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® WSK PZL-Mielec zglosila do opatento-
wania zawOr zabezpieczajacy uklad dolo-
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towy silnika z zaplonem iskrowym przed
wzrostem ci$nienia przy strzale w gaznik
(wynalazca F. Ploszajczak).

Zawbr ma dwudzielne klapki 1, zamo-
cowane zawiasowo na wspélnej osi 2, prze-
biegajgcej symetrycznie do otworu obra-
mowania, przy czym sprezyna 3 dociska-
jagca obie Kklapki znajduje sie na osi 2
obrotu klapek 1.

Skrot opisu wynalazku, chronionego trze-
ma zastrzezeniami, opublikowano w BUP
nr 7/1981 r., w klasie F02M, pod nr
P.224286T.

® Wojskowa Akademia Techniczna im.
J. Dabrowskiego zglosila do opatentowania
spos6b pomiaru mocy gazZnikowego silni-
ka spalinowego (wynalazcy: S. Szczecinski,
J. Szczecinski).

Pomiar mocy polega na okres$leniu roéz-
nicy ci$nienia statycznego bezpoSrednio na
wlocie do gaznika i
w przekroju minimalnym gardzieli powie-
trznej silnika. Zasada oceny wartosci

cy oparta jest na proporcjonalnej zalezno-
Sei mocey silnika od masowego nateZenia
przeplywu powietrza przez gaznik.
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An attempt to classify gyroscopic_ mea-
suring instruments has been made in this
article, Construction and principle of ope-
ration of unconventional gyroscopic in-
struments have been discussed. Characte-
ristics of these instruments have been
presented and compared. Those their fea-
tures which cause them to be more and
more widely used in aviation and astro-

nautical technology devices, have been
indicated.

WOZNIEWSKI J.: Tunnel testine of heli-
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Brief outline of development in model

testing of helicopters, the types. of modern
model testing, studies carried on at the
Aeronautical Institute in Warsaw and test
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nis digital control systems of aireraft
duvcted-fan  turbin engines. TLiA, vol.
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Construction and operation of two digital
control systems made by Hamilton Standard
and Bendix have been described in this
article. The advantages provided by digital
control systems used for passenger air-
craft engines as well as planned apnlica-
tions of these systems have been dis-
cussed.

MORGAZX,A A.: The historv of the SP-OLL
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The history of leaving Moeller Stomo
airplanes at Zawiercie in 1945 and re-
pairing one of the for exhibition has been
described,
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GLASS A.: Neue Hubschrauber und Sport-
flugzeuge auf dem Pariser Salon ’83. TLiA,
XXXVIII Jhrg.,, 1983, H. 10, 4

Es werden neue Hubschrauber, Sport-
flugzeuge, Motor-Segelflugzeuge und uber-
leichte Flugzeuge vorgestellt, die auf dem
35. Luftfahrt-und Weltall-Salon in Paris
ausgestellt wurden.

BOLINSKI P.:
startflugzeuge (I).
1983, H. 10, S. 7

In dem Aufsatz werden Konstruktions-
lésungen der bisher gebauten VTOL-Flug-
zeuge dargestellt. Der erste Teil gibt eine
Ubersicht der Konstruktion von Flugzeu-
gen mit Diisenantrieb.

DABROWSKI W. POPOWSKI S., WRON-
SKI S.: Nichtkonventionelle Kreisel- Mess-
anordnungen fiir fliegertechnische und
weltrdumliche Zwecke" (II), TLiA, XXXVIIT
Jhrg., 1983, H. 10, S. 10

In dem Aufsatz wird versucht eine
Systematisierung der Kreisel-Messgerite
durchzufithren. Neben der Bau- und Wir-
kungsweise wird eine Zusammenstellung
und Vergleichung der technischen Daten
dieser Ger#Zte angefiihrt. Ausserdem wer-
den Eigenschaften hervorgehoben, die zur
vielseitigen Anwendung der Gerdte fiir
fliegertechnische und astronautische Zwecke
fiihren.

KOZNIEWSKI J.:
gen an Hubschrauher-Modellen (I).
XXXVIII Jhrg., 1983, H. 10, S.

Der Beitrag enth#lt eine kurze Enwick-

lungsegeschichte der Modelluntersuchungen
an Hubschraubern, Arten der heutigen
Modelluntersuchungen, die im Institut fiir
Tuftfahrttechnik in Warszawa durchege-
fithrten Untersuchungen sowie die zur
Verfiigeng stehenden Versuchsanlagen.

GILEWSKI K., GRUCHALSKI L.: Flektro-
nische Digitalschaltungen zur Steuerung
von Donpeldurchfluss- Flugmotoren. TLiA,
XXXVIII Jhrg., 1983, H. 10, S. 26

Entwicklung der Vertikal-
TLiA, XXXVIII Jhrg.,

Windkanaluntersuchun-
TLiA,

In dem Beitrag wird der Aufbau und
die Wirkungsweise von zwei Digitalschal-
tungen der Firmen Hamilton Standard und
Bendix beschrieben. Weiterhin werden
Vorteile erwédhnt, die die Anwendung der
Digitalschaltungen zur Steuerurg von Mo-
toren der Passagierflugzeuge gewdihrleistet.
sowie die Pline filir die Anwendung dieser
Schaltungen behandelt.

MORGALA A.: Geschichte der Makette
SP-OLL. TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, H. 10,
S. 30

Es wird die Geschichte der im Jahre
1945 in Zawiercie hinterlassenen Flugzeuge
Moeller Stomo und die Uberholung eines
von ihnen flir Ausstellungszwecke geschil-
dert.

mieszanka
Skrét opisu  wynalazku, chronionego
ciSnienia statycznego dwoma zastrzeZeniami, opublikowano w
BUP nr 5/1981 r., w Kklasie GOlL, pod nr
mo- P.223129T.
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TJISICC A. Hosbie BeproJieThbl M CIOPTHBHBIE CAMOJICTHI
na ITapuwackom Aspocasone 1983 r. TJIuA, . XXXVIII,
1983, Ne 10, c1p. 4

IIpescTapriensl HOBLIE BEPTONETHI U CIIOPTUBHLIE Ca-
MOETEI, 4 Tak’ke MOTOIUIAHEPLI M CBEPXJIEFKME CaMo-
J1eThI, TIOKa3aHHble Ha 35-M ABHALOHHO-KOCMHYECKOM
IMapmxckom Canone.

BOJIMHBCKW T1. Pa3surHe caMoJIeTOB BePTHKAILHOFO
Bidera u unocaaku (I). TJImA, 1. XXXVIII, 1983,
Ne 10, crp. 7

B crarpe mpencTaBieHbl KOHCTPYKTHBHBIC PELICHHS
camoneros BBII nocrpoennsix mo cux nop. Ilepsas
qacTh  COCTaBiseT oO0G30p KOHCTPYKLMII CaMOJIeTOB
C PEAKTHBHBIMU CHIOBBIMI YCTAHOBKAMH.

BPOHB-
KHe Hive-

TIOTIOBCKU C.,
JILHLIC T P!
pUTeJbHBIC YCTPOCTBA, N ble B

u acrponanTaveckoil Texmuke (I w.). TJIuA, 1. 38,
1983, Ne 10, c. 10.

AJOMBPOBCKU B.,
CKH C. H

Crarbs ABIAETCSH TONBITKOM CHCTEMAaTH3AUMMU THPO
CRKOIMAYECKNX HM3MCPUTEIILHLIX HDHGODOB. Ormucano
ycrpoﬁc-nao W NPWHIATT p(lGOTbI HEKOHBCHIMOHAJIBHBIX
rupockonnyeckux npubopos. /lano cpaBHeHHe XapakTe-
PUCTHK ITHX npubopoB. YkazaHLl Te cBOWCTBA NMpudo-
POB, KOTOPBLIC PACHIUPAKOT X IMTPUMEHCHNEC B aBHALIHOH~
HOIf M aCTPOHABTHYECKO TeXHUKE.

KO3BHEBCKU S$I. Wcnbitanks Moneseii BepToJeTOB
B ajpomuHamuyecknx tpydax (I). TJImA, t. XXXVIII,
1983, Ne 10, ctp. 19.

TIpeacraBien KPaTKWit OMEPK PA3BUTHS WMCIBITAHMI
Mozenelt BepToaeTOB, BUALI COBPEMEHHbBIX HCITBITAHMIT
HA MOJeJAX, HCNLITAHAA BE/JICHHLIC B MHCTHTyTe AsBua-
i B Bapu.mne, a TakXe ucnelTaTelibHasl annapartypa
sroro UncruTyTa.

TUNEBCKHM K., TPYXAJILCKN JI. Daexkrponusie
HYMEDHYECKHE CHCTEMbI YNPABJICHAS [IBYXKOHTYPHBIMH
apuaasuratensvi. TJImA, t. XXXVIII, 1983, Ne 10,
crp. 26.

B crarhe onmcaHbl ycTpoicTBO M pabora mByX Hy-
mepmieckux cucrem: dupmer Xamunston Crasmapn
n dupmer Bermuake. PacemoTpensr nocronncTsa, obecrne-
YHABAEMbIC HYMEPHYECKUMH CUCTEMaMH YIIPABIICHUS IBH~-
raveaaMu nmaccaXupCckux camMoJIeTOB, a TaAKKe TIPOEKTHI
NPIMEHEHUIT 3THX CHCTEM.

MOPTAJIA A.: HMcropns maxera SP-OLL . TJIuA,
T. XXXVIII, 1983, Ne 10, crp. 30.

Omucana McTOpMst octasicHus B 1945 r. B ropome
3asepue camoneros Moamiep CToMo M BBIIOJIHEHHS
PEMOHTA OUHOrO M3 HHUX JUIN BLICTABOMHLIX Liejeif,
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Perspektywy rozwoju techniki lotniczej

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Gdy tlokowa maszyna parowa osiggnela niemal dosko-
nalos¢ po I wojnie $Swiatowej, parowédz w latach trzydzie-
stych osiagnat szczyt swego rozwoju technicznego. Choé
byl jeszcze w produkcji przez dwadziescia lat — jednak
niewiele sie zmienil. Réwniez samochdéd z silnikiem tloko-
wym pod wzgledem rozwigzan technicznych zmienia sig
coraz wolniej. Oczywiscie nie chodzi tu o nadwozie, lecz
o konstrukcje. Rozw6j kazdej maszyny poczatkowo odby-
wa sie dosé gwaltownie, a z uplywem czasu coraz trudniej
jest ulepszyé¢ jego konstrukeje. Wowcezas zaczyna sie jej
drugi etap rozwoju — wprowadzanie nowych materialow
i technologii dla obnizenia kosztow produkcji, a nastep-
nie wzrost niezawodnosci i trwato$ei maszyny oraz eko-
nomii jej uzytkowania. Ponadto gléwny wysitek skupia
si¢ na doskonaleniu wyposazenia. Dalszy rozwoéj technicz-
ny wymaga wynalezienia nowych zasad dzialania (np. no-
wych pomystow z zakresu aerodynamiki) i zupelnie no-
wych ukladéw konstrukeji, a takze znalezienia dla ma-
szyny nowych zastosowan.

Tak wilasnie przebiega rozwéj samolotu. Na jakim eta-
pie rozwoju znajduje sig¢ samolot, szybowiec i $miglowiec?
Samoloty cywilne niewatpliwie sg na drugim' etapie, na
ktorym sprawy zasadniczych rozwigzan konstrukeyjnych
sg ustabilizowane. W masowej komunikacji lotniczej s$red-
niego i dalekiego zasiggu pierwsze miejsce zdobyly 150
-+ 450-miejscowe duze samoloty poddzwiekowe z silnikami
turbowentylatorowymi. W komunikacji lokalnej najwiek-
szg role odgrywajg samoloty turbo$émiglowe o predkosciach
300500 km/h. Samoloty sluzbowe, w zaleznosci od wy-
maganego zasiggu, sg odrzutowe, turbos$miglowe lub tto-
kowe. Wsréd samolotow rolniczych stosowany dotychczas
naped tlokowy stopniowo ustepuje turbo$miglowemu. Sa-
moloty sportowe majg postaé ustabilizowang od wielu lat.
Duza ewolucja dokonata sie wsréd motoszybowcow, kto-
rych silniki osiggaja moc 4575 kW (65--105 KM). Wraz
z szybowcami majg konstrukeje laminatows, ktéra powoli
zdobywa miejsce wérdéd samolotéw sportowych. Najwiek-
szy rozwoj techniczny odbywa sie w  kategorii
samolotow ultralekkich oraz lotni. W biezacym dziesigecio-
leciu powinny jednak by¢ osiggniete takie rozwigzania w
tych kategoriach, ze spowoduje to stabilizacje techniczng,
w miejsce obecnych gorgczkowych prob i poszukiwan.
Mozna powiedzie¢, ze najbardziej ustabilizowany jest roz-
woj techniczny samolotow duzych, a najwigkszy ruch kon-
strukeyjny wsrod samolotow najmniejszych. Roéwnocze$nie
samoloty duze osiagnety wysoki poziom technologiczny
i rozwoj w tej klasie — to rozw6j bardziej oszczednych
silnikéw oraz lepszego wyposazenia. Czyli ekonomia i nie-

obecnie
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zawodno$é. Ta problematyka jest zasadnicza dla calego
wspoélezesnego lotnictwa cywilnego, lecz dopiero wkracza
w dziedzine samolotow ultralekkich i lotni. Jest to zrozu-
miate, gdyz tylko stabiiizacja konstrukcyjna i produkcyjna
pozwala na zebranie do$wiadezen i wzrost niezawodnosei.
Jak widzimy w lotnictwie cywilnym, oprocz rozwoju sa-
molotéw ultralekkich, nie nalezy sie¢ spodziewaé wigkszych
rewelacji.

A jak sie przedstawia sytuacja w lotnictwie wojskowym?
Niewagtpliwie prym w nowo$ciach wiedzie technika rakie-
towa, do ktoérej rozwoju przyczynia sie tez technika lotni-
cza. Wystarczy wymieni¢ pociski samonaprowadzajgce
(cruise. missiles).

W dziedzinie samolotow bojowych stopniowo zmniejsza
si¢ roznica miedzy samolotem mys$liwskim, szturmowym,
bombowym i rozpoznawczym. Najcze$ciej buduje sie dzi$
jeden typ samolotu bojowego, ktory ma kilka wersji, za-
leznie od przeznaczenia. Nielicznym odstepstwem od tej
reguly sg bombowce dalekiego zasiggu, samoloty patrolowe
morskie oraz uznawane za coraz bardziej atrakcyjne —
samoloty szturmowe pionowego i skroconego startu (kto-
rych rola, w sytuacji gdy lotniska sg zniszczone, wzrasta
ogromnie). Rozwo0j samolotu bojowego idzie w kierunku
wzrostu zwrotnosci oraz rozwoju wyposazenia i jego nie-
zawodnosci. Wojskowe samoloty transportowe rozwijajg sie¢
pudobnie jak cywilne, z tendencja do stosowania wieksze]j
mocy silnikow, w celu korzystania z mniejszych i gorzej
przygotowanych lotnisk oraz z lotnisk polozonych w wy-
sokich gorach. W dziedzinie samolotow szkolno-treningo-
wych odchodzi sie od szkolenia wylgcznie na samolotach
odrzutowych, a wprowadza trzy kategorie samolotéw: tlo-

kowe szkolne, turbosmiglowe szkolno-treningowe oraz tre-
ningowo-szturmowe odrzutowe.

Najwiekszy rozwoj wsrod wojskowego sprzetu latajacego
przechodzg obecnie $miglowce bojowe. Uksztaltowaly sie
w nowyg kategorie $miglowcéw i daly poczatek oddzialom
lotnictwa wojsk ladowych. Smiglowiec szturmowy jest
mlodg konstrukcja, bedzie wiec si¢ jeszcze rozwijal, Ostat-
nio wytonil sie nowy problem: zapotrzebowanie na statek
latajacy do zwalczania $miglowcéow bojowych. Wszystko
wskazuje na to, Zze najbardziej do tego celu bedzie sig¢
nadawal nie samolot, lecz jednomiejscowy $miglowiec. Dla-
tego nalezy sie spodziewaé¢ pojawienia sie Smiglowcow
mys$liwskich.

Obecnie gltownymi problemami przy budowie samolotow
wojskowych, podobnie jak cywilnych, Jjest technologia
i koszt produkcji oraz ekonomia i niezawodno$é uzytkowa-

cd. na s. 2
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BRAZYLIA

@ Libia zamoéwila 160 turbo$migtowych
samolotéw treningowych Embraer EMB-312
Tucano. (Air Int. 6/83)

@ Linie lotnicze Balkan przewozg rocz-
nie 2,5 mln pasazeréw. Maja one sie¢ linii
dtugo$ci 80 tys. km. Liczba linii zagranicz-
nych Batkanu wynosi 41. (FR 6/83)

@ 14 czerweca 1983 r. wykonal pierwszy
lot pierwszy egzemplarz seryjnego tioko-
wego samolotu szkolno-treningowego Epsi-
lon. (Av. Mag. 853)

® 35 Lotniczo-Kosmiczny Salon Paryski
1983 w Le Bourget odwiedzilo 700 tys. wi-
dzéw, w tym 115 tys. specjalistow (28 tys.
zagranicznych) oraz 110 delegacji z 61
panstw. (Av. Mag. 853)

@ Pracoewnik wytwérni silnikow SNECMA
Claude Chudzik zbudowal motoszybowiec
laminatowy o0 ukladzie kaczki. Silnik
9 kW, rozpigto$é 6 m, masa wlasna 80 kg.
(Av. Mag. 833)

® Prowadzone s3 rozmowy W sprawie
zakupu i licencyjnej produkeji francuskie-
go samolotu mysliwskiego Mirage 2000 w
Chinach. (Air Int. 6/83)

@ Chiny otrzymaty dwa silniki turbo-
wentylatorowe CFM56-2 o ciagu 10680 daN
zakupione we Francji. Maja byé wyprébo-
wane na samolocie Trident, ktérych Chiny
uzywajgq 35 szt.

@ Francuskie lotnictwo wojskowe zamo-
wilo 30 samolotéw myS$liwskich Mirage 2000.
(GIFAS 1354)

HOLANDIA

@ Egipt zamierza zakupi¢ 10 samolotow
Fokiker F2TM Friendship. (Air Int. 6/83)

A0\ IRAK .

® Irackie lotnictwo za posrednictwem
Egiptu i Jordanii nabylo samoloty mySliw-
skie chinskiej produkeji J-6 (MiG-19) i
J-7 (MiG-21). Irak ma obecnie 40 J-6, po-
nad 150 MiG-21 (wraz z J-7), 85 MiG-23,
18 MiG-25, 20 Su-7, 80 Su-20, 40 Mirage Fl1,
19 Mi-8, 13 Mi-24, 15 Gazelle, 12 Super
Frelon, 6 Alouette i kilka Bo-105. Straty
w wojnie z Iranem wyniosly 85 samolo-
tow mysliwskich. (Air Int. 6/83)

® Irak zamoOwil 20 samolotébw Mirage F1.
(Int. 4/83)

cd. ze §. 1

nia i wyposazenie. Rozwo0j odbywa sie szczegbdlnie szybko
w dziedzinie wyposazenia elektronicznego.

Roéwnoczesnie okres rozwoju przezywa to, co nazywa si¢
infrastrukturg lotnictwa, czyli zaplecze obstugowe. Nalezy

@ Lotnictwo Iranu nabylo samoloty my-
Sliwskie chinskiej produkceji J-6 (MiG-19),
za§ z Izraela otrzymalo cze$ci zamiennc
do samolotéw Phantom. (Air Int. 6/83)

JAPONIA

@ Wytwobérnia Mitsubishi opracowuje dal-
sze wersje swego odrzutowego samolotu
stuzbowego MU-300 Diamond: Diamond II
z silnikami JT15D-4 lub TFEi31-2 oraz
Diamond IIi. (Av. Mag. 853)

RUMUNIA

@® Rumunski przemyst lotniczy opracowat

nowy samolot szkolny IAR-831 Pelican.
(Av. Mag. 853)
@ Wytwérnia  MFKFI  opracowuje nowe

skrzydla o duzej noS$noSci, ktoérych wypro-
howanie rozpoczeto w marcu br. na sa-
molocie MFI-15, Skrzydla te majg gruby
profil i szczelinowg klapg Fowlera, zajmu-
jaca 2/3 rozpigtosci.

USA

@ 23.2.1983 r. wykonal pierwszy lot pro-
totyp nowego turbo$miglowego samolotu
stluzbowego Piper Cheyenne 4. (Int. 4/83)

@ Wytwornia Sikorsky otrzymala zamo-
wienia na trzy wojskowe S$miglowce trans-
portowe S-70A (UH-60A  Blackhawk) =ze
Szwajearii i dwa z . Filipin. Ponadto Fili-
piny zamoéwily 17 $miglowcoédw wojskowych
S-76 (UH-76). (FR 6/83, Av. Mag. 853)

@ Proponowana jest wymiana silnika
J7¢ na PW-1120 na samolocie mySliwskim
F-4 Phantom, co podwyzszy jego osiagi.
(Av. Mag. 853)

& Wytwérnia Beech opracowuje projekt
turbesmigltowego samolotu stuzbowego
Beech Super King Air 300, ktéry bedzie
dalszym rozwinigciem  znanego samolotu
King Air 200. (Av. Mag. 853)

® Marynarka wojenna USA zamowila 15
samolotow E-6A, Jest to odmiana samolotu
Boeing 707 stuzgca jako stacja przekaZni-

kowa dla okretéw podwodnych. (Air Int.
6/83)
® Lotnictwo wojskowe USA zaméwilo

15 samolotéw TR-1 bedacych rozwinigeciem
samolotu szpiegowskiego U-2. (Air Int. 6/83)

@® Prototyp samolotu P-51 Mustang z sil-
nikiem turboémiglowym T55L, nazwany
Piper PA-48 Enforcer, wykonal pierwszy
lot 9.4.1983 r. (Air Int. 6/83)

@) wamrm

® W Anglii przechodzi préby argentyn-
ski samolot szturmowy IA-58 Pucara, sta-
nowlgcy zdobycz z wojny o Falklandy. (FR
6/83)

@ 26 maja 1983 r. wykonal pierwszy lot
sluzbowy BAe 1S125-800 o rozpietosci po-
wiekszonej o 1,37 m w stoesunku do wersji
125-700 i o polepszonych osiagach. Dotych-

czas zamoOwiono 556 samolotow HS125, 2z
czego ponad 500 dostarczono. (Av. Mag.
853)

® wytwornia Edgley zebrala zamowienia
na 29 samolotéw patrolowych Optica. (Air
Int. 6/83)

@ Fotele wystrzeliwane Martin-Baker ma-
ja juz na swym koncie uratowanie 5000
lotnikow, (Int. 5/83)

® Wytwornia brytyjska British Aero-
space, francuska Aerospatiale, amerykanska
Lockheed i zachodnioniemiecka MBB za-
warly porozumienie w sprawie wspolnego
zaprojektowania wojskowego samolotu
transportowego FIMA, (GIFAS 1354)

WEOCHY

@ Wytwornia SIAI Marchetti opracowuje
projekt samolotu 8700 Cormaro, bedacy
amfibig rozwinieta z samolotu SF-500TP
Canguro. Drugim projektem jest dwusilni-
kowy odrzutowy samolot stuzbowy S266,
zabierajgey 1930 pasazerow. (Av. Mag. 833)

@ Lotnictwo wiloskie otrzymalo 60 z za-
moéwionych 81 odrzutowych samolotéw tre-
ningowych Aermacchi MB-339A i zamawia
dalsza partie 34 samolotow. (Air Int. 6/83)

@ Prototyp $miglowca szturmowego Agu-
sta Al129 Mangusta w br. wykona pierwszy
lot. Lotnictwo wloskie zamierza zakupié
100 tych $miglowcoéw, (Air Int, 6/83)

ZSRR

® Na wystawie osiggnigé techniczno-go-
spodarczych mlodziezy radzieckiej w Mo-
skwie Instytut Politechniczny z Komsomol-
ska nad Amurem wystawil skonstruowany
przez studentéw jednomiejscowy samolot
amatorski napedzany otunelowanym $mig-
lem pchajgcym i silnikiem 25 kW. Samo-
locik ma dodatkowe skiladane w locie
skrzydlo, stosowane przy starcie i lgdowa-
niu. Predko$¢ maks. 250 km/h. Samolot je-
szcze nie zostal oblatany. (FR 6/83)

@ Samolot 11-86 uzywany jest na liniach
do Berlina, Drezna, Sofii, Frankfurtu n.Me-
nem, Delhi, Hanoi, Pragi i Aten. (FR 6/83)

@ Aeroftot otworzyl linie do Argentyny.
Jest to 117 zagraniezna linia  Aeroflotu,
lgczaca ZSRR z 94 krajem na S$wiecie. (FR
6/83)

do tego zaréwno diagnostyka techniczna i obstuga tech-

niczno-remontowa,
i obstuga naziemna pasaZeréw oraz przeladunku towardw.
Koniecznosé usprawnienia i potanienia tej dziatalnosci wy-
nika z masowosei uzycia samolotow tak w lotnictwie cy-
wilnym, jak i wojskowym.

jak i

kontrola ruchu powietrznego
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Liczba i rodzaj samolotéow

STATYSTYKA LOTNICZA
i Smigtowcéw cywilnych »_’___99,
w krajach czlonkowlskich ICAO wg stanu na 31.XIL1981 r.*)

