TECHNIKA

IOTCNICZa

ASTRONAUTYCGCZNA




HOBOCTU M3 NOJIbLUKX

@& Tpexuernuii naan 3asoma BCK I13J1 Bapmapa-Oxenue na 198385 ropbr npen-
TIoJIaraeT CpeiHee rojoBoe yBENMYeHHE TPOU3BONCTBA M yCIyr nopsaka 8,5% no
cpasiennio ¢ 1982 r., npu JTom B 06;macTH npousyknun — nHa 15%. HecmoTps na
YBEIMMCHUE NPOM3BOLCTBA M yCiyr, dAHANCOBLIE PE3yNbTATH 3aBOJA YAEPXKATCH HA
yposue 1932 r. w3-3a npeamonaraemMoro panbHEHINIEro yBeIAYEHHs CTOMMOCTH Ma-
TEPHAJIOB U 3apabOTHON MIATHI, & TAKKE AMOPTH3ANNHE — W3-3a WIMEHEHMsA CTOH-
MOCTH MAUIMHOBOIO Napka W 3AaHMH. Y BEITRYCHHE NPOH3BOJACTBA M CHYIKEHUE cebe-
CTOMMOCTH Nponykunu ofecrievar yseauyeHue npuGbIM M MOTHOE caMOGHHARCHPO-
BAHME 3aBO/A, 32 UCKIIOYEHMEM HEKOTOPHIX WHBECTHLMII, O YeM HUKe. YBeIRueHHe
“HcIa pabOTHUKOB 3aBOMA COCTABUT 3%, — TOJLKO B OGIACTH MPOAYKIHMH.

Ha ysesmuenue cepnitHoro npomsBojCTBa M SKCMOPTA BIMSET 3HAYHTENLHOE YBE-
Jinqerue 3axazoB w3 Coserckoro Cor03a Ha 3amaCHBIE MacTH s AH-2, MeTaIUM-
HecKHue BHHTLL AB-2 ¥ CeNbCkoXO3siiCTBEHHYIO anmapaTypy JUisi 3TOr0 camoJsieTa. DTo
YBeIMHYCHHE CBA3ZAHO TOXKE C PasBATHEM Npou3BozcTsa camousiera I13J1-110 KomnGep
W OTKPBITHEM MPOAYKIMH nenbranaanos 3-806 u BuHTOB AB-24 nst camosiera Au-28.
3axasel Ha camoners: Kpyk ewe ne ckonKpeTHsnpoBanbl. T1peanonaraeTcs 3HAMHTE b
HOC yBe/MYeHNEe WHBECTUUMIA, CBAZAHHBIX M.AIP. ¢ MOUEPHU3ALMET MAILAHOBOTO NMapKa
M 3aMEHOY W3HOIIEHHBIX MawwnH. VHBECTHUMH, CBA3AHHBIE ¢ OTKPLITHEM BBINYCKA
BUHTOB AB-28 Gyayr mpomsseneHb! Ha OCHOBE NOTAUMM M KpenmToB. Ha Takmx-wke
YCIIOBMsX GyAeT pa3BuWBATBCS TAKXKE NPEINONAraeMoe CTPOMTENLCTBO KBAPTHD.

B oGmacra passurws, 3aBon HaMEpeH JTOBECTH JIO KOHNA YyKe HAYATHIC pabortel, T.€.
Busbra ma nonnaskax, cenbCKOXO3ANCTBEHHEIN BAPHAHT camojeTa Baubra, a Taxke
I3JI-106 BP Kpyk ¢ penykTOPHBIM IBHTAaTeJe€M W HOBBIM BHHTOM. Cpeam pabor,
CBA3AHHBIX € MOIEpHU3AUMEH W3.eJHi, MOXKHO YKa3aTh YCOBEPIIEHCTBOBAHHBIE Ba-
puanThl camoneros Bmmera m Kpyk. Tpennonaraercsi nosecTu mo koHuma pabGoTsr
B O0NIACTH HOBBIX KOHCTpYKUHMil — yyeGHo-TpennpoBosuoro I13J1-130 Opnuk n cenb-
ckoxossitctBennoro T13J1-126 Mpyska. BynyT pa3paGoTansl M BBHIMYIIEHBI HOBbIE
TUIBT BUHTOB 1uist camosteTos T13JI-1066P Kpyk, T13J1-130 Opusuxk, T13J1-126 Mpysxa,
T13JI-110 KonuGep, Bumsra 88, TI3J1-M20 Mesa, I13J1-M26 Mckepka u T13JI-M24
Hpomanep Cynep.

Apnaxummueckue yerayra GynyT BO3pacTaTh TOJLKO Ha 3% B roa. DTO CBA3AHO CO
CHUKCHHEM Crpoca HA ABUAXMMHYECKHE YCIIyra IUIS FOCYJAapPCTBEHHBIX CENLCKUX
X034{CTB W [IPEANOIaraeMpiM CHIKCHHEM CIpOca Ha YCIYTH Juisi jecoBonctsa. Jlis
obecnevenns ynepxanns obbema ycnyr 3aBojia ABHAXMMHYECKMX VCIIyr HA HBIHEI-
HEeM YpOBHE, HeOOX0AMMO HAWTH HOBBIE BU/IBI YCIIYT, TAKAC KAK ONIPLICKHBAHHE CAIIOB,
TYUIEHHE NOKAPOB ¥ 06paboTKa TEPPUKOHOB.

Onvcamnbii TpexyIeTHUH TTAH yKa3ad nporpamMmy paGoThl KOJIEKTHBA 3aBOMA
Ha Gmwkaiituye ronsl.

TMosncko-3arpannunce  ofumectso  Mapko-DIeKkTponsKk ¢ MecTOmpeGhIBaHeM
B r. Kpokos sauasno B r. JIoense paGoTel B 006MACTH NPOLYKIMHA camoseToB. dupMma,
npuraiexamas k ITX3 IMomumep, N3s1a HANPOKAT 4aCTh NMOMELIEHRIT AJpokmyda
r. JTonss nosepxnocteic B 120 M2, Vipasjienne npenpHsTHEM, B KOTOPOM paGoraeTt
5 wenosex, nopyuerno Spociany STHOBCKOM, — KOHCTPYKTOPY camonera TTonchHRYKa.
Mpexanpusatie cTPOUT NMPOTOTAN camosieTa, KOTOPHNI OyNeT BHINYCKATHCS B BHE
HaGopos nosydhabprkaToB TSt CAMOCTOSTETLHOMN cGopku. Tpepmnonaraercs MocTaBka
HaGopoB B Benbruio, rae ecTh JFOGMTENH, KOTOphIE TOTOBBL COGMPATH CAMOJNETHI.
W3-32 TOROJILHO BBICOKOTO ACBU3HOTO BIIOXKEHWS, HEOGXOIMMOrO W3-3a NPHMEHEHMS
B TIPOM3BOACTBE CTEKJIOMIACTHKOB, HE TIIpe ycMaTpuBaeTcs npomaxka HabGopos
B IMosnmpure.

@ CroumMocTb aBUAXMMEUYECKHX YCIYT, BHITOTHSEMBIX BEPTONETAMY IIPeNPHSITHS
B Cpunmuuke, cocrasmuna 3a 1982 r. 260 maa. 31, 3ason BCK IN3J1-Ceumnmk pacno-
naraeT napkom 60 cesbCKOX03sCTBEeRNbIX BepTosieTos Mu-2,

to be sent to Belgium where they will be put together. The
company have information that there are prospective buyers in
Belgium who can assemble all the airplane themselves. Due to
relatively high outlay of foreign currency necessary for produc-
tion of airplanes from laminates, the sale of these airplanes for
the Polish marked is not planned.

® The worth of air agricultural service randered by helicopters
from Swidnik in 1982 amounted to 260 million zl. WSK PZL-
Swidnik have 60 agricultural helicopters Mi-2 for this purpose.

PRENUMERATA
Prenumerate przyjmuje bezpodrednio Wydawnictwo
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe:

okres prenumeraty oraz adres zamawiajacego wraz z
zlecenie zamawiajacego maja otrzymywaé przesylki,
Dopisujac w zambédwieniu — PRENUMERATA STAELA,

nictwa SIGMA.

adresata — posiadacza rachunku — tytul czasopisma,
Przedplaty przyjmowane sa w terminach:

— do 28 lutego — na II kwartal,
— do 31 maja — na III kwartal i na II pélrocze,
— do 31 sierpnia — na IV kwartal.

Prenumerata ,,Techniki Lotniczej i Astronautycznej”

— studentéw wyzszych uczelni,
— ucznidw szkédt zawodowych.

konto j.w.

— kwartalnie 120 zt
— pbélrocznie 240 zit
— rocznie 480 zi

Czasopism i Ksiazek Techmicznych NOT-SIGMA — skrytka
1036-7490-139-11 III O/M NBP Warszawa.
Jednostki gospodarki uspolecznionej, instytucje i organizacje przesylaja zamoéwienia zawierajace: tytul czasopisma,
kodem pocztowym, ewent.
a takze numer konta bankowego zamawiajacego.
zamawiajgcy
moéwienia, a jedynie dokonywaé przedplaty wg aktualnie obowigzujacych cen ma wezwanie Wydawnictwa.
Warunkiem realizacji zaméwienia jest réwnoczesne dokonanie odpowiedniej

Prenumeratorzy indywidualni dokonuja przedplaty przekazem na ww. konto, podajac na odwrocie odcinka dla
liczbe zamawianych egzemplarzy oraz okres prenumeraty.

— do 15 listopada na I kwartal, I polrocze i caly rok nastepny oraz prenumerate stala (wieloletnia),

Uwaga: Obowigzuje bardzo czytelne pismo i podawanie kodu pocztowego.
wynosi: kwartalnie 180 zl, pélrocznie 360 zl, rocznie 720 zi
Prenumerata ze zleceniem wysylki za granice jest dwukrotnie drozsza.

Dodatkowych informacji udziela: Dzial Handlowy Wyd.NOT-SIGMA Warszawa,

Wydawnictwo NOT SIGMA wprowadza od 1.07.1983 r. prenumerate ulgowsa dla:
— czlonkdw stowarzyszen naukowo-technicznych NOT,

Warunkiem uzyskania prenurseraty ulgowej jest po$wiadczenie blankietu przekazu dla nabywecy indywidualnego
na odcinku dla adresata przez wiasciwe SNT-NOT, wyzsza uczelni¢ lub szkole zawodowa oraz dokonanie wplaty na
z podaniem tytuldbw zamawianych czasopism.

Jeden kwartal jest najkrotszym okresem mozliwym do zaprenumerowania. Terminy przedptat j.w.
Cena naszego czasopisma w prenumeracie ulgowej wynosi:

NEWS FROM POLAND

® The three-year plan for the years 1983+1985 for WSK PZL-
-Warszawa-Okegcie assumes the average yearly growth in sales
of production and services by approx. 8,5% in comparison with
that of 1982, including increase by ca. 15% for the Lot Produc-
tion Division. On the other hand, in spite of the growth in value
of production and services, the financial results of the factory
activity will remain at the level of 1982 because of the expected
further increase in material prices and wages as well as amor-
tization in connection with re-estimation of the fixed assets.
Increase in production output and lowering in production costs
(improvement in productivity ete.) will ensure growth in profit
and full self-financing, excluding some investments which will
be discussed below. The increase in employment, and that taking
place in the production sector only, is to be 3%.

The growth in lot production and exports is affected by signi-
ficant increase in the quantity of orders placed by the Soviet
Union for spare parts for the An-2, metal propellers AW-2 and
agricultural equipment for this aircraft. This growth is con-
nected with development of production of the PZL-110 Koliber
airplanes and with starting-up of production of the Z-80B para-
gliders and the AW-24 propellers for the An-28 aircraft. On the
other hand, orders for the Kruk airplanes are not put into
precise form yet. Significant increase is planned in investments
connected with e.g. purchases associated with modernization of
the machine stock and with replacement of the used up ma-
chinery. The investments related to starting up production of
the AW-24 propellers will be executed on the basis of allocations
and credits. The problem of the planned housing development
will be solved similarly.

Within the scope of development work the factory is going
to complete the jobs started previously, such as: the Wilga on
floats, agricultural version of the Wilga as well as the PZL-106BR
Kruk with a geared engine and with a new propeller. Among
the jobs related to the production carried out up to now evo-
lutionary versions of the Wilga and of the Kruk are to be
developed. The work at new designs such as the PZL-130 Orlik
basic trainer and the PZL-126 Mrowka ag-plane are also to be
completed. New types of propellers for new airplanes PZL-106BR
Kruk, PZL-130 Orlik, PZL-126 Mrowka, PZL-110 Koliber, Wilga 88,
PZL-M20 Mewa, PZL-M26 Iskierka and PZL-M24 Dromader Super
will also be designed and made.

The air agricultural services are planned to be increased by
a ca. 3% a year only. This is connected with descrease in demand
for air agricultural services rendered for State Farms and with
the anticipated decrease in demand for services for forestry, It
is expected that the amount of export services will remain
unchangend. In order to allow the Air Agricultural Service Divi-
sion to achieve the worth of services similar to that reached till
now, it is necessary to find new customers and to attain this
goal, to develop new process methods, such as e.g. orchard
spraying, fire fighting or management of mining dumps.

The presented three-year plan has defined a clear program
of activity for the factory staff for the years to come.

® Marco-Elektronik, a company established by foreigners of
Polish origin and having their abode in Cracow, have commenced
work in Lodz at starting up an airplane manufacturing plant. The
company, being a member of ’Polimar’” Foreign Trade Enter-
prise, have rented in consultation with the Aeroclub of Lodz
a part of the Aeroclub premises of 120 m? in area. The manage-
ment of the plant, which employs 5 persons, has been turned
over to Jaroslaw Janowski — the designer of Prza$niczka. The
plant is building a prototype of an airplane and the prototype
is to be pattern for production of Kkits of aircraft components

adresy odbiorcédw, ktérzy na
nie bedzie musial corocznie ponawiaé za-

przedptaty na ww. konto Wydaw-

ul. Bartycka 20, tel.: 40-37-31.
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Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Gdy we wrzesniu ub.r. pisaliSmy o sytuacji w polskiej
komunikacji lotnicze; — glownym problemem bylo prze-
trwanie przedsigbiorstwa i zatrzymanie wysokokwalifiko-
wanej kadry. A jaka iest sytuacja LOT-u w br.? Odpo-
wiedz na to pytlanie dat gen. bryg. pil. Jozef Kowalski, dy-
rektor PLL: LOT, w wywiadzie udzielonym W. Jackiewi-
czowi dla Kuriera Polskiego:

»Najwazniejsze, ze przetrwaliSmy to co najgorsze, a mia-
nowicie caikowite wstrzymanie przewozéw krajowych
i migdzynarodowych na przelomie 1981/1982 r. Przetrwalis$-
my jako przedsigbiorstwo zachowujac prawie w nienaru-
szonym stanie poiencjat przewozowy w postaci sprzetu i —
co najwazniejsze — ludzi, bowiem redukcja objela raptem
10% zalogi. W minionym rcku pracownicy LOT-u poddani
zostali cigzkiemu egzaminowi z zakresu inicjatywy, ope-
ratywnosci 1 pracowitosci. I egzamin ten zdali dobrze: od
stycznia do grudnia ub.r. odbudowaliSémy w podstawowej
skali krajowa i miedzynarodowa sie¢ polgczen. W br. sa-
moloty ducieraé beda do 34 portdéw w 30 krajach $wiata”,
W dalszej czed$ci wywiadu zostaly podane wyniki przewo-
zowe { ekonomiczne przedsiebiorstwa, zamierzenia na bie-
zacy rok oraz problemy modernizacji taboru latajgcego.
Podajemy glowne informacje w skrocie.

Przewozy i wyniki ekonomiczne

W 1979 r. LOT przewi6zl 1,993 mln pasazerow, w 198y r.
1,830 mln pasazeréw, w 1981 r. 1,710 mln, a w 1982 r.
907 tys., w tym ponad potowe (473 tys.) na liniach zagra-
nicznych. W br. LOT ma nadzieje przewiezé 1,2 mln pasa-
zeréw, z czego 630 tys. na liniach zagranicznych. Wazrost
zagranicznych przewozow lotniczych m.in. wigze sie z ta-

LOT podnosi skrzydta

gimi wydarzeniami jak obchody 40-lecia powstania w set-
cie warszawskim, wizyta papieza Jana Fawla II oraz trzech-
setna rocznica zwycigstwa Jana III Sobieskiego pod Wied-
niem.

1082 r. LOT zakonczyt nadwyzksg wplywow nad wydat-
kami wynoszgceg 2 mld z1, zas w br. spodziewana jest aku-
mulacja w wysckosei- 3 mld zl.

Problemy samslotow

W ramach wymiany sprzetu na ekonomiczniejszy i nowo-
czedniejszy LOT, dzieki zyczliwej postawie Zwigzku Ra-
dzieckiego, cdsprzedal Aeroftotowi wszystkie Tu-134 i od-
sprzedaje wszystkie 11-62. Dzieki temu w eksploatacji pnzo-
stang tylko ekonomiczniejsze i nowoczeéniejsze Tu-134A
i I3-62M. W zamian za odsprzedane samoloty LOT zakupi
mniej paliwochionne I-62M oraz ewentualnie zmodernizo-
wane Tu-154. LOT interesuje tez radziecki aerobus I1-86,
ktorego cena wynosi 21 mln rb., podczas gdy zachodnio-
europejski aercbus A-3(0 kosztuje 45 mln dol. Mobwiagc
o miejscu zakupu sprzetu gen. J. Kowalski podkreslit:
,Miejscem dla nas najkorzystniejszym jest przede wszyst-
kim najwiekszy sojusznik i partner gospodarczy naszego
kraju — Zwiazek Radziecki”. ,Prosze mi wierzyé — mo-
dernizujemy nasz tabor latajgcy po doglebnej analizie eko-
nomicznej oraz w oparciu o wszystkie aspekty tego rodzaju
przedsiewzieé. Nie przecze, ze w kalkulacji swej uwzgled-
niamy tez w pewnym =ztopniu wzgledy polityczne, Inaczej
zreszta by€ nie moze, bo czy wyobraza pan sobie, jak by$-
my dzi$, tzn. w okresie restrykcji amerykanskich, wygla-
dali, dysponujgc tylko — powiedzmy — sprzetem amery-
kanskim? To bylaby dopiero dla nas petla!”.

PRENUMERATA ROCZNA
NAJPEWNIEJSZA FORMA NABYCIA
NASZEGO CZASOPISMA
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® Plan trzyletni na lata 19831985 dla
WSK. PZL-Warszawa-Okecie zaklada $redni
roczny wzrost sprzedazy produckji i ustug
rzedu 8,5% w stosunku do 1982 r., w tym
w Zakladzie Produkcji Seryjnej o ok. 15%.
Natomiast mimo wzrostu warto$ci produk-
cji 1 uslug wyniki finansowe zakladu
utrzymajg sie na poziomie 1982 r.ze wzglg-
du na przewidywany dalszy wzrost cen
surowcow 1 materialow oraz ptac, a tak-
ze amortyzacji w zwigzku 2z przeszaco-
waniem majgtku trwalego. Wzrost pro-
dukcji i obnizka kosztow produkeji (wzrost
wydajnosci itp.) zapewnig wzrost zysku
i pelne samofinansowanie si¢ zaklaau z
wyjatkiem niektorych inwestyeji, o czym
bedzie nizej. Wzrost zatrudnienia, i to tyl-
ok w produkeji, ma wynie$é s%.

Na wzrost produkcji seryjnej i eksportu
wplywa znaczne zwigkszenie zamowien
Zwigzku Radzjeckiego na cggSci zamienne
do An-2, émigla metalowe AW-2 i wWypo-
sazenie rolnicze do tego samolotu. Wzrost
ten wigze sig tez z rozwojem produkeji
samolotow PZL-110 Koliber i uruchomie-
niem produkcji lotni Z-80B oraz Smigiel
AW-24 do samolotu An-28, Natomiast do-
tychczas nie sg skonkretyzowane zamo-
wienia na samoloty Kruk. Zaklada sig
znaczny wzrost inwestycji zwigzanych m.in.
z zakupami dotyczgcymi modernizacji
parku maszynowego 1 wymiany zuzytych
maszyn. Inwestycje zwigzane z urucho-
mieniem produkcji $migiet AW-24 beda
wykonane na podstawie dotacji i kredy-
tow. Podobnie bedzie z planowanym bu-
downictwem mieszkaniowym.

W zakresie prac rozwojowych Wytwor-
nia zamierza dokonczy¢ prace juz zapo-
czgtkowane dawniej, jak: Wilga na ply-
wakach, rolnicza wersja Wilgi oraz PZL-
-106BR Kruk z silnikiem reduktorowym i
nowym Smiglem. Wsérod prac zwigzanych
z dotychczasowg produkecjg -— majg po-
wsta¢ wersje rozwojowe Wilgi i Kruka.
Maja tez byé zakornczone prace nad no-

wymi konstrukcjami: szkolno-treningowym
PZL-130 Orlik oraz rolniczym PZL-126
Mrowka. Beda rdéwniez zaprojektowane i

wykonane nowe typy $migiel do nowych
samolotow: PZL-106BR Kruk, PZL-130 Or-
lik, PZL-126 MrOwka, PZL-110 Koliber, Wil-
ga 88, PZL-M20 Mewa, PZL-M26 Iskierka
i PZL-M24 Dromader Super.

Ustugi agrolotnicze majg wzrastaé tylko
po ok. 3% rocznie. Wigze si¢ to ze spad-
kiem zapotrzebowania na usiugi rolnicze
dla PGR-O0w oraz przewidywanym spad=
kiem zapotrzebowania na ustugi dla les-
nictwa. Przewiduje sie, ze wielkos¢ ustug
eksportowych pozostanie bez zmian. Aby
Zaklad Uslug Agrolotniczych mogt uzy-
ska¢ wartos¢ ustug zblizong do dotychcza-
sowej, konieczne jest znalezienie nowych
odbiorcow, a w tym celu rozwinigcie no-
wych technologii, jak: opryskiwanie sa-
dow, gaszenie pozarow, czy zagospodaro-
wywanie hatd goérniczych.

Przedstawiony plan trzyletni nakreslit
przed zatogg wyrazny program dzialalno-
$ci na najblizsze lata. (Skrzydia 9/83)

® Spoélka polonijna Marko-Elektronik z
siedzibg w Krakowie rozpoczeta w Xodzi
prace nad uruchomieniem wytworni samo-
lotow. Firma polonijna, nalezaca do PHZ
Polimar, w porozumieniu 2z Aeroklubem
£.60dzkim wydzierzawila na okres trzyletni

2

Szybowce Jantar 2B i Jantar Std. 2. Fot. PZL-Bielsko

czg$¢ pomieszezen Aeroklubu o pow. 120 m?,
Kierownictwo wytworni, zatrudniajgcej 5
0sODb, powierzono Jarostawowi Janowskie-
mu — konstrukiorowi Przgéniczki. Wy-
twornia buduje prototyp samolotu, wg kto-
rego ma produkowaé¢ zestawy elementow
samolotow, ktére bedg wysylane i kom-
pletowane w Belgii. Tam podobno czeka-
ja juz amatorzy, ktorzy potrafig zlozyé
sami calg maszyng. Ze wzgledu na dosé

wysoki wkilad dewizowy, Kkonieczny do
produkcji samolotéw 2z laminatow, nie
przewiduje sie ich sprzedazy na rynek

krajowy. (SKrzydlata Polska 10.4.83 r.).

® Wartosé wustug agrolotniczych $wiad-
czonych przez $miglowce ze Swidnika w
1982 r. wyniosla 260 mln zl. WSK PZL-
-Swidnik ma na swym wyposazeniu
60 smiglowcOdw rolniczych Mi-2.

(Skrzydlata Polska 27.3.83 r.).

® Dwusilnikowy samolot pasazerski EMB.-
-110 Bandeirante od egzemplarza nr 491
(ktéry bedzie dostarczony w koncu 1983 r.)
bedzie o 250 kg.lzejszy, dzigki wprowadze-
niu 60 zmian konstrukeyjnych. Samolot
bedzie moégl zabieraé dodatkowo .3 pasaze-
16w lub ladunek wzglednie paliwo. (Int.
2/83, Air Int. 2/83)

® Wytwoérnia Embraer otrzymala juz
zamobéwienia na 99 dwusilnikowych samolo-
téw stuzbowych i tremingowych EMB-121
Xingu, z ktorych juz wigkszo$é dostarczo-
no zamawiajgcym. (Int. 2/83)

@® Ekwador zakupilt 14 odrzutowych sa-
molotéw treningowych EMB-326 Xavante
(licencja Macchi MB-326). (Int. 2/83)

mmiram  CHINY

@ ChRL, jak podaly wladze egipskie, ma
dostarczyé do Egiptu dalsze 6080 samole-
téw mysSliwskich J-7 (MiG-21F). (Air Int.
2/83)

@ Samolot mysliwski J-6 (licencyjna od-
miana samolotu MiG-19) budowany jest w
kilku wersjach: przechwytujacej J-6A i
J-6B, mys$liwskiej dziennej J-6C, dwumiej-
scowej rozpoznawczo-mysliwskiej JJ-6 oraz
dwumiejscowe) treningowo-bojowej JZ-6.
(Air Int. 1/83)

FRANCJA

@® Peru zamoOwilo 24 samoloty mySliw-
skie Mirage 2000. (Int. 2/83)

® PYrodukcja samolotéw lekkich we
Francji znow w ub, roku spadia, W 1977 r.
przekraczala 700 szt. rocznie, w 1980 r., wy-
nosila 591 szt., w 1881 r. 591 szt., z czego
sprzedano 464 szt.,, zas w 1982 r. dostar-
czono 269 samolotéw. Na 1983 r. przewi-
dywany jest wzrost produkcji do 350 sa-
molotéw. (Flight 3850)

lotniczy CASA

@® Hiszpanski przemyst
zatrudnia 9000 pracownikéw, a wartosé¢ je-
go produkcji w 1982 T. wyniosta 299 mld
dol. (Int. 2/83)

HOLANDIA

® Wytwérnia Fokker zatrudnia 9700 pra-
cownikéw, a warto$¢ jej produkeji w
1982 r. wyniosta 470 mln dol. (Int. 2/83)

INDIE

@® Po zbudowaniu w 1981 r.
lzejszego prototypu tlokowego

trzeciego,
samplotu
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szkolnego HPT-32 pierwsze 4 do 5 egzem-
plarzy seryjnych ma by¢ wykonane w la-
tach 19831984, a nastgpnie produkcja ma
wynosié 20 do 30 sztuk rocznie. Indyjskie
lotnictwo wojiskowe zamoOwilo 40 HPT-I2,
a zapotrzebowanie okre$la si¢ na 100150
samolotéw. (Air Int. 2/83)

® Wytwoérnia Hindustan Aeronautics
sprzedala do Zwiazku Radzieckiego 8 Smi-
glowcéw Chetak (licencyjny Alouctte III),
ktérych od 1965 r. zbudowano 260 szt. Smi-
glowce te Indie eksportujg do kilku kra-
jow. (Air Int. 1/83)

® W przedsigbiorstwie Interflug-Agrar-

flug przedluzono trwalo§é samolotu rolni-
czego Z-37 Cmelak z 6000 do 7300 h. (FR
2/83)

SZWAJCARIA

® Malajzja otrzymala pierwsze 6 z za-
moéwionych 44 turbosmiglowych samolotow
szkolno-treningowych Pilatus PC-7 Turbo
Trainer. Nastepne beda nadchodzi¢ do Ma-
lajzji po 3 miesiecznie. Cena samolotu
1,175 miln dol. (Air Int. 1/83)

@ Pakistan otrzymal pierwsze z 6 zamo-
wionych 40 samolotéw myS$liwskich F-16.
(Int. 2/8%)

® Hiszpania zamoéwila 84 samoloty my-

{liwskie F-18. (Int. 2/83) -
. ® Pentagon zamierza w ciggu trzech lat
zakupié 92 bombowce B-1B 1 zleci¢é prze-
rébke 108 $miglowcéw CH-47 na wersje
CH-47D, w ciggu czterech lat zakupié
312 mysSliweéw F-15, a w ciggu 5 lat za-
kupié 44 zbiornikowce KC-10 oraz wymie-
nié silniki w 305 zbiornikowcach KC-135.
(Flight 3850, Int. 2/83)

® Brytyjski samolot treningowy BAe
Hawk otrzymal! amerykanskie oznaczenie
T-45A Hawk. Zamo6wiono 253 T-45A dla
lotnictwa morskiego. (FR 2/83)

® Nowe skrzydlo samolotu transporto-
wego C-5A Galaxy przeszilo préby zmecze-
niowe réwnowazne 105 tys. h lotu. Trwa-
t04¢ samolotu wynosi 30 tys. h, Dotychczas
zbudowano 50 C-5A, za§ w 1987 r. bedzle
dostarczony ostatni — sledemdziesigty sz6-
sty samolot tego typu. (Flight 3850)

® Wytwobrnia Northrop 15.10.1982 r. do-
starczyla tysieczny egzemplarz samolotu
mysliwskiego F-5E Tiger II liczac wraz z
iego wersjg dwumiejscowa F-5F. Wraz z
poprzednimi wersjami zbudowano dotych-
czas ponad 3500 samolotéw F-5. (Air Int.
1/33)

® WwWytwoérnia Sikorsky dla Smiglowca
S-7Mk I1I wybrala silniki PT6B-36 po
750 kKW w micjsce silnikéw Allison 250C-30
stosowanych na $miglowcu S-76. Nowa
wersja $miglowca ma ladunek uzyteczny
powigkszony 1,5-krotnie. /
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® Wytwornia Boeing wyprodukowata w
1982 1. 225 bomb krgzacych AGM-86B i
wykonuje nastgpng serig 480 sztuk. (Air
Int. 2/83)

©® Wytwornia Piper rozpoczela produk-
cje samolotéw sportowych: PA-31P-350 Mo-
jave, PA-46-310P Malibu i PA-60-700P Aero-
star. (Air Int. 2/83)

® W projektowaniu znajduje sie¢ $miglo-

wiec Bell 400 Twin Ranger napedzany
dwoma silnikami Allisen 250-C20. Smigtlo -
wiec ma mieé predko§é maksymalng

259 km/h. Bedzie on konkurentem dla $mi-
gloweca francuskiego Dauphin 2. Smigto-
wiec ma wej$é do sprzedazy w 1985 r. (Av.
Mag. 845)

® Wytwbérnia Lockheed otrzymata od
NASA zamébwienie na wykonanie studium
bezpilotowego samolotu slonecznego So-
lar HAPP (High Altitude Powered Plat-
form) o czasie lotu — kilka miesiecy. Roz-
pieto§¢ samolotu ma wynosié 4590 m,
masa 4501300 kg, za§ masa uzyteczna
45 kg. Samolot ma startowaé przy Ppogo-
dzie bezwietrznej i przy uzyciu baterii,
wznosié sie w 4 h na wysoko$¢ 18 do
24 km. Predko§é lotu — 140 km/h. Bateria
ladowana w dzien ma wystarczaé na lot w
nocy. Samolot ma by¢ zdalnie kierowany.
(Av. Mag. 845)

® Po odniesieniu sukcesu handlowego
przez 155-miejscowy samolot pasazerski
DC-9 Super 8 wytwérnia McDonnell Dou-
glas przystapita do opracowywania wersji
DC-9 Super 83 o zasiegu 4750 km. Samolot
ma byé gotowy w 1985 r. (Av. Mag. 845)

® Spoéré6d 600 zblornikowcd4w Boeing

KC-135, 322 maja byé w Ilatach 19841988
wyposazone w silniki CFMS56-2. (Av. Mag.
845)

® Bombowiec Rockwell B-1B ma masg
calkowitg 216 000 kg, zasleg 12000 km i ja-
ko ladunek bierze 142 bomby konwencjo-
nalne po 227 kg lub 38 bomb nuklearnych
po 900 kg, lub 20 cigzszych. (Av. Mag. 845)

® Préby w locie na samolotach F-14 i
¥-18 przechodzi nowy silnik odrzutowy Ge-
neral Electric ¥110, ktory ma postuzyé do
unowoczeénienia tych samolotéw. Dostawy
silnikdbw maja sie Trozpoczaé w Kkorcu
1985 r., a zapotrzebowanie mna nie ocenia
sle na 2400--3100 sztuk zakladajac, Ze zo-
stana wymienione silniki na wiekszo$ci sa-
molotéw F-14, F-15 1 F-16. Silnik ma 95%
czeSel wspblnych z silnikiem F101 stosowa-
nym do bombowca B-1. (Av. Mag. 844)

® Samolot Northrop F-5G Tigershark
otrzymal nowe oznaczenie F-20. (Av. Mag.
844)

