w mnakretki
przez okucia do oporu przez pokrecanie kluczem za
splaszczenie wykonane za zewnetrznym gwintem. Po
osadzeniu kratownicy sworznie zostaly naprezone na-
kretkami nakreconymi na zewnetrzny gwint, wy-
stajacy z wezléw kratownicy.

Nastepny problem stanowilo uzyskanie naprezen
wstepnych sworzni odpowiedniej warto§ci wynika-
jacej z warunku, aby do maksymalnych (obliczenio-
wych) obcigzen zewnetrznych kratownicy nie wyste-
powal luz na okuciach. Wybrano spos6b bezposred-
niego pomiaru naprezen tensometrami naklejonymi
na pracujgcg powierzchnie specjalnych sworzni po-
miarowych. Nakretki dociggano kluczem dynamo-
metrycznym, az do uzyskania wymaganych naprezen
wyznaczajage w ten spos6b konieczng warto§é mo-
mentu dokrecajacego. W montazu ostatecznym nale-
valo tylko dociggaé¢ nakretki tym samym kluczem
do tej samej warto$ci momentu, przy identycznych
warunkach smarowania. Zaletg sworzni przedspre-
zonych jest teoretyczna stalo§é iIstniejgcych w mich
naprezen, niezaleznie od zmian obcigzen zewnetrz-
nych. Zostalo to potwierdzone w czasie proébnego
obcigzenia kratownicy. Mierzony ‘tensometrami przy-
rost sit rozciggajgcych w sworzniach stanowit tylko
utamek sit dzialajgcych na wezlty okué w wyniku
obcigzenia kratownicy. Prébe obcigzenia przeprowa-
dzono dla sprawdzenia sztywnos$ci kratownicy. Oka-
zalo sie, ze sztywno§é ta jest znacznie wieksza niz
przewiduja to wymagania BCAR, cze§¢ K. Dowiodlo
to prawidlowoSci przyjetych zalozen konstrukeyjnych
i potwierdzito poprawno$¢ obliczen. Pelna préba sta-
tyczna nie mogla byé przeprowadzona, gdyz samolot
zbudowano tylko w jednym egzemplarzu.

Usterzenie

Zgodnie z zalozeniem maksymalnego wykorzysta-
nia ‘istniejacych zespot6w i elementéw konstrukeji,
do samolotu LAILA-1 postanowiono uzyé usterzenie
wysoko$ci z przerobionego samolotu An-2. Zacho-
wano rowniez ramie usterzenia, podnoszac je jedynie
do géry zaréwno dla odsuniecia go od strumienia
gorgcych gazéw, jak tez i dla uzyskania pewnego
podobienstwa do nowego samolotu. Jak wiadomo,
usterzenie samolotu An-2 zabudowane jest w spos6b
poétwolnonod$ny, a mianowicie zamocowane w czterech
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punktach do tylnej czg$ci kadiuba i podparte z obu
stron zastrzalami polgczonymi =z usterzeniem w
dwo6ch punktach kazdy. 'W samolocie LALA-1 sy-
tuacje odwrbcono, zamocowujgc usterzenie do kra-
townicy okuciami zewnetrznymi (zastrzalowymi), a
okucia centralne podparto =zastrzalami w ksztaltcie
litery V. Do polgczenia okué zastrzalowych z kra-
townicg kadlubowg stuzg plaskie trojkatne elementy
kratowe. Elementy te wraz z wymienionymi za-
strzalami, piramidka lgczgcg cztery okucia centralne
i pretem 1lgczgeym dolne punkiy tych wszystkich
elementéw tworzg rodzaj poprzecznej kratownicy
stanowigcej zesp6l usztywniajgcy usterzenie poziome.

Poniewaz zabudowa centralnego usterzenia piono-
wego bylaby niewygodna, zdecydowano sie na zasto-
sowanie usterzenia podwodjnego, w postaci plyt brze-
gowych, Dla uniknigcia konstrukeji i wykonawstwa
nowych elementéw uzyto do tego celu potéwek uste-
rzenia poziomego, ktoére obcieto na zebrze 4, wyko-
rzystujge tylko koncéwki. Na zZebrze 4 (koncowym)
kazdej potowki statecznika zabudowano rurowy wy-
siegnik z okuciem oporowym. ‘Tak uzyskane plyty
zamocowano, wykorzystujge dawne okucia zastrza-
lowe, do koncoéw statecznika poziomego, gdzie do-
dano odpowiednie okucia. Stateczniki pionowe pod-
parto ponadto w dolnej cze§ci zastrzalami w ksztalcie
litery V, opierajacymi si¢ wierzchotkami o dolne
punkty kratownicy usterzenia poziomego. Podobny-
mi zastrzalami wychodzgcymi z tychze punktéw pod-
parto réwniez konce statecznika poziomego w pun-
ktach okué zawieszenia statecznik6w pionowych.
W ten sposob zespdt usterzenia zostal usztywniony
i wzmocniony zewnetrzng kratownicg. Wzmocnienie
takie bylo celowe, gdyz malezalo sie spodziewaé wy-
stapienia na usterzeniu wiekszych sit niz w samo-
locie An-2, a to m.in. ze wzgledu na obecno$é¢ plyt
brzegowych =zwigkszajagcych wydtuzenie efektywne
usterzenia poziomego.

Kratownica wusterzenia stuzy réwniez do zamoco-
wania usterzenia do kratownicy tylnej kadiuba. Kra-
townice sg ze sobg polgczone przegubowo w dolnych
punktach. Goérne wezly zaopatrzone sa w 1agczniki
srubowe, ktore stuzg do regulacji kata ustawienia
statecznika poziomego.

IAby zmniejszy¢ opo6r aerodynamiczny kratownicy,
postanowiono oprofilowaé¢ niektére prety, zwlaszcza
te lezace poprzecznie do kierunku przeptywu. Opro-
filowanie wykonano w postaci nakladek czolowych
i splywowych, przyklejonych do rur i oklejonych
tkaning szklang. Nakladki wykonane zostaly ze sty-
ropianu spienianego w bardzo prostych metalowych
formach, tak ze mie wymagaly poza klejeniem zadnej
recznej obrobki. Poniewaz usterzenie samolotu An-2
jest kryte ploétnem, przy zabudowie na samolocie
LALA-1 istnialo miebezpieczenistwo zapalenia sie go
od goracych gazb6w wylotowych z silnika odrzuto-
wego. Ryzyko to nalezalo wyeliminowaé¢. W tym celu
(po raz pierwszy w kraju) pokryto szkielet usterze-
nia niepalng tkanina szklana i zabezpieczono emalig

5. Podwozie tylne: 1 — wahacz, 2 — obsada widelca, 3 —
widelec, 4 — kota, 5 — wspornik ttumika, 6 — tlumik
pshimmy”, 7 — dZwignik blokowania, 8 — amortyzator
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6. Boczny chwyt powietrza, Widoczne
rozmiary chwytu, zaokrgglone Kkrawe-
dzie, siatka ochronna i kanal, odpro-
wadzajgcy spaliny z silnika ASz-62 pod
skrzydto

7. Laminatowy kanal =zasilania powie-
trzem silnika AI-25 (wariant I). Widok
z dolu. Widoczny ,;esowy’ ksztalt ka-
natu

poliestrowg. Udany ten eksperyment zostal przed-
stawiony Czytelnikom w postaci osobnego opraco-
wania w TLiA nr 10/1972. W czasie préb naziemnych
samolotu przeprowadzono réwniez pomiary rozktadu
temperatury strumienia gazéw w okolicy usterzenia.
Okazalo sig, ze temperatury te sa tak niskie, ze
niebezpieczenstwo pozaru usterzenia praktycznie nie
istnieje. OeczywiScie nie zmniejsza to uzyskanego
osiggniecia, tym bardziej ze zastosowanie tkaniny
szklanej zwigksza odporno$¢ usterzenia roéwniez na
dzialanie chemikalibw rozprzestrzenianych przez sa-
molot.

Podwozie tylne

Ze wzgledu na odcigcie tylnej czeSci kadiuba i za-
stapienie jej odchylong do goéry kratownicg powstata
konieczno$§é przesunigcia do przodu punktu zabudo-
wy podwozia tylnego, a zarazem konieczno$¢ caltko-
witej przebudowy samego podwozia. Przy wyborze
nowego miejsca polozenia osi podwozia tylnego =za-
chowano dawny '%kat postojowy samolotu. Polozenie
osi dobrano w przyblizeniu w polowie odlegloéci
miedzy osiami két giéwnych a osig dawnego koéika
ogonowego (An-2). Spowodowalo to dwukrotny wzrost
obcigzen dziatajacych na podwozie tylne. Z tego
powodu zastosowano zamiast jednego — dwa kola
tylne z samolotu An-2, Zostaly one osadzone na
wspolnej osi po obu stronach pojedynczego widelca,
ulozyskowanego w obsadzie w sposéb umozliwiajacy
pelny obrot (360°) widelca wraz z kolami dookola
pionowej w przyblizeniu osi obsady (podobnie zresz-
tg jak w samolocie An-2), Obsada widelca stanowi
tylny wezel spawanego ze stali 30 HGSA widlowego
wahacza wleczonego, ktérego przednie wezly sluzg
do zawieszenia na okuciach zabudowanych pod Kka-
dlubem w okolicy wregi 10A. Wychylnie zawieszony
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zesp6t podparty jest w tylnym weZle wahaeza po-
jedynczym amortyzatorem, ktérego goérny punkt
wsparty jest o dolny wezet opisanej wyzej, kroétszej
kratownicy. Zastosowano gotowy amortyzator olejo-
wo-powietrzny z podwozia gtownego samolotu MD-12,
znaleziony w pozostalych po kasacji tego samolotu
zapasach, wymagajacy tylko drobnych przerébek do-
stosowujgcych go do pracy w nowych warunkach.
Pozwolilo to na znaczne zmniejszenie zakresu mprac
konstrukeyjnych i wykonawczych. Widelec zespotu
k6, osadzony obrotowo w obsadzie, jest centrowany
w tylnym poltozeniu urzadzeniem krzywkowo-rolko-
wym i blokowany ‘dzwignikiem pneumatycznym, kt6-
rego czop wchodzi w otwér w kolnierzu osi widelca.
Oba wurzgdzenia zostaly zaadaptowane =z podwozia
tylnego samolotu An-2.

Podczas préb wykonanego podwozia tylnego na
mlocie zrzutowym zaobserwowano wystgpienie sil-
nych drgan typu ,shimmy” juz przy predko$ciach
obrotowych bebna wodpowiadajgcych predko$ci kolto-
wania 40 km/h, przy czym drgania wystepowaly za-
réwno przy widelcu odblokowanym, jak i zabloko-
wanym. Stwierdzono, ze w tym ostatnim przypadku
wystapienie drgan wywolane jest zZbyt duzym luzem
na czopie blokujgcym. Po usunieciu luzu drgania
ustapily i nie pojawily sie w przebadanym zakresie
predkoSci kotowania (do 120 km/h).

Znacznie powazniejszym problemem byla elimina-
cja drgan przy widelcu odblokowanym (np. wskutek
przeoczenia pilota lub w wyniku wady instalacji).
Zastosowany w pierwszym etapie préb tlumik ,shim-
my” z samolotu MD-12, wzorowany na rozwigzaniu
z samolotéw LIM, okazal sie niewystarczajacy i nie
spowodowat zwigkszenia bezpiecznej predkos$ci koto-
wania. Powodem byt prawdopodobnie zbyt skompli-
kowany system przekazywania ruchu czopa widelca
na zespdt ftloczké6w tlumika, z duzg liczba wsp6l-
pracujgeych czeSei i wystepujgeych miedzy nimi lu-
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8. Ksztalt kanalu wlotowego AI-25: A — widok 2z boku,
B — widok z gory, C — rozwinigcie, F — powierzchnia

przekroju kanalu

z6w. Postanowiono wige zastosowac inny ttumik, tym
razem adaptowany z samolotu TS-11, w ktérym ruch
czopa widelca przekazywany jest bezpoSrednio i w
sposéb b. sztywny na tlok tlumika. Zastosowanie
tego tlumika spowodowalo radykalng poprawe sy-
tuacji, tzn. drgania ustgpily i bezpieczna predkosc
kotowania zaréwno z widelcem. zablokowanym, jak
i odblokowanym mogla zosta¢ ustalona na 120 km/h.
W ramach dalszych ulepszen wprowadzono bezpo-
§rednig sygnalizacje elektryczng polozenia tloka
dzwignika blokujgcego (za pomocg mikrowylgcznikow
sterowanych ruchem samego ttoka). przy czym syg-
nalizowane jest zaréwno polozenie zablokowane, jak
i catkowicie odblokowane.

Zespol napedowy

Jak juz wspomniano, na samolocie LALA-1 pozo-
stal, adaptowany w caloSci z samolotu An-2, zesp6l
napedowy tlokowo-§migtowy z silnikiem ASz-62 IR
o mocy 1000 KM. Jako zespdl dodatkowy zabudowano
turbinowy silnik odrzutowy dwuprzeplywowy AI-25
o maks. ciggu statycznym 1500 kG. W sklad tego
zespotu napedowego, obok wymienionego silnika,
wchodzi jeszeze silnik rozruchowy AI-9 (stanowigcy
wytwornice powietrza do rozruchu powietrznego),
oddzielna Instalacja paliwowa zasilajgca oba silniki,
osobna instalacja przeciwpozarowa woraz kanal chwy-
tu powietrza, zasilajgcy silnik AT-25.

[Silnik AT-25 jest produkowany seryjnie i stoso-
wany w eksploatacji samolotéw pasazerskich krot-
kiego =zasiegu typu Jak-40. W samolocie LALA-1
zastosowano schemat zabudowy silnika identyczny
jak dla centralnego silnika mna samolocie Jak-40.
Dwa czopy glowne wsuniete w gniazda bocznych
wezléw przedniej cze$ci silnika przejmujg sity skie-

12

rowane wzdituz osi podtuznej (X) i pionowej (Z) oraz
momenty wzgledem tych osi. Przesuwanie silnika
wzdluz osi czopéw (Y) wyeliminowane jest za pomocg
uko$nego zastrzalu zamocowanego stycznie do obwo-
du przedniej rczeSci silnika, a obrét dookola osi czo-
péw udaremniony jest przez dwa zastrzaly podpie-
rajgce ‘tylne boczne wezly silnika.

Silnik AI-25 zabudowany jest wzgledem samolotu
tak, Ze jego 0§ jest rownolegla do osi silnika ASz-62,
jest jednakze ‘przesunieta o 500 mm w goére i 200 mm
w prawa strone. Czopy gléwne osadzone sa prze-
suwnie w rurowych, stalowych obsadach zamocowa-
nych w kadtubie tuz przed wregg 10A. Kotlnierze
obsad zwigzane sg dwoma gastrzaltami z tylnymi,
gornymi weztami kro6tkiej kratownicy znajdujgcej sie
za wregg 10A (na tych samych wezlach wsparte sg
tylne zastrzaly silnika). Lewa, dluzsza obsada pod-
parta jest dodatkowo zastrzalem w plaszezyZnie pio-
nowej. Dla unieruchomienia c¢zopéw gléwnych w
obsadach s3 one przetkniete na wylot sworzniami.
Silnik rozruchowy AT-9 wbudowany jest poprzecznie
do kierunku lotu za wregag 10A na kratowym wspor-
niku spawanym z rur stalowych. Wlot powietrza do
silnika znajduje sie z lewej strony. W tym miejscu
znajduje sie w ostonie silnikéw otwoér zabezpieczony
siatkag. Wylot gazdw z silnika odbywa sie w prawg
strone przez rure wylotowa stanowigca przedtuzenie
dyszy silnika. Silnik AT-9 polgczony jest przewodem
rurowym =z ukladem rozruchowym na silniku AI-25.

Oba silniki wraz 7z kréotsza kratownica tylna osto-
niete sa oslonami z blachy duralowej, z ktérych
dwie boczne sg latwo zdejmowane ‘do przegladéw
i obstugi. Przestrzen woko6t silnikéw podzielona jest
na strefy pozarowe, osobng dla silnika AI-25 i osob-
ng dla AI-9. Trzecig strefe pozarowag stanowi wnetrze
drugiego konturu silnika AI-25. Kazda ze stref moze
by¢ oddzielnie gaszona za pomocg pokladowej in-
stalacji pozarowej. Gléwng strefa jest oczywiscie
przestrzen woko6! silnika AI-25. Czolo silnika znaj-
duje sie w przyblizeniu w plaszczyzZnie wregi 9. Na
wredze tej umieszczono gléwna przegrode ogniowa
wykonang =z blachy zZaroodpornej 1HI8N9T. Wrega
10A pozostawata poczgtkowo nie oslonieta, jednakze
przed pierwszym lotem z pracujgcym silnikiem od-
rzutowym na wniosek komisji dopuszczajacej samo-
lot do lotu przegroda ogniowa zostala uzupelniona
uko$nymi arkuszami blachy 1HI8NIT zmniejszajg-
cymi przestrzen wokoél silnika w rejonie kadiuba i
chronigeymi duralowg %konstrukeje mno$ng kadiluba
wraz z wrega 10A. W rejonie oston silnika prze-
strzen woko6t silnika =zostala skutecznie zmniejszona
przez zastosowanie bardzo grubych, podwbjnych
§cian.

Pewien problem stanowilo stworzenie osobnej stre-
fy pozarowej wokél silnika AI-9, ‘tzn. wydzielenie
przestrzeni tego silnika =z przestrzeni silnika glow-
nego. Ze wzgledu na matg odlegto$§¢é miedzy obu sil-
nikami zastosowanie sztywnej przegrody nie wcho-
dzito tu w rachube. Po wielu prébach wybrano
przegrode typu miekkiego 7Zlozong z dwdch warstw
miekkiej tkaniny azbestowej przetozonych i oblozo-
nych cienkag folia aluminiowg. Dla ochrony przed
uszkodzeniami mechanicznymi zewnetrzne warstwy
folii oklejono cienksg tkaning szklang.

Tak wykonana ,kolderka” wytrzymala w czasie
prob pieciominutowe dzialanie standardowego plo-
mienia o temperaturze 1100°C (wg BCAR), przy
czym temperatura po stronie chtodnej praktycznie
nie wzrosta. Innym problemem zwigzanym 7% silni-
kiem AT-9 byl trudny do opanowania objaw falszy-
wego wlgczenia sie sygnalu pozaru po wylgczeniu
silnika ATI-9. Powodem byl zbyt szybki wzrost tem-
peratury silnika (czujniki p/poz. reaguja ma gradient
tempetratury wyzszy niz 2°C/s) po ustaniu chlodze-
nia, ktére odbywa sie drogg zewnetrznego oplywu
silnika powietrzem =zasysanym przez gazy opuszcza-
jgce dysze silnika (efekt injektorowy). Poprawienie
skutecznobei injektora przez zwiekszenie wysuniecia
krawedzi ptaszeza chtodzgcego rure wylotowsg zmnieij-
szylo wprawdzie temperature woko6t silnika w czasie
jego pracy, jednak po wylaczeniu silnika gradient
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10, Gmniazdo zbiornika na prawej burcie kadluba z syste-
mem pasbw mocujgcych

wzrostu temperatury byl jeszcze wyzszy. Prébowano
zapewni¢ chlodzenie silnika AI-9 takze po wylgcze-
niu umieszczajac dodatkowe urzadzenia injektorowe
u wylotu z silnika AI-25, nie przyniosto to jednak
spodziewanych rezultatéw, prawdopodobnie ze wzgle-
du ma malg intensywno$§¢ zewnetrznego przeplywu
silnika. Ostatecznie =zwalczono objawy ,falszywego
pozaru” przez nalozenie na czujniki koszulek ochron-
nych, co podniosto nieco warto§¢ gradientu tempe-
ratury wywolujgcego pojawienie sie sygnalu.

Wiele powazinych problem6w wylonito sie przy
opracowaniu kanatu zasilajgcego silnik AI-25 powie-
trzem. W konstrukcji nalezato uwzgledni¢ duze za-
potrzebowanie powietrza przez silnik — 44 kG/s —
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jak roéwniez konieczno$¢ uzyskania duzych spraw-
noSci silnika, a wigc matych strat na wlocie — pray
malych predko$ciach lotu przewidzianych w czasie
eksploatacji samolotu. Zarowno polozenie «chwytu
powietrza, jak i zasadniczy ksztalt kanalu, musiatly
uwzgledniaé obecno$é elementéw konstrukcji noénej
kadiuba 1 wyposazenie jego wnetrza (zbiornik che-
mikaliéw, kabina zalogi). Chwyt powietrza o lagod-
nie zaokragglonych krawedziach umieszczony zostal
z prawe] strony kadiluba ma wysoko$ci kabiny. Nie-
mal zaraz za chwytem kanal silnie sie zagina i
wchodzi do wnetrza kadluba przez otwoér wyciety w
pokryciu miedzy wregami 5 I(tylna S$ciana kabiny)
i 6 (przednia wrega dzwigarowa). Ponowne zagiecie
juz we wnetrzu kadtuba mnaprowadza 0§ kanalu na
o$ silnika. Chwyt powietrza ma ksztalt owalny.
W miejscu przej$cia przez burte kadluba, a wiec
w miejscu najwiekszej krzywizny kanat jest bardzo
silnie splaszczony, co bylo konieczne ze wzgledu na
niewielki odstep wreg 5 i 6, ktébre z uwagi na wy-
trzymato$¢ konstrukcji musialy pozosta¢ nie naru-
szone. Splaszczenie to jest jednak korzystne, gdyz
stanowi jakby naturalng kierownice zapobiegajac po-
wstawaniu na wewnetrznej S$cianie zagietego kanalu
zjawisk kawitacji wywolanych przemieszczaniem sie
mas powietrza pod wplywem sil bezwladno$ci. Do-
piero wewnatrz kadtuba przekrdj kanalu zmienia sie
stopniowo na kolowy. Ostatni odcinek kanatu, ma
dlugosci réwnej $rednicy, jest dokladnie cylindrycz-
ny. Wazny wplyw na sprawno$¢ kanalu ma jego
zbiezno§é. Na calej dlugo$ci (z wyjgtkiem ostatnie-
go odcinka) kanal jest lagodnie zbieiny, przy czym
zmiana przekroju odbywa sie liniowo. W ten spos6b
uzyskano w czasie przeplywu réwnomierny spadek
ciSnienia  wzdluz §cian 'kanatu. Tak uksztaltowany
kanal okazal sie bardzo prawidlowy w eksploataciji.
W zZadnych warunkach pracy silnika nie stwierdzono
nigdy zjawiska pompazu, co przy raczej skompliko-
wanym ksztatcie kanatu malezy uznaé za sukces.

Ze wzgledu na zlozony ksztalt kanat zostal wy-
konany z laminatu szklanego. Zastosowano tkaning
szklang ST-31 i zywice Epidian 53. W pierwszym
wariancie $ciany kanalu wykonano z kilku warstw
tkaniny przesyconej zywicg 1 wzmocniono je mha
zewnatrz usztywnieniami o przekroju tréjkgtnym, z
laminatu wypelnionego styropianem, przy czym u-
sztywnienia Kklejone byly do gotowej skorupy. Taka
konstrukcja kanatu okazala sie za staba, co spowo-
dowalo uszkodzenie kanalu wywolane panujgcym
wewnatrz podci$Snieniem w czasie prébnej pracy sil-
nika na ziemi.

Dla drugiego wariantu kanalu wybrano konstruk-
cje przekladkowa z dwoéch potréjnych warstw lami-
natu przedzielonych przektadka z pianki Polocel (spie-
niony polichlorek winylu) o grubo$ci 15 mm ma krzy-

11. Ostona zbiornika nafty na prawym
boku kadluba, za paszczg chwytu po-
wietrza
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Problemy techniczne...

12. Opuszczanie kabiny. Widoczne o-
twarte drzwi kabiny, stata drabina i
porgcz wzdluz kadtuba

wiznach przestrzennych i 30 mm ma powierzchniach
rozwijalnych. Po wykonaniu kanat poddano prébom
na hamowni, ktérych celem migdzy innymi byto
ustalenie rozkladu ci§nien, nastepnie przeprowadzono
prébe statyczng obcigzajge kanal wytworzonym we-
wnatrz podciénieniem i dodatkowo zewmnetrznym u-
kladem mechanicznym. Obie proby daty wynik po-
zytywny i przebadany element dopuszezono do nor-
malnej eksploataciji.

Baczng uwage zwré6cono réwniez na warunki pa-
nujgce w okolicach chwytu powietrza m.in. na wza-
jemne oddzialywanie chwytu powietrza i $migla.
Pomiary przeprowadzone przy pracujgcym silniku
odrzutowym wykazaly minimalne tylko zakl6cenie
pola predkoéci w plaszezyZnie $migla (w granicach
bledu pomiaru). Réwniez praca $migla na pelnym
ciggu nie powoduje zadnego zauwazalnego zakléce-
nia pracy silnika odrzutowego.

Poniewaz wylot spalin z kolektora silnika ASz-62
znalazl sie naprzeciw chwytu powietrza silnika od-
rzutowego, konieczne bylo skierowanie spalin poza
zasieg chwytu, co wuzyskano przez =zastosowanie
skoSnego kanatu z blachy, ktéry obejmowat gérnym
koncem zagieta w dét koncéwke kolektora, a dol-
nym koncem wychodzil pod dolne skrzydto. Przy
pierwszych prébach silnika odrzutowego mna ziemi
okazalo sig, Ze podci$nienie w okolicy chwytu po-
wietrza indukuje w kanale kolektora przeplyw od-
wrotny do zamierzonego, tzn. z dolu do gobéry. Po
uruchomieniu silnika ASz-62 stwierdzono jednak, ze
injektorowy efekt strumienia spalin z kolektora prze-
waza i kierunek przeplywu w skoSnym kanale jest
prawidlowy, tzn. goéra-dotl.

