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® Wyzsza Szkola Marynarki Wojennej
im. Bohaterow Westerplatte w Gdyni zglo-
sila do opatentowania urzadzenie do wy-
twarzania poduszki powietrznej pod dnem
poduszkowca poruszajacego sie nad po-
wierzchnia wody (wynalazca K. Wroblew-
ski).
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Urzadzenie ma segment elastyczny 2 u-
mocowany do zbiornika pneumatycznego
3 oraz sztywna dysze 1 wytwarzajgcg po-
duszke, zamocowang w Kkoncu segmentu
elastycznego pod katem zawierajgcym sieg
w granicach 0--180°.

Skrét opisu wynalazku, chromionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 9/1981 r., w klasie B60V, pod nr P.223139T.

® WSK PZL-Miclec zglosila do opatento-
wania zbiornik mie¢kki, zwlaszcza jako po-
jemnik dodatkowy paliwa rolniczych stat-
kéw powietrznych (wynalazcy: J. Rumsze-
wicz, W. Stachowiak, A. Hubert).

Zbiornik, wkladany do wnetrza podsta-
wowego zbiornika mna $rodki chemiczne,
ma plaszez 1 i przegrody 2 przeciwfalowe
z tkanin z przedziwa przesyconego lub po-
wleczonego tworzywem zgrzewanym lub
klejonym ze soba oraz przynajmniej czte-
ry goérne wezly podwieszenia z uchami za-
wieszone na uchwytach umieszczonych w
zbiorniku podstawowym 3 i wezel Srodko-
wy zawieszenia, podwieszony na ciegnach
do obramowania goérnego zbiornika pod-

stawowego.
Skrot opisu wynalazku, chronionego
dwoma zastrzezeniami, zamieszczono w

BUP nr 9/1981 r., w Kklasie B65D, pod nr
P.225040T.

® E. Hanzel z Tarnowskich Goér zglosil
do opatentowania silnik z wirujacym tlo-

kiem stuzyé do

skrzydeltkowym, mogacy
napedu pojazdow w transporcie powietrz-
nym, morskim i lgdowym.

Silnik, zasilany parg, gazami sprezony-
mi lub paliwem cieklym, powstaje przez
zastgpienie stalej przegrody wystepujgcej
np. w hydraulicznym silniku 2z tlokiem

wahliwym, ruchomym zaworem przepusz-
czajagcym tlok. Ruchem zaworu steruje
mechanizm krzywkowy. W silniku tego

typu moze obraca¢ sie wirnik lub obudo-
wa.

Skrét opisu wynalazku, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP

nr 6/1981 r.,, w Klasie F03B, pod nr
P.217723.

® WSK PZL-Mielec zglosila do opaten-
towania elektroniczny uklad do pomiaru

predkoSci obrotowej tlokowego silnika lot-
niczego (wynalazca M. Bednarek). Wyna-
lazek  rozwigzuje zagadnienie pomiaru
predkos$ci obrotowej przez obrotomierz e-
lektroniczny i kontroli pracy iskrownikow
{lokowego silnika lotniczego.

Uklad ma przekaznik elektromagnetycz-
ny 4 przelgezajacy automatycznie obroto-
mierz elektroniczny § na wybrany iskrow-
nik 2 lub 3 silnika 1 w zalezno$ci od
chwilowego polozenia wylgeznika zaplonu
7 1 6 sterujgcych pracg przekaznika i wy-
mienionych iskrownikéw.

Skrot opisu wynalazku, chronionego
dwoma zastrzezeniami, zamieszczono w
BUP nr 8/1981 r., w klasie GO01P, pod nr
P.224833T.
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POLSKIE PATENTY LOTNICZE

® Centrum Naukowo-Produkeyjne Samo-
lotow Lekkich PZL-Warszawa zglosilo do
opatentowania dozownik S$rodkéw sypkich
(wynalazca A. Kossowski). Wynalazek roz-
wigzuje zagadnienie zastosowania lotnicze-
go urzadzenia rozsiewajacego, zwlaszcza do
Srodkéw wilgotnych.

W obudowie 1 dozownika zamocowanego
pod zbiornikiem 2 umieszezony Jjest obro-
towo poziomy wat z diwigniami 4 i z po-
pychaczami 5 zakonczonymi zgarniaczami 6,
siegajgcymi do Scian zbiornika 2. Wat po-
laczony jest z silnikiem 7 za poSredni-
ctwem mechanizmu zmieniajgcego ruch
obrotowy na obrotowo-zwrotny.

Dozownik odprowadza réwnomiernie ze
zbiornika cala zawarto$é Srodka sypkiego
nawet przy wilgotnosci 2,3 g wody na 1 1
Srodka sypkiego, z duza roéwnomierno$cia
dozowania. Eatwo sie sktada i demontuje
wraz z ukladem zgarniaczy 6 za pomoca
szybkozlgcznych zaczepow 3.

Skrot opisu  wynalazku, chronionego
jednym  zastrzezeniem, zamieszczono W
BUP nr 8/1981 r., w Kklasie B65D, pod nr
P.218705.
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® Ojdrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzetu
Komunikacyjnego PZL-Swidnik zglosit do
opatentowania sposéb gczenia elementow

zwlaszcza
laminatowg w statkach powietrznych (wy-

konstrukcyjnych, z konstrukeja
nalazcy: A. Pilch, S. Plowa$). Wynalazek
rozwigzuje zagadnienie opracowania prostej
metody 1aczenia cze$ci metalowych z ele-
mentami z tworzyw sztucznych, o dowol-
nych ksztaitach.

Sposéb polega na tym, zZe wspornik 2
z potkami 3, ktoére stanowig podstawe o
obrysie zgodnym z obrysem konstrukeji 1,
lqczy sie przez warstwe kompensacyjna,
nastepnie na pélki 3 wraz z konstrukcja 1
nawija sie jednostronnie lub obustronnie
pasma wiokien 4 o odpowiedniej grubosci
i szeroko$ci zaleznie od wzglgdow wytrzy-
matos$ciowych.

Skrot opisu wynalazku, chronionego
dwoma  zastrzezeniami, zamieszczono W
BUP nr 8/1981 r., w klasie B64C, pod nr
P.216800.
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Historycy wojskowi twierdzg, ze prawie kazdy nowy
Srodek walki najpierw stuzyl do ataku, a nastgpnie stal
si¢ $rodkiem transportu. Tak bylo z koniem, samochodem,
pojazdem ggsienicowym, samolotem i tenze los czeka rakie-
te. Tymczasem $miglowiec rozwija si¢ w przeciwnym Kkie-
runku. Pierwsze kroki czynil jako obserwacyjno-lgcznikowy
i sanitarny. Nastepnie wzrosta jego rola jako érodka trans-
portu wojskowego i cywilnego. Gdy S$rednie i duze S$mig-
lowce transportowe ugruntowaly swg pozycjg, zaczgto je
uzbrajaé i staly sig¢ $miglowcami transportowo-szturmo-
wymi. W koncu powstaly specjalne $miglowce szturmowe
przeznaczone do zwalczania czolgéw. Obecnie zaczyna sig
moéwi¢ o potrzebie stworzenia $miglowca mySliwskiego
do zwalczania $miglowcédw szturmowych.

Zanim zajmiemy sie przyszlo$cig $miglowcOw, przesledz-
my ich dotychczasowg droge rozwojowg. Smiglowiec pro-
dukowany seryjnie narodzit si¢ w 1943 r. (Sikorsky R-4).
Mial on naped tlokowy, konstrukcje¢ kratownicowsg, wirnik
drewniany i stale podwozie. Zabieral tylko kilka osoéb.
Dzi$ juz tylko dwa $miglowce produkowane seryjnie majy
silniki tlokowe: Robinson R-22 oraz Hughes 300, nie liczgc
marginesowej juz produkcji $miglowcéw Enstrom 28/280
i Hiller 12, Silnik tlokowy stosowany jest tylko w naj-
lzejszych i najtanszych cywilnych $miglowcach dwumiej-
scowych. Wszystkie produkowane obecnie $miglowce woj-
skowe oraz dyspozycyjne i transportowe cywilne napedza-
ne sg silnikami turbowatowym.

Konstrukeja $miglowcow juz od wielu lat nie jest kra-
towa, lecz duralowa poéiskorupowa. Ostatnio w konstrukcji
Smiglowcow stosuje sig coraz wiecej elementow z tytanu
(najczesciej w glowicach) oraz z tworzyw sztucznych. Tak
jak pierwsze, duze zmniejszenie masy wlasnej Smiglowca
a zwigkszenie jego masy uzytecznej dalo zastgpienie silnika
tlokowego turbowalowym, tak obecnie dalszy zysk na ma-
sie odbywa sie dzieki stosowaniu wysokowytrzymatych
tworzyw sztucznych (np. kevlaru). fopaty drewniane dosé
szybko zastgpily lopaty stalowo-drewniane. Te ustapily
miejsca duralowym, stalowo-duralowym i tytanowo-dura-
lowym. Obecnie coraz wigcej $miglowcOw ma topaty lami-
natowe, z wyjatkiem $miglowcoéw bardzo ciezkich.

W latach sze$édziesigtych zlodliwi ludzie techniki glosili,
ze Smiglowiec jest najwymyélniejszg i najlepszg wytwor-
nicg drgan. Lecz drgania na nowoczesnych $migtowcach
zostaly bardzo ograniczone. Odegralo w tym role i ela-
styczne zawieszenie silnikow, i elastomerowe zawieszenie
lopat, i eliminatory (tlumiki) drgan. Wyposazenie do lotow
bez widzialnoéci rozszerzylo zastosowanie $miglowcoOw. Za-
stosowanie dwoch silnikéw zwigkszylo niezawodno$é nape-
du przy réwnoczesnym wzro$cie trwalo$ci i niezawodnosci
wszystkich zespolow $miglowca. Pozwolilo to na zwigksze-
nie liczby zastosowan $migtowca.

Wspbélczesne $miglowce wielozadaniowe mozna podzielié
na dwumiejscowe lekkie, czteromiejscowe lekkie, $rednie
6--12-miejscowe, ciezkie 15-miejscowe, cigezkie 30-miejsco-
we i bardzo cigzkie. Smiglowcami specjalnymi sg cigzkie
dzwigowe oraz szturmowe.

Smiglowce lekkie i érednie stuzg do réznych zadan trans-
portowych. O ile do 1970 r. ok. 90% $miglowcow uzywalo
lotnictwo wojskowe, to lata siedemdziesigte przyniosty po-
wazny wzrost zastosowania $miglowcoéw cywilnych (w
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Przysztos¢ smigiowcow

1970 r. — 1500 szt., w 1983 r. — 14 000 szt.), Blisko polowa
$miglowcow cywilnych stosowana jest do obstugi morskich
wiez wiertniczych (nattowych), czyli transportu pracowni-
kow i urzadzen. Cigzkie $miglowce uzywane sg w nieduzej
liczbie do prac dzwigowych. W lotnictwie wojskowym duzg
karierg zrobily $rednie i cigzkie Smiglowce transportowe.
Smiglowce srednie przejely role samolotow 1gcznikowych,
obserwacyjnych i sanitarnych. Smiglowce najcigzsze “spet-
niajg wazng role w transporcie ladunkéw o wymiarach
nie pozwalajgcych na transportowanie ich kolejg i samo-
chodem, np. duzych rakiet balistycznych.

Ostatnie dziesigciolecie przyniosto rozwoéj Smiglowcoéw
bojowych. Pierwsze ich pokolenie to wielozadaniowe smig-
towce érednie lub cigzkie uzbrojone w niekierowane poci-
ski rakietowe lub w przeciwpancerne Kkierowane pociski
rakietowe. Wprowadzenie pociské6w samonaprowadzajgcych
lub kierowanych laserem zwigkszylo mozliwosci Smigiow-
cow do atakowania z wigkszej odlegiosci. Np. w br. juz
przeprowadzono udane proby trafienia w okrgt pociskiem
AS1STT wypuszczonym z odlegto$ci 10 km ze $migtowca
AS365F Dauphin 2. Smiglowce bojowe staly sig obecnie
giownym sSrodkiem niszczenia czolgébw. Statystyka wyka-
zuje, ze $miglowiec ma co najmniej 10-krotnie wigksze
szanse zniszczenia czolgu niz czolg zniszczenia smiglowca.
Natomiast prawdopodobienstwo trafienia czolgu jednym
pociskiem rakietowym jest bardzo duze (rzedu 80--90%),
za$ przy uzyciu dwoch pociskow istnieje pewnos¢ zniszcze-
nia. Obecnie powstaje drugie pokolenie $migtowcow sztur-
mowych. Sg to konstrukcje specjalnie zaprojektowane do
zwalczania czolgow. Sg one szybsze, lepiej uzbrojone i z bo-
gatszym wyposazeniem do wykrywania celu i naprowa-
dzania. Zostaly one opancerzone (ich najczulcze miejsca),
a topaty wirnika otrzymaty konstrukcje malo wrazliwg
na przestrzelenie. Dla zabezpieczenia przed pociskami rakie-
towymi skierowujgcymi sie¢ na podczerwien, dysze wylo-
towe silnikow otrzymalty odpowiednie ekrany.

Dlatego dzi§ zasadniczym problemem Jjest opracowanie
skutecznego systemu zwalczania $miglowcow szturmowych.
Przy wzrastajgcej odleglosci, z ktoérej smiglowce wykonujg
atak rakietowy skuteczno$¢ naziemnej obrony przeciwlot-
niczej moze by¢ niewystarczajgca. Walka samolotu mysliw-
skiego ze Smiglowcem nie jest latwa, gdyz smiglowiec nie
musi lecie¢ jak samolot po ustalonym torze, co uniemoz-
liwia strzelanie z dzialek z odpowiednim wyprzedzeniem.
Pozostaja tylko pociski samonaprowadzajgce.