. Handlowe przeds. przew. Innych uzytkownikiw Razem
‘ ley.u.! samolotu, s S S - — R
fmilawes ciezkiel) ’ lekkie?) cigzkiel) lekkie?) cigzkiel) l lekkic?) ogilem
; N = = i = — e
| SAMOLOTY ] «‘
| Turboodrzutowe |
4-silnikowe | 1580 — 390 — 1970 — 1970
Inikowe ‘ 2400 — | 80 —_ 2 480 _— | 2480
2-silnikowe 2530 | 610 | 1340 1870 3870 2480 6350
1-silnikowe } — — | 10 | 200 10 200 210
Turboémiglowe ‘
A-silnikowe 400 — 120 10 520 10 530
3-silnikowe — —= - — o~ — —
Inikowe \ 1000 1900 400 4350 1490 6250 7740
-silnikowe — 50 | — 150 — 200 200
Smigluwrc ‘
4-silnikowe 210 50 340 10 550 60 610
3-silnikowe | — 60 10 60 10 120 130
2-silnikowe 720 8380 1260 32 440 1980 40 820 42 800
1-silnikowe — 11710 —_ 268 800 —_ 282 510 282510
Razed, . - 8930 24 760 3950 307 890 12 880 332 650 345 530
SMIGLOWCE
Turbinowe
2-¢ilnikowe 100 440 30 700 130 1140 1270
1-silnikowe — 21790 — 3650 — 6410 6 410
7 silnikami tloko-
wymi
2-silnikowe — 20 — 920 — 110 110
1-silnikowe — 1250 20 6910 20 8160 8180
‘Razem ' 100 4500 50 11350 150 15 850 16 000
1) samoloty émiglowee o masie 9000 kg (20 000 1b) i powyiej
2) samoloty émiglowce o masie ponizej 9000 kg (20000 1b)
*) Bez ZSRR i ChRL
ICAO Statistical Yearbook Doe. 91807
. w . -
Przyblizona liczba godzin lotu Ruch przewozowy
i wykorzystania taboru iektorych tach lotni
ykorzy w niektérych portach lotniczyc
- - - 4 - ‘
w lotnictwie cywilnym swiata w 1981 r.”) \
FIAY | Europy w 1981 r. Przewozy
| Tysgodn | o Liczba % Godain docelowe bez tranz
Rodzaj lotéw lotn. (tys.) c‘ﬂln’{u'i samolotéw calosei lotu na b yfu
samolot
Loty regularne 14 700 18,7 ‘ (s{‘gy:t"‘ayl;r]m;-‘l:)_ \ o o .
Loty nieregu- 1 600 2,0 ] 10,6 697 o A Tys. pasazeréw Tys. ton towaru
larne 38 300 | o )__ e
Inne handlowe 10 500 13,5 l . . N N o
Lotnictwo lek- ogilem miedzy ‘ ogélem |miedzyn. ogdlem |miedzyn.
kie: 51400 65,8 323200 89,4 159 e e e E —re
L 1 9 s
- “,‘l‘m:g‘::““‘ 12 400 15,9 Amsterdam 176,6 | 1334 | 9669 | 9570 | 329.6 | 329.6
T BAREDONE : Budapeszt 32,7 = 1628 = 22,6 =
Sqmremton | 30 000 38,4 Barcelona 771 e 5539,8) — 56,1 =
— R Berlin-Tegel 52,9 1,9 4 414 900 10,5 1,2
___gospodareze ‘, o000 G Ms | Burdt‘au:ne 63,9 5,1 1106 251 s .
Razem ‘ 78 100 100,0 361 500 100,0 216 Bruksela 104,0 81,4 5 244 5241 164.3 161,3
e - SENCS || NERIE RS SRS = Frankfurt n/M 209,9 1374 16 915 12007 | 590,0 534,2
e 3 g Genewa 124.8 52,5 4172 3458 32,7 24,1
%) s (AN & Gl Hamburg 656 | 27.0 | 4310 | 1913 | 2000 | 1203
— e - Helsinki 80,7 28.6 3458 1972 27,6 22,1
Kopenhagu 153,0 104,2 8192 6521 141,1 132,6
Lizbona 45,1 29,1 2941 2321 46,2 38,5
p t d . " k t » Londyn®) 410,9 -— 37393 — 589.5 —
r n zl Luksemburg 64,5 13,9 553 553 12,1 72,1
ocentowy po a osziow Madryt 17,4 i 9961 | — | 151,0 =
. .. Marsylia v 91,0 | 254 | 3666 | 1621 | 24,2 | 13,6
H Mediolan') _— 61,1 6517 1106 90,9 82,9
w ‘transporCIe IOtnlczym SWIata Moskwa-Szeremietiewo —_ 43,5 2928 2928 89,2 45:2
Nicean 6,9 —_ 3214 —_— 10,9 e
| Oslo) 138,3 — 4125 — 26,9 S
‘ 1970 | 1975 I 1978 ‘ 1979 I 1980 | 1981 Puryi"’) 342,7 178,7 27 981 18 255 618.1 579,9
—— —_— - Praga 40,9 20,5 1606 1328 8,1 7,3
) . Raym!) = 77,6 | 11230 | 6677 | 126,8 | 110,0
Kosaty lotu 26,8 | 32,5 30,0 34,3 38,9 40,2 Sztokholm-Arlanda 90,2 48,6 | 4637 | 3341 | 42,5 10,3
w tym: zaloga 10,3 8,8 8,5 8,1 7,8 7,5 Stuttgart 54.4 20,5 | 2516 1325 | 16,8 8,2
paliwo 1.2 19,4 18,4 22,8 28,2 30,2 Warszawa 11,6 25,1 | 1760 | 1143 6.5 4,2
inne . 5,3 4.3 3,1 5.4 2,9 2,5 Wiedett 81,6 49,8 | 2916 2820 | 35,6 35.4
Obstuga techniczna i napra- Zurich 1634 | 110,3 | 7973 | 7537 | 162,0 | 155,1
wy - 14,3 12,5 12,3 11,4 10.5 10,3 |
Amortyzacja 10,9 8,1 7,9 6,7 6,2 6,4 -
Koszty lotniskowe i oplaty 16,7 16,9 17,8 17,0 15,5 15,3 1) d ty, 1) trzy "
Koszty handlowe 251 | 200 | 25.6 | 244 | 231 | 227 J e growty, B vty presty
Koszty og6lne i administr. 6,2 6,0 6,4 6,1 5,8 5,1 T 1
o - H.M
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Nowe $migtowce i samoloty sportowe

na Salonie Paryskim’83

S

Smiglowce

Choé nie bylo nowych konstrukeji, interesujgce byly
nowe wersje i odmiany $miglowcéw znajdujgcych sie w
produkeji. Francuski Aerospatiale prezentowal nowe uzbro-
jone wersje swych $miglowcéw Ecureil i Dauphine. Wto-
ska Agusta prezentowala m.in. wersje sanitarng $miglow-
va A109 z oryginalnym rozwigzaniem umieszczenia noszy
w poprzek kadluba. Poniewaz nosze nie miescily sie w
kadtubie, wykonano z obu stron kadluba odsuwane drzwi

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

w postaci wystajagcych pudel, ktoére po zamknieciu obej-
mujg oba konce noszy. Nowo$cig byla tez uzbrojona wer-
sja  wojskowa cenionego amerykanskiego $migloweca cy-
wilnego Sikorsky S-76 oznaczona H-76. Wytwérnia Bell
pokazata prototyp S$miglowca Bell 400 Twin Ranger ze
$miglem ogonowym w pier$cieniu. Jest to rozwigzanie

inne niz wielotopatkowego fenestronu stosowanego przez
TFrancuzéw. Po raz pierwszy w Paryzu pokazano $miglo-
wiec Hughes H-500E z wydluzong do przodu ostong kabi-
ny, $miglowiec szturmowy Hughes AH-64 Apache i uzbro-
jong wersje $miglowca Sikorsky UH-60A Blackhawk.

Rys. 1. Smiglowiec Hughes 500E o nowym ksztalcie przodu kadluba

i

Rys. 2. Smiglowiec AS365M Dauphin w wersji uzbrojonej

Rys.

Rys. 5. Sikorsky UH-76, wersja wojskowa S$miglowca S-76

Rys. 3. Odsuwane wystajgce drzwi w wersji sanitarnej $miglowca
i‘{\gu*st:a1 Al109A pozwalajace na poprzeczne umieszczenie noszy w
adtubie

4

Rys. 6. Sikorsky UH-60A Blackhawk z uzbrojeniem
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TABLICA. Samoloty sportowe i motoszybowcee

Nazwa Silnik, kW Miejse Masa calk., Predkosé
pasaz. kg maks., km/h
Robin ATL PAL, 34 2 ‘ 420 180
CAP-XS | Lyco, 82 2 540 240
Orion Lyco, 132 | 1050 330
WK-1 J‘ e 5 2 ' 700 190

-

Rys. 7. Smiglowiec szturmowy Hughes AH-64 Apache

Sam-~lety spertowe

Duzg rewelacjg Salenu byly nswe francuskie ekono-
miczne dwumiejscowe samboloty szkolno-sportowe Robin
ATL i Mudry CAP-XS. Pierwszy z hich, laminatowy
z usterzeniem motylkowym (Rudlickiego), napedzany jest ; Y
silnikiem IPX PAL o mocy zaledwie 34 kW (47 KM). Dru-  oog,th DWwumielscowy moteszybowiee Kuliner WK-1 ze skladanym
gi z nich napedzany jest silnikiem Lycoming 82 kW
(112 KM). Wytwornia francuska Socata przedstawila akro-
bacyjng odmiane samolotu TB10 Tobago oznaczong TBI11.
Sposr6d konstrukeji amatorskich uwage zwracat francuski
czteromiejscowy laminatowy Orion z pchajgcym $miglem,
napedzanym silnikiem Lycoming 134 kW. Ciekawe tez byly
samoloty sportowe (Cessna 152 i CP-1320) z silnikami do-
st sswanymi do plynnegy gazu (butanu).

e Bt > &

; ROBIM S8

T O
=

Rys. 12. Motoszybowiec Dimona ze zlozonymi skrzydiami

Motoszybowce i szybowce

Rys. 8. Laminatowy francuski samolot szkolno-sportowy Robin ATL Najciekawszg kOUStrURC.JQ_ byl Jeszcze nie wykonczony
zachodnioniemiecki dwumiejscowy laminatowy motoszybo-
wiec Kuffner WK-1 ze $miglem umieszczonym na pierscie-
niu na belce ogonowej. Laminatswy dwumiejscowy moto-
szybowiec francuski Fournier RF-10 byl pokazany w no-
wej wersji z usterzeniem o ukladzie T. Oko przyciggaly
dwa juz znane zachodnioniemeickie motoszybowce Grob
G109B Ranger oraz H36 Dimona, wyrdzniajace sig elegan-
cjag. Francuzi pokazali tez jednomiejscowy mini-motoszy-
bowiec Lutin 80 o ukladzie naszego Ogara z pchajgcym
$miglem o skladanych lopatach.

Uwage zwracaly obejmy do skrzydel szybowcéw i mo-
toszybowcOw wyposazone w kolko, co ulatwia transport
skrzydla. Szybowiec Centrair C 101A Pegase — to odmiana

Rys. 9. Samolot szkolno-sportowy Mudry CAP-XS

Rys. 10. Francuski czteromiejscowy amatorski samolot laminatowy

Orion Rys. 13. Zachodnioniemiecki motoszybowiec Grob G-109
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szybowca ASW-20. Pozostate szybowce wystawione na Sa-
lonie nie byly nowoscig. Ciekawostka byl natomiast we-
gierski metalowy dwumiejscowy R-26 Gobé, ktoérego pro-
dukcja zostala wznowiona w br.

Rys. 14. Jednomiejscowy motoszybowiec Lutin 80

Rys. 15. Naped jednomiejscowego motoszybowca Lutin 80

Rys. 16. Obejma skrzydla z koélkiem

17. Wegierski dwumiejscowy szybowiec szkolny R-26 Gobé

Rys.

Samoloty ultralekkie

Cho¢ samoloty ultralekkie wywodzg si¢ od lotni, jednak
wyrazna jest tendencja do ,,usamolotowiania” ich konstruk-
cji. Coraz powszechniejsze staje sie sterowanie sterami,
a nie przesuwaniem ciala pilota. Coraz wigcej samolotow
ma skrzydla z dzwigarem, noskiem blaszanym lub keso-
nem oraz z profilem lotniczym, czyli z obustronnym pokry-
ciem. Maleje liczba linek usztywniajgcych, ktore zastepuja

zastrzaty.

wym skrzydlem kesonowym i

Samolociki przypominajgce amerykanski Quick
Silver, jak np. Robertson BIRD majg stery, cho¢ sg usztyw-
nione linkami. Samolocik Aero 001, cho¢ usztywniony lin-
kami, mial gruby profil ptata i powierzchnie sterowe.
Szczegdlng uwage zwracal dwusilnikowy Lazair z metalo-
tylng jego czescig kryta
przezroczysta folig. Prosta i sztywnag konstrukcje, godng
nasladowania w takich samolocikach oraz szkolnych me-
talowych szybowcach, mial francuski Mach 01, wystawiony
w ciekawy sposob: jedna jego polowka byla wykonczona,
druga za$ bez pokrycia skrzydla i kabiny. Jego skrzydlo
ma dzwigary rurowe, za$ metalowe zZebra sg rozstawione

19, Samolocik francuski Mach 01

Rys

39 Diana z przednig nogs

Rys. 21. Laminatowy Hoffmann H
podwozia przypominajaca trabeg slonia
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az co 60 cm. Samolocik zachodnioniemiecki Diana, choé
o.nowoczesnej laminatowej konstrukeji, nieco razit przed-
nig golenig podwozia o ksztalcie trgby stonia.

Eksponaty muzealne
Na lotnisku Le Bourget na terenach wysfawowych Sa-

lonu mie$ci si¢ Muzeum Lotnictwa (Museé de L’Air). W
czasie Salonu przed muzeum bylo wystawionych wiele

Rys. 22,

WyScigowy Deperdussin z
Salonie w locie

1913 r, demonstrowany na

Rys. 23. Breguet 14 z I wojny S$wiatowej.
i firmowe 4.

Zdjecta autora 18

eksponatéw muzealnych, m.in. prototyp Concorde czy
szezgtki samolotu mysliwskiego Mustang. Dwa eksponaty
muzealne z kolekeji J. Salis: wyScigowy Deperdussin
z 1913 r. i dwuplatowy Breguet 14 z I wojny $swiatowej —
byly demonstrowane w locie.

Rozwdj samolotow pionowego startu

Mgr inz. PAWEL BOLINSKI
Instytut Lotnictwa

KorzySci wynikajace z polaczenia wlasciwo$ci pionowego
startu i ladowania $miglowca z wieksza predko$ciag maksy-
malng i ekonomicznodcia samolotu sg oczywiste zardwno
z punktu widzenia zastosowan cywilnych, jak i wojsko-
wych. Dlatego tez juz od ponad 30 lat trwaja prace nad
samolotami pionowego startu i lgdowania (PSL). , Katali-
zatorem” rozwoju samolotow tego typu byl rozwéj silnikow
turbinowych, a réznorodno$¢ badanych rozwigzan $wiad-
czy zaroOwno o skali trudnosci zagadnienia, jak i o tym,
ze ciagle trwaja poszukiwania rozwigzan optymalnych dla
okreslonych zastosowan.

Ze wzgledu na sposob realizacji PSL, mozna wyodrgb-
ni¢ trzy zasadnicze uklady samolotow:

— z dodatkowymi silnikami nosnymi, przy czym glowny
zespol napedowy jest silnikiem wylgacznie marszowym lub
jest wspomagany przez silniki nosne podcezas startu i la-
dowania;

— z jednym silnikiem, ktory stanowi naped samolotu we
wszystkich fazach lotu. Mozna tu wyodrgbni¢ nastepujgce
rozwigzania: start i ladowanie przy pionowym ustawieniu
kadluba; uzyskanie sily noénej w wyniku zmiany kie-
runku ciggu zespolu napgdowego przez: obrét dyszy silni-=
ka odrzutowego, obrét skrzydla wraz z silnikiem (silnika-
mi) lub obrét wirnika, $migta, wentylatora, gondoli silnika
odrzutowego; zastosowanie dodatkowych urzgdzen nosnych
jak: wentylatory nosne, wykorzystanie zjawiska ejekcji;

— inne rozwiazania, nie bedace klasycznymi $migltowcami,
jak: Smiglowiec ABC, czy koncepcja skrzydla X.

Podane ponizej przyklady konstrukeji samolotow PSL
powstalych w ciggu ostatnich 30 lat, z konieczno$ci ujete
w duzym skroécie, niech beda ilustracjg rozwoju tej dzie-
dziny lotnictwa oraz poszukiwan takich rozwigzan kon-
strukeyjnych, ktore pozwalalyby na wprowadzenie samo-
lotow tego typu do powszechnego uzytkowania.

Samoloty PSL z dodatkowymi silnikami startu i ladowania

Samoloty tej grupy to niemal wylacznie samoloty o na-
pedzie odrzutowym. Koncepcje odrebnego napedu piono-
wego i poziomego przyjeto w samolotach firmy Dassault
Mirage-Balzac i Mirage III-V. Na poczatku lat sze§édzie-
sigtych firma ta rozpoczeta prace nad samolotem PSL, wy-
korzystujgc konstrukcje juz istniejgcego samolotu Mi-
rage IIIL
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i ladowania ()

Rys. 1. VJ-101C

Rys. 2. Jak-36

W zmodyfikowanym kadlubie tego samolotu umieszczono
osiem silnikéw RB 162 o ciggu 15,7 kN, a silnik Snecma
o ciggu 745 kN dla lotu poziomego. Prototyp samolotu
Balzac V rozbil si¢ w 1964 r., a nastepny Mirage III-V
z silnikiem P & W TF30 o ciggu 82,4 kN osiggnal w locie
poziomym 2,04 Ma, W zawisie sterowanie samolotem reali-
zowane bylo ukladem dysz zasilanych powietrzem z silni-
kow startowych. Najwigkszym mankamentem byla niewy-
starczajgca sterowno$¢ poprzeczna w locie z malg predko-
$cig (co bylo przyczyna katastrofy Balzaca) oraz zjawisko
szassania” w wyniku oplywu samolotu przez strumien ga-
zo6w odbity od powierzchni ziemi.



Rys. 3. X-13

Znacznie cze$ciej stosowano uklad z silnikami startowy-
mi wspomagajacymi gtowny zespél napedowy podczas star-
tu i lgdowania. W 1959 r. w zakladach EWR Sud (RFN)
zbudowano samolot VJ-101C. Zakladano, ze bedzie to
samolot przechwytujgcy na lata siedemdziesigte. Naped
stanowilo sze$é¢ silnikow firmy Rolls-Royce RB-145 (po
dwa umieszczone w obracanych gondolach na koncach
skrzydel i dwa umieszczone pionowo w przedniej czesci
kadluba) o ciggu 12,2 kN kazdy (16,2 kN z dopalaniem).
Masa calkowita samolotu wynosita ok. 6000 kg. Zbudo-
wano dwie wersje — z dopalaczami i bez dopalaczy w
silnikach glownych. Wersja bez dopalaczy zostala oblatana
w 1963 r. i rozbita podczas lotu konwencjonalnego po
50 h prob. Wersja z dopalaczem byla pierwszym samolo-
tem PSL, ktory osiagngt predkosé diwieku w locie pozio-
mym. Jednym z probleméw, jakie wynikly podczas prob
bylto zasysanie przez silniki gorgcych gazéw podczas startu
i lgdowania z uzyciem dopalaczy.

Réwniez w RFN powstal samolot VAK 191B, jako re-
zultat konkursu rzgdowego na samolot bojowo-rozpoznaw-
czy. Zesp6l napedowy samolotu stanowily silniki firmy
Rolls-Royce: dwa silniki RB-162, umieszczone jeden za
kabing pilota i jeden w tylnej czeSci kadtuba, oraz silnik
RB-193 o ciagu 45,2 kN z czterema obracanymi dyszami w
§rodkowej czeséci kadluba., Oprocz systemu dysz uzyto do
sterowania rowniez silnikéw noénych. W przypadku awa-
rii jednego z tych silnikéw, drugi zostaje automatycznie
wylgczany w celu zapewnienia pilotowi dostatecznego czasu
do katapultowania sie. Glowng wadg ukladu byla mata
(12°) mozliwo$¢ zmiany kata pochylenia silnikéw nosnych
oraz duzy opoér w przejSciowej fazie lotu. Poniewaz ok.
60% ciggu pochodzilo od silnikow startowych, a 40% od
silnika glownego, to masa startowa samolotu w przypadku
KSL (krotkiego startu i lgdowania) byla niewiele wigksza
od masy startowej dla startu pionowego, z powodu trudno-
$ci z rozpedzaniem samolotu do predkosci gwarantujgcej
dostateczng sile nosng.

W 1967 r. oblatano w REFN samolot Do-31. Byt to proto-
typ samolotu transportowego PSL. Samolot ten mial osiem
silnikéw nosnych RB-162 (po 18,65 kN ciggu kazdy) za-
montowanych w gondolach na koncach skrzydet i dwa
silniki nos$no-marszowe zamontowane pod skrzydlami (po
66,72 kN ciggu kazdy). Maks. masa startowa wynosila
21770 kg. Samolot mial bardzo skuteczny uklad stabilizacji
i sterowania. Podczas lotéw proébnych zachowywal sig
niezwykle poprawnie, nie wprowadzono go jednak do eks-
ploatacji z powodu zbyt duZego hatasu jak dla samolotu
cywilnego. ot

Jednym z dwobch eksploatowanych obecnie na $wiecie
samolotéw PSL jest radziecki naddzwiekowy Jak-36, za-

Rys. 4. Ryan — XV-5A

8

prezentowany po raz pierwszy razem z innymi samolotami
PSL na pokazach w 1967 r. Przyjety uklad mnapedowy
wskazuje, ze glownym kryterium konstrukcyjnym byta
wladciwoéé pionowego startu i ladowania, gdyz samolot
jest uzytkowany na krazowniku Kijow z pokladem przysto-
sowanym do eksploatacji samolotow PSL i Smiglowcow.

Jak-36 jest S$rednioplatem, wykonanym w konwencjo-
ralnej technologii z uzyciem stopoéw odpornych na wysoka
temperature w rejonach dysz wylotowych. Naped stano-
wig dwa silniki nosne o ciagu ok. 25 kN umieszczone za
kabing pilota i silnik gléwny o ciggu 78 kN, majacy dwie
dysze obrotowe (obracane od 0° do 15° do przodu od osi
pionowej). W celu lepszego rozmieszczenia na okrecie,
zastosowano skladanie skrzydel. Masa startowa samolotu
wynosi ok. 10000 kg. Roéwnowage poprzeczng zapewnia
uklad dysz. Samolot ma system autostabilizacji, dzieki cze-
mu start i ladowania przebiegajg bardzo plynnie.

Samoloty z zespolem napedowym
realizujacym wszystkie fazy lotu

Znacznie bardziej obiecujaca od poprzednio opisanych
rozwigzan jest koncepcja samolotu PSL, w ktorej zespot
napedowy realizuje wszystkie fazy lotu. Rozwiazanie wcze-
$niej opisane ma wiele zalet, gdyz oba silniki (startowy
i marszowy) moga by¢ traktowane oddzielnie, bez kompro-

Rys. 5. XFV-12A

Rys. 6. Convair XFY-1

miséw wynikajgcych z podwojnej roli, a ich rozmieszcze-
nie zapewnia wiekszy zakres polozen $rodka ciezkosci.
Wady tego ukladu takie jak: ,,wozenie” zbytecznej masy
i objeto$ci w locie konwencjonalnym, eksploatacja dwoéch
typow silnikéw na jednym samolocie, zlozony uklad ste-
rowania jak i to, ze silniki dodatkowe nie mogg by¢ uzyte
do krotkiego startu i ladowania, sklaniajg do przyjecia
koncepcji pojedynczego zespolu napedowego. Eliminuje ona
te wady, dajgc dodatkowo mozliwos¢ sterowania wektorem
ciggu w locie. Natomiast cechg niekorzystng (jest to istotne
dla samolotéw odrzutowych) jest duzy opor falowy wyni-
kajacy z niekorzystnego rozkladu pola przekroju kadtuba
i duzego przekroju poprzecznego silnika.

Na poczatku lat pieédziesigtych, kiedy to rozpoczal sie
gwaltowny rozwéj samolotow PSL, powstalo duzo samo-
lotow PSL startujgcych i ladujacych przy pionowym usta-
wieniu kadluba (skrot ang. VATOL — Vertical Altitude
Take Off and Landing). W tym uktadzie zbudowano samo-
loty: we Francji — Coleopter, w ZSRR — Turbolet, w W.
Brytanii — Bedstead, w USA — XFY-1, XFV-1 oraz od-
rzutowy X-13, ktory powstal w wyniku kontraktu z silami
powietrznymi USA.

Prace nad samolotem PSL napedzanym silnikiem od-
rzutowym rozpoczeto pod koniec lat czterdziestych., W
1953 r. platforma testowa z silnikiem odrzutowym wyko-
nala pierwszy pilotowany zawis. Pierwsze zawisy X-13 wy-
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Rys. 7. Canadair CL-84

konat w 1956 r., a w 1957 r. zaprezentowano wszystkie fazy
lotu, lgcznie z pionowym startem i lgdowaniem ze specjal-
nej platformy samochodowej przy uzyciu haka zamonto-
wanego w czeSci nosowej kadluba. X-13 byl napedzany
silnikiem Rolls-Royce Avon o ciggu 44,48 kN. Masa star-
towa samolotu wynosila 3290 kg. Sterowanie podiuzne
i kierunkiem zrealizowano przez uzycie odchylanej dyszy
wylotowej silnika, a poprzeczne przez dysze umieszczone
na koncach skrzydet i zasilane sprezonym powietrzem
z silnika. Zastosowano automatyczng stabilizacje w celu
zapewnienia statecznosci w przejsciowych fazach lotu i w
celu zrownowazenia duzego momentu zyroskopowego po-
wstatego wskutek wirowania mas silnika odrzutowego.
X-13 zakonczyl pomyslnie program prob odbywajac 120 lo-

tow. Program zostal przerwany ze wzgledu na wigksze

zapotrzebowanie na samolot P/KSL niz na samolot wy-
lgcznie PSL. W ostatnich latach w USA wystepuje ponow-
ne ozywienie zainteresowania koncepcjg samolotu mys$liw-
skiego startujgcego i lgdujacego z lotniskowca w pozycji
pionowej. Prowadzone sj zardéwno prace studialne jak
i proby laboratoryjne.

O samolocie Harrier napisano juz do tej pory bardzo
wiele, gdyz byl to pierwszy samolot PSL wprowadzony do
seryjnej produkeji i eksploatacji, a uzycie Harrierow w
wojnie o Falklandy dodatkowo przyczynilo sie do rozrekla-
mowania tego samolotu. O ostatecznym sukcesie koncepcji
samolotu z jednym silnikiem no$no-marszowym z przekre-
canymi dyszami wylotowymi spalin zadecydowalo glownie
kompleksowe podejscie do problemu — rozwoéj jednostki
napedowej przeznaczonej tylko dla tego typu samolotu oraz
konsekwencja w pracach nad wudoskonalaniem samolotu.
Kluczem sukcesu byl dwuprzeptywowy silnik Pegasus, kto-
ry obecnie osigga 95,630 kKN ciggu, przy czlerech dyszach
obrotowych, z ktérych dwie przednie sy zasilane powie-
trzem z wentylatora, a dwie tylne gorgcymi gazami wylo-
towymi. Wentylator i sprezarka obracaja sie¢ w przeciwnych
kierunkach, eliminujgc momenty zyroskopowe. Silnik jest
tez Zrodlem powietrza dla dysz sterujgcych umieszczonych
na koncach skrzydet oraz z przodu i z tytu kadtuba.

W 1960 r. prototyp samolotu P.1127 Kestler wykonal swoéj
pierwszy lot. Od tego czasu zbudowano wiele ulepszonych
wersji samolotu — Mk.2, Mk.3, Sea Harrier, Big Wing
Harrier oraz podjeto w 1978 r. w USA licencyjng produkcje
pod oznaczeniem AV-8A. Kolejnym krokiem w rozwoju
Harriera byla wersja AV-8B opracowana przez firme
McDonnell Douglas. Dzigki daleko idgcym modyfikacjom
osiggnieto dwukrotne zwigkszenie zasiegu oraz udziwigu.
Zmiany te obejmowaly: nowe skrzydlo o profilu nadkry-
tycznym, urzadzenia podkadlubowe do zwigkszenia sily
nosnej w zawisie, podwyziszong kabine pilota oraz osprzet
dajacy wiekszg niezawodno$¢ i latwos$é obstugi. Ponad 23%

Rys. 8. Bell X-22A
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masy struktury samolotu zostalo wykonane z tworzyw
wzmocnionych wiloknem weglowym, w tym: skrzydlo, ka-
bina i cale usterzenie poziome. O skali ulepszenn niech
Swiadczy fakt, ze tylko 3% masy samolotu stuzy bezpo-
$rednio PSL. Harrier jest samolotem latwym w pilotazu,
gdyz jedyng dodatkowa dzwignig w kabinie pilota jest
dzwignia zmiany kata dysz wylotowych silnikow. Dysze
te moga byé obrocone o 90° w ciggu 1 s, co pozwala na
sterowanie wektorem ciggu w locie. Dalszg zaletg tego
ukladu jest mozliwosé stesowania KSL oraz techniki ,,ski
Glow-

jump”, znacznie zwigkszajgcej udzwig samolotu.
ng niekorzystng cechg jest natomiast duzy opoér aero-
dynamiczny w zakresie okolodzwiekowym i dlatego,

mimo ze stosunek ciggu do cigzaru jest wiekszy niz 1,
nie jest on samolotem naddiwigkowym.