@ Wytwoérnia Sikorsky opracowala pro-
jekt §miglowca S-75 z tworzyw sztucznych
o masle wlasne] o 17 mniejszej niz w
przypadku konstrukcji metalowej, a o 22%
mniejszej od wspblezesnych konstrukeji.
(Av. Mag. 844)

® W dniu 14 stycznia 1983 r. wykonat

pierwszy lot prototyp jednosilnikowego sa-
molotu stuzbowego Gulfstream Comman-
der Fanjet o masie calkowitej 3400 kg 1
predkoéci maksymalnej 640 km/h, napegdza-
ny silnikiem JT15D-1 o ciggu 1000 daN.
Rozpieto§é skrzydel! wynosi 10,8 m. (Av.
Mag. 844)

® Warto§¢ produkeji amerykanskiego
przemystu lotniczego w 1982 r. wyniosia
69,3 mld dol., podczas gdy w 1981 r. —
63,3 mld dol.,, lecz zatrudnienie spadio w
1982 r. do 1,16 mln pracownikéw z 1,2 mln
w 1981 r. (Av. Mag. 843)

* ZE SWIATA

‘Q W. BRYTANIA

® Brytyjskie lotnictwo wojskowe otrzy-
malo setny samolot bojowy Tornado. Do-
tychezas zbudowano 186 sztuk Tornado.
Produkcja roczna wynosi 110 szt. Lacznie
WIlk. Brytania, RFN i Wlochy zamowily
809 samolotéw tego typu. (SBAC-221)

® Samolot pasazerski BAe 146 otrzymal
7.02.1¢83 r. brytyjski certyfikat CAA. Jest
to pierwszy samolot certyfikowany wg no-
wych przepisOw ecuropejskich JAR (Joint
Airworthiness Requirements). Samolot uzy-
skal certyfikat w 17 miesigcy po pierw-
szym locie. Proby czterech prototypow sa-
molotu zajely 1400 h lotu. Wywtdérnia ma

zamoéwienia na 14 samolotéw i opcje na
dalsze 16, (BAe)
® Jeden z prototypoéw samolotu pasa-

zerskiego BAe 146 w lutym 1983 r. wyko-
nat rajd reklamowy woko6t Afryki o diu-
go$ci 33 tys. km. (BAe)

@ Prototyp samolotu towarowego Shorts
Sherpa, bedgcego wersja samolotu pasa-
zerskiego Shorts 330, wykonal pierwszy lot
23.12.1982 r. Samolot ma duze tylne drzwi
oraz podlogowy transporter rolkowy. (SBAC
218)

® 27.01.1983 r. Indie otrzymaly pierwszy
7 zakupionych samolotow pionowego startu
Sea Harrier. (SBAC 220)

WocHY

® Wytwérnia Caproni-Vizzola, w ktorej
powstal odrzutowy samolot szkolno-trenin-
gowy C-22J, przeszita pod zarzad wytwor-
ni Agusta. (Av. Mag. 845)

@ 1II Furopejskie Spotkanie Wodnosa-
molotéw odbylo sie¢ w dniach 13--15 maja
br. nad jez. Como w¢ Wtloszech., (Av. Masg.
844)

~ ISRR

® Samolot An-24 obchodzil 20-lecie swo-
jej stuzby na liniach Aeroflotu. Przewiozt
on dotychczas w ZSRR 350 mln pasazerow
i 48 mln i tadunk6éw. Obecnie jest on sto-
sowany na 895 liniach Aeroftotu, wykonu-
jac 600 000 Iotow rocznie. Stosowany jest W
93 krajach. Wraz z odmianami An-26, An-30
1 An-32 samolot mial 37 wersjl. Na An-24
radzieccy piloci ustalili 70 rekordow mig-
dzynarodowych. (FR 2/83)

® W opracowaniu znajduje sie ulepszo-
na odmiana aerobusu I1-86 o powiekszonym
udzwigu, oznaczona I1-96. (FR 2/83)

@ Aeroftot obchodzi w br. swa 6) Tocz-
nice istnienia. 9 lutego 1923 r. powstala
Komisja Lotnictwa Cywilnego, a 15 lipca
1923 r. przedsigbiorstwo Dobrolet wykonato
pierwszy lot pasazerski na trasie Moskwa—
Gorki. (Flight 3850)

® W 1983 r. Aerofiot planuje przewie-
zienie 110 mln pasazeréw i 3 miln t ladun-
k6w. Linie Aeroftotu, diugie na ponad
i min km, docieraja do 3600 miejscowosci
i lgcza ZSRR z 90 krajami. (Flight 3850)

® W 1982 r. lotnictwo rolnicze Aero-
flotu wykonalo zabiegi agrolotnicze na ob-
szarze 96 mln ha, tJ. 40% powierzchni u-
prawnej ZSRR. (Flight 3850)

® Republika Cape Verde zakupila dwa
samoloty transportowe An-26. (Air Int. 2/83)
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Wspélczesne turbinowe silniki watowe

Mgr inz. JERZY GRZEGORZEWSKI
Instytut Lotnictwa

Rozw6j $miglowcoOw w ostatnich latach jest szczeg6lnie
szybki. Znalazty one "wielorakie zastosowanie w wojsku
i gospodarce. Ogromna swiatowa flota $miglowcébw juz
eksploatowanych i przewidywanych do wprowadzenia do
uzyltku w latach osiemdziesigtych wymaga coraz bardziej
oszczednych napedoéw pod wzgledem zuzycia paliwa i ma-
teriatdw. Wszystkie nowoczesne $miglowce napedzane sg
silnikami turbinowymi, w ogromnej wigkszo$ci z oddzielng
turbing napedowsg. Ulepszenia silnikéw ida w kierunku
dalszego zmniejszenia jednostkowego zuzycia paliwa oraz
uproszezenia ich konstrukeji i obstugi. W artykule oméwio-
no najnowsze silniki $migtowcowe bedgce w stanie proto-
typow lub dopiero wprowadzane do eksploatacji, ze szcze-
g6lnym uwzglednieniem niektérych rozwigzan konstrukeyj-
no-technelogicznych craz zagadnien obstugi.

Rys. 1. Ogdlny widok silnika Arriel IC oraz na $miglowcu Gazelle.

Turbomeca Arriel 1C

Jednym z nowszych silnikoéw $miglowcowych jest silnik
Arriel o mocy startowej 492 kW (660 KM) przeznaczony
przede wszystkim do napedu $miglowca jednosilnikowego
AS350 Ecureuil oraz 2-silnikowych SA365C i SA365N Dau-
phin 2. Pierwsze uruchomienie silnika na hamowaniu na-
stgpito 7 g¢ierpnia 1974 r., pierwsza proba w locie — 7 grud-
nia tegoz roku. Pierwszy silnik przedprodukcyjny dostar-
czono 31 stycznia 1977 r., a seryjny — 20 stycznia 1978 r.
Modyfikacja silnika, majgca oznaczenie Arriel 1C, uzy-
skala certyfikat francuski 23 grudnia 1980 r. Do konca
198G r. wyprodukowano 230 silnikéw Arriel réznych wersji.
Biezgca produkcja wynosi 15 silnikbw miesiecznie. Obecnie
trwato$¢é miedzynaprawcza osigga 2000 h. Firma przewi-
duje zwigkszenie mocy silnika do ok. 540 kW (735 KM) w
dwoch etapach. Pierwszy etap mial si¢ rozpoczg¢ w 1982 r.
Firma zbudowata w 1980 r. specjalne stoisko do badan
charakterystyk halasowych. Silnik Arriel ma poziom halasu
o 5 NdB nizszy od hatasu starszych silnikéow tej firmy.

Silnik Arriel 1C zostal skonstruowany zgodnie z nowo-
czesng metcdg budowy napedow lotniczych polegajgca na
podziale silnika na moduly. Sklada si¢ on z 5 moduléow:
sprezarka osiowa, wytwornica gazu, turbina napedowa,
przekladnia oraz skrzynka napedéw i wal napedowy. Kaz-
dy modul wymieniony z nazwy stanowi zesp6f. Np. w
sklad modulu sprezarki wchodzi wlot powietrza, 2-stopnio-
wa sprezarka osiowa z ulozyskowaniem oraz wal turbiny.
Wytwornica gazu albo inaczej zesp6t wysokoci$nieniowy
sktada sie z odsrodkowej sprezarki tytanowej polgczonej
z walem twbiny za pomocg sprzegla, pierScieniowej ko-
mory spalania z odsrodkowym wiryskiem paliwa, 2-stop-
niowej turbiny osiowej z ulozyskowaniem oraz kierownicy
turbiny napgdowej. Z kolei w sklad modulu turbiny nape-
dowej wchodzg: jednostopniowa turbina napedowa z zamo-
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(Smiglowcowe;

cowaniem i ulozyskowaniem, wal turbiny podparty na
dwoch tozyskach oraz rura wylotowa. 2-stopniowa prze-
kladnia cylindryczna redukuje predkos¢ obrotowa do
6000 obr/min. Do tego modulu zalicza sie¢ réwniez momen-
torcierz hydrauliczny oraz naped pradnicy pradu stalego.
Modut skrzynki napedéw obejmuje napedy rozrusznika,
pomp olejowych, nadajnika obrotomierza i regulatora pred-
kos$ci obrotowej oraz watl przekladni tylnej. Silnik ma prak-
tycznie dwie przekladnie. Wat turbiny napedowej przeka-
zuje moment obrotowy przez 2-stopniowg przekladnie cy-
lindryezng na wal glowny Igczacy silnik z przekladnig
$miglowca. Wal gtéwny biegnie od tylu do przodu silnika
w obudowie cylindrycznej. Rozlozenie silnika na moduly
jest stosunkowo proste i nie wymaga duzo czasu. Dwaj
mechanicy mogg wykonaé te czynnos$ci w nastepujgcych

Fot. Turbomeca

przedzialach czasu: odlgczenie tylnej przekladni od modutu
turbiny napedowej trwa 3 min 45, turbiny od wytwornicy
gazu — 4 min 30°, watu napedowego i skrzynki napedéw od
tylnej przektadni — 3 min 30°, natomiast odlgczenie spre-
zarki osiowej od wytwornicy gazu wymaga 5 min 40"
Zmontowanie modulow trwa niewiele diuzej.

Turbomeca TM333

W 1979 r. firma Turbomeca rozpoczeta prace nad silni-
kami turbinowymi przeznaczonymi do napedu $miglowcow
drugiej potowy lat osiemdziesigtych. Jednym z takich sil-

Rys. 2. Silnik TMS333, Fot, Turbomeca



nmkow w przedziale mocy od 625 do 700 kW (od 850 do
950 KM) jest silnik majgcy oznaczenie TM333.
Ogodlng dewizg {irmy w odniesieniu do tych silnikow jest
prostota mechaniczna i dobre charakterystyki. Zalozenia
realizowane w konstrukcji tego silnika zmierzajg do uzy-
skania malego jednostkowego zuzycia paliwa przez zasto-
sowanie wysokiego sprgzu w sprezarce i wysokiej tempe-
ratury gazow przed turing, niskich kosztéw eksploatacji
dzigki zredukowaniu liczby czeSci wirujacych i stosowa-
niu rozwigzan sprawdzenych w dotychczasowych konstruk-
cjach oraz latwej obslugi przez zastosowanie tylko 3 mo-
duléw. Silnik ma prostg budowe i skiada sig z 2-stopniowej
sprezarki osiowej ze stalowymi wirnikami, l-s’ﬁ'opniowej
tytanowe] sprezarki odsrodkowej, pierscieniowej komory
spalania o zwrotnym przepltywie, l-stopniowej turbiny na-
pedzajgcei sprezarke oraz l-stopniowej turbiny napg¢dowej.
Wal napedowy silnika wyprowadzony jest do przodu.
W przedniej czgséci silnika znajduje sie 2-stopniowa prze-
kladnia, dzigki ktoérej predkoéé obrotowa turbiny napedo-
. wej redukowana jest do 6000 obr/min na wale napgdowym.
Jak wspomniano wyzej, silnik sklada sie z 3 modulow.
Pierwszy modut stanowi skrzynka napedéw z wlotem po-
wietrza do silnika, drugi — sprezarka, turbina sprezarki
oraz obudowa, trzeci — komora spalania, tylne lozysko
i turbina napedowa z walem. Zbiornik oleju o pojemnosci
11 1 i chlodnica oleju montawane sg na $miglowcu. W ob-
wod instalacji olejowej wlgczony jest réwniez wymiennik
ciepta olej—paliwo. W ukladzie paliwowym jest kilka
pomp, w tym jedna odS$rodkowa niskoci$nieniowa i zgbata
wysokocig¢nieniowa. Uklad regulacji jest hydromechaniczny.
Pierwsza proba silnika na hamowni odbyla sie 19 sierp-
nia 1981 r. w dwa lata po podjeciu decyzji o rozpoczeciu
prac nad tym silnikiem. Proby silnika w locie rozpoczeto
8 kwietnia 1982 r. Przewiduje sig, Ze w pierwszej ko-
lejnosci silnik TM333 bedzie uzyly do napedu $miglowca
Aerospatiale SA365 Dauphin 2 po 1985 r. Firma rozwaza
mozliwo$¢ zbudowania w oparciu o wytwornice gazu tego
silnika przy wspélpracy z firmag General Electric silnika
dwuprzeplywowego z przeznaczeniem do napedu amery-
kanskiego samolotu szkolno-treningowego nastgpnej gene-
racji NGT (new generation trainer).

Turbomeca/MTU MTM385

Do najnowszego smigtowca przeciwpancernego firmy Tur-
bomeca i MTU (RFN) opracowuja nowy silnik o mocy
startowej 760 kW (1021 KM), ktéremu nadano oznaczenie
MTM385. Wyroznia sig¢ on zwartd, modulowg konstrukeja,
nieduzymi wymiarami, matg masg i duzym zakresem mocy.
Mozna go przecigzac¢ do mocy awaryjnej 904 kW (1214 KM),
natomiast najkorzystniejsza moc trwala wynosi 684 kW
(918 KM). Rozwigzania silnika oparte sa w duzym stopniu
na wyprébowanych koncepcjach Turbomeca. Podstawowe
zespoly silnika, to 2-stopniowa sprezarka osiowa z prze-
stawialnymi kierownicami obu stopni, sprezarka odsrodko-
wa, pier$cieniowa komora spalania o zwrotnym przeply-
wie, 1-stopniowa turbina z chlodzonymi lopatkami, nape-
dzajaca sprezarki, craz 2-stopniowa turbina napedowa
o statei predkoéci obrotowej. Wal napgdowy wyprowadza-
ny jest do przodu przez drazony wat sprezarek. Informacje
o tym silniku sg na razie bardzo ograniczone.

Rolls-Royce/Turbemeea RTM321

Turbomeca wspdlnie z firmg Rolls-Royce opracowala no-
wy Smiglowcowy silnik turbinowy RTM321 *) o mocy star-
towej 1865 kW (2500 KM) przeznaczony do napedu $miglow-
coOw o masie startowej 7000--14000 kg **). Silnik jest zbu-
dowany z pieciu modutow. Sprezarka sklada sie z trzech
stopni osiowych i jednego odérodkowego o lacznym sprezu
ok. 14:1. Napedza ja 2-stopniowa turbina. Komora spalania
pierscieniowa o zwrotnym przeptywie. Turbina napedowa
2-stopniowa. Na wlocie powietrza zamontowany jest filtr
przeciwpyltowy. Wyprowadzenie walu napedowego moze by¢
do przodu lub do tylu. Silnik RTM321 jako jeden z pierw-
szych zostal wyposazony w urzadzenie zmniejszajgce pro-
mieniowanie podczerwone (cieplne), ktore jest montowane
na zyczenie zamawiajacego. Wyrdznia sie on bardzo zwartg
budowq. Najwieksza $rednica nie przekracza 500 mm,
a diugo$¢ 1056 mm. Masa silnika, wlacznie z ukladem pali-
wowym i olejenia, momentomierzem, przewodami i agre-
gatami wynosi ok, 180 kg. W awaryjnych sytuacjach silnik
moze byé przecigzony do mocy 1560 kW (2090 KM), Typowe

*) Ostatnio oznaczenie zostalo

zmienione na RTM322 (przyp.
redakcji).
**) Do wlosko-brytyjskiego 3-silnikowego Smigloweca EH-101

(przyp. redakecji).
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jednostkowe zuzycie paliwa 0,304 kg/kWh przy mocy prze-
lotowej 780 kW (0,223 kg/KMh przy 1060 KM).

Rys. 3. Silnik RTM321

Turbomeca Makila

W pierwszej polowie lat siedemdziesigtych powstata po-
irzeba opracowania silnika do napedu cigzszych $migtow-
cow klasy 7-+8 ton. Opracowano kilka projektow, wsrod
kiorych w poczatkach 1375 r. wybrano projekt Makila fir-
my Turbomeca. Firma natychmiast przystapila do prac
nad 15 prototypami. W polowie 1975 r. rzad francuski za-
anonsowal swoj udzial finansowy w pracach nad $émiglow-
cem Super Puma 1 napedem do niego, czyli silnikiem
Makila. Pierwszg prébe hamowniang wytwornicy gazu
przeprowadzono juz 18 listopada 1976 r. 18 maja 1977 r.
zakonczono prébe 50-godzinng silnika z zaleceniem rozpo-
czgcia prob w locie. Prdby te rozpoczeto 4 czerwca 1977 r.
na S$miglowcu AS330 Puma, a we wrze$niu wystartowat
drugi $miglowiec AS331 Super Puma. W tym czasie kon-
cern Aerospatiale podjgt decyzje budowy nowej wersji
Smiglowca AS332 Super Puma, do napedu ktérego prze-
widziano silniki Makila. Kilka tygodni péZniej rozpoczeto
oficjalne proby silnika w panstwowym os$rodku naukowo-
-badawezym w Saclay. Program 150-godzinnej préby obej-
mowal 6-godzinne cykle z przecigzeniami silnika do mocy
awaryjnej. Proby zakonczono w grudniu 1978 r. Do konca
sierpnia 1978 r. silniki Makila przepracowaly 4686 h, w
tym 2981 h na stoiskach i 1705 h w locie. Nie czekajac na
decyzje podjecia produkcji $miglowca Super Puma, firma
Turbomeca rozpoczeta w lutym produkeje silnikéw z zato-
zeniem wyprodukowania pierwszej serii 50 silnikéw, a na-
stepnie 120 dalszych. W pazdzierniku 1979 r. pierwsze sil-
niki byly przygotowane do odbioru. W lutym 1980 r. silnik
otrzymal certyfikat francuski, a w kwietniu nastepnego
roku certyfikat amerykanski (FAA). Od chwili rozpoczecia
prac konstrukeyjnych do momentu wyprodukowania pierw-
szego silnika upityneto 58 miesiecy, tj. mniej niz 5 lat,
i tylko 52 miesigce dzielily pierwsze prace mad prototypami
od wyprodukowania pierwszych silnikow. Jest to znacznie

Rys. 4. PrzekrOj wzdluzny silnika Makila: 1 — odladzany wlot po-
wietrza do silnika, w ktory wmontowany jest zbiornik oleju, 2 —
odkuwany z tytanu wirnik sprezarki osiowej, 3 — stalowe ilopatki
kierownic wykonywane metodg odlewania, ¢ — kuty stalowy wir-
nik sprezarki odérodkowej, 5 — blok rozruchowy komory spalania,
6 — wirnik turbiny sprezarki, 7 — wal turbiny napgdowej, 8 —
tozysko z uszczelnieniem labiryntowym, 9 — tylne lozysko wy-
twornicy gazu i turbiny napgdowej, 10 — polgczenie waidow, 11 —
komora spalania z poprzecznym (od$rodkowym) wiryskiem paliwa,
12 — chtodnica oleju typu paliwo—olej
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Rys. 5. Czas demontazu i montazu moduldow silnika Makila

krotszy okres niz wymeagany zazwyczaj do opracowania
nowego silnika. Praktyka $§wiatowa wykazuje, ze opraco-
wanie nowego silnika obejmujace prace konstrukcyjne
i badawcze zakonczone prébami certyfikacyjnymi trwa od
5 do 9 lat. Setny silnik Makila 1A dostarczono w lutym
1982 r.

Silnik Makila o mocy startowej 1350 kW (1811 KM) zbu-
dowany jest wg koncepcji modutowej. Wyrbznia sie¢ malym
jednostkowym zuzyciem paliwa. Wytwornica gazu sklada
si¢ z mieszanej 4-stopniowej sprezarki (w tym 3 stopnie
osiowe i 1 odsSrodkowy), komory spalania z od$rodkowym
wtryskiem paliwa i 2-stopniowej turbiny. Obudowa wlotu
powielrza jest jednoczesnie zbiornikiem oleju i wyposazona
jest w instalacje przeciwoblodzeniows. Kierownice spre-
zarki wykonane sg jako odlewy stalowe. Odsrodkowy sto-
pien sprezarki wykonany jest ze stali jako jednocze$ciowa
odkuwka. Oddzielny modut stanowi Z-stopniowa turbina
napedowa z regulowanymij kierownicami 1 ulozyskowa-
niem.

, < . .
Rys. 6. Silniki Makila zamontowane na $miglowcu Puma. Fot.
Turbomeca 79

Duzg uwage zwrdcono, wykorzystujac dotychczasowe
osiggniecia firmy, na latwo$é obstugi silnikbw. Np. zamon-
towanie dwdch silnikéw na smiglowcu AS332 Super Puma
oraz ich zdemontowanie wymaga ok. 15 min. Rozmontowa-
nie silnika na moduly wymaga ok. 2 h pracy dla 2 mecha-
nik6w, a zmontowanie — nieco ponad 2 h. Demontaz sil-
nika na moduly 1 skladanie go wymaga glownie typowych
narzedzi. Specjalne narzedzia stanowig 10 pozycji. Kon-
strukcja silnika umozliwia kontrole stanu lopatek spreza-
rek i turbin, wnetrza komory spalania oraz kanalu po-
wietrznege miedzy sprezarkami za pomocg urzadzen optycz-
nych podczas eksploatacji silnika bez potrzeby ich demon-
tazu. Przewidziano rowniez mozliwo$¢ wizualnej kontroli
filtrow oleju i powietrza przy uzyciu specjalnych sond
optycznych. Oprécz tego w instalacji clejowej znajduje sig
wiele filtrow oraz korkéw magnetycznych, przy czym kazda
z pomp odsysajacych obsluguje zespdt lozyska z filtrem
oleju na wyjsciu i korkiem magnetycznym.

Obstuga silnika podczas eksploatacji powinna by¢ trady-
cyjna, tzn. zgodnie z ustalong trwaloscia miedzynapraw-
czg. Dla bardziej dos$wiadczonych uzytkownikéw firma
przewiduje mozliwos¢ obstugi silnikbéw wg stanu technicz-
nego zgodnie z zaleceniami firmy.
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General Electric CT7

We wrze$niu 1976 r. firma General Electric zaanonsowatla
nowy silnik $miglowcowy CT7-2 o konstrukcji opartej na
silniku wojskewym T700, ktory stanowi m.in. naped $mi-
glowcow Bell YAH-63A, Hughes YAH-64A i Sikorsky
UH-60A Black Hawk. .

Silniki T700 wylataly ponad 150000 h w roéznych warun-
kach eksploatacji, gtéwnie na $miglowcach UH-60A, od
Alaski do Egiptu. Pierwszy silnik seryjny dostarczono
armii amerykanskiej w 1978 r. Przewiduje sig, ze w latach
osiemdziesigtych firma wyprodukuje ponad 5000 silnikéw
T700. W 1983 r. produkeja ma wynosié 50 silnikéw mie-
sigcznie. T700 proponowany jest réwniez do europejskiego
Smiglowca EH-101 opracowywanego przez WIk. Brytanig
i Wiochy.

Silnik CT7-2 bedzie mial o 30°% mniejsze zuZzycie paliwa
niz poréwnywalne silniki, duza niezawodno$¢ oraz niskie
koszty obslugi m.in. dlatego, ze liczba cze$Sci w tym silniku
zostala zmniejszona o 33%, a liczba wymaganych marzedzi
jest minimalna. Silnik CT7-2 otrzymatl certyfikat FAA w
kwietniu 1877 r. Silnik przeszedt bardzo wszechstronne,
dtugotrwale badania. W czasie badan kwalifikacyjnych sil-
niki CT7-2 przepracowaly ponad 18 000 h na stoiskach i w
locie, a zespoly ponad 150000 h. W ramach prac badaw-
czych zbudowano specjalne stoisko do badan silnikobw na
drgania. Proby eksploatacyjne obejmowaly badania zacho-
wania si¢ silnika w réznych warunkach startu, m.in. z pla-
zy. W tym celu w hamowni przed silnikiem usypano pryz-
me¢ z piasku o masie 32,5 kg. W czasie proby caly piasek
zostal zassany do silnika, nie powodujgc znaczniejszych
uszkodzen. Przeprowadzono réwniez préby na zderzenie
z ptakami. Polegaly one na tym, Ze za pomocg specjalnie
skonstruowanego dzialka do wlotu pracujgcego silnika
wstrzelono najpierw dwa ptaki o masie 70 g kazdy, a po-
tem jeszcze jednego, tym razem o masie 800 g z predko-
Scig ponad 220 km/h. Silnik nie przerwal pracy. Zrealizo-
wano specjalny 1500-godzinny program badan w cyklach
obejmujgeych 60 min, co odpowiadato 5000 h eksploatacji
silnika, w tym 18 000 cykli eksploatacyjnych. Zastosowanie
nowych procesé6w technologicznych przediuzylo trwatosc
zespoldw i calego silnika, np. w starych rozwigzaniach
komory spalania rure zarowg wykonywano z ar-
kuszy blachy, co zapewnialo trwalo§¢ migdzynaprawczg
800 h. Rurg zarowg silnika CT7-2 wykonano z pierscie-
niowych elementéw toczonych i ilgczonych zgrzewaniem, co
ma zwickszy¢ jej trwalo$¢ miedzynaprawczg do 5000 h.
Koszty obstugi silnika majg byé niskie, np. dla obecnie
eksploatowanego silnika CT58 koszt ten wynosi 48,13 dol/h,
natomiast dla silnika T700 ma on obnizy¢ si¢ do 11,60 dol/h.
Obecnie silnik CT7-2 znajduje sie w produxcji seryjnej.

Allison model 250

Interesujgcym przykiladem mozliwosci, ktére daje moder-
nizacja silnikébw moze by¢ silnik $miglowcowy firmy Alli-
son model 250. Do jego opracowania przystgpiono w 1958 r.
Cztery lata pézniej, tzn. w 1962 r., silnik o mocy 184 kW
(250 KM) przeszedt 150 h préby kwalifikacyjne i zostatl
przyjety na wyposazenie pod nazwg T63-A-5. W 1970 r. dla
lotnictwa amerykanskiego opracowano wersje $miglowg
o mocy 294 kW (40C KM) W 1974 r. opracowano dalszg
modyfikacje silnika 250-C20B rozwijajacg moc 309 kW
(420 KM). Ogétem wyprodukowano ponad 14000 silnikéw
dwobch pierwszych serii. W polowie lat siedemdziesiatych
opracowano model silnika 250 III serii. W 1978 r. przeszly

Rys. 7. Silnik General Electric T700. Fot. General Electric



proby silniki oznaczone jako 250-C28B i 250-C28C o mocy
startowej 367 kW (500 KM). Réznica miedzy silnikami pole-
gala na tym, Ze pierwszy z nich byl wyposazony dodat-
kowo w [liltr powietrza. Silnik IV serii 250-C30 rozwija
znacznie wigkszg moc startowg — 478 kW (650 KM). Nomi-
nalne parametry silnikéw 250-C28B, C28C oraz C30 przy-
jeto z duzym %Zapasem znacznie ponizej dopuszczalnych
warto$ci momentu obrotowego, predkos$ci obrotowej oraz
temperatury gazow.

Max.

Moc
silnika

Bieg y L
jatowy]

Wyt.

| Cyk! 60-minutowy

"

Rys. 8. Wykres sze$c¢dziesigciominutowej prdoby silnika wykonywa-
nej w czasie prob skréconych

Ponad 2-krotay wzrost mocy w silnikach ostatniej serii
w pordéwnaniu z silnikiem wyjéciowym zostal osiggnigty
za pomocg znacznych zmian konstrukeyjnych. Sprezarka
silnika I serii byla typu mieszanego i skiladala si¢ z 6
stopni osiowych i jednego od$rodkowego. Sumaryczny Sprez
wynosit 7:1. Dazac do uproszczenia konstrukeji silnika i po-
lepszenia jego wskaznikow techniczno-ekonomicznych, fir-
ma opracowala przejéciowy model sprezarki z dwoma stop-
niami osiowymi i jednym odSrodkowym. Dalsze prace do-
prowadzily do powstania jednostopniowej sprezarki odsrod-
kowej o sprezu 8,5:1 i natezeniu przeplywu powietrza
2,54 kg/s (wersja 250-C30). Ulepszono réwniez komore spa-
lania, polepszajac warunki jej zaptonu, w tym rbéwniez
na duzych wysokosciach i rownomierno$é¢ rozkladu tempe-
ratury na wyjsciu z komory. Dzigki temu przy tempera-
turze przed turbing 1100°C kierownice i topatki turbiny nie
sa chtodzone. Temperatura $cianek komory nie przekracza
927°C. Zmniejszono poza tym stopien zadymienia spalin
i ilo$é toksycznych skladnikéw w gazach. We wszystkich
modyfikacjach silnika 230 turbina sprezarki i turbina na-
pedowa majg 2-stopniowa konstrukeje.

W ten sposéb prace modernizacyjne, ktére przeprowa-

TABLICA. Niektére dane techniczne najnowszych turbinowych silnikéw Emiglowcowych

dzita firma Allison nad silnikiem 250 umozliwily prawie
3-krotny wzrost mocy startowej przy wzroscie masy silnika
z 61,7 do 106,6 kg, tj. tylko o 75% i zmniejszenie jednost-
kowego zuzycia paliwa o 18%. Jednostkowe zuzycie paliw:
startowe wynosi 0,364 kg/kWh (0,268 kg/KMh), przeloto-
we — 0,404 kg/kWh (0,297 kg/KMh). Podane wyzej dane
dotycza silnika Allison 250-C30.

D-136

Najnowszym radzieckim silnikiem $miglowcowym jest
silnik majgcy oznaczenie D-136. Dwa takie silniki stanowia
zesp6l napedowy $miglowea Mi-26, po raz pierwszy zade-
monstrowanego w 1981 r. na, Salonie ILotniczo-Kosmicznym
w Paryzu. Jest to silnik modutowej konstrukcji, w ktérym
wykorzystano wytwornice gazu silnika dwuprzeplywowego
D-36 napedzajgcego samoloty Jak-42 | An-72. Silnik ma
dwuzespolows sprezarke osiowg. Na wlocie do sprezarki
niskocisnieniowej znajduje sie regulowana kierownica.
Sprezarka niskoci$nieniowa ma 6 stopni, wysokoci$nienio-
wa —- rdwniez 6 stopni. Sprez calkowity 18,3:1. Komora
spalania pierScieniowa o niskim stopniu emisji szkodli-
wych skladnikéw zakonczona jest kanalem z regulowang
kierownicg turbiny wysokoci$nieniowej. Jednostopniowa
turbina wysokiego ci$nienia ma chlodzone powietrzem to-

Jednostkowe '
0zu;’:ycie paliwa, kg/kWh

0,5 \%

~YI mniejsze
porownywalne

s | \T{i |

02

150 300 450 600 750 900 1050 1200
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Rys. 9. Silnik T700 wyréznia sie¢ malym jednostkowym zuzyciem
paliwa w poréwnaniu z innymi podobnymi silnikami

Oznaczenie silnika Firma | Silniki émiglowcowe
TM333 MTM385 Arriel 1C Makila I CT7-2A D-136
Turbomeca Turbomeca Turbomeca Turbomeca GE ZSRR
Parametr
Moc startowa, kW (KM) 625 (850) 760 (1036) 492 (660) 1240 (1663) 1164 (1560) } 8500 (11 400)
Jednostkowe zzycie pa]iv;va, kg/KMh 7 T - | o I
(kg/kMh) | 0,322 (0,236) 0,306  (0,225) 0,365 ~ (0,262) 0,305  (0,225) 0,296  (0,218) | 0,268 (0,198)
Moc trwala, KW (KM) 560 (160) | 68t (932) | 437 (587) 110 (1515) 940 (1260) 8280  (11100)
Jednostkowe zuiy’ciu k)uliwu, ké]k\"il ) ) ) - ‘ i 7
(kg/KMh) 0,330  (0,243) 0,316  (0,233) 0,341  (0,251) 0,309  (0,228) 0,292 (0,215) ’
Predkoéé obrotowa w_vtworinricyr' gx;zu, T N - =
startowa, obr/min 52 600 33 600 44720 | 8300
Predkoéé obrotowa turbiny napgdo\\'l'jj o o ) ] -
obr/min | 6 000 6000 22 850 21000
Predkosé obrotowa émigla, obr/min
Sprek sprefaki - 8:1 10,05 : 1 17:1 18,3:1
Natgzenie przeplywu powietrza, kg/s o 3,0 2,4 5,6
Wynmiary silnika, mm -
dhugosé 943 868 1200 2103 1170
“szerokosé | as 470 420 570 635
wysoko6 | 543 470 627 673 564
Masa silnika suchego, kg 135 144 115 210 195 1050

cd. na s. 9
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Komputer w badaniach tunelowych

Dr inz. WOJCIECH KANIA
Instytut Lotnictwa

Tradycyjnie konstruktorzy lotniczy uwazajg tunel aero-
dynamiczny za swoje glowne narzedzie w projektowaniu
aerodynamiki samolotu. Majgc zwykle watpliwos$ci co do
poprawno$ci pelnego przyjecia rezultatow obliczen w swo-
ich analizach, szukaja potwierdzemia w tunelowych bada-
niach geometrycznie podobnego modelu konstruowanego
samolotu.