Jak Jjuz wspomniano, silniki turbinowe AI-25 i
AI-9 zasilane sg paliwem (naftg) z oddzielnej insta-
lacji paliwowej. Gl6wnym elementem instalacji jest
zbiornik zawierajgcy 400 litréw paliwa. Zbiornik za-
budowany jest na zewngtrz kadluba z prawej strony
pod owiewka stanowigca przediuzenie chwytu po-
wietrza. Wlew paliwa do zbiornika znajduje sie w
gornej owiewce prawego skrzydla. Ksztalt zbiornika
okreflony jest miejscem przeznaczonym na jego Zza-
budowe, jest wiec on plaski a wysoki, co powoduje
duze obcigzenie szczegélnie dolnej cze$ei, wywolane
ci$nieniem hydrostatycznym. ObcigZenia te rzutujg
na wymagang sztywno§¢ i wytrzymalo§é zbiornika.
Konstrukeja i technologia zbiornika byty dopraco-
wane w oparciu o wyniki badan rezonansowych i
wytrzymatoSciowych oraz pr6b odporno$ci na drga-
nia przeprowadzonych na stoisku wibracyjnym, przy
czym parametry drgan byly ustalone na podstawie
pomiaréw przeprowadzonych na samolocie. Po po-
czgtkowych mniepowodzeniach i ostatecznym dopra-
cowaniu konstrukeji wykonano dwa egzemplarze
zbiornika, z ktérych jeden przeszedl pomys$lnie diu-
gotrwalg probe odporno$ci na drgania, co stanowilto
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podstawe dopuszczenia drugiego identycznego egzem-
plarza do zabudowy i eksploatacji na samolocie.

Duza wysoko$é zbiornika spowodowala trudnoSci
w rozwigzaniu ukiadu pomiarowego zawarto$ci zbior-
nika, gdyz uniemozliwila zastosowanie standardowe-
go plywakowo-diwigniowego paliwomierza potencjo-
metrycznego. Znaleziono jednakZze proste i efektywne
rozwigzanie w postaci paliwomierza kontaktronowe-
go. Pilywak paliwomierza z zabudowanymi magne-
samj stalymi przesuwa sig¢ po rurze, wzdluz ktoérej
rozmieszczone sg kontaktrony. Poczatkowo =zastoso-
wano tylko cztery kontaktrony, ktéore wigczaly ko-
lejno cztery lampki na uproszczonym wskazniku w
kabinie, wskazujgc na wypelnienie zbiornika w 1/4,
1/2, 3/4 i catkowite. Tak duza podziatka wskazan
okazala sig jednak niewygodna w eksploatacji,
szczegllnie w koncowej fazie wyczerpywania sie pa-
liwa. Praktycznie, palgca sie lampka ,1/4 =zbiornika”
byla sygnalem do przerwania lotu, gdyz pilot nie
orientowat sig, ile paliwa pozostalo jeszcze faktycznie
w zbiorniku. W wersji ulepszonej liczbe kontaktronéw
w rurze paliwomierza zwigkszono do 40, lgczac je
szeregowo wigczonymi opornikami. Uklad wskazu-
jacy stanowi obecnie czterocewkowy logometr pradu
statego o kagcie wychylenia wskazéwki 290°. Zdol-
no$¢ rozdzielcza paliwomierza wynosi 10 litréw (wska-
zO0wka porusza sie skokami, co 10 litrow.).

Kabina zalogi

Odciecie tylnej czeSci kadiluba i wbudowanie sil-
nika odrzutowego wraz z kanalem wlotowym unie-
mozliwito wsiadanie do kabiny zalogi przez tadownie.
Nalezalo znaleZé inny sposbb wejScia do kabiny.
W tym celu wycieto boczng c¢ze$é oszklenia z lewej
strony kabiny i zamocowano je na zawiasach wzdiuz
gornej krawedzi. Tak wykonane drzwi wychylajg
sie do gbéry i umozliwiajg wzglednie wygodne wej-
Scie do kabiny. Dla ulatwienia wsiadania ma burcie
kadluba zamocowano na stale drabine wykonang z
rur stalowych. Ponadto wewngtrz kabiny i na ze-
wnatrz niej umieszczono kilka uchwytéw pomaga-
jacych przy wsiadaniu i wysiadaniu. Baczng uwage
zwrocono na sprawe bezpieczenstwa zalogi. Siedze-
nia obu pilotéw wyposazono w pasy plecowe, kt6-
rych nie bylo na seryjnym samolocie An-2. Na wy-
padek awarii drzwi kabiny mogg by¢ odrzucone
(niezaleznie od dachu kabiny, ktéry mozna odrzucaé
jak na wszystkich samolotach An-2). W razie ko-
niecznoSci opuszczenia samolotu w powietrzu pilot
odrzuca drzwi i wydostaje sie na drabine, skgd prze-
chodzi na chodnik u nasady dolnego lewego plata.
Trzymajgc sie¢ umocowanej wzdluz kadiluba rurowej
poreczy pilot przechodzi do krawedzi sptywu plata,
skgd skacze. 'W czasie préb awaryjnego opuszczania
samolotu (przeprowadzonych na ziemi) uzyskano czas
ok, 4 sekundy od rozpoczecia wychodzenia do skoku.
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Ciekawe konstrukcje

Megr inz. ANDRZEJ KARDYMOWICZ

Ciekawe

W artykule omowiono
nowe, ciekawe rozwiqza-
nie konstrukcyjne samolo-
tow i $migtowcow ekspo-
nowanych na wystawie w’
Farnborough, m. in. przy-
ktady rozwoju lekkich sa=
molotéw.

rozwigzania konstrukcyine wFarnborough-Europe 72

Po raz pierwszy wystawa w Farnborough stala
sie¢ nie tylko brytyjska, ale i europejskg. Pozostaje
to w Scistym zwigzku z tym, Ze coraz wiecej rodza-
jow sprzetu lotniczego produkujg wspOlpracujgce
firmy réznych krajow Europy.

Dobry poczatek zrobit niegdy§ Concorde, nastepnie
wspolpraca objela opracowanie samolotu wojskowego
Jaguar, europejskiego aerobusu A300B, samolotu bli-
skiego wsparcia Panavia oraz $miglowcow.

Akcenty wspbipracy europejskiej byly tez pod-
kreS§lane ‘'w niemal kazdym prospekcie ¢zy opisie
nowego sprze¢tu.

Niezaleznie od  wzgledbw  pozaekonomicznych,
wspoélpraca firm roznych krajow umozliwia zmniej-
szenie kosztéw opracowania samolotu czy $miglowca
przez zastgpienie kilku typ6w o tym samym prze-
znaczeniu, ktére bylyby zbudowane niezaleznie w
réznych krajach — jednym, spelniajgeym w dosé
duzym stopniu wymagania kilku odbiorcow. Gdy wy-
magania te zbyt sie od siebie roznig, pozostaje jesz-
cze mozliwo§¢ budowania roéznych wersji, co i tak
jest optacalne. i

[Samoloty, $migtowce, silniki czy osprzet prezento-
wane na wystawie na og6l sg mniej lub wiegcej
znane z opis6w w literaturze fachowej, prospektéw,
nierzadko — 2z poprzednich wystaw. Dlatego sens
wystawy nie polega na przedstawieniu rewelacyj-
nych nowo$ci, a raczej na umozliwieniu blizszego
zapoznania sie z niektérymi szczegétami konstrukerji,
kierunkami rozwoju sprzetu, badz uzyskania — w
drodze bezpoérednich kontaktéw z przedstawicielami
producentéw — aktualnych danych technicznych wy-
stawianej wersji samolotu czy $migtowca.

Dlatego niniejszy artykul nie ma stanowié¢ préby
kompletnego opisu wszystkich maszyn bioracych u-
dzial w Farnborough — Europe T2 — taka préba nie
mialaby szans powodzenia — ale raczej przedstawie-
nia ciekawszych rozwigzan konstrukcyjnych czy kon-

cepcji samolotéw, a przede wszystkim — w ilustra--

cjach — szezegbléw konstrukeji, ktére choé drobne —
w istotny sposéb podnosza warto§é sprzetu, stano-
wige przyklady rozwigzan réznych probleméw kon-
strukeyjnych.

'Wér6d samolotow lekkich, najnowszym =z biorg-
cych udziat w wystawie byt australijski N-22 Nomad.
Samolot ten — Kklasy ,furgonetki powietrznej”’ wy-
réznial sie prostota i funkcjonalnoScig tak <calego
uktadu, jak poszezegblnych rozwigzan konstrukeyj-
nych, daleko posunigtg unifikacjg cze§ci konstrukcji,
podzialami technologicznymi itp. przy réwnoczes-
nych dobrych osiggach. Stanowil on w swojej klasie
rewelacje. Szczegélowy jego opis zostal podany w
odregbnym artykule w TLiA 1972 nr 12,
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Podobnej klasy samolotami byly Britten-Norman
Islander, Trislander i Defender. Nie byly to wpraw-
dzie prototypy, ale stanowily tak interesujacy przy-
ktad rozwoju okre§lonego typu samolotu i dostoso-
wania go do roznych wymagan odbiorcow, ie wydaje
si¢ sluszne bardziej szczegb6lowe omowienie poréw-
nawcze wszystkich wersji.

Pierwszym z nowych Britten-Normanéw byl BN-2
Islander wyposazony w turbodoladowarke (firmy
Rajay), zapewniajgcg zwiekszenie osigg6é6w na wiek-
szych wysokogciach lub w warunkach gorgcego Kli-
matu. Samolot przeszedl juz pr6by w centralnej
Afryce, czyli w terenie odpowiadajgcym warunkom
jego przypuszczalnej eksploatac]ji.

Drugim nowym modelem byt BN-2A-8S Islander
o powiekszonym (o 0,8 m3) bagazniku przednim.

Olsiggnieto to przez dodanie segmentu nosa samo-
lotu przed kabing pilota. Ponadto liczba miejsc pa-
sazerskich wzrosta z 10 do 12.

2. Uzbrojenie Britten-Norman Defendera

15



Ciekawe rozwiazania...

Dane technlczne samolotéw Britten-Norman

Trislander
Slniki 3xLycoming
0-540-E
260 KM
Smiglo Hartzell 2-lop.
stalych obrotéw
przestaw, w chor.
D=203m
Maksymalny ciezar calkowity 4530 kG
Cigzar samolotu wyposazonego bez awioniki 2600 kG
Rozpigtosé 16,15 m
Powierzchnia noéna 31,3 m?2
Maksymalna liczba miejsc pasazerskich 17
Zbiorniki paliwa — w skrzydlach 2% 2568 1
na korncach skrzydel 2x111 1
Oslagi przy ciezarze calkowitym: 4530 kG
Diugoéé rozbiegu 397 m
Dlugo$é startu nma 15 m 594 m
dobiegu 259 m
ladowania z 15 m 440 m
Wznoszenie na wys. 0 m 5,1 m/s
Pulap teoretyczny 4513 m
praktyczny 3720 m
Predkos¢é maks. na wys. 0 m 294 km/h
przelot. 756% mocy, ~ 2000 m 283 km/h
przelot. 679% mocy, 2750 m 2756 km/h
przelot. 599% mocy, 3960 m 267 km/h

Islander Islander Islander
2xLycoming 2xLycoming 2x260 KM
0-540-E 10-540-K z turbodoladowarkg
260 KM 300 KM (z wtryskiem | Rajay

paliwa)

Hartzell Hartzell Hartzell

D= 2,03 m

2900 kG 2900 kG 2990 kG

1620 kG 1620 kG 1620 kG

14,9 m 149 m 149 m

80,2 m?< 30,2 m2 30,2 m?

9 9 9

2x259 1 2x259 1 2% 259 1

2x111 1 2x111 1 2x111 1

2750 kG 2000 kG 2750 kG

171 m 165 m 170 m(179 m*)
333 m 323 m 333 m (872 m*)
137 m 140 m 173 m (191 m*)
2903 m 299 m 293 m (409 m*)
5,83 m/s 5,68 m/s
4050 m 5340 m 76256 m
4450 m —_

274 km/h 290 km/h 203 km/h**
257 km/h 274 km/h 270 Km/h***
2564 km/h 270 km/h

248 km/h 264 km/h

* Wartosci podane w nawiasach odnosza si¢ do wysokosci ladowiska réwnej 8048 m

** Na wysokoSci 4870 m
*** Na wysokoSci 3048 m, 75% mocy

Powigkszony bagaznik bedzie dostepny jako wy-
posazenie dodatkowe do produkowanych Islanderéw
i Trislanderéw, a ponadto — w formie zestawu ele-
mentéw do montazu — umozliwi analogiczng prze-
rébke wezedniej wyprodukowanych samolotow.

Dopuszezalny  ciezar catkowity Islandera zostatl
zwigkszony o 136 kG — do 2990 kG, za§ Trislan-
dera — o 295 kg — do 4530 kG. Zestawienie danych
technicznych tej grupy samolotéw podane w tablicy
ilustruje =zakres zastosowan, jaki zostal osiggniety
przy wykorzystaniu w zasadzie zunifikowanych ele-
mentéw  konstrukeyjnych. Ciekawszym szezegdlem
Islandera jest konc6wka skrzydia, bedaca jednoczes$-
nie zbiornikiem paliwa, ktéra powieksza rozpietosé
z 14,9 m do 16,15 m, powierzchnie — z 30,2 do 31,3 m?
i wplywa na pulap na jednym silniku powiekszajgc
go z 2075 m do 2440 m (przy silniku 300 KM).

Wersja uzbrojona Islandera — nazwana Defender
jest wyposazona w cztery wysiegniki pod skrzydta-
mi, na ktérych dopuszczalne jest umocowanie ladun-
kéw po 371 kG (na wewnegtrznych) oraz po 113 kG
(na zewnetrznych).

Najciekawsze w tej wersji jest uzbrojenie samo-
lotu w cztery karabiny maszynowe (kal. 7,62 mm)
ustawione w kadlubie prostopadle do kierunku lotu.
Celowanie odbywa sie w ten sposOb, ze role muszki
odgrywa matla czerwona tarczka umocowana ma wy-
siegniku w poblizu koncowki lewego skrzydla, za$
szczerbing jest prostokat ze szkla organicznego, z
naniesionym krzyzem umieszczony na lewej bocznej
szybie w plaszczyZnie glowy pilota. Wszystkie cztery
k.m. zwrbcone sg w lewo i strzelajg w przyblizeniu
wzdluz skrzydta.

Klase samolot6éw lekkich reprezentowal tez Dor-
nier Skyservant, ktéry nie byt wprawdzie konstruk-
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cjg nowg (pierwszy lot prototypu — w lutym 1966,
ale stanowil przyklad samolotu dopracowanego w
szezegblach zaréwno od strony technologicznej, jak
i eksploatacji. Przy jego opracowaniu wykorzystano
zresztg do$wiadezenia z Do-27 i Do-28, ktére zostaly
wyprodukowane w lgcznej liczbie prawie 800 sztuk.
Samolot jest przeznaczony do pracy na lotniskach
polowych i jest do tego przystosowany nie tylko pod
wzgledem osiggow, ale i konstrukceji. Szezego6ly kon-
strukeji tytu kadiuba i oston silnika pokazuja zdjecia.

Warto wspomnieé¢, ze w prospekcie reklamujgcym
samolot podkresla sige, ze zdobyl on 6 rekordow
$wiata w klasie Cle (15.T11/1972).

[Wiadomo$ci o zdobytych rekordach niejednokrot-
nie mozna bylo spotka¢ w prospektach reklamowych
samolotéw czy Smigloweow. Wydaje sie, ze wysu-
mieta w swoim czasie — i nie podchwycona — ini-
cjatywa inz. pil. A. Ablamowicza zdobywania moz-
liwych do zdobycia rekordéw na polskim sprzecie

zastuguje tu na przypomnienie — 1 realizacje ze
wzgledow choé¢by czysto handlowych.

Podobnej klasy jak Skyservant — cho¢ rdznigcy
sie od niego pod wzgledem ukladu — jest samolot

Twin Otter 300 przeznaczony do krétkodystansowej
komunikacji, korzystania z lgdowisk nie przygotowa-
nych. Samolot — zabierajgcy do 20 pasazer6w — jest
napedzany silnikiem PT6A-27 o mocy 620 KM, przy
czym moc ta jest utrzymywana do temperatury 32 °C.
Smigta sa przestawialne na ujemny cigg, co ma
szczegblne znaczenie przy lgdowaniu na $liskich pa-
sach, ponadto znacznie ulatwia manewrowanie na
ladowiskach o ograniczonej powierzchni. Predko$¢
przelotowa samolotu z tymi silnikami wynosi 334

Dokoriczenie na str. 23

TLiA 1973 nr 1



RADZIECKIE STALE KONSTRUKGYINE

POMOCE KONSTRUKCYJNE 5

1. Stale konstrukcyjne weglowe

1.1. Oznaczanie stali konstrukcyjnych
weglowych
Stale o 2zwyklej jakosSci oznaczane

s3 literami St i cyframi 1, 2, 3, 4 itd.
podajgcymi numer stali, przy czym
stale o wigkszej zawartosci wegla ma-
ja wigksze numery. Litera B przed
symbolem stali oznacza stal besseme-
rowska, brak tej litery — stal marte-
nowskg. Indeks kp na koncu symbolu
oznacza stal nieuspokojong, Druga
grupa stali o zwyklej Jjakos$ci ozna-
czana jest symbolem St, po ktérym
nastepuje liczba okre$lajgca zawarto$é
wegla w stali w setnych czeSciach
procenta. Litera B na poczgtku ozna-
cza stal bessemerowskg, litera M —
stal martenowska. Podobnie jak w
stalach pierwszej grupy indeks kp na
koricu symbolu uzywany jest w przy-
padku stali nieuspokojonych. Przykla-
dy dla pierwszej grupy: St 0, St dxp,
St 7. Przykiady stali drugiej grupy:
B St 33, M St 12xp, M St 56. Stale
0 podniesionej jako$ci oznaczane sg
jak stale o zwyklej jakoséci drugiej
grupy z dodaniem na koncu litery a,
np.: M St 21 a, Weglowe stale kon-
strukcyjne zwyklej i podniesionej ja-
ko$ci oznaczane s3 liczbami mowigey-
mi o zawartoSci wegla w setnych
czeSciach procenta. Indeks kp na Kkofi-
cu symbolu oznacza stal nieuspokojo-
ng, litera A — stal o minimalnej za-
wartoscei siarki i fosforu. Dla stali
o zwigkszonej zawarto$ci manganu po
liczbie oznaczajacej zawarto§¢ wegla
dodawana jest litera G — przy zawar-
toSci manganu okolo 1%. Cyfra 2 wy-
stepujgca po literze G stosowana jest
przy zawarto$ei manganu okolo 2%.
Litera & na koncu symbolu oznacza
stal odlewniczg.

1.2. Krétkie charakterystyki i
znaczenie konstrukcyjnych stali
glowych 10, 10A, 10kp

prze-
we-

Odznaczajg sie duzg plastycznoscig,
dobrg spawalno$cig wszystkimi meto-
dami spawania, mozna je nawegla¢
i eyjanowaé. Obrbébka termiczna: wy-
zarzanie 1 normalizacja; naweglanie
przy 900—920° C, hartowanie z 800—
820 °C w wodzie, odpuszczanie przy
150—170° C; cyjanowanie w temp.
840° C, hartowanie w wodzie, odpusz-

czanie w temp. 140—180 °C z chlodze-
niem na powietrzu.

Zastosowanie: w stanie wyza-
rzonym i normalizowanym na czg$ci
o nieduzej wytrzymato§ci — Rp —
28+42 kG/mm=, np. Sruby, nakretki,
podkladki, rury, sworznie itd. Stal 10
stosuje sie do wyrobu cze$ci nawegla-

nych, ktére pracujg przy malych na-
prezeniach, ale naraZone s3 na zuzy-
cie. Drut ze stali 10A uzywa sie jako
spoiwo przy spawaniu wezlow i czesci
ze stali 20, 10 G 2, 25 HGSA, 30 HGSA.

Stal 10xp stosuje sie mna elementy
tloczne.
15A

Ma wysoky plastyezno§é,
spawalna wszystkimi

jest dobrze
metodami. Ob-
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robka termiczna: wygrzewanie w
temp, 890+10° C. Zastosowanie: nity
z wytrzymatoscig dorazng na $cinanie
do 35 kG/mm? na czeSci do nawegla-
nia i azotowania nie wymagajgce
zwigkszonej wytrzymato§ci rdzenia.

20, 20A

Moga by¢é poddawane obrObce pla-
stycznej na zimno, majg zadowalajg-
cg skrawalno$é, s3 spawalne lukowo
i stykowo (pierwsza metoda moze wy-
wotaé¢ peknigcia), mozna je naweglaé
i azotowaé. Obrébka termiczna: wy-
zarzanie i normalizacja w temp. 880t
+10° C, mate wyzarzanie w temp. 700+
+10° C. Zastosowanie: w wiekszo$ci
przypadkéw stosuje sie¢ w stanie wy-
zarzonym  lub normalizowanym na
elementy spawane lub tloczone o nie-
zbyt duzej wytrzymalosei — Ry, 35—
50 kG/mm?;, rury ze stali 20A wyko-
rzystuje sie do wyrobu nitow ruro-
wych, przewodow hydraulicznych, po-
wietrznych i innych.

25

Ma zadowalajgcg skrawalno$é, dobrze
spawalna lukowo i kontaktowo oraz
zadowalajgca metodg gazowg i atomo-
wo-wodorowg. Obrébka termiczna: mnor-
malizowanie, wyzarzanije, mate wyzarza-
nie. Zastosowanie: w stanie wyzarzo-
nym albo normalizowanym na czesci
stabo obcigzone — Ry 42—59 kG/mm?;
po azotowaniu moze by¢é stosowana na
cze§ci pracujace na Scieranie.

35

Charakteryzuje sie
noscia, zadowalajgcg
wszystkimi metodami.
miczna: normalizowanie,
hartowanie z
lub w oleju i

dobrg skrawal-
spawalnoscia
Obrobka ter-
wyzarzanie,
chtodzeniem w wodzie
duze odpuszczanie. Za-

stosowanie: w stanie normalizowanym
i po hartowaniu 2z odpuszczeniem do
wykonania spawanych, tloczonych i
obrabianych mechanicznie czesci [}
Ry 52—75 kG/mm:. Maksymalna temp.
nagrzewania przed kuclem — 1230 °C.

45, 45A, 45 L

Dobra skrawalnosé, zadowalajgca
spawalno$¢ metodg tukowa i atomowo-
wodorowsg, zita metodg gazows. Obrob-
ka termiczna: hartowanie i odpuszcza-
nie na zadang wytrzymato§é, wyzarza-
nie, normalizacja. Zastosowanie: w
stanie wyzarzonym, normalizowanym
i zahartowanym stal 45 stosuje sie do
czeSci pracujgeych pod malymi obcig-
zeniami. CzeSci ze stali 45 o grubosci
od 8 mm wzwyz mogg by¢ zaharto-
wane do Ry T0—100 kG/mm?, czeSci
o mniejszej grubosci do R, 110—130
kG/mm?. Stal 45A stosuje sie do wy-
robu waltkow i tasm. Stal 45L — na
odlewy ksztattowe.

50

Ma dobrg skrawalnos¢, zadowalajaca
plastyczno§é. Obrobka termiczna: wy-
zarzanie, normalizacja, hartowanie i
odpuszczanie. Zastosowanie: do wyro-
bu plaskich sprezyn, czeSci obrabia-
nych mechanicznie. Ry 70—90 kG/mm?®.

70

Stosuje sie na druty o duzej i bar-
dzo duzej wytrzymalosci stuzgce do
wyrobu sprezyn spiralnych pracuja-
cych na §ciskanie 1 rozcigganie. Ob-
rébka termiczna tych sprezyn wyko-
nanych z drutu ciggnionego na zimno
polega na odpuszczeniu w temp. 260—
300 °C po nawinleciu dla usuniecia ma-
prezen wewnetrznych. Omawiane stale
konstrukicyjne weglowe jako$ciowe i
wysokojako§ciowe zestawiono w tabli-
cy 1.

Tablica 1. Konstrukcyjne stale weglowe o zwyklej 1 zwigkszonej jakoSc i

Gatu-

Wilasnoéei mechaniczne

Ak Zawartosé Rodzaj obrobki R
5 wegla termicznej Rm Re HB

stali [kG/mm?] | [kG/mm?2] [%] [kG/mm?2]
10 A | 0,05—0,15 | walcowana na goraco bez

obrobki termicznej 32 18 30 95—143
15 A | 0,15—0,20 | wygrzewanie 45—865 3
20 A+| 0,15—0,22 | wyzarzanie lub

normalizowanie 40—50 22 24 111—152
25 0,22—0,30 | wyzarzanie,

normalizowanie 42—59 —_ —_ —
35 0,32—0,40 | normalizowanie, wyZarza-

nie hartowanie z odpusz-

czaniem 52—175 356—45 18—22 156—187
10 0,37—0,45 | wyzarzanie lub

normalizowanie 58 34 17 143—187
15 0,40—0,50 | wyzarzanie lub

normalizowanie 60—385 32 13 170—229
45 A | 0,40—0,50 | hartowanie i odpuszczanie 70—85 — 11 187—241
50 0,47—0,55 | wyzarzanie, normalizowa-

nie, hartowanie ' 70—90 34 — —
70 0,656—0,75 | odpuszczanie sprezyn

ciggnionych na zimno 180 164 - —

L7



POMOCE KONSTRUKCYJNE

2, Stale konstrukecyjne stopowe

2.1. Oznaczanie stali konstrukcyjnych
stopowych

Stale stopowe poza zwyklymi sktad-
nikami wchodzgcymi w sktad kazdej
stali zawieraja dodatkowe skladniki
podnoszgce ich wlasnoéci mechaniczne
i technologiczne. S3 nimi: chrom,
nikiel, mangan, krzem, azot, bor, cyr-
kon, tantal, miedZ, wolfram, molibden,
wanad, kobalt, tytan, niob, aluminium
i inne. Mangan i krzem wystepujgce
w stalach jako domieszki mnaturalne
uwazane s3 za skladniki. stopowe do-
piero od zawartoSci powyzej 1% dla
manganu i 0,8% dla krzemu,

Stale stopowe oznaczane sg syste-
mem literowo-cyfrowym, Poszczegblnym
skladnikom stali odpowiadajg naste-
pujace litery w symbolu tej stali:
nikiel — N, chrom — H, wolfram —
W, wanad — F, molibden — M, ty-
tan — T, kobalt — K, krzem — S,
mangan G, aluminium — Al, miedZz —
D, niob — B, bor — R, fosfor P.

Pierwsze liczby symbolu stali ozna-
czajag zawarto§¢ wegla w setnych
czeSciach procenta, cyfry stojace za
literami — §rednig zawarto$é danego
skladnika w procentach, je$li jest ona
wieksza niz 1,5%. Litera A na koricu
symbolu wskazuje na wysoksg Jako$é
stali (mala zawarto§é siarki i fosforu).

Jedna cyfra mna poczgtku symbolu
oznacza zawarto$¢ wegla w dziesiet-
nych cze§ciach procenta. Brak liczby

na poczatku oznacza
1% lub wiece]j.
W niektdérych przypadkach dopuszcza

zawarto$¢ wegla

sie uproszczenia oznaczen, np. zamiast
18 H2 N4 W A mozZna napisaé
18 HN'WA.