Poszukujgc nowych rozwigzan napedéw samolotow PSL,
ktore pozwalalyby na zwigkszenie ciggu statycznego silnika
i jednoczesnie pozwolilyby na zwiekszenie predkosci mak-
symalnej samolotu, zaczeto rozwazaé¢ zwigkszenie ciggu
przez zastosowanie wentylatorow nosnych oraz przez wy-
korzystanie zjawiska ejekcji.

Przy zastosowaniu wentylatorow
dwa rozwigzania:

— przez polaczenie wentylatora z silnikami walem napg-
dowym. Uktlad ten wymaga zastosowania waléw przeno-
szacych duze moce z duzymi predkos$ciami obrotowymi,
przekladni, sprzegiel itp., co powoduje wzrost masy i obni-
za niezawodnosé,

— przez sprzezenie gazodynamiczne — w tym rozwig-
zaniu gazy wylotowe z silnikéw odrzutowych doprowadzo-
ne uktadem przewodéw napedzaja koncowki lopatek wen-
tylatorow. Przy przej$ciu do lotu poziomego zawér zwrot-
ny kieruje gazy do dyszy wylotowej.

Wiaénie ten uklad zostal zastosowany w  samolocie
Ryan XV-5. Silnik J-85 o ciggu 11,6 kKN napedzal trzy
wentylatory: dwa na skrzydlach o $rednicy 1,59 m i jeden
o Srednicy 0,91 m w czgsci nosowej samolotu. Od 1969 r.
prowadzono intensywnie proby w locie w szerokim zakre-
sie predkosci i dla réznych rodzajow manewrow. Ujaw-
nily one trudno$ci ze sterowaniem ciggiem w r6znych
stanach lotu przede wszystkim ze wzgledu na dlugi czas
reakcji zespolu napedowego na zmiane ciggu silnika. XV-5
wykazywal réwniez bardzo ograniczone wlasciwosci KSL.

Zwiekszenie ciggu silnika przez wykorzystanie zjawiska
ejekeji wydaje sie byé obiecujgca koncepcja, gdyz nie sg
wykorzystywane elementy wirujgce. Wzrost ciggu nastepuje
dzieki mieszaniu sie¢ strumienia gazéw wylotowych z po-
wietrzem zasysanym z otoczenia w specjalnych kanalach
umieszczonych w skrzydlach.

nosnych mozliwe sg

Rys. 9. Bell XV-15

Na poczatku lat sze$édziesigtych ten uklad badano na
samolocie XV-4A Hummingbird. Pierwszy lot tego samo-
lotu odbyl sie w 1964 r. Samolot o masie 3266 kg byl na-
pedzany dwoma silnikami o ciggu 14,68 kN kazdy. Za-
miast spodziewanego 40% wzrostu ciggu osiagnieto tylko
20%. Zjawisko to wykorzystano roéowniez w konstrukeji
samolotu Rockwell XFV-12A, ktérego pierwszé proby roz-
poczeto w 1978 r. Samolot ten jest zbudowany w ukladzie
kaczki. Skladowa pionowa sily nosnej w zawisie wytwa-
rzajg urzadzenia ejektorowe umieszczone w ski¥ydlach
i w usterzeniu poziomym, ktére majg ksztalt trapezoidalny
i rozciggajg sie wzdluz platow. Gazy wylotowe sg dopro-
wadzane przez odwracacz ciggu i zespél kanalow. Stero-
wanie w zawisie i w locie poziomym z malg predkoscig

cd. na s. 10
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Niekonwencjonalne giroskopowe

urzgdzenia pomiarowe

stosowane w technice lotniczej i

Giroskop z zawieszeniem elektrostatycaz-

nym

Giroskop z zawieszeniem elektrostatycznym jest oparty
na zasadzie zachowania kretu, o stalym stanie skupienia
elementu ruchomego, o zawieszeniu elektrostatycznym, na-
pedzie elektrycznym, dwoéch osiach pomiarowych, ruchu
cbrotowym elementu ruchomego, mierzgcy polozenie i pred-
kosci katowe, majgcy fotoelektryczny przetwornik pomia-
TOWY.

Giroskop z zawieszeniem elektrostatycznym jest rozwig-
zaniem calkowicie eliminujgcym polgczenia mechaniczne
migdzy wirnikiem a obudowsg. Dzieki takiemu rozwigzaniu
osiggnigto duze dokladno$ci pomiaru i dryf 10— deg/h
(tabl. 2 — cz. I, art.,, TLiA nr 9/83). Prace nad tym typem
giroskopu rozpoczeto na poczgtku lat pietdziesigtych.

Rys. 11 przedstawia budowe takiego giroskopu. Podsta-
wowy element to sieryczny wirnik 1, wykonany z mate-
rialu o duzej przewodnosci elektrycznej, majgcy postac
cienkosciennej sfery, pogrubionej w okolicach réwnika.
Wirnik ten umieszczony jest w hermetycznej, ceramicznej
ostonie 2, na wewngtrznej powierzchni ktérej umieszczony
jest  system elektrod podtrzymujacych 3. Elektrody te
peinig rowniez funkcje pojemno$ciowego przetwornika po-
iozenia, ktorego zadaniem jest mierzenie odchylenia wir-
nika od polozenia centralnego. Caly uklad utrzymany jest
w wysokiej prozni (od 1310 do 10-% Pa) za pomocg pom-
py prozniowej 4. Ma to na celu zminimalizowanie sily
lepkosci dzialajgcej na wirnik, a rowniez umozliwia dopro-
wadzenie duzych potencjalow do elektrod bez wystgpienia
wyladowan elekirycznych. Wielko$é szczeliny migedzy wirni-
kiem a obudowa wynosi od kilku dziesigtych do kilku set-
nych milimetra. Naped sferycznego wirnika zapewnia dwu-
fazowy silnik indukcyjny, ktérego uzwojenia 5 umieszczone
sa woko6l ostony. Na wirniku umieszczony jest specjalny
wzor graficzny stuzacy do pomiaru kgtowych przemieszczen
wirnika wzglgdem obudowy za pomocg czujnikéw optycz-
nych 6.

Z chwilg wilaczenia przyrzgdu nastepuje przylozenie po-
tencjatow do elektrod i zawieszenie wirnika. Jednocze$nie
uklad pomiarowy (rys. 12) mierzy odpowiednio w trzech
osiach pojemnosci elektryczne miedzy elektrodami a wir-
nikiem. Sygnaly pomiarowe powodujg takie zmiany poten-
cjalow elektrod, aby kulisty wirnik zajgt dokladnie S$rod-
kowe- polozenie. W tym momencie nastepuje wprowadzenie
w ruch obrotowy kulistego wirnika przez wlgczenie obwo-
du uzwojen stojana silnika napedowego. Jednoczesnie
wilgczone zostajg uzwojenia, ktorych zadaniem jest tlumie-
nie. drgan wirnika. Po rozpedzeniu sfery do predkosci
nominalnej rzedu 120000 obr/min i dokladnym ustaleniu
osi obrotu dzigki istnieniu zgrubien $cianki, uzwojenia na-
pedowe zostajg wylgczone i dalsza praca nastepuje w wy-
biegu. Dokladna, stabilna i diugotrwala praca bez mapedu
jest mozliwa dzieki zminimalizowaniu sit i momentow
szkodliwie oddzialujgcych (hamujacych) ma wirnik. Po jed-
nokrotnym rozpedzeniu ruch obrotowy sfery utrzymuje sie

astronautycznej (l1)

Mgr inz, WITOLD DABROWSKI
Mgr inz. STANISLAW POPOWSKI
Mgr inz. SEAWOMIR WRONSKI

Instytut Lotnictwa

PRZEKROJ
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Rys. 11. Budowa giroskopu o zawieszeniu elektrostatycznym [21]:

1 — wirnik, 2 — ostona ceramiczna, 3 — elektrody podtrzymujace,
4 — pompa prézniowa, 5 — uzwojenie dwufazowego silnika induk-
cyjnego, 6 — czujnik optyczny
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Rys. 12, Schemat zawieszenia elektrostatycznego i pomiaru w Jjed-
nej z osi: 1 — przetwornik fotoelektryczny, 2 — wirnik, 3 — elek-
troda zawieszenia

cd. ze 8. 9

jest realizowane przez zmiane powierzchni kazdego z dy-
fuzordéws Przejscie z zawisu do lotu poziomego odbywa sig
przez jednoczesny obrét wszystkich elementéw urzgdzenia
ejektorowego, ktore dla lotu z duzg predkoscig sa chowa-
ne w cienkich ptatach. W locie poziomym odwracacz ciggu
silnika jest otwarty, a sile nosng wytwarzajg skrzydla.
Samolot o masie 8845 kg, napedzany silnikiem PW-400
o ciggu 1334 kN, ma docelowo osiggaé predkosé 2 Ma.

10

Dotychczasowe proby pokazaly, ze wzrost ciggu nie osigga
jednak zalozonych wartosci.
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przez okres kilkunastu tysiecy dni (!) ([8]. Informacje
o wzglednych przemieszczeniach wirnika, a fym samym
o polozeniu obiektu, zapewnia optyczny uklad odczytu.
Jeden giroskop elektrostatyczny mierzy przemieszcezenia
kgtowe woko6l dwoch prostopadlych osi.

Mimo wielu trudnos$ci w wykonaniu tego typu przyrza-
dow, zwigzanych ze skomplikowang technologia wykona-
nia wirnika, z koniecznoscig utrzymania woko6l niego wy-
sokiej prézni, z koniecznos$cig dobrego ekranowania (duzy
wplyw zewnetrznych p6l elektrycznych) i wielu innych,
giroskopy te juz dzisiaj pozwalaja na osigganie dryfu rzedu
10— deg/h. Wartosé ta nie jest osiggana przez wigkszo$é
znanych typow giroskopow. Jedynie bardzo rozbudowane
giroskopy plywakowe maja zblizong dokladnosé, ale kosz-
ty ich wykonania sg bez poréwnania wigksze.

Istniejg rozne praktycznie realizowane rozwigzania giro-
skopow elektrostatycznych. Jednym z pierwszych, przewi-
dzianym do ukladu nawigacji atomowych lodzi podwod-
nych, nosicieli balistycznych rakiet typu Polaris, byl system
MONITOR firmy Honeywell. Nie wszedt on jednak do pro-
dukcji z powodu zbyt wysokiej ceny. Rozwinieciem tego
systemu byl uklad GEANS réwniez przewidziany do nawi-
gacji. Uzywany byt na niektéorych samolotach typu B-52.

Jednoczesnie z powstaniem systemu GEANS firma Auto-
netics przystgpitla do opracowania systemu nawigacji iner-
cjalnej MIKRON, opartego na giroskopach elektrostatycz-
nych. Innowacjg w giroskopach tego systemu bylo wpro-
wadzenie do kulistego, berylowego wirnika malego nie-
wywazenia, ktore powodowalo oscylacje wirnika (poza jego
ruchem obrotowym). Takie rozwigzanie pozwolilo na wyko-
rzystanie elektrody podtrzymujgcej réwniez do pomiaru
przemieszczen katowych. Dodatkowo w takim  ukladzie
mozliwy jest pomiar

przyspieszen liniowych.

Rys. 13. Budowa giroskopu o zawieszeniu elektrostatycznym stoso-
wanego w systemie nawigacji N73 firmy Rockwell: 1 — elementy
silnika napedowego, 2 — obudowa prozniowa, 3 — gobérna czesS¢
ostony z elektrodami, 4 -— wirnik, 5 — dolna cze$§¢ oslony z elek-
trodami, 6 — pierScien podpierajgcy, 7 — geter, 8§ — zlacze elek-
tryczne, 9 — dla porbéwnania wielkoSci dziesie¢ centéw

Najnowszym systemem nawigacji inercjalnej wykorzystu-
jacym giroskopy elektrostatyczne jest uklad N 73 firmy
Rockwell (rys. 13). Uklad ten jest aktualnie badany w sa-
molocie A-10. Przewiduje si¢ wykorzystanie tego systemu
w samolocie B-1, a takze w ukladach nawigacji i stero-
wania rakiet Minuteman I, II, III oraz rakiet Polaris.
Przewiduje si¢ wykorzystanie tego systemu na $miglow-
cach Bell UH-1H (Bell 205), a takze w ukladach nawigacji
pociskéw typu Cruise.

Giroskop z zawieszeniem magnetycznym

Giroskop z zawieszeniem magnetycznym oparty jest na
zasadzie zachowania kretu, o stalym stanie skupienia ele-
mentu ruchomego, zawieszeniu magnetycznym, napedzie
elektrycznym lub pneumatycznym, dwéch osiach pomiaro-
wych, ruchu obrotowym elementu ruchomego, mierzacy
polozenie i predko$¢ katowg z fotoelektrycznym przetwor-
nikiem pomiarowym. *

Giroskopy z zawieszeniem magnetycznym powstaly przez
analogie do giroskopéw z zawieszeniem elektrostatycznym
[1, 10, 27, 28]. Rozwdj ich nastgpil po odkryciu zjawiska
nadprzewodnictwa i efektu Meissnera.

Wirnik w postaci ferromagnetycznej kuli umieszczony
jest w polu magnetycznym wytworzonym przez system
uzwojen (rys. 14). Dzieki zjawisku nadprzewodnictwa uzy-
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skanemu w temperaturze bliskiej 0 K przeplyw pradu,
a tym samym dzialanie pola magnetycznego, utrzymuje sie
po odlgczeniu zasilania. W pierwszych rozwigzaniach wir-
nik by! rozpedzany pneumatycznie (wyplyw parujgcego
helu do prézni), w pédzniejszych naped realizowano w spo-
sOb elektryezny. Polozenie wirnika okre$lano za pomocg
przetwornika fotoelektrycznego.

Rys. 14. ldea zawieszenia magnetycznego z wykorzystaniem nad-
przewodnictwa [10]: 1 — doprowadzenie czynnika napedowego,
2 — odczytujacy przetwornik fotoelektryczny, 3 — uzwojenia za-
wieszenia magnetycznego, 4 — wirnik, 5 — wewnegtrzna komora
préozniowa 107 mm Hg, 6 — ciekly hel, 7 — préznia 10 mm Hg,
8 — ciekly azot, 9 — proznia 10 mm Hg

zjawisku
jadrowego

Giroskop oparty na
magnetycznego rezonansu

Perspektywicznym rozwigzaniem jest giroskop wykorzy-
stujacy doskonaly wirnik (nie wymagajgcy ani napedu,
ani zawieszenia), jakim jest atom i jego jadro [1, 13, 28
29]. W tym idealnym wirniku obok wektora kretu istnieje
wektor momentu magnetycznego. Pole magnetyczne wywo-
tuje precesje wektora momentu magnetycznego. Obserwu-
jac polozenie wektora momentu magnetycznego okresla sig
polozenie wektora kretu w przestrzeni inercjalnej. Oddzia-
lujgc na wektor magnetyczny mozna réwniez zorientowac
kret w przestrzeni. Nakladajgc zmienne pole magnetyczne
lub oswietlajac medium promieniowaniem o czgstotliwosei
rezonansowej, mozna wykry¢é zmiany potozenia momentu
magnetycznego w przestrzeni inercjalnej. Korzy$ci z przed-
stawionego rozwigzania sg oczywiste. Podstawowe klopoty
to: dobor odpowiedniego medium, konieczno§é bardzo do-
kladnego pomiaru matych czestotliwo$ei (10—8 Hz) i uzy-
skania bardzo dobrego ekranowania.

Prace laboratoryjne doprowadzily do optymistycznych
wynikéw (0,03 deg/h). Jedno z rozwigzan przedstawione
jest na rys. 15. Jako substancje roboczg wykorzystano

1 o 2
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Rys. 15. Schemat dzialania giroskopu wykorzystujacego magne-
tyczny rezonans jadrowy na parach rteci [29]: 1 — komora absorp-
cyjna 199 Hg, 201 Hg, 2 — uzwojenia prgdu statego, 3 — éwieré-
falobwka, 4 — cewka Helmholtza, 5 — Zrédlo S$Swiatla 204 Hg,
6 — polaryzator liniowy, 7 — fotodetektor, 8 — wzmacniacz
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mieszanine izotopéow rteci. O§ pomiarowa wyznaczona jest
przez pole magnhetyczne H, wywolane cewkg Helmholtza.
Zwiekszenie efektu orientacji jgder uzyskano przez napro-
mieniowanie medium $wiatltem w osi pomiarowej. W celu
okreslenia polozenia wektora momentu magnetycznego,
a takze przesuniecia fazowego (powstalego wskutek obrotu)
stosuje sie metody optyczne. Przez medium robocze przepu-
szeza sie spolaryzowang wigzke Swiatla, ktéra zostaje mo-
dulowana wskutek obrotu wektora momentu magnetyczne-
go 1 w postaci zmian intensywnosci wigzki rejestrowana za
pomoca fotoelementu. Otrzymany sygnal jest mierzony
i oddziatuje w sprzezeniu zwrotnym na uklad. Jak na
razie giroskopy te dzialajg tylko w laboratoriach. Z tym
typem giroskopu wigze sie jednak duze nadzieje.

3 4 2
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Rys. 16. Przekr6j wirnika giroskopu z wirujgcg cieczg: 1 — silnik
histerezowy, 2 — wirnik, 3 — wirujgca ciecz, 4 — przetwornik

ci$nienia

Giroskop z wirnikiem cieczowym

Giroskop z wirnikiem cieczowym jest oparty na zasadzie
zachowania kretu, o cieklym stanie skupienia elementu ru-
chomego, zawieszeniu hydrostatycznym, elektrycznym nape-
dzie elementu ruchomego, dwoch osiach pomiarowych, ru-
chu obrotowym elementu ruchomego, mierzacy predkosé
katowsg, z pojemnosciowymi przetwornikami pomiarowymi.

Giroskop tego typu jest ciekawym rozwigzaniem, ktore
pojawito sie dzigki wysitkom firmy Sperry na poczatku
lat szesédziesigtych (rys. 16). Przyrzad ten wykorzystuje
efekt chwilowego zachowania kierunku osi wirowania cie-
czy w przestrzeni ineracjalnej podczas ruchu przyrzadu.

Budowe takiego typu giroskopu przedstawia rys. 16 i 17
[5, 14]. Na rys. 16 silnik histerezowy 1 napedza wirnik 2,
wewnatrz ktéorego w wydrazonej sferycznej przestrzeni
znajduje sie plyn o duzej gestosci i malej lepkosci 3. Na
powierzchni sferycznego wydrgzenia umieszczone sg pod
katem 45° do osi wirnika, symetrycznie co 90°, cztery po-
miarowe przetworniki ci$nienia 4. Giroskop ten uzupelnia
uklad okredlania zmian polozenia osi wirujgcej cieczy w
oparciu o zmierzone cisnienia.

W stanie ustalonym o$ wirowania plynu pokrywa sig
z kierunkiem predkosci katowej silnika. W wyniku obrotu
przyrzagdu wzgledem dowolnej osi prostopadiej do osi wir-
nika, ciecz przez krotkg chwile (0,001--1 s) zachowuje kie-
runek wirowania w przestrzeni inercjalnej, a nastgpnie
dzigki silom lepkosci wraca do kierunku osi napedowej.

1 2 3

Rys. 17. Budowa giroskopu z wirujaca ciecza typu SYG-2000 firmy
Sperry [14]: 1 — silnik napedowy, 2 — przetwornik ci$nienia,
3 — wirujgey transformator wzbudzenia przetwornika
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Podczas tego calego procesu nastepuja na powierzchni
sfery zmiany ci$nien, ktére odzwierciedlajg mierzong pred-
ko$é katowg. Otrzymany z przetwornikéw ci$nien zmienny
sygnat jest proporcjonalny do mierzonej predkosci, a jego
faza niesie informacje o kierunku.

Giroskop tego typu zawiera ok. dwukrotnie mniej czesci
niz podobnej klasy giroskop Kklasyczny =z zawieszeniem
kardana. Poza tym moze on byé wykonany z do$é¢ duzy-
mi tolerancjami, co znacznie obniza koszty wytwarzania.
Z innych zalet nalezy wymieni¢ brak histerezy oraz po-
miar w dwoch prostopadlych osiach przez jeden giroskop
(tabl. 2 — cz. I art.,, TLiA nr 9/83).

‘Taki giroskop typu SYG-2000 (rys. 17) badala firma
Sperry Gyroscope Co. w latach szes§tdziesigtych. Osiggnie-
to dryf 0,5 deg/h i przewidywano jego zmniejszenie do
wartosei 0,01 deg/h. Byly plany wykorzystania tego giro-
skopu na do$wiadczalnym rakietoplanie X-15. Ro6wniez fir-
ma Garret wyprodukowata w pelni przydatny do celow
automatyki lotniczej giroskop tego typu.

Giroskop laserowy
Giroskop z pierscieniowym laserem gazowym

Idea giroskopu laserowego powstala na poczatku lat
sze$¢dziesigtych. Dlugoletnie proby prowadzone przez licz-

Rys. 18. Schemat budowy giroskopu laserowego: 1 — rezonator
optyczny, 2 — anoda, 3 — katoda, 4 — przetwornik pomiarowy,
5 — wurzgdzenie powodujgce wibracje rezonatora optycznego,
6 — pryzmat, 7 — lustro

ne firmy daly oczekiwane efekty dopiero po dwudziestu
latach wytezonej pracy. Giroskopy tego typu majg wyeli-
minowane elementy ruchome, co stanowi bezsprzeczng
wyzszos¢ nad uktadami mechanicznymi.

Giroskop laserowy (rys. 18) sklada sie z wielokgtnego
(najczesciej trojkatnego) rezonatora optycznego wykonanego
z bloku kwarcowego 1. Objetosé tunelu rezonansowego wy-
pelnia mieszanina helowo-neonowa wzbudzana poprzez
anody 2 i katode 3 wysokim napieciem. Wzbudzone mole-
kuly gazu powodujg emisje fotondéw, dajgc dwie wiazki
Swiatla spéjnego, ktore rozprzestrzeniaja sie w obu kierun-
kach rezonatora. Uklad giroskopu Ilaserowego uzupelnia
przetwornik pomiarowy 4, poréwnujacy czestotliwosei obu
wigzek Swiatla oraz urzadzenie 5 powodujgce wibracje re-
zonatora optycznego, w celu zwiekszenia zakresu pomia-
rowego dla malych, mierzonych predkosci obrotowych.

Z chwilg obrotu giroskopu wzgledem osi prostopadlej
do plaszezyzny rezonatora, wskutek réznicy drég optycz-
nych zmieniajg sie czestotliwos$ci obu wigzek, co zostaje
zmierzone w postaci dudnien interferujgcych wigzek.
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Rys. 19. Trbjosiowy giroskop laserowy firmy British Aerospace

Jakkolwiek zasada, dzialania tego typu giroskopu jest
prosta, to jego realizacja napotykala i napotyka na liczne
trudno$ci. Jednym z wiekszych probleméw jest pomiar ma-
lych predko$ci katowych. W giroskopie laserowym wyste-
puje progowa warto$¢ mierzonej predkosci obrotowej, po-
nizej ktorej ze wzgledow technicznych pomiar jest nie-
mozliwy. Aby obnizy¢é jej warto$¢, a tym samym zwiek-
szy¢ dokladno$é przyrzadu, poszczegdlne firmy stosujg
rozne oryginalne metody. Firma Sperry rozwigzala ten
problem przez oscylacje katowe luster znajdujagcych sig
w narozach rezonatora [13]. Inne firmy wprowadzajg do-
datkowe wibracje calego rezonatora optycznego przez ele-
menty piezoelektryczne umieszczone w  centrum bloku
kwarcowego [23].

Trzy giroskopy laserowe tworza kompletny uklad pomia-
rcwy predkosci katowych, wykorzystywany np. do nawiga-
cji inercjalnej (rys.19).

Zaletg giroskopu laserowego jest brak cze$ci ruchomych.
Roéwniez dokladno$é pomiaru w szerokim zakresie mierzo-
nych predkosci katowych jest bardzc duza (tabl. 2). Na
dokladnos¢ pomioru nie ma wplywu wielko$é dzialajgcego
przyspieszenia. Giroskopy laserowe dzialtaja natychmiast po

Rys. 20. Kwarcowy blok rezonatora optycznego giroskopu lasero-
wego
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wlagczeniu zasilania. Poza tym charakteryzuje je duza sta-
bilno$é pracy, latwo$é regulacji i duza niezawodno$é. Je-
dynym ograniczeniem jest do$é wysoka cena.

Najbardziej zaawansowana w badaniach i produkcji tych
przyrzadow jest firma Honeywell [30]. Rozpoczela ona pro-
dukcje giroskopow typu GG 1342 oraz GG 1328 z przezna-
czeniem do pociskéw kierowanych. Odmiany giroskopéw
tej firmy majg pracowaé w inercjalnych ukladach odnie-
sienia (IRS), ktore konstruowane sg z przeznaczeniem dla
nowej generacji samolotéw Boeing 757, 767, 737-300. Kombi-
nacja ukladu IRS i INS (inercjalny system nawigacji) z gi-
roskopami laserowymi ma by¢ zastosowana na prototypo-
wym samolocie AV-8B oraz w testowym samolocie AFT
1/F-16. Rowniez firma Litton opracowuje system INS z wy-
korzystaniem takich - przetwornikébw do samolotéw A310
oraz A300-600. Uklad z giroskopami laserowymi proponuje
réwniez przemys! francuski pod nazwa Sextan dla $mig-
lowcoOw Puma oraz dla nowego francusko-zachodnioniemiec-
kiego $miglowca MBB/Aerospatiale PAH-2 pod nazwg SV-2
(SFENA) (rys. 20).

Rys. 21. Zasada dzialania giroskopu ze $wiatlowodem [32]: 1 — dio-

da laserowa, 2 — rozdzielacz $wiatla, 3 — polaryzator, 4 — depo-
laryzator, 5 — szpula ze $wiatlowodem, 6 — detektor, 7 — wzmac-
niacz synchroniczny, 8 — sygnal wyjsciowy, 9 — modulator fazowy

Giroskop z laserem pdlprzewodnikowym i Swiattowodem

Wszystko wskazuje na to, ze przyszlo$é jednak nalezy
do mikroelektroniki i optoelektroniki. Trwajg prace nad
giroskopem laserowym wykorzystujgcym $wiatlowo6d jako
rezonator optyczny [13, 31, 32]. Dlugo$é optycznego toru
wynosi 500--2500 m. Swiatlow6d nawiniety jest na szpuli
wewnatrz ktorej znajduje sie poédiprzewodnikowa dioda la-
serowa emitujgca wigzke $wiatla koherentnego oraz detek-
tor i uklad elektroniczny do obrébki sygnalu pomiarowego
(rys. 21).

Rys. 22. Giroskop laserowy ze $wiatlowodem firmy SEL [31]

Takie rozwigzanie mozna nazwaé przelomowym, gdyz do
dziedziny techniki, w ktérej niepodzielnie krélowala me-
chanika, zostala z powodzeniem wprowadzona elektronika,
Rys. 22 przedstawia rozwigzanie firmy SEL, ktéra przewi-
duje wprowadzenie tego typu giroskopu do produkcji po
1984 r. Inne firmy oceniajg czas wprowadzenia do eksploa-
tacji na 57 lat [13].