Jednakze nalezy podkres$li¢, ze szczego6lnie w ciggu ostat-
niej dekady maszyny liczace EMC ze wzgledu na osiagnie-
cia w modelach teoretycznych oraz postepy w technice
komputerowej (wzrost pojemnodei i szybko$ci oraz spadek
kosztow obliczen na EMC) staly sie bardzo waznym narze-
dziem badan aerodynamicznych oraz prac rozwojowych
w lotnictwie. Przewiduje sig, ze bedg one odgrywaé coraz
wazniejsza role w przyszlych programach badan aerody-
namicznych i w przyszlych konstrukcjach lotniczych.

Nalezy przy tym pamietaé, ze w tunelu mozna uzyskaé
ogromng liczbe wynikéw w stosunkowo krétkim czasie,
znacznie przewyzszajacych mozliwogei obecnie istniejacych
metod teoretycznych. Np. w tunelu transonicznym ARA
w Anglii mozliwe jest zainstalowanie w modelu takich
wag i wielopunktowych ukladéw do pomiaru ci$nien, ktére
pozwalaja zmierzyé w czasie jednogodzinnych badan do
32 sit i momentéow dzialajacych na model i jego elementy
badz powierzchnie sterowe oraz ci$nienia w siedmiuset
punktach na modelu dla 150 punktéw pomiarowych okre-
$lonych jako kombinacje liczby Macha, kat natarcia i $§liz-
gu. Przy takim samym koszcie mozna uzyskaé rozklady
ciénienia dla nie wigcej niz 10 punktéw pomiarowych w
obliczeniach trojwymiarowego oplywu skrzydla na EMC.

Jak podaje literatura, obecnie istnieje wieksza niz o rzad
roznica w koszeie uzyskania wyniku dla jednego punktu
pomiarowego w badaniach tunelowych i w obliczeniach
na EMC.

Zasadniczym problemem zaré6wno w tunelu aerodyna-
micznym, jak i dla maszyny cyfrowej jest uzyskanie pra-
widlowej symulacji swobodnego lotu rozpatrywanego obiek-
tu. W tunelu wystepuja ograniczenia mechaniczne, kon-
strukeyine i kosztowe, ktére uniemozliwiaja osiggniecie
przeplywu o odpowiednio malej turbulencji i wysokich
liczbach Reynoldsa, odpowiadajacych warto$ciom wystepu-
jacym w locie swobodnym. Natomiast maszyny cyfrowe
ograniczane sa przez osiggang szybko$¢ i pojemnos¢ pa-
mieci oraz przez brak dokladnej znajomosci fizyki turbu-
lencji oraz odpowiednich algorytm6éw matematycznych.

Nalezy podkresli¢, ze problemy wystepujace w bada-
niach tunelowych i obliczeniach na maszynach cyfrowych
sg w zasadzie identyczne. Dlatego tez wazne jest nie pyta-
nie jak i kiedy maszyny cyfrowe zastgpia tunele aero-
dynamiczne, ale jak uzy¢ komputeréw i metod teoretycz-
nych do uzyskania lepszych wynikéw w aerodynamicz-
nych badaniach tunelowych. Inaczej moéwiac — jak mozna
i nalezy uzywaé¢ maszyn cyfrowych i tuneli aerodynamicz-
nych we wspblpracy. Zamiast stosowaé¢ do rozwigzywania
tych samych problemoéw maszyne cyfrowa i tunel osohbno,
nalezy raczej przez wrzajemna integracje wykorzystywaé
podstawowe ich zalety i mozliwoéci. W tej integracji moz-

cd. ze s. 8

patki ze wzgledu na wysoka temperature gazéw na wlocie
wynoszaca 1205°C (1478 XK). Za tg turbing znajduje sie kie-
rownica z 26 regulowanymi lopatkami, I-stopniowej tur-
biny niskiego ciénienia. Turbina napedowa ma 2 stopnie
i stanowi odrebny modui. W tej chwili jest to najwiekszy
pod wzgledem mocy silnik przeznaczony do napedu $mi-
glowecéw, wyrdzniajacy sie wyjatkowo malym jednostko-
wym zuzyciem paliwa ponizej 0,272 kg/kWh (0,200 kg/KMh).
Przed uzyskaniem certyfikatu silnik przeszedl proby na
hamowni i w locie w wymiarze ok. 13000 h. Silnik D-136
skonstruowany jest z uwzglednieniem wymagan przepisow
FAR i BCAR.
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modeli obiektéw latajgcych

na wiasnie upatrywac¢ zZrodlo najwiekszych osiggnie¢ w roz-
wigzywaniu zagadnien aerodynamicznych w lotnictwie w
ciggu kilku najblizszych dekad.

Pierwszym stadium wzajemnej integracji maszyny cyfro-
wej 1 tunelu jest wykorzystywanie EMC przy rejestracji
i przetwarzaniu danych pomiarowych. Stosowane jest to
juz od kilkunastu lat i w miare udoskonalenia maszyn
cyfrowych staje sie coraz bardziej pemocne i niezbedne
dla badacza. Obecne systemy komputerowe pozwalaja na
prezentacje wynikoéw pomiarowych w formie odpowied-
nich wspoélezynnikow bezwymiarowych w postaci cyfrowej
lub graficznej w ciggu zaledwic kilku sekund po bada-
niach, a takze w czasie rzeczywistym w trakcie badan.
Wplywa to na znaczne zwiekszenie mozliwosci iloSciowych
badan tunelowych, powoduje istotne zmniejszenie ich kosz-
tow oraz przyspiesza dostarczenie potrzebnych informacji
konstruktorowi.

Komputer w sterowaniu tunelem i badanym modelem

Druga faze wzajemnej integracji maszyny cyfrowej i tu-
nelu stanowi wykorzystanie EMC w programowanym ste-
rowaniu tunelem oraz polozeniem modelu i jeg) organa-
mi sterujgcymi, a takze w przeprowadzaniu poréwnan
uzyskiwanych wynikéw eksperymentalnych z wynikami
obliczen aerodynamicznych stosowanych we wstepnej fazie
konstrukcji samolotu. Te pordéwnania, odgrywajgce zawsze
wazng role w metodyce badan tunelowych, nabieraja ohec-
nie znaczenia. Mozliwos¢ dekonywania ich w czasie rze-
czywistym, *przeprowadzanie pordéwnan z kilkoma metoda-
mi obliczeniowymi coraz lepiej modelujgcymi rzeczywiste
oplywy, umozliwia badaczom i konstruktorom doglebniej-
sze poznanie fizycznych proceséw oplywoéw konstruowa-
nych obiektow.

Zastosowanie maszyn cyfrowych w badaniach tunelo-
wych, stanowigce wspomniang druga faze wzajemnej inte-
gracji, sg bardzo szerokie i réznorodne. Zawierajg one jed-
nak ten sam zasadniczy element: pewne wielko$ei mie-
rzone w tunelu sg uzywane przez maszyne cyfrowa w petli
sprzezenia zwrotnego, jako dane w sterowaniu modelem
lub tunelem przy symulacji pewnych stanéw lotu bada-
neg»s» modelu samolotu lub innego obiektu latajgcego. Moz-
na wyré6zni¢ sze$é takich specyficznych zastosowan maszyn
cyfrowych w badaniach tunelowych, ktére pokroétce o-
mowimy.

Badania tunelowe dla stalej warto$ci
wybranej charakterystyki aerodynamicznej

W metodzie tej specjalnie opracowany program na ma-
szyne cyfrowa umozliwia jednoczesng rejestracje i prze-
twarzanie wynikéw pomiaréw oraz sterowanie zmiana po-
lozenia modelu i parametréw przeplywu tak, aby uzyskac
stala warto$é¢ okreslonego wspoiczynnika aerodynamiczne-
go badanego modelu. Zasade tei metody badan mozna
przedstawi¢é na przykladzie okre§lenia optymalnej, prze-
lotowej liczby Macha, stanowigcej liczbe Macha wzrostu
oporu dla wspolczynnika sily nosénej dla przelstu. Trady-
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cyjng metodg jest okre$lenie zaleznosci C, = £ (a) dla dzie-
wigeiu liczb Macha M w oparciu o 20 punktéw pomiaro-
wych dla kazdej wartosci M, co wymaga dokonania pomia-
row dla 180 punktéw pomiarowych. Z tych zaleinosci moz-
na wyznaczy¢ poszukiwang warto§¢ optymalnej liczby
Macha Mgpt (rys. 1).

Natomiast w metodzie statej charakterystyki, dzieki ste-
rowanej przez EMC odpowiedniej zmianie kata' natarcia
modelu, dla danej liczby Macha pomiar przeprowadza sie
tylko dla jednej wartodci kata natarcia, przy ktoérym
wspolezynnik sily no$nej osigga warto§é wymagang dla
przelotu. Zwigkszajage nawet liczbe wartoéei liczb Macha,
dla ktérych dokonywane sg pomiary, do dwudziestu — to
w celu okre$lenia liczby Macha Mypy wymagane jest uzys-
kanie tylko 20 punktéw pomiarowych (rys. 1).

MosMy My My Mg Mg M. Mz Ma Mg -

nej, wywazenie, unikniecie silnego buffetingu czy oderwa-
nia przeplywu.

Badania symulacyjne manewrdéw modelu samolotu
w tunelu

W tej metodzie badan maszyna cyfrowa stanowi inte-
gralng czesé wyposazenia pomiarowego tunelu, sterujgc po-
lozeniem medelu, predkoscia przeptywu w tunelu oraz
wychyleniem organéw sterowania w obwodzie sprzezenia
zwrotnego, w ktory wprowadzane sg wybrane mierzone
skladowe sily aerodynamicznej. Technika ta pozwala na
symulacje takich manewréw jak przechylenia, zakrety,
przeciggnigcie. '

Statyczne sily i momenty dzialajgce na model samolotu
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Rys. 1. Okre$lenie optymalnej przelotowej liczby
n Macha w badaniach tunelowych dla statej wartoSci
parametru aerodynamicznego
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Qgolnie mozna powiedzieé, ze metoda ta pozwala unik-
ngé przeprowadzania duzej liczby pomiaréw, majgcych na
celu uzyskanie okresSlonej pozadanej informacji o kon-
struowanym obiekcie, takiej jak np. wspomniana juz opty-
malna przelotowa liczba Macha, granica buffetingu, zalei-
no$é minimalnego wspdiczynnika oporu od liczby Macha,
wartosci réznych kombinacji wspolczynnika C,, kata na-
tarcia i liczby Macha odpowiadajgce okre§lonym Kkryte-
riom buffetingu skrzydta.

Badania elastycznych, samooptymalizujgcych modeli
profili i skrzydet w tunelu

We wnetrzu elastycznego modelu skrzydla badz profilu
zainstalowane sg odpowiednie silowniki hydrauliczne, ktore
pozwalajg zmienié¢ ksztalt profilu skrzydla. Maszyna cyiro-
wa w systemie sprzezenia zwrotnego (rys. 2) steruje sitow-
nikami oraz przetwarza wyniki pomiaréw z wagi aero-
~ dynamicznej, ciSnien na modelu i tensometré6w naklejo-
nych na skrzydle. Umozliwia to w trakcie eksperymentu
zmiane ksztaltu profilu skrzydila (obejmujacg ciggly
wzdluz cigciwy i rozpieto$ci, zmiang wypuklosci, grubosci
i skrecenia) tak, aby maksymalizowaé¢ lub minimalizowaé
rézne parametry aerodynamiczne, takie jak minimalny
op6r, maksymalng doskonalto$é czy maksymalny wsp6iczyn-
nik obcigzenia skrzydila przy spelieniu okreslonych wig-
zow. Wiezy te moze stanowié¢ okreslona warto§é sily nos-
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Rys. 2. Zasada badania samooptymalizujacego si¢ modelu skrzydia
w tunelu gerodynamicznym
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Rys. 3. Symulacja manewréw samlotu w tunelowych badaniach
modelowych

mierzone sg za pomocg tensometrycznej wagi aerodyna-
micznej. Wspoélczynniki dynamiczne, charakterystyki silni-
ka i odksztalcenia konstrukeji uzyskiwane sg z innych
zrodel i wraz z mierzonymi sitami i momentami stanowiag
dane wyjSciowe przy rozwigzywaniu nieliniowych réznicz-
kowych réwnan ruchu o szesciu stopniach swobody (rys. 3).
Maszyna cyfrowa okre$la ruch modelu samolotu oraz reje-
struje jego charakterystyki lotne.

Tunelowe badania trajektorii odpalanych podwiedzen
w symulowanym locie swobodnym

Przedstawiona na rys. 4 metoda badan polega na po-
miarze za pomocg wagi aerodynamicznej sil i momentéw
dzialajacych na model rakiety, znajdujgcy sie w polu
przeplywu wok6t modelu samolotu i obliczaniu trajektorii
ruchu modelu rakiety krok-po kroku przy kolejnym prze-
mieszczaniu jej zgodnie z obliczang trajektoria. Model ra-
kiety z waga wewnetrzng umocowany jest na specjalnym
urzadzeniu, ktére zapewnia jego przemieszezanie przy za-
chowaniu szesciu stopni swobody. Model rakiety moze byé
umieszezony w dowolnym polozeniu wzgledem modelu sa-
molotu i dowolnie zorientowany wzgledem trzech osi.
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Urzadzenia przemieszczajace model rakiety i model samo-
lotu zamocowane sg razem na gldwnym wysiegniku tune-
lu, ktory umozliwia zmiang kagta matarcia badanego ukla-
du samolot—rakieta.
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Rys. 4. Schemat blokowy ukladu do badan trajektorii modelu ra-
kiety w tunelu

Dynamiczne badania moedeli samolotéw i $§migltowedw

Maszyny cyfrowe znalazly zastosowanie w badaniach dy-
namicznych w tunelach aerodynamicznych, zaréwno do
badania pochodnych obrotowych, a takze w badaniach od-
dziatywania atmosferycznych podmuchéw, zagadnien aktyw-
nego sterowania. Dla przykladu przytoczono jedno z zapro-
ponowanych rozwigzan do badan aktywnego sterowania
lotkg dla tlumienia flatteru dynamicznie podobnego mo-
delu skrzydla (rys. 5). Automatyczne tlumienie flatteru

STACJONARNE L

NIESTACJONARNE ROZKAZY DLA LOTKI

1

STEROWANIE FLATTERU
) tada

ﬂi\WANI!'Posz:uN:
Rys. 5. Tunelowe badania modelowe aktywnego tlumienia flatteru

uzyskiwane jest przez wprawianie w gwalttowny ruch kon-
wencjonalnej lotki, co powoduje powstanie zmiennej sity
dzialajgcej w przeciwnym kierunku do ruchu skrzydla. Ste-
rowanie odbywa sie za pomocg maszyny cyfrowej, do

WYSIEGNIK MOCUIACY

RUCHY WIIERUNKACH ZY

CZUINIK ZBLIZENIA

GRZEBIEN

Rys. 6a 1 b. Badania pola przeplywu wok6! modelu skrzydla sa-
molotu przy uzyciu maszyny cyfrowej do sterowania sondy po-
miarowej
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wprowadzane sa sygnaly
rozmieszczonych na

ktorej jako dane wyjsciowe
z przyspieszeniomierzy odpowiednio
powierzchni skrzydia.

Pomiary pola przeptywu wokdt badanych modeli

Bardzo szerokie zastosowanie znalazly maszyny cyfrowe
w sterowaniu uktadami wspoélrzednosciowymi z roéznego
rodzaju sondami do badania przeplywu woko6t modeli. Na
rys. 6b pokazano wyniki badania pola przeptywu nad
goérn g powierzchnig modelu skrzydla, przedstawiajgce wiel-
kos¢ i kierunek predkosci przeplywu w plaszczy’nie pro-
stopadtej do osi wzdluznej modelu samolotu. Sonda pomia-
rowa umieszezona byla w ukladzie wspolrzednoSciowym
o sze$ciu stopniach swobody (rys. 6a), ktorego przemiesz-
czenie sterowane jest odpowiednio zaprogramowang ma-
szyng cyfrowg. W trakcie eksperymentu maszyna cyfrowa
przetwarza oraz przedstawia na plotterze w ukladzie
on-line zmierzong lokalng predko$é przeplywu i poloZenie
sondy (rys. €b).

Udoskonalenie warunkow symulacji lotu swobodnegs
w tunelu za pomocag kemputera

Niekorzystne oddzialywanie skonczonych rozmiaréw prze-
strzeni pomiarowej tunelu (&cian tunelu badz swobodnej
granicy strumienia w przypadku otwartych przestrzeni pn-
miarowych) na wyniki pomiaréw stancwi odwieczny pro-
blem w tunelowych badaniach modeli samolotéw. Dotyczy
to tez zamocowania badanych modeli, ktére takze wply-
wa na oplyw badanego modelu. Ogblnie mobéwigc, wymaga
to duzej ostroznodci w przenoszeniu wynikéw uzyskanych
w tunelu na warunki lotu swobodnego rzeczywistego obiek-
tu, przy czym nie mozna zapominaé o wplywie liczby
Reynoldsa, ktoérej warto§é w modelowych badaniach w
tunelu jest zwykle znacznie mniejsza niz w rzeczywistodci.

Wspomniany wplyw granic tunelu moze byé zawsze mi-
nimalizowany przez badania maltych modeli w duzych
tunelach, ale zmniejszanie wymiar6w modeli prowadzi do
niekorzystnego zmnieiszania liczby Reynoldsa i pogarsza-
nia dokladnosci pomiaréw. Natomiast badania w duzych
tunelach znacznie podwyzszaja koszty badan. W praktyce
tunclowej stosuje sie specjalne poprawki, uwzgledniajgce
wplyw granic tunelu na wyniki pomiaréw. Poprawki te
oparte sa na prostych analizach teoretycznych. Jednakze
sa bardzo istotne zagadnienia nowoczesnego lotnictwa, jak
np. loty transoniczne czy samoloty P/KSL, gdzie stosowa-
nie takich poprawek zawodzi.

Konstruktorzy lotniczy spotykaja sie dzisiaj z alarmu-
jacymi przypadkami stabej zgodno$ci miedzy wynikami
badan tunelowych i w locie w zakresie transonicznym,
przy czym w wiekszos$ci przyczyny tego nalezy szukaé
w oddzialywaniu $§cian tuneli. W rozwigzywaniu tych pro-
bleméw gléwng role odgrywaé beda maszyny cyfrowe
sprzegniete z tunelem aerodynamicznym. Opracowywane s
obecnie programy obliczeniowe umozliwiajgce obliczanie
poprawek na interferencje zamocowania modelu. Natomiast
unikniecie wplywu $cian tunelu na wyniki bedzie mozli-
we przy zastosowaniu w tunelach koncepcji samoreguluja-
cych sie $cian. W koncepcji tej wykorzystuje sie pomiary
pewnych parametréw przeplywu do obliczeh na EMC w
celu iteracyjnego osiggniecia bezinterferencyjnego przepty-
wu w tunelu, tj. odpowiadajacego przeplywowi nieograni-
czonemdu.
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Zasada dziatania tunelu bezinterferencyjnego
z samoregulujgeymi sie $cianami

Oplyw rozpatrywanego modelu w nieograniczonej prze-
strzeni dzieli sie na dwie czesci, przeprowadzajac wokol
modelu powierzchnie S. Jesli w cze$ci zewnetrznej znane
sg warunki przeplywu w nieskonczonoéei i jedna wielkosé
przeptywu na powierzchni S, to tatwo mozna okre$li¢ drugg
wielko$é przeplywu na tej powierzchni, odpowiadajgca w
tym przypadku przeplywowi nieograniczonemu. Dokonuje
sie pomiaru dwu dowolnie wybranych wielkosci przeplywu
na powierzchni S i nastepnie, w oparciu o jedng z tych
wielkosci i warunki w nieskonezonosci, oblicza sie na tej
powierzchni wartosci drugiej wielkosci. Jesli te oblicze-
niowe wartosci danej wielkoéci roéwne sg warto$ciom po-
miarowym, to powierzchnia S nie oddzialuje na oplyw roz-
patrywanego modelu. Powyzsze rozumowanie stanowi zasa-
de dzialania samoregulujacych sie Scian tunelu (rys. 7).

Zmiana warunkéw przeplywu na $cianie tunelu moze
dokonywaé sie dwojako:

— w przypadku $cian perforowanych przez zmiane stop-
nia perforacji czy dodatkowego odsysania lub nadmuchu,

— w przypadku $cian bez otworéw przez zmiane ksztal-
tu $ciany.

Obecnie na swiecie prowadzone sa prace badawcze i roz-
wojowe nad tunelami bezinterferencyjnymi. Ponizej przed-
stawione s3 dwa przykladowe rozwigzania takich tuneli
i uzyskiwane w nich rezultaty wstepnych badan ekspery-
mentalnych.

Tunel o perforowanych Scianach z nadmuchem
i odsysaniem przeptywu

W firmie Calspan w St. Zjednoczonych zbudowano tunel
z samoregulujacymi sie $cianami o wielko$ci komory po-
miarowej 0,305 X 0,305 m. Jest to tunel o cigglym dziala-
niu, o perforowanej goérnej i dolnej $cianie ze stopniem
perforacji 22,5%. Komora pojemnikowa, obejmujgca perfo-
rowane Sciany podzielona jest na 18 oddzielnych segmen-
tow, z ktérych kazdy polaczony jest zaworem regulacyj-
nym ze zrodlem nadeci$nienia i podci$nienia. Zrodlo nadcis-
nienia stanowi komora stabilizacyjna tego tunelu, nato-
miast podcisnienie uzyskiwane jest za pomocag sprezarki
podigczonej na wylocie do dyfuzora tunelu. Tunel wyposa-
zony jest w dwie sondy ci$nienia statycznego o 52 punktach
pomiarowych kazda oraz w 18 sond kierunku przeplywu
umieszczonych w poblizu $cian. Pomiary dokonywane za
pomocg tych sond pozwalajg okres$lié normalng i wzdiuz-
ng skladowy predkosci, stanowigce dane pomiarowe po-
trzebne w obwodzie sprzezenia zwrotnego regulacji $cian
tego tunelu (rys. 7).
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Rys. 7. Koncepcja samoregulujacych sie $cian tunelu bezinterfe-
rencyjnego :

W tunelu tym przeprowadzono badania oplywu modelu
profilu NACA 0012 o cigciwie 1525 mm w ukladzie $cian
konwencjonalnych oraz samoregulujgcych sie. Wyniki dla
liczby Macha M=20,725 przedstawiono na rys. 8, poréwnu-
jac z wynikami uzyskanymi w duzym tunelu o wym.
2,44 X 244 m, gdzie ze wzgledu na male wymiary modelu
w stosunku do komory pomiarowej mozna przyjgé interfe-
rencje za zerowa. Wystepuje duza rozbiezno$¢ w wyni-
kach uzyskanych w tunelu 244 i 0,305 m o konwencjonal-
nych $cianach i to dla wszystkich wspoélczynnikow aerody-
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namicznych. Po kolejnych trzech iteracjach w tunelu
0,305 m z samoregulujgcymi sig¢ Scianami uzyskano zupelng
zgodno$¢ z tunelem 244 m dla wspodlezynnika sity no$nej
i oporu oraz dla-wspélczynnika momentu zgodnos$é w gra-
nicach 5--7%. Pozwala to stwierdzi¢, ze w badanym przy-
padku wyeliminowano wplyw $cian tunelu na oplyw mo-
delu.
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Rys. 8, Poréwnanie charakterystyk aerdynamicznych profilu NACA
0012 uzyskanych w tunelu konwencjonalnym oraz w tunelu o per-
forowanych samoregulujgcych sig $cianach (tunel Calspan)

Tunel o zmiennym ksztalcie $cian

Koncepcje tunelu bezinterferencyjnego oparta na zmia-
nie ksztaltu $cian komory pomiarowej wykorzystano w
dwu wybudowanych ostatnio tunelach w ONERA (Francja)
oraz na Technicznym Uniwersytecie Berlina Zachodniego
(RFN). W obu tunelach zastosowano podobne rozwigzanie,
dlatege wigc nieco blizej opisano jeden z tych tuneli.

Komora pomiarowa tunelu w Berlinie Zach. o wym.
150 X 150 mm wyposazona jest w dwie elastyczne $ciany:
g6érng i dolng, ktore wykonane zostaly z wilokna szklanego.
Osiem dzwignikéw zamocowanych do kazdej $ciany umozli-
wia przemieszczanie jej w granicach do +25 mm. Pomiar
przemieszczania $cian dokonywany jest za pomocg poten-
cjometréw z doktadnoscig 0,07 mm.

Zasada regulacji $ciany tego tunelu oparta jest na tym,
ze po obu stronach powierzchni pradu w nieograniczonym
przeplywie ci$nienia sg sobie réwne. Dokonywany jest po-
miar rozkladu cisnienia wzdtuz S$ciany wewnatrz tunelu.
Obliczany jest rozklad cisnienia wzdluz $ciany w fikeyj-
nym przeplywie na zewnatrz tej $ciany o takim samym
ksztalcie jak $ciana tunclu i o tych samych parametrach
przeplywu w nieskonczono$ci jak w tunelu. Je$li oba roz-
kiady ci$nienia, obliczony i mierzony, w tunelu sg sobie
réwne, to mozemy przyjg¢, ze ksztalt $Sciany stanowi po-
wierzchnie pradu, a $ciana nie oddzialuje na przeplyw.
W przypadku wystgpienia réznicy w obu ci$nieniach, moze
by¢é ona uzyta w procesie regulacji $ciany. Procedura tej
regulacji $cian sterowana jest calkowicie automatycznie
przez maszyne cyfrowg HP 1000F. Ostateczny ksztalt $cia-
ny osiggany jest w kolejnych iteracjach; doswiadczalnie
stwierdzono, ze zbieznoéé tego procesu iteracji osiggana
jest po 6-+7 krokach. Jeden krok iteracyjny wymaga czasu
obliczeniowego ok. 8 s.

W tunelu dokonywano pomiaréw oplywu modelu profilu
NACA 0012 o cigciwie 100 mm. Poréwnanie uzyskanych
rozkladéw ci$nienia z wynikami uzyskanymi w tunelu
ARA-Bedford, dla ktérych interferencja moze byé uwa-
zana za zercwa, przedstawiono na rys. 10a i 10b dla pod-
i nadkrytycznego przeplywu odpowiednio. W obu przy-
padkach stwierdzono zadowalajaca zgodnosé poréwnywa-
nych rozkladéw. Wskazuje to na mozliwo$ei eliminacji
interferencji scian tunelu przez opisang regulacje ksztaltu
$cian tunelu.

Nalezy wspomnieé, ze na Uniwersytecie Technicznym w
Berlinie Zach., obok wspomnianege wyzej tunelu (w za-
sadzie dwuwymiarowego) budowany jest tréjwymiarowy
bezinterferencyjny tunel o zmiennym ksztalcie Scian. Ko-
mora pomiarowa ma osmiokatny przekr6j poprzeczny i kaz-
da z o$miu $cian komory moze zmieniaé ksztalt w po-
dobny sposéb jak w opisanym wyzej tunelu. Rozpoczecie
badan w tym tunelu przewidywano na 1981 r.

Nalezy podkresli€, ze przez wprowadzenie samoregulu-
jacych si¢ Scian w tunelu duzych predkosci zwieksza sie
znacznie cieciwa badanych modeli. Stosunek wysokosci
tunelu do cigciwy modelu profilu wyncsi wigc:
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— dla modeli konwencjonalnych z perforacjg — co naj-
mniej 3,5, cesu konstrukcyjnego
— dla tunelu o samoregulujgcych gig¢ $cianach firmy

Calspan 2, na Uniwersytecie Technicznym w Berlinie Zach.
— 1,5,

Prowadzi to oczywiscie do wzrostu liczby Reynoldsa
o co najmniej 2,5 raza, co (jak wskazuje sie obecnie w lite-
raturze) jest bardzo wazne w badaniach tunelowych dla
poprawy symulacji lotu swobodnego.

Na zakoficzenie nalezy doda¢, Zze w =zakresie matych
predkosci wyzej przedstawiona koncepcja tunelu bezinter-
ferencyjnego znajduje takze zastosowanie. W USA zbudo-
wano tunel malych predkosci o samoregulujgcych sie $cia-
nach. Komora pomiarowa tego tunelu wynosi 2,44 X 0,305 m.

POTENCIOMITR
| (przeTwoRnK mzmy\_[ {

® Mozna oczekiwaé znacznej poprawy efektywnosci pro-
samolotéw, Smiglowecéw i innych
obiektéw latajgcych oraz zmniejszenia ryzyka zwigzanago
z nowg konstrukcjg przez zastosowanie maszyn cyfrowych
w obwodzie sprzezenia zwrotnego z tunelem aerodynamicz-
nym do sterowania przeplywu w nim oraz polozeniem
modelu i jego organéw sterowania, a takze do rejestracji
i przetwarzania danych pomiarowych i analiz otrzymywa-
nych wynikow. Integracja ta umozliwia przeprowadzanie
poréwnan. wynikéw obliczen aerodynamicznych nowych
konstrukeji z wynikami badan eksperymentalnych w tu-
nelu w czasie rzeczywistym, a takze na $ledzenie krytycz-
nych parametrow badan, co pozwala na celowi modyfika-
cje programu badan. Na najblizszg przyszlos¢é nalezaloby
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Podsumowanie
® Elektroniczne maszyny cyfrowe staly sie niezbednym

czynnikiem w wielu nowoczesnych technikach badawczych
stosowanych w dzisiejszych tunelach aerodynamicznych.
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Rys. 10. Rozklady ci$nienia na profilu NACA 0012 uzyskane w
sytetu w Berlinie Zach.): ¢) M =105 «u=0; b) M=0,8 a =0

® W najblizszym czasie szybki wzrost mozliwosci tune-
lowych badan modelowych bedzie osiggniety przez Scista
integracje mozliwo$ci numerycznej symulacji maszyn cyfro-
wych (tj. opierajacej si¢ na ukladach sterowanych EMC
i na obliczeniowej mechanice plynow) z podstawowymi
mozliwodciami tunelowych urzadzen badawczych.
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9. Komora pomiaro-
wa tunelu bezinterferen-
cyjnego - o zmiennym
ksztalcie §cian (tunel Tech-
nicznego Uniwersytetu w
Berlinie Zach.)

Rys.
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co najmniej zapewnié dostep ze sterowni tunelu do zdalnie
sterowanych terminali graficznych polgczonych z duzymi
i szybkimi komputerami konstruktorow obliczeniowcoéw sa-
molotéw.

® Obecnie w tunelach aerodynamicznych wystepuja trzy
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tunelu o zmiennym ksztatcle Scian (tunel Technicznego Uniwer-

glowne kierunki rozwoju metod badawczych zagadnien lot-
niczych przez $cista integracje tunelu i maszyny cyfrowej:
— poprawa symulacji lotu swobodnego (tj. szczeg6lnie
rozwo0j i zastosowanie samoregulujgcych sig Scian tunelu

i zwigkszenie liczb Reynoldsa badan w tunelu),
cd, na s, 14
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NOWOSCI TECHNICZNE

Skrécona kierownica wlotowa wentylatora

silnika dwuprzeplywowego

W Amerykanskim Instytucie Aeronautyki i Astronautyki
(ATAA) analizuje sie mozliwo$é zastosowania w dwuprze-
plywowych silnikach turbinowych o duzym stosunku nate-
zen przeplywu dodatkowych, skréconych, przestawialnych
kierownic wlotowyeh wentylatora. Pomyst ten powstal w
wyniku poszukiwania sposobu szybkiej zmiany ciggu sil-
nikdw samolotow skroconego lub pionowego startu. Jak
wiadomo, cechg odrzutowych silnik6w turbinowych jest
stosunkowo wolne przechodzenie od jednego do innego
ciggu. Czas potrzebny do przejscia od biegu jalowego sil-
nika do ciggu startowego jest rzedu kilkunastu sekund.