W tej sytuacji zostala wysunieta koncepcja budowy
$Smiglowca mysliwskiego do zwalczania $miglowcéw sztur-
mowych. Niewatpliwie tylko Smiglowiec moze dorownact
w zwrotnosci $miglowcowi. Oczywiscie przewage bedzie
mial $miglowiec zwrotniejszy, np. z wirnikiem sztywnym
Bolkowa. Smiglowiec mysliwski musi byé niezbyt duzy
i raczej lekki oraz musi mie¢ wiekszg predko$é maksymal-
ng, aby szybko dolecie¢ do $miglowcoéw szturmowych i moée
je dogonié. Wspodlczesnie produkowane $miglowce maja
predko$¢é maksymalng dochodzgcg do 300--330 km/h. Naj-
zybszy jest do$§wiadczalny $miglowiec amerykanski Sikor-
sky S-69 (XH-59) z wirnikiem przeciwbieznym typu ABC.
Jego predko$é przekracza 450 km/h. W budowie jest jego

cd. na s. 2



® Wytwérnia FMA zbudowala juz 90 sa-
molotéw szturmowych IA58 Pucara. Za-
moéwione jest 108 szt.: 100 dla Argentyny,
2 prototypy i 6 dla Urugwaju. Wenezuela
zamierza zamoOwié 24 szt. Samolotem inte-
resuje sie rowniez Libia. (Air Int. VII/83)

® Przewozy linii lotniczych Balkan wy-

noszg 2,5 mln pasazer6w rocznie, Balkan
ma 41 linii zagranicznych, a caltkowita ich
dlugo$é wynosi 80000 km. (FR 6/83)

i  CHINY

@ Chiny dostarczyly do Zimbabwe 12 sa-
molotéw J-6 (MiG-19) oraz 12 J-7 (Mig-21)
i przeszkolily personel latajgcy i naziem-
ny. (Air Int. VII/83)

® Wytwoérnia Valmet
nad turboSmiglowym samolotem treningo-

rozpoczelta prace
wym Valmet L80TP. Jest to rozwojowa
odmiana samolotu L-70 Vinka (Miltrainer)
z silnikiem Allison 250-B17D. Pierwszy lot
prototypu spodziewany jest na poczatku
1985 r. (Air Int. VII/83)

FRM(:JA

@® 14 czerwca br. wykonal pierwszy lot
pierwszy seryjny samolot treningowy Epsi-
lon. Francuskie lotnictwo wojskowe zamo-
wilo 380 szt.,, a zglosilo zapotrzebowanie
na 150. Cztery samoloty beda dostarczone
w br.,, a 33 w 1984 r. Proponowana jest
odmiana z silnikiem turbo$miglowym Alli-
son 250C o mocy 257 kW (350 KM), m.in.
dla lotnictwa brytyjskiego, ktére rozwaza
sprawe zakupu 150 samolotéw tej klasy.
(Av. Mag. VII/83)

® 7 lipca 1983 r. wykonat pierwszy lot

aerobus A300-600 zabierajgcy 267 pasazerow
i o zasiggu 6100 km. (GIFAS 1357)

@ Samolot pasazerski lokalnej komunika-
cji ATR42 ma mieé morskg wersje obser-
wacyjno-ratowniczg SAR42. Analizowany
jest réwnoczeSnie potencjalny rynek zbytu
na odmianeg 62--72-miejscowyg ATR62, (Air
Int. VII/83)

©® Biuro konstrukeyjne CAP-Inter opra-
cowuje dla marokanskiej wytwérni Aero
Maroc Industrie samolot treningowy Gepal.
Makieta samolotu z silnikiem tlokowym
Lycoming 10-540 byla pokazana na Salonie
Paryskim’83. Aktualny projekt zostat zmo-
dyfikowany. Samolot otrzymat silnik tur-
bosmiglowy PT6A-25 o mocy 405 kW
(550 KM) i nazwe Gepal IV. (Air _Int. VII/83)

& W 1982 r. wytwérnia Dassault-Breguet
dostarczyta 268 samolotow: 33 Mirage (III,
5 i 50), 51 Mirage F1, 34 Jaguar, 62 Alpha
Jet, 15 Super Etendard, 1 Mirage 2000, 9
Falcon 10, 11 Falcon 20 i 51 Falcon 50. W
tym tez roku uzyskano nowe zamoéwienia
na 175 samolotéw, w tym 126 wojskowych
na eksport 6 Mirage 5, 29 Mirage F1, 86
Mirage 2000 i 5 Jaguar. (AM 855)

@ Produkcja jednego samolotu mySliw-
skiego Mirage 2000 daje zatrudnienie dla
1000 pracownikoéw przez rok. W calkowitej

warto$ci  samolotu 24% to wyposazenie,
15% radar (razem 39%), 22,5% uzbrojenie,
15,5% silnik, a tylko 25% platowiec. (Av.

Mag. 855)

@® Wytwornia  Aerospatiale zastosowatla
na Smiglowcach Dauphin (SA 365 N i SA
366 G) ulepszony fenestron (otunelowany
wirnik ogonowy) o srednicy powigkszonej
z 09 m do 1,1 m i zmniejszonej liczbie
lopatek z 13 do 11. (Air Int. VII/83)

HOLANDIA

@ Wytwérnia Fokker przewiduje prze-
dluzenie samolotu F27 Friendship w celu
zwigkszenia liczby pasazeréw do 70. RO6w-
mnoczesnie samolot ma mieé¢ zmienione sil-
niki na PW124. Wytwérnia proponuje wy-
miane w znajdujacych sie w uzyciu samo-
lotach ¥27 silnikéw Dart 535 i 536 na Dart
551 w celu uzyskania 16% zmniejszenia
zuzycia paliwa. (Air Int. VII/83)

@® Samolot Fokker F28 Fellowship ma by¢
przedluzony, aby mogl zabieraé 109 pasa-
zerOw zamiast 85. RoOwnocze$nie otrzyma
silniki Tay. Wersja ta ma by¢ gotowa W
1986 r. (Air Int. VII/83)

JUGOSYAWIA

@ Zademonstrowany w 1983 r. na Salonie
Paryskim odrzutowy samolot treningowy
Soko G-4 Super Galeb ma juz za sobg
pigé lat rozwoju. 17.6.1978 r. wykonal pierw-

> ZE SWIATA

szy lot pierwszy prototyp, za$§ 18.12.1979 r.
drugi prototyp. Pierwszy egzemplarz serii
informacyjnej wykonat pierwszy lot 17.12.
1980 r. Obecnie samolot 2znajduje sie w
produkcji seryjnej. (Air Int, VII/83)

KANADA

\, A

@® Canadair zbudowal juz 80 pozarniczych
latajacych lodzi CL-215. Rzad kanadyjski
zamierza zakupi¢ 36 CL-215 po 4 mln dol.
kanad. za szt. Wytwérnia rozwaza opra-
cowanie wersji turboSmiglowej tego samo-
lotu napedzanej silnikami PW124 po 1766 kKW
(2400 KM). (Air Int, VII/83)

@® Wytwérnia Grob w ciggu dwoéch lat
wyprodukowata 160 motoszyboweow Grod
G-109. Obecnie do produkeji wchodzi wer-
sja G-109B o wigkszej mocy silnika i prze-
konstruowanych skrzydlach oraz powiek-
szonych zbiornikach paliwa i zmodyfiko-
wanej tablicy przyrzgdéw. Wytwoérnia o-
trzymalta juz zamoéwienia mna 60 G-109B.
(Av. Mag. 855)

RAF

@ Brytyijskie
zamoéwilo przerobke 9 samolotéw pasazer-
skich Vickers VC10 na zbiornikowce W
wersji VC-10KMk2 i KMk3. Pierwszy egzem-
plarz zostal dostarczony w lipcu 1983 r.
(BAe 7/83)

lotnictwo wojskowe

 ZSRR -

@ Syryjskie linie lotnicze zakupily trzy
samoloty pasazerskie Tu-154. (FR 6/83)

® Powstala wersja towarowa samolotu
Tu-154 oznaczona Tu-154C. (FR 6/83)

@ Japonska firma Asahi uzywa 4 Smig-

lowce rolnicze Ka-26 i diwigowy Mi-8.
(FR 6/83)
® Biuro konstrukcyjne Tupolewa opra-

cowuje nowy 200-miejscowy samolot pasa-
zerski o zasiggu 3000 km. (FR 6/83)

edi ze 8. 1

nowa odmiana XH-59B z otunelowanym pchajgcym sSmig-
lem na koncu ogona. Wydaje sig, ze ta konstrukecja nadaje
sie szczegoblnie dobrze do rozwinigcia w $migtowiec mysliw-
czy koncepcja
mys$liwskiego zostanie zrealizowana i
skutecznym S$rodkiem zwalczania S$miglowcéw bojowych.
Moze bowiem to zadanie rowniez spelni¢ obrona przeciw-
lotnicza wyposazona w odpowiednio gesto rozstawione wy-
rzutnie samonaprowadzajgcych przeciwlotniczych pociskéw
rakietowych, lecz pod warunkiem, ze $migltowce szturmowe
bedg dziataé na linii frontu a nie ile§ kilometréw przed

ski. Najblizsze lata wykazg,

2
-

czy okaze sie on

nig. W szezegélnoéci, ze proponowana jest takze i taka
taktyka uzycia $miglowcoéw: za wzgbrzem wznosi sig na

$miglowca

wypadu
nad terytorium

kilkaset metréw bezzalogowy mini-§migtowiec obserwacyj-
ny na uwiezi, ktéry wykrywa cele i sluzy do naprowa-
dzania pociskéw rakietowych wystrzelonych przez $mig-
lowce bez wzniesienia si¢ $miglowcdéw ponad horyzont two-
rzony przez wzgorze. Wowczas zwalczanie $miglowcoéw nad
obeym terenem bedzie zblizone do mys$liwsko-szturmowegc
samolotow
nieprzyjaciela.
taktyka uzycia $miglowcow szturmowych, jak i przewidy-
wana przyszla, wskazuja na potrzebe budowy S$miglowca
mysliwskiego do zwalczania $migtowcow.

samolotow
obecna

stuzgcego do niszczenia
Dlatego zaréwno
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Liczba pilotéw cywilnych w USA

19741992 w tys. (1982 - 1992~ prognoza)

Rok Razem ??I?OIO§OWI
szkoleni prywatni zarobkowi
1974 33,7 180,8 305,8 192,4
- 1975 728,2 171,0 305,9 189,3
1976 44,2 188,8 309,0 187,8
1977 783,9 203,5 327,4 188,8
1978 798,8 204,9 337,6 185,8
1979 814,7 210,2 343,3 182,1
1980 827,0 199,8 357,5 183,4
1981 764,2 179,9 328,5 168,6
1982 851,8 200,4 369,7 184,1
1983 865,3 201,1 378,2 184,0
1984 886,0 207,6 386,7 183,2
1985 909,3 217,71 395,1 182,4
1986 932,3 2217,1 403,6 182,2
1987 958,7 238,5 412,1 183,3
1988 985,9 249,7 420,5 185,4
1989 1011,8 258,5 428,9 188,7
1990 1039,1 267,7 437,5 192,9
1991 1067,4 271,2 445,9 197,9
1992 1096,8 287,0 454,4 203,2

" Uprawnieni

N Smiglowcowi Szybowcowi Inni do lotéw bez

liniowi widocznoéei
41,0 5,6 4,8 3,2 199,3
42,6 4,9 5,3 3,1 204,0
45,1 4,8 5,8 3,0 211,4
50,1 4,8 6,2 3,1 226,3
55,9 4,9 6,5 3,2 236,3
63,7 5,2 6,8 3,4 2417,1
69,6 6,0 7,0 3,7 260,5
70,3 6,5 7.4 3,0 252,5
78,6 7,1 7,9 4,0 285,3
82,1 5 8,3 4,1 297,5
87,7 7,8 8,7 4,3 309,5
92,2 8,2 9,2 4,5 321,5
96,7 = 8,5 9,6 4,6 333,6
101,2 8.8 10,0 4,8 345,6
105,8 9,1 10,4 5,0 357,6
110,3 9,4 10,8 5,2 369,6
114,8 9,7 11,2 5,3 381,5
119,3 10,0 117 5,4 393,5
124,3 10,3 12,0 5,6 405,5

Najbardziej rozpowszechnione
typy smiglowcdw
w uzyciu w USA 1982 r.

Nazwa l Szt
Bell 206 JetRanger 1827
Bell 47 1519
Hughes 260 768
Hiller UH-12 785
Hughés 369 666
Bell 206L. LongRanger 436
Enstrom F28 349
AS350 JetStar 228
Bell 204/205 228
Robinson R22 205
Bell 212 169
Brantly B2 151
Enstrom 280 144
Sikorsky S-58 140
Hughes TH-55 (300) 127
SA355 TwinStar 122

Ceny Smiglowcow cywilnych w 1983 r.

(w dol. USA)

Nazwa

AS 332C Super Puma
AS 332 L Super Puma
AS 3508 Ecureuil
AS 350D Astar
AS 355F TwinStar
SA 315B Lama
SA 365N Dauphin 2
Agusta A109A
Bell 206B JetRanger 1T
Bell 206L. LongRanger 111
Bell 212 Twin
| Bell 214 ST Super Transport
Bell 222B
Bell 412
. Sikorsky S-58T
| Enstrom F28C
Enstrom F28F
Enstrom 280C
Enstrom 280F
Hiller H1100B
Hiller UH-12E
Hughes 300C
Hughes 5008
MBB Bk117
MBE Bol05CB
MBB BolO5LS (dZwigowy)
Robinson R22ZHP
Sikorsky §-76-11
Westland WG30

Cena w dol.

3400 000
3 650 000
370 000
370 000
673 000
590 000
1490 000
1 095 000
360 000
550 000

1 600 000
3 900 000
1595 000
1975 000
1240 000
124 950
136 950
128 950
139 950
330 000
145 000
132 000
375 000
1250 000
715 000
850 000
68 850
1675 000
2420 000

|
|

Helicopter Annual 1983

v
s
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l Zbudowano do 1983 r.
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TLiA 1983 nr 11

Smiglowce cywilne w uzyciu w USA
w latach 19651980

! Razem Przewozy Shukbowe Administracji
| Rok Py 4 zarobkowe, ey ’ pafstwowej,
szt szt.
1965 2053 1537 401 115
1966 2318 1699 475 144
1967 2438 1764 487 187
1969 3433 2390 770 273
1971 3874 2605 802 467
1972 4185 2992 745 448
197: 4601 3295 780 526
1974 4819 3118 778 623
1975 5222 3342 1056 824
1976 6181 3702 1392 1087
1977 | 7160 4294 1578 1288
1978 ‘ 8023 4904 1891 1228
‘ 1980 | 8575 5581 1635 1360
W . .
ypadki smiglowcowe
‘ Rok ' 1978 | 1979 1980 1981
| Godzin lotéw ‘ 1586 604 1596 286 1774379 2 022 412
Liczba wypadkéw 159 *131 134 118
‘ Liczba wypadkéw |
| ma 100000 h 10,02 8,20 7,55 5,89
i' Liczba h lotéw
miedzy wypadkami 9979 12 185 13 240 19 324
| Srednia trzyletnia
liczba lotéw micdzy
‘ wypadkami, h 6 264 11691 11692 14516

Helicopter Annual 1983

Uzytkewnicy i wykorzystanie

fmiglowcow

cywilnych w USA 198l r.