Niektore stale wysokostopowe s3

wciggniete w specjalne grupy i ozna-

czane literami: 2 — stale chromowe
nierdzewne, Ja — chromoniklowe nie-
rdzewne, SZ — 1lozyskowe. Stale wy-
produkowane w zakladach ,Elektro-

stal” oznaczane sg literami EI i ko-
lejnym numerem.

2.2. Krétkie charakterystyki i prze-
znaczenie stali stopowych Kkonstrukeyj-
nych

2.2.1. Stale manganowe
10 G2 i 12 G2

Maja duze wlasno§ei plastyczne, s3
dobrze spawalne wszystkimi metodami.
Obrébka termiczna: hartowanie, wyza-
rzanie, normalizacja. Zastosowanie: po
normalizacji do wyrobu elementow
spawanych 1 tloczonych. Dla 10 G2 —
Ry 40—60 kG/mm?, 12 G2 — Ry, 60—
90 kG/mm?.

20 GA

duze
spawal-

Zwiekszona wytrzymatosé,
wlasnosci plastyczne, dobra
nosé. Obrébka termiczna: wyzZarzanie,
hartowanie w oleju i odpuszczanie.
Stosuje sie na nity. Po hartowaniu i
odpuszczaniu Ry 125—130 kG/mm?,

18

65 G

Zle obrabialna. Postacie
prety, druty, blachy.
miczna: hartowanie, i odpuszczanie.
Zastosowanie: sprezyny, podkladki
sprezyste. Po obrdbce termicznej Rp
150—165 kG/mm? 5=4%.

dostawy:
Obroébka ter-

2.2.2, Stale
-krzemowe

chromowo-manganowo-

Duza wytrzymatosé, w stanie wyza-
rzonym wysoka plastycznos¢, zadowa-
lajgca obrabialno$§é skrawaniem. Do-
brze spawa sie tukowo, zadowalajjco
metodg gazowa i kontaktowsg. Obrobka
termiczna: normalizacja, duze wyza-
rzanie, hartowanie w oleju i male od-
puszczanie. Zastosowanie: elementy
spawane 1 tloczone. Po obrobce ter-
micznej Ry, 130 kG/mm?.

30 HGSA

Ma  wigksze niz
wlasnosci mechaniczne,
zarzonym ma zadowalajgcg plastycz-
no$¢, dobrze spawa sie lukowo, zado-
walajaco pozostalymi metodami. Cha-
rakteryzuje sig malg gleboko§cig har-
towania, w zwigzku z czym ogranicza
sie grubo$¢ detali z niej hartowanych
do: 25 mm dla pretow oraz 15 mm dla
rur 1 detall ptaskich. Obrébka ter-
miczna: wysokie wyZarzanie, normali-
zacja, hartowanie w oleju. Zastosowa-
nie: na elementy spawane, ttoczone,
kute, obrabiane mechanicznie. Rm
120—140 kG/mm?.

poprzednia stal
W stanie wy-

30 HGSNA

' Duza wytrzymato§é,
no$é lukowa,

dobra spawal-
zadowalajgca atomowo-
-wodorowa, zla — gazowo. DuZa pla-
stycznosé 1 ciaggliwo§é, mniejsza od
stali 30 HGSA wrazliwo$¢ na koncen-
tracje mnaprezeri. Dobra hartowno$é
detali o grubosciach 50—60 mm. Ob-
rébka termiczna: hartowanie w oleju
i odpuszczanie z chlodzeniem na po-
wietrzu, Zastosowanie: na wysoko ob-
cigzone czeScl podwozi, okucia, sworz-
nie. Rp 140—180 kG/mm?,

30 H2 GSN2 WM .

Stosuje sie na elementy o zlozonej
konstrukceji, Spawa sie¢ lukowo, po
spawaniu nie mozna ochlodzi¢ ponizej
200 °C, mnalezy grzaé w temp. 650 °C,
a nastepnie chlodzi¢é na powietrzu.

EI 643

W stanie wyzarzonym zadowalajgco
obrabialna mechanicznie, spawalna lu-
kowo. Wrazliwa na koncentracje na-
prezen. Stosuje sie na czeSci podwozi,
sworznie,

2.2.3. Stale chromowe

15 HA

Moze zastepowaé stale 13 H2 A i
12 HN3 A. Obrobka term.: normaliza-
cja, wyzarzanie, hartowanie i odpusz-

czanie (hartowanie w oleju). Zastoso-
wanie: cze$ci przeznaczone do harto-
wania lub naweglania. R,, 60—63
KG/mm?.

38 HA

Duza wytrzymaltos¢ oraz ciggliwosc,
dobra hartowno$é. Obrobka termiczna:
normalizacja, wyzarzanie, hartowanie
w oleju i odpuszczanie z chlodzeniem
w oleju lub wodzie. Zastosowanie:
czeSci obrabiane mechanicznie, jak cy-
lindry, tuleje, Kkola zgbate, sworznie
i inne.

SZH15

Stosuje si¢ na lozyska wahliwe. Przed

wykonaniem czeSci stal przekuwa sie
i poddaje obrobce termicznej dla roz-
drobnienia struktury weglikbw. W re-
zultacie stal ma zwigkszong 1twardosé
i odpornos¢ na sScieranie.

2.2.4, Stale chromowo-molibdenowe

20 HMA

Ma zwiekszong wytrzymalosé, duza
ciggliwosé, dobrze sie spawa. Obrobka
termiczna: mnormalizacja, wyzarzanie,
hartowanie w oleju., Zastosowanie: ja-
ko material na spoiwa przy spawaniu
czeSei ze stali 30 HGSNA, 30 HGSA
i 25 HGSA obrabianych na R, %9
kG/mm?.

35 HMFA

Ma duzg wytrzymalto§é. Obrobka ter-
miczna: wy2arzanie, normalizacja, har-
towanie w oleju. Zastosowanie: waly
korbowe silnikbw o malej mocy i inne.

2.2,5, Stale chromowo-wanadowe

50 HFA

Duza wytrzymalos¢é i granica sprezy-
sto§el. Stosuje sle ma sprezyny. Obrob-
ka termiczna: hartowanie, normaliza-
cja, wyzarzanie. Po hartowaniu i od-

puszczeniu R,; = 140—150 kG/mm?.

Dok. w nastgpnym numerze
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KARTOTEKA TLiA

Dwumiejscowy lekki wielozadaniowy
samolot wojskowy: obserwacyjny, roz-
poznawczy, lacznikowy oraz bezposred-
niego wsparcia na polu walki; moze
stuzyé jako samolot wstepnego szkole-
nia dopuszczony do akrobacji.

KONSTRUKCJA, Jednosilnikowy
grzbietoplat zastrzalowy o metalowej
konstrukcji.

Plat. Konstrukcja metalowa jedno-

dziwigarowa z pojedynczym zastrzatem.
Profil NACA 23010 o grubosci wzgled-
nej 10%. Wznios 1°30°. Skos ujemny
5° Lotki metalowe wywazone masowo.
K.Ia‘py metalowe wychylane elektrycz-
nie,

Kadilub. Konwencjonalna konstrukcja
metalowa o przekroju prostokgtnym
(bez podwdjnych krzywizn). Dwa na-
stawne fotele obok siebie. Sterownice
podwdjne. Z tylu kabiny pomieszczenie
dla wyposazenia (100 kG) lub miejsce
dla trzeciej osoby. Drzwi zapewniajace
dostep do trzeciego fotela z lewej stro-
ny. Kabina ogrzewana i wentylowana.

Usterzenie. Wolnono$ne metalowej
konstrukcji. Usterzenie wysokos$ei ptly-

towe (z duzg klapkyg), wywazZone ma-
SOWoO,
Podwozie. Stale tr6jkolowe z kolem

przednim lub z kolkiem tylnym. Moz-
liwo§é szybkiej zmiany jednej wersji
podwozia na druga. Golenie glowne ze
stali sprezynowej. Kola gléwne z ha-
mulcami tarczowymi. Mozna zakladaé
narty lub plywaki.

Naped. Chlodzony powietrzem 4-cy-
lindrowy, wtryskowy, plaski silnik Ly-
coming I0-360-AlB o0 mocy 200 KM.
Smiglo metalowe Hartzell o staltych o-
brotach. 2 integralne zbiorniki paliwa
w skrzydltach o lgcznej pojemmosei 190 1.
Objetos¢é oleju 17,5

Uzbrojenie. 6 podskrzydlowych zam-
k6w  do uzbrojenia podwieszanego o
laeznym ciezarze 300 KG (np. 6 X 50 KG).
Mozliwo§é zastosowania 6 pociskow
przeciwczolgowych Bofors Bantam (2
osoby zalogi), 28 pociskow rakietowych
(75 lub 68 mm) w 4 zasobnikach Abel

SAAB-MFI 17

(1 osoba =zaltogi), 18 pociskéw rakieto-
wych Bofors (75 mm) po 3 ma kazdym
zamku (1 osoba zalogi), k.m. w za-
sobnikach lub innego uzbrojenia w
réznych wariantach.

ROZWOJ KONSTRUKCJI

SAAB-MFI 17 jest wersjg rozwojowsa
samolotu szkolnego MFI 15, Kktoérego
prototyp z silnikiem o mocy 160 KM
zostal oblatany w lipcu 1969 r. Nowy
prototyp MFI 15 z silnikiem Lycoming
o mocy 200 KM, dodanym trzecim miej-
scem i podniesionym usterzeniem wy-
soko§ci oblatano w lutym 1971 T,
MFI 17 r6zni sie¢ od poprzednich wer-
sji dodaniem 6 podskrzydlowych zam-
k6w do uzbrojenia podwieszanego.

DANE TECHNICZNE

Rozpiegto§é 8
Dlugos¢ (z kolem przednim) 7,

Szwecija

Wysoko§¢ (z kolem przed-

nim) 2,6 m
Powierzchnia nos$na 11,8 m?
Ciezar wtasny 600 KG

Ciezar calkowity maks. 900--1100 kG

Ciezar calkowity maks. (do

akrobacji) 825 kG
Predko$¢é maks. 262 km/h
Predko$¢ przelotowa 238 km/h
Predko§é min. (klapy wy-

chylone) 91 km/h
Wznoszenie 7,9 m/s
Czas wznoszenia (na =

= 2000 m) 5 min
Putap 6950 m
Diugotrwalosé lotu 4 h 45 min
Rozbieg 85 m
Dobieg 115 m
Wspolezynnik obcigzenia do-

puszczalnego + 6/—3

Osiaggi podano dla cigezaru calkowitego
825 kG.
R. M.

KARTOTEKA TLiA

Samolot transportowy
Sredniego =zasiegu. Moze stluzyé jako
wielozadaniowy: pasazerski (40 pasaze-
roéw), sanitarny (24 chorych na no-
szach 1 lekarz), towarowy, do wywo-
zenia skoczkéw  spadochronowych i
zrzucania ladunké6w mna spadochronach.

KONSTRUKCJA. 3-silnikowy wolno-
no§ny gérnoplat o metalowej konstruk-
cji.

Plat. 5-cze$ciowy, dwudzwigarowy o
konstrukeji metalowej. Wzdluzne ele-
menty usztywniajace laczone 2z pOKry-
ciem za pomoca zgrzewania punkto-
wego. Wznios zewnetrznych czesel
skrzydel —2°. Kat zaklinowania 3°. Wy-

bliskiego i

wazone masowo lotki z Kklapkami od-
cigzajgcymi wykonane 4 laminatu
szklanego. Wychylane hydraulicznie

klapy typu Fowler, jednoszczelinowe w
srodkowej czeSci i dwuszczelinowe w
czeSciach zewnetrznych plata. KrawedZ
natarcia ptata odladzana.

Kadlub. Konstrukcja metalowa; pol-
skorupowa, 5-osobowa kabina zatogi w
przedniej cze$ci, w tylnej ladownia
wyposazona w fransporter podlogowy
o nosnosci 4500 kG 1 suwnice sufitowq
o udzwigu 1500 kG. Naped transportera
i suwnicy elekiryezny lub reczny. Z
tylu kadtuba odchylana w dét rampa
zaladunkowa moggca sluzyé jako trap
dla przewozonych samochodéw, przesu-
wana rO6wniez pod spéd kadluba wu-
mozliwiajac =zaladunek bezpoSrednio z
platformy samochodu. Wzdtuz ladowni
boczne skladane siedzenia. Kabina za-
togi 1 kabina-tadowmia hermetyczne i
klimatyzowane.

-Usterzenie. Wolnono$ne o metalowej
konstrukicji, Krawedzie natarcia uste-
rzenia odladzane.

Podwozie. Chowane hydraulicznie do
przodu tréjzespolowe ze sterowanym
podwojnym kolem przednim (700 X 250
mm). Kola podwozia gléwnego 900 X 300
mm) zdwojone. Ciénienie w oponach
ko6t glownych 1 k6t przednich odpo-
wiednio 2,5+3,5 kG/ecm? i1 3,55 kG/cm?.
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An-26

Awaryjne wypuszczanie podwozia pod
wlasnym cigzarem. -

Naped. 2 silniki turbo$émiglowe AI-24T
0 mocy 2820 KM kazdy, napedzajace
4-lopatowe $migla o $érednicy 3900 mm.
Dodatkowy turbinowy silnik odrzutowy
RU 19-300 o ciggu 900 kG umieszczony
w prawe] gondoli silnikowej, sluzacy
do startu (np. w razie awarii 1 silnika
glbwnego) oraz jako silnik wspomaga-
jacy w sytuacjach awaryjnych.

ROZWOJ KONSTRUKCJI

An-26 jest wersjg rozwojowa samo-
lotu  pasazerskiego An-24 oblatanego
20.X1I.1959 r. i wprowadzonego do eks-
ploatacji pasazerskiej w 1962 r. An-26
jest nastepcg An-24T (pierwsza wersja
transportowa samolotu An-24) i An-24RT
(wersja z dodatkowym silnikiem turbo-
odrzutowym). Rézni sie od poprzednich
wersji zmieniong i powiekszong rampg
zaladunkowg 1 przekonstruowanym ty-
tem kadluba. Samolot An-26 pokazano
po raz pierwszy publiczno§ci na Salo-
nie Paryskim w 1969 r.

ZSRR

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé 29,20 m
Dlugosé 23,80 m
Wysokosé 8,58 m
Powierzchnia no$na 74,98 m?
Ciezar wtasny 16 914 kG
Ciezar uzyteczny 5500 kG

Ciezar calkowity maks. 24 000 kG

Paliwo maks. 5500 kG
Predko$§é maks. 540 km/h
Predko$§é przelotowa 440--450 km/h
Predkos$é lgdowania 175 km/h
Wznoszenie 3,3 m/s
Putap 7600—8000 m.
Zasieg maks. 2500—2700 km
Zasieg (ciezar uzyteczny

maks.) 1300—1400 km
Wymiary luku zatadun-

kowego 3400 X 2400 mm

Wymiary tadowni 15,68X2,17X1,77 m

R. M.
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Dwumiejscowy S$miglowiec bojowy

KEONSTRUKCJA, Dwusilnikov{y jed-
nowirnikowy $&migtowiec ze Smiglem
ogonowym.

Wirnik i przeniesienie napedu. 5-lo-
patowy przegubowy wirnik noé$ny z
ttumikami drgan. Lopaty nie skladane
o metalowej konstrukcji. Profil NACA
0012. Konwencjonalne 5-lopatkowe $mi-
glo ogonowe o metalowej konstrukeji.
Stosunek predkosci obrotowej silnika
do predkosci obrotowej wirnika no$-
nego i S$miglta ogonowego odpowiednio
1:0,010 38 1 1:0,063 59.

Kadlub, ptat i wusterzenie. Konstruk-
cja metalowa polskorupowa. Fotele pi-
lota i drugiego pilota (strzelca) w
ukladzie posobnym. Kabina ogrzewana

lub chlodzona. Dwudzwigarowe latwo
odejmowane wolnonosne skrzydia o
metalowej konstrukcji. Profil NACA
4415 u nasady i NACA 4412 na koncu.
Wznios 10°. Kat zaklinowania 8°. Hy-
draulicznie wychylane metalowe ha-
mulce aerodynamiczne. TUsterzenie o

metalowej konstrukcji z plytowym sta-
tecznikiem poziomym.

Podwozie. Podwoéjne kola gtowne z
hydraulicznie sterowanymi hamulcami
tarczcowymi, chowane hydraulicznie do

tytu. Pneumatyczna awaryjna instalacja
wypuszczania podwozia. Stale, samona-
stawne i blokowane, pojedyncze koélko
ogonowe. Amortyzacja olejowo-powie-
trzna. Ci$nienie w oponach ko6t glow-

nych i koélka ogonowego odpowiednio
10,2 kG/em: i 7,7 kG/cm?®.
Naped. 2 silniki turbinowe General

Electric T 58-GE-5 po 1500 KM. 2 zbior-
niki paliwa o tacznej pojemno$ci 1513 1.
2 dodatkowe zbiorniki mogag by¢ pod-
wieszane pod skrzydlami. Na zyczenie
montowana instalacja do =zasilania pa-
liwem w locie. Objetosé oleju 18,5 1.
Uwagi. W Kkonstrukeji $migtowca za-
stosowano 1gczenie elementéw =za po-
moca zgrzewania punktowego =z kle-
jeniem,

Sikorsky S-67 Blackhawk

.

Uzbrojenie. Dzlatko 30 mm (20 mm)
lub granatnik 40 mm w zasobniku o-
brotowym TAT 140 pod kadlubem., 2
zasobniki po 3 pociski XM-26 TOW lub
wyrzutnie rakietowe XM-159 na 2 zam-
kach podskrzydtowych.

ROZWOJ EKONSTRUKCJI

Prace projektowe rozpoczg¢to w sierp-
niu 1969 r. Prototyp S-67 zostat oblata-
ny 20.VIIL1970 r., zas§ w miesigc poz-
niej zakonczono pomy$lnie wstepne
proby w locie. W grudniu 1970 r. S-67
ustalit Swiatowe rekordy predkoSci lo-
tu (w klasie E-1): 348,971 km/h na ba-
zie 3 km 4 355,485 km/h na bazie 15/25
km. Przewidziana odmiana transporto-
wa o0 poszerzonym kadiubie zabierajg-
ca 15 zolnierzy lub 6 rannych na no-
szach,

USA

DANE TECHNICZNE

Srednica wirnika 18,90 m
Srednica $migla ogonowego 3,15 m
Diugosc 22,66 m
Wysokosé 4,57 m
Rozpigtosé 8,33 m
Cigzar wtasny 5676 kG
Ciezar catkowity 11 067 KG
Predko$¢é maks. 327 km/h
Predkos$é nurkowania 370 km/h
Predkosé przelotowa 222 km/h
Wwznoszenie 11,9 m/s
Putlap 5180 m
Zasieg 1805 km
Osiagi podano dla $miglowca o cieza-

rze calkowitym 8391 KG, bez zewnegtrz-
nych podwieszen.

R, M.

KARTOTEKA TLiA

Dwumiejscowy motoszybowiec
szkolno-treningowy

KONSTRUKCJA. Wolnonosny dolno-
ptat o mieszanej konstrukecji,

Plat. Dwudzielny o drewnianej Jed-
nodzwigarowej konstrukecji o obrysie
trapezowym, Skrzydla wyposazone w
hamulce aerodynamiczne na goérnej po-
wierzchni. Profil plata G6-533.

Kadtub. Kratownicowy spawany z rur
stalowych pokryty plotnem. Fotele
pilotow w ukladzie posobnym. Na zy-
czenie montowany hak holowniczy do
startu za wyciggarka. Bagaz 90 kG (z
jednym pilotem).

Usterzenie. Wolnono$ne o drewnianej
konstrukceji.

Podwozie. Oprofilowane aerodyna-
micznie kolo glowne 800 X 4 wyposazo-
ne w hamulec. KOtko ogonowe ste-
rowane. Dodatkowe kolka stabilizujgce
na sprezystych wysiegnikach mocowa-
ne pod skrzydiami.

Naped, Silnik tlokowy Sportavia-Lim-
bach SL-1700 EA o mocy 60 KM nape-
dzajaey dwupolozeniowe S$miglo Hoff-
mann. Jedno polozenie $migta do lotu
silnikowego, drugie do lotu Sszybowco-
wego. Rozrusznik elektryczny., Ciezar
paliwa 27 kG, oleju 3 kG.
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Scheibe SF-28 Tandem-Falke

NRF

Uwagi. Cena motoszybowca 39 500 DM.

3—4 osoby moga zlozy¢é motoszybowiec
do transportu w ciggu 10 min.

ROZWOJ KONSTRUKCJI

Wwersja rozwojowa motoszybowca
S¥F-25 Falke, ktory mial miejsca pilo-
tow obok siebie oraz skrzydilo ze sko-
sem do przodu. Zbudowano okolo 300
sztuk SF-25. Prototyp SF-28 zostal ob-
latany w 1971 r. z silnikiem o mocy
40 KM. Seryjne SF-28 wyposazone sa
w silniki 0 mocy 60 KM.

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé 16,30 m
Dlugos¢e 8,30 m
Wysokosé 1,53 m
Wydluzenie 14,50 m
Powierzchnia nosna 18,50 m?
Ciezar wlasny 390 kG
Ciezar catkowity 590 KG
Obcigzenie powierzchni 31,9 kG/m?
Obcigzenie mocy 9,84 kG/KM
Doskonato$é 2627
‘Wznoszenie 2,2 m/s
Predko$é maks. 170 km/h
Predko$é przelotowa 140 km/h
Predko$¢ min. 62 km/h
Rozbieg 175 m
Dobieg 150 m
Diugotrwatosé lotu 3h
Zasieg 420 km
Zuzycie paliwa 12 1/h

I. M.
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Ciekawe rozwiazania.. dok. ze str. 16

km/h na wysokoSci 1524 m za$ maksymalny zasigg
1580 km.

Precyzja, z jakg mozna sterowa¢ odwracaniem
ciggu $migta, byla ilustrowana manewrem podnosze-
nia kola przedniego przez zahamowanie ko6t glow-
nych i przestawienie $migiel na ciag wsteczny. Sa-
molot wykonywatl tez bardzo krétkie ladowania dzig-
ki hamowaniu $miglami w trakcie dobiegu.

Interesujgcym szezegétem, wspélnym dla Nomada
i Twin Ottera, sg turbulizatory na stateczniku pio-
nowym ustawione po obu stronach statecznika, w
odlegtosci 20—30 cm od krawedzi natarcia.

[Short Skyvan 3 jest samolotem prawie tej samej
wielko$ci, ale zupelnie rézni sie od Twin Ottera pod
wzgledem koncepgji i rozwigzan konstrukcyjnych.

Maksymalny cigzar w locie Skyvana 3 napedza-
nego silnikami Garret 331-201 wynosi 5680 kG w
wersji cywilnej, a 6220 KG w wersji wojskowe].

Przestronna kabina ladunkowa i wielki luk z tylu
umozliwiaja przewozenie pojazdow; Skyvan 3 Jest
jedynym samolotem lekkim z takimi mozliwo$ciami.

Pasazerska odmiana Skyvana — nazwana Skyliner
moze pomie§ci¢ 19—20 pasazerow, a wytwornia roz-
waza mozliwo$é zbudowania wariantu 30-miejscowe-
go. Na zdjeciu pokazany jest Skyliner, uwaﬁé zZwraca
ksztalt koncoéwki skrzydia, zaopatrzonej w ,lyzwe".

5. Skrzydlo Shorta Skylinera

TLiA 1973 nr 1

3. Prostota konstrukeji oston i wygodny dostqp do silnika Skyservanta

@ 6. Opony przed-
niego podwozia
Marcel-Dasault
Falcona

4. Dornier Skyservant — podwozie tylne

Podobnie rozwigzane sa takze stery kierunku samo-
lotu, zaopatrzone w bardzo dluga powierzchni¢ wy-
wazajaca ster masowo i aerodynamicznie.

Falcon E.20 firmy Marcel Dassault jest szybkim
samolotem sluzbowym. Standardowe wyposazenie
obejmuje 8—10 foteli pasazerskich. Zatoge stanowig
3 osoby. Mozliwe jest powiekszenie liczby miejsc
do 14, ponadto samolot moze by¢ wykorzystany do
treningu zal6g samolotéw komunikacyjnych lub po-
miaré6w i skalowania naziemnych urzadzen radiolo-
kacyjnych. Prototyp Falcona wystartowal w 1963 r.,
ale samolot jest budowany w nowych wersjach.

Seria E, przedstawiona w Farnborough, byla wy-
posazona w 2 silniki General Electric CF 700-2D-2
(turbowentylatorowe) o ciggu statyecznym 1957 kG
kazdy. Przeglgdy silnikéw wymagane sg co 2100 go-
dzin lotu, przewiduje sie wkroétce osiagnigcie 3000
godziny. Ciezar w locie samolotu wynosi 13000 kG,
za$ zasieg maksymalny 3520 km.

Dzieki niskiemu’' umieszczeniu kadiuba nad po-
wierzchnig lotniska samolot nie wymaga schodkoéow,
gdyz drzwi — zawieszone na dolnej krawedzi — po
otwarciu stanowig drabinke. Drobnym, ale istotnym
szczegblem jest uzycie opon o specjalnym profilu
kierujacym rozbryzgiwana — podczas przejezdzZania
katuz — wode plasko nad powierzchnig betonu, tak
by nie trafiala do wlotéw silnikéw.

Dokonczenie w mnastepnym numerze
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Mgr inz, RAFAL GARNCAREK

Analiza charakterystyk aerodynamicznych
urzadzen zwiekszajacych site no$ng skrzydta

Zakres artykulu zostal ograniczony do typow urzgdzen

zwiekszajacych sile nosna skrzydia stosowanych w kon-
strukicjach samolotow lekkich. Rozwazono klapy proste,
krokodylowe, szczelinowe, dwuszczelinowe i podwoOjne oraz
sloty. Pominigeto klapy o skomplikowanej kinematyce wy-
chylenia 1lub konstrukcji, jak podwojne Kklapy Fowlera,
klapy potrdojne, klapy wieloszczelinowe (np. typu Black-
burn z dwoma slotami, Venetian-Blind).

Ze szczegolng uwagg potraktowano zagadnienie maksy-
malnych przyrostow sily nosnej w zaleznosci od wychy-
lenia klap 1 wplywu blisko$ci ziemi na charakterystyke
aerodynamiczng skrzydia. W artykule zamieszczono ma-
terialty umozliwiajgce sporzgdzenie charakterystyk aerody-
namicznych samolotow 2z wychylonymi klapami i slotem,
takze z wplywem bliskosci ziemi. W materialach tych po-
dawane sa zwykle wartosci s$rednie dla roznych typow
i roznych gruboSci profili. .