Istotg cmawianego pomystu jest sterowanie ciagiem sil-
nika przez takie zmienianie stopnia przydlawienia prze-
plywu. powietrza przez kanat zewnetrzny, aby jak naj-
mniej zakl6cié warunki pracy kanalu wewnetrznego. Dzigki
zachowaniu .warunkéw pracy wytwornicy gazéw silnik nie
tylko nie gasnie wskutek wspomnianego przydlawienia
przeplywu, ale i utrzymuje mozliwo$é natychmiastowego
wzrostu ciggu w wyniku oddlawienia przepltywu przez ka-
nat zewnetrzny. Sterowanie takie moze byé efektywne
jedynie w silnikach o duzym stosunku natezen przeptywu,
w ktérych cigg kanalu zewnetrznego jest znacznie wigkszy
niz wewnetrznego. ]

W czasie tej analizy przeprowadzono préby bamowniane
adaptowanego do tego celu silnika TF34-F5 firmy General
Electric (cigg 4000 daN, calkowite natezenie przeptywu
powietrza 151 kg/s, stosunek natezen przeptywu 6,2:1, sprez

sprezarki

topatka wirnika
wentylafora

L 211f63

Rys. 1

wentylatora 1,5, sprez sprezarki 14). Adaptacja polegala
na dostawieniu z przodu silnika, przed wentylatorem, przy-
stawki przedluzajgcej kanal wlotowy. Przystawka ta skla-
data si¢ z pierScienia zewnetrznego (I na rys. 1) stano-
wigcego zewnegtrzng Scianke kanalu wlotowego, pierscienia
wewngtrznego (4 — rys. 1) rozdzielajgcego juz przed wen-
tylatorem przeplyw powietrza miedzy kanaly wewnetrzny

i zewnetrzny, trzydziestu promieniowych zeber (2 — rys. 1)
laczacych oba pierscienie oraz umieszczonych za tymi ze- .
brami obrotowych #topatek kierowniczych (3 — rys. 1).
3500 - ,
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Rys. 2

Badano réwniez wersje silnika z przediuzonym deflekto-
rem (5 — rys. 1) rozdzielajgcym strumien powietrza zza
wentylatora pomiedzy oba kanaty. )
Badania przeprowadzone na hamowni wysokos$ciowe]j
centrum naukowo-badawczego im. Lewisa (NASA) wyka-
zaly, ze calkowity cigg silnika zmienia sie liniowo ze
zmiang kagta nastawienia skréconej kierownicy wlotowe]
(rys. 2) oraz ze zastosowanie przedluzonego deflektora
(5 — rys. 1) istotnie zmniejsza wplyw przestawiania skro-
conej kierownicy na prace kanalu zewnetrznego oraz po-
prawia rozklad ci$nien na wejsciu do tego kanalu. Maly
wplyw przestawiania kierownicy na parametry kanalu wew-
netrznego ilustruje fakt, ze dla wersji silnika bez przediu-
zonego deflektora, w celu utrzymania statej predkosci obro-
towej wentylatora trzeba przy przestawieniu kierownicy
wlotowej z polozenia 0° (przeplyw nie dlawiony) do polo-
zenia 15° zmniejszyé predko$é obrotowag wirnika sprezarki
o 5%, do polozenia 35° — o 9%, a do polozenia 50° —
o 10%. Zastosowanie deflektora zmniejsza jeszcze bardziej

ten wplyw.
JMR

cd. ze s. 13

— poprawa jako$ci wynikoéw (tj. poprawa jakogci para-
metréw przeplywu i zmniejszenie interferencji tunelu),

— poprawienie efektywnos$ci badan (tj. wzrost liczby
uzyskiwanych danych pomiarowych w jednostce czasu pra-
cy tunelu, uzyskiwanie ich w czasie rzeczywistym, zmniej-
szenie zuzycia energii elektrycznej).

® Mozna przewidywaé, ze tunele aerodynamiczne i ma-
szyny cyfrowe beda stanowié w przyszlosci komplementar-
ne narzedzia uzywane w procesie konstrukcyjnym nowych
samolotow, $miglowcoéw i innych obiektéw latajacych.
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Letov L-410 UVP Turbolet ® Czechostowacja ©

Samolot pasazerski lokalnego transportu
o wlasciwos$ciach STOL

KONSTRUKCJA. Calkowicie metalowy
dwusilnikowy gornoptat z chowanym pod-
woziem.

Plat. Obrys trapezowy, profil NACA
63A418 u nasady i NACA 63A412 przy kon-
cowee, wznios 1°45/, kat zaklinowania +2°
u nasady i —0,5° przy koncowce. Konstruk-
cja dwudzwigarowa, dwukesonowa, caiko-
wicie metalowa fail safe. Pokrycie inte-
gralne frezowane chemicznie wraz ze
wzmocnieniami. Na krawedzi sptywu dwu-
szczelinowe czterosegmentowe klapy o kon-
sirukeji metalowej. Wychylenia segmentow
roznicowane: segmenty migedzy gondolami
silnikowymi a Kkadlubem wychylane na
wigkszy kat. Lotki metalowe zaopatrzone
w klapki wywazajgce. Przed zewnegtrznymi
segmentami klap znajdujg sie spoilery.
Przy koncowkach, przed lotkami, umiesz-
czono niewielkie plyty przerywaczy stuzg-
ce do obnizenia sity nosnej po stronie sil--
nika pracujgcego podczas lotu z jednym
silnikiem wylgczonym., Wewngtrz kesonu
migdzydzwigarowego umieszczone sg zbior-
niki paliwowe. Na noskach skrzydet insta-
lacja przeciwoblodzeniowa. Skrzydia moco-
wane do kadiuba czterema sworzniami.

Kadiub. Przekr6j owalny z zalamaniami,
zblizony do kolowego. Konstrukcja poélsko-
rupcwa, calkowicie metalowa, dzielona
technologicznie na trzy podstawowe czgsci.
Czg$é¢ przednia mie$ci wyposazenie elektro-
radionawigacyjne, kabine pilotbw i wneke
podwozia przedniego. Kabina pilotow z
miejscami obok siebie, oszklenie zlozone
z plaskich szyb, szyby zaopatrzone w wy-
cieraczki. Kabina wyposazona jest w drzwi
dodatkowe z prawej strony kadluba. Srod-
kowa czeé¢ kadiuba mie$ci kabing pasazer-
skg, s3 do niej mocowane skrzydla i gon-
dole podwozia glownego. Z prawej strony
kabiny znajduje sig 9, a z lewej 7 okien.
WejScie do kabiny umieszeczono w jej tyl-
nej czeSci po lewej stronie. Wnetrze kabi-
ny miesci 15 foteli pasazerskich; przewi-
dziano rowniez wersj¢ sanitarng (6 pacjen-
tdow na noszach; 5 siedzgcych +1 osoba
personelu medycznego), transportowg (na
1310 kg ladunku), spadochroniarskg (14 spa-
dochroniarzy <+ 1 instruktor) i przeciwpo-
zarowg (12 strazakOw-spadochroniarzy, za-
loga: 1 pilot i 1 obserwator); mozliwe jest
stworzenie wersji fotogrametrycznej i wer-
sji do kontroli naziemnych urzgdzen radio-
nawigacyjnych. Tylna cze§é kadluba stoz-
kowa, niesie wusterzenie i plyte wustatecz-
niajagcg. Wnetrze kadiuba klimatyzowane.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie zblizo-
nyr do krzyzowego. Obrysy obu usterzen
trapezowe, usterzenie pionowe skosne.
Wznios usterzenia poziomego 7°. Stateczni-
ki konstrukcji dwudzwigarowej, metalowe.
Stery wywazone masowo i aerodynamicz-
nie, &zkielety sterow metalowe, pokrycie
z tkaniny. Na wszystkich sterach Kklapki
wywazajace. Usterzenie plonowe uzupel-
nione duzg pletwa pod kadlubem, Na nos-
kach statecznikéw instalacja przeciwoblo-
dzeniowa.

Sterowanie. Sterownice (wolanty i peda-
ly) zdwojone, zespé6l sterowania silnikami
zgrupowanymi na pulpicie centralnym. Ste-

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé

Dhugos$é

WysokoSé

Rozpietos¢ usterzenia

Cigciwa skrzydia u nasady

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Srednica $migiet

Rozstaw osi $migiet

Diugos¢ wnegtrza kabiny

Szeroko§é¢ wnetrza kabiny
Wysoko$¢ wnetrza kabiny
Powierzchnia skrzydia
Powierzchnia lotek

Powierzchnia przerywaczy lotkowych
Powierzchnia klap

Powierzchnia spoileréow
Powierzchnia statecznika plonowego
Powierzchnia steru kierunku
Powierzchnia statecznika poziomego
Powierzchnia steru wysokosci
Powierzchnia podlogi kabiny
Objeto§¢ powierzchni kabinowej
Pojemno$¢ bagaznika tylnego
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rowanie lotkami i sterem wysoko$ci cigg-
nowe, sterem kierunku — linkowo-ciegno-
we, naped klap hydrauliczny, klapki wy-
wazajjce steru wysokosci wychylane syste-
mem linkowym, Kklapki wywazajgce steru
kierunku i lotek napedzane elektrycznie,
przerywacze 1 spoilery wychylane hydrau-
licznie.

Podwozie. Trodjzespolowe, chowane hy-
draulicznie do kadluba i gondol przykadiu-
bowych. Fodwozie przednie jednogolenio-
we, kolo sterowane hydrauliczne z tlumi-
kiem shimmy na poétwidelcu — chowane
ku przodowi. Podwozie glowne jednogole-
niowe, kola pojedyncze, zaopatrzone w ha-
mulce hydrauliczne. Ogumienie ko6t bez-
dgtkowe, cisnienie w ogumieniu regulowa-
ne ukladem elekirycznym. Pokrywy wnek
podwozia zamykajg si¢ ponownie po jego
wypuszczeniu, co zapobiega dostawaniu sig
blota i $niegu do wnek podwozia,

Zesp6t napedowy. Dwa silniki turboémi-
glowe Walter M-601B o mocy 544 kW kaz-
dy. Smigla tréjlopatowe metalowe nastaw-
ne (z mozliwo$cia automatycznego ustawia-
nia w chorggiewke i odwracania ciggu)
Avia V-508B. Silniki majq instalacje wtry-
sku wody do sprezarki do chwilowego pod-
wyzszenia mocy (do 590 kW).

Instalacje. Paliwowa — po cztery gumo-
we zbiorniki umieszczone w kesonie mig-
dzydzwigarowym Kkazdego skrzydla, lgczna
pojemnos$¢é 1300 1, kazdy silnik zasilany jest
ze zbiornikOw umieszczonych w tym sa-
mym skrzydle, lecz w razie potrzeby kaz-
dy silnik moze by¢ zasilany ze wszystkich
zbiornikOw. Hydrauliczna — dwuobwodowa,
ci$nienie robocze 14, MPa; glowny obwod
zasila mechanizmy sterowania podwozia,
hamulce ko, silowniki Kklap, spoileréw i
przerywaczy oraz wycieraczki; pomocniczy
obwbébd awaryjny umozliwia wypuszczenie
podwozia i wychylenie klap; uruchamia on
réwniez hamulec postojowy. Elektryczna —
jednoprzewodowa, napigcie 28 V; dwa pra-
dorozruszniki 5,6 kW; dwa akumulatory 25

Ah, trzy przetwornice trojfczowe 36 V/400 Hz,
dwie przetwornice jednofazowe 115 V/400 Hz.
Przeciwoblodzeniowa — pneumatyczna Kle-
ber-Colombes na noskach skrzydei i sta-
tecznikOw, lopaty $migiel ogrzewane elek-

trycznie, wloty do silnikOw ogrzewane
cieplym powietrzem ze sprezarek. Klima-
tyzacyjna — zasilana z upustOw spregzarek.

Wyposazepie, Uzaleznione od wymagan
zamawiajgcego, nie odbiega swym skla-
dem od innych samolotéw tej klasy. Jako
standard przewidziane sz dwie radiostacje
UKF, telefon pokiadowy, dwa zestawy ra-
dionowigacyjne VOR/ILS/MK, dwa radio-
kompasy i system Kursowy.

ROZWOJ KONSTRUKCJI Samolot L-410
opracowano w drugiej polowie lat szesé-
dziesigtych, prototyp oblatano w 1969 r.
(silniki PT6A-27), certyfikat BCAR uzyska-
no w 1971 r.,, w tym samym roku rozpo-
czeto produkcje¢ seryjng wersji poprawio-
nej w wyniku préb (ozn. L-410A). Do pro-
dukcji weszly takze wersje L-410AS, L-410M
(silniki M-601), L-410AF (fotogrametryczna).
Najpowazniejszym odbiorcg tych samolo-
tow (oprocz linii wewnetrznych Slovair)
jest ZSRR, gdzie przeszly one pomys$lnie
egzamin eksploatacyjny w najtrudniejszych
warunkach (od Podkaukazia -do Kamczat-
ki). Samolot L-410UVP oblatany w 1979 r.
Jest udoskonaleniem poprzednich wersji:
zwigkszenie rozpigto$ci (i powierzchni)
skrzydia, przediuzenie kadiuba o 0,5 m (po-
wigkszenie ramienia usterzenia), powigk-
szenie powierzchni wusterzenia pionowego,
dodanie przerywaczy na skrzydlach i na-
danie wzniosu usterzeniu poziomemu. Mo-
dyfikacja aerodynamiki pozwolila na uzy-
skanie wlasciwosci STOL (co nie udalo sig
w wersjach poprzednich). Samolot przysto-
sowany jest do eksploatacji w temp. —50
do  -+40°C. RoOwnolegle z opracowywaniem
samolotu L-410 przygotowano symulator
naziemny TL-410. Samolot charakteryzuje
sig wyjatkowo duzym przyspieszeniem pod-
czas rozbiegu.

Masa wlasna 3725 kg
19,48 m Masa paliwa maks. 965 kg
14,47 m Masa ladunku maks. 1310 kg
5,83 m Masa startowa maks. 5700 kg
6,74 m Musa do lgdowania maks. 5500 kg
2,54 m Obhcigzenie powierzchni 162 kg/m?
3,67 m Obcigzenie mocy 5,25 kKg/kW
3,65 m Predkos¢ dopuszczalna (EAS) 360 kn:/h
2,50 m Predkos¢ przelotowa maks. (H = 3000 m)
4,82 m (EAS) 313 km/h
6,34 m Prgdkos¢ ekonomiczna (H = 3000 m) (TAS) 360 km/h
1,95 m Predko$¢é minimalna bez klap 144 km/h
1,66 m Predkos$¢ minimalna z klapami 112 km/h
35,18 m? ‘Wznoszenie maks. (H = 0) 7,8 m/s
2,89 m? Wznoszenie na jednym silniku 1,5 m/s
0,49 m? Pulap 8950 m
5,92 m? Pulap na jednym silniku 2650 m
0,87 m? Rozbieg 400 m
4,49 m? Start na 10,5 m 710 m
2,81 m? Ladowanie z 9 m 862 m
6,41 m? Dobigg 328 m
3,15 m? Zasicg maks. (tadunek 850 kg, 30 min
9,69 m? rezerwa) 1040 km
17,86 m?® Zasieg z maks. ladunkiem (505 kg pali- 460 km
0,77 m? wa, 30 min rezerwa) T.M.
15
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Grob Club Astir/[Standard Astir ® RFN e

Szybowiec Klasy klubo'wej/klasy 15 m

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, calko-
wicie laminaiowy wolnono$ny $rednioptat.

Plat. Obrys dwutrapezowy (zalamanie w
rejonie poczgtku lotek), profil Eppler E603,
wznios 2°. Konstrukcja dwudzielna, lami-
natowa, skorupowa, jednodzwigarowa. Sko-
rupy przekladkowe, wypelniacz — sztywna
pianka poliuretanowa. Pasy dzwigara z ro-
wingu weglowego. Lotki bezszczelinowe
konstrukcji przekladkowej. W polowie r1oz-
pietosci kazdego skrzydla umieszczone —sa
wysuwane z gornej powierzchni hamulce
aerodynamiczne typu Schempp-Hirth, W
skrzydle przy kadilubie znajdujg sig zbior-
niki balastu wodnego (wersja standard).

Kadlub, Przekr(‘)j owalny, przechodzgcy
w kolowy, ksztalt charakterystyczny dla
szybowcow ostatniego’ dziesigciolecia. Kon-
strukcja skorupowa szklano-epoksydowa,
wzmocniona lokalnie w punktach wprowa-
dzenia sit skupionych (od mocowania skrzy-
del, zaczepu holowniczego i podwozia). Po-
zycja pilota poéllezgca. Tablica przyrzagdow
owalna, ocieniona. Jednocze$ciowa oslona
kabiny otwiera si¢ na prawg strong. Za

DANE TECHNICZNE

Standard Astir

Rozpigtosé 15,00
Dlugosé 6,60
Wysokoéé 1,92
Rozpieto§é usterzenia 2,80
Powierzchnia skrzydla 12,4
Powierzchnia usterzenia 0,75
Wydiuzenie skrzydla 18,2
Masa wlasna 265

Masa uzyteczna 115
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pilotem znajduje sie radiostacja ew. urzg-
dzenia rejestrujgce oraz, w wersji stan-
dard, instalacja laczaca i zawoOr oproznia-
nia zbiornikéw balastowych. Rurowa belka
ogonowa tworzy jedng calo§¢ ze stateczni-
kiem pionowym. Kadilub jest chroniony
ploza pod statecznikiem. Na lokalne wzmoc-
nienia kadluba uzyto wlokien weglowych.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie T, ob-
rysy usterzen trapezowe. Usterzenie pozio-
me iatwo demontowalne, mocowane trze-
ma sworzniami na szczycie statecznika pio-
nowego. Konstrukeja statecznika poziome-
go laminatowa, skorupowa z wypelniaczem
(zebra). Stery laminatowe, przekladkowe.
Lokaln¢ wzmocnienia usterzen z wiokna
weglowego.

Sterowanie. Sterownice klasyezne (drazek
i regulowane pedaly). Sterowanie lotkami,
hamulcami aerodynamicznymi i sterem wy-
soko$ci popychaczowe, sterem kierunku —
linkowe.

Podwozie. Stale w wersji club, chowane
w  wersji standard. Koto zawieszone na
amortyzowanym widelcu wyposazone w ha-
mulee  TOST. Ci$nienie w ogumieniu
0,25 MPa.

Wyposazenie, Busola, predkosciomierz,
wysoko$ciomierz, 2 wariomelry, chylomierz
poprzeczny, termometr (pomiar temperatu-
ry konstrukeji), kalkulator przelotéw, ra-
diostacja.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Szybowce Club
Astir 1 Standard Astir sg rozwinigciem
Astir CS i Astir CS77 (opracowanych i
wprowadzonych do produkcji w 1974 r.).
Roznice polegajg na szerszym zastosowa-
niu wlokna weglowego, co pozwolilo na
zmniejszenie masy konstrukeji w stosun-
ku do modeli wyjsSciowych.

Masa startowa 380 380 kg
Club Astir Masa startowa maks.
15,00 m z balastem wodnym 450 — kg
6,60 m Doskonato$é 37 35
1,92 m przy predko$ci 95 90 km/h
2,80 m Min. opadanie 0,6 0,6 m/s
12,4 m? przy predkosci 75 75 km/h
0,75 m? Predkos$é dopuszezalna 250 250 km/h
18,2 Predkos$é przeciagniecia 60 60 km/h
260 kg Predkosé holowania 170 170 km/h
120 kg T.M.
17
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TECHNICZNY SLOWNIK LOTNICZY

WODNO-
SAMOLOTY (lll)

1 —
2 —
3 —

4 —
5 —
8 e

7_—.
8

11—
12 —

13 —
14 —
15 —
16 —
=

18 —
19 —

30 —
31 —
32 —
33 —
34 —
35 —
36 —
37 —
38 —
39 —
40 —
41 —
42 —
43 —
44 —
45 —

46 —

47 —
48 —
49 —
50 —
51 —
52 —
53 —
54 —
55 —
56 —
57 —

58 —
59 —

powierzchnia zwilzona
p. Slizgowa

kgt $lizgu, kat natarcia
powierzchni §lizgowej
fala dziobowa

strumien nadgzajacy,
§lad torowy, Kkilwater
bryzg(i)

charaktrystyka rozbryzgu
pecherz bryzgu, wach-
larz b., kozuch bryzgo-

wy

woda jednolita (w odroz-
nieniu od piany)

(piana wodna, mgia wod-
na, mieszanka wody z
pecherzykami powietrza,
woda rozpylona)

liczba Froude’a

op6r hydrodynamiczny,
o. wody

tarcie powierzchniowe,
opor tarcia

opor falowy

opor powietrza

opor catkowity

(garb krzywej oporu hy-
drodynamicznego)

wypor hydrodynamiczny
wypadkowa sita hydro-
dynamiczna

(odwrotno$¢ doskonalo-
§ci hydrodynamicznej)
nadmiar ciggu

osiggi na wodzie
odcigzenie (przez sKkrzy-
dio)

(ze swobodg przeglgbia-
nia)
optymalne
wsp6iczynnik
(od wody)
w. momentu (przeglgbia-
jacego)

w. oporu hydrodyna-
micznego

zdatno$é do uzytkowania
na morzu, dzielno§¢ mor-
ska, wtasciwoSci morskie

przeglebienie
obcigzenia

wiasno$ci na wodzie
dryf, znos, znoszenie
drytfowanie

d. bokiem

zeglowanie (wodnosamo-
lotu)

(ustawianie sie pod
wiatr)

niekontrolowany zakregt
na wodzie

przyssanie (dna do wo-
dy)

zakret w $lizgu, zwrot
w §., z. na redanie
zwrot na wiatr, wy-
ostrzanie

z. od wiatru, odpadanie
(od wiatru)

(z. przy duzym przeglg-
bieniu)

$rednica cyrkulacji
holowanie
wodowanie,
na wodzie
zetkniecie z wodg (przy
wodowaniu)

zejScie z redanu, przej-
Scie ze $lizgu do pitywa-
nia wyporno$ciowgo
wodowanie na wodzie
sfalowanej

wodowanie na gladkg
wode

w. w otwartym morzu,
w. na pelnym morzu
start z bocznym wia-
trem

s. na wodzie sfalowane}
s. z gladkiej wody
obcigzenia od wody
reakcja wody, oddziaty-
wanie wody

uderzenie wody, u. o
wode

promien bezwladno$ci
na pochylenie
obcigzenie dna (pltywa-
ka, kadluba lodziowego)
parcie wody na dno
lokalny rozklad ciéniefi

lgdowanie
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wetted area, w.
immersed area

surface,

2 — planing surface

3 — planing angle

4 — bow wave

5 — wake, dead water

6 — spray

7 — spray characteristics,
s. pattern

8 — s. blister, s. fan

9 — solid water

10 — water/air bubbles

11 — Froude number

12 — water drag, w. resistance

13 — skin friction

14 — wave resistance

15 — (air) drag

16 — total resistance, t. drag

17 — hump

18 — hydrodynamic lift

19 — h. resultant force, h. re-
sulting f.

20 — h. drag-(to-)lift ratlo

21 — excess thrust, surplus t.

22 — water performance

23 — (water load reduction
due to lift; lift induced
Wi 1. 1)

24 — free to trim

25 — optimum trim

26 — (gross) load coefficient

27 — trimming-moment coeffi-
cient

28 — water resistance coeffi-
cient

29 — seagoing capability,
seakeeping ability,
weatherly qualities

30 — water handling (charac-
teristics)

31 — drift, leeway

32 — drifting, hulling, making
leeway

33 — crabbing

34 — sailing (of the seaplane)

35 — weather-cockin, 1lying
nose into the wind

36 — water loop

37 — suckdown

38 — step turn

39 — turn into the wind

40 — turn out of the wind

41 — plow turn

42 — turning circle diameter

43 — towing

44 — (water) landing

45 — water contact, c. with
water, water touch-down

46 — going from the step

47 — landing in rough water,
rough-water landing

48 — glassy water landing

49 — landing in deep sea,
deep sea 1., high sea 1

50 — cross-wind takeoff

51 — rough-~water t.

52 — glassy water t.

53 — water loads, w. forces

54 — w. reaction

55 — impacting of water,
w. impact

56 — radius of gyration in
pitch

57 — bottom loading

58 — bottom (water) pressures

59 — local pressure distribu-
tion

60 — sinking velocity

61 — step landing

62 — bow landing

63 — stern landing

64 — two-float landmg with
drift

65 — water landing impact
load coefficient

60 — predko$é opadania, p.
znizania

61 — wodowanie na redan

62 — wodowanie na dziéb

63 — wodowanie na rufe

64 — wodowanie na oba ply-
waki z dryfem

65 — wspoélczynnik obeigzenia
od uderzenia w wod;-éD

WASSER-
FLUGZEUGE (ill)

1 — benetzte Oberfliche (f)

2 — Gleitfldche (f)

3 — Gleitwinkel (m)

4 — Bugwelle (f)

5 — Kielwasser (n)

6 — Spritzwasser (n)

7 — Spritzwasser-Eigenschaften
(fpl), Spritzerbildung (5)

8 — Spriihwolke (f) von Wasser,
Wasserschleier (m)

9 — homogenes Wasser (n)

10 — (Spriihwasser (n), Wasser-
-Luftblasen (fpl))

11 — Froude’sche Zahl (f)

12 — Wasserwiderstand (m)

13 — Oberfldchenreibung (f),
Hautreibung (f), Reibungs-
widerstand (m)

14 — Wellenwiderstand (m)

15 — Luftwiderstand (m)

16 — Gesamtwiderstand (m)

17 — Widerstandsmaximum (n)

18 — hydrodynamischer Auf-
trieb (m)

19 — resultierende Wasserkraft (f)

20 — Gleitzahl (f)

21 — Schubiiberschuss (m)

22 — Seeleistungen (fpl)

23 — Entlastung (f)

24 — trimmfrei

25 — bester Trimmwinkel (m)

26 — Belastungsbeizahl (f)

27 — Momentenbeizahl (f)

28 — Wasserwiderstandsbeizahl (f)

29 — Seefdhigkeit (f), Seetiichtig-
keit (f), Wassertuchtlgkeit (f)

30 — See-Eigenschaften (fpl),
Verhalten (n) auf dem
‘Wasser

31 — Abdrift (m), Abtrift (m),
Leeweg (m)

32 — Treiben (n

33 — (Quertreiben (n), Seitentrei-
ben (n))

34 — Segeln (n) (des Seeflugzeu-
ges)

35 — Liegen (n) im Wind, Wet-
terfahnenwirkung (f)

36 — Ausbrechen (n) (auf dem
Wasser)

37 — Festsaugen (n)

38 — Wenden (n) auf Stufe

39 — Drehen (n) in den Wind

40 — D. aus dem Wind

41 — Wenden (n) in der Pflug-
Konfiguration

42 — Wendekreisdurchmesser (m)

43 — Schleppen (n)

44 — Wasserung (f), Wasserlan-

dung (f), Anwassern (n)
45 — Wasserberiihrung (f)
46 — von der Stufe Kommen (n)
47 — Wasserung (f) bei starkem
Wellengang
48 — Glattwasser-Landung (f)
49 — Hochseelandung (f),
seewasserung (f)
50 — Start (m) mit dem Seiten-
wind
51 — Start (m) bei starkem Wel-
lengang
52 — S. auf Glattwasser

53 — hydrodynamische Belastung
(f), Wasserkrlfte (fpl),
Stosskr#fte (fpl)

54 — Wasser-Gewenwirkung (f),
Wasserreaktion (f)

55 — Wasserstoss (m)

56 — L¥ngs-Trigheitsradius (n),
T. um die Querachse

57 — Bodenbelastung (f)

58 — Boden-Wasserdruck (m)

59 — lokale Druckverteilung (f)

60 — Sinkrate (f)

61 — Stufenlandung (f)

62 — Buglandung (f),
rung (f)

63 — Heckwasserung (f)

64 — Zweischwimmerwasserung
(f) mit Abdrift

65 — (Wasser) Stossvielfache (n)

Bugwasse-

Hoch-

rapo-
CAMOIJETbI (1)

1 — cMoOYeHHAasi TTOBEPXHOCTH

2 — TIMCCUPYIOLLAs TOBEPXHOCTH

3 — yronm rIWCCHPOBAHMS, YroJl ATAaKA

TIIHCCHPYIOLIEH MOBEPXHOCTH

4 — \ocopasi BOJIHA

5 — xunbBaTEp

6 — (BoasiHbIe) GPBLI3TH

7 — dopma Gpe3rooGpazoBanms

8 — OpwI3roBas neneHa

9 — (romoreHHast BOAA, CIUIOMIHAS B.)
10 — (pacnemennas Boma)

11 — yucno dpyna
12 — TUOPOOUWHAMUYECKOE COUPOTHUBIICHHUC
C. BOMBI

13 — moBepXHOCTHOE TPEHUE, CONPOTHUBIIC
HUE TPEeHUA

14 — BonHOBOE coMpoOTUBIEHKE

15 — conporusnenue Bo3Oyxa,
Hoe c.

16 — nommoe c¢.

17 — 1Touyka BeIXOma (rmapocamMosiera) Ha
penan, (rop6 KpHWBOH CONPOTHBIIC-
HU 1)

18 — rumponwraMmueckas NMOABLEMHAS CH
na

19 — r. pe3ynbTHpYOIUAs CHJIA, T. PABHO=
ne¥crpyromas c.

20 — xkonbdunment rrauccmposanus, OG-
paTHOE THAPOJHHAMMYECKOE Kage-
CTBO

21 — u3BeITOK TATH

22 — XapaKTepHCTHKH NIBYIKCHHS IO BOJIE

23 — pasrpy3ka (xpsEIOoM)

24 — (co cmoGomHbIM H3MeHEeHWEM nmp-
depenTa)

25 — nmaiiBeropneinmmii auddepent

26 — xonbduurenT HATPY3KH

27 — xooddnnneET MOMEHTa

28 — x02hdHINEHT THAPOANBAMHYECKOTO
COTIPOTHBICHAS

29 — MOpPeXOaHOCTE,
cTBA

30 — ynpaBisieMOCTh Ha BOJE, MWIOTAX-
HBIE XaPAaKTEPUCTHKHM HA B.

31 — croc, npeid

32 — cocrostamMe mpeiida

33 — GoxoBoii 1.

34 — npeiid (ruppocamornera)

35 — caMONpOM3BOJILHAST YCTAHOBKA HO-
COM K BETpY

36 — HeTPOM3BOJIBHEIN PE3K|A Pa3BOpPOT
Ha BOJIE

37 — noncoc (MEMIIA BOMO)

38 — pa3BoOpOT Ha PEKAME TINCCHPOBA-
HES, P. HA penane

39 — pa3BOpPOT K BETPY, MOBOPOT HA BETEP,
(puBONT K BETPY)

40 — nopopoTr ¢ ypanmsaumeMm (0T BeTPa)

41 — (passopor ¢ GomsumMm nuddepen-

BO3IYIL-

MOPEXOIHBIE CBOi=

TOM)
42 — qramMeTp TUPKYISIWH
43 — GyxkcHUpOBKa

44 — nocazka HAa BOAY, MPWBOAHEHME
45 — xacanwe BOMBI

46 — (mepexox OT TIIUCCHPOBAHMS K Ija-
BaHWIO C BOJWO3MEINEHHEM)

47 — npuBONHEHRWE TPW CHJILAOM BOJHE-
HAA

48 — 1. WA TIANKYIO TOBEPXHOCThH

49 — nocapka WA OTKPHITOM MOPIO

50 — B37MeT ‘¢ GOKOBEIM BETPOM

51 — B. IPH CUITLHOM BOJNHEHHH

52 — B. ¢ ranKoil MOBEPXHOCTH BONBI

53 — rEAPONTAHAMITYECKIE HArPY3KH

54 — peaxnons BONBL

55 — ynap o Bony

56’ —"pamayc WHEPIUH NO TAHTAKY

57 — marpyska mawma (monnaeka; JIORO%=
woro drozemsxa)

88 — nasnenwe BomE Ha MHAME

59 — MecTHOe pacnpenenenue AaBleHu

60 — CKOPOCTH CHUKEHHUS

61 — nocanka na pepnan

62 — NPUBOIHCHAE HA HOC

63 — npuBONHEHAE HA KOPBMY

64 — nocanka HA pmBa NMOMIABKA C Hpeli=
dom

65 — xoshdunnenT warpyskm OT yAhapa
0 Bomy
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1-smigto US 132000 SAMOLOT PZL-‘!