Literature zamie$ciliSmy w I cz. artykulu, patrz TLiA nr 9/83.
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TECHNICINY SLOWNIK LOTNICZY

TERMINY LOTNI-
CZE POLSKIE (1)

— lotnictwo
2 — aerostat

3 — balon

4 — sterowiec
5 — samolot

6 — szybowiec
T

8

9

5

— Smiglowiec
— wiatrakowiec
— Spadochron
10 — wodnosamolot
11 — w. lodziowy, 16dZz latajaca
12 — amfibia
13 — atmosfera
14 — aerodynamika
15 — przeplyw
16 — ciSnienie
17 — c. statyczne

18 — c¢. dynamiczne, c. predkosci

19 — c. calkowite

20 — nadcisnienie

21 — podci$nienie

22 — opér (aerodynamiczny)

23 — o, tarcia

24 — o. ksztaltu

25 — o. profilowy

26 — 0. indukowany

27 — o. falowy

28 — plat no$ny, skrzydlo

29 — profil aerodynamiczny, p.
skrzydlowy, p. lotniczy

30 — kat natarcia

31 — sita no$na, wypoér

32 — predko$¢ dzwiegku

33 — p. poddiwiekowa

34 — p. naddiwiekowa

35 — liczba Macha

36 — dane techniczne

37 — rozpigto$é (skrzydel)

38 — diugos$é (samolotu)

39 — wysokos$é (s.)

40 — powierzchnia
skrzydet

41 — rozstaw kot

nosna, p.

42 — kat zaklinowania, k. nasta-
wienia
43 — k. wzniosu (skrzydla),

wznios (s.)
44 — masa wlasna (ciezar wlasny)

45 — m. calkowita (ciezar calko-
wity)

46 — osiagi

47 — predko$§é maksymalna

48 — p. przelotowa

49 — wznoszenie, p. wznoszenia
50 — pulap (praktyczny)

51 — zasieg

52 — rozbieg

53 — dlugosé startu, start na 15 m

54 — dlugosé ladowania, ladowa-
nie z 15 m

55 — dobieg

56 — zesp6t napedowy

57 — silnik (lotniczy)

58 — s. tlokowy

59 -- s. (turbo-)odrzutowy
60 — s. turboSmigltowy

61 — Smigto

62 — moc

63 — m. startowa
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CZESKIE

1 — letectvi, letectvo

2 — letadlo leh¢i  vzduchu,
aerostat

3 — balon

4 — fiditelny balén, vzducho-
lod’

5 — letoun

6 — kluzak, vétron, bezmoto-
rové letadlo

7 — vrtulnik, helikoptéra

8 — virnik, autogira

9 — padak

10 — hydropléan,

11 — létaci €lun

12 — obojzivelny letoun

13 — atmosféra

14 — aerodynamika

15 — proudéni

16 — tlak

17 — staticky tlak

18 — dynamicky tlak

19 — celkovy tlak

20 — pietlak

21 — podtlak

22 — (aerodynamicky) odpor

23 — tfeci o.

24 — tvarovy o.

25 — o. profila

26 — indukovany o.

27 — vinovy o.

28 — nosna plocha, kfidlo

29 — (aerodynamicky) profil

30 — thel nabéhu

31 — nosna sila, vztlak

32 — rychlost zvuka

33 — podzvukova rychlost

34 — nadzvukova r.

35 — Machovo ¢islo

36 — technické udaje

37 — rozp®éti

38 — délka

39 — vyska

40 — nosnda plocha

41 — rozchod podvozka

42 — uhel nastaveni

43 — uhel vzepéti (ktidla)

44 — vlastni hmota

45 — celkova h.

46 — vykony

47 — maximalni

48 — cestovni r.

49 — stoupaci r.

50 — dostup

51 — dolet

52 — rozjezd

53 — délka startu

54 — d. pfistani

55 — dojezd

56 — motorova skupina

vodni letoun

rychlost

57 — motor

58 — pistovy m.

59 — proudovy m.

60 — turbovrtulovy m,
61 — vrtule

62 — vykon

63 — startovy v.

SERBO-
CHORWACKIE

1 — avijacija
— aerostat
— balon

dirizabl

— avion

DU e W
|

— planer, jedrilica, bezmo-

torni avion
7 — helikopter
8 — autozir
9 — padobran
10 — hidroavion
11 — lete¢i ¢amac
12 — amfibija
13 — atmosfera
14 — aerodinamika
15 — strujanje
16 — pritisak
17 — stati¢ni p.
18 — dinami¢ni p., zaustavni p.
19 — ukupni p.
20 — natpritisak
21 — podpritisak
22 — (aerodinamic¢ki) otpor
23 — o. trenja, tarni o.
24 — 0. vrtloga
25 — o. profila
26 — induktivni o.
27 — o. valova
28 — nosiva povrsina, krilo
29 — profil krila, aeroprofil
30 — napadni ugao
31 — uzgona sila
32 — brzina zvuka
33 — podzvucna b.
34 — nadzvuéna b.
35 — Mahov broj
35 — tehni¢ki podaci
37 — razmah Kkrila
38 — duzZina aviona
39 — visina a.
40 — (nosiva) povrsina
41 — razmah tolkova
42 — ugao klina
43 — u. diedra
44 — (tezina prazdnog aviona)

45 — (maksimalna t. u pole-

tanju)

46 — performanse

47 — maksimalna brzina

48 — b. krstarenja

49 — penjanje, b. penjanja
50 — praktiéni vrhunac

51 — dolet

52 — duZina staze zaleta
53 — d. zaleta do 15 m
54 — sletanje sa 15 m
55 — protréavanje

56 — pogonska grupa

57 — (avionski) motor

53 — Kklipni m.

59 — (turbo-)mlazni m.
60 — turbo-elisni m.

61 — elisa, eliza, helisa
62 — snaga

63 — s. na poletanju

BULGARSKIE

1 — apmauha

2 — aepocrar

3 — aepocrar, Gason

4 — mupuxabpia, ynpasmiem aepocrtar
5 — camosier

6 — 0e3MOTOPHIK, TUTAHEP

7 — BeproJjier, XeAUKonTep

8 — asroXHp

9 — nmapamyr

10 — xEApOIUIaH, BOAOCAMOIET

11 — B. THO JNersia NOaKa

12 — ampubusn

13 — armocdepa

14 — acpoamnamMuka
15 — Tedenue, NoTOK

16 — wansrane, HATHCK, HAIOP

17 — cratiuno nansraue, crarmicn HAnop

18 — mMHAMHYHO W., JWHANMHYEH Hanop
CKOPOCTEH HANop

19 — UBJAHO H., WBIIHEH HANOP

20 — CBBPXHAIATAHE

21 — BakyyM, NOAHASITAHE, PA3pexRIane
22 — (aepOoIHAMMYHO) CHIPOTUBIICHUE

23 —C. HQ TPHUCHETO

24 — c¢. na dopmara

25 — npoduitHO ¢.

26 — MHIOYKTHPAHO C.

27 — ¢. HA BRIHUTE, BBIHOBO C.

28 — nocewo Kpmio

29 — aepomuBaMBYCH TPOQUI

30 — BI'BA HA aTaKaTa

31 —mogemMHa CHIa, MOABHIAILA C.

32 — CKOpOCT HA 3BYKd, 3BYKOBA CKOPOCT
33 — nosBykoBa c.

34 — cBpBX3BYKOBA C.

35 — upcno ma Max, Maxoso u.

36 — TexHuuecka XapaxkTCpuCTHKA, TEXHH-
YECKH HaHHH

37 — pa3max Ha KpHJIATa, pPacCIepeHOCT
Ha K.

38 — anmxuna (Wa camosiera)

39 — Bucounwna (na c.)

40 — HOCcema nouyg

4] — pa3cTosIHE MEXIy ABETE Kojena

42 — »red HA 3AKIMHUBARE (HA KPHIIOTO)

43 — BI'BJl HA HAUPEYHO CeYCHHC Ha KpH-
J10TO

44 — (coGeTBeHO TEIUIO)

45 — (o6buio T.)

46 — eTATENIHK XapPaKTePHCTHKH

47 — MakcHmManHa CKopocT

48 — ¢. ma mnpesurane, neLTHa C., Kpaii-
cepeka c.

49 —w3murane, ¢. Ha M., C. HA W3IKAYBAHE

50 — rasan

51 — pmanewnna (sa nosera)

52 — pasber npm nusnAaTane

53 — (ABIDKMHA HA W3JNTAHE)

54 — (1. Ha kauane)

55 — u3THPKAJIBAHE

56 — samBmKBaly arperar

57 — mparared

58 — Gyranen n.

59 — rypbopeakTusen .

60 — Typ6oBHTIIOB I

61 — BATIO

62 — MomHOCT

63 — u3neTHA M., CTAPTOBA M.
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Soko G-4 Super Galeb @ Jugostawia @

Samolot  treningowo-szturmowy, dwumiej=-
SCOWY
KONSTRUKCJA. Metalowa, polskorupo-

wa. Dolnoplat z chowanym podwoziem.
Plat. Niedzielony, wolnonosny, trapezowy,
ze skosem 22° i wzniosem 1,5°. Cze$S¢ przy-
kadlubowa o poszerzonej cigciwie. Kon-
strukeja dwudzwigarowa z integralnym
frezowanym pokryciem w czeSciach polo-
zoniych blizej kadluba i z pokryciem fre-
zowanym chemicznie przy koncach skrzy-
del. Mocowany do kadluba w sze§ciu punk-
tach. W skrzydlach wzierniki umozliwia-
jace dostep do mechanizméw sterowania i
instalacii. Na skrzydlach kierownice strug.
Lotki bezszczelinowe. Klapy Fowlera, kaZ-
da mocowana na trzech wysigegnikach. Na-
ped lotek popychaczami, ze wspomaganiem
hydraulicznym i sztucznym czuciem. Lotki
wychylane réznicowo. Naped klap hydrau-
iiczny ze sterowaniem elektrycznym. Pod
skrzydlami cztery wysiegniki na uzbroje-
nie podwieszane lub dodatkowe zbiorniki
naliwa. W skrzydle chowane jest podwo-
zie i mieszcza sie zbiorniki paliwa.

Kadlub. Poélskorupowy, dzielony. Tylna
czeS¢ wraz z usterzeniem odejmowana w
celu zapewnienia dostepu do silnika, mo-
cowana czterema sworzniami. Pod tylem
kadhluba plytowy hamulec aerodynamiczny
urucharniany hydraulicznie. Kabina ci$nie-
niowa, klimatyzowana. Instalacja tlenowa
wysokoci§nieniowa 2z zapasem tlenu na
2 h 30*min. Tablice przyrzadéw konwen-
cionalne. Tylny fotel umieszezony o
250 mm wyzej od przedniego w celu za-
newnienia dobrej widocznosei 7z tvlnei ka-
binv. Fotele wystrzeliwane Martin Baker
Mk, 78 (wysoko§é 0 m/predkosé min. 1835
km/h) lub Mk.J10 (zero/zero). Ostony kabi-
ny otwierane ma prawa strong. Pod kadlu-
hem zamki na vpodwieszenie pojemnika 7z
dzialkiem oraz rakiet startowych. Na kon-
cu kadiluha, nad dysza wvlotowa, znaidu-
jie se noiemnik ze spadochronem hammuia-
cvm. W nrzodzie kadlvba pnrzedzial na wv-
nosazenie elektroniczne. Pa hokach kadiu-
ba wloty powietrza do silnika.

Usterzenie. Poziome plytowe. trapezowe
ze skosem 25° i wzniosem ujemnvm 10°.
Ster kierunku wywazony masowo. Sterowa-
nie wvonychaczowe ze wspomaganiem hy-
draulicznym i sztueznym czuciem w ukla-

dzie steru wysokosci. Na stateczniku pio-
nowym antena UKF.
Podwozie, Z kolem przednim, chowane

hydraulicznie. Podwozie przednie chowane
do przodu, glownie w skrzydla. Amorty-
zatory olejowo-powietrzne. Hamulce két
hydrauliczne. Sterowanie kéltkiem przednim
hydrauliczne.

Naped. Silnik turboodrzutowy Rolls-Royce
Viper Mk. 632 (budowany z licencji w Ju-
gostawii) o ciggu 1780 daN, masie wlasnej
358 kg i zuzyciu paliwa 0,97 kg/daN/h. Trzy

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé

Diugosé

Wysokosé

Rozstaw podwozia

Powierzchnia no$na

Masa witasna

Masa uzyteczna w wersji treningowej

Masa uzyteczna w wersji szturmowe]

Maks. masa uzyteczna w wersji szturmowe]

Masa calkowita w wersji treningowej

Masa calkowita w wersji szturmowej

Maks. masa calkowita w wersji szturmowe]

Wspodlezynnik obceiazenia dopuszcezalnego

Osiagi (nrzy masie caltk. 4760 kg)

Predkos¢é maks. (H = 6000 m)

Predko$¢ maks. (H=0 m)

Predkosé dopuszezalna

Predkos$é przelotowa

Predkos$é min. bez Kklap

Predko$é min. na klapach (masa calk.
3800 kg)

Wznoszenie (H = 0 m)

Czas wznoszenia na H = 8000 m

Pulap
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elastyczne zbiorniki paliwa w kadilubie za
kabing, dwa w skrzydlach. Ejczna pojem-
noé¢ zbiornikéw 1720 1. Napelnianie zbior-
nikéw opadowe (grawitacyjne) w ciggu
8 min, wlew paliwa mna gérze kadluba za
kabing. Na przykadtubowych wysiegnikach
podskrzydlowych mozna podwiesi¢ dwa
zbiorniki po 312 1.

Instalacje. Zdwojona wysokoci$nieniowa
instalacja hydrauliczna stuzaca do urucha-
miania klap, wspomagania lotek i steru
wysoko$ei, chowania podwozia, uruchamia-
nia hamulca aerodynamicznego i hamulcow
kol oraz sterowania kotem przednim. Upust
powietrza ze sprezarki silnika jest Zréd-
lem sprezonego powietrza dla instalacji
cisnieniowej 1 klimatyzacji kabiny, ubio-
row przeciwprzyspieszeniowych, odlodzenia
wiatrochronu oraz dla utrzymania -ci$nie-
nia w zbiornikach paliwa. Pradnica 9 kW
pradu statego 28 V i akumulator niklowo-
-kadmowy sa zZrodlami energii elektrycznej.
Mozliwy jest samodzielny rozruch silnika.
Dwie przetwornice o acznej mocy 600 VA
zasilajg pradem zmiennym 115 V 400 Hz
wyposazenie elektroniczne i przyrzady po-
ktadowe. W sklad instalacji o§wietleniowej
wechodzi reflektor do ladowania 250 W (w
dziobie kadluba) oraz Swiatlo do kotowa-
nia 50 W (na goleni podwozia przedniego).
Kabina ci$nieniowa, klimatyzowana z in-
stalacjg tlenowa.

Wyposazenie. Do lotéw bez widzialnosci.
Radiostacja UKF EAS ER4.671D, radiokom-
pas Marconi AD.370B, VOR/ILS Collins
VIR-30, odbiornik radiolatarni Iskra 75R4,
odleglo$ciomierz Collins DME 40, radiowy-
soko$ciomierz TRT AHV-6.

Uzbrojenie.
ranti D282, Uzbrojenie podwieszane o ma-
sie 1350 kg. Pod kadlubem podwieszany
zasobnik z dwulufowym dzialkiem 23 mm

Celownik zyroskopowy Fer-

GSz-23 i 200 pociskami. Pod skrzydiami
cztery wysiegniki, na ktérych moze byé
podwieszane uzbrojenie o masie 1200 kg
(2 X 350 kg na wysiegnikach blizej kadlu-
ba, 2 X 250 kg na wysiegnikach blizej kon-
cow skrzydel): bomby 250 kg lub 340 kg,
uchwyty potréjne SN-3-050 na trzy bomby
150 kg, pojemniki S-8-16 (zawierajace osiem
bomb odlamkowych 16 kg), pojemniki
KPT-150 (zawierajace 54 bomby przeciw-
czolgowe lub 40 bomb odlamkowych), wy-
rzutnie L.-128-04 na cztery rakiety 128 mm,
wyrzutnie L-57-16MD na 16 rakiet 57 mm,
wyrzutnie na dwie rakiety HVAR, pojem-
nik fotorozpoznawezy z kamerami fotogra-
ficznymi i pojemnik z o$§wietleniem mnoc-
nym.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Samolot Super
Galeb powstal w oparciu o do$wiadczenia
7z produkeji i uzytkowania samolotu szkol-
no-treningowego Soko G-2 Galeb. G-2 Ga-
leb wykonat pierwszy lot w 1961 r., a do
produkeji wszedt w 1963 r. Jego jednomiej-
scowa wersja Szturmowa nosi nazwe Ja-
streb. Super Galeb nie stanowi bezpoSred-
niego rozwoju Galeba, lecz jest zupelnie
nowa konstrukcja. Prototyp samolotu G-4
Super Galeb wykonat pierwszy lot 17.6.
1978 r. Po prébach szeSciu prototypow sa-
molot zmodyfikowano, m.in. nadajgc uste-
rzeniu poziomemu ujemny wznios. Zmody-
fikowane prototypy staly sie wzorem dla
produkeji seryjnej, ktéra rozpoczeto wW
1983 r. na potrzeby jugostowianskiego lot-
nictwa wojskowego.

9,88 m Promien zakretu przy M = 0,6 na
11,86 m H = 2500 m 1000 m
4,28 m Promien zakretu przy M =0,6 na
3,49 m H=10000 m 3000 m
19,5 m? Przecigzenie w zakreclie przy M = 0,65
3250 kg na H = 2500 m 14g
1510 kg Rozbieg 600 m
2860 kg Start na H=15 m 950 m
3080 kg Rozbieg przy masie calk. 6110 kg 1200 m
4760 kg Start na H = 15 m przy masie calk. 6110 kg 1550 m
6110 kg Rozbieg przy masie calk. 6110 kg z rakie-
6330 kg tami startowymi 750 m
+-8/—4,2 Start na H =15 m przy masie start.
6110 kg z rakietami startowymi 1050 m
910 km/h Dobieg przy masie calk. 3800 kg 550 m
870 km/h Dobieg przy masie catk., 3800 kg ze spado-
M = 0,8 chronem hamujgcym 280 m
700 km/h Ladowanie z H =15 m przy masie calk.
210 km/h 3800 kg ' 750 m
165 km/h Zasieg przy masie catk. 5190 kg z dziatkiem
i 2 wyrzutniami rakiet (na matej wyso- )
30 m/s kos$ci) 600 km
6 min
14750 m A.G.
15
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Mikojan MiG-25 e ZSRR e

Samolot mysliwski

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy grzbieto-
plat odrzutowy metalowej konstrukcji z
chowanym podwoziem.

Plat. Trapezowy o skosie krawedzi na-
tarcia ok. 40° zmniejszonym o 2° w cz€-
Sciach~koncowych, poczawszy od zewnegtrz-
nych wysiegnikébw na uzbrojenie podwie-
szane. KrawedZz splywu o skosie 8°. Skos
plata mierzony w 1/4 cigciwy 32°. Wznios
ujemny 4° Na wierzchu plata kierownice
strug w miejscu wewnetrznych wysiegni-
k6w na uzbrojenie podwieszane. Konstruk-
cja skrzydet diwigarowa, stalowa. Kra-
wedz natarcia z tytanu. Wnetrze skrzydel
az po konce stanowia integralne zbiorniki
paliwa. Male lotki duralowe w S$rodkowej
czesSci kazdego ze skrzydel. Klapy duralo-
we szczelinowe, zaimujace ponad 1/3 roz-
pietosci skrzydel. Na koncach skrzydel
smukle wrzecionowate wysiegniki przeciw-
flatterowe zawierajgce wyposazenie elek-
troniczne. Plat bez slotéw i spoileréow.

Kadlub. W przedniej czeSci o przekroju
okraglym, nastepnie owalnym, w czeSci
srodkowej prostokgtny, przechodzgcy w
przekréj owalny. Po bokach kadluba pro-
stokgtne wloty powietrza z goérng krawe-
dzia wysunieta do przodu, odsuniete nie-
znacznie od kadluba dla oddzielenia warst-
wy przysSciennej powietrza. Wielko§é prze-
kroju wlotébw regulowana elektronicznie.
Konstrukcja kadluba ze stali i duralu. W
Srodkowej cze$ci wlotébw wneki podworzia
glownego. Pod spodem tylu kadiuba ply-
towy hamulec aerodynamiczny. Po bokach
spodu tylu kadluba pletwy ustateczniajace.
Prz6d kadluba, wykonany z tworzyw
s7tucznyeh przepuszczajacych promieniowa-
nie elektromagnetyezne, miesei wyposaze-
nie elektronowe, gl6wnie radiolokacyine.
Wiatrochron z szyba pancerng. Oslona ka-
biny otwierana na bok. Kabina ci$nieniowa
7z podlaczeniem ci$nienia dla ubioru prze-
ciwprzvspieszeniowego npilota. Fotel wv-
strreliwany podobnv iak w  samolocie
MiG-21. stosowany od wysokoSci 0 m
nredkesei 150 km/h. Za kabina mieszczg sie
zbiorniki naliwa i silniki. Tylna cze§¢ ka-
dluba odeimowana w celu uzyskania do-
stepu do silnikéw podczas vprac obslugo-
wyeh i przv wymianie silnikow. W tyle
koadiluba na goérze miedzv silnikami pojem-
nik na dwa snadochronv hamwnijace. Na
nrzodzie kadlub» umocowana dysza pre--
ko§ciomierza. w wersii dwumieriscow=i
*719517 w przedniej czeSci kadluha An-
Aatkowa kahina dla instrnktora. Kabhinv
nmieezezane schndkowo  dla  zapewnienia
derrei widoezno$ei z tylnej kabiny.

Usterzenie. Usterzenie wvpoziome travezo-
wa  nlytowe ze skosem krawedzi nafarein
50°. T'sterzenie nionowe o skosie 61° no-
dwdine, rozchvlone o 15° na boki. Stery
hez klanek., Konstrukcia stalowa z tvtano-
wvmi krawedziami natarci~ i duralowvm
noakryveiem  cze$ei tylnej. Stateczniki stuzn
jako anteny.

Podwozie. Trojzespolowe z kolami przed-
nimi. Podwozie przednie sterowane, waha-

czowe, z amortyzatorem w goleni, z po-
dwojnymi kotami i blotnikami, chowane
do przodu w kadlub. Zespoly podwozia

glownego jednokolowe, chowane do przodu

. w kadlub (kota zajmuja polozenie pionowe
po bokach wlotéw powietrza). Kola glow-
ne o $rednicy 1,2 m wyposazone w hamul-
ce i urzadzenie przeciwposlizgowe.

Naped. Dwa silniki turboodrzutowe Tu-
manski R-31 o -~ciggu po 7500 daN_ (10 800
daN z dopalaniem), a w E-266M (MiG-25M)
R-266 o ciggu po 9000 daN (13730 daN z
dopalaniem). Do silnikéw stosowany wtrysk
wody z metanolem dla zwiekszenia ciagu.
Dysze wylotowe silnik6w o regulowanej
geometrii. Zbiorniki paliwa: dwa za kabinag,

DANE TECHNICZNE (przyblizone)
Rozpietosé

Diugosé

Wysokosé

Powierzchnia no$na

Masa wilasna

Masa uzyteczna

Masa calkowita
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dwa woko6l kanalow wlotowych powietrza
do silnikéw oraz zbiorniki integralne w
skrzydtach. Lgczna pojemnos$é zbiornikow
paliwa 17400 1 (14000 kg).

Wyposazenie. Radiolokator rozpoznawczy
i kierunkowy oraz nawigacyjny w przodzie
kadluba. Radiostacja UKF, radiokompas,
wskaznik radiolatarni i ILS (wyposazenie

" do lotow bez widzialnosci). Urzadzenie roz-

poznawcze ,,swoOj-obcy” oraz urzadzenie
ostrzegawcze — syrena z odbiornikami na
koncach skrzydel i statecznikéw piono-
wych. Chowane reflektory do ladowania
na spodzie przedniej czeSci wlotéw powie-
trza. Na przedniej goleni podwozia Sswiatto
kotowania. W wersji rozpoznawczej 5 ka-
mer fotograficznych (w przodzie kadluba
kamery do fotografowania skosnego i pio-
nowego). W wersji rozpoznania elektronicz-
nego wyposazenie do wykrywania stacji
radiolokacyjnych.

Uzbrojenie. Cztery podskrzydlowe wysieg-
niki z zamkami na podwieszanie czterech
pociskéw rakietowych powietrze-powietrze,
naprowadzonych na podczerwien lub ra-
diolokacyjnie. Wersje rozpoznawcze oraz
treningowa dwumiejscowa bez uzbrojenia.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Prototyp wy-
konal pierwszy lot w 1965 r. w 1965 r. na
wersji rekordowej (pozbawionej uzbrojenia
i wszelkiego zbednego do lotu rekordowego
wyposazenia) E-266 ustalono pierwsze mie-
dzynarodowe rekordy predkos$ci. 16.3.1965 r.
A. Fiodotow - uzyskal predko$¢ 2319 km/h
W obwodzie zamknigtym 1000 km (rekordy:
z obcigzeniem 1000 kg, 2000 kg i bez obcia-
zenia). 5.10.1967 r. A. Fiodotow uzyskal wy-
soko§¢é absolutng 29977 m (rekordy: =z
obcigzeniem 1000 kg i 2000 kg), a M. Ko-
marow predko$¢ 2981 km/h w obwodzie
zamknigetym 500 km. 27.10.1967 r. P. Osta-
pienko uzyskal predko$é 2920 km/h w
obwodzie zamknietvm 1000 km (rekordy:
z obciazeniem 1000 kg, 2000 kg i bez obcia-
zenia). W dniu 9 linca 1957 r. samolot zo-
stat zademonstrowany na pokazach pod-
czas §wigta lotnictwa w Domodiedowo no-d
Moskwa. Rekordy ustalore na E-266 Kktorv
byl pierwszym w $§wiecie samolotem z
podwdjnvm usterzeniem pionowvm na ka-
dlubie spowodowalto, 7e w USA przvsta-
niono do projektowania samolotu mv§livw-
skiegn F-15 Eagle o podobnym ukladzie.
W 1970 r. MiG-25 wszedl Ao uzvtkn iskn
samolot mv§liwski nrzechwvtuiacy. W la-
tach 19711975 samoloty MiG-25 bviv v7v-
wane przez Egipt. Od 1979 r. MiG-25 jest

Syrig, a od

przez Algierie i
przez Indie i Libie. W 1973 r. na
E-266 zostaly ustalone dalsze rekordy mig-
dzynarodowe. A. Fiodotow 8.4.1973 r. osigg-
nat predko$é 2605 km/h w obwodzie za-

stosowany
1980 r.

mknietym 100 km, a 25.7.1973 r. osiggnal
wysokos¢ absolutna 36240 m oraz ustalil
rekord wysokosci absolutnej 35200 m 2
obcigzeniem 1000 i 2000 kg. B. Orlow 4.6.
1973 r. ustalil rekord czasu wznoszenia:
2 min 50 s na 20000 m, a P. Ostapienko
tegoz dnia 2 min 12 s na 25000 m i 4 min
4 s na 30000 m. W 1975 r. weszla do uzy-
cia dwumiejscowa wersja treningowa MiG-
-25U. W 1975 r. zostaly ustalone nowe re-
kordy na odmianie E-266M z silnikami R-
-266 po 13730 daN ciagu. A. Tiodotow
17.5.1975 r. ustalil rekordy czasu wznosze-
nia 2 min 34 s na 25000 m i 4 min 12 s
na 35000 m, za§ P. Ostapienko tego samego
dnia 3 min 10 s na 30000 m. Na wersji
rekordowej E-133 (zmodyfikowany MiG-
-25U) S. Sawicka ustalila rekordy kobiece:
92.6.1975 r. predko$é 2683 km/h na bazie,
nastepnie 31.8.1977 r. wysokoS¢ w locie po-
ziomym 21209 m, 21.10.1977 r. predko§é
2266 km/h w obwodzie zamknietym 500 km
i 12.4.1978 r. predko$¢é 2333 km/h w obwo-
dzie zamknietym 1000 km. A. Fiodotow
92.7.1977 r. na E-266M z obciazeniem 1000 kg
i 2000 kg uzyskat rekordowa wysoko$é
27080 ™, a 31.8.1977 r. wysoko§é absolutng
37650 m. Ten absolutnv rekord S$wiatowy
nadal nie jest pobity. Eacznie na tym ty-
pie samolotu pobito 26 rekordéw miedzv-
narodowych. Od 1971 r. w uzyciu wersja
rozpoznawcza wysokoSciowa MiG-25R wy-
posazona w 5 kamer fotograficznych, a bez
uzbrojenia. Od 1974 r. w uzveiu wersja
rozpoznania elektronicznego. MiG-25M —
wersia z silnikami o wiekszym ciagu, od-
nnwiadaijaca E-266M. MiG-25 uzvwany jest
w ZSRP. Algierii. Indiach, T.ibii i Svrii.
Mima blisko 20 1at sluzby ifest uwazany
7~ ieden 7z mnailenszveh somolotéw mySliw-
skich tzw. przewagi powietrznej.
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1. E. CICHOSZ: Rozwdj samolotow nad-
dzwiekowych. Warszawa 1980 r.
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bojowe ZSRR. Przeglad Woisk Lotni-
czych 1 WOPK nr 2/1982, s. 45--54.