Celem zaznaczenia mozliwych odchylen od wartosci Sred-
nich w miare posiadanych danych na czeSci wykresow za-
znaczono wartosci z wynikow dmuchan konkretnych pro-
filow z klapami o okre$lonej geometrii.

Oznaczenia

A — wydluzenie
HC:
Ja
ay, ag — nachylenie krzywej C, = f(n) odpowiednio dla
wydluzenia nieskonczonego i wydluzenia &
b — rozpietos¢ skrzydet
by — rozpietos¢ klap
c — lokalna cigciwa skrzydla
¢k — cieciwa Kklapy
¢ — Srednia cigciwa skrzydta
¢’ — efektywna cieciwa skrzydla
cy — cigeciwa na koncu skrzydla
¢y — cigeciwa u nasady skrzydia
Cs, Cpyy — wspoOlezynnik sily no$nej i momentu pochyla-
jacego odniesiony do cigciwy ¢
Cy, Cypr — wspoOlezynnik sily nosnej i momentu pochy-
lajacego odniesiony do cigciwy efektywnej c’
ACz, ACy, — przyrost wspolczynnika sily nosnej i momen-
tu pochylajagcego odniesiony do cieciwy c¢ dla
skrzydla prostokgtnego A = 6, klapy na catlej
rozpietosci i C—tc,=o = 6°

a — nachylenie krzywej C;= f(«)

ACy, ACyyp — przyrost wspolczynnika sily nosnej i momentu
pochylajacego odniesiony do cieciwy ¢’ dla
skrzydia prostokgtnego A = 6, klapy na calej
rozpietosci i a—u« G = 6°

Cz max — maksymalny wspoétczynnik sily no$nej
ACz max — przyrost C; max na skutek wychylenia klapy
lub zastosowania slotu
t — maksymalna grubo$¢ profilu
« — kat natarcia skrzydla
aCz = 0 — kat natarcia skrzydia przy C, =0 dla profilu
podstawowego
6 — kat wychylenia klap

Wiadomos$ci wstepne

Klapy proste (rys. 1). Sa one najprostszym urzadzeniem
zwigkszajgcym site no$ng skrzydia., Klapa prosta powstaje
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W artykule podano wyniki analizy na-
stepujqcych typow wurzqdzen zwieksza-
jacych site nosnq skrzydta: klap pros=
tych, krokodylowych, szczelinowych,
dwuszczelinowych 1 podwdjnych oraz
slotow. Przedstawiono wplyw typu i
grubodci profilu podstawowego, liczby
Reynoldsa i parametrow konstrukcyj-
nych samej klapy na charakterystyke
aerodynamiczng profilu z klapq wychy-
lonq. Dodatkowo zamieszczono dane
ilustrujqce zmiane charakterystyk aero-
dynamicznych profilu podstawowego i
profilow . z wychylonymi klapami wy-
wotanqg wpltywem blisko$ci ziemi, Ana-
Iizg oparto na dostepnych materiatach,
gtownie na danych opublikowanych
przez NACA.

przez oddzielenie tylnej czeSci profilu skrzydia i takie
jej zawieszenie by odchylona w dol zwickszata wygiecie
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profilu, a tym samym i sil¢ no$§ng. O przyroscie sily nos-
nej decyduje stosunek cieciwy klapy do cieciwy skrzydia
i kat wychylenia klapy.

Klapy krokodylowe (rys. 2). Klapa krokodylowa jest réw-
nie prostym typem urzadzenia zwiekszajgcego sile nos$ng

~ ! 2
-

skrzydla, co klapa prosta. W przypadku klapy krokodylo-
wej w dot odchyla sie tylko dolna cze§¢ powierzchni
skrzydla. Tak samo jak dla klapy prostej wzrost sily nog-
nej nastgpuje na skutek wzrostu wygigeia profilu., Cha-
rakterystyke aerodynamiczng Kklapy krokodylowej okreSla
stosunek dlugo$ci ciqeiwy klapy do cigeiwy profilu., Wspot-
czynnik sity no$nej wzrasta z wychyleniem klapy do
70°—80°, po czym lagodnie si¢ 2zmniejsza przy dalszym
wychyleniu do 90°.

Klapy szczelinowe (rys. 3). Klapa szczelinowa roézni sie
od klapy prostej tym, ze obrys noska klapy i splywu

+ RN 3

kesonu skrzydila jest tak dobrany, 2ze po wychyleniu
klapy tworzy sie szczelina wprowadzajaca strumien po-
wietrza o duzej energii na gorng powierzchnie klapy. Wy-
chylanie klapy na ogél powoduje wzrost cieciwy profilu
z klapg wychylong. Poniewaz wzrost sity nosnej z wychy-
laniem Kklapy otrzymuje sie przez kombinacje wzrostu
wygiecia profilu, zwiekszenie cigeciwy i wprowadzenia nad
gorng powierzchnige klapy strumienia powietrza o zwiek-
szonej energii istotnymi parametrami konstrukcyjnymi
klapy szczelinowej sg: kat wychylenia klapy, stosunek
dtugosci cigciwy klapy do dlugosci profilu i efektywnosé
szczeliny (slota) przed noskiem klapy.

Klapy dwuszczelinowe (rys. 4). Klapa dwuszczelinowa po-
wstala przez zamocowanie przed noskiem klapy szczelino-
wej slota nieruchomo zwigzanego 2z klapg. Dodatkowa
szczelina przed slotem i slot umozliwiajg lepsze sterowa-
nie warstwa przyScienng. Mechanizm wychylania i za-
wieszania klapy dwuszczelinowej nie roézni sie niczym
od mechanizmu wychylania i zawieszania klapy szczeli-
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nowej. Parametrami konstrukcyjnymi klapy dwuszczelino-
wej s3:

diugosé cieciwy slota, kat miedzy cieciwg slota i cieciwa
klapy, ksztalt i wielko$¢é szczeliny miedzy slotem i klapa,
dlugos¢ cieciwy klapy, kat wychylenia klapy dwuszezeli-
nowej.

Klapa dwuszezelinowa umozliwia osigganie niewiele niz-
szych przyrostbw sily no$nej niz opisana nizej klapa po-
dwbjna przy znacznie prostszej konstrukeji. Dodatkowa
zaleta klapy dwuszczelinowej jest mozliwo§é osiggniecia
gladkiego profilu z klapg schowang.

Klapa podwéjna (rys. 5). Klapa podwo6jna jest najbardziej
skomplikowanym z opisywanych tu urzgdzen zwiekszajg-

C__ T
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cych sile noS$ng skrzydla. Punkty obrotu klapy przednie]
i klapy tylnej dobiera sie tak, aby zapewnione byly opty-
malne wielko$ci szczelin i wzajemnych kagtow ustawienia
klap dla wychylenia klapy podwéjnej do startu i lado-
wanja. Optymalne polozenie klap w calym zakresie kgtow
wychylenia mozna zapewni¢ tylko przez zastosowanie pro-
wadzenia klap w prowadnicach. Klapa podwoéjna daje
przyrost maksymalnej sity nosnej ACzmax © 40% do 45%
wiekszy niz klapa szczelinowa o tej samej cieciwie przy
katach wychylenia 55° do 65°.

Sloty (rys. 6). Dla niektorych samolotow w celu osigg-
nigcia maksymalnej sily no$nej przy matym oporze i zla-

g T
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godzenia charakteru przeciggniecia stosuje sie slot na kra-
wedzi natarcia skrzydla. Slot moze byé staly, umieszczony
przed profilem podstawowym skrzydla lub utworzony przez
wyciecie szczeliny w czeSci noskowej profilu, albo ru-
chomy — w polozeniu zamknigtym zostaje zachowany
obrys profilu podstawowego. Slot powoduje przesuniecie
oderwania strug do kata mnatarcia wiekszego o ca 10° niz
dla profilu podstawowego — bez, lub z niewielkg zmiang
pochylenia Xkrzywej Cz(v). Slot powinien byé uzyty na
calej rozpietosci, a przerwy miedzy kadlubem i slotem
powinny byé w miare mozno$ci uszczelnione. Zastosowanie
klapy zmniejsza efektywno$é slota. Slot powoduje stosun-
kowo niewielki przyrost oporu profilowego rzedu ACy =
= 0,01, ale ogranicza przeplyw laminarny do powierzchni
slota i moze utrudni¢ zastosowanie urzgdzen do odladza-
nia.
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Przyrost wspolezynnika maksymalnej sily noSnej

Przyrost wspoélczynnika maksymalnej sily noénej
skrzydla samolotu =zalezny jest od charakterystyki
dwuwymiarowej profilu i od geometrii skrzydia.
W przypadku skrzydla o duzej zbiezno$ci przeciag-
nigcie na koncu skrzydla moze zniwelowaé zyski ze
zwigkszonej sily no$nej u nasady skrzydia lub mak-
symalna sila noSna moze nie byé wykorzystana ze
wzgledu ma utrate sterownos$ci poprzecznej. Straty
moga wynie§¢ do 10% Czmax. Przeciagniecie u nasady
skrzydla (skrzydlo prostokgtne) tez moze byé¢ nie-
korzystne przez:

— zmniejszenie Czmax 2ze w2gledu na oderwanie
strug,
— zmiane wywazenia.

W niniejszej pracy ograniczono sie do analizy
charakterystyk dwuwymiarowych profili wyposazo-
nych w urzgdzenia zwiekszajgce sile noéng profilu
podstawowego. Maksymalng site no$ng profilu osigga
sie przy kacie natarcia zblizonym do kgta przecigg-
nigcia. Kat natarcia omax profilu wyposazonego w
klapy przy krawedzi splywu odpowiadajgacy maksy-
malnej sile no$nej jest zwykle mniejszy od odpo-
wiadajgcego mu kata natarcia omax profilu podsta-
wowego — zjawisko oderwania wystepuje wcze$niej.
Przyrost sily noé$nej dla danego typu klap zalezy od
ich parametréw konstrukecyjnych., Dla wszystkich ty-
péw klap z wyjatkiem klap prostych zwiekszenie
cieciwy klapy az do okolo 0,4 cigeciwy profilu zwiek-
sza przyrost sily no$nej, przy czym przyrost ten ma-
leje przy zblizeniu sie do podanej wyzej wartosci.
Dla klap prostych optymalna wielko$é cieciwy klapy
waha sie od 02 do 0,25 cieciwy profilu. Przyrost
A Czmax w zaleznoSci od stebokos$ci klapy prostej
przedstawiono na rysunku 7.
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Dla profili serii NACA 230 optymalna cieciwa
klapy prostej wymosi okolo 0,23 cigciwy profilu, a dla
profilu Clark Y-0,18 do 0,2 cieciwy profilu. Przyrost
maksymalnej sily mnoénej ro$nie z katem wychylenia
klap az do pewnej jego wielko$ci roznej dla réznych
typ6w klap. Zamieszczona tablica 1 podaje optymal-

Tablica

. Dwu- i
B Kroko- | Szezeli- ) Podwhj-
Typ klapy Prosta SLCLe-
dylowa nowa 4 na
linowa

Optymalny
kat wychyl.
Klapy

60°—=-70° | 60°-—80° | 40°—-50° | 45°—-70° | 65°—-65H°
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ACZrnrM
ne katy wychylenia klap dajace najwieksze przy- * l
rosty maksymalnej sily no$nej profilu. 08l——1— /r""'i—f’#
Optymalny kat wychylenia klapy =zalezy od typu ;
i grubo$ci profilu, parametréow konstrukeyjnych kla- | R
py i sposobu wychylenia klapy. Dla klap prostych U . S
mniejsze optymalne katy wychylenia Ok max odpowia- I ' l
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wychylenia ro$nie z grubo$cig profilu i zmniejsza - - =
sie ze wzrostem glebokosci klapy. Na przyklad dla 1€z max o- 'sera 230 NACA klapa prosta 02¢ szczeling
profilu NACA 23012 i klapy o cieciwie 0,4 cieciwy aph < Se= 230 — ..\ /miedzy klapq 1 skrz uszczeln
profilu réwny jest okolo 50° a dla profilu NACA ' o — — goyfr
23030 i cieciwie 0,1 cieciwy profilu wynosi 90°. Zmija- X' mue (63, ==y dlopn keokodylona Qlc |
ne Czmax z. glebokoScia Kklapy krokodylowej i wy- 6 w- —im b o I /" "
chyleniem klapy dla profili NACA 23012, NACA T T U ,;4’/. 4 i
23021 i NACA 23030 przedstawione na rysunku 9. ol ¥ T L . 'S /,,,—1,_ S
Przyrosty AC:max dla klap prostych i szczelino- i 0 2 Cigullilll B l
wych zalezg od parametréw konstrukcyjnych szcze- 08— _2\\‘; 11 /x ,x”,, . _ ;_.._._Tﬁ_
lin miedzy kesonem skrzydla i klapami. Szczelne Them sl l te
polaczenie klapy prostej z kesonem skrzydla znacznie ) s e k
zwigksza ACz max. Rysunki 7, 8 i 10 podaja przyrosty adr— ‘: |
Czmax dla przypadku klap prostych polgczonych l l
szezelnie z kesonem skrzydia. Przyrost ACzmax przy OL" 7 s 12 16 20 24 28 axk
szczelinie réwnej 0,0032 cieciwy profilu stanowi okoto 10

50% przyrostu AC:zmax dla przypadku szczelnego po-
lgczenia klapy z kesonem skrzydia (profil Clark Y,
klapa 0,2c na calej rozpietoSci skrzydla o wydluzeniu
A =6, Re = 0,609 - 109).

Dla klap szczelinowych o przyroScie ACzmax decy-
duje efektywno$¢ szczelin miedzy kesonem skrzydia
i klapg, a w przypadku klap dwuszczelinowych takze
efektywno$é szezelin miedzy slotem (klapg przednig)
i klapg tylng. Zalezy to od geometrii obryséw ele-
mentéw szezelin i wzajemnego polozenia klapy i
sptywu Kkesonu skrzydia. Najlepsze polozenie klapy
zalezy zawsze od zarysu dolnej powierzchni splywu
kesonu skrzydla czy tez klapy przedniej i od obrysu
noska klapy. W przypadku zastosowania prowadze-
nia klap w prowadnicach mozliwe jest osiggnigcie
optymalnego polozenia klapy dla kazdego kata wy-
chylenia, W przypadku wychylenia klapy przez o-
brét wokolo stalego punktu dobieranego zazwyczaj
tak, aby uzyskaé mozliwie dobre wlasnosci przy
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wychyleniu klapy do startu i do lgdowania uzyskuje
si¢ przyrosty ACzmax mniejsze od maksymalnie mo-
zliwych w calym zakresie kata wychylenia klapy.
Rysunek 11 podaje ACzmax uzyskane dla klap szcze-
linowych i podwéjnych przy optymalnym polozeniu
klap. W przypadku zastosowania obrotowego zawie-
szenia klap prayrosty AC:max sa mniejsze, Nalezy
je zmniejszy¢ w przyblizeniu w stosunku przyrostow
AC; dla klapy wychylonej przez obrét wokolo statego
punktu do AC: dla optymalnego polozenia klapy.
Przyrosty AC:zmax dla klap dwuszczelinowych przed-
stawione na rys. 11 odpowiadajg przypadkom wy-
chylenia klap dwuszczelinowych przez obrét wokoto
statego punktu. Wybér polozenia krawedzi splywu
kesonu skrzydla dla klap szczelinowych czy podwdj-
nych ma duzy wplyw na zwiekszenie sie cieciwy
profilu z klapg wychylong, a tym samym i na przy-
rost ACzmax.
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Po przesunigciu krawedzi splywu kesonu skrzydia
az do krawedzi splywu profilu podstawowego otrzy-
mujemy klape Fowlera. Przyrost ACzmax dla klapy
Fowlera jest o okolo 30% wiekszy niz dla klapy
szczelinowej o tej samej cieciwie. Klapa Fowlera
wymaga zastosowania prowadnic, zrealizowanie wy-
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chylenia przez ruch obrotowy nie jest mozliwe. Na
rysunku 10 zestawiono przyrosty AC: max dla réznych
typéw profili dla klap krokodylowych 0,2c i prostych,
a na rys. 11 dla klap szczelinowych, dwuszczelino-
wych i podwdjnych. Z tych wykresébw mozna wy-
wnioskowaé, ze na warto§¢ przyrostu ACzmax wply-
wa gléwnie grubo$¢ profilu. Wplyw gruboSei profilu
jest najwyrazniejszy dla klap krokodylowych i dwu-
szczelinowych., Dla  klap krokodylowych  ACz max
zmniejsza sie@ przy wzro$cie gruboSci profilu od 6%
do 10%, po czym silnie ro$nie, gdy gruboé¢ profilu
wzrasta do okolo 20%. Przy dalszym zwiekszeniu
gruboseci profilu przyrost AC:max jest lagodniejszy.
ACzmax dla klap dwuszezelinowych wzrasta silnie
od 8% do 18% grubosci profilu. Wplyw gruboeci pro-
filu na przyrost AC:max dla klap prostych, szczeli-
nowych i podwéjnych jest mniejszy. NajwyraZniej
ro$nie z grubo$cig profilu AC; max dla klap podwdj-
nych, najmniej dla klap prostych. Z rysunku 11 wi-
daé, ze w zakresie grubosci profilu od 14% do 21%
(dalej brak danych) zamiast skomplikowanych klap
podwdjnych z powodzeniem mozna stosowaé znacznie
prostsze konstrukcyjnie klapy dwuszczelinowe. Przy
malych gruboSciach profilow od 8% do 12% przyrost
ACzmax dla klap dwuszczelinowych jest niewiele
wigkszy od przyrostu AC:max dla klap jednoszczeli-
nowych. W jednym przypadku (profil 10% serii
NACA 66, klapa 0,3c) osiagnieto te same rezultaty
stosujge klape jedno- i1 dwuszezelinowsg. Przyczyng
matej efektywnos$ci klapy dwuszcezelinowej dla cien-
kich profiloéw jest trudno$¢ umieszczenia w obrysie
profilu slota odpowiedniej wielko$ci i ksztaltu oraz
zachowania optymalnego kata ustawienia slota wzgle-
dem klapy.

Sloty na %krawedzi natarcia skrzydia zwiekszajg
sile no$ng profilu zapobiegajac oderwaniu i tym
samym przedtuzajge krzywg C; = f(a). Stosuje sie
sloty o cieciwie od 0,1 do 0,3 cigciwy profilu podsta-
wowego powodujgce przyrost ACzmax od 0,5 do 09.
Analiza Younga wykazala, Zze maksymalny przyrost
wspolczynnika sily no$nej mozna w przyblizeniu wy-
razi¢ wzorem

AC: max = 3,3+ cieciwa slota/cieciwa skrzydia.

Wychylenie klapy zmmniejsza efektywno§é slota.
Przyrost wspoélczynnika maksymalnej sily mnoénej
AC:z max od slota przy wychylonej klapie i wsp6l-
czynnik K wyrazajacy spadek przyrostu ACzmax z
wychyleniem klapy przedstawiono na rysunku 12.

Czmax 0d slota 8k = Czmax (8 = 0)-K
gdzie K = f(dk).

Na rysunku 13 przedstawiono wplyw wydluzenia
skrzydla na C:max. Rysunek ten umozliwia uwzgled-
nienie wplywu skonczonego wydluzenia skrzydia na
Cz max profilu. Przy korzystaniu z wykresé6w ACz max
dla klap szczelinowych, dwuszczelinowych i podwdj-

nych lepsza zgodno§é obliczonych wartoSei otrzyma-

my uwzgledniajgc wplyw wydluzenia skrzydila we-
dtug rysunﬁcu 13.

ed. na III str. oki.
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Oswietlenie wskaznikow

W artykule omoéwiono ofwietlenie
wskaznikéw mechanicznych, tj. wska-
z0wkowych, wstegowych itp., szczegdto-
wo omobwiono integralny system oSwie-
tleniowy, stosowany w wielu Kkrajach.
Przedstawiono rdézne sposoby ofwietle-
nia tablic i przyrzqdéw, podano tez, na
jakich mormach oparte saq uklady sy-
gnalizacyjne. Oméwiono metode trans-
iluminacyjng, odwietlenie krawedziowe,
o$wietlenie klinowe, o$wietlenie elek-
troluminescencyjne. Oddzielnie omowio-

lotniczych przyrzadéw pokladowych ;2 cuictienic” inteqraine “oreyrzaic

O§wietlenie wskaznik6w na tablicy przyrzadowe]j
samolotu konieczne stalo si¢ z chwila, gdy pierwsi
Smiatkowie zaczeli lataé¢ takze i w nocy. Mimo kilku-
dziesieciu lat, ktore w tej chwili uplynety, nie wsze-
dzie w sposdéb zadowalajgcy rozwigzano te sprawe
i w wielu jeszeze wspolczesnych samolotach przy-
rzady pomiarowe sa nieodpowiednio o$wietlone.

Rozw6j ukladéw wskazujgcych poszedt w dwbéch
kierunkach, pierwszy to tradycyjne uklady mecha-
niczne (wskazéwkowe, wstegowe itp.), drugi to ukla-
dy z lampami oscyloskopowymi, cyfrowymi lampami
wyladowezymi itp. urzadzeniami typu head up, head
down, a wiec uklady informujgce sygnalami $wietl-
nymi.

Tematem artykulu jest oS$wietlenie wskaznikéow
mechanicznych, ktére zapewne jeszcze przez wiele
lat utrzymalja sie na tablicach z przyrzadami pokla-
dowymi samolotow.

O$wietlenie wskaznik6w lotniczych powinno spel-
nia¢ wiele ostrych warunkéw; wskazniki musza byé
oSwietlone dostatecznie jaskrawo, by mozliwe bylo
tatwe 1 bezbledne odczytanie wskazan; o$wietlenie
tarcz musi by¢ réwnomierne, pozorna jaskrawo$¢ po-
szezegblnych wskaznikow zgrupowanych na tablicy
powinna by¢ jednakowa (wskazniki jaSniejsze przy-
ciggaja wzrok obserwatora), niedopuszczalne jest, by
zrodlo §wiatla bylo widoczne przy normalnych polo-
zeniach glowy obserwatora.

Nalezy unikaé¢ wszelkich cieni, blyskéw, odbi¢,
S§wiatla rozproszonego i blgdzgcego. Wobec coraz
szerszego stosowania barwnych elementéw uktadéw
wskazujgcych (np. do oznaczania charakterystycznych
zakresow) pozgdane jest, by mozna bylo je odroz-
nia¢ rowniez w warunkach nocnych. Wymagane jest
tez, by pilot mogt swobodnie obserwowaé otoczenie
samolotu, co jest szczegdlnie wazne dla pilotéw sa-
molotéw bojowych oraz pilotéw maltych statkéw po-
wietrznych uzupelniajgcych lub opierajacych swg na-
wigacje na obserwacji charakterystycznych punktow
terenowych.

Te ogo6lnie znane wymagania nie sg jednak, jak
dotad, ujete w zadne miedzynarodowe przepisy. Prze-
pisy zdatno$ci cywilnych statk6w powietrznych za-
ro6wno krajowe (PSL) jak i =zagraniczne (BCAR;
FAR; Normy letnoj godnosti grazdzanskich samolo-
tow) ujmuja to zagadnienie bardzo powierzchownie.
Znane normy przedmiotowe dotyczgce oSwietlenia
przyrzadéw to: amerykanska morma SAE 264D z ro-
ku 1956 o o$wietleniu przyrzadéw, kabin oraz o spo-
sobie sygnalizacji (w przygotowaniu jest nowy do-
kument SAE — sygnowany ARP 11161) oraz brytyj-
ska norma BS. G.191 z wrze$nia 1965 r. ,,O§wietlenie
integralne lampkami zarowymi lotniczych wskaZni-
koéw pokladowych”.

Norma brytyjska okre$la warto$¢ napiecia zasila-
jacego, poziom jaskrawosci, kolor $§wiatta, wytrzy-
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mato$¢ elektiryczng obwodu, sposéb przeprowadzenia
préb i pomiaréw oSwietlenia. Poziom jaskrawosci
(luminancji) unormowano jedynie dla wskaznik6w
czarno-biatych. ,

(Spetnienie wszystkich podanych wymagan nie jest
latwe, o czym niejednokrotnie przekonali si¢ kona
struktorzy i piloci.

[Stosowano dotgd wiele najréznorodniejszych metod
oSwietlenia przyrzadéw — poczawszy od zapalek i
latarek recznych. OS$wietlano tablice zewnetrznymi
reflektorami, co powodowato jednak blyski, wpro-
wadzalo do kabiny duzo $wiatla rozproszonego, ob-
nizato adaptacje wzroku pilota do ciemnosci. Przez
wiele lat stosowano pokrycia cyfr i znakéw masami
fosforescencyjnymi (siarczek cynku lub strontu); te
masy Swiecgce stalego dziatania zawieraly domieszke
pierwiastk6w radioaktywnych, co przy znacznym
zwiekszeniu liczby przyrzadéw w kabinie i wydtu-
zeniu czasu trwania lotow okazalo sie niebezpieczne
dla zdrowia zalogi samolotu. Na promieniowanie mas
fosforescencyjnych narazona byla takze obstuga na-
ziemna oraz pracownicy przemystu (robotnicy nakta-
dajgcy masy na tarcze przyrzgdéw). Mimo sygnali-
zowanego niebezpieczenstwa masy te ze wzgledu na
swa mniezawodno§¢ nie wyszly jeszcze calkowicie z
uzycia, dgzy sie jednak do ich eliminowania wsze-
dzie, gdzie jest to tylko mozliwe. Masy fosforescen-
cyjne zostaja zastgpione masami fluorescencyjnymi;
masy fluorescencyjne S$wiecg podezas napromienio-
wania $wiatlem zewnetrznym i pewien czas potem.
Jako 2Zr6dlo $wiatta stosowane sg lampy emitujgce
niewidzialny dla oka ultrafiolet, np. uzywane w kra-
ju lampy ARUFO, Zaletg systemu jest brak wszel-
kich cieni, blyskéw, odblaskéw, mozliwoéé stosowa-
nia mas roéznokolorowych, wadg — do$¢ droga in-
stalacja, nieobojetny dla zdrowia wplyw wultrafio-
letu, brak mozliwosci regulacji jaskrawosci o$wietle-
nia, zbyt duzy kontrast.