2 —silnik PZL-3S
3 —drzwi kabiny wejsciowe (prawe)
4 —drzwi awaryjne (lewe)
5 —-kabina dla mechanika
6 —miecz i linka zabezpieczajaca
7 —lampa antykolizyjna
8-tablica przyrzadow poktadowych
9 - pulpit sterowania silnikiem
10 -antena radiostacji
11 -akumulator
12 —reflektor

20 8

13 -3$wiatta pozycyjne

14 —rurka Pitot’a

15 -2zbiornik paliwa (integraine)

16 —pompa napetniania zbiornikow pod
cisnieniem ‘

17 —zbiornik oleju

18 —chtodnica oleju

19 —butla powietrza

20 -zbiornik chemikaliow

21-mechanizm zamykania pokrywy zbiornika

22 —zawor zatadowczy chemikaliow

23 —zespot filtrujgco—pompujacy 2 19 23

24 —rury opryskujace

25 —nadajnik wagi hydraulicznej

26 —palety do transportu urzadzen agro  Rysunek wykonat A. Jankowski
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_POMOGE KONSTRUKEYINE

Kryteria ilosciowe charakteryzujgce

statecznosé¢ samolotu (l)

Kryteria iloSciowe w ocenie sterownoSci samolotu (I)

Mala popularno$é ilo$ciowych kryteriéw oceny wlasciwo-
Sci samblotu przy stosunkowo duzej obecnie mozliwosei
okreslenia (obliczeniowego badZz w toku préb) charaktery-
stycznych wielkosci dla danego samolotu sklaniajg redakcje
do przedslawienia Czytelnikowi materialu podanego w Air-
worthiness Technical Manual (Doc. 9051-AN-896 ICAO).
Ponizej publikujemy pierwsza cze$¢ materialu podanego w
zalgczniku A do rozdzialu 2 tego dokumentu.

1. Ocena pilota wg skali Coopera-Harpera
(Cooper-Harper Scale)

Termin ,kompensacja” uzyty w tabl. 1 oznacza takie
dzialania pilota, ktére zapewniajg sterowanie samolotem
7 uwzglednieniem ,jego specyfiki”, czyli po prostu wad.

Specyfikacje wlasciwosei samolotu podawane sg w taki
spos6éb, aby odpowiadalty — pod wzgledem poziomu bez-
pieczenstwa — ocenie pilota nie gorszej niz 3,5.

Interpretacja prawdopcdobienstwa defektéow:

a) prawdepodobny (Reasonably probable) — zakres praw-
dopodobienstwa od 1:1000 (1 -10-3) do 1:100000 (1 -10-%) —
prawdopodobienistwo w zakresie miedzy prawdopodobien-
stwem defektu jedrnego silnika na wsp6lczesnych samo-
lotach transportowych, az do prawdopodobienstwa okre$lo-
nego w punkcie b;

b) malto prawdopodobny (Remote) — zakres prawdopo-
dobienstwa od 1:100 000 (1 - 10-%) do 1:10 000000 (1 - 10-7) lub
nawet do 1:1 000000000 (1 .10-9 — prawdopodobienstwo w
zakresie miedzy prawdopodobienistwem defektu dwo6ch silni-
koéw w czasie przelotu wspblczesnego samolotu transporto-
wego, az do prawdopodobienstwa okre§lonego w punkcie c;

c) skrajnie mato prawdpodobny (Extremely remote) —
prawdopodobienstwo nie mnieisze niz 1:10000 000 (1 - 107
lub 1.10° — prawdopodobiefistwo w zakresie wielko$ci
odpowiadajgcych uszkodzeniu skrzydta wskutek nadzwy-
czaj duzego podmuchu dla istniejgcych samolotéw trans-
portowych.

Prawdopodobienistwo jest wyrazone w godzinach lotu na
defekt. (Uwaga redakcji: $ciSlej byloby okresli¢ je jako
prawdopodobienistwo defektu w ciggu 1 h lotu). PoniewaZ
.éredni czas pojedynczego lotu samolotu transportowego
jest tylko nieznacznie dluzszy niz jedna godzina, moZna
postugiwaé sie liczba loléw zamiast liczbg godzin.

2. Statycrzna Statecznoéé podiuzna

2.1. Sredni gradient krzywej stanowigcej wykres sily na
drazku w stosunku do predkosei, wynoszgcy 1 kG sily
(9,81 N) na 13,2 wezla (24,5 km/h = 6,81 m/s) jest uwazany
za wystarczajacy. Sredni gradient jest brany osobno dla
kazdej z polowek zakresu predko$ci miedzy 0,85 i 1,15
predko$ci wywazenia.

2.2. Lokalne ujemne gradienty sily wzgledem predkoSci
nie sg dopuszczalne.
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3. Dynamiczna stateczne$¢ podluina

3.1. Oscylacje krotkookresowe

3.1.1. Mozliwe kryterium iloSciowe dla tlumienia jest
20 I
Ll 11 Ucenup/o’aOJ/Pl?‘éaj
i g 1] l,i
16 ‘ L

W BB -

| d/a normainego uz_z/fk owana | I

09} -
g 13 Tybe || Punkty490raz 14|
. : ;gﬁ L¥ sl iPunkqu 8CDoraz £ | Par/z @5 3: : 1
, .e 1T N/e do pfzg//é’aa i 1 = |
0 2 ‘/ 6 5 0/(;’85/05 0

TL 255 R2

Rys. 2. Proponowane kryteria dla oscylacji kroétkookresowych

TABLICA 1
Ocena
pilota
Chn:::;t;g;?'ka Wymagania stawiane pilotowi (PR- Uwagi
-Pilot
Rating)
Doskonala (Excellent) kompensacja ze strony pilota nie 1
—- bardzo pozadana ma wplywu na uzyskiwane (poza-
dane) osiagi
Dobra (Good) — po- | kompensacja ze strony pilota nie 2 zadowala-
mijalne braki ma wplywu na uzyskiwane (poza- jaca bez
danc) osiggi zmian
Przyzwoita (Fair) minimalna kompensacja ze strony 3 zadowala-
— pewne lekko nieprzy- | pilota potrzebna do uzyskania jaca bez
jemne braki poigdanych osiagéw zmian
3,5
Drobne, lecz irytujace | pozadane osiggi wymagajq umiar- 4
braki kowanej kompensacji ze strony
pilota
Umiarkowane, lecz bu- | zadowalajace osiggi wymagaja 5 braki zasha-
dzace zastrzesenia braki| wyrasnej kompensacji ze strony gujace na
pilota poprawe
Budzgce powagne zastrze- | zadowalajgce osiggi wymagaja in- 6
zenia, ale wybaczalne | tensywnej kompensacji ze strony
braki pilota
6,5
Powaine braki zadowalajgce osiggi nie sq osiggal-
ne przy maksymalnej dopuszczal-
nej kompensacji ze strony pilota. 7
Sterowno§é samolotu nie budzi
zastrzedeh
Powaine braki istotna kompensacja ze strony 8 braki wyma-
pilota jest niezbgdna do sterowa- gaja popra-
. nia wy
Powaine braki intensywna kompensacja ze stro- 9
ny pilota jest potrzebna dla utrzy-
mania panowania nad samolotem
9,5
Powaine braki podczas pewnej czeéci wymaga- 10 niezbedna
nych stanéw lotu pilot traci pano- poprawa

wanie nad samolotem
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przedstawione przez zmiane parametru Ty, z parametrem
P, jak pokazano na rys. 2.
Parametry zdefiniowane sg ponizej:

Ty, — czas dla zmniejszenia amplitudy do polowy, s
o — gestosé powietrza,
S — powierzchnia skrzydla,

V — predkos$é letu (TAS-True Air Speed — predko$é rze-
czywista wzgledem powietrza),

m — masa samolotu,
Cr—dCrLg, (na 1 radian) — pochodna wspbélezynnika sity
noénej wzgledem kata natarcia, w naszej literaturze dC,/da

P — okres oscylacji, s ’

- 211 1
@ fn l/l —E’
& — wspoélezynnik tlumienia,

fa — czesto$é wtasna, cykl/s

) DUkt AR | f I : L
&P L [ e
20 Dobre Pupkt 94— | [TA-08s | | T T T
= /_\—A LSAT _Dunkféf@gﬁ?'—f‘» 'L’* B
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Rys. 3. OdpowiedZ na sygnal skokowy wychylenia steru wysokoSci

Dn
( n = ——— — Przyp. red.)

211
3.1.2. Rys. 2 daje takze wartos¢ parametréw dla niektd-
rych samolotéw transportowych — roéznej wielko$ci. Wy-

daje sie, ze lezg one, nawet te, ktére odpowiadajg stanom
pod’ejécia do lgdowania, w zakresie zadowalajgcych wlasci-
wosci.

3.1.3. Stosunek odpowiedzi czasowej kata pochylenia sa-
molotu do jej wartoéei po ustaleniu (dla t = nieskonczo-
noéé) jest podany w funkeji czasu dla statej predkosei lotu.

Punkt A, z okresem P = 35 s, ktéry znajduje sie¢ w $rod-
ku obszaru (ograniczonego krzywg PR = 3,5) na rys. 2, sta-
nowi przyklad szybkiej odpowiedzi. Dla punktu B z P=6s
oraz punktu C (P =29 s), ktéry jest poza obszarem, odpo-
wiedZz samolotu staje sie coraz bardziej powolna, za$ silty
na drazku bedg wzrastaly w miare usilowan przyspieszenia
odpowiedzi samolotu.

Dla poréwnania podane sg odpowiedzi samolotu Boeing
747 (punkt 14) oraz C5A punkt C na rys. 2.

3.1.4. Na rys. 3 pokazano dla typowych przypadkéw sto-
sunek odpowiedzi w zakresie katéw pochylenia samolotu
na sygnat skokowy wychylenia steru wysokosci. Rys. 3a,
przedstawia granice wartodci kata @, do ktérej dochodzi
samolot po wytraceniu go z réwnowagi wychyleniem steru
wysokoéci w postaci sygnalu skokowego.

3.1.5. Znaczenie granicy lewostronnej jest pokazane na
rys. 3b. Pokazano wplyw tlumienia dla okresu wynosza-
cego 3,5 s. Wraz ze spadkiem tlumienia (punkt A z Ty,=
=08 s do punktu D z Ty, =12 s oraz E z Ty, =16 8)
nastepuje coraz wieksze wychylenie poza punkt réwnowagi
i wynikowy ruch samolotu ma coraz bardziej charakter
oscylacyjny.

3.1.6. Dla poréwnania podano takie charakterystyki dla
malego dwusilnikowego samolotu odrzutowego (punkt 14na
rys. 2, na linii granicznej). Ze wzgledu na krotki okres

_P=11 s polgczony z tlumieniem Ty, = 0,58 s niebezpie-
czenstwo wprowadzenia oscylacji wzbudzonych przez pilota

jest duze, szczegblnie gdy stosunek sily na drazku do prze-
cigzenia .pionowego jest niski.

3.1.7. Testy

Konfiguracjami dla préb powinny byé:

1. Konfiguracja koncowej fazy podejécia do ladowania,
przy zalecanej predkosci podejscia na poziomie morza, §rod-
ku ciezkc$ci w polozeniu tylnym oraz minimalnym ciezarze
samolotu.

2. Konfiguracja przelotowa, z maksymalng predkodcia
przelotows przy maksymalnej wysokodci operacyjnej, skraj-
nie przednim polozeniu $rodka cigzkosci i maksymalnym
ciezarze. .

TABLICA 2
Numer Wysokoéé, Masa, Predkoéé Polozenie érodka -
punktu m kg (EAS), km/h cigzkodei Samolot
1 0 250 000 ) 241 przednie
2 0 150 000 241 przednie Boeing 747
3 0 150 000 241 tylne
1 0 250 000 241 tylne
5 9 000 300 000 M = 0,89 przednie
6 13 500 200 000 M = 0,89 przednie
7 i3 500 200 000 M = 0,89 tylne Boeing 747
8 9 000 300 000 M = 0,89 tylne
9 0 270 000 234 —_ Lockheed CSA
10 0 4100 556 przednie male samoloty
11 6 000 4100 556 przednie odrzutowe
12 6000 6 000 556 tylne (dwusilnikowe)
13 0 6000 556 tylne
14‘ 13 500 4100 M = 0,75 przednie
15 13 500 6000 M = 0,75 tylne
16 0 4100 260 przednie
17 0 6 000 260 tylne

Oprac,. - AK.

Errata. Do art. f]oc. dr inz. J. Lamparskiego i mgr inz. M. Grabiasa pt. ,,Analiza obcigzen usterzenia wysokosci
s?molotéw” zamieszczonego w TLiA nr 3/83 wkradl sie blgd. Na rys. 3 na osi odcigtych (s. 8) podano blednie dane
liczbowe: Jest: 75,100,125 Xy, %, powinno byé: 15,2535 X% Autoréw i Czytelnik6w przepraszamy.

REDAKCJA
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Tlumiki pneumatyczne i cieczowe
w lotniczych przyrzgdach poktadowych

W przyrzadach lotniczych do tlumienia drgan stosowane
g roéznego rodzaju tlumiki. Artykul przedstawia analize
poréwnawczg charakterystyk tlumikéw pneumatycznych
i cieczowych, opisuje wplyw odchylek wykonaweczych, wa-
runkow eksploatacji w postaci zmian temperatury i cis$-
nienia otoczenia na jakes$é i poprawnos$¢ ich pracy, okresla
ich modele matematyczne MM, ujmujgce zespoly praw fi-
zycznych rzadzacych modelowanym zjawiskiem, uzupelnia
brak literatury fachowej z tego zakresu.

Tlumiki pneumatyczne

Stosowane tlumiki pneumatyczne sg przewaznie typu tlo-
kowego. W tlumiku tlokowym ruch wukladu ruchomego
przesuwa tlok w cylindrze, wyttaczajac powietrze wzgled-
nie zasysajac go przez szczeling h i regulowany zaworek
iglowy Z.Przy wyprowadzaniu modelu matematycznego MM
ttumika tlokowego przyjeto uproszczenie w postaci rozwi-
niecia szczeliny kolowej w przeplyw plaski, pozwalajace na
stosunkowo proste wyprowadzenie MM dajgce dobre przy-
blizenie ze wzgledu na stosowanie maltych wymiarow
szczelin.

Rownanie Naviera-Stokesa bez uwzglednienia sit maso-
wych ma postaé:

dp d*u
N ™ M
dx dy?
gdzie:
d“ — wspdlezynnik dynamiczny lepkosci gazu,
—dli’— e gradient ci$nienia gazu wzdluz osi x,
%4
du r . .
o gradient predkoéci przeplywu gazu w szczelinie.
"y

Przyjmujac ruch tltoka z predkoscig v i rozwigzujgc row-
nanie (1) dla warunkéw:

h h
n/~—2—=0; u/+?ﬂ—v (2)

otrzymujemy nastepujacy rozkltad predkosci przeplywu ga-
zu w szczelinie:

hZ
: P
4 dpy, v v
—_———— e — — Y e——— 3
u(y) PR e 3)
gdzie: h — wymiar szczeliny.
Przy zalozeniu liniowego spadku ci$nienia w szczelinie:
d =
ps _ Po—p _ 4P @)
dx l 1

Mgr inz. WIESLAWA ZDUNCZYK
Mgr inz. JERZY ZDUNCZYK
WSK PZL-Warszawa IL

gdzie:
p — cisnienie zewnetrzne (atmosferyczne),
Pw — ci$nienie wewnetrzne.

Wydatek powietrza przez szezeline wynosi:
thi2 h3 v-h
Q5 = ﬂ 2n-r-u(y)dy = 27rr(—-»~-Ap —~‘)
_ll./Z . 12/[l 2
gdzie: r, I — wg rys. 1. ;

‘VVydatek przez zaworck iglowy Z o malym kgcie rozwar-
cia a przy wystepujgcej na nim roéznicy cisnien Ap wynosi:

R (SetS)

= Ean 4
gdzie:
TL"Dg, ( a 3 7
n = .
12 57.4 ™
DSr:Do*lo't‘r’:a (8)

So, Do, f, lo, & — wg rys. 3.
Calkowity wydatek gazu wyplywajgcego z cylindra okre-
§la zalezno$é:
nerh®  n (S, +f)
Q0= Qstoa= (Tﬂt_ o= (So+f)
Masa gazu w cylindrze pod tlckiem wynosi:

)-Ap——n-r-v-h )

(10)
Objetosé V. cylindra pod tlokiem jest zmienna w zalez-
nos$ci od ruchu ttoka.
Roézniczkujge (10) (oznaczajac kropkg rozniczkowanie
wzgledem czasu) wydatek masowy wyplywajacego gazu wy-
nosi:

my, = /’w'Vw

fnw = p.w' Vw + P Vw (11)
za$ wydatek objetosciowy:
7:nw [). b
Q=—= _w'Viu+ Vi (12)
Pw Pw

Przyjmujac, ze w cylindrze podczas sprezania zachodzi
przemiana adiabatyczna p./p% = const, przeksztalcajac, réz-
niczkujgce i uwzgledniajgce, Ze _zrniana objetosci cylindra w
wyniku ruchu tloka wynosi Vi =1 - 72. v otrzymujemy:

Gt
% Pw

Piszgc réwnanie cigglosci przeplywu — pordwnujge (9)i (13)
oraz uwzgledniajge (4), po uporzgdkowaniu otrzymujemy:

a4

(13)

.P'w_|—7[.r2.v

T!'P.w_"Pw = kl‘P—ks'”

2 S
e
Y
Pui Yo
11/991/8t A1
Rys. 1. Pneumatyczny tlumik tlokowy ze RysS.

szczeling h kolowo-symetryczng

24

AT
cylinder

115918182 T 991/81 k3

2. Rozklad predkoSci przeplywu po-
wietrza w szczelinie

Rys. 3. Zaworek iglowy
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gdzie:
Vi
’l'l = — -/("1‘3
%-p
I“l = l
ky=m-r(h-+r) -u-k, (15)
1
ky= ——— -
n-r-h Sat+S)°

n
ol lo = (So +f)

Rownanie roézniczkowe (14) jest modelem matematycznym
tlumika pneumatycznego tlokowego, okre$la zalezno$é cisS-
nienia wewnetrznego p., od predkosSci ruchu tloka v
i zmian ciénienia zewng¢trznego p. Model blokowy roéwna-
nia (14) przedstawiony na rys. 4 stosuje sie przy modelo-
waniu zaréwno analogowym, jak i symulacji cyfrowej
uktadow z ttumikiem tlokowym na EMC.

Stata czasowa T; zmian ci$nienia wewnetrznego p. zale-
zy od wymiardéw geometrycznych tlumika, ci$nienia ze-
wnetrznego p oraz od poczatkowego punktu pracy okreslo-
nego objetoscig cylindra pod tlokiem V.

W tradycyjnym postepowaniu, stosowanym obecnie przy
analizie wstgpnej, z roéwnania (14) dla stanu ustalonego
Pw =0 i p = const obliczamy roéznice ciSnien dziatajgcg na
tlok przy wymuszeniu v:

Ap = Py =pr== —lfz-ll (l())
Wielko$¢é sily przeciwstawiajgcej sig ruchowi tloka wy-
nosi: .
P=gz.r2dp = —n-rt-ky-v (17)

Stad okre§lamy wspétczynnik ttumienia dla h <k 7:
c= —mrtky= —nt.riu -k, (18)

ktéry przy calkowicie zamknigtym zaworku iglowym Z
wynosi: ¢
1
c= —06.-mw-1% —-pt (19)
h?,
W praktyce polozenie tloka w cylindrze nie bedzie wspoél-
osiowe, powstaje mimosrod e = h, wowczas wzor (19) przy-
bhiera postaé:

v B "
S X, D 7 &

Rys. 4. Model blo-
kowy rownania (14)

V oo
TR
6 & 1
T P
2.5 h? ¥
Ttumiki liniowe stosuje sie czesto
obrotowo-wahadtowego.

(20)

do tlumienia ruchu

dow
Dla rozwigzania wg rys. 5 zalezno$¢ v :v(T) pred-

kodci liniowej tloka tlumika od predkos$ci obrotowej wy-
raza sie wzorem:

dx . l oo  2a
—=—a smco—}——l/ag—a“(l —sinw)? | ———+ 2sinw +
dt 2 a
] = | 21
__C' w —_——
osw) |— (21
dla 0 ~7/2; v= —a-0 (22)

gdzie: a, a4, ay, @ — wg rys. 5.

o — predko$é katowa korby a.

Wielkos¢ momentu przeciwstawiajgcego sie ruchowi tio-
ka ckresla zaleznos¢:

M=P-ag= —cva=c-aao (23)
stad wspoéleczynnik tlumienia dla powyZszego rozwigzania
wWynoesi:

(24)
Wyprowadzona zalezno$¢ (24) na wspoélezynnik tlumienia
dla tlumika pneumatycznego tlokowego liniowego pracujg-

cpy = a*-c
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cego jako tlumik obrotowy postuzy w dalszej czesci arty-
kulu do podkresienia zalet i wad tego rozwigzania.

Wpiyw wysokosci Iotu na wspélezynnik tiumienia
w tlumiku pneumatycznym niehermetyzowanym

Przyjmujge, ze szczelina pod wplywem temperatury nie
ulega zmianie ze wzgledu na wykonanie ttoczka i cylinder-
ka z jednakowego materiatu, zmiana wspoélczynnika tlu-
mienia (18), (19), (20), (24) wynika ze zmiany wspdélczyn-

4

%

7

A A g
? $IIELSL /.

AR

Schemat
ttumika liniowego
pracujacego jako
ttumik obrotowy

Rys. &

TL/39131-R5

nika lepkosci dynamicznej powietrza okreslonej wzorem wg
PN-77/N-03100:
Tsl2

n=Ps+

T+S (25)

w ktorym:

S i fis — empiryczne wsp6lczynniki Surtherlanda o war-
tosciach wg tabl. 1,

T —- temperatura w K.

TABLICA 1. Empiryczne wspolezynniki Surtherlanda

Wiel-

kolzé Wartodé Jednostka miary ‘
S 110,4 K

BS | 1,458 - 10— kg -m~1-s1. K12

Whplyw zmiany wysokeS$ci lotu
Zmiana ci$nienia atmosferycznego i temperatury wg
PN-77/H-03100 w funkcji wysokoSci okre$lone sg zaleino-
§eiami: -
! S5 Y - I
p=ppl7—| PR (20)
Tp

T = Ty[1 +f,(H — Hp)] @1

TABLICA 2. Lepko$é dynamiczna powietrza w funkeji wysokosei H

H, m u, Pa-s ‘ uHlpo
0 1,7894- 10—5 1
2000 1,7260-10—° 0,9646
4000 1,6612 - 10— 0,9284
6000 1,5949-10—5 0,8913
8000 1,5271-10—° 0,8534
10000 1,4577 - 10—¢ 0,8146
12000 1,4216 - 10—5 0,7946
TABLICA 3. Pochod iSnieni fery dla réznych wysokosci i predkoéci
wznoszenis
p dla w =10 m/s, p dla w = 10 m/s, pdlaw =50
H, m hPa hPa mfs, hPa
0 0,12010 1,2010 6,0050
2000 0,09865 0,9865 4,9325
4000 0,08025 0,8025 4,0125
6000 0,06461 0,6461 3,2305
8000 0,05143 0,5143 2,5715
10000 0,04042 0,4042 2,0210
12000 0,03048 0,3048 1,5240




gdzie:
p — ci$nienie na wysokoseci H,
pp — cidnienie na wysokos$ci odniesienia Hp,
g -~ przyspieszenie ziemskie,
ft — pionowy gradient temperatury,
R — stala gazowa,
Tp — temperatura w K na wysokosci odniesienia Hg.

Rozniczkujge (26) i1 (27), oznaczajgc kropkg roézniczkowa-
nie wzgledem czasu otrzymujemy:
g T

_P.ﬂ,-R _T_ (28)

p=

T =ﬂlH = ﬁl'w
gdzie: w — predkos$é pionowa lotu.
Uwzgledniajge rownanie stanu p=po R .T otrzymuje-
my:

(29)

p=—ggw (30)

Tabl. 3 zawiera warto$ci p dla réznych wysokosci i pred-
kosci wznoszenia.

Wplyw zaburzenia w postaci zmiany wysokos$ci lotu na
prace tlumika okreslamy opierajac sie na MM tlumika (14).
Przy rozwazaniu wplywu zaburzenia na jego charaktery-
styki przyjmuje sig, ze uklad ruchomy przyrzgdu pozo-
stawal w spoczynku, stad predko$¢ v =0 i (14) przyjmie
postaé:

Tli’w +pPw=p (31)

Linearyzujgc woko6l punktu pracy okreslamy transmitan-
cje operatorowg (31):

(s 1
G(s) = Puw: ) e S
p(s) Tis+1

przej$ciowe i

(32)

Wyznaczymy przebiegi btagd dynamiczny

przy wymuszeniu:

— skokowym

p(t)=1(1)-4p (33)
— liniowo narastajgcym

p®)y=p-t (34)

przy ktorym linearyzujemy pochodng ci$nienia atmosfe-
rycznego dla zadanej predkosci wznoszenia w i wysoko-
Sei H.

Wymuszenie skokowe (33):

— transmitancja:
1
) = —— -A 35
Pels) =~y 4P (35)
— odpowiedz:
Pu(t) = L™ [pu(s)] = 4p(L —e~T1) (36)
Wymuszenie liniowo narastajgce (34):
— transmitancja:
1
O — 37
Pl = Gy P (37)
— odpowiedz:
Pu(t) = L™ py(s)] =p-[t — T:(1 — e~ "T1}] (38)

Wymuszenia i odpowiedzi przedstawiono na rys. 6.

Analizujac odpowiedzi widzimy, ze przy wymuszeniu
skokowym poza okresem przejSciowym roéznica cisnien pPw
i p nie wystgpuje.

Dla wymuszenia liniowo narastajgcego (lot” wznoszgcy

samolotu) dla t > Ty wystapi réznica ci$nien:
Pu(®) —p(t) = p- T}
ktora jest bledem dynamicznym.

Wystepujaca roéznica ci$nien na tloku powoduje po-
wstanie sily, ktérg obliczamy wg (17) craz momentu zabu-
rzajgcego. dzialajacego na uklad ruchomy przyrzgdu obli-
czanego wg (23) powodujgcego bledng jego prace — wska-
zania.

Przeprowadzone rozwazania umozliwiajg okres$lenie za-
sadniczych parametrow konstrukeyjnych projektowanego
ttumika, zapewniajgcych uzyskanie zgdanych wlasciwosci
ukiadu ruchomego przyrzgdu.

(39)

Thamik cieczowy obrotowy

W wielu konstrukcjach przyrzadow lotniczych zastoso-
wano tlumiki cieczowe obrotowe, np. w miniaturowych za-
kretomierzach PW/1100 i 1200 KTs firmy Smiths, w kto-
rych uklady te tlumig drgania ramki zyroskopu. W innych
rozwigzaniach, np. w zakretomierzach {firmy Aeritalia, za-
stosowano je do tiumienia wahan chylomierza poprzeczne-
go o konstrukcji wahadla fizycznego.

Tiumiki cieczowe obrotowe majg roézne rozwigzania kon-
strukcyjne. Jako przyklad moze postuzyé tlumik kubkowy
pozwalajacy na uzyskanie mniejszych wymiaré6w gabary-
towych, co jest szczegodlnie pozgdane w przyrzadach lotni-
czych. W ttumikach cieczowych wykorzystane jest zjawi-
sko, ze przy ruchu wzglednym bliskich warstewek cieczy
lepkiej wystepuje sita styczna dP dzialajagca na powierzch-
ni dS.

Naprezenia styczne okresla zaleznos$c:

dpr dv (40)
s T T a
gdzie: .
u# — wspoélczynnik dynamicznej lepkosci cieczy,
v
F gradient predkosci cieczy. .

Podczas obrotu tlumika w dowclnej, elementarnej szczeli-
nie powstaje sila oporu:

v
P=yu.—.dS 1
kg (41)

zalezna od predkosci obwodowej tlumika v, lepkosci dyna-
micznej w, szeroko$ci szczeliny h i powierzchni elementar-
nej ds.

Moment tlumigcy wytwarzany przez tlumik wynesi:

M= [ Pr-dr (42)
S

W przypadku tlumika kubkowego po rozpisaniu na po-
wierzchnie skladowe otrzymujemy:

1. 1. R S
M = —27:Rill-;1-u'w—2nR§~lleau-w—2£ (Zm“)—h—x/twdr (43)

gdzie: Ry, ly, hy, Ry, lp, hy — wg rys. 7,
w — predkosé katowa ttoczka.
Przy zalozeniu przyblizenia:
hy=h. Ri=Rslh=1
otrzymujemy z (43):-

)

p
! h -
B L _ y s _
| o 74 R cSth
} I
Ap I SR . 100000+~
7 0 1000/
] AllE. h ‘
] = 100
4 Bt
hy il { hy
1 S 71/99181 R7
ranrns T Rys. 7. Tiumik cieczowy obrotowy ;
Rys. 6. Wymuszenie skokowe i liniowo na- Rys. 8. Lepko§é kinematyczna olejow sili- —_L ,,“A,L,,ﬁ ,,,,’,) L
rastajace oraz odpowiedzi na te wymusze- konowych w funkeji temperatury: 1 — 0 -8 X 93 19 - 24°C
nia 200 FLUID, 2 — SI 550 FLUID > Lfosifer R
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TABLICA 4. Wapblezynniki A, i 2, w zaleinobel od zakre peratur
Zakres temp.
—10°C s +40°C | —30°C = 470°C —60°C = 1.99°C
Olej — wspél.
SI 550 FLUID 1,8 1,65+4 - 10~ x 1,577—1,252 x
—4; X (70—2) X10—®. (99—) L
44,621 - 10—5%
X (99—t)
200 FLUID - 4, 1,64 1,542 x 10—3x .
% (100—t)
L, R\
M=—nRulds>4+ Lo (45)
hy  hy
Stad wspélczynnik tlumienia:
L, R
b= —nRiuf4— +—- (46)
hy hy

Ze wzgledu na to, Ze hy> hy, mozna wyrazié¢ zalez-
nos$é¢ (46):

1
b= —4nR3u-~
L

Réwnanie (45) jest stuszne tylko dla rozwigzan kon-
strukcyjnych spelniajgcych warunek:

(47

R,
— = 100
1
Przy wigkszej szczelinic wplyw warstw cieczy znajdujg-
cych sie w wigkszej odlegloéci od cylindra obrotowego na
moment tfarcia znacznie maleje [5]. Konstrukcje tlumikow
w przyrzadach lotniczych, ze wzgledu na wymagany duzy
moment tlumienia, spelniajg warunek (48).

(48)

Ocena stopnia tlumienia

Wplyw warunkéw zewnetrznych na stopien tlumienia f
dla przyrzadow lotniczych ocenia sie w stosunku do ttu-
mienia krytycznego fxr w warunkach normalnych. Zalez-
no$é¢ migdzy tymi wielkosciami jest nastepujgca:

Prz =Bz (49)
gdzie:

frz — rzeczywisty wspolezynnik tlumienia,

fxr — Kkrytyczny wspoélczynnik tlumienia, przy ktérym
odpowiedZz elementu oscylacyjnego na wymuszenie skoko-
we traci charakter oscylacyjny.

Wspblczynnik tlumienia okresla zaleznosé (20) i (24) dla
tlumikow tlokowych pneumatycznych, a (46) dla cieczo-
wych obrotowych. Wspétczynniki tlumienia zaleza od wy-
miarow geometrycznych, ktérych parametry charaktery-

bis e

0t

N
I~

Rys. 9. Zaleznos$é
wzglednych warto-
Sci stopnia ttumie-
nia od temperatu-
ry i wysokosci: 1—
SI 550 FLUID, 2—
200 FLUID, 3 — po-
wietrze

1 i 1.\
20 40 0 TC
08 6 4 2 0 H,km

7e/a91/81 89

4;(] 'Z‘U ‘ (71
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styczne nie ulegajg zmianie przy zmianie temperatury ze
wzglgdu na wilasciwy dobér materialow. Jedynie wspoél-
czynniki lepkosci powietrza i cieczy tlumigcej zmieniaja
swoje warto$ci w zaleznosci od temperatury. = Zmiane
wspolczynnika lepkosci powietrza okresla zaleznos$é (25).
Jako ciecze ttumigce stosuje sie przewazinie oleje siliko-
nowe.