‘ Zastosowanie

F.acznie

Prywatne

Roluicze

Szkolne

Takséwki powictrzne
Dyspozyeyjne

‘ Stazbowe zakladéw pracy
wsazerskie

Wylatane h
Sztuk Wylatane h rocznie przez
1 émiglowiec
6001 2338 000 389
689 34 000 149
808 239 000 295
288 69 000 239
1358 439 000 323
597 380 000 636
651 258 000 396
2 1552 116
663 496 095 748
416 195 000 437
282 203 000 19
A.G
3



CIERKAWE KONSTRUKCJE

Samoloty Rutan

Samoloty amatorskie i ultralekkie staly sie w ostatnim
dziesigcioleciu najciekawszg dziedzing konstrukeji lotni-
czych; dziedzing, w ktorej powstaje najwigcej nowych po-
mystéw, w ktérej tworzone sg rozwigzania konstrukcyjno-
-aerodynamiczne o pionierskim znaczeniu. Dlaczego tak sie
dzieje? W dziedzinie samolotéw mys$liwskich nie jest juz
potrzebny wzrost predkosci, gléwnym problemem jest roz-
wo0j wyposazenia. Samoloty pasazerskie tez juz osiggnely
zadowalajacy stopien doskonalo$ci i nowe typy nie zawie-
rajg duzej liczby nowoéci z zakresu aerodynamiki czy kon-
strukcji, lecz sg udoskonaleniem tego co juz dokonano,
przy czym przy zwiekszaniu ich ekonomicznosci gléwnag
role odgrywaja ekonomiczne silniki. Samoloty szkolno-spor-
towe od wielu lat zmieniaja sie tylko juz nieznacznie. Naj-
wigksza nownodcig jest tu laminat, czyli technologia przej-
mowana z budowy szybowcoéw. A szybowce tez sg bliskie
szezytu swych mozliwosci w wydaniu laminatowym. Nato-
miast w konstrukcjach amatorskich i ultralekkich (ktére
staja sie juz samolotami produkowanymi seryinie metoda-
mi przemystowymi) jest duzo do zbadania, wiec i do zro-
bienia. Bowiem dla kazdej kategorii samolotéw inna jest
nptvmalna aerndynamika, optymalna konstrukcja, optymal-
na technnlngia i nptvmalny naped. Po kilkudziesieciu latach
rozwniu danej kategorii samnlntéw wzgledy uzytkowe, eko-
n mii i bezpieczenstwa eliminuig rnzwiazania mniej udane
i wszvsev wzoruia sie na rnzwiazaniach, ktére odnonsza
raiwieksze sukeesv. T wdhwezas wszystkie samoloty danej
kateg~rii staia sie d~ siebie dn§é pndnbne.

Jest jeszeze jedna przvezvna zainteresowania sie kon-
struktoréw samnlotami amatorskimi. Jest to koszt wyko-
nania. Budowa duzZegn samolotu jest bardzo kosztowna.
Natrmiast budrwa samnlntu amatnrskiegn nie przekracza
m-zliw-éri finansrwych tveh ktéryeh staé na dobry sa-
morhad, Jest tu wier realna mnzliwnéé ekspervmentnwania.
A poniewaz zbvt duzv koszt samnlntéw sportrwveh zmu-
sit mitrénik6éw latania dn zajecia sie konstrukeiami jak
naitanszvmi i iak nailzeiszvmi — przed ta dziedzina sa-
mnlotéw ntwarly sie perspektvwv rnzwoiu. Stad gwattow-
nv rozw6i kenstrukeii amatnarskich i konstrukeji ultra-
Inklkirh. PAznor~dnn§é tveh knonstrukeii jest wielka. a wy-
marania stawiane vprzez konstruktoréw niezbvt duze. Za-
Aaia ~ni bawiem. abv samnl~t latat i nadawatl sie dn lata-
nia nrzviemnnécinwegn, Utrudnia tn eliminacie konstruk-
~ii nieekrnnrmicznveh i mniei udanych. Gdybv istnialy
k~nkursv i zawndv samolntéow ultralekkich i amatorskich,
to szybeiej zostalyby sformulowane bardziej szczegdlowe
wvmagania i okreélone ich mierniki. Wéweczas najlepsze
konstrukeije = odnosilyby zwyciestwa w tych imprezach.
Zwycieskie konstrukcje wéwezas stalyby sie wzorcami roz-
wigzan optvmalnvch. Jednak obecnie wszedzie urzadzane
sa przede wszystkim zloty konstrukcji amatorskich, gdzie
rarzei knonstruktorzy prezentuia swe maszyny, aby znalezé
nabvweé4w na ich dokumentacje. Przypomina to okres
rnzwniu samolotu z lat 1908--1909. Nalezy jednak liczyé€,
ze jak zawndv lntni przvezynily sie do rozwoju lotni, tak
i zawndv samnlotéw ultralekkich i bardzo lekkich pomogg
w ich rnzwniu. Chyba czas na te zawody juz nadszedl.
Pierwsze imprezyv tegn rodzaju sg organizowane w USA,
iak np. Cafe 250 Air Race w Santa Rosa, na ktérych oce-
nia sie eknnomie zuzycia paliwa.

Co jednak obecnie robig konstruktorzy amatorzy? Czy-
nig poszukiwania i eksperymentujg w dziedzinie ukladu
samolotu (czyli aerodynamice) i szukajg prostych rozwig-
zan konstrukcyjnych i technologicznych. Réwnoczeénie na-
rzekajg na maly wybér silnikéw tlokowych matej mocy
i wcigz przerabiaja silniki samochodowe na lotnicze. Naj-
wieksze sukcesy odnoszg te warsztaty, ktére z cze$ci ma-
sown produkowanych silnikéw samochodowych i moto-
cyklowych montujg silniki do samolotéw  ultralekkich
i amatorskich.

Na tle tej sytuacji i na tle innych konstruktoréw samo-
lotéw amatorskich wyr6znia si¢ amerykanski konstruktor

4

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Burt Rutan, twoérca nowego kierunku konstrukcyjnego —
nowoczesnych szybkich kaczek oraz tandemé4w. Dobre wy-
niki uzyskiwane przez te konstrukcje wykazaly ich wysokg
klase. Dlatego warto zapoznaé sie z jego dorobkiem.

Elbert (Burt) Rutan w 1968 r. rozpoczgl projektowanie
kaczki VariViggen ze skrzydlami delta. Nazwa nawigzy-
wala do szwedzkiego mySliwca Viggen. W 1969 r. Rutan
zatozyl firme Rutan Aircraft Factory, ktéra dopiero w
1974 r. uzyskala pomieszczenie w barakach z czaséw
II wojny $wiatowej na lotnisku Mojave w Kalifornii.

RAF 27/32 VariViggen

Dwumiejscowy VariViggen otrzymatl oznaczenie firmowe
RAF 27 i wykonat pierwszy lot w 1972 r. Konstrukcja
samolotu drewniana. Skrzydla z zebrami ze sklejki. Po-
krycie skrzydet i kadluba stanowi Ceconite, tworzywo
sztuczne o sztywnoseci zblizonej do laminatu szklanego.
Lotki z blachy duralowej 0,4 mm wypelnione piankg. Pro-
fil ptata Rutan od 7% do 9%, profil usterzenia NACA

Rys. 2.

Long-EZ
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4415 modyfikowany. Ster wysokosci szczelinowy. Lotki
zwane ,reflexeron” sg klapolotkami, tzn. stuzg jako lotki,
lecz mogg by¢ wychylane rownocze$nie obie jako Kklapy.
Dzieje s1¢ to w sprzgzeniu ze sterem wysokos$ci za pomocg
napedu elektrycznego. Wychylenie lotek i steru dobrano
dia predkosci przelotowej tak, aby uzyska¢ najwieksza
doskonalos¢ aerodynamiczng. Samolot ma podwozie cho-
wane elektrycznie. Prototyp nie wchodzil w korkocigg, wy-
konywal beczke bez straty wysokosci juz przy 148 km/h,
mial promien zakretu ponizej 61 m przy 111--204 km/h,
wznosit sie z predkoscig 4 m/s i ladowat z calkowicie
sciggnietym drgzkiem z predkoscig 84 km/h. Samolot wy-
kazat duzg stateczno$é¢, dobrg sterownosé, prawidlowe wia-
sciwosci pilotazowe i wysokie osiggi.~-Naped samolotu sta-
nowi silnik tiokowy Lycoming 0-320-A2A 112 kW (150 KM).
Do 1976 r. samolot wykonal ok. 600 h lotow. W 1977 r.
zostal ofiarowany do zbiorow Muzeum Lotniczego EAA
(Experimental Aircraft Association — Stowarzyszenia Sa-
molotow Eksperymentalnych, a wigc $cislej amatorskich,
ktore zaliczano do klasy experimental).

Dane techniczne

Rozpigtosé 5,79 m Pre¢dkos¢ maks. 262 km/h
Dtugosé 5,79 m ~Wznoszenie 4 m/s
Pow. nosna 11,09 m? Putap 4265 m
Masa wiasna 431 kg Rozbieg 259 m
Masa caltkowita 771 kg  Zasieg 743 km
Zapas paliwa 132 1

W 1975 r. Rutan wykonal nowe zewnetrzne czgsci skrzy-
del wykonujgc je z pianki uretanowej i laminatu szklane-
go. Otrzymaly one profil Wortmann FX-60-126 i rozpig-
tos¢ zwigkszong do 7,23 m, a powierzchni¢ do 11,61 m?2
Wznoszenie wzrosto do 5 m/s, a predkosé maksymalna do
254 km/h, lecz zanikla cenna wlasciwosé niewchodzenia
samolotu w korkocigg. Znany aerodynamik dr R. Whit-
comb opracowat do tego skrzydia ,winglets”, czyli koncow-
ki Whitcomba. VariViggen z° nowym skrzydlem otrzymat
oznaczenie RAF 32. Od stycznia 1972 r. sprzedano 900 kom-
pletow dokumentacji VariViggen obu wersji, z czego ok.
300 rozpoczeto budowa¢, a kilkanascie lata. Jeden z egzem-
plarzy zbudowany we Francji napedzany jest dwoma sil-
nikami turboodrzutowymi Microturbo RTS18 po 90 daN
ciggu i otrzymat nazwe Microstar.

RAF 31/33 VariEze

Pod koniec 1974 r. Rutan zaprojektowal swoéj mnajstyn-
niejszy samolof RAF 31 VariEze. Jest on rozwinigciem
koncepcji samolotu VariViggen z zastosowaniem konstruk-
cji laminatowej z wypelniaczem piankowym, smuklego
kadluba oraz skrzydet o duzym wydtuzeniu (9,2) z kon-
cowkami Whitcomba, wykorzystanymi jako stery. Zasto-
sowanie tych koncowek pozwolilo zaoszczedzi¢ 6% paliwa,
zmniejszajac op6ér indukowany o 40%. Stery wychylane
sg za pomocg linek tylko na zewngtrz (do poltozenia neu-
tralnego doprowadza je sprezyna). Z wychyleniami steru
sprzezone sg hamulce kol Podwozie ma uklad niespoty-
kany. Kota glowne sy stale, zas kolo przednie recznie
chowane w locie oraz na ziemi dla ulatwienia wsiadania
do kabiny oraz parkowania.

Prototyp, zbudowany podczas 10 weekendow, wykonat
pierwszy lot 21 maja 1975 r. Napedzany byl silnikiem
Volkswagen 47 kW (63 KM), a jego masa wlasna wynosila
181 kg. 3.8.1975 r. na prototypie zostal pobity dla tej klasy
samolotow (o masie do 500 kg) rekord odleglosci 2620 km
w obwodzie zamknigtym 500 km. W 1980 r. prototyp zostal
przekazany do Muzeum EAA.

Zimg 1975/1976 r. zostat zbudowany drugi prototyp, po-
wigkszony i zmodyfikowany, oznaczony RAF 33, napedzany
silnikiem tlokowym Continental 0-200B o mocy 76,6 kW
(100 KM). W marcu 1976 r. wykonat on pierwszy lot, a w
czerwcu tegoz roku zakonczyl préoby. Do 1982 r. wykonatl
on 500 h lotow. W tej wersji sprzedano kilka tysiecy
dokumentacji. Ok. 2000 VariEze rozpoczeli budowaé kon-
struktorzy amatorzy, za§ 400 juz latalo w 1982 r. Oproécz
dokumentacji sprzedawany jest zestaw materialow wraz
z ostong kabiny, laminatowg ostong silnika i laminatowymi
goleniami podwozia.

Dane techniczne

4,98 m?
263 kg

Pow. noéna

Rozpietosé 6,77 m
m Masa wilasna

7
Dlugosé ,32
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Masa catkowita 476 kg Rozbieg 275 m/s
Predk. maks. 313 km/h Zasieg 1368 km
Predkos$é min. 90 km/h Zapas paliwa 94 1
Wznoszenie 8 m/s

RAF 61 Long-EZ

Powodzenie VariEze zachecilo konstruktora do dalszego
ulepszania tego samolotu. Z mys$lg o zwiekszeniu zasiegu
i wzbogaceniu wyposazenia (rozrusznik elektryczny, prad-
nica) na poczatku 1979 r. Rutan przystgpit do projektowa-
nia powigkszonej odmiany oznaczonej RAF 61 Long-EZ,
gdzie stowo long wywodzilo si¢ z dlugiego zasiegu. Juz
12.06.1979 r. prototyp wykonal pierwszy lot. Samolot otrzy-
mat silnik Lycoming 0-235 85 kW (115 KM) i plat o zwiegk-
szonej rozpietoSci i powierzchni. W wyniku préb w locie
przekonstruowano plat dajac mu profil Epplera i mniejszy
skos. Uzyskano m.in. mniejszg predko$¢ lgdowania niz na
VariEze 15.12.1979 r. Dick Rutan ustalil na tym samolocie
rekord odlegloSci 7725 km w obwodzie zamknigtym, za$
5.6.1981 r. rekord odleglosci w locie prostym 7344 km.