Nieco inny kierunek prac konstruktoréw to rézno-
rodne sposoby o$wietlenia tablic i oddzielnych przy-
rzadow lampkami zarowymi. Jednym z takich roz-
wigzan jest dodatkowy ekran umieszczony przed
wtaSciwg tablicg przyrzadow. Ekran ostania umiesz-
czone na nim zarowki i kieruje odbite $§wiatlo na
tarcze przyrzadéow; wadg tego sposobu jest mala
uniwersalno§¢ oraz trudno$é wyeliminowania biy-
skow od szkiel przyrzadéw. Najbardziej obecnie roz-
powszechnione rozwigzanie to zewnetrzne o$wietlenie
indywidualne przyrzadéw lampkami szczelinowymi
(znane w kraju lampki SW i APM) i kolnierzowymi.
Mimo wielu zalet (tatwo§¢é wymiany zarb6wek, prosta
konstrukeja, mozliwo§¢ regulacji jaskrawosei, moz-
liwo§é stosowania dowolnej barwy $wiatla zalezinie
od uzytego filtru) system ma wielu przeciwnikéw.
Wskazywane wady to: nieréwnomierne o$wietlenie,
wrecz zle o$wietlenie wskaznikéw z wypuklymi lub
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wkleslymi elementami (np. sztuczne horyzonty), od-
blaski od szkiel przyrzadéw.

Ostatnio coraz wiecej nowych przyrzagdéw zawiera
samodzielny, wlasny, tzw. integralny system o$wietle-
mniowy. Przed szczegétowym omobwieniem rozwigzan
ofwietlenia integralnego kilka sléw na temat fizjo-
logii widzenia.

Widzenie

Wrazenia $wietlne odbierane przez oko wywolane
sg przez fale elektromagnetyczne o dilugo$ei w gra-
nicach 380—760 mm (granice przyjeto umownie, s3
one roézne dla réznych obserwatoréw); promieniowa-
nie w tym zakresie zwane jest promieniowaniem
widzialnym lub krétko $wiatlem. Z promieniowaniem
widzialnym sgsiaduje podczerwien (dlugoéé fali po-
wyzej T60 nm) oraz nadfiolet (ponizej 380 nm). Wiel-
ko§¢ wrazen $Swietlnych zalezy od dtugo$eci fali oraz
od iloSci Swiatla; miarg iloSci $wiatta emitowanej
przez dana powierzchnie jest jaskrawo$é (luminan-
cja). Jednostka luminancji w ukladzie SI jest kan-
dela na metr kwadratowy (nit) [l e¢d/m2=1 nt].
Inne znane jednostki to stilb (Sb) [1 sb =104 cd/m2 =
=1 cd/em?] lub  stopo — lamberty (ft — L)
[3,426 ft — L. =1 cd/m?], apostilby (asb) lamberty [L].

Oko ma dwa rodzaje odbiornikéw $§wiatlta — czop-
ki 1 preciki. Czopki wypelniajg przede wszystkim
Srodkowg cze$¢ siatkéwki (z6tta plamke), reagujg
zar6wno na warto$¢ luminancji jak i dlugosé fali
promieniowania odczuwajgc ja jako réine barwy
$wiatla. Widzenie za pomocg czopkéw nazywamy
widzeniem fotopowym, dziennym lub czopkowym.
Preciki znajduja sie poza z6ltg plamkg i przewazaja
w  peryferyjnych czeSciach siatkéwki; sg bardziej
czule od czopkéw, nie majag jednak zdolno$ci roz-
rézniania barw. Widzenie przy ich pomocy nazywa-
my widzeniem skotopowym, zmierzchowym lub pre-
cikowym. Istnieje poSredni obszar luminancji, w kto6-
rym czynne sg zaréwno preciki jak i czopki. Wyste-
puje wtedy widzenie mesopowe: dzienno-zm:ierzcho-
we lub czopkowo-precikowe. Na rysunku 1 przed-
stawiono przybliZone granice poszczegélnych rodza-
jow widzenia w zalezno$ci od luminancji obserwo-
wanych obiektow (Zrédet $wiatla emitowanego lub
odbitego), na rys. 2 — zalezno$¢ czuloSci wzglednej
oka od dlugo$ci fali odbieranego Swiatla.

Jak juz wspomniano, oko przystosowane do jasno-
Sci odczuwa promieniowanie o réznej dlugosei fali
jako §wiatlo réznobarwne. Przej$cia od jednej barwy
do drugiej sg stopniowe, a granice zakresu danej
barwy ustali¢ mozna jedynie w przyblizeniu. Na

Widzenie

Skolopowe mesopowe folopowe
(zrmierzchowe) (Gzienno - zrmierzchowe) (azienne)
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1. Zakresy rodzaju widzenia w funkcji jaskrawosei
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2. Krzywe czuloSci wzglednej, tzw. oka S$redniego przy-
stosowanego do jasno$ci i ciemnosci
Na dole: rozklad barw w widmie widzialnym

rysunku 2 zaznaczono przyblizone zakresy 8 zasad-
niczych barw §wiatla. Mieszajgc trzy podstawowe
barwy (np. czerwony, niebieski i zielony) w réznych
proporcjach jaskrawosci otrzyma¢ mozna kolor o do-
wolnym odcieniu i intensywnoé$ci. Znane atlasy ko-
lorow (np. atlas Munsella) zawieraja ich do poéttora
tysigca.

W przyrzadach lotniczych wykorzystywane jest
jednak tylko kilka kolor6ow. Oznaczenia barwne ulat-
wiaja wybranie okre§lonej informacji, ,przyciagaja”
wzrok, stuza do podawania informacji jakoSciowej
we wskaznikach symbolicznych (np. sztuczny hory-
zont), nawigzuja do rzeczywistych barw tta. Trzy
kolory: czerwony, zo6ity (bursztynowy) i zielony s3a
powszechnie uzywane do sygnalizacji. Zielony ozna-
cza stan normalny, czerwony — stan wymagajgcy
natychmiastowego przeciwdzialania, 2z6lty — stan
wymagajacy gotowosci do przeciwdzialania. Wyb6r
czerwonego koloru do sygnalizacji stanéw alarmo-
wych z punktu widzenia pracy oka nie jest naj-
szeze$liwszy, Jak widaé na rys. 2 czulo§é oka na
ten kolor przy widzeniu dziennym nie jest najlepsza,
a przy widzeniu zmierzchowym prawie zerowa.
Zreszta te malg czulo$¢ oka na barwe czerwona wy-
korzystuje sie przy o$wietleniu przyrzadéw Swiatlem
czerwonym, ktére nie draznige precik6w nie powoduje
utraty adaptacji oka do ciemno$ci. Pelna adaptacja
oka do ciemno$ci trwa okolo 30 minut, a jej prze-
bieg przedstawiono na rysunku 3.
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3. Typowy przebieg adaptacji wzroku do ciemnoS$ci
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Pierwsza czeS¢ krzywej (AB) przedstawia przebieg
adaptacji czopkow, ktére osiggajg prog widzialno$ci
po okoto 5—10 minutach. Adaptacja precikow trwa
znacznie dluzej i osiggaja one prog widzialnoSci po
okolo 30—40 min. Szybko§é adaptacji nie jest stala.
Brak tlenu, duza zawarto$¢ tlenku wegla we krwi,
podeszly wiek, wypalenie kilku papierosOw sg czyn-
nikami powodujacymi wydluzenie okresu adaptacji.
By nie utraci¢ adaptacji do ciemno$ci (proces od-
wrotny przystosowania si¢ do duzych natezen $wiatla
jest bardzo krotki i trwa okolo 0,2 sekundy) nalezy
w kabinie utrzymac¢ poziom o§wietlenia odpowiada-
jacy widzeniu mesopowemu (rys. 1).

Waznym czynnikiem decydujacym o caytelnosci
wskazan jest kontrast (stosunek jaskrawo$ci powierz-
chni) miedzy cyframi, wskazéwkami, oznaczeniami
i tarcza oraz kontrast miedzy tarcza i otoczeniem
(tablica, kabina).

Ogolnie wymaga sie, by kontrast oznaczen i tar-
czy byl rzedu 13:1. Natomiast kontrast miedzy tarczag
przyrzgdu a otoczeniem nie powinien by¢ zbyt duzy.
Stad sie bierze lepsza widoczno$¢ w nocy bialych
oznaczen na czarnej tarczy i czarnych cyfr na bia-
lych tarczach w dzien. Pewnym kompromisem dla
obu tych przypadkéw jest dodanie do czarnych tarcz
jasnych, pastelowych tablic przyrzgdowych zmmniej-
szajacych kontrast tarcz i otoczenia w dzien.

Nalezy wspomnie¢ jeszcze o zjawisku kontrastu
jednoczesnego. Polega ono na tym, ze zestawienia
niektérych koloréw wydaja sie bardziej kontrastowe
niz to wynika z poréwnania ich luminancji. Do ta-
kich zestawien naleza m.in. czarny i z6lty, czarny
i bialy, zielony i czerwony.

Wybor barwy os$wietlenia

O wyborze koloru o$wietlenia decyduje zachowa-
nie adaiptacji do ciemno$ci; z tego punktu widzenia
najlepsze jest o$wietlenie czerwone. Jak juz wspom-
niano, $wiatto czerwone nie podraznia precikow, kté-
re odbierajg wrazenia wzrokowe przy malym pozio-
mie luminancji. Jaskrawos§é §wiatla czerwonego moze
30-krotnie przekracza¢ Jjaskrawo$¢ Swiatla biatego
przy rownowaznym czasie adaptacji. Dodatkowsg za-
leta tego Swiatla wproviradzonego do o$wietlania ka-
bin i przyrzadow podczas IT wojny Swiatowe] byla
slaba jego widoczno$é z zewngtrz. Swiatlo czerwone
ma jednak doé¢ istotne wady; coraz powszechnie]
stosowane w przyrzadach barwne oznaczenia w Swie-
tle czerwonym zmieniaja swéj kolor [tabl.]. Uniemoz-
liwia to takze korzystanie z map z normalnie przy-
jetymi oznaczeniami barwnymi.

Ta istotna wada $wiatla czerwonego spowodowala,
7e coraz powszechniej zaczeto stosowaé $wiatlo biate.

Barwa
¢ w §wietle czerwonym
rzeczy wista L g ¢ ]
widziana jest jako

biala jasnor6zowa
czarna CZaTnoCzerwona
czerw ona 18nigeo czerwona
ciemnoniebieska ciemnopurpurowa
zielona oliwkowozielona
26lta czerwonopomaranczowa
brunatna brunatnoczerwona

30

Swiatto bialte, jak zreszta i kazde inne o poziomie
luminancji odpowiednim dla widzenia mesopowego
(rys. 1), powoduje w mniewielkim stopniw utrate
adaptacji do ciemno$ci, co na przyklad zupelnie nie
przeszkadza w ditugotrwatych lotach wedlug przy-
rzagdéw. Swiatlo biale umozliwia jednak pelne roz-
roznianie koloréw, lepiej wplywa na samopoczucie
pilota, niz §wiatlo czerwone.

[Obowigzujgce normy dopuszczajg zaréwno oSwie-
tlenie bialte, jak i1 o$Swietlenie czerwone. Przy czym
oSwietlenie biale uznano za podstawowe w lotnictwie
komunikalcyjnym, czerwene — w lotnictwie wojsko-
wym. W omoéwieniach spraw o$wietlenia przyrzadoéw
i kabiny zaré6wno przedwojennego (W. Pol — Wybo6r
kolorowego $wiatla do o$wietlenia kabiny, 1933 r.)
jak i wspo6tezesnych (F. H. Hawkins — Cockpit
Lighting, Shell Aviation News, No. 397, 1971) wska-
zuje sie nma duze zalety o$wietlenia pomaranczowego.
Zastosowanie tego $wiatla pozwala na rozrdéznianie
kolorow, a adaptacja jest minimalnie mniejsza niz
przy S$wietle czerwonym. Pomaranczowe oSwietlenie
nie moze jednak, jak dotgd, znalezZé uznania u kon-
struktoréw i odbiorcoOw sprzetu lotniczego. Inne bar-
wy o$wietlenia (zielona i niebieska) wystepuja je-
dynie przy o$wietleniu elektroluminescencyjnym, jako
ze tylko te barwy otrzymuje sie przy bezpo$rednim
wykorzystaniu elektroluminescencji. Nie sg one jed-
nak zalecane, gdyz juz przy niewielkich natezeniach
powoduja utrate adaptacji, a poza tym zmniejszaja
ostro§¢ widzenia.

Oswietlenie integralne

OSwietlenie integralne zgodnie =z definicjg przyje-
ta we wspomnianej brytyjskiej normie G.191 to ,Sy-
stem o§wietlenia catkowicie zawarty wenwtarz obu-
dowy wskaznika. Nie wchodza w to §wiatla sygna-
lizacyjne oraz uklady o$wietleniowe zawierajgce cal-
kowicie lub c¢zeSciowo zarowki $wiecgce z przodu
wskaznika w taki sposob, jak o$wietlenie reflekto-
rowe umieszczone poza wskaznikiem”. Zgodnie z ta
definicjg do o$wietlenia integralnego nie zalicza sig
ukladéw jak na rys. 4. OSwietlenie takie jak na

Tarcza przyrzgdi

[&T

Lkran
Wskazowka || K=

Szyba—""

I/@:] , 4, OSwietlenie kol-

nierzowe

rys. 4 zachowuje wady o$wietlenia zewnetrznego
lampkami szczelinowymi (odblaski od szyby, nie-
rownomierno$é) i dodaje do tego nagrzewanie przy-
rzgdu cieplem zaréwek.

(W  chwili obecnej wykorzystuje sie zasadniczo
cztery rozwigzania o$wietlenia integralnego. W trzech
metodach jako Zrédlo Swiatla wykorzystywana jest
zar6wka, w czwartej metodzie wykorzystuje sie zja-
wisko elektroluminescencji. Zar6wki stosowane do
oSwietlenia sg znormalizowane (np. w Wielkiej Bry-
tanii norma 2G181, we Francji NFL 55-513/1970 r.),
ogb6lnie przyjete napiecie zasilajgce wynosi 5 V pradu
statego lub zmiennego. Jedyne dostepne w kraju
miniaturowe zarowki lotnicze SM37 produkcji radzie-
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ckiej przystosowane sg do napigcia 27 V. Wymagana
jest duza trwalo§¢ i niezawodno$¢ zaréwek, a takie
mozliwo$é wymiany zarbéwek bez zdejmowania obu-
dowy. Uszkodzenie jednej zaréwki nie ‘moze powo-
dowa¢ istotnych zmian w czytelno§ci przyrzadu.
Kazdy kawatek o$wietlonej powierzchni powinien
byé objety Swiatlem co najmniej dwoch zarowek.
Wadg oS$wietlenia lampkami zarowymi jest wspom-
niane nagrzewanie sie przyrzadu od zaréwek. Moze
to powodowaé niesprawng prace lozysk oraz pogor-
szenie si¢ wlasno$ci coraz czesciej stosowanych two-
rzyw sztucznych.

Metoda transiluminacyjna (rys. 5)

Lampki umieszczone za tarcza eksponujg biale
oznakowanie skali; tarcza wykonana jest z przezro-
czystego materialu  (najczgSciej tworzywo sztuczne)
pokrytego warstwag bialej farby, a nastepnie farba

breesroceysla lorcso

Wik OZOWRD . 4/ &

K000 forbo —.__
L2grna forbo -

@ @

1 5. Oéwictlcnic trans-
luminacyjne

czarng. Czarna farba nanoszona jest technikyg akwa-
fortowa tak, by uwidoczni¢ biale oznakowanie, przez
ktore przenika S$wiatto. Otrzymywany kontrast jest
rzedu 1211, Wskazoéwka ‘jest ,fajkg” z tworzywa
sztucznego — $wiatlowodem, Te czesci wskazowki,
ktére maja by¢ widoczne, pokrywa sig bialg farba,
pozostale czarng. Chcgc otrzymaé oSwietlenie w in-
nym kolorze niz bialy mozna tarcze i wskazowke
wykona¢ z odpowiednio barwnego tworzywa. Zale-
tami omawianej metody ‘jest doskonaly kontrast, mi-
nimum odblaskéw, a wadami: duizy koszt, trudny
dobér gruboSci pokry¢, znaczne pogorszenie jakosci
oswietlenia przy uszkodzeniu ktorejkolwiek zarowk:,
klopotliwa wymiana Zar6wek, brak miejsca na usy-
tuowanie zaréwek oraz klopotliwe os$wietlenie wska-
zowki.

Oswietlenie krawedziowe (rys. 6 i 7)

W rozwigzaniu przedstawionym na rys. 6 $Swiatlo
emitowane przez zarowki przewodzone jest pierscie-
niowym $wiatlowodem umieszczonym bezpoérednio
pod obudowa przyrzadu lub po prostu stanowigcym
te obudoweg. Swiatlow6d pomalowany ijest z ze-
wnatrz na bialo dla uzyskania dobrego odbicia $wia-
tta, na to polozona jest warstwa czarna. Swiatlo

Swaltowos
7

Yreezroczysto
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7. Os$wietlenie krawegdziowe sztucznego horyzontu AGB-3K:
1 — zaréwka, 2 — pier§cien przezroczysty, 3 — ekran

podobnie jak w metodzie poprzedniej przenika takze
przez przezroczysta wskazowke odpowiednio poma-
lowang. Ekran umieszczony przed Swiattowodem eli-
minuje blyski. Dla uzyskania §wiatla barwnego moz-
na zabarwi¢ $wiatlowdd. Zaletami metody sg: nie-
duzy koszt, latwo$§é uzyskania $wiatla barwnego, ma-
le ro6znice w o$wietleniu przy uszkodzeniu jednej
zarowki, a wadami to: trudno$¢ wymiany zarowki,
klopotliwe o$wietlenie wskazowki.

Na rys. T przedstawiono sposob o$wietlenia sto-
sowany w radzieckim sztucznym horyzoncie AGB-3K.
Swiatlo emitowane przez zaréwke 1 przechodzac
przez pierScien przezroczysty 2 jest rozproszone na
tarcze przyrzadu; przed blyskami i $wiatlem blg-
dzgcym zabezpiecza ekran 3. Rozwigzanie to pozwala
na dobre o$wietlenie wszystkich elementow wskaz-
nika wlgcznie z choragiewkami ostrzegawezymi i licz-
nikami. Zaletq rozwigzania jJest latwo$¢ wymiany
zarowki. Pewien 'ktopot sprawia roéwnomierne roz-
prowadzenie $wiatla na calg tarcze (bezpoSrednio pod
zarowkami jest nieco ja$niej).

OsSwietlenie. klinowe (rys. 8)

Tarcza 1 wskazowka oSwietlone sa przez dwa
szklane 'kliny stanowligce réwnocze$nie szybe przy-

lorczo

5/‘9‘ bu '
[hliny oplycenel

Wskocowka #

e 8. .Oéwietlenie
== klinowe

rzadu. Swiatlo skierowane na krawedz tylnego klina
zalamulje sie i odbija na plaszezyznach obu klinow
i pada na tarcze przyrzgdu. Uzycie dwoéch Kklinbw
umozliwia lepsze rozproszenie $wiatlta na tarczy i
zmniejsza ilo§¢ $wiatla wychodzgcego na zewnatrz,
k'térego mimo to fjest i tak do§¢ duzo. Do zalet me-
tody zalicza sig dobre oSwietlenie catej tarczy, licz-
nikéw, wskazéwek itp., a do wad: duza cena klinow
optycznych odpowiedniej jako$ci, duza ilos¢ $wiatla
blgczgcego. Rozwigzanie to majlatwiej wykorzystaé
przy wskaznikach wstegowych (ze skalami prosto-
kgtnymi). Odpowiednia barwe $wiatla uzyskuje sig
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przez zastosowanie barwnych filtréow lub kolorowych
zarowek.

Oswietlenie elektroluminescencyjne (rys. 9)

Elektroluminescencja to zjawisko emitowania Swia-
tta przez polprzewodniki znajdujgce sie¢ pod bezpo-
srednim wplywem pola elektrycznego. Najcze$ciej
stosowanym pOlprzewodnikiem (luminaforem) jest
siarczek  cynku. (Witasnosci elektroluminescencyjne
majg takze m.in. siarczek kadmu (CdS) i selenek
cynku (ZnSe). Rysunek 9 przedstawia uproszczony
schemat typowej plyty elektroluminescencyjnej.
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9. Oswietlenie elektroluminescencyjne

Barwa $wiatla zalezna jest od rodzaju luminoforu
i zastosowanych aktywatorow — zielony i niebieski
dla siarczku cynku; z6lty, zlocisty lub bialy dla se-
lenku cynku. Typowe napigcie zasilajace ma wartosc
115 V przy czestotliwo$ci 400 Hz.

Oswietlenie elektroluminescencyjne moze by¢ uzyte
do o$wietlania tarcz 'przyrzadow, plyt czolowych,
skrzynek kontrolnych i sterujgcych. Wigcej trudno-
Sci sprawia oSwietlenie elementéw ruchomych (wska-
zowek, ruchomych precikéw itp.). Zaleta ukladu jest
rowne osSwietlenie, malte zapotrzebowanie mocy, pro-
sta konstrukcja, unikniecie nagrzewania sie przyrzg-
du, duza niezawodno$é.

Do wad mnalezy zaliczy¢ wysokie napigcie zasila-
jace, malg jaskrawo$¢, malg trwalo§¢, Kklopotliwe
oSwietlenia cze$ci ruchomych. Nalezy sie spodziewad,
ze po zwiekszeniu trwato$ci jaskrawo$ci oswietlenie
elektroluminescencyjne wyprze zarowki wz tablic i
przyrzadow lotniczych.

Oswietlenie integralne w krajowych przyrzadach

‘Wsérod krajowych konstrukeji jedynie busola mag-
netyczna (BL-03) oraz prototyp wskaznika sztucz-
nego horyzontu odleglosciowego OH-01 (Instytut Lot-
nictwa) majag oSwietlenie integralne. Busola oS§wietlo-
na jest przez jedng zar6wke SM-3T (kolor bialty) lub
SMK-37 (kolor czerwony). \Strumien $wiatta skiero-
wany do wnetrza busoli rozprasza sig¢ w cieczy tlu-
migcej i of§wietla skale kursowg. Rozwigzanie oSwie-
tlenia wskaznika sztucznego horyzontu OH-01 jest
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zblizone do rozwigzania przyjetego w sztucznym ho-
ryzoncie AGB-3K (rys. 7). Dla 'poprawienia réwno-
mierno$ci o$§wietlenia tarczy przyrzadu na zewng-
trznej czeSci pierécienia przezroczystego (2 z rys. )
nacigto tréjkgtne ztobki.

Przeprowadzono takze badania mad drugim, ory-
ginalnym o$wietleniem wskaznika; wykorzystano w
nim odwrécone zjawisko $wiatla pasozytniczego.
Swiatlo pasozytnicze normalnie unikane przez opty-
kow, to $wiatlo, kKtére wychodzi przez walcowa po-
wierzchnie soczewki, 'W zaprojektowanym ukladzie
(rys. 10) strumien $wietlny skierowany na powierz-
chnie walcowa szyby — soczewki wklesto-wypukiej
ulega wewnetrznemu odbiciu na plaszczyznach so-
czewki, roénfe kat padania i strumien wchodzi do
wnetrza przyrzadu. Soczewka ze wzgledu na duze
promienie krzywizny praktycznie nie powoduje zZnie-
ksztalcen obrazu. Do zalet podanego rozwigzania na-
lezy zaliczyé: dobre ofwietlenie zaréwno wglebio-
nych, jak i wypuklych elementéw wskaznika, dobre
oéwietlenie nawet przy braku dwoéch zZarowek (na
cztery), latwo$¢ ich wymiany, prostote i uniwersal-
no$é konstrukeji, a do wad: ksztatt szyby nie odpo-
wiadajgcy niektéorym normom zagranicznym (wyma-
gana plaska szyba), do§¢ wysoka cena soczewki,
znaczna ilo§¢ Swiatla rozproszonego mna zewnalirz.
Swiatlo rozproszone mozna ograniczy¢ przez popra-
wienie ekranowania zaréwek i zastosowanie odpo-
wiednich pokryé¢ przeciwodblaskowych.

Ze wzgledu na przedstawione przewagi oSwietle-
nia integralnego (mniej $wiatta rozproszonego, row-
nomierniejsze o$wietlenie, mniej odblaskéw, ,.czy-
Sciejsza” tablica przyrzadéw itp.) wydaje sig celowe
wyposazenie w nie krajowych przyrzadéw poktado-
wych; podniosioby to ich walory zaréwno uzytkowe
jak i handlowe.

Powinno byé¢ to o$wietlenie lampkami zarowymi
m.in. z powodu niezaawansowanych prac mad oSwie-
tleniem elektroluminescencyjnym. Wyb6ér metody
o$wietlenia zarowego =zalezy od konstrukeji przy-
rzadu. Zadna z przedstawionych metod nie lgczy w
sobie zalet uniwersalno$ci i tanioSci, stad w przy-
rzadach czesto stosowane sa uklady kombinowane.

Jedng z przeszkéd w realizacji oSwietlenia inte-
gralnego jest brak 'w kraju miniaturowych 5-wolto-
wych zaréwek spelniajgeych wymagania stawiane ele-
mentom konstrukeji lotniczych 1§ odpowiadajacych
lotniczym normom na zar6éwki (np. BS2G181 , Aircraft
filament lamps” lub odpowiednie mormy francuskie
NF L 55-510A, 514, 515, 516 i inne). Wymagane jest
takze stosowanie odpowiednich filtrow $wiatla czer-
wonego.

Dokoticzenie na str. 40
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Ekonomista lotniczy...
dok. ze str. 1

-eksploatacyjnych statkow latajacych i optymalnych
rozwigzan portéw lotniczych, wypracowania najbar-
dziej korzystnej (skutecznej i efektywmej) struktury
form rozwojowych w tej dziedzinie gospodarki. Wy-
lania sie wigc potrzeba poszerzenia profilu ksztai-
cenia ekonomistow — specjalistow lotnictwa.