Wspoétezynnik lepko$ci dynamicznej okreslony jest wzo-
rem:

n=p-y (50)
gdzie:

o — gesto§é oleju silikonowegn,

» — lepko$¢ kinemautyczna.

Lepkosé oleju ulega duzym zmianom w funkcji tempe-
ratury, szczegoélnie w przedziale temperatur spotykanych
w lotnictwie (od —60°C do -+70°C). Dla stosowanych ole-
jow o zakresie lepkosci 5010 000 cSt ustalono na podsta-
wie charakterystyk (rys. 8), ze zalezno$¢ lepkosci kinema-
tycznej, od temperatury mozna przyblizy¢ nastepujacymi
zalezno$ciami empirycznymi dla olejow silikonowych fir-
my Dow Corning:

—200 FLUID — v = vy - A1~ b1t (51)
—SI. 550 FLUID — v = vy, - A1~ but (52)
gdzie:
b #
Cu
1}
2}
nE
Rys. 10. Wykres za-
sl lezno$ci stosunku
wspolezynnikoéw tiu-
mienia
b h
6 Ea 1
1 — a=2R, »=
= 30 000; — =
= 3R, »=30000; 3 —
4+ a=2R, »=10000;
4 — a=4R, v =
=30000, 5 — a=
= 3R, »=10000; 6—
9 a=2R, »=23000, 7—
a=4R, »=10000; 8
-- a=23R, »=3000;
9 — a=2R, »=
: 1000; 10 — a =4R,
Lo »=3000; 1 — a =
0002 w4 0006 0008 0/ b =3R, »=1000; 12 —
njwiran ¥ @ = 4R, » = 1000
res — lepko$é kinematyczna w temp. +25°C (rys. 8),
t — temperatura w °C.

Podstawiajgc (51) lub (52) w zaleznoéci od uzytego oleju
do (47) i (25) do (20) ofrzymujemy rzeczywisty wspoiczyn-
nik tlumienia w funkcji temperatury.

W celu pelniejszego przedstawienia wplywu tempera-
tury i wysoko$ci na zmiane warto$ci wspoélczynnika tlu-
mienia, tworzymy stosunek migdzy rzeczywistym wspo6i-
czynnikiem tilumienia a wsp6lczynnikiem okres$lonym w
warunkach: temp. +25°C, wysoko$¢ H =0 m npm. Oceng
jego zmian okres§lajag wyrazenia:

— dla ttumika cieczowego

b

3= M bt (53)
25
— dia tlumika pneumatycznego
Ps- T2
C T4+ S 54
Cys' Bs-298,150 -
298,15+ S
gdzie:
T — temperatura w K.
t — temperatura w °C.

W zaleznoéci od granicznych temperatur pracy tlumika,
wspélczynniki 1; i A, nalezy przyjmowaé wg tabl. 4, za$
wspoOtczynniki b, = b, = 0,04.

Analizujge rys. 9 widzimy, ze na stopien ttumienia, szcze-
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goélnie ttumikéw olejowych, bardzo duzy wplyw ma tem-
peratura otoczenia. Dobierajgc np. stopien tlumienia w
temp. +25°C (fy; = 0,7) nalezy liczy¢ sie z tym, Ze jego
warto$é w temp. +60°C bedzie dwukrotnie nizsza, a juz
w temp. —10°C dwukrotnie wyzsza, natomiast w granicz-
nych temperaturach eksploatacji —60°C dla przyrzadow
lotniczych pracujgcych w niehermetyzowanych kabinach
bedzie ponad dziesieciokrotnie wyzsza i woéwezas przyrzad
pedzie bardzo silnie przetlumiony.

Projektujge przyrzad z tlumikiem. olejowym nalezy wigc
mie¢ na uwadze temperature znamionowag i zakres tempe-
ratur pracy. W temperaturach granicznych, zgodnie z wy-
maganiami norm, nalezy sprawdzi¢, czy nie zostaly prze-
kroczone dopuszczalne czasy odpowiedzi przyrzadu na skok
jecdnostkowy.

Porownanie wspélezynnikéow ttumienia

W celu zobrazowania waloréw uzytkowych poszczegol-
nych rodzajow tlumikéw stosowanych do tlumienia drgan
w ruchu obrotowym, nalezy dokonaé¢ poréwnania wartosci
ich wspélezynnikéw tlumienia dla stanu ustalonego w =
= const, przy tych samych wymiarach charakterystycz-
nych.

Do oceny okresu przejSciowego w {lumikach pneuma-
tycznych nalezy obliczy¢ stala czasowg ukladu pneuma-
tycznego tlumika wg (15). Wychedzace z (24) i (20) dla tiu-
mikow pneumatycznych i przyjmujac a =2r, a = 3r lub
a = 4r otrzymujemy wspoéiczynnik tlumienia:-

Cy = —~n17r-r5‘;t1,-7;

gdzie:

Mp — wspdlczynnik lepkos$ci dynamicznej powietrza,

n; — wspollczynnik zaleiny od a: ny=9,6 dla a=2r;
ny = 21,6 dla a =3r; ny=38,4 dla a = 4r.

Dla tlumika cieczowegc (39) wspélczynnik tlumienia wy-
nosi:

2 ll

= —47‘5-R1 He —h—l‘

gdzie: ue — wspolczynnik lepko$ci dynamicznej cieczy thu-
migcej.

Przyjmujac Ry =1, l =1l3=7r, h = h; mozna okresli¢ za-

leznosé:
. b :
— =, He (ﬁ) : (55)
Co Up R,

gdzie: my — wspolczynnik zalezny od a: mg = 0,416 dla
a=2r; ng=0,185 dla a = 3r; ng = 0,102 dla a = 4r.

Wartos¢ powyzszej zaleznosci przedstawiono na rys. 10
dla dopuszczalnego stosunku hy/R,; okreslonego dla warun-
ku (48) i olejow o lepkoSci 1000--30 000 cSt.

Analizujac wykres widzimy, Ze przy odpowiednich wy-
miarach szczelin h w tlumikach pneumatycznych mozemy
uzyska¢ wigkszy ich wspolczynnik ttumienia niz dla ttumi-
kow cieczowych wypelnionych olejem nawet o wysokiej
ltzpkos’ci y = 30000 cSt, co jest spelnione dla zakresu

T-< 1. Uzyskiwane jest to dlatego, ze wspotczynnik tiu-
(“]

mienia pneumatycznego jest odwrotnie proporcjonalny do
trzeciej potegi wielkosci szczeliny h. Tym wiasnie zrekom-
pensowany zostaje wplyw niskiego wspoédlczynnika lepkosci
dynamicznej powietrza. Na wielkos§é wspétezynnika ¢, ma
rowniez wplyw dlugosé korby a, ktérej wydluzenie powo-
duje jego wzrost. )

Wadg rozwigzania konstrukcyjnego pneumatycznego tiu-

KSIAZKI LOTNIGIE |
e G

mika tlokowego pracujgcego jako tlumik obrotowy (rys. 5)
jest ograniczenie zakresu zmian katowych polozenia korby.

Oszacowanie bledow

Na podstawie zalezno$ci (49), (20), (47) mamy dla tlumika
pneumatycznego:

6-m-r%-1-p
p=— P (56)
2,513 Bicx
a dla tlumika cieczowego:
4-m-R3-1
F i P (57)

hl Bkr
Przyjmujac u i fx. jako stale i obliczajgc rodzniczke zu-
pelng tych wyrazen, otrzymujemy wzory na wartosé
wzgledng bledu wynikajgcg z odchylek wymiarowych cze-
Sci skladowych i parametréw charakterystycznych tlumi-
kow.
Dla tlumika pneumatycznego:

4 4 Al 4h
(sﬁ=i-1oo%=[3_-r—+ 2 +3——]-100% (58)
B L h
Dla ttumika cieczowego:
4B AR, | |d4ly| |4k,
B s JOODY, s H _ 2 ]-1007 (59)
b="g 1% Ref |l |k °

Podstawiajac odchylki wykonania cze$ci tlumikow, moze-
my oszacowa¢ ich wplyw na stopien tiumienia.

Dla tlumikéw cieczowych wplyw odchylek wymiarowych
na steopien ttumienia jest znacznie mniejszy i wynosi przy
dokladnym wykonaniu do 20%, natomiast w tlumikach
pneumatycznych dochodzi nawet do 100%, co wynika z po-
trzeby stosowania mniejszych szczelin 1 potggowego jej
wplywu. W zwigzku  z {ym w tlumikach pneumatycznych
stosowany jest dodatkowy zaworek tlumigcy w celu skom-

pensowania rozrzutu stopnia ttumienia.
/
*

Przedstawiona analiza tlumikéw pneumatycznych i cie-
czowych pozwala na wyciggnigcie nastepujgcych wnioskow:

® Tiumiki pneumatyczne cechuje:

— mniejsza wrazliwos¢ zmian stopnia tlumienia f od
temperatury (rys. 9),

— wigkszy wplyw odchylek wymiarowych na stopien tiu-
mienia (58),

— wystepowanie dos$¢ znacznych zaburzen przy zmia-
nach cisnienia otoczenia i przy zmianach wysokosci,

— mozliwos$¢ -zamarzania w warunkach oszronienia.

® Tilumiki cieczowe cechuje:

— bardzo duza wrazliwo$é stopnia tlumienia [ od tem-
peratury (rys. 9),

— znacznie mniejszy wplyw odchylek wykonania szczeli-
ny na stopien ttumienia (59),

— brak wystepowania zaburzen przy zmianach warun-
kow otoczenia,

— mala mozliwos¢ zamarzania przy niepelnym napelnie-
niu,

— mozliwosé wyslepowania wyciekow cieczy tlumigcej.
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krzywej wyrwania 1 obcigzen od podmu-
chow. Nie podano roéwniez obcigzen po-
wierzchni sterowych. Zjawiska aeroelastycz-
nos$ci przedstawiono w dos§¢ skromnym wy-
borze. Osobny rozdziat po§wigcono oblicze-
niom poduszkowca.

Ksigzka stanowi wprowadzenie w glow-
ne problemy budowy samolotow. Moze siu-
zy¢ studentom i konstruktorom amatorom

CHEDA W. MALSKI M.: Platowce. Tech-
niczny poradnik lot@iczy. Wyd. 2. Wyd.
Komunikacji i Egcznosci. Warszawa, 1981,
str. 460, cena zl 140.—

Poszerzone i uaktualnione drugie wyda~-
nie ,,Platowcow” (I wyd. — 1968 r.) na
plerwszych 22 stronach zawiera krotkie in-
formacje o historii i rozwoju lotnictwa na
¢wiecie i w Polsce. Niestety sg one bar-
dzo ogoélnikowe i zawierajg sporo bledow.
Frauss nie byl konstruktorem Wichra, a
Dgbrowski — Karasia i Suma. LOT nigdy
nie uzywai Tu-154, a lotnictwo sanitar-

28

ne — Wilgi 40 S. Aktualnoéé¢ tych rozdzia-
16w pozostawia wiele do zyczenia.
Zasadniczg czg$¢ ksigzki stanowig: aero-
dynamika, mechanika lotu, budowa pta-
towcow, wyposazenie samolotu oraz eks-
ploatacja. Zawierajag one liczne definicje,
informacje, wzory, opis zjawisk, szczegol-
nie z aerodynamiki i mechaniki lotu. Roz-
dzial ,,Budowa platowco6w’” jest poSwiecony
raczej wytrzymaltosci Kkonstrukeji lotni-
czych niz samej konstrukcji. Zamieszczony
opis samolotu Wilga 1 trudno nazwaé ma-
terialem aktualnym. W podrozdziale o ob-
cigzeniach zewngtrznych samolotu brak jest

do zapoznania sie z problemami lub przy-
pomnienia niektérych zagadnien. Jednakze
wbrew tytutowi jest to tylko encyklope-
dyczny informator a nie poradnik technicz-
ny, z kiérego moglby korzystaé student,
konstruktor czy uzytkownik przy rozwigzy-
waniu biezgcych problemow w swej pracy.
Moze w prizyszlosci nalezaloby ksigzke po-
dzieli¢ na ,,Poradnik konstruktora lotnicze-
go” i ,,Podrecznik cksploatacji samolotow”
uzupelniajgc o konkretne dane uzytkowe —
albo zmieni¢ podtytul na ,,Informator ency-
klopedyczny', co lepiej wskazywaloby na
przeznaczenie ksigzki, A.G.
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PROTOTYPY -

McDonnell Douglas TAV-8B ® USA e

Samolot freningowy pionewego startu

Firma McDonnell Douglas przedstawila projekt prze-
robki samolotéw szturmowych pionowego startu i ladowa-
nia AV-8B Harrier II, uzywanych przez USMarine Corps,
na dwumiejscowg wersje treningowg TAV-8B. Samolot
TAV-8B bardziej nadawatby sie do treningu pilotobw maja-
cych lata¢ na samolotach AV-8B i bylby tanszy od samo-
lotu brytyjskiego TAV-8A. Przerdébka samolotu AV-8B mna
samolot TAV-8B wymaga tylko 79 dni zamiast 91 dni po-
trzebnych w przypadku samolotu TAV-8A. Latwiejsza jest
réwniez zamiana wersji treningowej na bojows.

Przednia cze$¢ kadluba wersji treningowej jest przediu-
zona o ok. 1,2 m w celu zabudowy drugiej kabiny, w
zwigzku z czym konieczne bylo zwigkszenie powierzchni
statecznika kierunku. Masa wlasna wersji TAV-8B jest
wieksza o 600 kg od masy samolotu AV-8B przy nie zmie-
nionej maksymalnej masie startowej. Naped samolotu nie
ulega zmianie — jest nim silnik Pegasus 11 Mk 103 (¥402).
Wersja treningowa zabiera to samo uzbrojenie co AV-8B,
dzieki czemu moze by¢ przeksztalcona na dwumiejscowy
pelnowarto$ciowy samolot bojowy, przy czym kabina ucznia
nie wymaga wigkszych przerobek.

W przypadku zatwierdzenia projektu pierwsza seria 27
samolotéow TAV-8B zostalaby wykonana w 1985 r., a tre-
ning pilotdéw rozpoczaltby si¢ w 1986 r.

Dane techniczne

Rozpietosé 9,22 m
Diugesé 15,33 m
Wysoko$é 4,08 m
Masa wlasna z wyposazeniem 6380 kg
Masa startowa maks. 13490 kg

PROTOTYPY =

McDonnell Douglas DC-8 Srs 71 USA @

Samolot pasazerski na dlugie trasy

W 1973 r. utworzono w USA przedsiebiorstwo Camma-
corp, ktérego zadaniem jest realizacja programu wyposaze-
nia samolotéw DC-8 Super serii 60 w silniki General
Electric/SNECMA CFM-56 o stosunku natezen przepltywu
6:1 i ciagu 10700 daN w miejsce silnikéw Pratt and Whit-
ney JT3D o stosunku natezen przeptywu 1,56:1 i ciagu
8000 daN. Obiektem modernizacji sa 243 samoloty DC-8
Super Srs 61, 62 i 63, ktoérych eksploatacje rozpoczeto sto-
sunkowo niedawno. Nowe silniki, o malym jednostkowym
zuzyciu paliwa, majg powaznie obnizyé ich koszty eksploa-
tacyjne.

Firma Cammacorp koordynowala prace projektowe i ba-
dania, a obecnie jest odpowiedzialna za marketing, umowy
z liniami lotniczymi i wytwoérniami oraz za serwis po
sprzedazy samolotow, tj. za te wszystkie zadania, ktore
normalnie nalezg do wytworecy samolotu. Przerobki samo-
lotéw dokonywane sg w zasadzie w zakladzie McDonnell
Douglas w Tulsa, lecz majg byé¢ réwniez dostarczone zesta-
wy do modyfikacji 12 samolotéw przez linie lotnicze Delta
w Atlancie. Do polowy 1982 r. wplynely 94 pewne zamo6-
wienia, 10 opcji i 29 zaméwien warunkowych na nowe
samoloty. ’

Do prob homologacyjnych przerobiono po jednym egzem-
plarzu wersji Srs 61, 62 i 63. Przerobiony egzemplarz
Srs 61, tj. Srs 71, latat po raz pierwszy 15 sierpnia 1981 r.,
a certyfikat otrzymal w kwietniu 1982 r. po 344 h préb
w locie. Pierwsze samoloty Srs 71 zostaly dostarczone li-
niom United Airlines i Delta Airlines.

Dane techniczne

Rozpietosé 4340 m
Dlugosé 57,12 m
Wysokosé 12,88 m
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Masa startowa maks. 147 414 kg
Masa paliwa maks. 71500 kg
Liczba pasazer6w maks. 269
Predkos¢ przelotowa na wys. 10670 m 854 km/t
Potrzebna diugosc pasa startowego 2697 m
Zasieg z kompletem pasazerow 7480 km
W.K.
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Graniczna wytrzymafos¢ na pekanie
Kiscc i jej pomiar na stali SOHGSNA

Kisce (threshould stress intensity) — wytrzymalosé na
pekanie w warunkach powodujacych kruchosé materiatu
(w $rodowisku korozyjnym lub warunkach fizycznych, ta-
kich jak atmosfera wodoru, obnizona lub wysoka tempe-
ratura i in.) jest graniczna intensywno$cia naprezen, powy-
zej ktorej w danym materiale, w okre$§lonych warunkach
zewnetrznych i w okre$lonym czasie daje sie zaobserwowaé
propagacja peknigé [1, 2, 3]. Pomiary Kjscc od poczatku
znalazly zastosowanie gléwnie w badaniach korozji napre-
zeniowej i stad pochodzi jej oznaczenie (critical limit of
stress corrosion intensity factor).

Metody wyznaczania K;sce

Krytyezna intensywnoéé naprezen w danych warunkach
wywolujacych krucho$é Kisce wyznacza sie przez obciaza-
nie prébek z nacietym karbem i zmeczeniowym lub koro-
zyjnym peknieciem inicjujacym. Przyjmuje si¢, ze wyniki
uzyskane po inicjacji peknieé wskutek dzialania korozji
musza byé traktowane réwnowaznie z wynikami uzyskany-
mi po inicjacji zmeczeniowei. W praktyce peknigcia koro-
zyjne obserwuje sie nie tylko na dnie karbéw wycietych
mechanieznie, lecz réwniez na powierzchni proébek glad-
kich. W przypadku wysokowytrzymatych stopéw aluminium
takie inicjujace pekniecia pochodzace od wZer6w po-
wierzchniowych obserwuje sie na gladkich prébkach zgi-
nanych w 35% roztworze wodnym NaCl juz przy napre-
zeniu ok. 50% R.. W wysokowytrzymaltych stalach wiel-
koéé wady wystarczajacej do zainicjowania pekniecia przy
obciazeniach rzedu R. moze by¢é mniejsza od 0,025 mm, co
odpowiada wielkoéci obserwowanych w stalach wtracen
i wzerbw korozyjnych.

W literaturze opisano kilka zasadniczo r6éznych metod
wyznaczania Kisce.

Metoda Browna [2, 4]

Metoda ta wymaga obcigZenia kilku prébek do réznych,
coraz nizszych, pozioméw intensywno$ci naprezen Kii,
mniejszych od Kjse — krytycznej intensywnosci naprezen
w momencie pekania dora‘nego w danym S$rodowisku. Po-
niewaz na og6l jest ona nieznana, za punkt wyjSciowy moz-
na przyjmowaé Kjc — krytyczng intensywno$é naprezen
w warunkach normalnych, tj. obojetnych chemicznie i fi-
zycznie.

Wyznaczona metoda Browna Kisce stanowi warto§é pro-
gowy intensywno$ci naprezen, ponizej ktoérej nie obserwuje
sie rozwoju pekniecia w zalozonym okresie czasu préby —
zwykle 500 lub 1000 h. Prébki, ktére nie pekly w okreslo-
nym czasie préby dolamuje sie statycznie, aby zmierzyé¢
diugos¢ inicjatora i obliczyé intensywno$¢ naprezen, podob-
nie jak na prébkach peknietych w prébie. Obliczone po-
czatkowe intensywno$ci naprezenn Ky oraz czasy do pek-
niecia poszczegblnych probek sg podstawg do sporzadzenia
wykresu, z ktérego mozna odczytaé wartos$é Kiscc (rys. 1)

Metoda dociqzanin [1]
W metodzie tej obcigza sie stopniowo coraz bardziej po-

jedvneza prébke. Kazdy kolejny poziom obcigZenia wytrzy-
\ mywany jest przez okres czasu uznany za wystarczajacy
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do §t\3vie}‘dzenia, czy rozpoczyna sie propagacja peknigcia.
Obmgzeme, przy ktérym to nastapi jest wraz z dlugo$cia
pekniecia podstawa do obliczenia Kjsce.

Metoda Novaka i Rolfe’a [2, 5]

Metoda ta polega na utrzymywaniu stalego rozwarcia
zewnetrznych brzegéw szczeliny prébki podezas calej pro-
by, dlatego najczesciej wykorzystuje sie w niej probki
obcigzane $ruba (lub klinem). Prébke napreza sie, roz-
wierajac szczelineg do uzyskania intensywnodci naprezen
wystarczajacej dla inicjacji pekniecia, a nastepnie umiesz-
cza sie w badanym $rodowisku. W miare propagacji pek-
nigcia przy stalym rozwarciu szczeliny v, wzrost jej diu-
gosci a powoduje staly spadek sily rozwierajacej P, a za-
tem i intensywno$ci naprezen na wierzchotku pekniecia K.
Powoduje to zmniejszanie szybko$ci propagacji az do zu-
pelnego zatrzymania pekniecia przy dlugoéei szczeliny
Qeorry 1 przy intensywnosei naprezen réwnej Kisce (rys. 2).
Zaleznie od poczatkowej intensywnosci naprezen Ky oraz
ditugosei probki, zatrzymanie pekniecia i wyznaczenie Kiscc
moze byé uzyskane na jednej probce. Jezeli prébka okaze
sie zbyt kroétka, nastapi catkowite jej roztamanie przed
zatrzymaniem pekniecia i nalezy ponowié probe, rozpo-
czynajae od mniejszej poczatkowej intensywnoéei napre-
iefl Kﬂ.

Metoda Speidela [2, 6]

Metoda ta pozwala na okreélenie Kiscc z pomiaru pred-
kosci propagacji pekniecia w funkeji intensywno$ei na-
prezen zgodnie z definicja Kiscc jako intensywno$ci napre-
zen, ponizej ktorej szybkosé propagacji wywolanej dziala-
niem S$rodowiska zewnetrznego staje sie pomijalnie matla.
Przyjmuje sie rézine warto$ci minimalne predko$ei propa-
gacii jako kryterium w tej metodzie. T tak np.: Speidel [6]
podaje 10-2 m/s, a Ford 101 m/s [7]. Tak zdefiniowana
warto§é Kisce zaznacza sie wyraZnie na wykresie we
wspobtrzednych logarytm szybkosci propagacji (da/dt) —
intensywno$¢ naprezen Ky (rys. 3).

Srodowiska badan Kscc [1]

Pomiary XK;sce przeprowadza sie najczeSciej w $rodo-
wiskach korozyjnych, choé moga byé to réwniez kazde
inne warunki zewnetrzne powodujgce krucho$é materiatu
i sprzyjajace propagacji peknieé, np.: temperatura, atmo-
sfera wodoru i in.

W badaniach moga by¢ stosowane Srodowiska:

— naturalne, np. woda morska,

— odtworzone laboratoryjnie $rodowiska naturalne, np.
sztuczna woda morska,

— sztuczne, np. wodne roztwory soli o réznych steze-
niach,

— eksploatacyjne $rodowiska przemystowe, jak np. roz-
twory N,0O,;, MgCl,, H,SO,, Na,Cr,0;, freony, alkohole i in.

Do najczeSciej stosowanych w badaniach na potrzeby
lotnictwa nalezy roztwér NaCl o stezeniu 3,5% wag. (0 nor-
malnosci 0,6 n). Jest to $§rednie stezenie wody morskie]
oceanicznej (Pacyfik, Ocean Indyjski, znaczna cze$¢ Atlan-
tyku — dla por6éwnania $rednie zasolenie Baltyku wynosi
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0,78%). Stezenie to jest latwe do uzyskania i od dawna
bardzo czesto stosowane w prébach korozji naprezenio-
wej. Do czesto stosowanych $rodowisk naturalnych nalezy
zaliczy¢ rowniez powietrze o wilgotnosci wzglednej 100%
oraz badania w warunkach punktu rosy odtwarzanych
przez dzialanie wody destylowanej.

K,
K:«(' ¥ = = H P
K, - ‘ Podkrytyczny
" ‘ rozwe) szczedin
Kff = ((]/ )
Ki - “
Krﬁf " = -
Brak rozwoju szczelin
- i/’n <const)
500h 7
(1000R) 1 jese s

Rys. 1. Przebleg intensywno$ci naprezert podczas préby i wyzna-
czenie K1scc metodg Browna

Badania w o$rodkach naturalnych prowadzi sie w tem-
peraturze otoczenia. W przypadku badan w wodzie desty-
lowanej czesto stosowana jest réwniez temp. 70°C.

Metody ekspozycji [1]

Probki z peknieciem inicjujgcym poddawane sy dziala-
niu czynnika korozyjnego:

— albo przez caly czas proby,

— albo w cyklach zwilzania i osuszania powietrzem, np.
typowy cykl: 10 mIn zwilzania =~ 50 min osuszania.

Zatrzymanie
o ,L?_u( nicia

Rys. 2. Zmiany obcigzenia i in-
tersywno$ci naprezen do mo-
mentu zatrzymania pekniecia
przy wyznaczaniu K1scc metodg

TL/17/82 k2 Novaka-Rolfe’a

— albe czynnik korozyjny doprowadzany jest okresowo
wprost do szczeliny (wkraplanie, zasilanie knotem). Ten
sposob stosowany jest glébwnie w badaniach stopéw alu-
minium, gdyz calkowite zanurzenie prébki w czynniku
korozyjnym mogloby spowodowaé silng korozje calej jej
powierzchni.

W badaniach probek obcigzanych zewnetrznie czynnik
korozyjny umieszcza sie czesto w malych pojemnikach
umocowanych wprost na prébee, podczas gdy probki na-
prezane $rubg lub klinem latwo mogg byé calkowicie
zanurzone w kgpieli danego osrodka.

dafatms)
07

0’ 9': Hd

0 20 30 90 50 60 K, MPam*

Rys. 3. Zalezno$§¢é predkosci pegkania dal/dt od intensywnéci na-
prezen K3 w badaniach metodg Speidela
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Probki do badaﬁ K1SCC [1]

Probki do pomiaréw Kisce majg naciety karb i inicju-
jace peknigcie zmeczeniowe. Mozna je podzielié na dwie
grupy:

— obcigzane zewnetrznie przez uklad diwigniowy z ob-
cigznikami lub maszyng wytrzymalosciowa,

— wewnetrznie naprezane Srubg lub klinem.

Podczas gdy pierwsze wymagajg duzych stoisk labora-
toryjnych lub maszyn wytrzymalo$ciowych, drugie zajmuja
niewiele miejsca.

Najczesciej stosuje sie typowe probki, ktére wraz z sym-
bolami stosowanymi w literaturze anglosaskiej wymieniono
nizej.

Probki zewnetrznie obcigZane

@ NajczeSciej stosowana proébka CANT do zginania 3-
lub 4-punktowego (rys. 4).

® Probka SENT z pojedynczym karbem bocznym do
proéb rozciggania (rys. 5).

® Probka CNT rozeiggana z karbem $rodkowym (rys. 6).

® Préobka PTSCT rozciggana z karbem powierzchnio-
wym (rys. 7).

| 2b *5mm 20 *5min
S

Rys. 4. Prébka zginana — CANT

Probki napreziane zewngtrznie lub wewnegirznie
(zaleznie od wykonania)

® Probka DCB — S$rubowo naprezana lub obcigzana ze-
wnetrznie, probka typu rozitamywanej belki. Jest ona czg-
sto stosowana do badan blach grubych ze stopéw alumi-
nium. Pcknigcie orientuje sie zwykle réwnolegle do po-
wierzchni badanej plyty (orientacje S-L lub S-T [9]). Duza
dlugoéé proébki, zwykle 127 mm, na ogdét wystarcza do
zatrzymania peknigcia zanim nastgpi calkowite jej roz-
lamanie, a wiec i na wyznaczenie K;sce W jednej probie
(rys. 8, 9).

® Probka rozciggana zwarta o ksztalcie préobki CT do

- badan Kjc. W przypadku obcigzania zewnegtrznego ozna-

czana symbolem WOL, za§ w przypadku naprezania $rubo-
wego BL-WOL (rys. 10). Ze wzgledu na mniejszg dlugo$¢
niz probki DCB moze nastgpi¢ calkowite rozlamanie probki
przed zairzymaniem peknigeia, a wigc przed osiagnigciem

@ Rozlamywana probka zbiezna (profilowa) T-DCB obcig-
7ana przez $rube lub uklad zewnetrzny. Stosowana jest

ol -

i_‘ S e S s

Rys. 5. PrObka rozciggana z pojedynczym Kkarbem bocznym —
SENT

w badaniach blach cienkich i grubych w ten sam sposéb
co DCB. Profil zbieznosci okres§lony jest tak, aby wspot=-

rzedna brzegu probki h (rys. 11) byla okreslona przez
stala m w funkcji * — odlegloSci od plaszczyzny obcig-
zenia:
3x2 - h2
_—m
hs

Dlatego pochodna podatno$ci probki wzgledem diugosci
pekniecia i intensywno$é naprezen tez sg stale:

2 Pm!/?
g
gdzie: my; — do$wiadczalnie okre§lona warto$¢ stalej m.

3



Warunki wazno$ci préby [1]

Warunki wymiarowe ASTM, tj.:. g> 2,5K3c/R2,, oraz
a > 2,5K2¢/R2 , moga uniewazni¢ wyznaczone warto$ci Kiscc,
podobnie jak i Kjc. Jezeli warunki te nie sg spelnione,
a zaobserwowano znaczne zmniejszenie intensywnosci na-
prezen w czasie propagacji pekniecia, to uzyskane wyniki,
chociaz nie sa zalecane do obliczen konstrukcyjnych, okre-
§laja jednak zjawisko w sposob jakoSciowy.

Prakiyezny pomiar granicznej wytrzymaloSci
na pekanie Kjscc

Przedstawiony ponizej opis praktycznej oceny granicznej
wytrzymalo$ci na pekanie Kiysce dotyczy stali konstrukeyj-
nej wysokiej wytrzymatosci 30HGSNA.

Badania odkuwki stali 30HGSNA

Badano stal 30HGSNA wg PN-72/H-84035 z peknietej od-
kuwki belki gléwnej skrzydila samolotu, w stanie obrobio-
nym cieplnie zgodnie z typowa technologig zapewniajaca
twardos$é 47-51 HRC:

— podgrzanie do 650°+10°C/20 min,

— dogrzanie w atmosferze ochronnej
/20 min,

— chtodzenie w oleju o temp. 210°F+10°C/60 min,

— odpuszczanie 250°+10°C/120 min.

Wyciete do badan mechaniki pekania prébki mialy orien-
tacje L-T [9] zgodna =z peknieciem eksploatacyjnym za-
obserwowanym w belce (rys. 12).

do 900°+10°C/

Wyznaczenie Ky¢

Na 'dwéch prébkach rozcigganych zwartych typu CT
o wymiarach 13 X 31,2 X 32,5 wyznaczono odporno$¢ na
pekanie K¢ zgodnie z norma ASTM E 399 [9], uzyskujac
$rednig warto$é K,c = 57,4 MPa-m1/2.

Wyznaczenie Kyscec

W celu wyznaczenia Kjscc w 3,5% roztworze wodnym
NaCl w temp. otoczenia zastosowano metode Browna, ktorg
przebadano serie prébek rozcigganych zwartych typu CT

3
g0 A
B B
[P 4
70 L b
A
pt——— - 4—b — -— /47552 Rs

Rys. 6. Probka rozeciggana z karbem S$rodkowym — CNT
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Rys. 7. Probka rozciggana z karbem powierzchniowym — PTSCT
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Rys. 8. Obcigzana zewnetrznie probka typu rozlamywanej belki—
DCB
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Rys. 9. Obcigzana s$rubowo probka

typu rozlamywanej belki —
DCB (lub BL — DCB) '
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Rys. 10. Probki rozciagane zwarte:

obcigzana zewngtrznie WOL
i obeigzana $rubowo BL — WOL
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Rys. 11. ProObki profilowe zbiezne T-DCB: $rubowa i obcigzana
zewngtrznie

o wymiarach jak w przypadku K;c i zgodnych z normg
ASTM.