Do 1982 r. sprzedano 2000 komplétow dokumentacji, za$
12 samolotéw Long-EZ zostalo zbudowanych przez kon-
struktor6w amatoréw.

Dane techniczne

Rozpigtosé 7,96 m Predk. maks. 295 km/h
Dlugosé 5,12 m Predkos$é przelot. 232 km/h
Pow. nos$na 7,62 m® Wznoszenie 6,9 m/s
Masa wilasna 340 kg Pulap 6700 m
Masa catlk. 600 kg Rozbieg 207 m
Zasieg 2300 km

RAF 40/74 Defiant

Sprzedaz dokumentacji VariViggen i VariEze pozwolila
na postawienie nowych budynkéw dla wytworni RAF oraz
opracowanie projektow samolotow, ktére majg byé pro-
dukowane przez wytwoérnie. Pierwszym z nich jest cztero-
miejscowy dwusilnikowy samolot sportowo-dyspozycyjny
Defiant, stanowigcy dalsze rozwiniecie VariEze. W samolo-
cie tym zaznaczyla sie tendencja konstruktora do powiek-
szenia plata przedniego (usterzenia). Prototyp RAF 40 De-
fiant wykonal pierwszy lot 30.6.1978 r. Naped samolotu

Rys. 3. Quickie

Rys. 4. Quickie Q2



stanowia dwa silniki Lycoming 0-320 po 119 kW (160 KM)
—- jeden ciggnacy i jeden pchajacy. Podobienstwo samolotu
do Varikze jest duze, 1gcznie z chowanym kolem przed-
nim. Samolot otrzymal odpowiednie wyposazZenie radiona-
wigacyjne do lotow bez widzialnosci. Proby wykazaly pel-
ng sterowno$¢ przy predkosci minimalnej, brak potrzeby
reakcji pilota podczas wznoszenia w razie zatrzymania sig
jednego silnika oraz zdolnos¢ do prawidlowego wznoszenia
si¢ samolotu po pelnym S$ciggnigciu drgzka startowego przy
maksymalnej masie calkowitej. Samolot przeszedt 600 h
prob w locie. Byt badany w warunkach upatow pustynnych
i oblodzenia, na wysokos$ci 8535 m i w locie diugotrwatym
15,5 h. Zastrzezenie budzila wygoda wsiadania do kabiny
potozonej 1,27 m nad ziemig. RAF 40 byl prototypem do-
Swiadczalnym, na podstawie ktoérego ma powstaé odmiana
seryjna.

Dane techniczne

Rozpigtosé 8,89 m Predkos$é przelot. 337 km/h
Pow. nos$na 11,8 m? Predkosé min. 12i km/h
Masa wlasna 730 kg Wznoszenie 8,1 m/s
Masa catkowita 1315 kg Zasieg 2050 km
Predkos¢ maks. 344 km/h Zapas paliwa 340 1.

W 1982 r. Rutan przystapil do opracowywania laminato-
wej wersji seryjnej tego samolotu oznaczonej RAF 74 De-
fiant. Ma to by¢ samolot pigciomiejscowy napedzany dwo-
ma silnikami Lycoming po 134 kW (180 KM). Duze drzwi
do kabiny i stopnie utatwiaja wsiadanie. Samolot ma mie¢
predkos¢ przelotowg maks. 354 km/h, zasigg powigkszony
o 115 km i zuzycie paliwa 20 l/h.

RAF 54 Quickie

W 1977 r. Rutan zaprojektowal dla wytwoérni samolotow
lekkich, ktora organizowali Tom Jewett i Gene Sheenan,
jednomiejscowy samolot, do ktéorego Sheenan zmodyfikowat
silnik. Projekt samolotu, wg koncepcji Rutana, powstal
przy wspoétudziale Jewetta. Samolot otrzymal nazwe
Quickie, od ktéorego wziela tez nazwe wytwornia. Pierwszy
lot prototypu Quickie odbyl sie 15.11.1977 r. Prototyp zo-
stal zbudowany w czasie trzech miesiecy kosztem 400 h.
Proby w locie zajely 125 h. Wykazaly one, m.in., Ze samo-
lot nie wchodzi w korkocigg.

Quickie, ktory zapoczatkowal samoloty Rutana w ukla-
dzie tandem, stal si¢ drugim jego duzym sukcesem. Na
zlocie EAA w Oskosh w sierpniu 1978 r. Quickie otrzymat
nagrode dla ,,Wyro6zniajacej sie¢ nowej konstrukcji” i byl
rewelacja zlotu. Samolot ten napedzany silnikiem Onan
135 kW (18 KM) rozwijal predko$é 202 km/h.

Od czerwca 1978 r. w sprzedazy sa zestawy Quickie wraz
z silnikiem, ostonami silnika, ostong kabiny, wszystkimi
czeSciami spawanymi oraz obrabianymi mechanicznie. Bu-
dowa samolotu przez niedo§wiadczonego konstruktora zaj-
muje 400 h. Dla rozlozenia kosztow zestaw sprzedawany
jest w trzech oddzielnych skrzynkach zawierajgcych ele-
menty do budowy poszczegblnych zespolow (skrzydel, ka-
dluba i zespolu napgdowego). Do polowy 1981 r. dostar-
czono odbiorcom ponad 1500 zestawéw samolotéw Quickie
i Quickie Q2. Zbudowano co najmniej kilkadziesigt samo-
lotbw w USA i Kanadzie oraz kilkanaScie w Europie.
Opracowana zostala ulepszona odmiana silnika Onan
o mocy 16,4 kW (22 KM), ktéra jest obecnie dostarczana.

Plat dwudzwigarowy, laminatowy z lotkami. Plat przed-
ni ze sterem wysoko$ci stuzacym tez jako klapy ma na

Rys. 5. Amsoil

Rys. 6. Grizzly

Rys. 7. Solitaire

koncach kota podwozia. Na koncu bananowo wygietego
kadiuba usterzenie pionowe (ze sterem kierunku) i stero-
wane kotko ogonowe.

Dane techniczne

Rozpigtose 5,08 m  Predko$¢ min. 79 km/h
Diugosé 5,28 m  Waznoszenie 1,9 (2,5) m/s
Pow. obu Putap 3750 m
platow 5,0 m? Zasieg 1320 km
Masa wlasna 109 kg Zapas paliwa 301
Masa catkowita 218 (236) kg Zuzycie paliwa  2,31/100 km

Predkos¢ maks. 202 (225) km/h

Quickie Q2

1.7.1980 r. wykonala pierwszy lot dwumiejscowa wersja
samolotu Quickie nazwana Quickie Q2. Samolot otrzymat
silnik Revmaster 1200 DQ 48 kW (64 KM), poszerzony
kadlub z miejscami zalogi obok siebie oraz powiekszong
rozpieto$¢ plata przedniego (do 5,08 m) oraz powiekszone
usterzenie pionowe. Od 1981 r. dostarczane sg zestawy
wraz z zespolem napedowym, przyrzadami pokladowymi
i skorupa kadluba (w czterech cze$ciach). Do préb silnika
Onan z turbosprezarkg 224 kW (30 KM) wykonano pro-
totyp Super Quickie Q2.

W 1981 r. na zawodach Cafe 250 Air Race samolot
Quickie Q2 zajgl pierwsze miejsce wérod 47 wspoélzawod-
nikoéw, uzyskujac najlepszy wskaznik zuzycia paliwa obli-

-czany na podstawie pomiaru ilo$ci paliwa, predkosci lotu,

odlegtosci lotu i ladunku uzytecznego. Drugie miejsce

zajal Quickie.

Dane techniczne

Rozpietosé 5,08 m Predkosé maks. 290 km/h
Diugosé 5,97 m Predkos$é min. 103 km/h
Pow. obu platow 6,22 m2 Putap 4570 m
Masa wlasna 215 kg Rozbieg 241 m
Masa calkowita 454 kg Zasieg 1820 km
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RAF 68 Amsoil

Dan Mortensen zaméwil u Rutana projekt samolotu wy-
Scigowego przeznaczonego do udzialu w Reno Air Races.
Samolot ten poczatkowo oznaczono Mortensen/Rutan Racer,
nastgpnie Rutan RAF 68 Amsoil od nazwy wytwobrni olejow
syntetycznych Amsoil, ktora sfinansowala budowe i kto6-
rej nazwe namalowano na samolocie. Prototyp zbudowat
Mortensen w 1981 r. Pierwszy lot zostal wykonany w
sierpniu 1981 r. Samolot jest rozwinigciem Quickie, lecz
otrzymat silnik Lycoming I0-320 o mocy 120 kW (160 KM),
Smiglo z kevlaru (projektu T. Windeckera) oraz maly sta-
tecznik poziomy na szczycie usterzenia pionowego. Roz-
pieto$¢ przedniego plata jest o 0,5 m mniejsza niz plata
glownego. Podczas zawodéw Reno Air Races 1982 Morten-
sen uzyskal na nim 377 km/h, ustalajgc dla tej kategorii
samolotéw rekord predkos$ci na trasie 3 km.

Dane techniczne

Rozpigtosé 6,70 m Masa calk. 511 kg
Diugosc 6,70 m Predk. maks, 377 km/h
Pow. obu Wsp6l. obc.

platow 7,0 m?2 dop. *12
Masa wlasna 392 kg

Rys. 8. Free Eterprise

RAF 72 Grizzly

Czteromiejscowy Grizzly o wukladzie poSrednim miedzy
kaczkg a tandemem jest samolotem do$wiadczalnym, na
ktéorym majg byé wyprobowane wlasciwosei krotkiego
startu takiego ukladu skrzydel, a ponadto ma byé wyproé-
bowane na nim amfibijne podlodzie plywakowe nie wy-
magajgce chowania ko6t ani postugiwania sig¢ sterem wod-
nym.

Grizzly wykonal pierwszy lot 22.1.1982 r. Jest on mapg-
dzany silnikiem Lycoming I0-360B 135 kW (180 KM). Kon-
strukcja z laminatu szklanego i weglowego. Na skrzydiach
przednich i glownych klapy Fowlera o szeroko$ci 55%
cieciwy skrzydia. Usterzenie klasyczne z plytowym sterem
wysoko$ci z klapkg wywazajgcg. Belki lgczgce skrzydia
przednie z glownymi sg zbiornikami paliwa. Podwozie
stale z podwoédjnymi kolami przeznaczone do korzystania
z lotnisk trawiastych. Predko$é¢ minimalna 65 km/h. Sa-
molot ma by¢ studium do budowy samolotu przeznaczone-
go do uzytkowania w terenach pozbawionych lotnisk. Do-
kladniejsze dane techniczne samolotu nie zostaly opubli=
kowane.

RAF 77 Solitaire

Latem 1982 r. wykonal pierwszy lot motoszybowiec
RAF 77 Solitaire o ukladzie kaczki. Konstrukcja jego jest
laminatowa 2z wypelniaczem w postaci bloku pianki.
Z przodu kadluba usterzenie poziome, z tylu kadluba
usterzenie pionowe. Skrzydia w cze$ciach przykadiubowych
(po 2,25 m) majg kat natarcia mniejszy o 2° niz na cze-
$ciach zewnetrznych. Skrzydla z lotkami i klapami. Silnik
jednocylindrowy Cuyuna, ktéry ze wzgledu na latwosé
pozaru ma byé¢ zastapiony przez dwucylindrowy Normalair-
-Garrett, umozliwia samodzielny start. Silnik umieszczony
w przodzie kadiluba, ze $miglem na wysiegniku, napedza-
nym za poSrednictwem pasa, chowany w goérne czeSci
kadluba. Podwozie z dwoma kolami w ukladzie tandem
i z podpérkami z kélkami na koncach skrzydel umozli-
wia kolowanie.

Dane techniczne

Rozpietosé 125 m
Doskonatosé 31

92 km/h
73 km/h

Predko$é optym.
Predko$¢ min.
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Wznoszenie 2 m/s Rdzbieg 180 m

RAF 59 Predator

W 1980 r. powstal projekt duZego turbo$miglowego sa-
molotu rolniczego RAF 59 Predator napedzanego silnikiem
PT6A-34 560 kW (750 KM). Uklad samolotu ma byé nie-
konwencjonalny, Skrzydla przednie ze skosem do tylu,
skrzydla tylne (usterzenie) ze skosem do przodu i koncami
taczac sie ze skrzydlami przednimi. Taki uklad skrzydet
nazwano rombowym. Kabina pilota w stateczniku piono-
wym. Zbiornik na 3000 kg $rodkéw chemicznych w $rodku
kadluba przed kabing. Przewiduje sig, ze samolot bedzie
mial w porébwnaniu z analogicznym pod wzgledem masy
i mocy samolotem o ukladzie konwencjonalnym o 11%
lepsze wznoszenie, o 59% wigkszy ladunek, o 9% wigksza
predkosé, o 10% mniejszg predko$é przeciggnigeia i o 58%
szerszg smuge rozpryskiwanych S$rodkéw = chemicznych.
Przewiduje sig, iz samolotu nie bedzie sie dalo przeciggnagé
oraz, ze bezpieczenstwo pilota w razie wypadku bedzie
bardzo duze. W 1980 r. NASA przeprowadzila badania
aerodynamiczne modelu samolotu, potwierdzajgc obliczenia.

Dane techniczne

Rozpietosé 21,33 m Masa catkowita 5600 kg

W 1982 r. przedsigbiorstwo Advanced Technology Air-
craft Co. wyrazilo zainteresowanie samolotem i cheé sfi-
nansowania budowy zmniejszonej odmiany Predatora
o rozpietosci 17,4 m i masie calkowitej 3440 kg napedzanej
silnikiem tlokowym Lycoming IO-720 298 kW (400 KM).