Niektorzy autorzy* ksztalcenie ekonomistow spe-
cjalizujgcych sie wg branz uwazajg za specjalizacje
opartg na blednych przestankach. Wedlug ich zdania
nalezatoby zlikwidowaé istniejgce WSE o Kkierunkach
specjalistycznych takich, jak przemysl, goérnictwo,
rybotéwstwo, rolnictwo, transport itd., a w ich miej-
sce utworzyé nowe kierunki o specjalizacji funkejo-
nalnej, tj. finanse, ekonometria, statystyka, organiza-
cja przetwarzania informacji. Z takimi postulatami
mozna sie zgodzié jedynie w podyplomowym ksztai-
ceniu ekonomistow (na podobnych zasadach, jak to
ma miejsce w specjalizacji lekarzy). Dzisiejszy eko-
nomista — jak twierdzi prof. Edward Lipinski —
to czlowiek zainteresowany infrastrukturg spoteczno-
-moralng proces6w ekonomicznych. A wigc musi
mieé¢ szerokg wiedze ogoélnoekonomiczng, nie tylko
z dziedziny takich dyscyplin naukowych, jak finan-
se, statystyka, automatyka, informatyka, teoria za-
rzadzania, lecz powinien mieé takze gruntowna wie-
dze z zakresu dzialalno$ci zakladu, w ktérym pra-
cuje. Bez znajomos$ci swojego ,podworka” zaden
ekonomista nie bedzie dobrym fachowcem i progno-
stykiem. Wlasnie brak dobrej znajomoé$ci konkret-
nych dziedzin przemystu i techniki przez absolwen-
téow SGPiIS spowodowal organizowanie na politech-
nikach studiéw magisterskich o kierunku ekonomicz-
nym dla inzynierow.

Dokonujacy sie postep w doskonaleniu metod or-
ganizacji i zarzgdzania a takze efektywnego dziala-
nia sprawil, Ze wzrosto wydatnie zapotrzebowanie
na wysoko specjalizowang kadre techniczng i eko-
nomiczng. Aktualnie na wyZzszych uczelniach tech-
nicznych, ekonomicznych i innych kontynuuje studia
setki pracownikéw instytucji i przedsiebiorstw lot-
nictwa PRL. Wystarcza nadmienié, Zze na 1000 pra-
cownikow polskiego przemystu lotniczego 50 ma
wyzsze, a 220 — §rednie wyksztalcenie. Do roku 1975
bedziemy potrzebowali ok. 750 inzynieréw lotniczych
roznych specjalno$ci, a w okresie lat 1976—1980
przewidywane jest zapotrzebowanie mna ok. 1500
specjalistébw. Biorge pod uwage wspoblezynnik po-
dwajania sie zasobu wiedzy co 10 lat, mozna przy-
puszczaé iz ok. roku 2000 lotnictwo bedzie potrzebo-
wato ponad 6000 inzynieréw, ktorym musimy stwo-
rzy¢é warunki ksztalcenia. Daje to piekne perspek-
tywy zawodowe dla naszej mtodziezy, zdolnej i roz-
milowanej w lotnictwie. Jednocze$nie jest to ogrom-
nej wagi problem organizacyjno-ekonomiczny wy-
magajacy najlepszego rozwigzania.

Celowe wydaje sie przedstawienie m. in. skon-
kretyzowanych pogladéw co do przyszlego ksztalce-
nia ekonomistow lotnictwa z uwzglednieniem per-
spektywicznego rozwoju naukowego i gospodarczego
Polski do roku 2000. Sprawa wydaje sie by¢ pilna,
poniewaz prace organizacyjno-przygotowawcze, kon-

* Polinski Romuald: Kadry ekonomiczne a po-

trzeby gospodarki, ,Zycie Gospodarcze” 1972 r. nr 31 z
dn. 30.07.
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tynuowanie nauki i prowadzenie pierwszych prac
baldawczych przez magistrow nowego kierunku zaj-
mujg wiele czasu (8—11 lat). W takim wariancie
pierwsze prace ekonomistow lotnictwa moglyby u-
kazaé sie okolo roku 1980, co w $wietle istniejgcych
tendencji rozwojowych .ogbdlnoswiatowego lotnictwa
oraz rozwoju badan i przewidywanych potrzeb wy-
daje sie by¢ terminem wyraznie odleglym. Warun-
kiem prawidlowej konstrukeji programoéw ksztalce-
nia ekonomistow lotnictwa jest uwzglednienie per-
spektywicznego rozwoju ekonomiki przemystu lotni-
czego i ekonomiki transportu powietrznego.

Postulujge te innowacje, trudno sie zgodzié z tymi,
ktorzy lekarstwo na niedorozwdj lotnictwa widza
nie w rozwigzywaniu jego kluczowych zagadnien
exonomicznych, lecz w kolejne] reorganizacji pracy
i poziomu ustug. Co nie oznacza, bySmy nie uwazali
za Konieczne wprowadzacé¢ innowacji na tym odcinku.
Niemniej mozna spotka¢ oponentéw, ktérzy po-
stulujg stan dotychczasowy w zakresie ksztalce-
nia ekonomistow z uwagi na maly udzial lotnictwa
w dochodzie narodowym. ISwoje poglady uzasadnia-
ja oni takze kontynuowaniem studiéw ekonomicz-
nych w ro6znych pobliskich WSE. Rzeczywiscie, sto-
sunkowo duzo pracownikéw instytucji 1 przedsie-
biorstw lotniczych studiuje ekonomike w réznych
o$rodkach naukowych 1 punktach konsultacyjnych,
gldwnie w Punkcie Kongultacyjnym Lubelskiego
UMCS dziatajgcym w Tarnobrzegu oraz w Szkole
Gléownej Planowania i Statystyki w Warszawie. Mi-
mo, ze na razie takie ksztalcenie z pozoru mozna
uwazaé za wystarczajace, niemniej z punktu wi-
dzenia futurologicznego stan ten jest niezadowala-
jgcy 1 wymaga zastanowienia sie mad tym proble-
mem.

Musimy sobie zdawa¢ sprawe, ze lotnictwo to
nauka, produkcja i ustugi wysokiej rangi, ktoére
charakteryzuje:

— powszechno§¢ zastosowania zaréwno Kkrajowego,
jak 1 miedzynarodowego;

— bardzo szeroki zakres badan z roéznych dziedzin
mnauki;

— coraz wieksze zadania i wieksze koszty.
Pozycja Polski, jej poziom gospodarczy, a takze
aspekty polityczne wymagaja, by nasze lotnictwo
jak najszybciej stalo sie mocnym ogniwem naszego
systemu gospodarczego. O tym, ze problem ten jest
aktualny, §wiadczy fakt wzajemnych zwigzkow i za-
lezno§ci dotyczacych rangi perspektyw rozwojowych
lotnictwa w $wiecie. Istniejg takze perspektywy roz-
woju calej branzy lotniczej w kraju, ktora — jak
okre§lit to E. Gierek — powinna staé sie naszym
narodowym, przodujacym pod wzgledem techniki
i nowoczesnoSci, przemyslem. Zbyt cenny jest ka-
pital mozliwo$ei i wiedzy, jaki stanowig Polacy, by
w pore nie korzystaé z niego i, by hamowaé proces
ich pelnego wilaczania sie w Swiatowy rozw6j nauki
i postepu technicznego i ekonomicznego lotnictwa,
stosownie do posiadanych aktualnie mozliwoS$ci.
Przemyst lotniczy staje sie wige doskonalym instru-
mentem rozwoju kadr oraz modernizacji masze]j
ekonomiki. Rozlegle zamierzenia przemystu lotnicze-
go 1 uslug transportu powietrznego wymagaja do-
plywu fachowych kadr, poniewaz na tym odcinku
sq juz pewne braki. Brak nam technologéw lotni-
czych oraz fachowcdédw z zakresu ekonomiki i orga-
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nizacji pracy w lotnictwie. A wyrazna specyfika tej
branzy wymaga wilaSnie postugiwania sie naukowymi
metodami zarzgdzania i gospodarowania. Musza to
byé¢ réwnoczeSnie metody racjonalne, dobrze prze-
my$lane i elastyczne.

To prawda, ze lotnictwo wymaga ogromnych in-
westycji, prawda tez jest problem deficytu wewnetrz-
nego transportu lotniczego, poniewaz PLL LOT
dokladajg do kazdego pasazera. Ale klucz do popra-
wy tej sytuacji kryje sie nie w hamowaniu rozwoju
transportu powietrznego, lecz w bardziej wnikliwej
analizie struktury przewozow, uktadu sieci i rozkladu
polaczen, w lepszej organizacji akwizycji, w szcze-
golowym badaniu kosztéw i dziatalno$ci finansowej,
wykrywaniu rezerw itp. Do takich analiz potrzebni
sg fachowcy — ekonomiSci lotnictwa, o ktérych te-
raz jest bardzo trudno. Z przykro$cig stwierdzamy,
ze niejednokrotnie na tematy ekonomiczne lotnictwa
i jego rozwoju wypowiadaja sie ludzie nie zawsze
do tego przygotowani, a w zwigzku z tym problemy
lotnictwa PRL sg nieraz upraszczane, a nawel przez
niektérych nie doceniane*. Dlatego tez tu i 6wdzie
pokutuja jeszcze poglady, ze bez lotnictwa mozna
sie obej$¢. Zwolennicy tej ,teorii” zapominaja jednak
o tym, Ze nie jesteSmy odosobniong wyspa na $wie-
cie, ze problem lotnictwa to nie jedna specjalizacja,
lecz konglomerat stosunkéw ekonomicznych, ktéore z
kolei wkraczajg jednoczeSnie w ro6zne dziedziny na-
uki 1 techniki (socjologia, psychologia, elektronika,
technika pomiarowa, chemia, automatyka ukladow
itp.). Produkecja lotnicza stawia wysokie wymagania
techniczne i ekonomiczne, zmusza inne kooperujace
z nig branze naukowe i przemystowe do opanowania
i wdrazania nowych, o wysokiej jako$ci materiatéow,
technologii i urzgdzen.

Konieczne wiee jest ksztalcenie ekonomistéw lot-
nictwa. Zapewnienie ‘miejsc dla absolwentéw tego
kierunky nie powinno stanowié problemu. Ekono-
mi$ci lotnictwa beda poirzebni nie tylko przemysto-
wi lotniczemu i jego zapleczu, lecz takze w PLL
,Lot”, panstwowych organach nadzoru oraz ekono-
miki produkecji i wustug lotniczych itp. Wydaje sig,
ze na ksztalcenie przysztych ekonomistéw lotnictwa

duzy wplyw ma takze ZPLiS zatrudniajgce ok.

14 tys. technik6w  roéznej specjalnosci oraz
ok. 27 tys. robotnikéw z wyksztalceniem zasadni-
czej szkoly zawodowej. Ten wskaznik w latach na-
stepnych zostanie znacznie zwiekszony, a =zatem
wylania sig¢ problem wyzszych studi6w technicznych
i ekonomicznych dla przysziej kadry lotnictwa PRL.
Kto powaznie my§li o rozwoju lotnictwa, musi my-
§le¢ réwniez o ksztalceniu nie tylko inzyneréow i
technik6w lotnictwa, lecz takze ekonomistéw lotni-
ctwa jako integralnej czeSci kompleksowego i efek-
tywnego rozwoju mnaszej gospodarki. Wystepuje bo-
wiem bezpoérednia zalezno§¢ pomiedzy poziomem
techniki i organizacji a kwalifikacjami. Danemu po-
ziomowi techniki i organizacji musi odpowiada¢ mi-
nimalny poziom kwalifikacji, rozwo6j szkolnictwa i
jego unowocze$nianie, rozbudowa sieci wyzszych
uczelni i nowych kierunkéw nauki i techniki oraz
zwigkszenie kontyngentow studentéw.

* Problem ten autor analizuje w arntykule pt. Przemyst

samochodowy czy lotniczy nr 5 z 1972 r. , Wektory” —
Sciezki dojrzaloSci technicznej.
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Oceniamy*, ze w 2000 roku 14—16 min os6b za-
trudnionych w gospodarce narodowej na blisko 22
min ogoétu zatrudnionych bedzie mialo wyksztalcenie
wyzsze lub $rednie, tj. 64—T3 proc. og6élu pracuja-
cych, wobec okolo 25% (2,3 mln os6éb) w 1970 r.
Wobec wysokiego czynnika utechnicznienia branzy
lotniczej oraz duzych kosztéw produkeji sprzetu lot-
niczego 1 jego eksploatacji powyzszy wskaznik w
lotnictwie bedzie znacznie wigkszy, a zatem czynnik
ksztalcenia tej kadry w znaczeniu specjalistycznym
staje sie sila wytwoéreza o kapitalnym znaczeniu.
Trzeba dodaé, ze jednoczeSnie nastapi 5-krotny
wzrost zatrudnienia w placOwkach naukowo-badaw-
czych lotnictwa, w wyniku czego jeden pracownik
tego dzialu ustug bedzie przypadaé¢ na 15—20 os6b
zatrudnionych w gospodarce lotniczej na przelomie
XX i XXI wieku. Stad tez wzrost tempa zdobywa-
nia kwalifikacji przez pracownikéw zatrudnionych
w przemySle i ustugach (np. transportowych) spo-
woduje wiekszy przyrost dochodu narodowego, ktéry
moze wynosi¢ nawet do 30%, co z kolei da w wyniku
przyspieszenie ToZwWoju spoteczno-gospodarczego
kraju.

Z przedstawionych powyzej rozwazan mozna, jak
sie¢ wydaje, wysnu¢ kilka uwag ogéblnych:

1. Podejmowanie dzialan zmierzajacych do Swia-
domego, optymalnego i perspektywicznego ksztaltto-
wania potrzeb kadr kwalifikowanych lotnictwa PRL
powinno stawac¢ sie jednym z wazniejszych przesta-
nek polityki spolecznej ostatniego C¢wieréwiecza XX
wieku. Ksztaltowanie potrzeb polega bowiem mna
stwarzaniu warunkow, w &ktérych czlowiek uczy sie
obcowaé¢ z wytworami nowej kultury, uczy sie uzyt-
kowaé dobra wyzszego rzedu i korzystaé z szerokie-
go, coraz bardziej skomplikowanego zakresu uslug.

2. Problem ksztalcenia ekonomistow lotnictwa jest
tym ostrzejszy, ze w Polsce w pordéwnaniu z innymi
krajami w poprzednim okresie nie doceniano zna-
czenia lotnictwa tak w zakresie produkcji sprzetu
lotniczego, jak i ustug transportowych. Stad tez lot-
nictwo stato sie jednym =ze stabych ogniw gospodar-
ki, w wyniku tego nastapil niewatpliwy dystans
dzielgcy Polske nie tylko od czolobwki, ale takze od
takich krajow, jak Austria, Belgia, Czechostowacja,
Dania, Finlandia, Jugostawia, Rumunia, Wegry itd.

B. Wsr6d zjawisk, ktére nalezy uznaé za sprzyja-
jace w organizacji ksztalcenia ekonomistéw lotnictwa,
mozna wymieni¢ nastepujgce:

— wydatne przyspieszenie postgpu techniczno-
-produkceyjnego oraz organizacyjnego gospodarki lot-
mniczelj oraz zmniejszanie dystansu, jaki dzieli nas
od krajow bardziej rozw:inietych;

— ogromne potrzeby spoleczne w zakresie débr
lotnictwa  pobudzajgce rozwdj wytwobrezosei tych
‘dobr;

— efekty ekonomiczne uzyskiwane na rynku kra-
jowym i zagranicznym.

4. Zwielokrotnienie nakladéw mna ksztalcenie eko-
nomistéw lotnictwa jako jeden z warunkéw dotrzy-
mania kroku postepowym krajom i wspoélczesnej cy-
wilizacji, jest wazkim argumentem, przemawiajgcym
za koniecznoS$cig organizacji ksztalcenia specjalistow
w tej dziedzinie.

*Bodmar Artur, Deniszczuk Maciej: Pol-
ska 2000 — Problemy rozwoju ekonomicznego, wyd. Inter-
press, Warszawa 1972 r., s. 65,
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Silniki statkowg [atajacych

— silnik tlokowy

— 8. dwusuwowy

— 8. lczterosuwowy

— 8. gaznikowy

— s. z zaplonem iskrowym

— s. wtryskowy

— s. doladowany (sprezar-

kowy)
— s. turbodotadowany
(turbosprezarkowy)

9 — s. przekladniowy
(reduktorowy)

10 — s. chlodzony cieczg

11 — s. chlodzony powietrzem

12 — s. gwiazdowy

13 — s. rzedowy

14 — 5. 'widlasty

15 — s. plaski, bokser
(przeciwsobny)

16 — s. z krazgcym tlokiem
(s. Wankla)

17 — silnik odrzutowy

18 — s. przeplywowy
(przelotowy)

19 — 8. strumieniowy

20 — s. pulsacyjny

21 — s. rakietowy

22 — s. rakietowy na paliwo

Co i I T SEEUUR O

stale

23 — s. rakietowy na paliwo
ciekle

24 — s. turbinowo-odrzutowy
(turboodrzutowy)

26 — s. dwuprzeplywowy

26 — 5. dwuprzeplywowy o
malym stosunku wydat-
kow

27 — s. dwuprzeplywowy o
duzym stosunku wydat-
koW

"28 — s. wentylatorowy

29 — s.0. ze sprezarkg osiowg
(promieniowa lub od-
srodkowa) mieszang
osiowo-odsérodkowa

30 — s.0. z dopalaczem

31 — s.o. wielowalowy (2-,
3-walowy)

32 — s. no$ny

33 — s. 0 ciggu kierowanym

34 — turbina $miglowa
(s. turbo$miglowy)

35 — turbina waltowa (s. wa-
towy)

36 — s. turbowalowy

37 — s. z oddzielng turbing
napedowg (swobodng t.n.)

38 — s/t (Smiglowcowy)

39 — turbina gazowa

40 — wytwornica gazu (gene-
rator gazu)

41 — wytwornica sprezonego
powietrza

42 — silnik jadrowy

43 — silnik jonowy

44 — silnik fotonowy

45 — silnik plazmowy
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Rero-and rocket-engines

1 — piston engine, reciproca-
ting piston engine

2 — two-stroke engine

3 — four-stroke engine

4 — carburetor engine

5 — spark ignition engine

6 — fuel-injection engine

7 — supercharged engine

8 — turbocharged engine

9 — geared drive piston en-
gine \

10 — liquid-cooled piston en-
gine

11 — air-cooled piston engine

12 — radial engine

13 — in-line engine

14 — V-engine

15 — horizontally-opposed
(flat) engine

16 — rotating piston engine
(Wankel-engine)

17 — jet engine, pure jet

18 — air breathing jet engine

19 — ramjet engine

20 — pulsejet engine

21 — rocket engine

22 — solid-fuel (propellant) r.
engine

23 — liquid-fuel (propellant) r.
engine

24 — turbojet (engine)

25 — by-pass turbojet engine,
ducted fan

26 — low by-pass ratio turbo-
fan engine

27 — high by-pass ratio tur-
bofan engine

28 — turbofan (engine)

29 — axial-(radial or centrifu-
gal-, mixed axial-radial-)
compressor turbojet en-
gine

30 — reheat #turbojet, turbojet
with afterburner

31 — multi-shaft (two-shaft,
three-shaft) turbojet en-
gine

32 — lift turbojet, 1lift-jet

33 — vectored-thrust turbojet

34 — propeller turbine, turbo-
prop (engine)

35 — shaft engine

36 — turboshaft engine

37 — turboshaft engine with
free power turbine
(free-turbine engine)

38 — rotorcraft-(helicopter)
turboshaft engine

39 — gas turbine

40 — gas generator

41 — compressed-air generator

42 — nuclear engine

43 — nuclear ion r. engine

44 — nuclear photon r. engine

45 — nuclear plasma r. engine
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24
25

26

27

28
29

30
31

32
33

34

36
37

38
39
40
41
42
43
44
45

TOB

— llopmueBoii I.

— JIBYXTaKTHLII X.

— YETBIPEXTaKTHLII .

— KapOopaTopHbIil JI.

-— JI. C MCKPOBBIM 3axura-
HUEM

— . ¢ BIPBICKOM (TOIJINBA)

— J. ¢ HaaAyBOM

— A. ¢ TypOoHaaAAyBOM

— X. ¢ PEAYKTOPOM

— 4. C XUJKOCTHBLIM OXJIax-
AeHureM

— JI. C BO3AYIUHbIM OXJax-
AeHueM

— pajuaJjbHbIl ., 3Be3J[0-
obpasHbil Ja.

— OAHOPAAHBIN J.

-— v — o6pas3ubl1 A.

— JI. ¢ TIIpOoTHBOJERarMMu
uuauaapamy (60K0BOI 1)

— POTOPHO-IIOPILIHEBONM JI.

— PEeaKTMBHBIIL JXBUTATEIb

— BO3AYLIHG-PEAKTUBHBIIT 1.

— NOpPAMOTOYHBII BO3AYIIHO-
-peakTUBHBbIN A. (IIBPJ)

— NYJbCHPYIOLIMIT .

— PaKeTHBIN X.

PakKeTHbll M. Ha XHUAKOe
TONJIMBO

— P&KeTHbI . Ha TBepjoe
TOIJINBO

— TypOOpeakTUMBHBLIA .

— JIBYXKOHTYPHBII Trasoryp-
6uHHBIIT X, (JII'T/TL)

— JABYXKOHTYPHbIII Tra3soryp-
SUMHBIN J. ¢ MalJibIM OT-
HOUIEHUEM PaCioN0oB BO3-
Aayxa

— JABYXKOHTYPHbLII Tazoryp-
OMHHBIIT JI. ¢ GOJbUILIM
OTHOLIEHUEM pacxo/on
BO3jyXa

— BEHTUIATOPHEI .

— pP.A. € OCEBOM (pajaMalb-~
HVM WM I[€EHTPOOEIHMM,
OCEBO-L{E€HTPOOEXK HITM)
KOMIIPECCOPOM

— chopcaxubt TPI, TP)| c
chopcaxkHoit KamMmepoi

— MHOYTOBAJILHBIN 1. (2—3-
~BaJIbHbII)

— mmpr-TPM], wmHecyuwni 1.

— J. ¢ BEKTOPOBLIM yIpan-
JeumeM TATU

— TYpPOOBMHTOBBIIT JABUTATEH
(TBJX)

— BaJpuHasg TypOmia

— TypOOBaJILHBII 1.

— TT'{ ¢ c¢BOGOAHOI TYypOMU-
HOM

— BeproJsieTHaA TypoOuna

— rasoBas Typ6unHa

— TeHepaTop rasa

~— TeHeparop BO3ayXa

— ANepPHBIil J.

— MOHHBLT .

— (POTOHHBIIT 1.

— IUIa3MeHHbIIT X.

——
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Die Flugtriehwerke

1 — das Kolbenmotor

2 — das Zweitaktmotor

3 — das Viertaktmotor

4 — das Vergasermotor

5 — das Kerzenziindugsmotor
6 — das Einspritzmotor

7 — das Ladermotor

8 — das Turboladermotor

9 — das Getriebemotor

10 — das flussigkeitsgekiihlte

11 — das luftgekiihlte Motor

12 — das Sternmotor

13 — das Reihenmotor

14 — idas V-Motor

15 — das Boxermotor, Flach-
motor

16 — das Umlaufkolben-Motor
(Wankel-Motor)

17 — das Strahltriebwerk

18 — das Luftstrahltriebwerk,
Durchstrémtriebwerk

19 — das Staustrahltriebwerk

20 — das Pulso-Triebwerk

21 — das Raketentriebwerk

22 — das Fliissigkeits-Rake-
tentriebwerk

23 — das Feststoff-Raketen-
triebwerk

24 — das TL-Triebwerk (Tur-
binenluftstrahltriebwerk)

25 — das Zweikreistriebwerk,
ZTL-Triebwerk, Mantel-
stromtriebwerk, .

26 — das ZTL-Triebwerk mit
nidrigem Bypass-Verhilt-
nis

27 — das ZTL-Triebwerk mit
hohem Bypass-Verhiltnis

28 — das Geblase-Triebwerlk,

29 — das TL- (oder PTL)
Triebwerk mit Axial-
(Radial- oder Zentrifugal
Verdichter

30 — das TL-Triebwerk mit
Nachverbrennung (mit
Nachbrenner)

31 — das Vielwellen-Triebwerk

32 — das Lift-TL-Triebwerk

33 — das TL-Triebwerk mit
vektorgesteuerten Schub

34 — das PTL-Triebwerk, die
Propeller Turbine

35 — die Wellenturbine, das

Wellentriebwerk
36 — das Turbowellen-Trieb-
werk .
37 — das Triebwerk mit freier
Arbeitsturbine

38 — die Hubschrauber-Turbine
39 — die Gasturbine
40 — der Gaserzeuger,

der Gasgenerator
41 — der Druckluft-Erzeuger,
42 — das Kerntriebwerk,
43 — das Ionentriebwerk
44 — das Photonentriebwerk
45 — das Plasmatriebwerk
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HOBOCTH U3 IOJIbLLH

NEWS FROM POLAND

® Jupexrop OObEAMHEHMA ABMALMOHHOM M JBMTATEJbLHO!
NPOMbIIIIJIEHHOCTH ,,JleapTa”  MHIK. A. EzablHak coolinwmi,
4TO 0 1975 I. YMCJO MHKEHEPOB B IIOJILCKON aBUAaliMOHHONM
IIPOMBILIJIEHHOCTY yBEIMUMTCA Ha T50 4eJoBeK. B nepuoj
OYyepejHOoll IATWIIETKM 3Ta Luippa Oyjaer yaBoena. asa ocy-
1LlecTBJIEHMA TaKOil IIPOrpaMMbl, KPOME EBO300HOBJIEHMA Hesd-
TENLHOCTM MeXaHUMYEeCKOIo (PakKyJbTeTa SHepreTMKM M apua-
Iy B BapluaBCKOM IIOJMTEXHMYECKOM MHCTUTYTE, B KELIOB-
CKOM BbICIIEM MHMKEHEPHOM YUWIMUIE CO3AaH (uxyabrel
aBMalMOHHbBIX JABUrareJeil. OJHOBpPEMEHHO 3aKJIO4Y€HO corjaa-
menue ¢ CosBeTckMM COIO30M, B COOTBETCTBMM C KOTODHIM
exerofHo 30 4ejgoBek wu3 lloapmuy OyAer Y4YMUThCA B COBET-
CKMX aBMaluMOHHbIX MHCTUTyTax. OJHOBpEMEHHO IIpu aBul-
LUMOHHBIX IPEANPUMATUAX, B YacTHOCTM, B MeJjblleé OpTaHu30-
BAaHO IIOCJI€JIUIIJIOMHOE OOydYeHue ¢ aBUAlMOHHBIM M 3KOHO-
MMUYECKMM YKJIOHOM A MHKEHEPOB — HeaBUMalLlMOHHUKOB.
Takoe ObICTPOE Pa3BUTHUE cHelMaJIMCTOB U3 o6Jactyu aBuanun
BBI3BAHO HYXJAaMM pa3BMBAIOLIENCH II0JLCKON aBUalMOHHOM
IIPOMBILIJIEHHOCTH, a OCOGErHO CcO3jaBaeMbIX Ha NpEeRIpla-
THUAX Hay4YHO-MUCCIEN0BATEJIbCKUX 1[EHTPOB, SKCIEepUMEHTalIb-
HbLIX OTJ€JIOB M KOHCTPYKTOPCKMX OIOPO.