Stanowisko pomiarowe

Wykorzystanc skonstruowane w ITWL w Warszawie sta-
nowisko diZwigniowe, w ktéorym zamocowang sworzniami

. prébke mozna obcigzaé silg 1000--20 000 N (rys. 13).

Czynnik korozyjny byl dostarczany do szczeliny probki

. W sposoOb ciggly z zasobnika przez knot.

Rozwartos$¢ szczeliny mierzono w sposOb ciagly tenso-
metrycznym czujnikiem przemieszczen CG mocowanym
miedzy ostrzami naklejonymi na powierzchni proébek kle-
jem BWF-41, Rejestrator sprzezony przez mostek z czuj-
nikiem tensometrycznym pozwalal na uzyskanie ciggltego
zapisu przyrostu rozwarto$ci szczeliny Adv = f(t), calosé
uktadu pomiarowego zasilana byla z zasilacza stabilize-
wanego.

Przebieg pomiaréow Ki;scc

Zmeczeniowe pekniecia inicjujgce wytwarzano na pulsa-
torze przy obcigzeniu tetnigecym 981--9810 N o czestotliwo-
Sci 30 Hz w ciggu 30000--40 000 cykli. Zgodnie z zasadg
metody Browna obcigzenie kazdej nastepnej probki dobie-
rano w ten spos6b, aby uzyskiwaé¢ coraz mniejsze poczat-
kowe intensywnosci naprezen K;; w etapie korozyjnym pro-
by wg zaleznosci:

TLiA 1983 nr 7



py/2
o
¥

W tym celu nalezalo dokladnie oceni¢ dlugosci peknieé
przed doborem obcigzenia. Postuzono sie¢ metodg oceny
podatnogei probki [8]. Zgodnie z charakterystyka czujnika
CG.

v=3,49-10"%4Lcc

gdzie: "ALcg — zmiana sygnatu czujnika CG wywolana przy-
rostem sity AP.

Kazdg probke obciazono sitami 2000 N i 6000 N (4P =
= 4000 N) odczytujgc wartosci ALce i obliczono bezwymia-
rowq dlugosé¢ pekniecia a/b z zalezno$ci:

a/b = 0,1621 - 0,00796 2 — 0,0000342 12
gdzie:
P
4P

Znajac bezwymiarowg dlugo$é peknigcia a/b, mozna obli-
czyé lub odczytaé z tablic warto§é funkcji Y =Y (a/b)
craz obliczy¢ dlugosé inicjatora peknigeia a.

Po zerwaniu poréwnano dlugo$é inicjatora pekniecia
obliczong metodg podatno$ci ze zmierzong przy uzyciu
mikroskopu warsztatowego. Uzyskano zadowalajgce rezul-
taly, np. dla probki nr 5:

—- obliczone metoda pcdatnosci a = 12,566 mm,

— zmierzone metoda cptyczna a = 12,56 mm.

Po obcigzeniu probki i zapisaniu na rejestratorze wy-
kresu Av=1f£(t) odczytywano czas do zerwania proObki tn.
Na podstawie wynikow sporzadzono wykres we wspoirzed-
nych intensywno$¢ naprezen — czas zerwania (tabl. 1).
Aproksymujgc wyniki pomiaréw wykre§lono krzywa
K = f(tn) 1 odczytano wartoéé progowyg K; = Kjscc, poni-
zej ktoérej probki nie ujawniajg rozwoju peknie¢ w przy-
jetym za kryterium czasie 500 h (rys. 14).

Opracowanie matematyczne wynikow przeprowadzono za
pomocg minikomputera z wykorzystaniem programu apro-
ksymacji wynikéw pomiaréw krzywg Gaussa w postaci:

(x-—m)_’

Y=A+Ke %

gdzie: A
Y, x — dane eksperymentalne: Y — zbiér wartosci Kii;
x — zbior wartosei log tn,

belki skrzydla

K, A, m, 3 — parametry funkcji wyznaczone metodg po-
réwnania momentéw rzedu 0,1,2 pola pod krzywag teore-
tyczng i eksperymentalna,

m — wspolrzedna poczatku krzywej Gaussa,

o — wspolczynnik ksztaltu krzywej Gaussa,

A — szcCy

K = Kjc— A = Kye — Kisce.

Podstawiajgc powyzsze oznaczenia, uzyskujemy funkcje
Gaussa w postaci:

Kyi= Ksce + (Kic — Kysce)-€ W
Wyznaczona wartoéé Kiscec = 17,2 MPa . m'"

Probka C-T

}

Rys. 13. Schemat zastosowanego w metodzie Browna sposobu
obcigzania probek
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HYZNRCZANIE KISCC DLA STRLI 3EHESNA

Kl (NFRVA)
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SH +
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- | 2 3 'y g
Rys. 14. Wyznaczenie K goc metndg Browna — wydruk minikom-
putera

TABLICA 1. Wyniki prob korozyjnyeh prowadzonych
metoda Browna [3] &

Poezgtkowa
Nr intensywnosé Czas do
prébki naprezen, peknigeia. min
MPam!'[?
3. 51,77 16
4 41,19 54
15 28,42 70
6 24,65 220
£ 19,83 2165
8 19,52 5595
9 16,50 l nie pekly do
10 15,63 - 500 h
l (30000 min)
Badania struktury

Obserwacje metalograficzne zgtadéw trawionych 3% ni-
talem przy powiekszeniu 1000X potwierdzily obecnoé¢ jed-
norodnegy drobnoiglastego martenzytu z niewielky iloScig
austenitu szczagtkowego (rys. 15).

Wykonane metodg Vickersa pomiary twardosci przy
obeigzeniu P = 10 kg pozwolily okre§li¢ $§rednig twardosé
probek na 555 HV (~53 HRC).

Obserwacje fraktograficzne

Przeprowadzono wiele obserwacji fraktograficznych:

— nieuzbrojonym okiem,

— przy niewielkich powigkszeniach przez mikroskop ste-
reoskopowy,

—- na mikroskopie skaningowym przy powigkszeniach do
850%.

TABLICA 2. WlasciwoSei mechaniczne stali 30HGSNA z kesa profila 150 x 80 mm po
pelnej obrébee cieplnej H.: 900°C [OL +0.: 250°C/ /2 h/ pow. [10]

Y " 5 Ry R, E, A, Z
Orientacja prébek M l’n; MPy GPa % '%:
I — wzdluzna 1660 1350 205,7 8,9 36
T — poprzeczna (kierunek szerokodei) | 1660 1360 204,3 9,4 54
S — poprzeczna (kierunek grubodei) 1655 1350 200,5 9,0 35,5
Wlaéciwoéei mechaniczne wg
PN-72/11-84035 1618 1373 — 9 45

TABLIGA 3. Odpornosé na pekanie K, stali 30HGSNA
z kesa profilu 150 X 80 mm po pelnej obrébee cieplnej
na prébkach CT grubosei 12 mm [10]

Orientacja prébek Odpomﬁs;a;‘:lfckm"e'
L-S 91,6
L-T 89,7
T-L 84,7
S-L 82,2
T-8 93,2
S-T 86,8
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Juz nieuzbrojonym okiem daja sie wyréznié po prébach
Kisce trzy kolejne strefy zlomu: zmeczeniowa, korozyjna
i statyczna (dolomu) (rys. 16). Strefa zmeczeniowa wyroz-

e AN

Rys. 15. Mikrostruktura stali 30HGSNA z odkuwki belki skr‘zy(’ilg.
Widoczny jednorodny drobnoiglasty martenzyt z niewielkg iloscig
austenitu szczgtkowego. Trawiono nitalem, pow. 750X

niala sie gladka powierzchnig, a obserwacje skaningowe
wykazaly jej transkrystaliczny charakter. Najbardziej chro-
powata i zanieczyszczona produktami korozji byta strefa
korozyina o charakterze miedzykrystalicznym (rys. 17), ty-
powym w warunkach korozji naprezeniowej. Strefa doio-
mu miala mieszany charakter plastyczno-kruchy.

2 2 84 4

Rys. 16. Makrofraktografie z;oméw:
z lewej (nr 2) po wyznaczaniu Kig,
#.’—,ﬁ z prawej (nr 4) po korozyjnej pro-
,_“;“{b’\,‘\ bie wyznaczenia K, gcc metoda Brow-
AR na: a) strefa zmeczeniowa, b) strefa

korozyjna, c) strefa dolomu statycz-
Ti/47/82 % nego :

L

TABLICA 4. Odpornosé na pekanie IK,¢ i K,5c¢ kilku stali wysokiej wyirzymalosci
(dla orientacji L-T) (1, 3, 10]

4140 4340 4330V 30HGSNA
Znak stali
wg AISI-SAE (prod. USA) wg PN
K,¢, MPa . m!/? 54,5 56,0 113 57,4%)
1Cs 1 §9.74%)
K,;scg, MPa - m!/? 16,5 16,5 21,5 17,5%)
w érodowisku wody desty- wodnego roztworu
lowanej 3,59 Na Cl
przy temperaturze 24°C 24°C 24°C 20°C
Kisce/Kac 0,3 0,29 0,24 0,2%)
*) Wyniki badaa prébek z belki skrzydta,
¥¥) Wartoéé uzyskana na prébkach z kesa 150 x 80 mm

Badania poréwnawcze kesa stali SOHGSNA [10, 11]

Probki pobrane z kesa 150 X 80 mm stali 30HGSNA
o skladzie chemicznym zgodnym z PN-72/H-84035 obrobio-
no cieplnie zgodnie z normg, tzn. H.: 900°C - 10°C/25 min/
ol., O.: 250°C/2 h/pow., uzyskujac twardo$é¢ 49 HRC oraz
wskazniki mechaniczne zgodne z normg i WT (tabl. 2).

W badaniach odpornosci na pekanie na prébkach typu
compact o wymiarach 12X 60 X 625 mm dla orientacji
L-T uzyskano K;c = 89,7 MPa'm'* (tabl. 3). Podobny wy-
nik — K;c =837 MPa'm'* (po odpuszczeniu 200°C/3 h
przy R, = 1756 MPa oraz Ry, = 1275 MPa) podaje rowniez
literatura [12].

Whnioeski

® Uzyskana dla orientacji L-T odpornos$¢ na pekanie
Kic kesa stali 30HGSNA jest zdecydowanie wigksza od
zmierzonej na odkuwce belki skrzydia wykonanej z tej
samej stali.

® Przekraczajaca wymagania normy twardo$é odkuwki
belki wskazuje na to, ze zostala ona obrobiona cieplnie do
wyzszej wytrzymaltodei doraznej Ry, co spowodowalo jedno-
czeénie niebezpieczne w skutkach obnizenie odpornogei na
pekanie Kjc.

® Przeprowadzone badania wskazujg, ze stal 30HGSNA
moze, uwzgledniajgc zagadnienie wielko$ci obrabianego
cieplnie detalu, wykazywaé znacznie wyzszg odporno$é na
pekanie przy zachowaniu zgodnej z PN wytrzymalosci do-
raznej. Nie mozna przewidzieé¢ jednak, czy wskazZnik Kiscc
wzr6stby jednoczes$nie w tym samym stopniu co Kic, gdyz
stosunek K;scc/Kic nie musi byé wartoscig staly dla danej
stali (tabl. 4).

Rys. 17. Mikrofraktografia strefy korozyjnej po prébie Browna,
ziom o charakterze kruchym migdzykrystalicznym, elektronowy
mikroskop skaningowy, pow. oK. 188X
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ZLastosowanie metod aproksymacji krzywych
w programowaniu obrabiarek

Mgr inz. MAREK PYEA
WSK PZL-Swidnik

Programowanie obrébki konturéw czeéei o skomplikowa-
nej geometrii, zawierajgcej krzywizny nie wymiarowane
bezposrednio na rysunkach konstrukeyjnych, jest powaz-
nym problemem dla technologa programisty obrabiarek ste-
rowanych numerycznie (OSN). Zagadnienie to wystepuje
bardzo czesto przy produkcji czesei lotniczych, w prze-
mysle okretowym, przy cigciu blach, przy wykonywaniu
roznego typu krzywek, wykrojnikéw itp. Zwykle matema-
tyczny opis funkcyjny ksztattu jest zupelnie nieprzydatny
do zaprogramowania drogi narzedzia, przy czym dostepny
jest majczesciej dyskretny (punktowy) opis krzywizny w
postaci numerycznej. Potrzebne sg metody umozliwiajace
transformacje numerycznego zapisu ksztaltu na postaé
przydatna do ulozenia programu obrébki czesci.

W przemysle lotniczym stosowane sy systemy kompute-
rowe umozliwiajgce numeryczny zapis geometrii samolotu
(np. system NMG w WSK PZL-Mielec) i pozwalajgce na
uzyskanie na jej podstawie dowolnego przekroju, ktérego
krzywizna wpisuje sie w kontur obrabianej cze$ci. Otrzy-
many w taki sposéb numeryczny zapis ksztaltu zapewnia
wiernosé odwzorowania geometrii wykonanej czeSci z geo-
metrig zroédiows.

Przejscie od zapisu numerycznego do programu sterujg-
cego OSN jest mozliwe tylko przy wykorzystaniu kompu-
terowych systemow automatycznego programowania OSN.
Wigkszos¢ systemoédw automatycznego programowania OSN
(SAP) umozliwia definiowanie krzywej cigglej gladkiej po-
krywajacej w zadanym polu tolerancji cigg punktow opi-
sujgcych krzywa. Zagadnienie to jest rozwigzywane metoda
interpolacji funkcjami trzeciego stopnia, przy zachowaniu
pewnych okreslonych warunkéw ograniczajgcych. Efektem
takiego dzialania jest wygenerowanie w programie OSN
sekwencji odcinkéw linii prostej takich, ze otrzymana
trajektoria navzedzia miesci sig w zadanym polu tole-
rancji.

Taka metoda korzystania z numerycznego opisu krzy-
wej oprocz niewgtpliwych zalet, obarczona ‘jest pewnymi
wadami. Podstawowsq zaletg jest dostepnos$é¢ definicji krzy-
wej prowadzonej przez punkty (tzw. definicja stablicowa-
nego walca, np. TABCYL w jezyku APT) w programie
SAP, co daje bezposrednie przejScie od zapisu numerycz-
nego do programu obrobki czesci. Zasadniczg wadag jest
konieczno$¢ duzego nakladu mocy obliczeniowych do reali-
zacji w pelnych mozliwod$ciach (iteracyjnie) definicji
TABCYL. W SAP (np. GTL/3 na minikomputerze Oli-
vetti P6060) definicja TABCYL nie jest powigzana z zadng
inng definicjag elementow geometrycznych. Uniemozliwia
Lo tworzenie konstrukeji geometrycznych z wykorzysta-
niem TABCYL-a. =

Inng powaznag niedogodnoscia stosowania definicji stabli-
cowanego walca jest zalezno$é liczby odcinkéw interpolacji
liniowej w programie OSN od promienia krzywizny oraz
od zadanego pola tolerancji. Prowadzi to do istotnego
zwiekszenia dlugosci tasmy perforowanej sterujacej OSN
przy zadanych waskich polach tolerancji. Jest to szczegél-
nie istotne w obrabiarkach, ktére nie maja pamigciowych
ukladow sterowania typu CNC (Computer Numerical Con-
trol) lub DNC (Direct Numerical Control).

W obrabiarkach o sterowaniu NC (Numerical Control) je-
dynym noénikiem pamieciowym programu sterujgcego jest
papierowa tasma perforowana, ktérej trwalo$é i odpornosé
na zrywanie jest stosunkowo niewielka. Przy dlugich tas-
mach czesto$é jej uszkodzen, a takze niebezpieczensiwo
przeklaman przy odczycie taSémy w istotny sposéb rzutujg

na niezawodno$é i prawidlowosé pracy OSN. Wynika stad-

koniecznoé§é stosowania metod aproksymacji krzywych.
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sterowanych numerycznie

Metody aproksymacji

Wigkszo$¢ spotykanych obrabiarek sterowanych nume=-
rycznie ma interpolatory liniowo-kolowe, co oznacza, Ze
trajektorie narzedzia wyznaczone przez uktad sterowania
obrabiarki mogg skladaé¢ sie jedynie z odcinkoéw linii pro-
stych i odcinkéw tuku okregdéw. Proces aproksymacji po-
winien wiec prowadzié do otrzymania pokrycia krzywej
ciggiem takich wlasnie elementéow. Odstepstwo elementéow
pokrycia od krzywej nic powinno w Zadnym punkcie prze-
kracza¢ wymaganych warunkéw tolerancji. Dla kazdej
krzywe]j cigglej, gladkiej mozna znalezé cigg okregéw wza-
jemnie stycznych spelniajacych wymagane wyzej warunki
pokrycia. Jezeli w danym przedziale promien krzywizny
jest bardzo duzy, mozna zastapi¢ odcinek tuku okrggu od-
cinkiem linii prostej, uwzgledniajac warunki zachowania
tolerancji. .

Opierajgc si¢ na powyzszych zalozeniach dla dyskretne-
go opisu krzywej, tzn. dysponujgc punktowym opisem prze-
biegu krzywizny, mozna przeprowadzié proces aproksyma-
cji krzywej ciggiem okregédw wzajemnie stycznych, zbudo-
wanych w oparciu o punkty opisujace krzywa.

Wybor metod aproksymacji jest bardzo rézny, przy czym
najczesciej, ze wzgledu na charakter opisu krzywej, sg to
metody interpolacji. Jednakze dla kazdego algorytmu apro-
ksymacji podstawowym zagadnieniem jest wybdr sposrod
punktéw opisujgcych krzywg pewnych punktéow bazowych,
na ktérych konstruowane sg elementy aproksymujgce. Wy-
bor ten moze byé dokonywany automatycznie, np. metoda
przeglgdu zupelnego, metodg podzialu i ograniczen lub tez
w sposOb arbitralny przez narzucenie punktéow bazowych
jako sprecyzowanych warunkoéw zadania aproksymacji.

Algorytmy roznicuje si¢ ze wzgledu na przyjetg metode
wyboru punktow bazowych, sposéb prowadzenia obliczen
oraz rodzaj przyjetych elementoéw aproksymujgcych. Jakosé

-algorytmu kwalifikowana jest ze wzgledu na czas obli-

czehi, zbiezno$é algorytmu prowadzgcg do otrzymania roz-
wigzania i przede wszystkim ze wzgledu na przyjete kry-
terium kwalifikowania rozwigzania dopuszczalnego jako roz-
wigzania dobrego. Trudno moéowié¢ tutaj o rozwigzaniu opty-
malnym, gdyz optymalno$é rozwigzania jest zwykle wprost
funkcjg sposobu dyskretnego opisu krzywej, a wigc np.
kroku dyskretyzacji, zalezno§ei kroku dyskretyzacji od
promienia krzywizny itp. Istnieje natomiast pojecie sub-
optymalnosci rozwigzania w takim sensie, Ze przy danym
opisie krzywej mozna znalezé rozwigzanie optymalne lokal-
nie, tj na pewnym odcinku krzywej oraz w sensie global-
nym, formulujgc kryterium, ze rozwigzanie jest tym lepsze,
im mniej zawiera elementow aproksymujacych.

Jezeli przyjmiemy definicje rozwigzania dopuszezalnego
jako spelniajgcego podstawowy i konieczny warunek za-
chowania tolerancji, to dla niektérych algorytméw pojecie
optymalno$ci rozwigzania nie istnieje. Np. jezeli algorytm
rozwigzuje zagadnienie aproksymacji w taki sposob, ze
miedzy kazdymi dwoma punktami bazowymi prowadzi dwa
okregi wrzajemnie styczne, to kazde rozwigzanie dopusz-
czalne jest jednocze$nie optymalne w sensie takiego algo-
rytmu.

Jak widaé z prowadzonych rozwazan, przyjecie wlasciwe-
go algorytmu aproksymacji nie jest latwe. Z reguly kon-
strukcje algorytmoéw ukierunkowane sg na pewne Kklasy
krzywych zdeterminowanych charakterystycznymi cechami
ksztattu, np. typowe profile oplywowe konturéw lotni-
czych.

Jednakze mozna stwierdzié, ze zawsze jakos$é aproksy-
macji jest uwarunkowana jako$cig opisu numerycznego
krzywej. Pojecie jako$ci opisu numerycznego jest rzadko
dyskutowane i ma charakter bardziej intuicyjny niz for-
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malny. Kwalifikacja jako$ciowa zawsze jest prowadzona
pod katem okreslonych uwarunkowan. Punkty bazowe
przyjete do aproksymacji krzywych metodg TABCYL, np.
przez konstrukcje krzywych trzeciego  stopnia  (tzw.
SPLINE), nie zawsze muszg spelnia¢ warunki wystarcza-
jace do zbudowania takiej aproksymacji. Wyznaczenie wa-
runkow wystarczajgcych jest trudne i uwarunkowane cha-
rakterystyka krzywizny.

Trudnosci te wystepuja szczegbélnie wyraznie w przy-
padku, gdy dokumentacja konstrukcyjna nie operuje punk-
tami bazowymi, lecz np. takim opisem funkcyjnym, Ze opis
powierzchni w jezyku APT wymaga przyblizenia za po-
mecg dostepnych definicji elementow geometrycznych —
najczesciej jest to TABCYL badz powierzchnia prostokresl-
na zbudowana w oparciu o TABCYL.

Zagadnienie aproksymacji krzywej na podstawie jej opi-
su numerycznego mozna zawsze przyjgé jako zagadnienie
konstrukeji krzywej na zadanym zbicrze punktéow. Wiedy
bardziej intuicyjne jest pcstawienie problemu w sposdb
nastgpujgcy: czy taka konstrukeja jest mozliwa, czy nie-
mozliwa do wykonania, przy zalozeniu, ze efektem kon-
strukeji ma by¢é krzywa ciggla, gladka (tzn. zaklada sie
istnienie i cigglo$¢ drugiej pochodnej)?

Powyzsze rozwazania majg na celu u$wiadomienie, jak
trudnym problemem jest jakosciowa analiza algorytmow
aproksymacji. Cperowanie tyme narzedziem wymaga pew-
nego doswiadczenia prowadzgcego do nabycia umiejetnnsci
takiego formulowania zadan aproksymacji w sensie mani-
pulowania zadanymi warunkami tolerancji i manewrowa-
nia punktami opisu krzywej, zeby zadanie byio wykonalne.

Yonizej przedstawiono pewng metode rozwigzania zagad-
nienia aproksymacji z propozycjg konstrukcji i algorytmu.

Opis metody i konstrukcja algorytmu

Postawione zadanie aproksymacji nie jest uwarunkowane
typem krzywej z zalozeniem, ze numeryczny opis dotyczy
krzywej cigglej, gladkiej oraz ze opis ten pozwala na
znalezienie rozwigzania dopuszczalnego zadania w sensie
.przedyskutowanego wyzej problemu jakosci opisu.

Procedura aproksymacji prowadzona jest iteracyjnie w
oparciu o zasade generowania okregu stycznego do danego
okregu 1 przechodzgcego przez dwa punkty nie lezgce na
tym okregu. Wybrana metoda jest metodg interpolacji,
przy czym funkcjami interpolujacymi sa okregi styczne.
Zagaduienie wyboru punktow jest w tym przypadku zagad-
nieniem wyboru wezlow interpolacji.

Wprowadza sie nastepujgce pojecia. Przez diugos¢ okregu
aproksymujgcego rozumie sie dlugos$¢ luku okregu ograni-
czonego dwoma punktami, ktérego promien z zadang tole-
rancjg wpisuje sie w krzywizne krzywej. Lokalny odcinek
aproksymacji jest to odcinek krzywej ograniczonej dwo-
ma punktami nalezgcymi do zbioru punktow opisujacych
krzywg, przy czym wyroznia sie punkt poczgtkowy i kon-
cowy tego odcinka.

Wprowadza sie nastepujgce
opisu krzywej.

Niech P = (Py, P,,.., Px) bedzie ciggiem N punktéw opi-
sujgcych krzywg, uporzgdkowanych wg numeréw, tzn.
(def.):

uporzgdkewanie punktow

PP P.l;&};_;
13

Niech Cy (P, Pj, Px) oznacza okrag przechodzacy przez
trzy punkty Pi, Pj, Py € P, przy czym i< j<Kk.

Niech Cgyy (Cx, Pm, Pn) bedzie okregiem stycznym do
okregu Cy i przechodzgcym przez punkty Pm, Pn € P, przy
czym m < 1.

Niech t, € R oznacza wartosé tolerancji, tzn. t, jest
maksymaing zadang odleglo$cig okregu interpolujgcego od
krzywej w lokalnym zakresie aproksymacji.

Niech d}€ R oznacza odleglo$é punktu P; € P od $rodka
okregu Ci, tzn.:

jesli «b, ¥, — wspélrzedne §rodka okregu Ci,

Xy, Yy — wspolrzedne punktu Py,
to

A 1§i<N)©( ¥ P.~<Pj©i<j)

dl =y — =) +0b—y)

Niech Pg, Pfl‘ oznaczaja konce lokalnego odcinka aproksy-
macji, wyznaczonego przez okrgg Ck, przy czym p <d.

Niech L oznacza liczbe okregdéw aproksymujgcych krzy-
wa. Zalozenia zadania aproksymacji formulowane sg przez
nastepujagce warunki:

Kryterium jako$ci aproksymacji mozna zdefiniowaé na-
stepujgco:
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— Jesli punkt Py € P lezy w zakresie lokalnego dla okre-
gu C; odcinka aproksymacji, tzn.:
1 & .« Pl
i Pys Pi< Py
to warto$é bezwzgledna roéznicy odleglosci punktu P; od
srodka okregu C; i promienia R; okregu C; musi byé nie
wigksza niz warto$é zadanej tolerancji, tzn.: :
: ) —Ry| <1,
— Jesli Pljest punktem stycznosci okregow Cp (P, Py, Px)
i Ciyqg (Ci, Pm, Pn) i punkty P”, = P; oraz Ptll = P}, wyzna-
czajq lokalny dla okregu C: odcinek aproksymaciji, to punkt
stycznosci musi leze¢ w zakresie okregu Cp, tzn.:
PL,, < PL< Pl
Przyjecie w powyzszym warunku punktu P},Jrl jako po-
czatku lckalnego odcinka aproksymacji zabezpiecza przed
znikaniem okregu C; lub tworzeniem sie petli w sytuacji,
gdy P} — P, = 1. Przyjecie punktu P),., wynika z faktu,
ze migdzy punktem 1’,‘1 a Pé“ nie ma zadnego punktu
sprawdzajgcego wartosé odchylki, tzn. nie istnieje punkt
Py €P taki, ze PL < P;< Phy,.

Konstruktywne kryterium jakosci aproksymacji mozna

zdefinicwa¢ jako warunki nastepujgcej koniunkeji:
M [(Plo < Pl < P& Jdl—Ry| < ¢,
1<1<le Py * q+l) (P},Sf!—s}’z I ! ll\ O)
i

Dla kazdej pary wybieranych wezléw interpolacji powyz-
sza koniunkcja musi byé spelniona. Pierwszy czlon ko-
niunkeji ckresia warunki stycznosci elementéw, drugi czion
gwarantuje uzyskanie zatozonej dokladno$ci aproksymaciji.

Procedure iteracyjng algorytmu aproksymacji mozna za-
pisa¢ w nastepujacy sposob:

Krok I.

Niech okrgg Cx (Pi, P;, P) 1<Ck <L bedzie aktualnie
ostatnim okregiem aproksymujgcym w zakresie od punktu
P; do punktu P; krzywa w zadanym polu tolerancji.

Uwaga. Okrag C,; (bazowy) mozna zbudowaé na dowolnie
wybranych trzech wezlach interpolacji, tak aby dla tego
okregu spelniony byt c¢zion drugi koniunkeji kryterium
aproksymacji.

Krok II.
Jes$li okrag Cr+yq, (Ci, P'm, Pn) spelnia kryterium aproksy-

macji oraz istnieje okragC’ks, (Ck, Pw, Pu) spelniajgcy
kryterium taki, ze
I)v > Pn 1)1'5 PIL E 1)
to
Ck+l = CI:+!(CIC7 Pwe Pv)
Krok 1II.
Wykonaj podstawienie:

k—Lk+1

P P§

P] L = ])w

Pl = Pv

Ck(Pi,PjﬁPl) = Ck-l-l
Krck 1V.

Powtérz Krok I.

Procedura taka daje suboptymalng liczbe okregéw pokry-
wajacych krzywag w zadanym polu tolerancji. Dla kazdego
1<<IXL okrag C; jest najlepszym okregiem w sensie za-
toZzonego kryterium aproksymacji i w sensie diugosci lokal-
nego odcinka aproksymacji.

Zastosowanie algorytmu

W WSK PZL-Swidnik w oparciu o opisany algorytm zbu-
dowano program-na maszyne cyirowg Olivetti P6060 w je-
zyku BASIC rozwigzujgcy zadanie aproksymacji krzywej
okregami. Program sprzezony jest z procesorem systemu
automatycznego programowania OSN — GTL3, co umozliwia
bezposrednie przejscie od wsadu punktowego opisu krzy-
wej do uzyskania gotowego programu obrébki czesci i tas-
my sterujgcej na obrabiarke. Program aproksymacji
moze pracowaé¢ takze niezaleznie od SAP GTL3. Metoda
jest wdrozona i eksploatowana w Zakladzie. Efektywnosé
metody i niskie koszty eksploatacji podnoszg jej walory
uzytkowe.
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Przykladem niech bedzie aproksymacja konturu przekro-
ju poprzecznego kadluba samolotu An-28. Krzywa wynika-
jest ciggiem punktow
z przyjecia staltej
dlugoéci cigciwy odcinkéw krzywej. Dla dlugosci cieciwy
ok. 5 mm 1 liczbie punktéw ok. 700, przy zalozonej tole-
rancji £0,02 mm w wyniku aproksymacji uzyskuje sie ciag
ok. 25 okregow stycznych speilniajgcych zadane rwarunki
aproksymacji. Czas przetwarzania na minikomputerze P6060
dla takich warunkow zadania wynosi ok. 1,5 h.

jaca z takiego przekroju opisana
z krokiem dyskretyzacji

wynikajacym

® Centrum Myvaikowo-Produkcyjne Samo-
lotow Lekkich PZL-Warszawa zglosilo w
Urzedzie Patentowym PRL do ochrony wy-
nalazek pn. Lotnicze urzadzenje do rozsie-
wania Srodkdw sypkich (autorzy: F. Boro-
dzik, M. Szezawinski i M. Skrodzki), Wy-
nalazek rozwigzuje zagadnienie urzadzenia
o prostej konstrukeji i duzej niezawodno-
§ci do aerodynamicznego rozsiewania S$rod-
kow sypkich, szczegolnie z samolotow lub
$miglowcow, zapewniajgcego otrzymanie
wymaganej charakterystyki rozkladu po-
przecznego smugi.

Urzgdzenie, zawierajace stale kanaty,

charakteryzuje

ze ma sprezyste
kierownice 1 przytwierdzone- jednym kon-

sig tym,

cem do konstrukeji urzadzenie, natomiast
wolne konce sg ustawione w 2zgdane po-

lozenie ustalane przetyczkami 2, ktore
znajdujg sie w otworach 3.

Skrot opisu patentowego, chronionego
jednym zastrzezeniem, zamieszczony jest

w BUP nr 23/1980 r.,
nr P.214600.

w Kklasie B64D, pod

@ Centrum Naukowo-Produkeyjne Samo-
lotébw Lekkich zglosilo do ochrony wzér
uzytkowy pn. Opylacz tunelowy (twérca A.
Kossowski). Opylacz sluzy do rozsiewania
Srodkow sypkich z samolotéw Smiglowych.

Opylacz tunelowy ma w tylnej czesci 4,
poza plaszczyzng symetrii, co najmniej jed-
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na kierownice aerodynamiczng 1, ktorei
krawedz natarcia 2 polozona jest w od

leglosci
tunelu 4,

wiekszej od plaszczyzny symetrii

na krawedzi splywu 3.

Skrét opisu wzoru uzytkowego, chronio-
nego jednym zastrzezeniem, wydrukowany
jest w BUP nr 22/1980 r., w klasie B05B,
pod nr W.63166.

® WSK PZL-Mielec zglosila do ochrony
patentowej wz6r uzytkowy pn. Regulater
ciénienia (autorzy: M. Pogoda i J. Kai-
mierczak). Przedmiotem wzoru uzytkowego

' p
gl 3
2 —F= y |
i d A
. 5
1
PO
P ;
P
6
|
e

Otrzymany w taki sposéb program na OSN jest zgodny
7z geometrig zrédilowg samolotu i zapewnia wierne, w za-
danych warunkach technologicznych, odwzorowanie ksztat-
tu w obrabianych czesciach. Geometria takiego programu
umozliwia jednoczesnie wykonanie na cobrabiarce numerycz-
nej wzornikéw ksztattu (szablonéw), co w niektorych przy-
padkach moze prowadzi¢ do eliminacji postugiwania sie
szablonem w procesie technologicznym.