Quickie Free Enterprise

Tom Jewett i Burt Rutan zaprojektowali samolot, po-
czatkowo nazwany Big Bird do dokonania lotu i lagdowa-
nia dookota $wiata. Do budowy samolotu wykorzystano
skrzydla szybowca Laister Nugget. Naped stanowil silnik
PZL F4A-235 100 kW (135 KM). W kadlubie i skrzydlach
zbiorniki paliwa na 1382 1, ktoére mialy byé powigkszone
do 2080 1. Przewidywano, Ze podczas lotu trwajgcego 90 h
(na trasie 23000 km) pilot przez 10 h bedzie spal, dzigki
pilotowi automatycznemu. Samolot rozbil sie podczas préb
2.7.1982 r.; w wypadku zgingl Tom Jewett.

.
Dane techniczne

Diugo$é 7,52 m Masa catkowita 1928 kg
Rozpigtosé 15,70 m Predkos$¢ przelot. 300 km/h
Pow. no$na 10,1 m? Predko$é min. 98 km/h
Masa wtlasna 771 kg  Zasieg 24500 km.

Burt Rutan opracowat drugi projekt samolotu do lotu
dookola $wiata, nazywany poczatkowo Big Bird, a nastgp-
nie Voyager. Uklad samolotu kaczka-tandem o rozpigtosci
30 m, z dwuosobowg zaloga, ze zbiornikami w kadlubie,
skrzydtach i belkach lgczgcych skrzydla przednie z tylny-
mi. Naped majg stanowi¢ dwa silniki, jeden z przodu,
drugi z tylu kadluba.

RAF 78

W 1982 r. Rutan opracowal projekt 22--36-miejscowego
samolotu pasazerskiego RAF 78, ktérego model przeszed}
badania aerodynamiczne w NASA. Samolot ma uklad
kaczki ze skosem plata do przodu. Podwozie jednos$ladowe,
Dwa silniki turbo$§miglowe PT6A-45 po 761 kW (1070 KM)
umieszczone w tandem w gondoli na usterzeniu piono-
wym, jeden ciggngcy, jeden pchajgcy.

Dane techniczne

Rozpietosé 21,33 m Dlugosé 19,81 m
Rozpigtosé usterz. 10,80 m Pow. noéna 40,5 m?
’ Masa wlasna 5170 kg

Rys. 9. NASA AD-1



Masa calk. 9750 kg  Predko$é min. 151 km/h
Predkos$é przel. 512 km/h Wznoszenie 17 m/s
Rutan zamierza zbudowaé egzemplarz do$wiadczalny

zmniejszony o polowe.

Fairchild-Ames Scale NTG

Rutan dla wytwérni Ames opracowal dokumentacje od-
rzutowego samolotu treningowego Fairchild T-46A zmniej-
szonego do 62%. Samolot otrzymal konstrukcje laminato-
wa. Jego naped stanowig dwa silniki Microturbo TRS18 po
980 daN. Pierwszy lot samolotu odbyl sie 28.8.1981 r. Roz-
pieto$é 6,66 m, masa wlasna 408 kg, masa calkowita 680 kg.

NASA AD-1

Wytwornia Ames w 1978 r. na zlecenie NASA podjela
si¢ zbudowaé jednomiejscowy samolot do$wiadczalny
o obracanym ptacie (wzgledem osi pionowej) dla zbadania
wlasciwo$ci plata, ktorego jedno skrzydlo ma skos ujem-
ny, drugie dodatni, oraz zbadania zachowania si¢ samolotu
podczas zmiany skosu. Samolot zaprojektowat Burt Rutan.
Pierwszy lot AD-1 wykonal 21.12.1979 r. Podczas préb
skrzydlo bylo obracane az do 60° skosu. Nie stwierdzono
wyraznych zmian we wlasciwosciach i sterownosci samolo-
tu, w poréwnaniu z ukladem konwencjonalnym. Konstruk-
cja samolotu jest laminatowa, a mnaped stanowig dwa
silniki odrzutowe TRS18 po 98 daN.
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Rys. 10. Samoloty konstrukeji Rutana
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Dane techniczne

Rozpietosé 9,75 m Masa start. 907 kg

Dlugosé 11,69 m Predkos¢ maks. 322 km/h

Powierzchnia Pulap 3660 m
nosna 8,64 m?

Samoloty wzorowane na konstrukcjach Rutana

Niemal réwnocze$nie z Quickie Q2 wykonala pierwszy

lot (16.6.1980 r.) dwumiejscowa odmiana Quickie skonstruo-

wana w USA przez R. Waltersa, a nazwana Viking Dra-
gonfly. Wymiary Dragonfly sg nieco wigksze od Quickie
Q2 (rozpieto$é 6,71 m, pow. no$na 9 m?), a silnik ma moc
42 kW (56 KM). W ciggu 1981 r. sprzedano 485 kompletow
dokumentacji. San.olot rézni si¢ od Quickie Q2 mniej wy-
gietym tylem kadluba oraz inng oslong silnika.

W 1981 r. powstat w USA s=molot OMAC-1 wzorowany
na samolotach Long-EZ i Defiant, lecz o$miomiejscowy,
napedzany pchajacym silnikiem turbo$Smiglowym LTP 101

0 mocy 522 kKW (700 KM). Konstruktorem samolotu jest
L. Henberger, wspoétkonstruktor samolotéw Learjet 23 i 24
i gtéwny konstruktor samolotu LearStar 600, z ktérego roz-
wingl sie Canadair Challenger. Prototyp OMAC-1 wykonal
pierwszy lot 11.12,1981 r., lecz w sierpniu 1982 r, zostal
uszkodzony z winy podwozia. '
Niewatpliwie konstrukcje Rutana, a zwlaszcza VariEze
oraz Quickie, stanowig warto$ciowg nowo$é w budowie
samolotow lekkich i krok naprzéd w zakresie postepu
technicznego w lotnictwie. W ostatnim dziesigcioleciu zaden
z konstruktoré6w lotniczych nie moze sie poszczycié dorob-
kiem z réwnie duzym ladunkiem warto$ciowych innowacji.
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Rozwdéj samolotéw pionowego startu

Mzyr inz. PAWEL BOLINSKI

Instytut Lotnictwa

Semolety napedzane $miglami i wirnikami

W poczatkowym okresie rozwoju techniki PSL prowa-
dz-no prace nad samolotami startujgcymi i ladujacymi przy
pionowym ustawieniu kadluba. W tym ukladzie zbudo-
wano rowniez samoloty Convair XFY-1 i Lockheed XFV-1,
ktére byly napedzane silnikami turbinowymi YT-4DA
0 mocy 4780 kW z dwoma $§miglami przeciwbieznymi o $red-
nicy 4,88 m. Masa calkowita samolotu wynosila 6804 kg.
Firma Convair wybrala konfiguracje ze skrzydlami delta,
bez usterzenia poziomego, natomiast firma Lockheed uzyla
skrzydla trapezowego z czterema usterzeniami ustawiony-
mi w ksztalcie litery X. Sterowanie w zawisie i w locie
z malymi predko$ciami zapewnialy powierzchnie sterowe
znajduigce sie w strumieniu za§miglowym. Nie uzyto zad-
nych dodatkowych urzadzen zwiekszajacych skutecznoéé
sterowania. Préby w locie obu samolotéw rozpoczeto w
1954 r. 1

Pierwszym samolotem, ktéry wystartowal pionowo, prze-
szed! do lotu poziomego., a nastepnie wyladowal pionowo
bvlt XFY-1. Odbyt on ponad 400 h lotéw bez wypadku.
Mimo niewygodnej pozycii i stabej widocznos$ci w zawisie
piloci twierdzili, ze samolot ten jest latwiejszy w pilotazu
niz $migltowiec. Niedogodno$ei eksploatacyine oraz przeko-
nanie, ze przyszly mysliwiec powinien byé samolotem od-
rzutowym spowodowalo wstrzymanie tych projektow.

We wezesnych latach pieédziesigtych réwnolegle z pra-
cami nad samolotami PSL startujgcymi i lagdujacymi przy
pionowym ustawieniu kadluba, w o$rodku NASA im.
Langleya rozpoczeto réwniez badania mad samolotami, w
ktoérych skrzydlo wraz ze $miglami moze byé obracane
o kat 90°. Préby w locie przeprowadzonn na samolocie
Vertol VZ-2. ktéry pierwszy swoj lot odbyl w 1957 r. Byl
to maltv. dnéwiadezalnv samolot napedzany dwoma $migla-
mi i silnikiem 590 kW. Podstawowym problemem bylo
n-wstawanie oderwania na skrzydle w przeiéciowei fazie
Intn. Dopiero zamontowanie na skrzydle slotéw i klap
zminimalizrwaly tn ziawisko. Konieczne byln réwniez uzy-
cie sztucznei stabilizacii. w celu wyeliminncwania tendencii
dn _rzucania” w zawisie wynikaiacei z nieréwnomiernego
charakteru reevrkuluiacegn przeplywu. W nasteonei gene-
racii samolotébw z wvochvlanvm skrzydiem, takich jak
Vought XC-142A i Canadair CL-84, uzvtn nowvch techno-
I~eii rozwinietych w latach pieédziesigtych i dlatego osigg-
niete rezultatv bvlv znacznie lepsze.

Samolot XC-142A powstal na zamoéwienie armij USA.
Catkowita masa samolotu wynonsita ok. 17240 kg. Cztery
silniki turbinowe o mocy 2200 kW napedzaly $migla o $red-
nicy 4,75 m oraz przez przekladnie i wat transmisyjny
Smiglo ogonowe umieszczone w plaszczyZnie poziomej, Za-
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i ladowania (l)

stosowano skomplikowany uklad sterowania i stabilizacji.
Préby w locie rozpoczeto w 1964 r. i zakonczono w 1967 r.
Przeprowadzono 400 h lotéw, podczas ktérych badano eks-
ploatacje samolotu z lgdowisk nie przygotowanych. Cztery
z pieciu zbudowanych samolotéw zostaly rozbite, lecz tylko
jeden wypadek nastapit wskutek uzycia techniki PSL.
Roéwniez i w tym przypadku wystepowaly problemy ze
sterowaniem, szczegblnie w poblizu ziemi lub podczas stro-
mego opadania.

Canadair CL-84 byl znacznie lzejszy niz XC-142A, Sa-
molot o masie catkowitej 5720 kg napedzaly dwa silniki
turbinowe o mocy 1100 kW. Srednica $émigiel wynosila
426 m. Prace byly prowadzone w wolniejszym tempie,
dzieki czemu uniknieto wielu trudno$ci, jakie wystapily
przy prébach XC-142A. Poniewaz nie bylo konieczne spel-
nienie $cistych wymagan wojskowych, samolot ten mégt
byé zaprojektowany w sposéb bardziej konserwatywny, co
pozwolilo na uzyskanie mniejszego halasu i lepszej cha-
rakterystyki w zawisie. Samolot oblatano w 1965 r. i skie-
rowano do prébnej eksploatacji, lecz w 1967 r., w wyniku
awarii silnika w przejSciowej fazie lotu, zBstat rozbity. -
Warto zauwazyé, ze poprzeczny wal laczgcy oba silniki
umozliwil przeprowadzenie awaryjnego ladowania. Zbudo-
wano jeszcze trzy samoloty w wersji wojskowej, do préb
eksploatacyjnych, ktére sie rozpoczely w 1970 r. Mimo

ze samolot wykazywal dobre wlasciwo$ci, nie wprowadzo-
no go do ekspleatacji.

Podobnym do poprzednio opisanego rozwigzaniem jest
uklad, w ktérym skrzydlo jest polaczone trwale z kadiu-

Rys. Bell XV-15



Rys. Bell X-22A
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bem, a zmiana fazy lotu jest osiggana przez obrét gondoli
silnikowych, ‘§migiet, §migiet otunelowanych lub wirnikéw.
Eliminuje on zjawisko oderwania w fazie przejsciowej lotu,
lecz wadg jego jest strata ciagu z powodu optywu skrzyd-
la przez strumienn zasmiglowy oraz mniejsza efektywnosé
przy KSL ze wzgledu na uzyskiwanie znacznie mniejszej
sily noénej na skrzydlach. Przykladem samolotu odrzuto-
wego byl VJ-101C omdéwiony poprzednio.

W koncu lat pieédziesigtych firma Curtiss-Wright badata
to rozwigzanie na samolocie X-19. Samolot ten miat byé
prototypem szybkiego samolotu dyspozycyjnego. Naped sta-
nowily cztery $migla o duzej cieciwie i Srednicy 3,06 m
umieszczone parami po dwa, na przednim i tylnym placie.
Uktad czterech $migiet zapewnial dobre sterowanie podtuz-
ne i poprzeczne, lecz powodowat wzglednie stabe charak-
terystyki KSL oraz w locie poziomym. Program préb po-
stepowal wolno i ograniczyt sie do zawiséw oraz katow
nachvlenia émigiel mniejszych od 40°. W 1965 r. samolot
zostal rozbity w wyniku awarii przekladni i program zo-
stal wstrzymany.

Srodkiem do uzyskania bardziej zwartej konfiguracji
samnlotu. pnlepszenia wladciwndci w zawisie, zmniejszenia
tendencii do oderwania w przei§ciowej fazie lotu mialo byé
ntunelowanie ® émigiel. Ronzwiazanie takie zapewnialo po-
nadtn wrzrost bezpieczenstwa oraz zmniejszenie halasu.
Pierwszym samnonlotem tego typu bvl Doak VZ-4 o masie
1450 kg napedzany silnikiem 618 kW i czterema otunelo-
wanvmi $miglami o $rednicv 1,22 m. Préby rozpoczeto w
1958 r. Potwierdzily one zalety rozwigzania, ale i wyka-
zalv takie wadv jak wiekszy opoér w locie poziomym czy
stabsze wlasciwo$ei KSL.

Pnd wrazeniem potencjalnveh korzyéci uzycia tego ro-
dzaiu koncepcii., w 1962 r. rozpoczeto prace nad samolotem
Bell X-22A. Samolot ten mial cztery otunelowane $migla
w ukladzie tandem, o $rednicy 2,13 m, napedzane cztere-
ma silnikami turbinowymi o mocy 920 kW. Masa calko-
wita wyvnosila 6800 kg. Samolot ten bvl intensywnie bada-
nyv w latach 1966--1971. Dzieki zainstalowaniu na- samolocie
rozbudowanego svstemu sterowania polgczonego z bardzo
dnkladnvm pomiarem predknéci. samolot mogt osiagaé bar-
dzn strome nvadanie z mala predkoécia przy pelnei ste-
rownnéei, X-22 nie znstal jednak wprowadzony do produkcji
z prwndu braku zainteresowania odbiorcéw (marynarki
woiennej USA).