® lIpubansurenbilbie J2HHbLIE OTHOCUMTEJILHO JAeATEeIbLHOCTU
apuakoMmianmn ,,JIET” B 1972 rozy CBMAETENLCTBYIOT O TOM,
4yTo ObLIO IlepeBe3eno 1,2 MJIH. IIaccaxKupoB, a paGora 1no
IepeBo3KaM cocraBujia 88 MJIH. TOHHOKMJIIOMETPOB. OTO O3Ha-
yaer 15-IPOLEHTHBII POCT YMCJIa I1accaKMpoB M 23-IIPOLIEeHT-
HOoe yBeaudeHue padOTbl II0 II€PeBO3KamM II0 CpaBHEHUIO
B 1971 ropom.

@ 2 nexabpsa 1972 1. mpoures ToJ €O JAHA IOQIIMCAHMA
IToapmenn m CoserckuM COXO30M  COTJIAIEHMSI O COTPYAHMU-
YecTBE aBUMALMOHHOM NPOMLIIIJIEHHOCTM oCeuxX cTpaH. B sTonM
corjamuenuu ObIJIO HaMEYeHO pasjiesienue TpyJha MeXLy
obeumu cTpaHaMyu B 00JIaCTHM aBMAlMOHHONM IPOMBIIIJIE€HHOCTH
1 ompejaelennpl 06JsacT¥, B KOTOpbIX OyZer cHenMaiusmupo-
BaThCA IIOJIBCKaA IIPOMBIIIJIEHHOCTb, IIOCTABJIAA M3JeNus A
Coserckoro Coios3a. Bbula Taxkike yTOYHeHa IIporpaMma IIpo-
M3BOJICTBA M KOONEpHMpoOBanMsA. DTO cOrJlamienne odecirieunBaeT
nocrymienme 3axka3oB M3 CCCP s HOJBCKOM IIPOMBINLJIEH=-
HOCcTM Ha Oumxauwmme 10 jger. Kpome TOro, B COIJIall€HMI
onpeaensercsa 00bEM COTpPYJAHMUYECTBA IIPM IIPOBENEHMIT COB-
MECTHLIX KOHCTPYKTOPCKMX, TEXHOJIOTMYECKUX M MCClIeoBa-
TEJLCKMX pas3paboToK, KacaloluuxXcs IIJIaHepOB camoliera M
aBMAalUMOHHNBIX  IIPUBOJIOB, a TakKkKe IIporpamMma COTPYAHU-
Hecrsa HAYYHO-MCCIENOBATENILCKUX MHCTHTYTOB. B pe3ylb-
TATE O9TOrO corjaueins 6bIJI0 CO3JaHO MNOJLCKI-COBETCKOe
KOHCTPYKTOpPCKOEe 610p0, paspabarbiBaiolliee KOHCTPYXKIMIO
CEeNbCKOXO03AMCTBEHHOIO camosiera M-15, mmeroniero 6GOJIbIILy 1O
I'PY30H0A’bEMHOCTb.

IlpyHuMasi BO BHMMaHMUE BBeNEHME aBMAIMOHHOTO c000-
wenusa mexny Kornranmiaom o KpakoBom, a Takxke Kpako-
BOM M BpolylaBoM, KOUWAJIMHCKNE MEeCTHbIe BJIaCTU IIPMUCTY-
WM K CTPOUTENBLCTBY aspojpoMa, KOTOpblT Oyner caan
B 9KCIUIyarauMio B OyAyliein nsarmIerke. 2Ta WMHEHMALMATHARA
cyuTaercst OCOGEHHO BaXXHOM IIOTOMY, UTO HaMedaercs OT-
KPBITH HOBYIO aBuaiuumio KomanuHn—KaroBuile, KOTOpasx
1n03BONMT kuTessM Curiie3amm OGbICTPO M yAOGHO NpueszkKaTb
B KoJi0GXKer, B KOTOPOM MMEETCA MHOIO CaHaToOpuen /i
1IaxTepoB. ByJAeT TakKe TOoAAep3KUBaThCA IOCTOAHHOE C000-
menue mezxay KowaJdrHoM M BapniaBoit.

@® B Bapinase, okosi0 3anajaHoro JKeJIe3HOI0OPOKHOTO BOK-
3ajla Oyjer IIocTpoeHa llepBad B ropoje Iocajo4dHas IIjio-
uaaka Juisi BeproneToB. Ona OyJer pacrioylo¥eHd Ha Kpblire
3laHusI COBPEMEHHOro anToOyCHOrO BOK3alla, CTPOMTENILCTRBO
KOTOPOI'0 HAYHETCA B 1€KyileM Toay.

® Ilonbma npuobpena 6GOJBLION ONBIT B IIPUMEHEHMM ca-
MOJIETOB M BCPTOJIETCOR JJIA 3JAPaBOOXP2HEHMS M 3auHumaer
B 9T0I1 06JacTM OXHO U3 IIepejJoBLIX MecT B mupe. Haiua
caHurapHasa 4asManusa  OCYLIEeCTBIISET Ee3KEroJHO B cpeJHeMm
10 ThIC. TpayMcHnoproB. OAHAKO, NMPUHUMas BO BHUMaHUE OTe-
YeCTBEHHbIE SKCIIepUMEHTbI M 3apyGeskHYiOo IPakTUKy, Bep-
TOJIETHI CJIEIyeT MCIOJb30BaTh 3HAYUTENbLHO 1UMpEe KakK Al
cliacaTenabHbIX INeJeil, Tak M ofcnyxRuBanusa. Ilepeumncinm
HEKOTOpble O00JIacTu JIPHMMEHeHMS BEPTOJIETOB: clnacarelbHasl
caysxba Ha Mupe M B ropax, c6poc HpPOJOBOJILCTBMA M Jie-
KAapcTB BO BpEeMsA CTUXMHHBIX OeACTBMII, cHabOXeHue CcyAoB
JIEKapeTBaMM M MEAMLIMHCKOM anmaparTypoil, TyIIeHMe IIOXKi-
poOB B Jecax ¥ Ha cynax, IIOMCK IIPpONaBLIMX KaTepos, Jeas-
Has pasBejKa, NaTpyJaMpOoBaHMe IUIAXKEN, KOHTPOJMpCeBaHke
OHEPreTUYEeCcKMX JIMHMMI M TPYGONpPOBOJOB, YyCIYTM IS CTPO-
UTEJbHBIX M PEMOHTHbIX pabor m T.I. Cleayer HeMeLJeHHO
€o3/laTh CaMOCTOSiTEJNbHYIO OpraHisanmio, Koropas, ©es wni-
JMILHUX hopMadbHOCTEN, OyJeT BBINOJHATL IepejanHble el
nopy4deuus B o06JjacTy aBMaLMOHION JAE€ATEeIbHOCTH.

@ llocTpoeHHbIT Baplu&eBCKMM  ABXAAUMOHHBIM  MHCTUTYTOM
9KCIIepUMEHTaNbHbIN camoJsieT JlAnA-I npejaHasHadyen A mc-
CJIeIOBAHMA BJIMAHUA BBIXJIONHbIX I'a30B PEakKTUMBHOIO JABUIa-
TEJNA Ha arpoxmuMmmuecckue onepapmm. Camolnier ObUI CKOH-
CTPYMPOBaH IIyTEM IIepejesIKy camojera AH-2. B crarbe Ha
4 ecTp. IpeicTraBlieHbl TEXHUYECKUe IpobJieMbl, CBA3aHHLE
¢ TIepeflesIKOM caMmejera, T.e. PEKOHCTPYKIMel DPeakTUBHOro
nsurarensi AW-25, 3ameHOll 3ajipeil 4acrtu kKopnyca ¢epmoit,
3aMEHOIl ONepeHUdA U CO3JaHMeéM HOBOTO 3aJHEro IIAcCcH.

® B nepuox 25-metusa 1946—1971 rr. roabcKas IJlagepHaid
IIPOMBIIIJIEHHOCTh IIOCTpousa cBbiure 2600 rnianepoB. Boubiue
Rcero ObIIO BBINYULIEHO JABYXMECTHBIX IlJlaHepoB ,,Eousn” —

376 1ITYK, CIOPTUMBHLIX ILIaHepoB ,,<Poka’” — 334 mTykwu,
3aTéM CHOPTUBHLIX IIjJanepos ,,Myxa 100” — 310 mTyx It
,yMyxa-crangapr’” — 286 mITYK, y4YeOHBIX mninaHepoB ABC —
266 IITYK, CIIOPTUBHBLIX , JIMpar’” — 220 ITYK M y4YeOHLIX Ie-
PexXoANbIX ,Canamanapa” — 214 1ITyK. B  Hacroaues
BpeMsA IIPOM3BOAHATCH OJAHOMECTHBbIe IjiaHepsnr ,,KoGpa” wu
, JIupar’, a Takyke JaByxmecrHble — ,Bouan” u ,Bexac”.

TabGauna Ha cTp. 3 0TpaXKaer IpPOM3BOJACTBO BCEX THUIIOB
TOJNILCKUX TIJIAHEPOB.
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@® General Director of the ,,Delta” Aviation and Engine
Industry Union, Ing. A. Jedynak, has informed the press
that by 1975 the number of engineers in the Polish aviae
tion industry will increase by 750 persons; this number
will be doubled in the next five-year plan. To realize
this program, the Warsaw Polytechnic reopened a Faculty
of Aeronautical Engineering and the Polytechnic School
at RzeszOw got a new Aero Engine Faculty. At the same
time, an agreement was concluded with the Soviet Union
according to which 30 people from Poland will go to stu-
dy at the Soviet aeronautical institutes. The Polish avia-
tion works, including the Delta<-WSK Mielec, have orga-
nized facilities for non-aviation engineers to obtain a
Master’s degree in aeronautical engineering or economy.
The fast growth of expert aviation staff is so important
because of the needs of the rapidly developing Polish
aviation industry and, in particular, the formation of
research — development centres, pilot plants and design
offices at the manufacturing plants.

® In the first quarter of 1973, the Polish Airlines ,,LOT”
will receive the third I1-62 aircraft called ,Fryderyk
Chopin’.

® Approximate results of the Polish Airlines , LOT”’s
activity for 1972 show that more than 1.2 million passen-
gers was carried and freight was 88 million ton-kilome-
ters; as compared with 1971 total passengers increased
by 15 per cent and freight showed an increase by 23 per
cent.

® On December 2, 1972, a year passed from the date of
signing the agreement with the Soviet Union on coope-
ration between our aviation industries. The agreement
specified the division of tasks between the two industries
as well as the fields in which the Polish industry was
to specialize — delivering its products to the Soviet Unijon,
A production program and the cooperation at that pro-
duction was speciffied too. The agreement secures Soviet
orders for products of the Polish aviation industry for 10
coming years. Besides, it specifies also a cooperation in
joint design, engineering and research works on airframes
and aero propulsions, and a program of cooperation bet-
ween research institutes. A result of the agreement was
the formation of a joint Polish — Soviet design bureau
working on the M-15 agricultural aircraft of high lift
capacity.

® Warsaw is going to have a heliport. It will be located
at the West Railway Station on the rooftop of a modern
building of a bus station which will be built this year.
@® The First-Aid Station in Poznan will receive two sets
of reanimation equipment. One set will be mounted in
a flying ambulance. This will be the first Polish aircraft
having aboard an indispensible equipment for saving
people in clinical death. The reanimation equipment has
been produced by Dutch Godard Company in cooperation
with Helige medical equipment factory from the West
Germany.

® pPoland has gained considerable experience in using
aircraft and helicopters in the flying doctor services. We
have one of the leading placings in the world. Our me-
dical air transport makes on the average 10 thousand
transport f£lights ‘annually.

® The LALA-1 experimental aircraft built by the Aero-
nautical Institute in Warsaw is used for studying the
problem of the effect of exhaust gases from a jet engine
on dispersion of chemicals. The aircraft is a modiffied
An-2, Technical problems connected with the modifica-
tion are discussed in an article on page 4.

® Between 1946 and 1971 the Polish glider industry built
over 2,600 gliders. The following were manufactured in the
largest cquantities: Bocian two-seater — 376; Foka perfor-
mance sailplane — 334; Mucha 100 performance sailplane —
310; Mucha Standard performance sailplane — 286; ABC
basic trainer — 266; Pirat performance sailplane — 220;
Salamandra training glider — 214, Our current production
covers Cobra and Pirat single-seaters and Bocian and
Bekas two-seaters. A table of the production of all types
of gliders is shown on page 3.
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Rsiazki lotnicze

Elison N.: British Gliders and Sailplanes 1922—
1970. Black, London 1971, 296 str., cena 3.25 £.

Ksigzka Ellisona poSwigcona jest brytyjskim szy-
bowcom, poczawszy od 1922 r. az po rok 1970, czyli
praktycznie hiorgc obejmuje réwniez konstrukcje
znajdujgce sie obecnie w produkeji. W pierwszym
rozdziale przedstawione sa w skrécie dzieje rozwoju
brytyjskiego szybownictwa. Nastepnie na 30 stronach
oméwiono brytyjskie wytwoérnie szybowcow. Sposrod
dwbéch brytyjskich wytworni produkujacych szybowce
po II wojnie §wiatowej: EON i Slingsby, pierwsza
upadla, druga za§ po Kkryzysie zwigzanym z prébg
przejScia na produkcje szybowcéw metalowych — za-
niechala wlasnych konstrukeji i buduje szybowce la-
minatowe na licencji zachodnioniemieckiej. Obecnie
powstaja zalgzki nowych wytwérni: Birmingham —
budujgcej szybowce metalowe i Torva — budujgcej
szybowce laminatowe; w obu przypadkach wlasnej
konstrukcji. Glowna czeéé ksigzki zajmuja opisy 160
szybowcow. Dla kazdego szybowca zamieszczony jest
opis konstrukcji, dane techniczne, dzieje typu oraz ry-
sunek w trzech rzutach. Ostatnie 40 stron zajmuja
wykazy numeréw fabrycznych i znakéw rejestracyj-
nych wszystkich zbudowanych szybowcow.

Ksigzka jest pierwszg pracg po$wiecong caloksztal-
towi brytyjskich szybowcéw. Stanowi ona ponadto in-
teresujace Zrodlo informacji o brytyjskim przemys$le
szybowcowym i jego produkecji.

Ekspierymientalnyje issliedowanija po aerodinamikie
wiertoliota. Pod redakcjag A. K. Martynowa. Wyd.
Maszinostrojenije, Moskwa 1972 r., 240 str., cena
1,56 rb. (15,60 zi1).

Ksigzka zawiera opis metod badania wirnikéw $mi-
glowcdw oraz ich modeli. Autorzy omawiajg teore-
tyczne podstawy eksperymentéw (teoria podobienstwa
w odniesieniu do wirnikéw §miglowcoéw), technike ba-
dain modelowych i badania rzeczywistych wirnikéw
Smiglowebéw. Poszczegbdlne rozdzialy po$wiecone sg
pomiarom katow wychylen i ugieé lopat wirnika, o-
kre§leniu obcigzen aerodynamicznych i rozkladéw cis-
nien na lopacie, predko$ciom indukowanym i struk-
turze pradu powietrza w poblizu pracujgcego wirni-
ka, a takze wlasnoSciom aerosprezystym lopaty.
Kaidy z rozdzialéw zawiera opisy aparatury, analize
dokladno$ci wynikéw oraz uwagi dotyczace praktycz-
nego wykonania pomiar6w. Bardzo cennym materia-
lem s3g zdjecia i rysunki ilustrujgce sposéb i przebieg
wykonania pomiaréw, a takie przyklady wynikéw i
sposobu ich opracowania (m.in. za pomoca elektrono-
wej maszyny cyfrowej).

Ksigzka przeznaczona jest dla pracownikéw nauko-
wych instytutéw oraz inzynierow.

A K.

Gatkowski W.: Rodowéd katiuszy, Seria ,,So-
wy”, Wyd. MON, Warszawa 1972, 58 zdj. i rys., 104
str.,, cena 6 zlL

Ksigzka zostala mapisana przez radzieckiego autora
na zamoéwienie maszego wydawnictwa i nie byla do-
tychczas wydana po rosyjsku. Jest ona monografia
rozwoju radzieckiej artylerii rakietowej. Przedsta-
wiono pierwsze pr6by rakietowe w Zwigzku Ra-
dzieckim, powstanie i 'konstrulkcje lotniczych poci-
skéw rakietowych RS-82 i RS-132 oraz ich pierwsze
proby na samolocie R-5, rozwdj Rakietowego Insty-
tutu Naukowo-Badawczego, préby pociskéw lotni-
czych przeprowadzone na samolotach I-15 { I-153
oraz SB i T416. Nastepnie opisano rozwdj artylerii
rakietowej czyli ,Katiusz”, rodzaje pociskéw i wy-
rzutni oraz uzycle rakiet podeczas wojny. Ksigzka
wyréinia bogaty material techniczny i historyczny,
obficie zilustrowany. ‘

TLiA 1973 nr 1

Cynk J. B.: Lublin R-XIII Variants. Seria: ,Air-
craft Profile” nr 231, Profile Publications, Windsor
1971, str. 24, cena 0,35 L.

Wydawnictwo Profile publikuje od wielu lat ze-
szyty po$wiecone poszczegdlnym typom samolotéw
historycznych i wspoélczesnych. Zeszyt opracowany
przez Jerzego Cynka omawia rozwdj i dzieje samo-
lotu Lublin R-XIII. Samolot R-XIIT byt rozwinie-
ciem Lublina R-X, znanego z rajdéw kpt. S. Kar-
pinskiego, a ulepszong odmiang Lublina R-XIV.
R-XTIII zwany czasem ,Pasikonikiem” sluzyl jako sa-
molot towarzyszacy (praktycznie biorge jako lgcani-
kowo-obserwacyjny) w naszym lotnictwie wojskowym
(253 szt.) i morskim (20 szt.) do wybuchu wojny w
1939 r. Samolot byt budowany w wersjach R-XIII A,
B, C, D, F, bis, ter, G. Wersja rajdowa nosila ozna-
czenie R-XIITDr, kpt. S. Karpinski wykonal na niej
Tot do Syjamu. Zeszyt jest bardzo bogato ilustrowany,
gdyz zawiera okolo 50 =zdjeé oraz barwne rysunki
wersji lgdowej R-XIII w 5 rzutach, wersji wodnej
w 3 rzutach oraz sylwetki boczne Kkilku wersji R-X,
R-XIV i R-XIII.

Ze wzgledu na nielatwy temat, do ktorego mate-
rialy dokumentalne sg skromne i trudno dostepne —
do zeszytu zakradlo sie kilka nieScisto§ci. R-X byt
oblatany 1111929 r. a nie w koncu stycznia. Proto-
typ R-XIII powstal w ramach serii samolotéw R-XIV,
za$ ostatni egzemplarz zmodyfikowanego R-XIV zo-
stal przerobiony na prototyp wodnosamolotu R-XIIT
bis. Samolot R-XIIIDr nosil oznaczenie R-XXIIT tyl-
ko w okresie budowy, a mie w trakcie uzytkowania.
Kadlub tego samolotu jest na rysunku za niski.
R-XIIIDr powstal w 1933 r. a mie w 1935 r., a zostal
rozbity przy starcie w Kohlak, a mie podczas lgdo-
wania. Zaméwienie na pierwszg serie R-XIIT zostalo
zlozone w 1932 r. a nie w 1931 r. Prototyp R-XIIIF
zostatl przekazany wojsku 3.XI1/1934 r. a mie w 1933 r.
Egzemplarz R-XIIID przedstawiony na rysunku i
zdjeciu mosit nr farb. 159 a nie 150, za§ w znaku
eskadrowym pominigto lornetke. OczywiScie te drob-
ne usterki nie wplywajg na warto§¢ zeszytu, ktéry
opracowany jest szczegblowo i bardzo starannie. Ze-
szyt ten jest najlepszy z opublikowanych dotychczas
opracowan na temat samolotu Lublin R-XIII, jed-
nego z +tych, na ktoérych walczyli nasi piloci we
wrze$niu 1939 r.

A.G.

Green W.: The Observer’s Book of Aircraft, Wyd.
F. Warne, London 1972, 120 rys., 158 zdjeé, 288 str.,
cena 0,45 £.

0d 21 lat co roku ukazuje sie ,ksigzeczka obser-
watora samolotéw”, ktérag mozna nazwaé kieszon-
kowym Jane’sem. Mimo matego formatu zawiera ona
opisy az 120 samolotéow i 38 $miglowcow. Jest to
przeglad najnowszych konstrukcji., ktére pojawily sie
w ostatnim roku oraz najnowszych wersji samolotéw
i $miglowcéw znajdujgcych sie w seryjnej produkcji.
Opis kazdego samolotu, zajmujgcy dwie strony, za-
wiera dane ‘techniczne, dzieje rozwoju typu,
jego wersje, oraz zdjecia i rysunek w trzech rzu-
tach. Ovisy $miglowcow zilustrowane sa tylko zdie-
ciami. Wsréd ovnisanych konstrukeii znajdujemy Mi-2
polskiej produkcji, czechostowackie L-30 i L-410,
98 samolotéw 1 $migloweéw radzieckich, 55 amerv-
kanskich, 22 francuskie, 19 brytyiskich, 12 wtoskich,
A/ zachodnioniemieckich. po 3 japonskie i wloskie. po
2 australijskie. holenderskie, hiszpanskie, kanadyj-
skie i izraelskie oraz 1 argentynski. Szata graficzna
ksigzeczki jest bardzo dobra: zdjecia i rysunki na
kredowym papierze sg bardzo ‘wyraZzne. Okladke
zdobi barwne zdjecie samolotu MiG-21! MF, Ksig-
zeczke malezy uznaé jako jeden z najlepiej wyda-
wanych podrecznych przegladéw wsp6lezesnych sa-

molotéw i §migtowebw. i
A G,
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Szyhowiec Orlik A. Kocjana

Niewatpliwie sposrod naszych przed-
wojennych szybowcow Orlik poza gra-
nicami Polski zdobyl najwiekszy roz-
glos, choé¢ PWS-101 mial do tego wiek-
sze prawa, Stalo sie to dzieki konkur-

sowi na szybowiec olimpijski oraz z
powodu powojennych rekordow Orlika
w USA., Orlik zostal zaprojektowany

przez inz. Antoniego Kocjana w
Byl to pierwszy jednomiejscowy wy-
sokowyczynowy szybowiec tego kon-
struktora. Na koncepcje Orlika niewat-
pliwie miala wplyw ostatnia konstruk-
cja Kocjana — dwumiejscowa Mewa.
Szybowcami  konkurencyjnymi, budo-
wanymi réwnocze$nie byly PWS-101 i

1936 1.

SG-7. Prototyp Orlika, nazwanego poOZi-Mistrzostwa

niej Orlik I, zbudowany w Warsztatach
Szybowcowych w Warszawie, byl gotow
na poczatku 1937 roku. Otrzymalt on
numer rtejestracyjny SP-861. Oblatany
byl na lotnisku mokotowskim — praw-
dopoedobnie przez inz. Szczepana
Grzeszezyka, Po przebadaniu prototy-
nu w Instytucie Technicznym Lotnic-
twa na Okeciu, zbudowany zostal drugi
egzemplarz o numerze SP-1002. Oba te
szybowee zostaly zbudowane z prze-
znaczeniem - wziecia udzialu w Miegdzy-
narodowych Zawodach Szybowcowych
w Rhon
uznanych

w. Niemczech w 1937 r. —
pozniej za

I Szybowcowe

egzemplarz Orlika

II zpudowany w 1938 1.  Fot.

Arch. Dok. Mech.

3. Orlik Olimpijski na wloskim lotnisku Sezze Littorio w lutym 1939 r.°
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Swiata., Na - szybowecach

tych, z numerami konkursowymi 1 i 3
startowali w Rhon w dniach 4—17.VIL
1937 r. Bolestaw Baranowski i Stani-
staw Brzezina, zajmujac 7 i 12 miejsce.
Baranowski na prototypie Orlika  wy-

konat podczas tych zawodow pierwszy
w Niemczech przelot z Rhon do Ber-
lina (302 .km) oraz przelot do Osvra-

cina w Czechostowacji — 247 km., Row-
noczesnie Orlik w punktacji szvbowcow
znalazt sie na 7 miejscu, jako najlep-

sza z polskich konstrukeji. W lipcu
1937 r. byly wykonane dalsze 1 egzem-
plarze Orlika I o znakach od SP-1080

do SP-1083. W V Krajowyeh Zawodach
Szybhowecowyceh w Inowroctawiu w
dniach 5—15.VIIL.1937 r. wzielo udziat
3 'O_rlikéw I, przy  czym najlepsze
miejsca zaje¢li: Michal Offierski — 5
i Andrzej Koziel — 8.