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

jest regulator cisnienia paliwa tloczonego
do zbiornika samolotu przez pompe nape-
dzang silnikiem spalinowyrn.

Regulator wg wzoru uzytkowego stanowi
sitownik przeponowy, sktadajacy sie z cy-
lindrycznego korpusu 1, pokrywy 2, ela-
stycznej przepony 3, §rubowej sprezyny 4
i suwliwego trzpienia 5, polaczony z prze-
wodem tloczgeym pompy. Zmiana ci$nie-
ria tloczenia powoduje ruch membrany,
ktory jest przenoszony przez trzpien 5 i
umocowang na nim dzwignie 7, na linke
6 sterujacg predko$Scig obrotowa silnika.
Zmiana napigcia wstgpnego sprezyny tule-
ja 8 powoduje zmiane maksymalnego ciS§-
nienia pompowania.

Skrot opisu wzoru uzytkowego, chronio-
nego dwoma zastrzezeniami, zamieszczono
w BUP nr 21/1980 r., w Xklasie QO05D, pod
nr’ W.63318.

® WSK PZL-Mielec zglosila do opatento-
wania wynalazek pt. Zawor podcisnieniowy
(wynalazca K. Bielaga). Wynalazek rozwia-

zuje zagadnienie prawidlowej pracy insta-

lacji paliwowej statku powietrznego przy
zatkaniu linii odpowietrzenia, jak réwniez
ochrony zbiornikéw przed deformacjami.

Zawor podciSnieniowy instalacji
wej statku powietrznego jest zaworem
membranowym z  polaczonym uktadem
dZzwigniowym. Ma membrane 3 z wkladka
usztywniajacg 4, zamocowang w korpusie
1, pokryweg goérng 2, ktéra z membrang 3
jest potgczona dzwignia dwuramienng 5 z
grzybkiem 6 zaworu pomocniczego ze spre-
zyng spiralng 7 utrzymujacego jednakowe
ci$nienie w zaworze podci$nieniowym i
przestrzeni roboczej instalacji.

paliwo-

Skrot opisu wynalazku, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 20/1980 r., w Kklasie FI16K, pod nr
P,219590T.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Projekt samolotu mysliwskiego PZL-P2

0Od wrze$nia 1929 r. prowadzono w PZL, a nastepnie w
IBTL badania i préby w locie prototypu samolotu mys$liw-
skiego PZL P-1. Wiosng 1930 r. biuro konstrukecyjne PZL
dysponowalo kompletem dokumentéw z uwagami i wnio-
skami wysunietymi przez fabrycznych i wojskowych pilotéw
doswiadczalnych. Wyniki doswiadezen pozwolily ma opra-
cowanie i zbudowanie drugiego poprawionego egzemplarza
PZI. P-1/I1, ktéry po oirzymaniu znakbéw rejestracyjnych
SP-ADO stal sie samolotem pokazowym przeznaczonym do
prezentacji potencjalnym nabywcom. Najwiekszy rozgtos
przyniést mu udziat w konkursie zorganizowanym w Buka-
reszeie na standardowy samolot myéliwski dla lotnictwa
rumunskiego.

Na przelomie 1929/1930 r. skrystalizowaly sie réwniez
kierunki rozwoju samolotéw my$liwskich PZL tworzacych
pbzniej stynng rodzine calkowicie metalowych goérnoplatéw
oznaczonych symbolem P. Grupa pod kierunkiem inz. Zyg-
munta Pulawskiego opracowala woéwezas studium P-2 oraz
projekty P-6 i P-7. Historia dwoéch ostatnich jest ogdlnie
znana. W cieniu pozostala natomiast nie zrealizowana,
a zawierajaca interesujace rozwigzania koncepcja PZL P-2.
My$l opracowania aerodynamicznie udoskonalonej, szybszej
wersji seryjniei samolotu P-1 powstala wcze$niej — jeszcze
w 1929 r. Model kadluba zostal przedmuchany w tunelu
IAW na przetomie 1929/1930 r. W polowie 1930 r. opraco-
wano projekt wstepny. Uwzgledniajac wyniki 1 wnioski
z prob w locie PZL P-1, zastosowano tutaj rozwigzania,
ktére zdecydowanie réinity projekt P-2 od innych samo-
lotow my$liwskich inz. Z. Pulawskiego.

Podezas badan i préb w locie P-1 zwrbéecono uwage na
ujemne oddzialywanie sztywnych 1 szerokich zastrzalow,
zwlaszeza w locie odwréconym oraz przy wykonywaniu
niektérych ewolucji powietrznych. W celu zmniejszenia
oporu aerodynamicznego i zredukowania ujemnego dzialta-
nia zastrzaldéw konstruktor postanowil zastapié je ukladem
elastycznych ciegien przebiegajacych w trzech plaszezyz-
nach: u gbéry nad wygieciem skrzydia i po obu stronach
kadluba. System zapewnial sztywnos$é ukladu przez odpo-
wiednie polaczenie diwigaréw przednich i tylnych, skrzydta
prawego i lewego ciegnami a przebiegajacymi w plaszczyz-
nie poziomej; punkty od spodu dzwigara polaczono nato-
miast ciegnami b z kadtubem w miejscach, gdzie poprzed-
nio znajdowaly sie okucia zastrzalow.

Ciegna a mialy na celu przeciwstawienie sie silom aero-
dynamicznym w locie odwréconym i podczas wykonywania
niektérych ewolucii w powietrzu. Ciegna b pracowaly przy
dzialaniu sil! aerodynamicznych w locie normalnym. Cecha
charakterystyezna pomystu inz. Z. Pulawskiego byt brak
wiezyezki odeiagowei, czyli tzw. pylonu*) na grzbiecie
kadluba, stanowiacege wspornik i wezet dla ciegien znaj-
dujgeych sie na wierzchu skrzydla. Oprécz projektu, roz-
wigzanie zostalo zgloszone przez PZL do Urzedu Patento-
wego w dniu 30.XII.1931 r. Patent pod nazwa: ,Skrzydlo
platowea o ukladzie gérnoplatowym bezpylonowym” i nu-
merze 17697 w klasie 62b5 udzielony zostal 19.XT1I1.1932 r.
Wynalazek potraktowano iako patent uzupehiaiacy do
patentu nr 13826 na charakterystyczns ,polskie skrzydto”
zapewniajace nie zakl6cony widok do przodu dla samolotu
zbudowanego w ukladzie gérnoplata. ‘

Zaréwno ksztalt konstrukeyiny, zesp6! napedowyv jak
i ezas opracowania projektu pozwalajg okre§lié PZL P-2
jako ogniwo poérednie, laczace PZL P-1 z nastepnvm_i
myéliweami klasy P napedzanymi silnikami rzedowymi, tj.
P-8, P-9 i P-10. Zwarta, starannie opracowana aerodyna-
micznie svlwetka samolotu czynita z P-2 bodajze najzgrab-
niejsza maszyne spoérdéd licznej rodziny myS$liwcow inz.
7. Pulawskiego. Pomimo interesujacej i oryginalnej kon-
cepcji PZL P-2 nie zostal zrealizowany i pozostat w postaci
projektu wstepnego i patentu, ktéry wygast w 1946 r.

*) Rozwigzanie to bylo znane w Polsce ze stosowanych w na-
szym lotnictwie samolotéw Morane Saulnier AR-35EP2.
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Konstrukeja
Jednosilnikowy, jednomiejscowy goérnoplat, zewnetrznie
usztywniony. Samolot myS$liwski calkowicie metalowy.

Wspblezynnik wytrzymatosci n=16. Skrzydla dwudzwiga-
rowe charakterystyczne dla mySliweéw klasy P pokryte
blacha drobozlobkowang Wibault. Zewnetrzne usztywnienie
rozwigzano bezpylonowym systemem ciggien stanowigcym
patent PZL. Profil Bartel-371Ia. .

Kadlub kratownicowy pokryty gladkg blachg duralowa.
Kratownica nitowana z ksztaltownikow. Usterzenie klasycz-

Rys. Projekt PZL P-2 wykonany na podstawie oryginalnej swia-
tlokopii z czerwca 1930 r.
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ne pokryte blachg Wibault. Statecznik poziomy podparty

Dane techniczne

zastrzalem byl przestawiany w locie. Podwozie nozycowe —

wg patentu PZL — Z. Pulawskiego. Kcla oslonigte duzymi

owiewkami.

Silnik Hispano Suiza 12-cylindrowy, chlodzony woda, rze-
dowy w ukladzie V, o mocy 440 kW (600 KM). Smiglo me-
Zbiornik paliwa w kadlubie,

talowe dwulopatowe stale.
wyrzucany awaryjnie w locie.

Uzbrojenie: 2 k.m. stale,
po bokach kadluba.
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zsynchronizowane, zabudowane

3.23 m;

3,18 kg/kW.
Osiggi:

Wymiary: rozpieto$é 10,50 m,

dlugos¢ 7,25 m, wysokosé

powierzchnia nosna 18,00 ma2.
Masy: wlasna 950 kg, uzyteczna 450 kg,
obcigzenie powierzchni nosnej 77,8 kg/m?,

calkowita 1400 kg,
obcigZenie mocy

predko$é maksymalna (h=0) 326 km/h, predkosé
przelotowa 280 km/h, predko$é lgdowania 101 km/h, pulap

9100 m, zasieg (przy Vprer Na wysokosei 2500 m) 460 km.
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ermoglicht eine praktische Ausschaltung
des Einflusses der Wiande auf die Unter-
suchungsergebnisse.
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tische und flussige Dampfungen in Flug-
zeug-Bordgerdten. TLiA, XXXVIII Jhrg.,
1983, H. 7, S. %

in dem Aufsatz werden Luft- und Flis-
sigkeitsddmpfungen, die in Flugzeug-Bodr-
gerdten bei der Bewegungsddampfung An-
wendung finden, behandelt. Die vorge-
stellte theoretische Analyse fiihrt zu ma-
thematischen Modellen, die sich beim Ent-
werfen als niltzlich erweisen,
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KOWSKI D.: Festigkeits-Bruchgrenze von
K;scc' und ihre Messung am Stahi
30HGSNA. TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, H. T,
S. 30

In dem Beitrag werden einige auf den
Methoden der Bruchmechanik gestutzte
Werkstoffkenndaten angefiihrt, die fur die
Erganzung der Kenndaten von luftfahrt-
technischen Werikstoffen empiehlenswert
sind. U.a. wird die Bruchfestigkeits-Kenn-
plrosse in koirosiver Umgecbung K:,scc so-
wie eine kurze Tiheorie und die praktische
Messung am Stahl 30HGSNA angegeben.

PYLA M.: Anwendung der Approximation
von Kurven beim Programmieren der di-
gital gesteuerten Werkzeugmaschinen.
TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, H. 7, S. 35

Im dem Beitrag wird der Ubergang von
geometrischen und Toleranz-Daten zu Pro-
grammen fir digital gesteuerte Werkzeug-
maschinen erdrtert.

MORGALA A.: Der Entwurf des Jagdflug-
zeuges PZL P-2. TLiA, XXXVIII Jhrg.,
1983, H. 7, S. 38

Es wird der Entwurf des Flugzeuges
PzZL P-2 von Ing. Z. Pulawski, eine Kon-
struktion zwischen den Flugzeugen P-1
und P-8, dargestellt, die durch eine Ver-
steifung der Tragflichen mit Seilen an-
statt mit Streben, gemaiass der dritten Pa-
tentanmeldung von Pulawski, gekennzeich-
net ist.
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(seprosternere) I'T/L. TJInA, T. 38, 1983 r., Ne 7, c. S,

Ouucaso co3faHne M yCTPOIHCTBO, a TakkKe IpUBe-
JIcHbl OCHOBHBLIE DUHHBIE HECKONBKUX M3 HOBEMIIHX
ra’oTypOMHHBIX BEPTOJICTHLIX [ABHIaTeseii: (paHuys-
ckux Typbomeka Apwens 1L[, TM333 u Makuns,
Hemenko-dpanuysckoro MTY (Typbomexa M]M385
OpH TaHCKO-QPUHLLY3CKOI O Pomxb-l’om.Lfpromcxa
PTM 321, amepukanckux Jxenepans Snextpux LIT7
w Annucon 250-1128, -1130, a Taxxe coserckoro JI-136,

KAHA B. KommioTep B HCCI€0BaMNsAX MOAe el jiera-
TeJbHBIX ANNAPATOB B a3poaunamudeckux rpybax. TJuA
T, 38, 1983 1., N8 '7; ¢ 9

Crares ONMCHIBACT MNPHMEHCHHC KOMIOTEpa Is
YHPABIEHEs] MOJEIbLIO WIH PexuMoM paboTel a3po-
AMHAMMYECKOH TpyOel. Mcrmosp30BaHME KOMIIOTEpPa
Ad€T BO3MOXHOCTH OrpaHHMYMATE JAHANA30H HCCIICOOoBA-
HUH B 06macTv KOHQUIYPAIMH MOJCIM M PEKMMA pa-
BoTel prﬁbl nyTemM [pOBCASHUS HijpuﬂHH TOJIBKO
AJisl TOYHO ONpPC/IE/ICeHHBIX yCaoBmii. Ynpasneuue dop-
MO CTEHOK TpyObl [aeT BO3MOXKHOCTL YCTPAHHTH
B/IMSIHU € CTCHOK TDYGM C JOCTATOYHON I1si OPUKTHKH
TOYHOCTBHIO.

3AYHLUYUK B., 3)1VHE>‘{I/IK E. IlueBmarnuecku-
H rmmammecxne I B aBHAa 1x Goprnpu-
Gopax. TJIuA, 1. 38, 1983 r., Ne 7, c. 24.

B craThe onuca HBI MTHEBMATHYCCKUE 1 I'W/IPAB/INYECKHE
Aemndepsl IepeMeliennil, IPHMEeHsIeMble B aBHAUOH~
HbIX 0OpTOBLIX Npubopax. OnucaH TCOPCTUYECKHIT ana-
JIM3, TO3BONAIOIIMIT HANTH MATEMATHYCCKMC MOJCIIM,
HPUrOAHBIE JUISl NPOEKTUPOBaHus gemnepos.

BAJIIOJIb A., XOPOPOBCKU E., KJIIMMKOBCKU

J. Ilpepensnoe suauenne npounocts KICLIL[ u ee mu3-

;epeuue nns craysm 30XI'CHA. TJIuA, T. 38, 1983 r.,
e 7, c. 30.

B craThe mOJAHO HECKOJBLKO IOKa3aTesel CBOUCTB
MaTepraa, OuepThiX HA METONLI MEXaHUKR PACTPECKH-
BaHMs, PEKOMEHIOBAHHLIX IPH COCTABICHHM XapakTe-
PHCTUK aBHALHOHHBIX MATEPHANOB. M. Np. YKa3bIBAETCSH
H0Ka3aTes b NPOYHOCTH NPOTHB PACTPECKMBAHHIO B KOD=
PO3HIiHOH cpene, JAeTCs €ro KpaTKasd TeOpHs M Ipak=
THYECKOe m3Mepenme HA mpumepe ctanm 3OXI'CHA.

TIbIJIA M. Xlpu MEeTOIOB D KpH-
BLIX B NPOrPAMMHDOBAHMH CTRHKOB ynpanmiem,w Hy-
mepudecku. TJIuA, 1. 38, 1983 ., Ne 7, ¢

Cratbsa COOep/AUT ONMCAHME METONOB mepexona OT
reoMeTpUIeCKuX JAHHLIX JeTaJd ¥ €€ JIONYCKOB K Ipo-
rpaMMaM JUIsi CTaHKOB.

MOPI'AJIA A. Xpoexr ncrpeGurens T13JI I1-2. TJIuA,
T. 38, 1983 r., Ne 7, c. 38.

Onucan npoekr camonera II3JI TI-2 mmx. 3. Ilynas-
ckoro, KoTopwlit smisercs nepexomom ot Il-1 k II-8,
OTIMYAOIIMIICA TPOCOBBIM HOJKPEIUICHHEM HECYLIAX
IUTOCKOCTeH (BMECTO IOOKOCOB), COIJIACHO TpPEThEeMY
narenty Ilynasckoro.
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STRESZCZENIA

GRZEGORZEWSKI J.: Wspélczesne turbi-
nowe silniki walowe (Smiglowcowe). TLiA,
t. XXXVIII, 1983, nr 7, s. 5

W artykule przedstawiono powstanie i
konstrukeje z podstawowymi danymi Kil-
ku spos$réd najnowszych turbinowych sil-
nikow $miglowcowych: francuskich silni-
kéw Turbomeca Arriel 1C, TM333 i Makila,
niemiecko-francuskicgo MTU/Turbomeca
MTM385, brytyjsko-francuskiego Rolls-Roy-
ce/Turbomeca RTM321, amerykanskich Ge-
neral Eleciric CT7 i Allison 250-C28, -C30
oraz radzieckiego D-136.

KANIA W.. Komputer w badaniach fune-
lowych modeli obiektéw latajacych, TLiA,
t. XXXVIII, 1983, nr 7, s. 9

Artykul omawia zastosowanie komputera
do sterowania modelem lub parametrami
pracy tunelu aerodynamicznego. Uzycie
komputera umozliwia ograniczenie zakresu
badan modeclowych do takich tylko konfi-
guracji modelu i odpowmdaaacy;h im pa-
rametrow przeplywu, ktoére odpowiadajg
zadanym warunkom. Sterowanie ksztaltem
Scian tunelu pozwala na praktyczng elimi-
nacje wplywu $cian na wyniki badan.

ZDUNCZYK W. ZDUNCZYK J.: Tlumiki
pueumatyezne i cieczowe w  lotniczych
przyrzadach pokladowych. TLiA, £
XXXVIII, 1983, nr 7, s. 24

1

W artykule omoéwiono powietrzne i cie-
czowe tlumiki ruchu, stosowane w lotni-
czych przyrzadach pokladowych. Zaprezen-
towana analiza tcoretyczna prowadzi do
modeli matematycznych, uzytecznych przy
projektowaniu.

BALUL A. CHODOROWSKI J., KLIM-
KOWSKI D Graniczna wytrzymalosé na
pekanie K‘ﬁCC i Jej pomiar mna stali
30HGSNA. TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 7,
s. 30 '

W artykule wymieniono kilka wskazni-
kOw materialowych opartych na metodach
mechaniki peg¢kania, zalecanych przy kom-
pletowaniu charakterystyk materiatéw lot-
niczych. M.in. podano wskaznik wytrzyma-
to$ci na pekanie w $rodowisku korozyjnym
Kiscor ktérego krotkg teorie i praktyczny
pomiar na przykladzie stali 30HGSNA
przedstawia niniejszy artykul.

PYLA M.: Zastosowanie metod aproksyma-
cji krzywych w programowaniu obrabia-
rek sterowanych numerycznie. TLiA, t.
XXXVIII, 1983, nr 7, s. 35

W artykule podano informacje o sposo-
bie przejscia od danych geometrycznych i
tolerancji do programoéw na obrabiarki
sterowane numerycznie.

MORGALA A.: Projekt samolotu mys$liw-
skiego PZL P-2. TLiA, t. XXXVII, 1983,
nr 7, s. 38

Przedstawiono projekt samolotu PZL P-2
inz. Z. Pulawskiego, posredni miedzy sa-
molotami P-1 i P-8, wyroézniajgcy sie lin-
kowym usztywnieniem platéw zamiast za-
strzalowego, zgodnie 2z trzecim patentem
Pulawskiego.

cd. na 8. 3

- TLiA 1983 nr 7



Z DZIALALNOSCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK

Hydraulika ma znéw swé6j organ

Prezydium ZG SIMP popario inicjatywe
Zarzgdu WojewoOdzkiego SIMP we Wrocla-
wiu, co doprowadzilo do wznowienia wy-
dawania czasopisma Sterowanie i Naped
Hydrauliczny. Uzyskano rowniez dotacje z
czterech zainteresowanych tg problematy-
kg zakladow przemystowych, ktéra pozwoli
na likwidacje dotychczasowego deficytu
czasopisma. Unormowanie tej sprawy cie-
szy czilonkow Sekeji Lotniczej SIMP we
Wroctawiu, ktorzy znow beda mogli korzy-
staé¢ z wiadomos$ci specjalistycznego cza-
sopisma i zasila¢ jego szpalty fachowymi
artykutami.

Na marginesie tej wiadomosci informu-
jemy, ze na 1983 r. utrzymana =zostala
ulgowa prenumerata czasopisma Mechanik,
Przeglad Mechaniczny i Wiadomosct War-
sztatowe. Wydawca NOT SIGMA prowa-
dza wilasny kolportaz.

Zebhrania odczytowe
Oddzialu Warszawskiego SIMP

Staraniem Sekecji Lotniczej i Kola Tere-
nowego OW SIMP, w dniu 19 stycznia
br. doc. dr inz. Kazimierz Szumanski wy-
glosit prelekcje nt. Symulacja komputero-
wa sterowania ukiadami w sytuacjach gra-
nicznych.

10 lutego br. Koto SIMP przy Wydziale
Mechanicznym WAT zorganizowalo wy-
klad prof. dra hab. inz. Stefana Szczecin-
skiego pt. Napedy samolotéw pionowego
startu i lgdowania.

Obydwa odczyty odbyly si¢ w gmachu
NOT w Warszawie. Tylko niedostatecznej
propagandzie w kolach SIMP-owskich za-
ktadow i instytucji lotniczych nalezy za-
wdzieczaé, ze te ciekawe i pouczajgce od-

czyty nie $ciggnely do Domu Technika
duze) liczby stuchaczy. Dowiedzieliby sie
bowiem, jak przechodzi si¢ =z chalupni-

czego do nowoczesnego projektowania sa-
molotéw, uzyskaliby informacje, jak kon-
struuje sie silniki odrzutowe o mniejszym
zuzyciu paliwa z nowymi materialami i co
jest szkodliwe dla silnikéw. Zrozumieliby
jak wazne s3 hasta: trwato$¢ i niezawod-
nos¢ sprzetu latajgcego. I nabraliby sza-
cunku dla silnikow tlokowych, dajgcych —
znacznie wigkszy niz odrzutowe — cigg z
1 km, a mniejsze zuzycie paliwa.

A tak sie juz przyjeto, ze w lotniczych
zebraniach odczytowych Oddzialu Warszaw-
skiego SIMP uczestniczy kilkunastoosobo-
wa grupa hobbystéw, ktéra wszczynajac
szeroka dyskusje pragnie z prelekcji wy-
ciggna¢ jak najwiecej korzyéci i praktycz-
ng wiedze.

A swojg drogg akcje odczytowag nalezy
bardziej spopularyzowad.

Plan pracy Sekcji Gléwnej Lotniczej
SITK

17 lutego br. w sali prezydialnej Domu
Technika odbylo sie posiedzenie Sekeji
Gléwnej Lotniczej SITK pos$wigcone omo-
wieniu ramowego planu pracy Sekcji na
1983 r. Wazng pozycjg planu byla organi-
zacja konferencji po§wigconej bezpieczen-
stwu latania. Wyniki tej konferencji, przy-
gotowanej wspOlnie przez PLL LOT oraz
Zarzad Ruchu Lotniczego i Lotnisk Komu-
nikacyjnych, stanowi¢ bedg podstawe spo-
rzadzenia raportu dla wladz o stanie trans-
portu lotniczego w Polsce.

Sekcja Glowna Lotnicza SITK zaplano-

wala wspoiprace z Zarzgdem Sekcji Lot-
niczej SIMP w zorganizowaniu kilku im-
prez SIMP-owskich zatwierdzonych do rea-
lizacji:

— organizacji konferencji pn.
problemy oplskiego lotnictwa”
ujeciu,

,,Aktualne
W nowym

— przygotowaniu  kolezenskich  spotkan
,,okragtego stotu”,
— zorganizowaniu 3-+5-dniowych semina-

ribw za poérednictwem Spolecznej Wszech-
nicy SIMP w Rydzynie,

— zainicjowaniu konkursOw lotniczych.

Stalg dzialalno$cig Sekcji Glownej objete
bedg: formalno$ci przy przyznawaniu stop-
ni specjalizacji inzynierskich, szkolenie
lotnicze, publicystyka lotnicza oraz redago-
wanie wktadki branzowej do kalendarza
terminowego NOT.

Zebranie Zespolu ds, Eksploatacji

Prawidiowa eksploatacja sprzetu lotnicze-
8o stanowi wazne zagadnienie dla gospo-
darki narodowej. Zarzad Sekcji Lotniczej
SIMP, pragnac przyczyni¢ sie do uporzgd-
kowania tej dziedziny oraz korzystnie
wplyngé na jej ekonomiczno$é, powotal
Zesp6l ds. Eksploatacji Lotniczej. 17 marca
br.,, pod przewodnictwem Kkol. doc. dra
M. Michalskiego, odbylo sie zebranie orga-
nizacyjne Zespolu, na ktoéore zostali zapro-
szeni przedstawiciele instytucji zaintereso-
wanych prawidlowg i oszczedng eksploata-
cjg sprzetu lotniczego. Niestety, wsréd
dziesieciu o0sO6b przybylych na inaugura-
cyjne zebranie tak potrzebnej grupy robo-
czej, nie zauwazyliSmy przedstawiciela PLL
LOT oraz przedsigebiorstw INSTAL i PUL.
W stowie wstepnym kol. M. Michalski
przedstawil podzial dzialalno$ci eksploata-
cyjnej na podsystemy sugerujac, aby Ze-
spOt Zarzadu Sekcji zajat sie dziedzinami
najwazniejszymi.

Uczestnicy zebrania przeprowadzili ozy-
wiong dyskusje, podnoszac celowos$é i waz-
noé¢ inicjatywy Sekcji Lotniczej. Omoéwio-
no nastepujagce zagadnienia: wplyw eks-
ploatacji na bezpieczenstwo lotéw, brak
polityki remontowej sprzetu, brak zainte-
resowania przemystu gospodarkyg lotnicza,
przedwczesna kasacja osprzetu, brak diag-
nostyki w eksploatacji, zla organizacja pa-
liwowo-smarowa, nicekonomiczne wyposa-
zenie i in. Postulowano, aby z Zespolem
wspotpracowali delegaci wszystkich insty-
tucji, zakltadow i organizacji zainteresowa-
nych prawidicwg eksploatacja sprzetu lot-
niczego, a m.in. Zrzeszenia Wytworcow
Przemystu Lotniczego i Silnikowego, Uni-
moru, Sekcji Lotniczej SITK oraz oddzia-
16w sekcji lotniczych. Postawiono wnio-
sek, aby w Ministerstwie Komunikacji po-
wolaé Wydzial Remontu Sprzetu Lotni-
czego.

Ustalono, ze tematyke priorytetowg w
lotnictwie cywilnym stanowia: gospodarka
paliwowo-smarownicza, zagadnienia obstu-
gi technicznej i napraw oraz problemy
uzytkowania sprzetu, szczegblnie w tych
rodzajach lotnictwa, w ktérych pilot musi
decydowaé o doborze wlasciwego procesu
technologicznego, jak agrolotnictwo, lotnic-
two sanitarne czy dzwigowe.

W dyskusji wzigli udziat przedstawiciele
Aeroklubu PRL, Centralnego Zarzgdu Lot-
nictwa Cywilnego, Inspektoratu Nadzoru,
Instytutu Lotnictwa, Instytutu Techniczne-
go Wojsk Lotniczych, Centralnego Zespolu
Lotnictwa Sanitarnego, WSK PZL-Swidnik
i Zakladu Ustug Agrolotniczych z Warsza-
wy. Postanowiono. przesta¢ do zaintereso-

wanych odpowiedni komunikat, prosié o
wyznaczenie stalych czlonkéw Zespolu oraz
za dwa miesigce zwolaé robocze posiedze-
nie w celu ustalenia programu dalszego
dzialania.

Odezyt o lotniarstwie

Staraniem Sekcji Lotniczej i Kota Tere-
nowego Oddzialu Warszawskiego SIMP w
dniu 24 marca br. w Domu Technika NOT
w  Warszawie odbyl sie¢ odeczyt pracownl-
ka naukowego Instytutu Lotnictwa doc.
dra inz. J. Wolfa pt. ,,Rozwéj techniki
lotniowej”. SwoOj ciekawy wyklad opar?
prelegent na omoéwieniu trzech filmow lot.-
niarskich: amerykanskiego =z 197 r. (2
udzialem p. Rogallo, wynalazcy skrzydla
jego imienia), z lotow eksperymentalnych
pod Alpami sprzed 5 lat oraz z lotow do-
Swiadezalnyech wykonanych w kraju przed
kilkoma miesigcami. Interpretujac typy lot-
ni oraz fazy poszczegdlnych lotéw, dr J.
Woll wykazywal postep w dziedzinie lot-
niarstwa. Przedstawil tez rozwdéj metod
zwigkszania sterownosci lotni.

WyéSwietlone i omoéwione byly rdéwniez
przezrocza z lotéw lotniowych w Polsce,
przy czym seria ta obejmowatla takze zdje-
cia wykresoOw charakterystyk lotni. Prelek-
cje zakonczyla dyskusja.

O zainteresowaniu tym nowym ruchem
w lotnictwie $wiadczy liczba 25 0s6b przy-
bytych na odczyt.

Informacja o Oddziale SL w Swidniku

Wojewodzki Oddzial Sekeji  Lotnicze]j
SIMP w Lublinie z siedzibg w Swidniku
liczy 325 czlonkow (w Swidniku 188 czion-
k6w, w LZR w Degblinie — 50 i w ZST w
Swidniku — 8&7). Czlonkowie Oddzialu Sek-
cji pelnig funkecje w Zarzgdzie Oddziatu
Wojewddzkiego SIMP w Lublinie, w Za-
rzadzie Glownym SL w Warszawie, w Ra-
dzie Technicznej ORPOT, w Zespole Smi-
glowcowym i w Komisji Wiroplatowej Ae-
roklubu PRL. Wspoélpracuja rowniez z Klu-
bem Amatoréw Konstruktorow oraz z Ae-

roklubem Rohotniczym w Swidniku. /

Czlonkowie Oddziatu Sekeji  Lotnicze]
SIMP w Lublinie otrzymali kilka dyplo-
moéw honorowych za udzial w zorganizo-
waniu w 1982 r. Swiatowych Mistrzostw
Smiglowcowych w Piotrkowie Trybunal-
skim.

Sekeja Lotnicza opiekuje sie grobem inZ.
Zygmunta Pulawskiego, patrona WSK PZL-
-Swidnik.

Kolo Lotnicze SIMP
w WSK PZL-Warszawa II

Czlonkowie Kola Sekeji Lotniczej SIMP
w zakladach przy ul. Podskarbinskiej 1
Grochowskiej w 1982 r. brali zywy udzial
w pracach zwigzanych z wprowadzaniem
reformy gospedarcze). Dziatali oni w ra-
dach konsultacyjnych przedsiebiorstwa oraz
w dziatach: konstrukcyjnym i technolo-
gicznym. Zakres tych dzialan byl bardzo
szeroki: od spraw finansowych (dotycza-
cych ptac), przez debatg nad planem pro-
dukcji, opiniowanie umoéw, analize i opi-
niowanie perspektywicznych planéw pracy
gléwnych wydzialow przedsigbiorstwa do
analiz wymogow i terminarzy licencyjnych.



PZL Mi-2

Multi—-purpose helicopter

® Twin—-engined (2x400 HP)

- @ 8 passengers or 800 kg load
Versions:

® Passenger

@® Agricultural (1000 I|tre hopper)
® Ambulance

® Search and rescue 260 kg capacity hoist
@ Pilot training

® Photogrammetric

@ TV-transmission

® Cargo

(PEZETEL

POLAND
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PZL-SWIDNIK
5000 helicopters built

-Manufacturer:

Wytwornia Sprzetu Komunikacyjnego
im. Zygmunta Putawskiego
PZL-Swidnik
21-040 Swidnik, Poland
Phone: 120-61, 120-71, Telex: 84212, 84302

Exporter:
Foreign Trade Enterprise Ltd. Co.
Al. Stanéw Zjednoczonych 61,
00-991 Warszawa 44, Poland P.O. Box G

B s e s R S ek B et @ L 0 g g o by



	0001
	0002
	0003
	0004
	0005
	0006
	0007
	0008
	0009
	0010
	0011
	0012
	0013
	0014
	0015
	0016
	0017
	0018
	0019
	0020
	0021
	0022
	0023
	0024
	0025
	0026
	0027
	0028
	0029
	0030
	0031
	0032
	0033
	0034
	0035
	0036
	0037
	0038
	0039
	0040
	0041
	0042
	0043
	0044