4, P. BUTOWSKI: Samoloty MiG. Wojsko-
wy Przeglaqd Techntczny nr 2/1981 r.

14,0 m Predkos¢ maks. (M == 2,8) 3100 km/h
21,0 m Predko$S¢ min, 270 km/h
5,6 m Wznoszenie 200 m/s
6 m? Putap 25 000 m
20 000 kg Zasieg 1000 km
15 000 kg
25 000 kg A.G.
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Tunelowe badania modeli smigfowcow (l)

Mgr inz. JAN KOZNIEWSKI

Instytut Lotnictwa

Badanie modelowe wiroptatow, prowadzone na specjal-
nych stoiskach w tunelach aerodynamicznych, jak réwniez
proby swobodnie latajacych modeli, mozna podzieli¢ na
trzy grupy:

— modele eksperymentalne nowych koncepcji rozwigzan
konstrukeyjnych,

— modele przeznaczone do podstawowych badan aerody-
namiki wiroptatow,

— modele do badan rozwojowych.

Modele eksperymentalne

Modele eksperymentalne byly i sy budowane w celu
sprawdzenia realnos$ci radykalnie nowych koncepcji roz-
wigzan konstrukcyjnych. W artykule podano kilka przy-
kladow takich modeli z historii rozwoju wiroplatow.

W 1784 r. Launoy i Bienvenu przed Zgromadzeniem
Francuskiej Akademii Nauk zademonstrowali prosty lata-
jacy model $miglowca napedzany cigciwg napinanego tuku,
wykazujge tym techniczng mozliwosé lotu realizowanego
za pomocg wirnika nosnego. Podobny model wykonat w
1796 r. sir George Cayley.

W 1842 r. W. H. Phillips skonstruowal latajacy model
smiglowca napedzanego reakcjg pary wodnej wyplywajg-
cej z koncéw lopat. Byla to zapewne pierwsza proba bez-
posredniego napedu lopat.

Pierwszy lot modelu $miglowca poruszanego maszyng
parowg zostal zrealizowany przez Enrico Forlaniniego W
1877 r. Model ten byl wyposazony w dwa przeciwbiezne
wirniki. Ww. modele udowodnily, ze koncepcja lotu z wir-
nikiem noénych jest mozliwa do zrealizowania, a moment
obrotowy wirnika moze by¢ zréwnowazony.

We wezesnych latach dwudziestych biezagcego stulecia
Juan de la Cierva, natknagwszy sie na trudnosci w lotach
swojego pierwszego autozyra (wiatrakowca), uciekl sie do
eksperymentu z modelami. Zbudowal on swobodnie lata-
jacy model z napedem gumowym i wirnikiem wyposazo-
nym w poziome przeguby lopat. W ten sposéb ekspery-
ment przeprowadzony na modelu stal sie punktem zwrot-
nym w rozwoju techniki $miglowcowej

W latach trzydziestych Arthur Young przeprowadzil pro-
by 2z dwulopatowym wirnikiem hustawkowym i pretem
ustateczniajgcym. Do eksperymentéow uzyl modeli swo-
bodnie latajacych, napedzanych elektrycznie. Wynaleziony
przez Younga system ustateczniania zostal zastosowany w
licznych $miglowcach firmy Bell.

Do bardziej wspoélczesnych przykladow proéb przeprowa-
dzanych na modelach eksperymentalnych nalezg wykonane
w firmie Lockheed latajace, kierowane radiem, modele
dmiglowcow z wirnikiem bezprzegubowym ustatecznianym
zyroskopowo.

Firma Sikorsky Aircraft eksperymentowala w tunelu
z modelem $miglowca o $rednicy 2,74 m, wyposazonym W
wirnik teleskopowy, ktérego wielko$¢ przy duzych pred-
koéciach lotu mogla byé zmniejszana do 60% $rednicy po-
czatkowej.

W laboratorium Navy Ship Research and Development
Centre prowadzono prace nad eksperymentalnym modelem
wirnika ze sterowana cyrkulacja.

Firma Sikorsky sprawdzila swoja koncepcje ukladu ABC,
skladajacego sie z dwoch sztywnych przeciwbieznych wir-
nikéw, na modelu o $rednicy 1,83 m. Badania przeprowa-
dzono za pomoca szybko poruszajacego sie wézka w labo-
ratorium Princeton.

Modele do badan podstawowych

Charakterystyczna dla pracy wirnika noénego duza zlo-
zono$¢ zjawisk mechanicznych i aerodynamicznych powo-
duje, ze material empiryczny potrzebny do poznania po-
szezegdlnych zjawisk i ich zwigzkéw jest trudny do uzy-
skania. Jednoczeénie informacje o mozliwie ,czystych” zja-
wiskach sa potrzebne do badania i weryfikacji modeli ma-

TLiA 1983 nr 10

tematycznych tych zjawisk. Nie jest mozliwe uzyskanie
takich danych ani z badan rzeczywistych wirnikéw $mig-
lowedw w locie, ani nawet z badan ich mozliwie wiernych
modeli. Do tego wtasnie celu przeznaczone sg modele do
badan podstawowych.

Modele te, zazwyczaj mniejsze, charakteryzujg si¢ upro-
szczong budowa i dzialaniem. Przy badaniach podstawo-
wych nie jest wymagane podobienstwo rozwiazan konstruk-
cyjnych ani tez podobienstwo dynamiczne, bowiem nie
sa to modele oparte na oryginalach. Zwieksza to swobode
wyboru parametréw pracy urzadzenia. Istotng natomiast
sprawa jest ,wyodrebnienie” interesujacego nas zjawiska
i zapewnienie mpzliwo$ci $ledzenia jego przebiegu. Na tego
rodzaju modelach badano m.in. zwigzki zachodzgce w ste-
rownos$ci i statecznos$ei wirnika i ruchu jego topat, oderwa-
nie dynamiczne na lopatach, zjawiska zwigzane ze skon-
czong liczbg topat i inne.

Medele do badan rozwojowych

Spelniajg one funkcje pomocnicza w projektowaniu no-
wych typoéw wiroplatéw albo w ich modyfikacji i rozwoju
konstrukeji. Tego rodzaju prace modelowe prowadzi sie w
Instytucie Lotnictwa w Warszawie i dlatego modelom do
badan rozwojowych poswiece nieco wiecej uwagi.

Celem takich badan jest sprawdzenie ewentualnie po-
twierdzenie przewidywan opartyvch na obliczeniach, dostar-
czenie konstruktorom ilo$ciowych informacji, gdy obliczenia
teoretyczne nie sg dostatecznie pewne albo gdy brak jest
takich obliczen. Badania modelowe mogag byé podstawa
do identyfikacji nieprzewidzianych probleméow i zjawisk
o istotnym dla konstrukcji znaczeniu.

Modelowe badania rozwojowe, po opanowaniu ich tech-
niki, wymagajg mniejszych nakladéow finansowych niz
proby $miglowcow w locie. Powodem jest oczywiscie niski
koszt wykenania modeli w poréwnaniu z kosztem budowy
prototypow.

Systematycznie prowadzone proby laboratoryjne pozwa-
lajg na zbadanie i poréownanie wariantow rozwigzan
i umozliwiajg przesledzenie w stosunkowo kroétkim czasie
wplywu zmian parametrow konstrukcyjnych na przebieg
interesujgcych nas wtasciwosci. Proby $miglowca w locie —
dzigki mozliwosci $ledzenia zjawisk w ich rzeczywistej
skali -— sg niewatpliwie jedyng metodg wiernie przedsta-
wiajgcg badane zjawiska. Badania w locie mogg by¢ pro-
wadzone jednak tylko na gotowym obiekcie, a wiec nie
mogg bvé stosowane we weczesnym okresie projektowania,
tzn. woéwecezas, gdy konstruktorzy majg najmniej informa-
cii o wlasciwo$ciach swojej konstrukeji.

Podczas prob w powietrzu nie zawsze mozna zrealizowaéd
potrzebny zakres stanéw lotu, czy to ze wzgledu na- bez-
pieczenstwo, czy tez na trudno$é osiggniecia i utrzymania
okreslonych stanow lotu.

W przeciwienstwie do problemédw ograniczajgcych mozli-
wos$é stosowania badan $miglowcé6w w locie — proéby mo-
deli wiroplatébw prowadzone na stoiskach badawczych w
tunelach aerodynamicznych pozwalajg uzyskiwaé charakte-
rystyki badanych obiektéw w szerokim zakresie parame-
trow ich pracy. Ponadto badania modelowe nie sg obcig-
zone ryzykiem zycia zalogi i zniszczenia kosztownego pro-
totypu, wymagaja jednak trudnych do spelnienia warun-
kéw podobienstwa, co sprawia, ze préby modelowe wiro-
platéow sa bardziej zloZone niz modeli platowcoéw.

Pomiary aerodynamiczne modeli samolotéw w tunelach
staly sie podstawa racjonalnego projektowania prawie od
poczatku rozwoju techniki lotniczei. natomiast badania tu-
nelowe wiroplatéw rozwinely sie dopiero w latach sze§é-
dziesigtych, a wiec ze znacznym opb6Znieniem w stosunku
do konstruowania émigtoweéw. Obecnie jednak prowadzone
w tej dziedzinie wszechstronne badania wskazuja na duze
perspektywy rozwoju modelowych badan wiroplatow.

Firma Boeing-Vertol badala model wirnika noénego
o $rednicy 427 m z przegubami elastomerowymi. Modele
lopat konstrukeji laminatowej mialy wlasciwy, zgodny
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z kryteriami podobienstwa, rozktad mas i sztywnosei. Mo-
delowana byla roéwniez sztywnos$é¢ glowicy i tarczy steru-
igcej. :

W Anglii w Royal Aircraft Establishment w Farnborough
prowadzono prace nad modelem bezprzegubowego wirnika
$miglowca WG-13 Lynx. Srednica tego wirnika wynosila
2,54 m. Lopaty byly konstrukeji laminatowej. Zastosowano
kryterium zgodnosci liczby Froude’a. Rozklad mas i sztyw-
nosci topat oraz glowicy odpowiadal warunkom podobien-
stwa. Gléwnym celem bylo zbadanie wladciwos$ci aerospre-
zystych wirnika z malg sztywno$cig przegubdw w pla-
szezyznie wirnika. :

Firma Sikorsky badata wirnik modelu $miglowca S-56
o $rednicy 2,74 m. Jako kryterium podobienstwa przyjeto
zgodnosé liczby Macha. Lopaty konstrukcji metalowej spel-
nialy warunki podobienstwa dynamicznego. Badano réwno-
cze$nie wirnik spelniajgcy warunek zgodnos$ci liczby Frou-
de’a, W tym przypadku zachowanie podobienstwa dyna-
micznego wymagalo lopat o znacznie mniejszej sztywnosci.
Zastosowano konstrukcje laminatowg z kartonowym pokry-
ciem czesci splywowej.

Uniwersalne stoisko, zbudowane przez Deutsche For-
schung- und Versuchsanstalt flir Luft- und Raumfahrt,
powstalo w RFN. Umozliwia ono dokonywanie badan kom-
pletnych modeli $miglowcéw z wirnikiem o $rednicy 4 m.
Wirniki sg oczywiScie dynamicznie podobne. Yf.opaty maja
keonstrukeje laminatowg. Stosuje sie warunki statosci licz-
by Macha. Urzgdzenie badawcze DFVLR moze by¢é stoso-
wane w tunelach o zamknietej przestrzeni pomiarowej:

— Volkswagen w Walfsburgu o wymiarach 7X5 m
i predkosci 50 m/s,

— Daimler-Benz w Stuttgarcie o wymiarach 7,4 X 49 m
i predkosci 80 m/s.

Firma Boeing-Vertol prowadzila prace z modelami ca-
tych $miglowcoéw ($rednica wirnika 1,68 m) zawieszonych
kardanowo, co umozliwialo swobodne ich pochylanie
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Rys. 1. Schemat stoiska do badan modeli $miglowcow w tunelu
aerodynamicznym

Rys. 2. SzeScioskladowa waga grotowa do pomiaru obciazen aero-
dynamicznych modelu kadiuba. Fot. A. Prystopski

Rys. 3. Waga wirnikowa i waga grotowa na stoisku badawczym.
Fot. W. Garbarczyk

i przechylanie. Przedmiotem badan byly zjawiska rezonan-
su ziemnego i rezonansu w loeie oraz poréwnanie uzyska-
nych wyniké6w z obliczeniami. W modelu tym zastosowa-
no kryterium liczby Froude’a.

W USA w tunelu Langley V/STOL zbudowano stoisko
o podobnym rozwigzaniu jak w Instytucie Lotnictwa w
Warszawie. Mozna na tym stoisku badaé cale modele
$miglowcodw oraz wzajemne oddzialywania wirnika i ka-
diuba.

We Francji badania takie prowadzone sg w tunelu S-2
w Chalais-Meudon. Modele wirnikéw o S$rednicy 15 m
umieszczone sg na maszcie zawieszonym od gory na luko-
wych prowadnicach ze $rodkiem krzywizny polozonym w
Srodku glowicy badanego wirnika. W przypadku gdy po-
miarom poddawany jest rowniez model kadiuba, jest on
niezaleznie od wirnika zamocowany od dolu na wadze
aerodynamicznej tunelu.

DBadania modelowe S$miglowcow w Instytucie Lotnictwa

Potrzeba prowadzenia takich prac lgczy sie ze specjal-
nos$cig naszego przemystu lotniczego, w ktérym istotne
miejsce zajmuje produkcja S$miglowcoéw oraz prowadzenie
prac rozwojowych. W Zakladzie Aerodynamiki powstalo
laboratorium badan modelowych $miglowcoéw. Zbudowano
stoisko badawcze przystosowane do pomiaréw w piecio-
metrowym tunelu aerodynamicznym oraz wiele innych urzg-
dzen pomiarowych. W ostatnich latach w laboratorium
tym przeprowadzono badania nad modelami $miglowcow
w tunelu:

— pomiary rozkladu ci$nienia na powierzchni kadluba
$migltowca. Model kadluba podczas tych badan znajdowatl
si¢ w strumieniu tunelu i jednocze$nie odmuchiwany byt
przez pracujacy model wirnika nosnego;

— w takich samych warunkach symulujgcych rzeczywi-
sty stan lotu $miglowca zostaly przeprowadzone pomiary
szesciu skladowych aerodynamicznych obcigzen kadluba.
Podczas tych badann model kadluba byt osadzony na sze-
Scioskladowej tensometrycznej wadze kadlubowej;

— najpowazniejszg pracg byly badania dynamiczne po-
dobnego modelu wirnika. Pomiarom podlegalo sze§é skla-
dowych $rednich obcigzen dzialajgcych na pracujgcy model
wirnika nosnego. Rejestrowany byl réwniez przebieg zmia-
ny sily w popychaczu sterowania lopaty w funkeji azy-
mutu poltozenia lopaty.

Urzadzenia badawcze w Instytucie Lotnictwa

Podstawowym wyposazeniem laboratorium jest stoisko
badawcze (rys. 1) konstrukeji dr. Jerzego Kotlinskiego. Pod-
czas pomiaréw stoisko to jest wstawiane do otwartej prze-
strzeni pomiarowej tunelu aerodynamicznego o S$rednicy
5 m. Ustawienie stoiska jest takie, ze przy zerowym kagcie
natarcia wirnika jego $rodek znajduje sie w osi tunelu.
Na tym urzgdzeniu. mozna niezaleznie prowadzi¢ badania
modeli wirnikéw i kadlubéw. Mozna réwniez montowaé
jednoczeénie te dwa elementy tworzgc w ten spos6éb kon-
figuracje $miglowca i $ledzi¢ wzajemne oddzialywanie wir-
nika nos$nego i kadiuba.

Wielko$é stoiska zostala okreslona $rednicg modelu wir-
nika. Przyjeto, ze $rednica ta wynosi ok. 25 m. Przy ta-
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kim stosunku $rednicy przestrzeni pomiarowej (otwartej)
tunelu do $rednicy badanego wirnika, bledy wynikle ze
skonczonych wymiaréw strumienia tunelu sg znikome. Po-
nadto otwarta przestrzen pomiarowa tunelu umozliwia
badania stanéw lotu z matymi predkosciami, a przy za-

Rys. 4. Schemat konstrukeji wagi grotowej: 1+-6 — elementy po-
miarowe, 7 — sworzen korpusu, 8 — grot, 9 — korpus

Rys. 5. Czteroskladowa obrotowa waga wirnikowa. Fot. W. Gar-

barczyk

Rys. 6. Jednostka pomiarowo-sterujgca PSS
wraz z modelem wirnika. Fot. W. Garbar-
czyk
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trzymanym tunelu modelowanie stanu zawisu. Skala bada-
nych modeli wynosi ok. 1:6.

Stoisko przedstawione na rys. 1 sklada sie z dwoéch masz-
tow oraz laczacej je konstrukeji. Wewnatrz przedniego
masztu znajduje sie ulozyskowanie walu napedu wirnika.
Maszt tylny stanowi podstawe do mocowania modeli kadiu-
béw. Zmiana kata natarcia ¢ badanego modelu dokony-
wana jest przez pochylanie obu masztéw wraz z lgczaca
je konstrukecjg woko6t poziomej osi. Potrzebny kat S$lizgu
modelu f ustawia sie obrotem podstawy stoiska wzgledem
pionowej osi gléwnej wagi aerodynamicznej tunelu. Naped
stanowi silnik prgdu stalego o mocy 45 kW. Predkosé obro-
towa wirnika moze by¢ zmieniana w sposob ciggly do
1700 obr/min. Przecietna stosowana predko$¢ wynosi
1550 obr/min. Przy s$rednicy np. 2,6 m uzyskuje sie obwo-
dowa predkosé koncow topat 210 m/s, co odpowiada sto-
sowanej obecnie predko$ci koncow lopat $miglowcoéw. Naj-
wieksza predko$é strumienia powietrza w przestrzeni po-
miarowej tunelu podczas badan wirnik6w wynosita 51 m/s,
co przy predkosci obwodowej 210 m/s dawato wartos¢
wspoltezynnika predkosei V = V/QR = 0,240, za$§ przy pred-
kosci obwodowej zmniejszonej do 137 m/s pozwalalo na
uzyskanie V = 0,370.

Gdy program badan wymaga dokonywania pomiaréw na
kadlubie, woéwczas jego model umieszcza sie na stoisku
we wilasciwym polozeniu wzgledem wirnika, tworzge kon-
figuracje modelowanego $miglowca. Brak polgczenia mig-
dzy kadlubem i wirnikiem pozwala na dokonywanie nie-
zaleznych pomiaréw ich obcigzen i tym samym na badanie
ich wzajemnego oddzialywania.

Model kadluba jest osadzony na znajdujgcej sie¢ w jego
wnetrzu szescioskladowej wadze tensometrycznej (rys. 2).
Waga ta, nazwana ,grotows”, lgczy sie z tylnym masztem
stoiska za pomoca dtugiego preta ,grota” (rys. 3). Grot
przechodzi przez $rodek belki ogonowej kadluba bez styku
z konstrukcjg modelu. W ten sposéb mierzone obcigzenia
aerodynamiczne kadluba przenosza sig¢ jedynie na wage
grotows. |

Wewnetrzna konstrukeja wagi grotowej pokazana jest na
rys. 4. Wytwarzane przez wage sygnaly pomiarowe po-
wstaja w ukladach mostkowych utworzonych przez ten-
sometry oporowe naklejone na sze$é $ciskanych-rozeigga-
nych elementéw pomiarowych wagi.

W niektorych badaniach, np. kadluba z nadmuchem wir-
nika, wystarcza tylko znajomo$¢ i kontrola wielkos$ci ciggu
modelu wirnika, ktéry wytwarza odpowiedni nadmuch na
model kadluba. W badaniach tych zastosowano do$é pro-
ste urzadzenie pomiarowe z obracajacg sie wraz z walem,
pokazang na rys. 5, wagg wirnikowsg, przystosowang jedy-
nie do pomiaru ciggu oraz momentu obrotowego wirnika.
Zrodiem sygnaldow pomiarowych w tej wadze sg uklady
mostkowe tensometréw naklejonych na frezowane elemen-
ty zginane. J

W urzadzeniu tym istnieje jedynie recznie ustawiany
mechanizm zmiany skoku ogélnego topat, nie ma nato-
miast mechanizmu sterowania okresowego. Ustawianie sko-
ku ogoélnego wymaga wylgczania tunelu i zatrzymywania
obrotéw stoiska. Urzgdzenie z obracajgca sie waga, z po-
wodu wymienionych ograniczen, nie nadaje sie do prowa-
dzenia wnikliwszych badan modeli wirnikéw. Na rys. 3
widoczne sa zmontowane na stoisku baddwczym obie wagi
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— grotowa i wirnikowa. Sygnaly pomiarowe wytwarzane
w tensometrach naklejonych na obracajgcych sie cze$ciach
wirnika i wagi wirnikowej wymagaja wielokanatowego ko-
lektora pradowego. Kolektor taki znajduje sie na stoisku
pod przednim masztem w osi watu.

Dalszy rozw0j wyposazenia stoiska stanowi jednostka
pomiarowo-sterujgca PS (rys. 6). Urzadzenie to, przezna-
czone do prowadzenia badan modeli wirnikéw noénych,
montowane jest na przednim maszcie stoiska. W jednostce
PS znajduje sie piecioskladowa, nieobrotowa waga tenso-
metryczna mierzaca cigg wirnika, dwie skladowe sily po-
przecznej dzialajgcej w plaszezyinie wirnika oraz momen-
ty pochylajacy i przechylajagey wirnik. Szésta skladowa
obcigzenia wirnika — moment krecgcy — mierzona jest
momentomierzem tensometrycznym. TUrzadzenie PS ma
mechanizm zmiany skoku ogoélnego oraz okresowego z tar-
czg sterujaca. Zaréowno zmiany skoku ogolnego, jak i dwu
skladowych sterowania okresowego, dokonuje sie za pomo-
cn trzech silnikdw elektrycznych. Zdalne sterowanie silni-
kéw elektrycznych pozwala na zmiane parametrow pracy
modelu wirnika, bez koniecznosci przerywania dmuchu tu-
nelu i zatrzymywania stoiska. Znajdujace sie w jednostce
pomiarowo-sterujgcej popychacze skoku topat wyposazone
sqg w dynamometry plerScieniowe, co umozliwia pomiar
wielkosci sily dziatajacej w popychaczach i uzyskanie prze-
biegdw zmiennosci tej sity jako funkeji azymutu -potoze-
nia lopaty. Schemat konstrukcji jednostki PS pokazany
jest na rys. 7.

Opisane wyzej urzgdzenie jest na tyle uniwersalne, ze
pozwala na prowadzenie prac nad dwu-, trzy- i czteroto-
patowymi modelami wirniké6w. Dotychczasowe badania do-
tyezyly wirnikéw przegubowych, jednak jest réwniez moz-
liwe badanie wirnikow bezprzegubowych.

Ze wzgledu na ograniczong objeto$é artykulu, dokonalem
tylko pobieznego opisu najistotniejszych elementéw wypo-
sazenia pomiarowego, za jakie uwazam stoisko oraz wagi.
Na caloéé laboratorium skladaja sie jeszeze inne urzgdze-
nia, jak uklad pomiarowy i uktad automatycznej rejestra-
cji wynikéw pomiarow, urzgdzenia do wzorcowania wag,
przyrzady do pomiaréw rozkladéw sztywnos$ci modeli topat.

Wydaje sig, ze zbudowane w ciggu wielu lat pracy w
Instytucie Lotnictwa urzadzenia badawcze oraz uzyskane

Rys. i Schemat
mechanizmu jedno-
stki pomiarowo-
-sterujacej PS: A —
obudowa mechani-
zmow sterowania
skokiem tlopat, B —
przesuwana tuleja
sterowania skokiem
ogbélnym tlopat, C —
popychacze przesta-
wiania tarczy ste-
rujacej, D — dyna-
mometry na popy-
chaczach, E — ele-
ment elastyezny, F
— wal wirnika, G
— wat napedu, K —
korpus jednostki
PS, % — lopaty
wirnika, M — mo-
mentomierz, Pi12334
— popychacze ste-
rowania topatami,
Ry, Rys, Rz — re-
duktory silnikow,
Sy — silnik stero-
wania skokiem ogol-
nym lopat, So. Si
— silniki sterowania
okresowego topat,
T — tarcza steru-
jaca. W — npiecio-
sktadowa waga
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doswiadczenia zespolu pracownikéw stanowia realng pod-
stayve .do dalszego rozwoju laboratorium modelowych ba-
dan wiroplatow w tunelu aerodynamicznym,.

PROTOTYPY

Hoffmann H 39 Diana © RFN e

Ultralekki samolot sportowy

39 Diana jest jednoosobowym ultralekkim samolotem
z silnikiem o mocy 21 kW (28 KM), z pchajgcym $migiem.
Przy projektowaniu samolotu wykorzystano doswiadczenia
z zakresu aerodynamiki zdobyte w czasie prac nad moto-
szybowcem H 36 Dimona. W placie zastosowano profil
Wortmann FX63-137, ktory zapewnia duzg sil¢ nosng, nawet
przy malych predko$ciach lotu, oraz — nie bez wplywu
profilu usterzenia Wortmann FX71-L-150 — Kkorzystne
wlasciwosci w pr2eciggnigeiu. Struktura samolotu jest wy-
konana jako skorupowa z tworzywa epoksydowego zbrojo-
nego wloknem weglowym, kevlarem i widknem szklanym,
wzmocniona wypelniaczem piankowym. Plat jest podparty
zastrzatami typu V. Dzieki duzej sztywnosci struktury nie
bylo potrzeby stosowania $ciegien stabilizujgcych. Przednia
czg$¢ kadluba wytrzymuje — zgodnie z przepisami — ude-
rzenia wielokrotnie przekraczajgce warto$¢ g. Wygiety do
dolu przéd kadiuba stanowi ostone przedniego, sterowanego
kola i prawdopodobnie réwnoczesnie jego amortyzacje.
Kota glowne sg zaopatrzone w hamulce. Kabina moze by¢
zabezpieczona wiatrochronem lub pelng ostong. Do napedu
zastosowano 4-cylindrowy silnik gwiazdowy Koenig SD570
0 mocy 21 kKW przy 4000 obr/min. Zbiornik paliwa ma po-
jemnosé 20 1.

Samolot moze byé montowany przez amatoréw z goto-
wych elementow.