Orlik I mimo matych rozmiarow
(rozpietosé 14,4 m) nalezal do nowo-
czesnych szvbhoweow wyczynowyvch
przeznaczonych do szyvbkich przelo=
tow. Dzieki zastosowaniu ‘profilu plata
0 malym oporze — hiegunowa szyhowca
bvia dosé ptaska. Pierwsze egzempla-
rze Orlika I otrzymaly wyczynowe
szkoly  szybowcowe — Bezmiechowa,
Sokola Gora i Tegoborze. C

W drugiej potowie 1937 r. zostala za-
projektowana ulepszona odmiana tego
szvbowea nazwana Orlik II, Na wiosne
1938 r. byt oblatany prototyp Orlika 11,
noszicy numer rejestracyjny SP-1120.
Nastepne 4 egzemplarze Orlika II byly
gotowe w czerwcu i lipcu 1938 r. Pier-
wszy z nich nosit znaki SP-1121. W
1939 r. zbudowano dalsze 5 Orlikow 1I,
W tym egzemplarz o znakach SP-1316.
Orlik  IT do$é¢ znacznie ro6znit sie  od
Orlika 1. Rozpieto$é jego platéw po-
wigkszono z 14,4 do 15 m, zWiekszajac
tez powierzchnie no$na. Przéd kadluba
ulegt przekonstruowaniu, gdyz kabina
otrzymata bardziej aerodynamiczny
ksztatt, . Wpisany  w  obrys kadluba.
Usterzenie poziome zostalo zamocowa-
ne na kadtubie, a nie na stateczniku
pionowym. Ster kierunku otrzymat
zimieniony obrys, Osiagi Orlika II byly
lex_)sze od osiagéw Orlika I, biegunowa
nuz_x!a bardziej plaski przebieg przy
duzych predkos$ciach lotu, jak réwniez
doskonatos¢  szybowca  wzrosla. Na
Orliku II po raz pierwszy zastosowano
hamulce aerodynamiczne tzw. war-
szawskie (Instytutu Aerodynamicznego
w Warszawie), zamocowane przy Kkra-
wedzi natarcia pod spodem plata., Or-
lik I mial natomiast hamulec aerody-
namiczny w postaci uchylnie sterowa-
nego interceptora na zadzwigarowej
czesci goérnej powierzehni ptata; hamu-
lec ten byl malo skuteczny. Cecha
charakterystyczna hamulcéw IAW bylo
silne zwiekszenie oporu w locie nur-
kowym (z duza predkoscia) oraz nie-
znaczne zmniejszanie opadania (o 0,3
m/s) przy malych predkosSciach lotu.
Po otwarciu hamulcow zwiekszata sie
statecznos$¢ szybowca: i malata czulosé
steru  wysokosci, Hamulce te czynity
z Orlika II szybowiec bardzo bezpiecz-
ny w lotach chmurowych nawet dla
mniej zaawansowanych pilotéw. Ha-
mulece nie powodowaly drgan, oderwan
strug itp., nie nadawaly sie one nato-
miast do skracania podej$cia do 13-
dowania, gdyz byly za malo skuteczne
przy malej predkosci lotu. Hamulce
IAW m, in. zostaly zastosowane po
wojnie na Sepach i pierwszych 10 Mu-
chach.

W VI Krajowych Zawodach Szybow-
cowych w Mastowie w dniach 13—22,
VIIL.1938 r. wzielo udzial 5 Orlikéow I
i 5 Orlikéw II, przy czym 2 Orliki II
dostarczono 2z wytwo6rni dopiero po
rozpoctzeciu zawoddédw. Pierwsze miejsce
w zawodach zajat Kazimierz Plenkie=
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4, Hamulec aerodynamiczny IAW

wicz na Orliku II, czwarte — J. Ka-
walec a szoste — Andrzej Koziel, tez
na oOrlikach II. Podczas tych zawqﬂéw
oOrlik I pilotowany Pprzez Eugeniusza
Makowskiego rozsypal sie w burzliwej
atmosferze w chmurach, a pilot poniosl
Smierc.

Gdy w lecie 1938 r. zostaly ogloszone
warunki techniczne migdzynarodowe-
go konkursu zorganizowanego Pprzez
ISTUS na szybowiec, ktory miat byé¢
wybrany mna monotyp, na Kktérym mie-
1i startowaé zawodnicy na Olimpiadzie

1940 w Helsinkach — inz. Antoni Ko-
cjan opracowal ewolucyjng odmiane
Orlika II dostosowana do warunkow

konkursu i nazwana Orlik Olimpijski
(Orlik 1III). Do =zasadniczych wymagan
konkursowych nalezaly: rozpietosé
maks. 15 m, ciezar wlasny mnajwyzej
168 kG, hamulce aerodynamiczne 0=
graniczajace predko$é nurkowania do
200 km/h, tatwo$é budowy oraz uszczel-
nienie skrzydet i Kkadluba, by zabez-
pieczvé szybowiec przed utoni¢ciem w
razie ladowania na wodzie.

Prototyp Orlika Olimpijskiego o nu-
merze rejestracyjnym SP-1364 byl go-
tow w Kkoncu 1938 r. Zostal oblatany
na lotnisku mokotowskim w Warsza-
wie. Ciezar kadtuba wynosit 57 kG,
ciezar skrzydet — 98 kG, cig¢zar uste-
rzenia — 10 kG. Maksymalna predkosé
przyjeta do obliczen wynosila 275 km/h.
W probach przekroczono predkoSé nur-
kowania 250 km/h. Hamulce tego Szy-
bowca byly wieksze niz Orlika IL

W dniach 19—24.11.1939 r. Orlik Olim-
pijski wzial wudzial W Konkprsie na
szybowiec olimpijski, polegajacym na
sprawdzeniu wtasciwosei w locie, prze-
prowadzonym na lotnisku Sezze Litto-
rio odlegtym o 90 km od Rzymu. Mimo
wykazania sie najlepszymi osiggami i
wiasno§eiami  pilotazowymi —  Orlik
Olimpijski zajal drugie miejsce, zas
konkurs wygrat niemiecki szybowiec
Meise-Olympia w wyniku przewagi glo-
so6w niemiecko-wloskich w Kkomisji. Na
wiosne 1939 r. Ministerstwo Komuni-
kacji i LOPP zamowily serie Kilku-
nastu Orliké6w Olimpijskich dla naszych
szk6t szybowcowych i aeroklubow —
z terminem dostawy w lecie 1939 .
przed VII Krajowymi Zawodami $zy-
bowcowymi, ktére mialy sig¢ odby¢ w
sierpniu 1939 r., lecz zostaly odwolane
ze wzgledu na zblizajacy sie wybuch

wojny. Prawdopodobnie do wybuchu
wojny zbudowano 17 orlikow. )
Jeden egzemplarz . Orlika II SP-1376

zbudowany w 1939 r. zostal wystawio-
ny na Swiatowej Wystawie w Nowym
Jorku wiosna 1939 r., gdzie zakugxl 80
Amerykanin polskiego pochodzenia dr
Zbikowski, Po przystapieniu USA do
Il wojny §&wiatowej szybowiec zostal
w 1942 r. zarekwirowany DPrzez lot-
nictwo wojskowe (Army Air Force) do
treningu pilotéow wojskowych, gdzie
otrzymal wojskowe oznaczenie XTG-7.
W 1946 r. mabyl go znany szybownik
amerykanski Paul McCready. W 1918 1.
i 1949 r. zwyciezyl on na Orliku il w
krajowych zawodach szybowcowych w
USA, 31.XII1948 r. ustalit on na Orliku
II miedzynarodowy rekord wysokosei
absolutnej — 9600 m. Szybowiec byt
wyposazony w aparature tlenowg i ra-
diostacje, a kabina otrzymala nowa
ostone oraz izolacje cieplna 2z watly
szklanej. Podczas lotu rekordowego
-Orlik byt eskortowany przez samolot
my$liwski Lockheed P-38 Lightning. W
trakcie eksploatacji szybowiec ten
ulegl nieznacznym przerébkom: ster
kierunku zostal podwyzszony, a oslona
kabiny otrzymala oszklenie czescei
otwieranej uksztaltowane z Jjednego
arkusza szkla organicznego. Nosit on
znaki rejestracyjne NX 23727, a pozniej
N 23727. Szybowiec ten byl jeszcze u-
zytkowany w USA w 1967 1., czyli w
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28 lat po jego =zbudowaniu. Tym sa-
mym stat. si¢ on mnajbardziej diugo-
wiecznym egzemplarzem polskiego
szyboweca.

Zawieruche wojenng przetrwal jesz-
cze jeden Orlik przechowany w ukry-
ciu w Polsce. Byl to jeden z pierw-
szych egzemplarzy Orlika I. Zostal on
zarejestrowany 16.VIL1946 r. otrzymujac
znaki SP-268 i imie Warszawianin na-
malowane na przodzie kadluba. Byt on
uzywany przez Instytut Szybownictwa
w Bielsku. We wrze$niu 1946 r. wziatl
on pdzial w  Ogoélnopolskim Swiecie
Lotnictwa w Bydgoszezy, gdzie Adam
Zientek demonstrowal na nim akroba-
cje. W dniu 21.X.1946 r. Adam Zientek
rozsypal ten szybowiec w powietrzu
wskutek nadmiernego rozpedzenia w
chmurze rotorowej podeczas wiatru hal-
nego.

Orlik dzigki swym osiggni¢ciom stat
si¢ symbolem wysokiej jako$ci polskich
konstrukeji. Ten pierwszy nasz 15-me-
trowy szybowiec wyczynowy nalezy do

prekursorow klasy standard.
KONSTRUKCJA

Je([nomiejsco_wy szybowiec wyczyno-
wy konstrukcgi drewnianej- o uktadzie
wolnonosnego S$rednioplata.

_Kndtuh 0 przekroju eliptycznym,
polskgrupowy, kryty sklejka brzozowa
kladziong pod katem 45° do Kkierunku
lotu. Ostona kabiny ze szkieletem z

rurek stalowych, otwierana na bok, z
mozliwoscia awaryjnego odrzucenia.
Kabina obszerna, Fotel pilota dostoso-
wany do spadochronu plecowego. Tab-
lica przyrzadéow wyposazona W pred-

kosSciomierz, wysokoSciomierz, wario-
metr, busole, zakretomierz i chylo-
mierz podluzny. Most centralny — spa-
wany z rur stalowych zakonczonych
okuciami mocowania skrzydel, przeno-
szacymi sile 13700 kG, Ploza przed-
nia jesionowa, amortyzowana detka.

Ploza tylna stalowa. Z przodu kadluba
hak do startu z lin gumowych i zaczep
do holu.

Plat trapezowy o ksztalcie mewim
(rozplaszczone M) w widoku z przodu.
Profil podwéjnie wypukly IAW., U Or-
lika II i Orlika Olimpijskiego hamulce
aerodynamiczne IAW umieszczone na
dolnej powierzchni plata w odlegloSci
5% cieciwy od krawedzi natarcia, sze-
rokie na 11% cigciwy i dlugosci — u
Orlika Olimpijskiego — 2,4 m na Kkaz-
dym skrzydle, a wychylane o 70°
Plat dwudzielny, jednodzwigarowy ze
sko$nym dzwigarkiem pomocniczym.
piwigar glowny skrzynkowy. Keson
siegajacy do dzwigara Kryty sklejka
brzozowa. Cze¢$sé zadzwigarowa plata
kryta plotnem. Lotki szczelinowe, wy-
chylane roéznicowo, Kryte pléotnem. Ste-
rowanie lotkami za pomoca popycha-
czy i linek. Naped steréow — linkowy.
Stateczniki kryte sklejka. Ster Kkierun-
ku z rogowym odcigzeniem aerodyna-
micznym. Zadzwigarowe czeSci sterow
kryvte pléotnem. Usterzenie poziome mo-
cowane do statecznika pionowego za
pomoca dwoch sworzni, ktore rowno-
czesnie sprzegaja naped steru  wyso-
kosci.

Malowanie. Prototyp Orlika SP-861
oraz egzemplarz SP-1002 malowany byt
na kremowo z czerwonym przodem Kka-
dluba przechodzacym w pas wzdluz
kadtuba i =z czerwonymi kesonami
skrzydel. Seryjne Orliki byly kremowe,
Orliki_ II — popielatoniebieskie. Orlik
Olimpijski SP-1364 mial na sterze kie-
runku wymalowany znak Aeroklubu
Rzeczypospolitej Polskiej. Orlik uzy-
wany w Polsce po wojnie byl malo-
wany na kremowo-wiSniowo. Na gorze
przodu kadluba mial skos$nie biegnacy
napis Warszawianin, a na sterze Kie-
runku znak Instytutu Szybownictwa.
Orlik Il amerykanski mial czerwone
krawedzie platow oraz ustrzenja i taki
sam pas wzdluz kadtuba.

cd. na str. 40

5. Zmodyfikowany Orlik IT w USA w 1965 r.

6. Orlik 1 przechowany przez lata okupacji w kraju Fot. A.

Glass
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dok. ze str. 39

Dane techniczne -

Orlik I OrlikII Orlik

Olimp.
Rozpigtosé . m 14,4 15,0 15,0
Dlugosé m 6,3 6,8 6,3
‘Wysoko§é m 1,6 1,6 1,6
Powierzchnia nofna m2 14,1 14,8 14,8
‘Wydluzenie — 14,7 15,2 15,2
Cigiar wlasny kG 148 160 168
Cigzar uzyteczny kG 86 86 95
Ciezar calkowity kG 238 2456 263
ObcigZenie powierzchni kG/m2 16,6 16,56 1,7
Doskonalosé — 24,6 25,6 26,6
— przy predkoSei optymalne] km/h 68 68 69
Opadanie minimalne m/s 0,85 0,67 0,70
— przy predkofci ekonomicznej km/h 57 67 62
Opadanie przy » = 100 km/h m/s 1,7 1,6 1,4
Predkosé minimalna km/h 50 50 53
Predkosé graniczna na hamulcach km/h s P 200
Dopuszezalna predko$é nurkowania km/h 200 220
‘Wspb6lezynnik obciaZenia dopuszcz. —_— 5,9 5.9
Wsp6lezynnik obcigZenia niszezacego — 10 10

OSwietlenie wskainikow...
dok. ze str. 28

iWobec braku zaréwek pieciowoltowych, malezatoby
wykorzystaé¢ jedynie dostepne w kraju, miniaturowe
zar6wki ‘typu SM-37 (czerwone SMK-37). Wedlug
opinii autora 'w pierwszej kolejno$ci malezaloby wy-
posazyé w ‘o§wietlenie integralne nowo konstruowane
wskazniki, a nastepnie wprowadzi¢ je do przyrzgdéw
elektromechanicznych, niehermetycznych.

‘Wprowadzenie o$wietlenia integralnego do her-
metycznych przyrzagdow czysto mechanicznych (wa-
riome'try, wysoko$ciomierze, predkoSciomierze itp.)
znacznie podniostoby cene tych przyrzgdéw. A mata
cena tych krajowych przyrzadéw jest ich atutem.
Nalezaloby wiec opracowaé wersje z o$wietleniem
(oczywiscie drozsze), nie rezygnujagc z przyrzgdéw
bez o$wietlenia, a takze rozszerzyé bardzo szczuply
asortyment lampek szczelinowych i kolnierzowych do

ofwietlania przyrzadéw i pulpitéw (w kraju pro-
dukuje sie jedynie lampki SW do oS$wietlania przy-
rzadéw i lampki APM do ofwietlania pulpitéw).

Mamy nadzieje, Ze problem oSwietlenia przyrzadéw
uda sie rozwigzaé¢ przed caltkowitym opracowaniem
tablic przez wskaZniki z lampkami oscyloskopowymi
i kineskopowymi czy wyladowezymi, w ktérych pro-
blem ofwietlenia nocnego zastgpiony jest problemem
uzyskania odpowiedniego 'kontrastu w warunkach
dziennych.
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Rozwéj produkeji...

dok. ze str. 7

gwiazdowym chlodzony cieczg, no-
szacy oznaczenie TSIR-5190. Moc
270 KM przy 3600 obr/min. Silnik
ma [plukanie poprzeczne i wirysk
paliwa do ‘komory spalania oraz
dotadowanie turbosprezarkg. Ciezar
kompletnego silnika wynosi ok. 200
kG. Powierzchnia czolowa silnika
jest poréwnywalna z odpowiednimi
silnikami turbinowymi.

Gloéwne problemy konieczne do
opanowania w mnajblizszej przyszlo-
§ci to ograniczenie toksycznoS$ci
spalin i zmniejszenie halasliwo$ci
silnik6w. Oba problemy nie s§ w
lotnictwie jeszcze tak mocno zary-

40

sowane jak w przypadku komuni-
kacji samochodowej, ale malezy sie
powaznie liczy¢ z tym, Ze juz w
poczatkach lat osiemdziesigtych w
centrach lotniczych poloZzonych z
regulty w poblizu duzych miast o
maksymalnym natezeniu ruchu ko-
lowego wejdag w zZycie przepisy
okre§lajgce maksymalng Zawarto$é
szkodliwych zwigzké6w w spalinach
silnik6w lotniczych oraz poziom wy-
twarzanego hatasu. Pod wzgledem
czystoSci spalin przewage majg sil-
niki Wankla, w ktérych dostatecz-
ny stopienn oczyszczenia uzyskuje
sie znacznie prostszymi $rodkami,
niz to ma miejsce w silnikach kla-
sycznych.

Zmniejszenie halaSliwoSci Zrédet
napedowych bedgce og6lnym daze-

niem w lotnictwie jest szczegblnie
wazne w przypadku samolotéw lek-
kich, gdzie ze wzgledu na niewielki
ciezar platoweca mozliwosei sku-
tecznej izolacji akustycznej sg ogra-
niczone. Problem ten «dla silnik6w
ttokowych jest latwy do opanowa-
nia og6lnie znanymi metodami przy
niewielkim zwiekszeniu ciezaru
jednostkowego.

Powstanie nowych generacji sil-
nikéw tlokowych oraz intensywne
prace badawcze prowadzone w tej
dziedzinie, jak réwniez staly wzrost
produkceji tych silnik6w na $wiecie
wskazujg na perspektywe utrzyma-
nia prymatu silnikéw tilokowych
jako Zrédla mapedu samolotéw lek-
kich co majmniej na mnajblizsze
dwudziestolecie.
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,WYKORZYSTANIE - RADZIEGKIE) MYSLI NAUKOWO-
-TECHNIGZNE] W POLSCE”

Konkurs zorganizowany jest przez Wydawnictwa Czasopism Tech-
nicznych NOT oraz Redakcje ,,Technika Lotnicza i Astronautyczna”.
Przypominamy warunki konkursu, ktore opublikowaliSmy w nrze 7
z 1972 .

1. Cel konkursu

@® :cbranie materialow przedstawiajacych pomoc radziecka dla Polski.
Prace nadestane na Konkurs powinny wukazaé osiggniecia radzieckie
oraz ich zastosowanie w polskim przemys$le, rolnictwie, budownictwie,
sluzbie zdrowia i o$rodkach naukowo-kadawczych w latach 1962—1972.
Zadaniem Konkursu jest zacheta do ujawnienia spoleczenstwu nie tyl-
ko popularnych, ale rowniez mato znanych przykladow wspolpracy
polsko-radzieckiej.

@® redakcyjne opracowanie artykuléw odpowiadajacych warunkom
Konkursu i ew. opublikowanie ich w TLiA lub innym czasopi$mie.

2. Tematyka Konkursu

@® Tematyka Konkursu obejmuje wszystkie dziedziny przemystu. W
zakresie przemystu lotniczego materialy moga dotyczyé konstrukeji
sprzgtu lotniczego, technologii produkcji, wyposazenia itp.; eksploata-
c¢ji i transportu lotniczego; ustug lotniczych: sanitarnych, rolniczych
itp.,, w stuzbie meteorologii, medycyny lotniczej. Moga to by¢ tez ma-
teriaty na temat produkcji zwigzanej z przemystem lotniczym, a wigc
motocykli, chtodziarek itp. oraz innych przemystow i o$rodkéw nauko-
wo-badawczych.

3. Warunki Konkursu

® w Konkursie mogg bra¢ udzial indywidualnie badz zespolowo:
pracownicy przemyslu i zaplecza naukowo-technicznego, dziennikarze
wszyscey inni, ktorzy nades$la materialy spelniajace warunki Konkursu

@ na Konkurs mozna madsylaé:

artykuly i reportaze juz opublikowane badz przeznaczone do publikacji
wszelkie, mniejsze lub wigksze opracowania o zwartej formie, ktore
po przerobkach redakcyjnych moga stanowié¢ artykul

@ Kkaidy uczestnik moze nadestaé dowolng liczbe prac; weze$niejsze
ich opublikowanie nie przeszkadza udzialowi w Konkursie

@® w Konkursie beda braly udzial prace nadeslane przed 15 maja 1973
roku.

4. Kryteria oceny prac konkursowych:

@ zrozumiala forma opracowania i merytoryczna warto$é przedsta-
wionego osiggnigcia

@ opis drog dojscia do przedstawionego przykladu wspolpracy (studia,
wycieczka do ZSRR, licencja, informacja zaczerpnieta z gazet lub cza-
sopism, przejecie za poS$rednictwem innego zakladu polskiego itp.)

@ przedstawienie osiggnietych korzysci techniczno-ekonomicznych
i naukowych

@® ukazanie inicjatyw zmierzajacych w kierunku dalszego upowszech-
nienia itp.



5. Nagrody ufundowane przez KNiT, NOT, TPPR i organizatorow Kon-
kursu:
T nagroda 10 000 zi
dwie IT nagrody po 7000 zt
trzy nagrody po 5000 zl
cziery nagrody po 3000 zi

Jes§li praca jest zespolowa, nagrody beda wreczone osobie reprezen-
tujgce] grupe. autorow, kiorej nazwisko powinno hyé podane w pracy
lub w dokumentacji.

6. Informacje

Opracowania konkursowe opatrzone imieniem, nazwiskiem i doklad-
nym adresem powinny by¢ przestane do 15 maja 1973 r. pod adresem
Redakeji: Redakcja miesiecznika ,, Technika Lotnicza i Astronautyczna”,
Warszawa, ul. Czackiego 3/5 z zaznaczeniem na kopercie ,,Konkurs”.

O ewentualne dodatkowe informacje lub wyjaénienia mozna sig¢ zwra-
ca¢ listownie lub telefonicznie do Redakcji, tel. 27-70-09, lub Sekreta-
riatu Konkursu, Warszawa, ul. Brazylijska 8/50, tel. 17-13-59, Redakcja
»Wynalazezo$¢é i Racjonalizacja”.

Analiza charakterystyk... s
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Wplyw liczby Reynoldsa na wspolezynnik
maksymalnej sily noSnej

Maksymalna sita noéna profilu jest w duzym stop-
niu zalezna od zachowania sie warstwy przySciennej
przeplywu, a tym samym jest funkcja liczby Rey-
noldsa. Rozklad ci$nienia ma gornej powierzchni kon-
wencjonalnego profilu lotniczego przy kacie natarcia
zblizonym do kata przeciggniecia charakteryzuje sie
niewielkyg odleglo$cig punktu najmniejszego cisnienia
od krawedzi natarcia. Powietrze o zmniejszonej
energii znajdujgee si¢ w warstwie przySciennej prze-
staje porusza¢ sie w kierunku zwickszajgcego sie cis-
nienia, co dajgc poczatek oderwaniu strug gtéwnego
przeplywu zmniejsza sil¢ nosng profilu. Jezeli war-
stwa przyScienna ma charakter laminarny, oderwa-
nie nastepuje tuz za punktem najmniejszego ci$nie-
nia.

W przypadku gdy liczba Reynoldsa jest mata, stre-
fa przejScia warstwy przySciennej z laminarnej w
turbulentng znajduje si¢ daleko za punktem naj-
mniejszego c¢i$nienia. W miare zwigkszania sie liczby
Reynoldsa strefa przej$cia przesuwa sie do przodu.
Na skutek zjawiska turbulencji warstwy powietrza
znajdujgce sig¢ przy powierzchni profilu zasilane sa
czasteczkami powietrza o wicgkszej energii, co przy-
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wraca czeSciowo oplyw gornej powierzchni profilu.
Gdy strefa przejécia zblizy sie odpowiednio do punk-
tu najmniejszego cisnienia, nastepuje wyrazny wzrost
maksymalnej sily no$nej. Na wartos¢ liczby Rey-
noldsa, przy ktorej wystepuje wyrazny wzrost sily
no$nej, tzn. na krytyczng liczbe Reynoldsa wplywa
geometria noska profilu. Przy zmmniejszaniu grubo$ci
profilu, a wiec takze i promienia krzywizny noska
profilu, lokalna liczba Reynoldsa okres$lajgca charak-
ter warstwy przysSciennej zmniejsza sie w stosunku
do liczby Reynoldsa dla calego profilu z uwagi na
zmniejszanie sie¢ lokalnych wymiaréw noska profilu
w stosunku do jego cieciwy. Stad wymagane sg wieka-
sze liczby Reynoldsa dla catego profilu dla osigg-
nigcia odpowiednio duzej lokalnej liczby Reynoldsa
zapewniajgcej osiagniecie strefy przejscia przepltywu
z laminarnego w turbulentny w poblizu noska
profilu. Zwigkszenie grubosSci profilu NACA 00
od 9% do  18% wyraznie  zmniejsza  kry-
tycznag liczbe Reynoldsa, przy czym zwigkszenie
C: max po jej przekroczeniu staje sie coraz bardziej
lagodne ze wrzrostem grubo$ci profilu. Zwiekszenie
wygiecia profilu przy tej samej grubo$ci w bardzo
niewielkim stopniu wplywa na krytyczng liczbe Rey-
noldsa. Profile o wickszym wygieeiu wykazujg po-
dobny przebieg zjawiska przeciggniecia na nosku
profilu przy mniejszych od krytyeznej liczbach Rey-
noldsa, z tym Ze maksymalna sila no$na profilu o
wiekszym wygieciu jest zwiekszona o wartosé¢ C;
przy o =0,

7 faktu, ze na krytyczng liczbe Reynoldsa zasad-
niczo wplywa geometria noska profilu mozna wy-
wnioskowaé, ze urzadzenia zwigkszajace site nosng
profilu podstawowego przez zwigkszenie wygigeia
profilu w jego czeSci splywowej, takie jak klapy
krokodylowe proste, nie bedg mialy wickszego wply-
wu na krytyczng liczbe Reynoldsa profilu i przyrost
AC; max bedzie w przyblizeniu niezalezny od liczby
Reynoldsa. Dane zamieszczone na wykresie potwier-
dzaja te przypuszczenia.

7 rysunku 14 wida¢, ze krzywe C: max dla profilow
z klapami krokodylowymi wychylonymi majg w przy-
blizeniu ten sam przebieg w funkecji liczby Rey-
noldsa, cq krzywe C:max profilu podstawowego, a
roznig sie o przyrost AC: max wywolany wychyleniem
klapy.

W przypadku klap szczelinowych i slotéw liczba
Reynoldsa moze mie¢ wplyw na charakter przeply-
wu w szezelinach., Zaznaczony na rys. 14 przebleg
krzywej C:max dla klapy zewnetrznej (klapa w po-
staci profilu zawieszonego za krawedzia splywu pro-
filu podstawowego) wychylonej o 30° wykazuje
gwattowny przyrost ACzmax dla Re = 1,7:105 Dane
dla profilu NACA 63, 4—421 z klapa dwuszczelinowq
0,245a nie wykazujg zmiany AC: max w zakresie liczb
Reynoldsa od 1,9-10% do 6-1086,

Takze dane dla profilow NACA 6525 — 114 z kla-
pa szczelinowa 0.295¢ w zakresie liczb Re =1-10°

~do 10-10% i dla profilu NACA 65m All z klapa

szczelinowa 0,35¢c w zakresie liczb Re od 3-10% do
okolo 30-+10% wykazuja bardzo niewielki wplyw licz-
by Reynoldsa na przyrost AC:max od wychylenia
klapy.

Dokoficzenie na IV str. skrzyd.
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