>

Naibardziej obiecujaca koncepcig zbadang do tej pory
jest uklad z pochvlanvm wirnikiem. W 1955 r. firma Bell
zbudnwatla samolot XV-3 o masie 2270 kg, napedzany sil-
nikiem o moeyv 331 kW i dwoma wirnikami o $rednicy
7 m. umieszezonymi na konhcach skrzydel, XV-3 wykonatl
250 lotébw i 110 pelnych przejsé, jednak w trakcie préb
poijawiln sie wiele problemdéw takich jak: znaczne réznice
mocy niezbednej podczas przejScia z lotu poziomego do
zawisu, tendencia do ,pochylania na nos” w fazie przej-
§cia. niestatecznodé poprzeczna w zawisie, mala skutecz-
nnéé sternwania. matv zapas statecznosei dvnamicznei i nie-
7aod~walaiace sknordvnowanie ré6znveh elementdéw sterowa-
nia. Pierwsze trzv wynikalv z interferencii miedzy wirni-
kiem a usterzeniem. a nastepne trzy to problemv typowe
dla konfiguracii wirnikéw umieszczonveh obok siebie. Po-
nadto wvstepowaly znaczne drgania ukladu — wirnik, py-
1on. skrzvdlo, ktére jak pokazaly badania, mogg byé wy-
eliminowane przez odpowiedni rozklad mas i sztywnosci
wirnika oraz skrzydtia.
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Rezultatem 25-letnich do$wiadczen firmy Bell z technikg
PSL jest samolot XV-15, zbudowany réwniez w ukladzie
pochylanych wirnikéw. Samolot o masie startowej PSL
5900 kg jest mapedzany dwoma silnikami turbinowymi
o mocy 846 kW kazdy, umieszczonymj w obracanych gon-
dolach na koncach skrzydel. Silniki sg polaczone wsp6l-
nym walem, ktoéry normalnie jest nie obcigZony, a ma
zapewnié symetrie napedu w przypadku awarii jednego
silnika. Wirnik tréjlopatowy o $rednicy 7,62 m ma piaste
tytanowg zamocowang przegubowo na wale za pomocg
lozysk elastomerowych. Y.opaty sg zamocowane bezprze-
gubowo. Zmiana kata natarcia topat.(skok ogélny) nastepu-
je przez tlok umieszczony wewngtrz walu, natomiast tar-
cza sterujagca zapewmnia sterowanie cykliczne przez dwa
niezalezne popychacze. Gondole sa obracane za pomocg
wciggnika $rubowego napedzanego silnikiem hydraulicz-
nym. Watlek przeprowadzony przed przednim diwigarem
skrzydla synchronizuje te dwa serwomechanizmy i pozwa-
la na napedzanie jednego przez drugi w przypadku awarii.
Pochylenie gondoli jest sterowane przyciskiem na dZwigni
skoku ogélnego, ktoéry to przycisk jest jedynym dodatko-

"wym elementem sterowania w kabinie pilotéw, przypomina-

jacym zreszta typowe rozwigzania $miglowcowe. Skrzydto
ma profil laminarny i ujemny skos, w celu zapewnienia po-
tozenia sily noénej w poblizu $rodka ciezkoéci. Pokrycia
sa przekladkowe. Na skrzydle znajduig sie klapy i lotki.
Glé6wnym celem otwarcia klap w zawisie jest ,zmniejsze-
nie” powierzchni skrzydia, co daje oszczednn$é 6% ciggu.
Stery aerodynamiczne dzialaig przy wszystkich katach po-
chylenia wirnika. Niezwykle waznym zagadnieniem jest
zmiana sterowania z typowego dla wirnikéw w zawisie na
sterowanie aerodynamiczne w locie poziomym, kiedy to
wirniki pracujg jak $migla. XV-15 ma dwie ,skrzynki”
sumujace (sg one tajemnica firmy), ktére sprzegaig wszy-
stkie svgnaly sterowania i w ktérych sa zaprogramowane
koleine fazy sterowania podczas przeiscia. Pochylanie i od-
chvlanie w zawisie sterowane jest tarcza steruiaca, nato-
miast przechylanie osigga sie przez zmiane skoku og6l-
nego $migiel. Réznicowa zmiana skoku ogbélnego wspo-
maga réwniez zakret wykonvwanv lotkami. Moc silnika
iest sterowana przede wszystkim dZwignig skoku i mocy.
Steruie ona skokiem i mocg w réinveh proporeiach w
zalezno$ci od kata pnchvlenia gondnli. W zawisie dZwignia
ta steruie przede wszvstkim skokiem wirnika mnénego, co
.skrzynka” sumuiaca zmienia stopniowo na sterowanie
moeca w lncie poziomym.

W kwietnin 1979 r. przeprowadzono z XV-15 prébe pel-
nego przeifcia z zawisu do lotu pnozirmego oraz pelng
autnrotacja z wvlaczanvmi silnikami. W locie poziomvym;
osiagnietn predko$é maks. 561 km/h. Firma Bell traktuie
ten uklad jako mastepnv krok w rozwoiu techniki $mig-
Yowcowei twierdzac, ze nie jest on trudniejszv w produkcii
od §miglowebdw. Duza liczba ewentualnveh zastosowan moze
zadecvdowaé o wprowadzeniu go do masowego uzytkowa-
nia. Tak jak samolot o sterowanvm wektorze ciggu okazat
sie jedynym praktveznym rozwiazaniem dla samolotu od-
rzutowego, tak uklad z pochvlanym wirnikiem moze by¢
jedvnym vpraktycznym rozwigzaniem dla nieodrzutowego
samolotu PSL.

Warto réwniez wspomnieé o rozwiazaniach, ktére wy-
wndza sie bezpnérednio z techniki §migltowcowei, lecz pro-
wadza dn wveliminowania takiei wadv $miglowca jak sto-
sunknwn mala predknéé maksvmalna. Firma Siknrsky mpra-
cuje nad &émiglowcem XH-50A ARBRC (Advancing Blade
Concept) z dwoma wspotosiowymi. przeciwbieznymi wirni-
kami i dwoma dodatkowymi silnikami odrzutowymi J-60

{ G Smigtowiec
Smigtowiec

* —— z dodatkowym
napgdem
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nosn, o dodatkowymi
oy Ssilnikami
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]
g : I
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Rys. 10, Ciagg jJednostkowy dla réinych ukladéw samolotéw PSL\
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o ciggu 14,7 kN. W tej koncepcji zjawisko oderwania na
lopatach poruszajgcych sie w kierunku przeciwnym do
kierunku lotu zostalo wyeliminowane przez zsynchronizo-
wanie ruchu lopat tak, ze lopaty poruszajgce sie w kie-
runku lotu znajdujg sie roéwnocze$nie po obu stronach

kadluba i wytwarzaja wiekszg czeS¢ sily noénej. Podczas
préob XH-59 osiggal predko$§é maks. 600 km/h.
Ambitniejszym rozwigzaniem jest koncepcja skrzydla

X, ktora zaklada uzycie czterolopatowego wirnika no$nego
do startu i ladowania oraz wykorzystanie go jako skrzydla
w locie poziomym po zatrzymaniu w konfiguracji litery X.
Prace badawcze nad calodcig zagadnien zwigzanych z tym
programem prowadzone sg obecnie w TUSA. Szczegdlnie
istotne sg badania wirnikéw ze sterowang cyrkulacja, gdyz
tego rodzaju naped ma by¢ zastosowany w tym rozwigza-
niu. Lopaty wirnika majg profil eliptyczny ze szczeling
na krawedzi sptywu, przez ktérg wydmuchiwane jest spre-
zone powietrze doprowadzane do lopaty. Sila noéna jest

!
)
g

50 70 50 20 250 £ 20 kA

Rys. 11. Moc niezbedna odniesiona do mocy w zawisie dla réznych
ukladéw samolotéow PSL: 1 — $miglowiec, 2 — $miglowiec z na-
pedem, 3 — obracane skrzydlo, 4 — pochylany wirnik, 5 — po-
chylane $miglo, 6 — wentylator nosny, 7 — sterowanie wektorem
ciggu, 8 — uklad z silnikami no$nymi

wigc proporcjonalna do przeplywu powietrza wydmuchi-
wanego przez szczeling, a sterowanie ogélne i cykliczne jest
osiggane przez zmiane wielkosci przeplywu. Dla sterowania
w locie poziomym oraz podczas zatrzymywania i rozpedza-
nia wirnika, w skrzydle X zastosowano szczeliny zaréwno
na krawedzi sptywu, jak i natarcia lopaty.

* * *

Duza réznorodnosé ukladéw konstrukcyjnych samolotéw
PSL w znacznym stopniu utrudnia ich wzajemne poréw-
nanie. Potrzebny jest wiec wspélny parametr dla réznych
rodzajéw napedéw. Takim parametrem moze byé obcig-
zenie powierzchni tarczy, ktére definiuje sie jako stosunek
maksymalnego ciggu do odpowiedniej powierzchni urzadze-
nia wytwarzajacego ten cigg. Dla $miglowca bedzie to po-
wierzchnia wirnika, dla samolotéw napedzanych $migla-
mi — suma powierzchni $migiel, dla samolotéw odrzuto-
wych — suma przekrojéw dysz wylotowych. Rys. 10 poka-
zuje zalezno$¢ ciggu jednostkowego od obcigzenia tarczy.
Widaé¢ wyrazny spadek ciggu jednostkowego ze wzrostem
obcigzenia tarczy, co ma oczywiScie wplyw na osiggi —

przede wszystkim w zawisie. Na osiggi w zawisie wplywa
réwniez zjawisko blisko$ci ziemi. Najogblniej moéwige jest
on ujemny dla samolotéw odrzutowych przede wszystkim
ze wzgledu na oplyw samolotu strumieniem indukvowanym
przez gazy wylotowe z silnika oraz z powodu zasysania
go:/acego powietrza przez silniki. Straty ciggu mogg siegaé
10

Samoloty napedzane $miglami badZz wirnikami doznajg
dodatniego wplywu ziemi, choé optyw kadluba strumieniem
zasmiglowym powoduje dodatkowe docigzenie kadluba. W
stanach przej$ciowych lotu gléwnym problemem jest za-
pewnienie dostatecznego nadmiaru mocy. Rys. 11 pokazuje
moc niezbedng odniesiong do mocy w zawisie dla réznych
rozwigzan samolotéw PSL. Jezeli w zawisie i dla malych
predkosci wigkszoéé korzySci wydaje sie wynikaé z male-
go obciazenia tarczy. to z rys. 12 wynika, ze konstrukecje
o malym obciazeniu tarczy osiggaig male predkosci maksy-
malne. Nalezy dodaé, ze krzywe te nie sa definitywnie
ograniczone, lecz ich zakres moze byé rozszerzany.

Nie mozna jednak zapominaé, ze lotnictwo to nie tylko
technika. Do chwili obecnej rozwéj konstrukeji samolotéw
PSL dokonywat sie gléwnie dzieki zaméwieniom wojsko-
wym. Ciagle jednak trwaja dyskusje nad koncepcjami tak-
tycznymi dla tego rodzaju lotnictwa. Nawet Harrier méglby
podzielié los tylu innych samolotéw PSL, ktérych rozwéj
byl przerywany ze wzgledéw pozatechnicznych, gdyby nie
dopasowanie tego samolotu do pewnych specyficznych zalto-
zen taktycznych. Powazng cze$é zamébéwienn na samoloty
PSL stanowig zaméwienia od marynarki wojennej. Wigze
sie to z koncepcja zastapienia duzych lotniskowcéw przez
wiekszg liczbe mnieiszych jednostek. Dlatego tez wiekszo$é
prac rozwojowyvch jest prowadzona z my$la o potrzebach
lotnictwa morskiego. Duzy koszt oraz droga eksploatacja
hamujg rozwdéj zastosowan cywilnych techniki PSL. Naj-
wieksze szanse na wprowadzenie do seryjnej produkecji ma

putap,
g

16000

predkas‘c lotu,

R

Rys. 12, Osiggi roznych ukladéw samolotéw PSL (oznaczenia jak
na rys. 11)

Bell XV-15. Firma Bell utrzymuje, ze koszt pasazerokilo-
metra dla maszyn tego typu przy obstudze platform wiert-
niczych bylby nizszy niz dla obecnie uzywanych $miglow-
cow.

Uwaga: Literature zamiesciitémy w I cz. artykutu — TLiA nr 10/83

NOWOSCI TECHNICZNE

Stoisko badawcze przektadni $migtowcowych

Firma Froud Engineering (WIlk. Brytania), ktéra jest
czionkiem Redman Heenan International przekazala na
przelomie roku 1982 i 1983 firmie Westland Helicopters
Ltd. nowe stoisko badawcze przekladni $miglowcowych.
Prace nad nim trwaly ponad dwa lata. Gl6wnym przezna-
czeniem tego stoiska beda badania transmisji nowych ge-
neracji $miglowcé6w. Ma ono byé bardzo elastyczne. Zato-
zono mozliwo$¢ badania przekladni $miglowcéw duzych
(lgczna moc silnik6w mnapedzajgcych stoisko 6620 kW —
—-9000 KM) oraz najmniejszych. Zalozono réwniez mozli-
wos$é badania zarb6wno calych t1ansmlsn émxglowcéw, jak
i ich poszczegblnych elementow.

TLiA 1983 nr 11

Po kilku miesigcach studibw firma Froude Engineering
zaproponowala wariant stoiska, w ktérym badane prze-
kladnie sg mnapedzane duzymi silnikami elektrycznymi
i obcigzane hamulcami hydraulicznymi. W ukladzie prze-
widziano sprzegla indukcyjne do korekcji predko$ci wa=
16w i momentéw obrotowych.