Dane techniczne

Rozpietosé 10,00 m
Dlugosé 5,60 m
Wysokosé 2,02 m
Powierzchnia no$na 12,50 m?2
Wydluzenie plata 8

Masa wlasna 95 kg
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Maks. masa startowa 215 kg
Maks. predko$é dopuszczalna 135 km/h
Predkosé przelotowa 100 km/h
Predkosé przeciggnigcia 40 km/h
W.K.
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Kryteria

5.3. Sterownosé¢ podluzna

5.3.1. Sila na drazku na jednostke g*)

5.3.1.1. Proponowane kryteria ilosciowe dla sily P na
drazku na jednostke przyspieszenia g odnoszg sie do wa-
runkéw lotu normalnego. Do warunkéw wychodzgcych
poza te, ktore mogag by¢é uwazane za normalne, nalezy od-
nosi¢ inne kryteria.

5.3.1.2. Sila na drazku, potrzebna do osiggnigcia wspot-
czynnika obcigzenia normalnego m = 2, nie powinna prze-
kracza¢ 45 kG (100 1b, 441,4 N), natomiast sila na drazku
potrzebna do osiggniecia obcigzenia dopuszczalnego nie
moze by¢ mniejsza od 23 kG (50 1b, 225,6 N).

5.3.1.3. Dyskusja

Pilot samolotu komunikacyjnego zazwyczaj stara sie¢
uniknaé¢ sytuacji, w ktorej pasazerowie byliby poddani
przyspieszeniom pionowym przekraczajagcym 1/8 g do 1/4 g.
Gdy gradient sit wynosi 45 kG (100 1b, 4414 N) na 1 &g,
to podane granice odpowiadajg silom 5,4+11,2 kG (12-+
-=-25 1b, 55--110,8 N) na drazku, co nie jest uwazane za
wielko§é nadmierng. Z drugiej strony, bardzo niski poziom
sily na drazku na jednostke przyspieszenia zostal wypro-
bowany w samolocie DC-8, w ktéorym poziom ten obnizono
sztucznie do 59 kG (13 1b, 57,9 N), przy tym dodano tarcie
o wielkosci 2,5 kG (5,6 1b, 24,5 N).

W wyniku préb przekonano sie, ze powstajg przy tym
niebezpieczne oscylacje indukowane przez pilota (tzw. PIO
— Pilot Induced Oscillations).

5.3.1.3.1. Rys. 7 pokazuje wplyw roéznych czynnikéw na
gradient sily na drazku. Czynnikami tymi sg ciezar i poto-
zenie $rodka cigzko$ci samolotu, wysokosé, predkosé i kon-
figuracja.

5.3.1.4. Proby

Zalecane granice odnoszg sie do krytyecznej kombinacji
predkosei i potozenia $rodka cigzkosci, spodziewanej pod-
czas normalnego uzytkowania samolotu. Spelnienie zalecen
powinno by¢ wykazane dla warunkow:

a. W celu wykazania zgodno$ci z zaleceniem nt. maksy-
malnych sit na drazku — ustalony zakret lub ustalony
manewr w plaszezyZnie pionowej (,,wyrwanie”), dla wspot-
czynnika obcigzenia » = 2 dla predkosci réwnej predkosci
wywazenia (tj. dla samolotu wywazonego podtuznie przy
tej predkosci, z jaka ma byé wykonany manewr).

b. W celu wykazania zgodno$ci z zaleceniem nt. mini-
malnych sil na drgzku, potrzebnych do osiggnigcia wspol-
czynnika obcigzenia dopuszczalnego, nie jest intencjg tych
zalecen, aby rzeczywiscie osiggngé¢ obcigzenie dopuszczalne.
Zmiana sily na drazku w funkeji obcigzenia pionowego
powinna byé¢ zmierzona do takich wielko$ci obcigzen, ktore
pozwalaja na stosunkowo wiarygodng ekstrapolacje tej
zmiennos$ci az do obcigzen dopuszczalnych. Pomiary mogag
by¢ wykonane w ustalonym zakrecie albo w warunkach
ustalonego manewru pionowego, .przy predkosci roéwnej
predkosci wywazenia.

Warunki dla préby a i b podaje tabl. 4.

Jezeli nie wystepuja specjalne ,okolicznosci lagodzace”,
zmiana sily ze zmiang dodatniego przyspieszenia normal-
nego nie powinna sta¢ sie ujemna.

Uwaga: Typowymi ,okolicznosciami lagodzacymi” sg:

a) zwigkszone opory ruchu ukladu przy duzych momen-
tach zawiasowych steru wysokosci,

b) takie polozenie kota sterowego do stosunku do fotela
pilota, ktére utrudnia pilotowi przykladanie znaczniej-
szych sit.

5.4. Sterowno$é poprzeczna i kierunkowa

*) Zgodnie z oryginalem, do okreSlenia sterownicy uzywa sie
tu stowa ,.drazek’, jednak dane odnosza si¢ do ogblnie rozumia-
nego organu sterowania podluznego.
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ilosciowe charakteryzujace
statecznosé samolotu (lil)

5.4.1. Sterowno$¢ w zakretach

5.4.1.1. Skutecznos¢ lotek powinna, ogbdlnie biorge, by¢
wystarczajgca dla:

a) utrzymania samolotu w rownowadze w kazdej sy-
tuacji, gdy wystapi niesymetria oddzialywan aerodyna-
micznych, masowych lub sit od napedu,

b) utrzymanie potozenia samolotu w warunkach wiatru
bocznego albo podczas zamierzonego wykonywania slizgu,

¢) utrzymania albo szybkiego odzyskania polozenia sa-
molotu podczas lotu w burzliwej atmosferze,

d) wykonania startéw i ladowan z wiatrem bocznym,

e) wykonania manewrdéw zwigzanych z uzytkowaniem
samolotu.

Zmiana kursu albo manewr zwigzany ze S$lizgiem sg
zwykle najbardziej wymagajacymi pod wzgledem sterow-
nosci poprzecznej manewrami, jakie pilot zamierza wykony-
wacé.
5.4.1.2. Kryteria

5.4.1.2.1. Kryteria ilosciowe, stanowigce absolutne mini-
mum (odpowiadajace ocenie pilota (PR) réwnej 6,5) przed-
stawione sg ponizej.

Powinno byé mozliwe, przy uzyciu najstosowniejszej
kombinacji wychylen steréw, przechylenie samolotu o 60°,
zaczynajae od ustalonego zakretu z przechyleniem 30°, w
ten sposob, aby znalazl sie w przeciwnym zakrecie. Do-
tyczy to wykonania manewru zaréwno w lewo, jak i w
prawo. Manewr nie powinien trwaé ponad 11 s w konfi-
guracji startowej z nieczynnym silnikiem krytycznym, ani
ponad 7 s w konfiguracji do lagdowania ze wszystkimi
silnikami czynnymi.

Uwagi:

1. Minimalne predkosci przechylania sg podane powyzej,

ale zadane jest uzyskanie predkosci wigkszej niz 12-+
=+15/s.
2. Minimalne predkosci przechylania, podane wyzej,

mogg okazaé sie ograniczeniami dla wyboru V. oraz pred-
kosci progowej (Treshold Speed).

5.4.1.2.2. Ponadto powinno by¢ mozliwe:

a) podczas podej$cia, uzyskanie zmiany toru lotu w za-
kresie umiarkowanej odleglosci (poprzeczne przesuniecie
0o 100 m na diugosci 1000 m),

b) we wszystkich warunkach, utrzymanie zamierzonego
toru lotu podczas wystepowania czynnikéw zaklécajgcych
(turbulencja albo wystapienie awarii silnika).

Uwaga: Dla manewru zmiany toru lotu typu ,przesu-
niecie rownolegte w bok® czas, jaki bylby wymagany w
warunkach miniméw dla kategorii II zbliza si¢ do zera.
W tych warunkach zadne rozsgdne — mozliwe do uzyska-
nia — wlasSciwosei w sterownos$ci poprzecznej nie bylyby
wystarczajgce, totez jedynym rozwigzaniem jest zmniej-
szenie bledow pozycji w kierunku poprzecznym na wyso-
koSei decyzji do takiej wielkosci, ktora nie wymagataby
wykonania manewru.

TABLICA 4
ki a. Maks. sila na drgzku b. Min. gila na drazku
Warunl na jednostke g na jednostke g
Predkodé wywakenia VA Vmo/Mpro*)
Podwozie schowane schowane
Kla schowane schowane
Polozenie érodka ciezkoéci skrajne przednie skrajne tylne
Wysokoéé nie wicksza niz 150 m maks. uzytkowa
(500 ft)

Cigzar samolotu maks. min.

*) Oznaczenie to nalezy rozumieé nie jako iloraz, ale jako zastosowanie albo V310,
albo MpQ w zaleznoéei od tego, co stanowi ograniczenie dla danego samolotu w kon-
kretnym stanie lotu.
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6. Inne wlaSciwosci lotne

6.1. Charakterystyka lotu z duzg predkoscig

6.1.1. Trudno$ci zwigzane ze sterowaniem samolotéw od-
rzutowych transportowych notowano zaréwno podczas lotu
z duzg predkoscia w burzliwej atmosferze, jak i podczas
unoszenia w spokojnym powietrzu. Przyczynami tych trud-
nosci mogly by¢ takie czynniki, jak ograniczone mozliwo-
éci ukladu sterowania podluznego, nieodpowiednie przy-
gotowanie, niedostateczne wyszkolenie pilota albo niezado-
walajace wlasciwos$ci wyprowadzania (powrotu do poprzed-
niego stanu).

Wskutek wplywu $ci$liwosei

oraz zjawisk zwigzanych
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Rys. 7. Sila P na drazku na jednostke g. Uwaga: na rysunku

zachowano oryginalng skale lb/g

z aeroelastycznoscig, zdolno$é¢ samolotu do manewrowania
na duzych wysokosciach i przy wysokich liczbach Macha
jest ograniczona przez takie czynniki jak maksymalna sila
nosna skrzydla, utrata mozliwos$ci efektywnego sterowania
poprzecznego, nieefektywnosé uktadu sterowania trymera-
mi itp. Opracowanie wymagan w tym zakresie nie zalezy
wylacznie od rozwoju techniki lotniczej, ale takze od roz-
woju meteorologii i fizjologii. Wymagania te byly na og6l
podawane w postaci jako$ciowej.

Bardziej szczegélowe i ujete iloSciowo wymagania poda-
ne nizej.

6.1.2. MozliwoSci w zakresie sterownos$ci poprzecznej

Sterownos$é podczas zakretow przy duzych predkosciach
powinna byé¢ taka, aby:

a) przy predkos$ciach do Vmo/Mmo minimalny czas zmia-
ny przechylenia o 60° nie powinien przekraczaé 7 s,

b) przy predkoSciach wyzszych od Vmo minimalny czas
zmiany przechylenia o 60° nie powinien przekraczaé 11 s.
(Jesli sterowanie kierunkowe wywiera niekorzystny wplyw
na przechylenie, czas ten moze by¢ powigkszony do 14 s.
Te wartosci powinny byé uwazane za absolutne minima —
ocena pilota PR = 6,5).

6.1.3. Warunki wytrgcenia z réwnowagi

a. Niewywazenie

TABLICA 5. Granice pionowej predkodcei wiatru (vertical wind shear)

; Przedzial wysokosci Zmiana prqdkosu wiatru

m/s Tkt
o fe na 1000 m na 1000 ft
2400 8000 46 27
1800 6000 56 33
1200 4000 78 46
900 3000 96 57
600 2000 125 73
300 1000 184 109

Nalezy rozwazy¢ zaklocenia toru lotu zwigzane z wa-
runkami niewywazenia zwigzanymi z niewlasciwym dzia-
laniem ukladéw sterowania, albo prawdopodobnymi bleda-
mi wywazenia spowodowanymi dzialaniem pilota roéznym
od tego, ktére podane jest w podpunkcie b.

b. Niezamierzone wychylenie sterownic

Mozliwa do przyjecia metoda symulacji wytracenia z row-
nowagi przez niezamierzony ruch sterownic obejmuje:

1. Wprowadzenie samolotu w nurkowanie pod katem 7,5
przez 20 s, albo

2. Zmniejszenie wspoétezynnika
samolotu do wielkosci 0,5 na 10 s.

Uwaga: Kryteria te sg analizowane przez Komitet Zdol-
nosci do Lotu ICAO i mogg byé zmienione.

c. Wytrgcenie przez podmuch

Zaklocenia zwigzane z podmuchami, ktére nalezy rozwa-
zac, obejmujg:

1. Podmuch z przodu, ktéry moze dziata¢ w kierunku po-
wodumcym naJw1eksze zaburzenie, zawartym miedzy linia-
mi odchylonymi o 30° w goére i w dét od toru lotu. Pred-
ko$é podmuchu — 15 m/s (50 fps) EAS na wysokosciach
do 6000 m (20000 ft). Na wysokosciach powyzej 6000 m
predkos¢ podmuchu moze byé liniowo zmniejszana do
75 m/s (25 fps) na wysokosci 15000 m (50 000 ft), za§ po-
wyzej tej wysokoSci pozostaje stata. Nalezy przyjaé czas
narastania oraz czas zanikania podmuchu nie wigkszy niz
2 s, za$ czas trwania — nie wiekszy niz 30 s.

2. Pionowy podmuch o tej samej wielkosei jak w pkt 1.
Nalezy rozwazyé¢ strefe narastania podmuchu migdzy 30 m
(100 ft) a 300 m (1000 ft). Podczas przelotu przez taki pod-
much, intensywnos$é¢ buffetingu nie powinna przekraczaé ta-
kiej, przy ktorej samolot jest sprawdzany jako sterowny
i ktéra nie zagraza wytrzymatosci samolotu.

3. Przejscie przez prad powietrzny ,jet stream”, ktorego
charakterystyki sg podane nizej, przy predko$ci unoszenia
lub opadania, ktére odpowiadajg normalnemu uzytkowaniu
samolotu. W obu przypadkach nalezy rozwaza¢ gradient
dodatni oraz ujemny. Zmiane wiatru powyzej osi pradu
nalezy przyjmowaé jako rowng zmianie ponizej osi, ale ma-
jaca znak przeciwny.

Uwaga: Powyzsze zmiany predkosci wiatru moga prowa-
dzi¢ do zmian predkosci takich samych — w przyblizeniu
— jak zmiany spowodowane niezamierzonym wychyleniem
sterownic, z ta jednak roéznicg, ze w tych ostatnich nie
wystepuje wplyw wrazliwosSci samolotu na podmuchy. By¢
moze byloby mozliwe, na podstawie -obliczen dokonanych
dla niektorych certyfikowanych samolotoéw, znalezienie pro-
stego kryterium, ktére obejmowaloby wplyw wrazliwosci
na podmuchy oraz ktoére pozwolilyby zamieni¢ nurkowanie
pod katem 7,5° albo przy obcigzeniu n = 0,5 jakim§ innym
bardziej glebokim albo plaskim nurkowaniem.

4. Wytracenie spowodowane niestatecznos$cig spiralng

Po wywazeniu samolotu w locie poziomym z kazdg pred-
kosciag w zakresie do Vmo/Mmo, uzyskuje sie wstepne prze-
chylenie o 45°, nastepnie zwalnia sterownice i po uplywie
10 s, albo tez po uplywie 3 s od wlgczenia sie sygnalizacji
o przekroczeniu dopuszczalnej predkoSci (uwzgledniajgc to
kryterium, ktére wystapi wcze$niej), rozpoczyna sie ma-
newr wyprowadzenia.

Wyprowadzenie do lotu poziomego
wspolczynniku obcigzenia normalnego
15 i

Uwaga: Kat przechylenia przyjmuje sie rowny 45° albo
tez maksymalnemu katowi, ktéry moze wystapi¢ przy
uszkodzeniu (nieprawidlowym dzialaniu) pilota automatycz-
nego przy predkosci Vmo/Mmo.

obcigzenia  pionowego

odbywa si¢ przy
nie wigkszym od

Opracowalt A.K.
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W dniu 22 lipca 1983 r. po 23 la-
tach wspoélpracy odszedt z naszej re-
dakeji na zawsze dr inz. Antoni Go-
ledzinowski, od 1960 r. redaktor dzia-
tu technologii. Zabral Go nieszcze$li-
wy wypadek, utongl w morzu podczas
urlopu.

Dr A. Goledzinowski byl wybitnym
znawcg technologii lotniczej oraz miat
ogromny talent do praktycznego roz-
wigzywania probleméw technologicz-
nych. Urodzil sie¢ w rodzinie chlop-
skiej (ojeiec Franciszek, matka Joze-
fa z Magdziakow) 12 lutego 1929 r.
w miejscowoéci Kceszajec pow. Prusz-
kow. Szkole podstawowg ukonczyt v
latach 1936--1943, Gimnazjum Mecha-
niczne w Pruszkowie w latach 1943+
--1946, Liceum Lotnicze w Warsza-
wie w latach 1946--1949. W latach
19491955 studiowal na Politechnice
Warszawskiej, uzyskujac tytut magi-

stra inzyniera lotnictwa. W latach
1947--1951 ukonczyl kursy: przodow-
nikow modelarstwa lotniczego, spado-
chronowy, szybowcowy, mechanikow
lotniczych i pilotazu  samolotowego,
bedac czlonkiem Aeroklubu Warszaw-
skiego.

Podezas  studiow od pazdziernika
1952 r. do stycznia 1954 r. pracowal

na stanowisku konstruktora, a nastep-
nie starszego konstruktora w Central-
nym Biurze Konstrukeyjnym  Obra-
biarek w Pruszkowie. Zaklad ten, wy-
korzystujacy wowczas do$wiadczenie
Zrzeszenia  Mechanikéw  Polskich z

LUDZIE POLSKIE]J TECHNIKI LOTNICZEJ

Antoni Goledzinowski (1929 -=-1983)

Ameryki (z ktoregn powstal), byt do-
bra szkolg rozsadnego rozwigzywania
problemow technologicznych i organi-
zacyjnych. A. Goledzinowski czesto
podkreslat jak wiele dala Mu prakty-
ka w tym dobrze zorganizowanym
srodowisku specjalistow o duzym do-
$§wiadezeniu. Od stycznia 1954 r. do
czerwca 1955 r. pelnit funkcje starsze-
go asystenta na Politechnice Warszaw-
skiej. W czerwcu 1955 r. rozpoczal
prace w warsztacie (pdzniej Zaklad
Dos$wiadczalno-Produkcyjny) Instytutu
Lotnictwa, gdzie przepracowal 22 lata
na roéznych stanowiskach, poczgwszy
od kierownika sekeji, nastepnie kie-
rownika oddzialu, az do gléwnego
technologa i zastepcy dyrektora za-
ktadu. Po wilgczeniu Instytutu Lotni-
ctwa do Centrum Naukowo-Produk-
cyjnego Samolotéw Lekkich PZL-Oke-
cie i przeniesieniu Zakladu Doswiad-
czalno-Produkeyjnego do Centrum od
1 lipca 1976 r. do 31.12.1977 r. byt
gtownym technologiem Zakladu Do-
$§wiadczalnego Centrum.

Podczas swej pracy w Instytucie
Lotnictwa rozwigzat wiele trudnych
probleméw technologicznych, m.in. kie-
rowal opracowaniem technologicznym
silnika odrzutowego SO-1, osprzetu i
wyposazenia lotniczego opracowanego
w Instytucie oraz aparatury pomiaro-
wej, a takze zajmowal si¢ teorig obro-
tow krytycznych w zwigzku z wywa-

zaniem wirnikow silnikéw . odrzuto-
wych.
W 1975 r. A. Goledzinowski rozwia-

zal trudny problem zwigzany z tech-
nologia wykonania lopatek sprezarek
i ich trwalo$ciag zmeczeniowy, ktoéry
stal sie tematem Jego pracy doktor-
skiei pt. ,Wplyw obrébki luznymi
srodkami w pnriemnikach na zywotnosé
lcpatek sprezarkowych silnikéw turbi-
nowych” obronionej ma Politechnice
Warszawskiej.

® Instytut Lotnictwa w Warszawie zglo-

sil do opatentowania uklad do pomiaru
ciagu silnika spalinowego (wynalazcy: A.
Peski, C. Druzny). Uklad wg wynalazku

pozwala na bezpo$redni pomiar ciggu wy-

twarzanego przez silnik samolotu zaréwno

przed startem, jak i w locie.

Silnik przymocowany jest w trzech
2 17 4

{_..,.ﬂ.
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punktach do struktury no$nej samolotu
lacznikami przegubowymi, przy czym jeden
z lacznikébw utworzony z pretéw ma ksztatt
litery V. Uklad charakteryzuje sie tym, Ze
na pretach 2 i 3 lacznika w ksztatcie lite-
ry V naklejone sg tensometry 1 i 4 polg-
czone w elektryczny uklad pomiarowy.
Skrét opisu wynalazku, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 9/1981 r., w klasie GO01L, pod nr P.218954.

® WSK PZL-Mielec zglosila do opaten-
towania zbiornik agrolotniczy materialow
sypkich (wynalazecy: E. Marganski, M. Ko-
pacz). Wynalazek rozwigzuje zagadnienie
konstrukcji takiego zbiornika, ktéry spel-
nia warunki prawidlowego, réwnomiernego
wysypu i jest dogodny w zatadunku ma-
terialu wsadowego.

Zbiornik stanowi bryla obrotowa, najle-
piej paraboloida, zawieszona w kolnierzu
przednim 2, umocowanym na wysiegniku

Od 1 stycznia 1978 r.
Zakladzie Aparatury Naukowej Uni-
pan w Warszawie, poczatkowo jako
kierownik wydzialu mechaniki, a na-
stepnie od 15.2.1982 r. jako szef pro-
dukeji. W Unipanie polozyl wielkie
zastugi w zakresie rozwigzywania pro-
biemow organizacy jno-technicznych
oraz w sposob zasadniczy przyczynit
sie do wzrostu produkcji, rozwoju i
unowoczesnienia technologii wytwa-
rzania aparatury naukowo-technicznej.
Wsérod zatogi Unipanu cieszyl sie du-
zym autorytetem, szacunkiem i sym-
patia. Byl zawsze bardzo wrazliwy
na sprawy ludzkie, stagd Jego kontak-
ty z zaloga byly bardzo serdeczne.

Dr A. Goledzinowski w 1972 r. o-
trzymal Srebrny Krzyz Zastugi, a w
1974 r. Srebrny Medal ,,Za zastugi dla
obronno$ci  kraju”. Byl wieloletnim
czlonkiem SIMP oraz ZNP, w zwigzku
z pelnieniem funkcji asystenta w Ka-
tedrze Technologii Lotniczej na Wy-
dziale Lotniczym  Politechniki War-
szawskiej oraz prowadzeniem wykla-
dow na kursach doskonalgcych i za-
wodowych.

Publikacje dr A. Goledzinowskiego
w Technice Lotniczej i Astronautycz-
nej przy powazniejszych tematach
podpisywane byly pelnym nazwiskiem,
zas w przypadku krotkich notatek —
AG do 1972 r. i GOL pbiniej.

Dr A. Goledzinowski Igczyt duza
wiedz¢ z umiejetnosciami praktyczny-
mi, zdolno$é¢ rozwiagzywania trudnych
problemoéw z dbato$cig o efekty eko-
nomiczne i koszty produkceji, iniciaty-
we, energie i stanowczo$é z zyczliwo-
feia 1 umiejetnndcig postepowania =z
ludZzmi. Nie miatl zwyczaiu rezygno-
wania z prawdy. sprawiedliwosci, roz-
sadku i swej racji, nie braklo Mu od-
wagi cywilnej. Odszedl od nas nie
tylko ceniony specjalista i redaktor,
lecz takze dobry Kolega i prawy, szla-
chetny czlowiek. Jego postawe bhedzie-
my stara¢ sie nasladowaé.

pracowal w

Cze$¢ Jego pamiegci!

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

3 oraz w tylnym zawieszeniu glownym 4
dzwigara 1 skrzydla, przy czym o$ wzdiuz-

na zbiornika § jest pochylona wzgledem
poziomu pod katem « wigkszym lub réw-
nym kgtowi ustawienia samolotu na ziemi.

Skrot opisu  wynalazku, chronionego
trzema zastrzezeniami, opublikowano w
BUP nr 9/1981 r., w klasie B65D, pod nr

P.221970T.
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Elektroniczne cyfrowe ukfady sterowania
dwuprzeplywowych silnikéw lotniczych

Stosowane obecnie hydromechaniczne uklady sterowania
silnikow lotniczych przedstawiaja skomplikowane zespoly,
skladajace sie z mechanizméw suwakowych, aneroidow,
sprezyn, ukladow dZzwigniowych, obrotowych, krzywkowych
itp. o zlozonych ksztaltach, wyrafinowanej kinematyce
oraz o duzym stopniu trudnosci wykonania.

Wprowadzane udoskonalenia silnikéw lotniczych, majace
na celu zwiekszenie ciggu, zmniejszenie zuzycia paliwa,
zmniejszenie masy silnikéw i uproszczenie ich eksploatacji
powoduja dalsza komplikacje ukladow sterowania, zwigk-
szenie liczby zespoldow i1 czesci przy jednoczesnym zwiek-
szeniu wymagan dotyczgcych dokladnosei i niezawodno$ci
sterowania. Niektore skomplikowane hydromechaniczne
uklady sterowania skladaja sie z kilku tysiecy czesci.

Pomimo ogromnego postepu w technologii wykonania,
uktady hydromechaniczne w coraz mniejszym stopniu spel-
niajg stawiane im rosngce wymagania. Sklada sie na to
wiele przyczyn, wérod ktérych najwazniejsze to:

— mata czuloé¢ ukladéw hydromechanicznych, na co
wplyw maja opory ruchu poruszajacych sie czedci, bez-
wladnos$é, luzy w polgczeniach, zmiana wymiaréw elemen-
tow posredniczgcych,

— trudnosé utrzymania zatozonych charakterystyk ste-
rowania wskutek histerezy elementow sprezystych, zuzycie
tracych sie czeéci, wplyw temperatury itp., co zmusza do
czestej regulacji ukladéw,

— trudnosé, a niekiedy niemozliwosé, dokladnego wpro-
wadzenia programu sterowania, )

— ograniczenie niezawodnosci ukladow,

— wysoki stopien skomplikowania,

— utrudniona eksploatacja,

— brak kontroli stanu silnika oraz samokontroli ukltadu
sterujacego.

W zwiagzku z tym coraz wiekszego znaczenia nabierajg
zarOwno czesciowo, jak i w pelni elektroniczne uklady
sterowania. Stato sie to mozliwe dzieki osiagnieciom w mi-
kroelektronice, zwlaszcza w zastosowaniu ukladéw scalo-
nych oraz we wprowadzeniu techniki cyfrowej. )

Program sterowania silnikiem sprowadza sie, najogol-
niej, do wyknnania przez uklad sterowania trzech grup
operacji: przeliczeniowej, wykonawczej oraz przeksztalce-
nia i przekazania sygnatow. Elektroniczny uktad sterowa-
nia, realizujac powyzszy program, nie tylko poszerza moz-
liwo$¢ sterowania silnikiem o zakres dotychezas niedo-
stepny dla uktadow hydromechanicznych, lecz rowniez po-
zwala na spelnienie przez uklad jakosciowo innych funkcji.
a mianowicie funkeji kontrolnych zaréwno w odniesieniu
do silnika, jak i d» wlasnego ukladu.

Wprowadzenie elektronicznych ukladoéw sterowania be-
dzie zaleze¢ od szybkosci uzyskania wynikéw eksploatacji
wstepnej egzemplarzy doswiadezalnych. Planowane jest
wprowadzenie ukladéw dwuetapnwo:

-— w pierwszym etapie jako ukladu nadzorujgcego hydro-
mechanicznego ukladu sterowania,

— w drugim etapie jako w peini elektronicznego cyfro-
wego ukladu sterowania silnikow lotniczych.

Nadzorujacy elektroniczny uklad sterowania

Nadzorujacy elektroniczny uklad sterowania jakn uklad
analogowy jest pierwszym krokiem do wprowadzenia elek-
tronicznego cyfrowego ukladu sterowania. Wspélpracuje on
z hydromechanicznym ukladem sterowania. Wprowadzenie
tego ukladu nie pozwala na pelne wykorzystanie elektro-
niki w sterowaniu silnikéw lotniczych, pozwala jednak na
usunigcie wielu zasadniczych niedoskonato$ci ukladu hy-
dromechanicznego.

Glowne zalety tego ukladu sy nastepujace:

— polozenie dZwigni sterowania silnikiem na zakresach
ciagu startowego i maksymalnego jest zawsze stale (na
oporze), niezaleznie od temperatury i ci$nienia otoczenia,
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—- zaleznos¢ rzeczywistego ciggu od polozenia dzwigni
sterowania silnikiem jest $cisle liniowa,

— potozenie dzwigni sterowania silnikiem przy wzno-
szeniu nie wymaga korekcji ze strony pilota, zakres kory-
gowany jest przez elektronike automatycznie w zaleinosei
od po i T, na wejsciu do silnika oraz Ma lotu, zgodnie
z zalozonymi programami: parametry okreslajgce ciag re-
gulowane sg bezposrednio, dzieki czemu zachowany jest
staly ciag podczas startu oraz nastepuje zmniejszenie za-
rzutu temperatury gazéw na zakresach przejsciowych,

— dokladniej ograniczane sz graniczne, dopuszczalne
temperatury gazow i predkosci obrotowe,

— zapewniona jest (w niepelnym zakresie) nieprzerwana
kontrola stanu i wykrywanie usterek na silniku,

— elektronika steruje tylko ustalonymi zakresami pracy,
sterowanie na zakresach przejSciowych oraz sterowanie
ograniczeniem ci$nienia za sprezarkg wykonuje uklad hy-
dromechaniczny.

Flektroniczny cyfrowy uklad sterowania

Elektroniczny uklad sterowania spelnia wszystkie funk-
cje regulacji umozliwiajac pelne wykorzystanie elektroniki
w sterowaniu silnikami lotniczymi. Duze mozliwo$ci prze-
liczeniowe oraz elastyczno$¢ schematoéw mikroelektrono-
wych pozwala na realizacj¢ zlozonych programoéw optyma-
lizacji charakterystyk silnika oraz spelnienje dodatkowych
funkcji nie do wykonania w uktadach hydromechanicz-
nych. Glowne funkcje i zalety tego ukladu sg nastgpu-
jgee:

— automatyczne sterowanie ciggiem wg dokladniejszych
i optymalnych programéw w porownaniu z nadzorujgcym
elektronicznym ukladem sterowania, ze zwigkszong nie-
zawodnoscig i bez ograniczenia zakresu dzialania,

— pelne wyeliminowanie histerezy sterowania i mozli-
wosé uzyskania minimalnych sil na diwigni sterowania
silnikiem,

— automatyczny rozruch z korekcja temperatury na wyij-
Sciu ze sprezarki i wejscie na bieg jalowy przy minimal-
nym obcigzeniu temperaturowym,

— ograniczenie temperatury za turbina, ci$nienia za spre-
zarka i predkosci obrotowej w calym zakresie eksploata-
cji silnika,

— optymalne charakterystyki
racji,

— stala predkos$é obrotowa biegu jalowego
od wielkosci odbioru powietrza i mocy,

— automatyczne sterowanie ciagiem odwréconym,

— ekonomiczny program ograniczania ci$nienia za spre-
zarka,

— optymalne sterowanie polozeniem lopatek kierowni-
czych sprezarki, zapewniajace duzg sprawnos$¢ na zakre-
sach ustalonych i maksymalny zapas statecznej pracy na
zakresach przejsciowych,

— sterowanie luzem promieniowym na koncach topatek
sprezarki i turbiny,

— $ledzenie termodynamicznego cyklu pracy silnika, kon-
trola stanu silnika, wykrywanie i sygnalizacja usterek
oraz wskazywanie przyczyn ich powstania.

Blektroniczny uklad sterowania pozwala wyeliminowaé:

— konieczno$é interwencji pilota podczas rozruchu sil-

przyspieszania i decele-

niezaleznie

nika, startu samolotu, wznoszenia oraz lotu (rowniez w
turbulencji),

— niewlasciwy sposéb zmiany zakresu pracy silnika, po-
wodujacy nadmierne zuzycie paliwa oraz niepotrzebne
przecigzanie silnika, obnizajace jego trwalo§¢ miedzyna-
prawcezg,

— nieuzasadnione zwiekszenie temperatury gazéw na

wszystkich zakresach pracy,
— wplyw temperatury otoczenia na prace silnika na
zadanym zakresie,
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— prace silnika na nieoptymalnych zakresach,

— roznice w ustawieniu zakresu pracy silnikow na sa-
molotach wielosilnikowych, prowadzgcg do rozstrojenia za-
kresu ich pracy,

— wodzenie dzwigni sterowania silnikami przy automa-
tycznej regulacji ciggu,

— nieréwny czas przyspieszania silnikéw, prowadzacy
do skretu samolotu, szczegolnie niebezpiecznego przy wla-
czeniu odwracaczy ciggu na oblodzonym pasie,

— asymetrie ciggu przy witaczonych odwracaczach ciggu,

— trudnos$¢ obserwacji przyrzadow kontroli silnikow
podezas startu z nierdOwnego pasa startowego.

Rozwoj elektronicznych cyfrowych ukladow sterowania

Prace nad w pelni elektronicznym ukladem sterowania
silnik6w lotniczych rozpoczely si¢ w 1976 r. w firmach:
Boeing, Pratt and Whitney, Hamilton Standard, Bendix.
Proby  przeprowadzono z silnikiem JT9D-70 samolotu
Boeing 747.

Program obejmowal trzy etapy:

— zbadanie mozliwosci spelnienia wymagan technicznych
przyszlych silnikéw lotniczych i ich ukladéow automatycz-
nego sterowania przy uzyciu roéznorodnych schematow
ideowych i ich rozwigzan konstrukcyjnych,

— przeprowadzenie badan stoiskowych silnika JT9D-70
z wybranym ukladem sterowania i dopracowanie ukladu
z wykorzystaniem wynikow badan,

— modyfikacja ukladu w celu jego zabudowy na seryj-
nym silniku JT9D-70 i przeprowadzenie préb w locie.

Konieczno$¢ wykonania tych prac wynikala z kilku po-
wodéw. Na przyszlych samolotach bedg stosowane silniki
o bardziej ztozonym cyklu roboczym, co komplikuje zasady
sterowania i zwieksza wymagania co do liczby spelnianych
funkeji, jak i jakosci sterowania. Istnieje réwniez pilna
pctrzeba odeigzenia pilota od niektérych funkceji sterowa-
nia i przekazania ich ukladowi automatycznego sterowania
oraz w zwigzku z tym silniejszego powigzania ukladu
z ukladami sterowania samolotu. Wazng sprawa jest obni-
zenie kosztow eksploatacyjnych, zmniejszenie zuzycia pa-
liwa, zmniejszenie pracochlonnogci obstugi oraz zwigksze-
nie trwalosci z jednoczesnym 7w1qkszemem niezawodno$ci
silnikow.

W tym celu rozpatrzono cztery warianty ukladow ste-
rowania silnikow:

— hydromechaniczny
silniku JT9D-70,

— nadzorujgcy, w ktorym elektroniczny regulator kory-
guje charakterystyki hydromechanicznego regulatora opty-
malizujac je wg dokladniejszych przebiegébw i podwyzszajac
w zwigzku z tym jako$é sterowania,

— elektroniczny uklad wykonujacy wszystkie funkcje
sterowania i dublujgcy go uproszczony ukiad hydromecha-
niczny wilaczajacy sie w przypadku uszkodzenia ukladu
glownego,

— w pelni elektroniczny dwukanalowy uklad, w ktéorym

stosowany obecnie na seryjnym
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niczych firmy Hamilton Standard: linie przerywane — sygnaly
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ne — sygnaly hydrauliczne
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kazdy z kanalow zapewnia wykonanie wszystkich funkeji
sterowania, przy czym drugi kanal jest kanalem rezerwo-
wym.

W  wyniku przeprowadzonej analizy stwierdzono catko-
witg niemozliwo$¢ spelnienia ww. wymagan przez uklad
hydromechaniczny i po rozwazeniu pozostalych wariantow
pod wzgledem niezawodnosei pracy, latwosci eksploatacji
i ekonomii za najbardziej optymalny uznano wariant
czwarly.

Do badan w locie przygotowano dwa uklady sterowania:
uklad EEC-102-4 firmy Hamilton Standard, zbudowany na
polprzewodnikowych elementach metalotlenkowych, o ma-
sie 7,7 kg i wymiarach 280 >< 355 > 76 mm i uklad EHL-2
firmy Bendix zbudowany na mikroelementach poziomu
z 1979 r. o masie 10,3 kg i wymiarach 205 > 356 > 90 mm.

Zgodnie z wymaganiami firmy Boeing do pamigci elek-
tronicznych maszyn cyfrowych kazdego z ukladéow wpro-
wadzono dwa warianty programéw sterowania. Pierwszy
wariant programu opracowano w oparciu o ww. wymaga-
nia dotyczace przysziych ukladow sterowania, drugi wa-
riant programu opracowano w oparciu o wymaganie do-
tyczace seryjnego hydromechanicznego ukladu sterowania
silnika JT9D-7. Uklady zabudowano na pierwszym i czwar-
tym silniku samolotu Boeing 747. W locie normalnym, w
ktorym nie przew1dywano badan nowych uktadow, stero-
wanie odbywalto sie wg drugiego programu, co pozwalalo
normalnie eksploatowaé samolot, w lotach specjalnych,
przy wykonywaniu badan, uktad byl przelgczany na pro-
gram pierwszy.

Opis elektronieznych ukladow sterowania

Uklady zaprojektowane przez firmy Hamilton Standard
i Bendix roznig si¢ nieznacznie pod wzgledem schematow
ideowych, jak i rozwigzan konstrukcyjnych.

Uklad firmy Hamilton Standard, EEC 102-4, sklada sie
z dwoch kanatow, z ktorych kazdy przedstawia niezalezny
kanal sterowania. Na rys. 1 przedstawiono schemat ukla-
du, gdzie pokazano oddzielnie dla kazdego kanalu A i B
cyfrowe regulatory elektroniczne i wspblny dla obydwu
kanalow zespél hydromechaniczny, w ktorym znajduja sie
wszystkie zespoly przetwarzajgce i wykonawcze elektro-
nicznej czesci ukladu. Kazdy z regulatorow otrzymuje syg-
naly od swojego kompletu nadajnikéw parametrow silnika,
od uktadow samolotowych, dane o warunkach lotu oraz
sygnaly sprzezenia zwrotnego od zespolu hydromechanicz-
nego. Miedzy regulatorami istnieje sieé¢ polgczen dla wy-
miany informacji. Kazdy =z regulatorow zasilany jest
z wlasnej pradnicy pradu przemiennego. Dozowanie paliwa
odbywa sie w zespole hydromechanicznym, sterowanie lo-
patkami kierownic spre¢zarki i zaworami upustowymi od-
bywa sie za pomoca sygnalow hydraulicznych, W celu za-
pewnienia pelnego i szybkiego otwarcia zaworu upustu
powietrza wykorzystywany jest zawor elektromagnetyczny.
Z obu kanaldow podawane sy sygnaly na dwuuzwojeniowe
momentowe silniki wspélnego zespolu hydromechanicznego
zabudowanego na pompie paliwowej wysokiego cisnienia,
zaprojektowanej specjalnie do wspolpracy z elektronicz-
nym ukladem sterowania. Nadajniki polozenia mechani-
zmoéw  wykonawczych wchodzacych w sktad zespolu sa
zdwojone i dzialajg na zasadzie transformatoréw sinus-co-
sinus.

Rozruch silnika przebiega wg zaprogramowanego stosun-
ku mnatezenia przeplywu paliwa do ci$nienia za sprezarka
G,/Pry jako funkeji predkos$ci obrotowej wirnika wysokiego
cisnienia N, sprowadzonej do temperatury T, za sprezarks.
Sprowadzenie to pozwala zoptymalizowaé program rozru-
chu dla gorgcych powtérnych rozruchoéw silnika. W przy-
padku uszkodzenia nadajnika T, sprowadzenie odbywa sie
do temperatury na wejsciu do wentylatora T,. W procesie
rozruchu ogranicznik temperatury gazéow za turbing T;
zmniejsza natezenie przeplywu paliwa G,, jezeli tempera-
tura gazéw T, przekroczy wartosé dopuszczalng. W niskich
temperaturach rozruch przelgczany jest recznym przelgczni-
kiem na program wzbogaconego przepltywu paliwa. Na za-
kresie biegu jalowego uklad utrzymuje stalg predkosé obro-
towa N, niezaleznie od warunkéw otoczenia i wielkosci
odbioru mocy od silnika dla potrzeb samolotu. Ten sposéb
regulacji zapewnia najmniejszy mozliwy cigg na ziemi, co
ulatwia sterowanie samolotem na ziemi zmniejszajac jedno-
cze$nie zuzycie paliwa. Predkoéé obrotowa biegu jalowego
w locie jest nieco wigksza. Przejscie na bieg jalowy w locie
odbywa sie automatycznie od svgnatu z ukladow chowania
i wypuszczania klap i podwozia. Predko$é obrotowa biegu
jalowego w locie N, jest korygowana w zalezno$ci od tem-
peratury na wejSciu T, i wysokoéci, w ten sposéb, aby

27



czas osiggnigcia zakresu przejscia na drugi krag nie prze-
kraczal 5 s.

Sterowanie zakresami powyzej biegu jalowego moze od-
bywaé¢ sie automatycznie i recznie. Za miernikiem ciggu
przyjeto catkowity sprez silnika, ktory jest wystarczajgco
doktadnym odpowiednikiem ciggu. Uklad koryguje zadang
wartos$é sprezu calkowitego /Iy w zaleznosci od tempe-
ratury, wysokos$ci i predkosci lotu z uwzglednieniem od-
bioru powietrza na potrzeby samolotu.

Przyspieszanie silnika i przej$cie na bieg jalowy odbywa
sig z ograniczaniem natgzenia przeplywu paliwa wg pro-
gramu Gp/Pry korygowanego przez temperature T,.

Sterowanie poltoZzeniem lopatek kierujgcych sprezarki od-
bywa sie w zaleznosci od predkosci obrotowej N, sprowa-
dzonej wg temperatury na wejsciu do sprezarki wysokiego
ci$nienia Tgy. Poniewaz temperature Ty trudno jest okresli¢
bezposrednim pomiarem, dlatego postuZono sie jej war-
toscig obliczeniowg. Oblicza si¢ ja w nastgepujacy sposéob:
przekroj wylotowy dyszy kanalu wentylatora silnika jest
staly, w-zwiazku z tym stosunek Ty/T, dla wentylatora
jest funkcja N; sprowadzonej do temperatury T, Mnozgc
ten stosunek przez T, regulator daje obliczeniowg war-
tosé¢ T\

Sterowanie elementami mechanizacji sprezarki ma na
celu zapewnienie odpowiedniego zapasu statecznej pracy
sprezarki. Przy przyspieszaniu i zmniejszaniu predkosci
obrotowej regulator utrzymuje przez okres przejSciowy
lopatki kierownic w polozeniu przymknietym. W tym celu
wykorzystuje sie¢ sygnal zmiany poltozenia dzwigni steru-
jacej i sygnatl predkos$ci zmiany No.

Sterowanie upustem powietrza ze sprezarki odbywa sie
wg funkcji Pu/Pr, i liczby Ma lotu, gdzie: Pr, — cis$nie-
nie calkowite na wejsciu do wentylatora, P, — ciénienie
w komorze spalania. Sterowanie upustem z uwzglednie-
niem warunkow lotu wplywa na zmniejszenie zuzycia pa-
liwa. Przy zmniejszeniu predkosci obrotowej upust powie-
trza zostaje wlaczony, aby zwiekszy¢ zapas statecznej pra-
cy sprezarki. Podobna operacja, lecz przy nieco innych
zasadach, ma miejsce przy rozruchu silnika, wtgczeniu
odwracacza ciggu oraz przy innych przejSciowych zakre-
sach pracy.

Eliminacja wplywu defektow powstajacych w ukladzie
oparta jest na zalozeniu, ze gléwnym kanalem jest kanatl
A i on wykonuie funkcje sterowania tak dlugo, dopoki
stan jego nie roézni sie od kanalu B. W przypadku pierw-
szego defektu w kanale A nastepuje przelgczenie ukladu
na kanal B. Nastepne defekty oceniane sa wg specjalnego
programu, ktéry aktywizuje bardziej sprawny kanal kie-
rujac sie zasada mniejszego niebezpieczenstwa defektu w
pracujacym kanale. W przypadku, gdy oba kanaly sg nie-
sprawne zostaja one odlgczone, a mechanizmy wykonawcze
przestawiaja elementy sterujgce w polozenie najbezpiecz-
niejszej pracy silnika, a wiec na minimalny przeplyw pa-
liwa, otwarcie kierownic, otwarcie zaworé6w upusto-
wych. Sprawdzenie sprawno$ci nadajnikéw odbywa sie
przez pordéwnanie ich wskazan ze wskazaniami czujnikéw
dublujgcych. W przypadku calkowitej niesprawno$ci dla
niektérych nadajnikéw przewidziano przejScie na wartosé
obliczeniowa mierzonego parametru. Sprawdzenie elektro-
nicznej czeSci odbywa sie znanymi sposobami, jak np. kon-
trola operacji, testowaniem itp.

Blokewy schemat ukladu sterowania firmy Bendix, przed-
stawiony na rys. 2, jest zblizony do opisanego ukladu fir-
my Hamilton Standard. Uklad ma oddzielne cyfrowe re-
gulatory elektroniczne, wspdélny hydromechaniczny zespo6l
wykonaweczy oraz inne zblizone elementy ukladu. Rozwig-
zania konstrukeyjne czesci elektronicznej i hydromecha-
nicznego zespolu wykonawezego r6znia sie istotnie od od-
pewiednich zespoléw firmy Hamilton Standard.

Cyfrowy regulator elektroniczny sklada sie z piegciu
glownych zespoléw: zespolu formowania sygnaléow weiscio-
wyeh, multipleksera i przetwornika sygnaldbw na forme
cvfrowa. procesora i pamieci, zespolu formowania sygna-
16w wvyjsciowych oraz bloku zasilania. W regulatorze wy-
korzystuje sie dwa mikroprocesory: obrébki danych wej-
éciowych i sterowania. Podobnie jak poprzednio, jeden
z kanalow jest kanalem gloéwnym.

Wyniki préb

W wyniku przeprowadzonych badan w locie elektronicz-
nego ukladu sterowania zabudowanego na silniku JT9D
osiggnieto nastepujgce rezultaty:

® Zmniejszenie obcigzenia zalogi

Ustawienie zakresu pracy silnika odbywa sie przez prze-
suniecie dZzwigni sterowania silnikiem we wczesniej okre-
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Slone potozenie, dalsza korekcja w zaleino$ci od warun-
kg’)w lotu i parametrow otoczenia odbywa sie automatycz-
nie.

Brak mechanicznego ukladu przekazywania ruchu dziwig-
ni sterowania silnikami zmniejsza sily potrzebne do jej
przestawienia, zwigksza czulo$§¢ sterowania i eliminuje
wplyw hysterezy.

Uktad polepsza charakterystyki dynamiczne silnika i ko-
ryguje zakres pracy przy wigczeniu odbioru powietrza.

Dokladne i pewnie dzialajgce ograniczenia granicznych
dopuszczalnych parametrow silnika zmniejszaja koniecz-
nos§¢ stalej obserwaciji przyrzgdoéw przez pilota.

Sprez catkowity odpowiadajgcy ustawieniu dzwigni ste-
rowania dla kazdego zakresu pracy i warunkow lotu osigga
wartos¢ optymalng bez konieczno$ci dodatkowego manipu-
lowania dzwigniami sterowania poszczegdlnych silnik6w.

® Oszczednosé paliwa

Uzyskuje sie jg w wyniku optymalizacji charakterystyk
silnikobw wyeliminowania czestych manipulacji dzwignia-
mi sterowania.

® Niezawodnos$é eksploatacyjna

Wg liczby wylaczen w locie oraz opéznien odlotéw nie-
zawodnos$¢ eksploatacyjna ksztaltuje sie na poziomie
2-73 razy wyzszym niz stosowanych obecnie ukladéw hyd-
romechanicznych. Przewiduje sie, Ze w 1984 r. ,nalot”
elektronicznych ukladow sterowania wyniesie powyzej
3 mln h, a $redni czas przypadajacy na jedno uszkodzenie
powyzej 5000 h.

® Zmniejszenie pracochlonnosei

Znaczne zmniejszenie pracochtonnosci przegladow goracej
czeSci silnika  uzyskuje sie w wyniku wyeliminowania
przypadkéw zarzutéow temperatury gazéw i zmniejszenia
czasu pracy silnika na zawyzonych zakresach bez uzasad-
nienia.

Wyeliminowano prace zwigzane z korygowaniem charak-
terystyk sterowania i zwiazane z tym proby silnika na
ziemi. Wbudowane uklady samokontroli pozwalajg na wy-
krycie usterek z prawdopodobienstwem powyzej 95%
i zmniejszenie pracochlonnosci obslugi.

Przestrojenie elektronicznegn ukladu w zwiazku z mozli-
wymi modyfikacjami samolotu jest prostsze niz w hydro-
mechanicznych ukladach sterowania.

® Polepszenie charakterystyk silnika

Polepszenie charakterystyk silnika zwigzane jest z wpro-
wadzeniem automatycznego sterowania zakresem pracy wg
wartosci sprezu silnika.

Utrzymywanie stalei predkosci obrotowej biegu jalowego
przy znizaniu daje istotng oszczednosé paliwa, a wybdr
optymalnej jej warto$ci przed ladowaniem ulatwia przej-
$cie na drugi krag dzieki zmniejszeniu czasu przyspiesza-
nia.

Wprowadzony program sterowania upustem
wg optymalnych charakterystvk zmniejsza zuzycia paliwa.

Dokladne sterowanie polozeniem lopatek kierownic
zwieksza zapas statecznej pracy, zanewniajac stabilng pra-

powietrza

Uktady samolotowe
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Rys. 2. Schemat elektronicznego ukladu sterowania silnikéw lot-
niczych firmy Bendix: linie przerywane — sygnaly pneumatyczne,
linie cienkie — sygnaty elektryczne, linie podwédjne — sygnaty
hydrauliczne
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ce na zakresach przejsciowych i dobrg powtarzalno$é cha-
rakterystyk dynamicznych silnika.

Zapewnienie latwego i prostego wykonywania operacji
sterowania silnikami przez zaloge daje mozliwo$¢ optymal-
nego przebiegu procesdéw  gazodynamicznych w silniku.
Istnieje rowniez mozliwos¢ aktywnego sterowania luzami
migedzy korpusem a lopatkami turbin, zapewniajacego
zmniejszenie zuzycia paliwa w warunkach przelotowych.

Ww. rezultaty osiggnieto w czasie prob w locie elektro-
nicznych ukltadow sterowania przeprowadzonych w la-
tach 1979-+-81. Wyniki prob potwierdzily mozliwosci kon-
strukcyjno-technologiczne oraz przydatnosé do szerokiego
zastosowania tego rodzaju uktadéow w silnikach samolo-
tow komunikacyjnych.

Wymagania konstrukeyjne

Elementy elektroniczne zabudowane bezpos$rednio na sil-
niku speiniaja odpowiedzialng role, dlatego powinny byc¢
zabezpieczone przed oddzialywaniem na nie wysokich
i zmiennych temperatur, wstrzgsoOw i drgan, przed dosta-
niem si¢ paliwa, oleju, plynu hydraulicznego, wody, pylu
" ilp., przed zakloceniami elektromagnetycznymi oraz na wy-
padek uderzenia pioruna.

Elementy te powinny by¢ chronione przez umieszczenie
ich w hermetycznych korpusach chlodzonych paliwem, za-
mocowanych na zawieszeniach nie przenoszgcych drgan.

Wysokie wymagania stawiane sg odno$nie do niezawod-
nosci pracy elementéw elektronicznych,

Zastosowanie

Pierwszy analogowy uklad elektroniczny wprowadzony
byt na silniku Olympus na samolocie Concorde.

Na wojskowych samolotach przeszty badania nowe w
pelni elektroniczne uklady sterowania typu FADEC (Full
Authority Digital Engine Control).

Nadzorujagee elektroniczne uklady sterowania przewiduje
sig wprowadzi¢ w 1983 r. na silnikach:

— CF6-80-A/Al na samolocie A-310, typ ukladu PMS
(Power Management Control),
— IT9D mna samclocie Boeing 767, typ ukladu EEC

(Electronic Engine Control).

W pelni elektroniczny uklad typu FADEC wprowadzono
na silniku PW 2037 (dawne oznaczenie JT10D) na samolo-
cie Boeing 757. Uklad FADEC wykonuje wszystkie funkcje
sterowania, przy czym:

— przekazywanie komend od dzwigni sterowania silni-
kiem odbywa si¢ w formie cyfrowej;

— elementami ukladu sg mikroelektroniczne nadajniki,
przetworniki sygnalow analogowych, przeliczniki;

— uklad ma dwa rownolegte, identyczne, niezalezne ka-
naty ze swoimi nadajnikami i zasilaniem;

— pracujg nieprzerwanie dwa kanaly, lecz tylko jeden
spetnia funkcje sterowania;

— istnieje mozliwosé przelgczenia kanaléw w przypadku
usterki, co zwieksza ogoélng niezawodnos¢ uktadu;

— jest rowniez mozliwos¢ wykorzystania polgczen krzy-
zowych miedzy kanatami w przypadku np. braku czesci
informacji lub przejscia na sygnal obliczeniowy zamiast
sygnalu nadajnika.

* *

Rozpoczety proces elektronizacji ukladéw sterowania
silnikoOw lotniczych $wiadczy o przekroczeniu pewnej ba-
riery technicznej. Pozostaje do przekroczenia bardzo waz-
na bariera technologiczna, polegajaca na uzyskaniu przez
elektroniczny uktad sterowania niezawodnosci co najmniej
rownej niezawodnosci stosowanych obecnie uktadéw hydro-
mechanicznych oraz wigzaca si¢ z nig bariera ekonomiczna,
polegajaca na optacalnosci wprowadzenia tego uktadu do
eksploatacji. Nalezy si¢ spodziewaé¢, ze postgp w tych
dziedzinach bedzie rownie szybki, chociaz nie bedzie tatwy.

Wprowadzenie elektronicznych ukladow sterowania sil-
nikéw lotniczych jest waznym krokiem w kierunku auto-
matyzacji sterowania samolotem., Uklad pozwala w naj-
bardziej kompleksowy sposob zoptymalizowaé prace silni-
ka, a lgcznie z automatykg sterowania samolotu zoptyma-
lizowaé lot samolotu umozliwiajgc uzyskanie oszczednos$ci
paliwa w stopniu w zasadzie nieosiggalnym przy innych
ukladach sterowania i przyczyniajgc sie jednoczesnie do
zwigkszenia trwato$ci silnika, w konsekwencji do zwigk-
szenia bezpieczenstwa lotu.