W czasie prac nad stoiskiem obie firmy (Froud i West-
land) $ci$le ze sobg wspo6lpracowaly. W rezultacie powsta-
lo stoisko, ktérego schemat przedstawiono na rysunku.
Moze ono symulowaé naped przekladni gléwnej $miglowca
jednym, dwoma lub trzema silnikami. W tym celu wypo-

cd. na s. 33
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Analityczna metoda wyznaczania
dtugosci uktadu dolotowego silnikéw: tfokowych

Projektujac silnik tlokowy, konstruktor staje przed pro-
blemem doboru ukladu dolotowego pod wzgledem jego
ksztaltu, $rednicy, dlugo$ci itp. Dobdér ten powinien byé
na tyle trafny, aby wykorzystane byly efekty wszystkich
zjawisk powstajgcych w ukladzie w czasie napelniania cy-
lindréw, takich chociazby jak wystepowanie zjawisk falo-
wych. Nie ulega watpliwosci, ze dopiero badania proto-
typowe mogg rozstrzygnaé o tym, jaki ostatecznie ma byé
uklad. Autorzy pokusili sie o wyprowadzenie zalezno$ci
umozliwiajgcej wyznaczenie dlugo$ci ukladu dolotowego
w oparciu o stosunkowo prosty model i przy przyjeciu
zalozen upraszczajgcych. Jako podstawowe zalozenie w pro-
iektowaniu ukladu dolotowego przyjmuje sie zwykle moz-
liwie korzystny wplyw na moc rozwijang przez silnik. Jest
to bezposrednio zwigzane z napelnieniem cylindréw silnika
§wiezym l}adunkiem przy ustalonej uprzednio predkosci
obrotowej. Uklad dolotowy wplywa wiec na przebieg krzy-
wej momentu obrotowego w zaleznosei od predkosci obro-
towej. Rozwigzanie konstrukcyjne ukladu dolotowego moze
tez decydowaé o poprawno$ci reagowania silnika na mnagle
otwarcie przepustnicy gaZnika, a takze o poprawnodci
i rébwnomiernoéci pracy silnika na biegu jalowym [1].

Brak jest jednoznacznych wymagan odnoénie do ukladéw
dolntowvch. Przykladowo firma Chrysler do obliczenia diu-
gosci ukladu zaleca stosowanie mastepujgcej zalezno$ci [2]:

6ar
40,075 m o)
ni

l=

gdzie:

a — predkoéé diwieku w uktadzie dolotowym,

n — predko$¢ obrotowa silnika,

i — liczba cylindréw przypadajgca na jeden przewo6d

dolotowy,

7 — liczba suwbéw obiegu silnika.

Nie jest to jedyna zalezno$é, jaka mozna spotkaé w lite-
raturze. Przykladowo w [1]

a-t'
l= 7,5 Ty M

n-.t

(1a)

a w [2]

30
I= Ls—a,rs m
2ni

(1b)

gdzie: Ls — wspélezynnik dlugosci ukladu dolotowego (auto-
rzy, proponuja: Ls=0.1). Natomiast w innych pracach
mozna spntkaé wzory przeksztalcone po podstawieniu pred-
knéei dzwieku a = 340 m/s. Jednak zadna z prezentowanych
zaleznoéci nie okresla wplywu Srednicy uktadu dolotowego,
. jak i pojemnoéci skokowej silnika ma dlugoéé ukladu.

Dodatkowym zalozeniem, przy ktérym wyprowadzone zo-
staly powyzsze zaleznoSci jest zalozenie, ze w ukladzie
dolotowym wystepuia jedynie efekty zwigzane ze zjawi-
skami falowymi. Jednak zgodnie z [8] i [11] proponowane
jest rozdzielenie zjawisk falowych i bezwtadnoéciowych.
Szczegdlnie w [11] w wyniku badan numerycznych pro-
cesu napelniania cylindra zaproponowano rozdzielenie
wplywu fal ciénienia i wplywu bezwladno$ci stupa ply-
nacego gazu. Autorzy nie znale?li do tej pory w literatu-
rze teoretycznego uwzglednienia wplywu bezwladnosci stru-
mienia gazu na dlugos¢ ukladu dolotowego. Mozna jg wy-
znaczyé po kilku przeksztalceniach z réwnania uzyskanego
w pracy [3]:

I '30ar V—k
T 2ni v,

(1)

oznaczenia w tekscie i na rys. 1.

Rownanie to nie uwzglednia jednak zmiany energii mie-
szanki w cylindrze i jej wplywu na dlugo$é rezonansowq
ukladu.
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Autorzy proponuja wzér, ktéry moze dopoméec we wstep-
nym oszacowaniu dlugo$ci ukladu dolotowego, pozwala-
jacej na wykorzystanie w procesie napeilniania nie tylko
zjawiska falowego, ale i bezwladnoSciowego.

Problem napelnienia cylindréow silnika tlokowego, a w
tym i przeplyw przez uklad dolotowy, jest bardzo zlozony,
czynigc jednak pewne zalozenia upraszczajace, mozna W
sposéb zadowalajgcy -opisaé r6éwnaniami zachodzace zja-
wiska. W tym celu przyjmuje sie, ze czynnik jest jedno-
fazowy, nielepki, niesci§liwy i podlega w przyblizeniu pra-
wu Hooke’a, gesto§¢ czynnika w kanale i cylindrze jest
jednakowa, a przeplyw jest adiabatyczny.

Do przeprowadzenia analizy problemu przyjeto model
jak na rys. 1. Zakladajac, Ze czynnik znajdujacy sie w
kanale tworzy umowny ,pret”, a masa znajdujacego sie
w cylindrze czynnika jest ,masa zawieszong” na koncu
tego ,preta” oraz pomijajac wystepujace straty energii
(tzn. calkowita ilo§¢ energii w ukladzie zachowuje wartosé
stala, zmieniajac jedynie postaé), wyprowadzié mozna réw-
nanie ruchu [6].

Catkowita energia stanowi sume:

— energii kinetycznej .zawieszonej masy” drgajgcej,
— energii kinetycznej ,,preta”,

— energii potencjalnej odksztatconego ,,preta”,

— energii potencjalnej . zawieszonej masy”.

Dodatkowym zatozeniem jest to, Ze przemieszczanie po-
szczegblnych elementéw ,preta” jest proporcionalne do od-
leglo$ci od przekroju zamocowania. Czyli dla elementu
dmy odleglego o u (rys. 1) od przekroju wlotowego, jego
przemieszezenie zgodnie z zaloZeniem jest réwne

u

a predko$é przemieszczajgcego sie elementu o masie dmg
dx,, u dx

Uy = — = ——— 3

" d 1 d @

1/////{/}{(( L

Rys. 1.
niowy uktadu
wego

doloto-

Model oblicze- —M — — T_ —
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Masa tego elementu wyrazona jest zaleinoécig

d
dmy, = Vkpl—u
zatem energia kinetyczna drgajgcego odcinka ,,preta” wy-
niesie:

dmyv3, 1 u? dx\?
dE, = = —Vip—du| —
k 2 2 P “( d:)
Calkujgc otrzymuje sie catkowitg energie stlupa gazu:
u=l
1 u? dx \?
Ep = — Vip — du|— 4
o= [ 3reralg) @
u=0
Energia kinetyczna ,podwieszonej masy” poruszajgcej sig
dx
z predkoscig v=7 wynosi:
mev? 1 dx \*
Epe = =—Vp|l— 5
=T = m(m) )
Poruszajgca sie masa traci cze$¢ swojej energii poten-
cjalnej
Ep, = —V,.pgx (6)

Istnieje jeszcze w ,precie” energia sprezysta, jakg ma w
danej chwili ,pret” wydluzony o x. Zgodnie z [6] jest:

1 EVia?
T2 e U
gdzie: E — wspodlczynnik $ci§liwosci (odpowiednik modutu

Younga). Z bilansu emergetycznego wynika, Ze:
Ej + Ege+ E; + E, = const

Podstawiajgc wzory (4), (5), (6), (7) do ostatniego wyraze-
nia, a nastepnie roézniczkujgc wzgledem czasu i porzad-
kujge, otrzymuje sie

d*x 3EV) 3V.0g
+ x— = (8)
e pB(Vip+3V,) P(V+3Vy)
Aby wuprosci¢ zapis, nalezy podstawi¢ [10] pamietajgc

przy tym, ze a*= -;
gdzie: a — predkosé dzwieku, woéwczas otrzymamy:
. 3 Via? 9)
0=
= B3V :
oraz
3Veg
N Vk+3 Vc
Ostatecznie wzér (8) przyjmuje postaé
d*x "
_&;2_ + g x — A=0
Wyrazenie (9) pozwala na wyznaczenie czestoSci drgan
wilasnych g, skad mozna wyznaczy¢é okres wahan [6]
2n 1 1 V.
=—=21—]/ = 2 (10)
W, a 3 Vi
Kﬁi I a=340"s
l — Wy ()
I —-wgl1]
. N N " 12/
/& n=3000 5% \
| n=5000, =000 25
a5 } \& P Lo o 5ude.

04 \ \ \\

10 20 30 40 (m

Rys. 2. Zalezno$§¢ diugo$Sci ukladu dolotowego od stosunku obje-
tosci skokowej silnika do objetosci ukladu dolotowego dla roéz-
nych predkoSci obrotowych silnika w poréwnaniu z wynikami
otrzymanymi ze wzoru (1) 1 (la)
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Rys. 3. Zaleznofé diugo$ci ukiadu dolotowego od Jego
Srednicy, dla roéznych diugo$cl nieskorygowanych 1 réznych
objetosci skokowych silnika: I — Ve=10,1-10% mi, 2 — Vo=

=05-10% m} 3 — V,=1,0-10"" m?

Celowo pominieto tutaj sile wymuszajgcg, aby zajgé sie
tylko “czestoscig drgan wilasnych. Wiadomo jednak, ze naj-
korzystniejszy wplyw ukladu dolotowego jest wtedy, gdy
czesto§é drgan wlasnych réwna sie czesto$ci drgan wymu-
szonych (zjawisko rezonansu) [10].

Czesto$é drgan wymuszonych jest proporcjonalna do pred-
koéci obrotowej silnika, tak wiec {9]
nni
V=
307/2
a warunek rezonansu to
Wy =V

Podstawiajgc znane wielkoSci na wy (9) i » otrzymu-
je sie
1= 307/2a 3 a1

ni vV,
143

Vi
Po podstawieniu za:

nd?

i przeksztalceniu, réwnanie (11) przyjmuje postaé réwna-

nia kwadratowego, ktoérego pierwiastek dodatni wyraza
wzbr (12)

1 1
I= —6¥,—+ '/36Vg-7;;‘i—‘+1; (12)

gdzie:

30 a‘r./2 '/3— (13)
anm

i stanowi dlugo$é nieskorygowang ukladu dolotowego.

Interpretacje graficzng zaleinosci (11) i (12) przedsta-
wiono na rys. 2 i 3.

Zmiana diugosci ukladu dolotowego w wyniku wzrostu
stosunku objetosSci skokowej cylindra do objetosci ukladu
dolotowego dla malych predkosci obrotowych jest do$é
znaczna. Wiadomo jednak, ze dla silnikéw wolnoobroto-
wych, w celu efektywniejszego doladowania dynamicznego
dobiera sie diugie przewody dolotowe, dlatego tez z krzy-
wej dla n = 1000 obr/min wynika, ze stosunek objetoSci
powinien sie zawieraé w granicach 0,4..0,8. Tak dlugie
przewody dolotowe (3,1..3,8 m) bylyby klopotliwe do wy-
konania i montazu oraz powinny by mie¢ mozliwo§é pod-
grzania ladunku, gdyz w czasie przeplywu paliwo moze
osiada¢ na $ciankach kanalu. Przy wigkszych predkos$ciach
obrotowych stosunek ten powinien sie zawieraé w grani-

==

P

cach 09..1,4 a nawet i 1,6, Dalsze zwiekszanie —V—'nie
()
powoduje wyraznego skrécenia ukladu dolotowego.
W literaturze [1] twierdzi sie, ze przedstawiony tam

wz6r pozwala na wstepng ocene diugosci ukladu doloto-
wego z dokladno$cia do 5%, tak wiec w konfrontacji
z przedstawiong przez autoré6w zalezno$cig wynika, ze sto-
sunek objetosci powinien zawiera¢ sie w granicach 0,8..1,2
(mniejsze warto$ci dla mniejszych predko$ci obrotowych).

Na rys. 3 przedstawiono zwigzek diugosci ukladu dolo-
towego i jego $rednicy. Widaé, ze dla malych objetosci
skokowych dlugo$é przewodu dolotowego szybko zbliza sig
do dlugo$ci nieskorygowanej. Dla tych silnikéw doladowa-
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nie dynamiczne miatoby najwiekszy wplyw przy dlugich
przewodach o duzej objetosci. Wstepnie Srednice przewodu
dolotowego mozna okreslié z zalezno$ci podanej przez
I. M. Lenina:

4
d? = —(2,4...2,8)10%*Vn, cm?
7

gdzie:

Vss — pojemnos$é skokowa silnika, dm3,

n — predkosé katowa silnika, rad/s.

Dalej majgc juz wartosci d, Vs, n, a — mozna wyznaczy¢
diugos¢ takiego przewodu z zaleznosci (12).

Wyprowadzone zaleznosci pozwalajg na okre$lenie nie-
zbganych parametrow ukladu dolotowego (I, d) w procesie
jego projektowania. Ofrzymane wyniki podlegajg jednak
weryfikacji po przeprowadzeniu niezbednych badan proto-
typowych.

* * *®

Z przeprowadzonych rozwazan wynikaja nastepujace
wnioski:
@ Otrzymane =zalezno$ci wykazujg znaczng zgodnosé

z dotychczas stosowanymi wzorami (1), (la), (1b). Ujmuja
one ponadto wplyw pojemnosci skokowej silnika, Sredniej
¢rednicy uktadu dolotowego i jego pojemnosci.

® Zalecanym stosunkiem objetosci skokowej silnika do
objetosci ukitadu dolotowego jest przedzial 0,8...1,4.

® Otrzymane wyniki mogg stanowié obszar, w ktérym
nalezy dokona¢ poszukiwan optymalnego wariantu, nie
moga one stanowi¢ jednak wprost jednoznacznej odpowiedzi.