Brak cze$ci ruchomych, latwos§¢ zamiany moduléw ukla-
dow bez koniecznosci nastepnej kontroli pracy silnika,
utrzymanie charakterystyk sterowania podczas catego okre-
su eksploatacji bez potrzeby czestego sprawdzania i regu-
lacji, jak réwniez ciggle $ledzenie parametréw pracy sil-
nika umozliwiajac we wlasciwym czasie wykrycie usterek
oraz usuniecie przyczyny ich powstawania ulatwia obsluge
techniczng obnizajac tym samym koszity eksploatacji.
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Warunkiem uzyskania prenurmeraty ulgowej jest poswiadczenie blankietu przekazu dla nabywey indywidualnego
na odeinku dla adresata przez wiasciwe SNT-NOT, wyzsza uczelnie lub szkole zawodowsy oraz dokonanie wplaty na
konto jw. z podaniem tytuléw zamawianych czasopism.

Jeden kwartal jest najkrotszym okresem mozliwym do zaprenumerowania, Terminy przedplat jw.

Cena naszego czasopisma w prenumeracie ulgowej wynosi:

40-37-31.

— kwartalnie 120 zt
— pblrocznie 240 zi
— rocznie 480 zt
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Z DZIEJOW TECHNIKI LOTNICZEJ

Historia makiety SP-OLL

Pod koniec kwietnia 1951 r. przechodnie ujrzeli przed
Dworcem Glownym w Sosnowcu jak niewielka grupa mto-
dych ludzi za pomocy dZwigu ustawia na postumencie
zgrabny samolot. Wiekszosé gapiéow skwitowala: makieta...
i tyle, wielkie co$! Takie juz tu staly. Jednak ci, ktéorzy
mieli cokolwiek do czynienia z lotnictwem spostrzegli ze
zdumieniem, ze jest to oryginalna konstrukeja, samolot,
ktory zapewne latal i prawdopodobnie moégt jeszcze unosic¢
sie w powietrzu. Sylwetka i gabaryty znamionowaly szyb-
kg maszyne sportowa, wygladem zblizong do mysliwca.
Byl to jednak samolot zupelie nieznany. Kto go zbudo-
wal, do czego byl przeznaczony i skgad w tak S$wietnym
stanie znalazl sie na postumencie? Pytania same si¢ na-
suwaly, ale trudno bylo znalez¢ woéwcezas na nie odpo-
wiedZ.

Od opisywanego zdarzenia uplynelo z goérg 30 lat. W
tym czasie zdolano zebra¢ szczatkowe informacje, ktore
ulozone jak mozaika pozwolilty na odtworzenie historii
interesujacego nas samolotu, bedacego w swoim czasie
ozdoba placu w centrum Sosnoweca.

W potowie lat trzydziestych III Rzesza zbroila sig¢ in-
tensywnie, szkolge przy tym liczne zastepy specjalistow.
Istniato wielkie zapotrzebowanie na lotniczy sprzet szkolny
i treningowy. Inz. H. G. Moeller, absolwent politechniki
w Oldenburgu, bedgcy wlascicielem niewielkiej wytworni
lotniczej w Hamburgu, wystapit w 1936 r. z inicjatywa
opracowania stabosilnikowego samolotu spelniajagcego wa-
runki wlasciwe do nauki pilotazu podstawowego i moga-
cego spelniaé funkcie maszyny przejsciowej. Mozna byloby

Rys. 1. Wrak samolotu Moeller Stomo 3V3 po przewiezieniu
z Zawiercia do GrodzZzca w 1946 r. Fot. S. Meus

Rys. 2. Szczatki dwukrotnego rekordzisty sSwiata, Moeller Stomo
3V11 Stiirmer przed warsztatem modelarskim przy ul. Wiejskiej
w Sosnowcu
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szkoli¢ na nim uczniéw pilotéw, kandydatow do lotnictwa
mysliwskiego, ograniczajgce liczbe stosowanych typéow do
jednego. Tani i latwy w eksploatacji skrocitby czas szko-
lenia usprawniajac przy tym przebieg i upraszczajae pro-
gram kursu.

Prototyp, nazwany Stomo 3V3, napedzany silnikiem pla-
skim Kroeber M4 o mocy 13,2 kW (18 KM) z rejestracja
D-YDOL zostal oblatany w pazdzierniku 1937 r. i wkrotce
potem rozbity na pokazach lotniczych.

Drugi egzemplarz z rejestracja D-YDAL, majacy nie-
wielkie zmiany w stosunku do poprzednika, osiggnal pred-
kosé w locie 152 km/h (h=0). Kolejny samolot Stomo
3V1l (Stiirmer), D-YNER, otrzymal mocniejszy silnik rze-
dowy Ziindapp o mocy 39 kW (53 KM). Mial przy tym
skrocony przoéd kadluba, wzmocnione podwozie i zastoso-
wane Kklapy Kkrokodylowe. W kwietniu 1939 r. podjeto na
nim probe pobicia rekordu predkosci lotu uwienczong
sukcesem. Uzyskano przy tym predkosé 1852 km/h na
dystansie 100 km i 187,7 km/h na dystansie 1000 km. Oby-
dwa wyniki zostaly zarejestrowane przez FAI jako mig-
dzynarodowe rekordy w tej Kklasie maszyn.

Ostatni samolot Moellera — Stomer z rejestracjag D-EFIB,
mial kabine dwuosobowag i stanowil wzorzec konstrukeji
uzytkowej, przeznaczonej do szkolenia pilotow mys$liwskich.
Produkcja seryjna miala byé podjeta w zaktadach Heinkla
i w tej sprawie zostala nawet zawarta umowa wstepna.
Sylwetka i uklad konstrukcyjny tych samolocikow nawig-
zywaly w pewnym stopniu do znanego samolotu mysliw-
skiego He-112. W polowie 1939 r. dalsze prace zostaly jed-
nak wstrzymane, a potencjal przemystowy zaktadéw na-
stawiony na intensywne dostawy sprzetu bojowego.

W 1942 r. inz. Hans G. Moeller zostal mianowany Treu-
hidnderem, czyli zarzagdca komisarycznym jednego z Zza-
garnietych przedsiebiorstw przemystowych w Warthenau
O/S, czyli w polskim Zawierciu, lezgcym woOwczas na te-
renach wigczonych do III Rzeszy. Liczge sie zapewne
z mozliwo$cig uruchomienia produkeji swoich samolotow,
sprowadzil z silnie bombardowanego Hamburga drugi
i trzeci egzemplarz Stomo 3V3 D-YDAL i Stomo 3VI1l
D-YNER. Sprzyjala temu zamierzona budowa w poblizu
Zawiercia duzego lotniska Udetfeld.

Szybkie postepy wojsk radzieckich w ofensywie stycz-
niowej 1945 r. sprawily, ze uciekajacy Niemcy, unoszgc

Rys. 3. Rozmiary zniszczenia kadluba Stomo 3VI11
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calo skoreg, porzucali wszelki dobytek. Nieproszeni goscie
wyniesli si¢ zatem z Zawiercia, pozostawiajgc samoloty.
Dopiero wiosng 1946 r. Stanislaw Meus, kierownik Szko-
ty Szybowcowej M. K. Sosnowiec-Grodziec, otrzymat in-
fermacje o niezindentyfikowanych zdobycznych samolotach
w Zawierciu. Niezwlocznie zorganizowano transport, prze-
wozgce obydwa zdewastowane platowce do Grodzea, gdzie
ztozono je w szkolnej skladnicy sprzetu mieszczacej sig
w zabudowaniach dawnego dworu. Liczono si¢ z odbudo-
wg samolotow, ale pobiezne ogledziny wykazywaly, ze
przechowywane przez wiele miesiecy w nieodpowiednich
warunkach mialty znacznie naruszong konstrukeje: rozkle-
jone wregi i zdeformowana sklejke pokrycia. Ponadto
ale fragmenty pokrycia byly wyciete, brakowalo silni-

kow i kot podwozia. Nie stwarzato to wielkich nadziei na
dopuszczenie do lotu przez KCSP, nawet po pieczolowicie
przeprowadzonym remoncie i doprowadzeniu do stanu uzy-
walnosci (rys. 1).

Rys. 5. Ukonczony SP-OLL, pierwszy z lewej Stanistaw Meus

Szkole zlikwidowano w 1948 r. a wraki przewieziono
do Sosnowca, gdzie piecze nad nimi przejal Oddzial Miej-
ski Ligi Lotniczej. Na poczatku 1951 r. kierownik OMLL
Stanistaw Meus podjal inicjatywe odbudowy jednego
z wrakoéw z przeznaczeniem na ekspozycje propagujacy
Lige Lotniczg. Przedsiewziecie podjeto w nader zaimpro-
wizowanych warunkach, na podwoérku jednej z kamienic
czynszowych przy ul. Wiejskiej w Sosnowcu. Rekonstrukeji
poddano bardziej nadajgcy sie do ekspozycji wrak zdo-
bywey rekordéow, ex D-YNER (rys. 2), ktory jakkolwiek
mial znaczne ubytki w pokryciu i innych elementach (rys. 3).
ale wykonanie bylo mozliwe w warsztacie modelarskim,
jakim dysponowat Oddziat. Oprocz kompletnego remontu
pokrycia, uzupelniono brakujace wregi i zebra. Wykonano
nowg oslone kabiny, nowe kola podwozia i dodatkowe
usztywnienie statecznikéw usterzenia ogonowego. Ponie-
waz nie bylo silnika — wykonano nowy przéd oslony
z osig i piasta do mocowania $migla. Nadz6ér nad caloscig
pelnil nieoceniony Stanistaw Meus, pilot A.Sl. i inicjator
wszelkich poczynan lotniczych na terenie Sosnowca. Prace

Rys. 6. SP-OLL na postumencie przed Dworcem Glownym Ww
Sosnowcu

przebiegaly szybko (rys. 4) i wkroétce mozna bylo podzi-
wia¢ kompletnie odbudowany ptatowiec.

Pomalowany na kolor kosci stoniowej, z czerwonymi ele-
mentami ozdobnymi, przedstawial sie nader efektownie.
Na ostonie silnika umieszczono napis ,Liga Lotnicza So-
snowiec”, na kadtubie i skrzydlach symboliczng rejestracje
SP-OLL, a na stateczniku pionowym emblemat Ligi Lot-
niczej (rys. 5). Oficjalne przekazanie makiety nastgpilo w
przeddzien 1 Maja 1951 r. Odtad przez wiele miesiecy
zgrabna sylwetka ozdabiala plac przed dworcem kolejo-
wym w Sosnowcu (rys. 6), wzbudzajgc zrozumiale zainte-
resowanie i czynige reklame Lidze Lotniczej.

Dane techniczne samolotu Moeller Stomo 3V11 Stiirmer,
ex D-YNER, przebudowanego w 1951 r. na makiete SP-OLL

Rozpietosé 7,60 m-
Dlugosé 5,90 m
Wysokosé 1,60 m
Powierzehnia nosna 9,60 m?
Masa wlasna 215 kg
Masa uzyteczna 125 kg
Masa catkowita 340 kg
Predko$é maks. 215 km/h
Predkosé przelotowa - 190 km'h
Predko$é lgdowania z wychylonymi klapami 50 km/h
Predko$é wznoszenia 54 m/s
Zasieg 650 km
Putap 5200 m
Rozbieg 80 m
Dobieg 140 m.
Konstrukeja

Jednomiejscowy, jednosilnikowy dolnoptat wolnonosny

z podwoziem stalym. Konstrukeja caltkowicie drewniana,

Skrzydla jednodzwigarowe z diwigarem pomocniczym,
pokrycie ze sklejki. Klapy krokodylowe. Lotki szezelinowe,
wychylane réznicowo, pokryte plétnem.

Kadlub skorupowy =z wregami usztywniajacymi pokry-
cie, wykonane z grubej sklejki polozonej sposobem diago-
nainym.

Usterzenie wywazone masowo. Pokrycie statecznikéw —
ze sklejki, sterow z ptotna.

Podwozie wolnonosne, widelcowe. Owiewka z blachy alu-
miniowej.

Amortyzatory olejowo-powietrzne,

Silnik: 4-cylindrowy, rzedowy, chlodzony powietrzem
Ziindapp Z-9-0920 o mocy 39 kW (53 KM). Smiglo drewnia-
ne dwulopatowe o skoku stalym.

Errata! W numerze 7/83 TLiA na kol. 32 z przyczyn tech-
nicznych nie zostal zamieszezony rysunek 9. Rysunek wraz
z podpisem zamieszczamy. RoOwniez z przyczyn technicznych
na I okl tegoz numeru zostal pominigty rzut boczny sa-
molotu TS-16 Grot. Zamie$cimy go w pdZniejszym terminie.
Autoréw artykulu i Czytelnikow przepraszamy
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= ’1l Tifger a9
Rys. 9. Obcigzana $rubowo probka belki —
DCB (lub BL — DCB)
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STRESZCZENIA

GL.ASS A.: Nowe Smiglowece i samoloty
sportowe na Salonie Paryskim’83. TLiA,
t. XXXVIII, 1983, nr 10, s. 4

Przedstewiono nowe $miglowce 1 samo-
loty sportowe oraz motoszybowce i samo-
loty ultralekkie pokazane na 35 Lotniczo-
-Kosmicznym Salonie Paryskim.

\

BOLINSKI P.: Rozw6j samolotow pionowe-
go startu i lgdowania (I). TLiA, t.
XXXVIII, 1983, nr 10, s. 7

W artykule przedstawiono rozwiazania
konstrukcyjne samolotéw PSL zbudowanych
do chwili obecnej. Cze$¢ pierwsza stanowi
przeglad konstrukecji samolotébw o napedzie
odrzutowym.

DAJBROWSKI W. POPOWSKI S., WRON-
SKI S.: Niekonwencjonalne giroskopowe
urzadzenia pomiarowe stosowane w tech-
nice lotniczej i astronautyeznei (II). TLiA,
t. XXXVIII, 1983, nr 10, s. 10

W artykule dokonano proby usystematy-
zowania giroskopowych urzgdzen pomiaro-
wych. Omoéwiono budowe i zasade dzialania
niekonwencjonalnych przyrzadéw girosko-
powych. Zestawiono i poréwnano charak-
terystyki tych przyrzadow. Wskazano na te
ich cechy, ktére powoduja coraz szersze
stosowanie w urzgdzeniach techniki lotni-
czej i astronautycznej-

KOZNIEWSKI J.: Tunelowe badania mo-
deli $miglowcow (I). TLiA, t. XXXVIII,
1983, nr 10, s. 19

Przedstawiono Kkrotki zarys rozwoju ba-
dan modelowych Smiglowcow, rodzaje
wspolczesnych badan modelowych, badania
prowadzone w Instytucie Lotnictwa w War-
szawie oraz urzadzenia badawcze tego In-
stytutu.

GILEWSKI K., GRUCHALSKI L.: Elektro-
niczne cyfrowe uklady sterowania dwu-
przeptywowych silnikéw lotniczych. TLiA,
t. XXXVIII, 1983, nr 10, s. 26

W artykule opisano budowe i dziatanie
dwoéch ukladéw cyfrowych: firmy Hamilton
Standard i firmy Bendix. Oméwiono ko-
rzysci, jakie zapewniaja cyfrowe uktlady
sterowania silnikami samolotéw pasazer-
skich i plany zastosowan tych ukladow.

MORGALA A.: Historia makiety SP-OLIL.
TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 10, s. 30

Opisano dzieje pozostawienia w 1945 r.
W Zawierciu samolotébw Moeller Stomo i-
wyrementowania jednego z nich w celach
wystawowych.

cd. na II s. okladki

TLiA 1983 nr 10



Z DZIALALNOSCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK

Zebranie Sekceji Glownej Lotniczej SITK

21 czerwca br. w Domu Technika w War-
szawie odbylo sie zebranie Sekcji Glowne]
Lotniczej Stowarzyszenia Inzynierow 1
Technikéw Komunikacji, na ktérym prze-
kazano informacje nt. aktualnej dzialal-
noSci Zarzadu Sekeji. Kol. kol. Dorota
Kujawska i Jan Smolenski omoéwili pod-
stawowe tezy redagowanego przez Sekcje
raportu o stanie polskiego lotnictwa ko-
munikacyjnego.

Informacje kol. D, Kujawskiej dotyczyly
gospodarki Polskich Linii Lotniczych jako
glownego przewoZnika w kraju. Pomimo
ogromnych trudno$ci w pracy PLL LOT
w 1982 r., przy powaznie zmniejszonej za-
lodze przedsiebiorstwa, zmniejszonym ilo-
§ciowo i nieodpowiednim sprzecie, wyso-
kich cenach paliwa, nieuregulowanej poli-
tyce dewizowe]j, zlikwidowanych polgcze-
niach i niskim standardzie obslugi pasa-
zerskie] — LOT w ub, roku wypracowat
akumulacje blisko 2 mld =zl Prognozuje
sig, ze dopiero za 3 lata praca przewozo-
wa PLL LOT osiagnie stan z 1981 T.

Jako pilne postulaty na dzi§ mozZna wy-
mienié zapewnienie bezpieczenstwa lotow,

uregulowanie problemu pokrywania po-
trzeb dewizowych LOT-u, wprowadzenie
rozsadnej polityki finansowej oraz pod-

wyzszenie jakosci ustug.

Kol. J. Smolenski zapoznal zebranych ze
swym obszernym opracowaniem nt. infra-
struktury, niezbednej dla lotnictwa komu-
nikacyjnego w Polsce. Material ten, oma-
wiajacy program optymalny i minimalny
w zakresie lotnisk: miedzynarodowych, za-
pasowych, wojewo6dzkich oraz II i III po-
ziomu — stanowié¢ bedzie fachowy podklad
do opracowania raportu.

Na plan pierwszy opracowanie wysuwa
dezyderaty w sprawie budowy portu Oke-

cie II oraz zabezpieczenia ruchu lotni-
czego.
W drugiej czeéci zebrania kol. Zdzistaw

Hyla, sekretarz generalny SITK, poinfor-
mowal o przebiegu posiedzenia Komisji
Sejmowej Komunikacji i kaczno$ei, w
dniu 13 maja br.,, w ktérym uczestniczy?
jako przedstawiciel spoltecznego stowarzy-
szenia branzowego.

Podstawe do dyskusji sejmowej nt. lot-
nictwa cywilnego stanowila informacija
przekazana przez Centralny Zarzad Lot-
nictwa Cywilnego, a skierowana do Sej-
mu za poSrednictwem Ministerstwa Komu-
nikacji. Material ten — w §lad za suge-
stiami NIK-u — przesadza, Zze agendy lot-
nictwa cywilnego zostang scentralizowane
w jednym resorcie (zamiast w szeSciul!)
oraz e status prawny tej branzy bedzie
skodyfikowany w opracowanej ustawie. Co
sie tyczy sprzetu, to: samoloty An-24 ma-
ja zapas resursowy i beda w eksploatacji
po 1990 r., zas do dalekiego zasiegu beda
stuzyé I1-62M. Posel Pasternak w korefe-
racie zwroécit uwage na brak ze strony
wladz dostatecznych dziatan zmierzajacych
do uporzadkowania sytuacji w lotnictwie
cywilnym oraz ze Sejm oczekuje ustawy
i integracji w tej dziedzinie gospodarki
narodowej. Podczas dyskusji  poslowie
stwierdzili, Zze informacja o lotnictwie cy-
wilnym nie jest wyczerpujaca i komplet-
na, czego przykladem jest zamieszczenie
jedynie wzmianki nt. portu lotniczego
Okegcie II. Nalezy nadmienié, Ze za rych-
lym ustawowym uporzadkowaniem i roz-
wojem lotnictwa cywilnego wypowiedziato
sie Ministerstwo kacznosci.

Plenarne zebranie Zarzadu SIL SIMP

23 czerwea 1983 r. odbylo sie dziesiate
w biezgcej kadencji plenarne zebranie Za-
rzadu Sekeji Lotniczej SIMP.

Po odczytaniu protokolu z poprzedniego
posiedzenia i zapoznaniu czlonkéw Zarzgdu
z dziatalnoscig Prezydium, oméwiono rea-

lizacje planu pracy. Dokonano niezbednej
korekty terminéw imprez, przy czym usta-
lono, Ze spotkanie ,o0kraglego stolu” w
sprawie probleméw  produkceji  samolotu

Mewa odbedzie sig¢ jesienig br. w Mielcu
i bedzie przygotowane przez kolegéow z
WSK.

Réwniez z powodu zblizajacego sie okre-
su urlopowego bylo konieczne przesuniecie
terminu  kolezenskiego spotkania, zaplano-
wanego w celu omoéwienia problemu awio-
niki w Polsce. Fakt ten wplynie na opéz-
nienie (do paZdziernika) opracowania ra-
portu dotyczacego tej dziedziny.

W zwigzku z odbyciem 9 czerwca br. ze-
brania Zespolu Historyeznego Zarzgdu Sek-
c¢ji, na ktébrym omowiono glowne proble-
my i kierunki dzialania Muzeum Lotni-
ctwa i Astronautyki w Krakowie, powsta-
l1a potrzeba zorganizowania w paZdzierni-
ku 1983 r. spotkania dyskusyjnego nt. mu-
zealnictwa lotniczego w Polsce.

W marcu br. odbylo sie pierwsze — z
planu pracy — lotnicze seminarium w Spo-
lecznej Wszechnicy SIMP w Rydzynie, po-
$wigcone zasadom eksploatacji sprzetu lot-
niczego, ktore okazalo sie dla naszej bran-
zy bardzo pozyteczne i tworcze.

Na plenarnym zebraniu kol. Lech Jarze-

binski zreferowal stan przygotowania na-
stepnego seminarium nt. metod oceny
trwalo$ci sprzetu lotniczego. W organiza-

cji tej imprezy wspoélpracujg kol. kol. Bo-
rzyszkowski i Lamparski. Przewiduje sie
zorganizowanie cyklu studiébw seminaryj-
nych w tej dziedzinie, w ktérych wucze-
stniczyé bedg przedstawiciele producentéw
oraz uzytkownikéw cywilnych i wojsko-
wych. Seminarium jesienne po$wiccone be-
dzie ocenie trwalo$ci platowcow.

Do organizacji w IV kwartale 1983 r. se-
minarium nt. metrologii w lotnictwie przy-
stapi zesp6t naukowcow z Instytutu Tech-
nicznego Wojsk Lotniczych.

Temat planu pracy pn. Zebranie inte-
grujace stowarzyszenia lotnicze wzbudzil
ozywiona dyskusje. Postanowiono przepro-
wadzi¢ sondazowe rozmowy z zarzadami
stowarzyszen i zwigzkéw pracujgeych dla
lotnictwa.

Zarzad Sekcji ustalil klucz do wyboru
delegatow na Zgromadzenie Sprawozdaw-
czo-Wyboreze Delegatow Sekeji w zwiazku
z XXV Walnym Zjazdem Delegatéw SIMP
w 1984 r. Przewiduje on wybbér jednego
delegata na 50 czlonkéw Sekeji, jednak
nie mniej niz jednego delegata z samo-
dzielnego, §rodowiskowego Kola oraz dwéch
— z oddzialu Sekcji Lotniczej.

Przewodniczacy Oddzialu Sekcji Lotni-
nie mniej niz jednego delegata z samo-
znat czlonko6w Zarzgdu z historia, celami

i organizacja lotniczych konkurséw rysun-
kowych dla dzieci i mlodziezy, organizo-
wanych przez Oddzial Poznanski. W III
konkursie w 1983 r. wzielo udziat 1500 dzie-
ci. Zarzad Sekcji bedzie wspoé6ldziatal w
ogbolnokrajowym konkursie w 1984 r., ufun-
duje nagrody i zapewni propagande.

Zarzad Glé6wny SIMP powiadomil Prezy-
dium Zarzadu Sekecji Lotniczej, ze jej
aktywno$§¢é i praca zostaly ocenione jako
wyré6zniajace.

Wspblpraca Prezydium ZG SIMP z sekcjami

Prezydium Zarzadu Gléwnego SIMP po-
stanowilo — w okresie przed XXV Wal-
nym Zjazdem Delegatow SIMP — zacie$nié
wspoélprace z sekcjami naukowo-technicz-
nymi przez zazhajamianie si¢ na biezgco
z ich kierunkami prac, dzialalnoscig i pro-
blemami. W tym celu przedstawiciele sek-
cji bedg zapraszani na posiedzenia prezy-
dialne. Pierwsze takie spotkanie juz sie
odbylo w Gdansku podezas wyjazdowego
zebrania Prezydium ZG SIMP.

Spotkanie z Prezydium Komitetu NOT

W  kwietniu br. w siedzibie Zarzadu
Glownego SIMP odbylo sie spotkanie przed-
stawicieli ZG SIMP z Prezydium Komitetu
Naukowo-Technicznego NOT ds. Techniki
i Gospodarki Obronnej. W spotkaniu wzial
udzial dzialacz Sekcji Lotniczej SIMP czlo-
nek Prezydium Zarzadu Sekcji w poprzed-
niej kadencji gen. bryg. mgr inz. Zdzi-
staw Pietrucha. Tematem spotkania bylo
przedstawienie prac két wojskowych SIMP,
zwiagzanych z dzialalno$cia naszego stowa-
rzyszenia oraz omoOwienie ich zamierzen
na 1983 r.

W Wojsku Polskim dzialajg kota SIMP,
zrzeszajace ponad 4000 czlonkéw. Jed-
nym 2z nich jest kolo przy Centralnym
Osrodku Szkolenia Specjalistow Technicz-
nych Wojsk Lotniczych im. gen. W. Wréb-
lewskiego w Ole$nicy. Liczy ono ponad
200 czlonkéw. W 1982 r. zorganizowano
wiele interesujacych i cennych imprez, np.:
siedem wystaw, a wsréd nich wystawe
sprzetu lotniczego wojskowego i cywilne-
go, ksigzek technicznych, projektéw racjo-
nalizatorskich i wynalazezych oraz jede-
naécie konkurséw, w ktérych wziglo udziat
2300 uczestnikéw. W celach szkoleniowych
wygloszono 11 referatéw i odezytéw oraz
zorganizowano 37 pokazdéw filméw tech-
nicznych dla 4,5 tys. osoh.

Dziatalno§¢é czionkéw  wojskowych kot
SIMP uwzglednia przede wszystkim popu-
laryzacje informacii naukowo-technicznej,
szkolenie i doskonalenie kadr, nowoS$ci or-
ganizacyjno-techniczne, wreszcie doradztwo
dla dowdbdcdédw, w celu rozwigzania wyste-
pujacych probleméw. Ta ostatnia forma
dzialalno$ci opiera sie na zaleceniu naczel-
nego kierownictwa Wojska Polskiego. Do-
ceniana jest tez dzialalno$¢é na rzecz roz-
woju Stowarzyszenia przez prace z miody-
mi ludZmi, zajmowanie sie nimi, pokazy-
wanie co mozna osiggnaé bedac czlonkiem
SIMP. Jest to szczegblnie istotne w szko-
lach oficerskich, gdzie Xksztaltuje sie cha-
raktery przyszlych dzialaczy spolecznych.

Obrona intereséw inzynieré6w i technikéw

Polscy inzynierowie i technicy usilnie
popieraja akcje 2Zarzadu Glownego SIMP
zmierzajaca do podniesienia roli i znacze-
nia kadr technicznych w gospodarce na-
rodowej. Przewidujac podjecie tego pro-
blemu na forum XXV Walnego Zjazdu
Delegatow SIMP, przewodniczacy zG
SIMP kol. prof. J. Kaczmarek, podczas
zebrania Prezydium Zarzadu Oddzialu Wo-
jewobdzkiego SIMP w Krakowie, zwrdécit
sig z pro$ba o zgromadzenie i dostarczenie
do Zarzadu Gléwnego informacyjno-staty-
stycznych danych o sytuacji placowej in-
zynier6bw 1 technikéw mechanikéw.
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