® Dobor diugosei uktadu dolotowego przy uwzglednie=
niu zalecanego stosunku objetosci pozwoli na wykorzysta-
nie zjawiska falowego oraz bezwladno$ciowego jako czyn-
nikéw wplywajgcych na napelnianie silnika.
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Problemy préb statycznych samolotow

Podstawowym  kryterium, ktére musi spelnia¢ kazde
urzadzenie, jest bezpieczenstwo jego uzytkowania. W lot-
nictwie wymagania w tym wzgledzie muszg by¢ wyjatko-
wo ostre, gdyz za kazdym, pozornie nawet blahym, defek-
tem mogg sie kry¢ sytuacje katastrofalne dla zalogi, ewen-
tualnych pasazeré6w oraz kosztownego sprzetu. W zwigzku
z tym zar6wno platowiec, jak i silnik oraz poszczegélne
agregaty i instalacje podlegaja roznorodnym proébom i ba-
daniom, ktéorych dopiero pozytywny wynik stanowi pod-
stawe dopuszczenia samolotu do lotu, a nastepnie do eks-
ploatacji.

Dla struktury noénej samclotu takimi koronnymi bada-
niami — przynajmniej w $Swietle wymagan przepiséow oraz
organéw nadzoru cywilnego i wojskowego — sg proby sta-
tyczne. Trzeba tutaj od razu zaznaczy¢, ze temat ten nie
byl poruszany od lat w literaturze krajowej, mogloby si¢
wige wydawaé, ze wszystko jest w nim jasne i oczywiste,
a zrealizowane proby dajg w wyniku pelne i jednoznaczne
odpowiedzi.

Poniewaz — zdaniem autoréw — wlasnie tak nie jest
i prowadzone proby statyczne nie budzg zaufania, wiec
postanowiliémy przedstawi¢ pewne propozycje, giownie do-
tyczgce wymagan formulowanych w programach proéb.

Genezy potrzeb préb statycznych

Podstawg prowadzenia prob statycznych powinny byé¢
dorazne i perspektywiczne potrzeby konstruktoréw sprze-
tu, ktoérzy w dazeniu do optymalizacji struktury — maso-
wej, sztywno$ciowej, poprawianej ze wzgledu na przewi-
dywane ulatwienia obstugi i warunkéw eksploatacji oraz
biezgcych zabezpieczen antykorozyjnych i remontéow —
cheg znaé statyczne skutki przewidywanych, wariantowych,
posunieé¢ konstrukcyjnych. Nalezy rowniez nadmienié, ze
precyzyjnie opracowana préba statyczna moze ujawnié
wiele miejsc, w ktéorych mozna oczekiwaé klopotéw zme-
czeniowych.

Proby statyczne sg roéwniez istotnym mnarzedziem przy
weryfikacji modeli obliczeniowych. Pewng miarg sg po-
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réwnania odksztalcen gietnych i skretnych, ale najpewniej-
szy obraz otrzymuje si¢ przy uzyciu tensometréw oporo-
wych. Jest to zabieg i kosztowny i klopotliwy, ale majgc
wykazang duzgq zbiezno$¢ wynikoéw — obliczeniowych
i z prob — mozna pézniej tylko analitycznie wyznaczaé
dostateczng wytrzymato$é struktur, dla wielu przypadkéw
obcigzen lub wprowadzonych zmian konstrukcyjnych, bez
uciekania sie do dodatkowych préb statycznych.

Kolejnym — i najczesciej jedynym — wykorzystywanym
powodem zamoOwien na realizacje prob statycznych jest
konieczno$¢ wykazania dostatecznej wytrzymatosci, wyni-
kajaca z przepisbw budowy samolotéw dla okreslonego
organu nadzoru. Jest oczywiste, ze dla konstruktora, ktory
dysponuje mozliwie pelng informacjg o strukturze, zreali-
zowanie ww. potrzeb jest, praktycznie rzecz biorgc, czysta
formalnoscig i przy prawidlowej organizacji prac nie na-
strecza wigkszych trudno$ci, co nie znaczy, ze nie pocigga
za sobg pewnych dodatkowych kosztow.

Niewielkim zZrodlem zapotrzebowan na proby statyczne
sg badania elementow wusterkowych. Zdarzajg sie rzadko,
ale przy seryjnej produkcji i uruchamianiu elementéw na
calg partie¢ bywa, Ze dana powazna usterka powtarza sie
na kilku lub kilkunastu sztukach. Woéwczas jeden z uster-
kowych elementéw przeznacza si¢ na proby.

Przy ustalonej i wieloletniej produkcji danego samolotu,
w strukture wprowadza si¢ drobne zmiany, ktérych Zrod-
lem s3 najczesciej uwagi z eksploatacji, poprawa techno-
logii produkeji lub choéby wnioski racjonalizatorskie. Kaz-
da z tych zmian oddzielnie nie budzi wiekszych zastrze-
zen, ale zlozenie ich razem — po pewnym czasie moze
spowodowaé zachwianie ufnosci w sprawnosé statyczng
sprzetu i wéwezas przeprowadza sie¢ ponownie préby. Bywa
rowniez, ze przy produkcji dla masowego odbiorcy takie
wymaganie jest zastrzezone w kontraktach.

Jest na ogoét przyjete, ze przy zmianie producenta samo-
lotu lub nawet tylko ktérego$ z waznych zespolow wyma-
ga sie powtérzenia prob statycznych. Dotyczy to zwlaszcza
nowych samolotéw budowanych wg dokumentacji licencyj-
nej, gdzie dodatkowo moze dochodzi¢ niebagatelny problem
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zmiany materialéw i poéiabrykatéw podstawowej struk-
tury nosnej.

Przy budowie samolotu zgodnie z koncepcjg ,fail-safe” —
po przytozeniu do sprzetu okre$lonej liczby cykli lub blo-
XOw obcigzen oraz po uzyskaniu okreSlonej dlugosci pek-
nie¢ zmecezeniowych — prowadzi si¢ prébe statyczng, w
celu wykazania dostatecznej, resztkowej wytrzymatosci
statycznej tak uszkodzonego elementu.

Przypadki do prob i etapy prob

Jest sprawa oczywista, ze nie ma mozliwosci zrealizowa-
nia w probach statycznych wszystkich przypadkéw obcig-
zen przewidywanych przepisami. Jezeli sie uwzgledni calty
obszar cigzar6w 1 ruchu $rodkoéw ciezkosci wynikajgcy
z mozliwych sposobow zaladowania samolotu i zwigzanych
z tym zapasbw paliwa, wszystkie predkosci, obwiednieg
przecigzen zaréwno od podmuchéw jak i manewrowych
oraz inne zmienne parametry to, formalnie biorge, liczba
przypadkéw siega kilkuset lub wiecej. Po wykonaniu
obwiedni roéznego rodzaju obcigzen: momentéw gnacych,
sit poprzecznych, momentéw skrecajgcych, dzialajgcych na
dany fragment struktury, mozna eliminowaé powazng ich
czes$é juz na wstepnym etapie analiz. Pozostaje ich jednak
zbyt liczna grupa, aby mozna bylo wszystkie zrealizowaé
w probach statycznych. Dodatkowo nalezy zaznaczyé, ze
najczesciej modelowy rozdzial obcigzen jest uzalezniony
od rodzaju struktury nosnej oraz rozkladéw jej sztywnosci
i nie da sie go zrealizowaé dostatecznie jednoznacznie na
etapie obliczen obcigzen zewnetrznych. Z powyzszego wy-
nika, ze wzglednie racjonalnego wyboru przypadkéw do
prob statycznych danego fragmentu struktury mozna do-
konaé nie weczesniej niz po przeprowadzeniu wnikliwych
projektowych obliczen wytrzymalo$ciowych. Obliczenia ta-
kie sg jednym 2z podstawowych materialdw Zroédiowych
przy dyskutowaniu przez konstruktora prowadzgcego ,Wy-
kazu przypadkéw do prob statycznych” z organem nadzo-
ru, przed przystgpieniem do realizacji préb dowodowych.

Taki wykaz jest z reguly rozbity na trzy etapy:

— proby przed oblotem,

— proby dla zdjecia ograniczen,

— préby dla okre$lenia rzeczywistej wytrzymalosci.

Bywa rowniez, ze jesli drugi etap zawiera stosunkowo
duzo czasochlonnych proéb, rozbija si¢ go na podetapy, aby
umozliwié prowadzenie préb w locie z czeSciowym zdej-
mowaniem ograniczen.

Programy prob ramowe i szczegélowe

W zakladach ze specjalistycznym rozbiciem pracy ma po-
szczegblne komoérki organizacyjne powstajg dwa dokumen-
ty programowe:

— pierwszy, odpowiadajacy w glownej mierze na pyta-
nie ,,co?” opracowywany przez komoérke tworzgcyg program
proby, nazywany Ramowym Programem Préb (RPP),

— drugi, odpowiadajgcy przede wszystkim na pytanie
»jak?” i opracowywany przez komorke realizujgcg proby,
nazywany Szczegélowym Programem Prob.

RPP opracowuje sie¢ wg potrzeb zlecajgcego probe, czyli
konstruktora prowadzgcego dany samolot. Zlecenie powin-
no jednoznacznie okreslaé m.in.: obiekt préob — =z podang
kompletacjg badanego zespolu, cel préb, kolejno$é realizacji
RPP, Zrédlowg dokumentacje obcigzen. Moéwige o wyma-
ganiu podania kompletacji zespolu badanego, mamy na
uwadze wyszczegolnienie elementow skladowych — czesci
zespolu konstrukcyjnego — podlegajgcych prébom. Nalezy
podaé réwniez i te elementy, ktére byly wykonane przez
innych producentow.

RPP powinien okre$laé: obiekt préb, cel préb, sposéb
mocowania obiektu, badane przypadki obcigzen, rodzaj
i miejsce pomiar6w — jezeli prowadzenie pomiaréw jest
wymagane, kryteria oceny wynikéw préb, wymagania od-
nosnie do przebiegu prob oraz prowadzenia badan dodatko-
wych — jesli taka koniecznosé wystepuje.

Specjalnym zagadnieniem jest sprecyzowanie wymagan
dotyczacych zawarto$ci protokoldéw z préb. Protokoél z pro-
by powinien zawieraé:

— szczegblowe i jednoznaczne okreslenie wszystkich pa-
rametrow proby — dokladne okreSlenie sposobu realizowa-
nia kazdej proby,

— jasne i jednoznaczne przedstawienie sposobu wpro-
wadzania sil, momentéw, blokowan, podparé itp.,

— wykresy zrealizowanych w probie obcigzen — sit
i momentéw zredukowanych do okreélonej linii,

— analize bledu zrealizowanych obcigzen,
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«— wyniki mierzonych parametrow w trakcie proby wraz
z analizg bledu pomiarow,

— opis zachowania sie konstrukcji w trakcie obcigzania
z zalgczonymi fotografiami rejestrujgcymi wystgpienie po-
falowan (widocznych odksztatcen) konstrukcji, przy obcig-
zeniach dopuszczalnych i niszczgeych, oraz po ich zdjgeiu,
jak rowniez po zniszczeniu konstrukceji,

— ocene prawidiowosci przeprowadzenia proby i oceng
wynikow badan laboratoryjnych,

— orzeczenia z laboratoryjnych badan elementéw struk-
tury nosnej badanego obiektu proby oraz ew. innych ele-
mentOw zniszczonych,

— wyniki wymaganych badan dodatkowych,

— integralng czgscig protokolow z prob powinna by¢
aktualna kompletacja obiektu proby, ze szczegolnym
uwzglednieniem wszelkich odstepstw od pierwotnej doku-
mentacji konstrukcyjnej zarowno elementéw skladowych,
jak i calo$ci zespolu — Kkart zmian konstrukcyjnych, pro-
tokolow uzgodnien, kart usterek, notatek stuzbowych, uste-
rek wyniklych w transporcie oraz w montazu proby i in.
Ww. kompletacja powinna by¢ uzgodniona z konstrukto-
rem prowadzgacym przed rozpoczeciem proby.

Jak wyzej wspomniano, protokoly z prob powinny zawie-
raé ,orzeczenia z laboratoryjnych badan elementow struk-
tury...”. Koniecznos¢ przeprowadzania takich badan po-
dyktowana zostala glownie wystgpowaniem duzych rozrzu-
tow we wilasciwosciach wytrzymatosciowych poéifabrykatow
stosowanych w budowie samolotow.

Realizowanie obcigzenn obliczeniowych, dopuszczalnych
i niszczgcych, na obiektach prob bez uwzglednienia wplywu
rozrzutu wlasciwo$ci wytrzymatosciowych i geometrycznych
nie daje jednoznacznej odpowiedzi co do uzyskania wyma-
ganego wspoélczynnika bezpieczenstwa. Orzeczenia z badan
laboratoryjnych umozliwiajg ustalenie wymaganych obcig-
zen dopuszczalnych proby i odpowiednio — niszczgcych
proby, jak rowniez pozwalajg na wilasciwg weryfikacje wy-
nikéw prob (tj. sprowadzenie ich do minimum wlasciwo-
Sci dopuszczanych dokumentacjg konstrukcyjng).

Optymalnym rozwigzaniem byloby, aby wyniki tych ba-
dan znane byly przed realizowaniem préb statycznych. Jed-
nakze w praktyce napotyka sie¢ na duze trudno$ci z prze-
prowadzeniem wszystkich wymaganych badan przed proé-
bami statycznymi, stad zdecydowano si¢ na ich podzial
na dwa etapy i tak: w etapie I wykonuje sig¢ wstgpne ba-
dania laboratoryjne, ktére powinny byé¢ zrealizowane przed
przystagpieniem do prob statycznych (celem tych badan
jest uzyskanie danych okre$lajgcych z pewnym przyblize-
niem wymagane obcigzenia préoby), w etapie II natomiast
ujeto te badania, ktore bedg realizowane po probach sta-
tycznych. Celem ich jest uzyskanie takich informacji, ktére
pozwolg na prawidlowg korekte wynikow proéb oraz okre-
$lenie rzeczywistego wspolczynnika bezpieczenstwa.

Badania etapu I powinny obejmowac:

— szczegblowe pomiary geometryczne (elementéw bedg-
cych obiektami préb) -—— zakres pomiaréw ustala zlecajgcy
probe, tj. konstruktor prowadzgcy dany samolot;

— laboratoryjne badania ,,probek §wiadkéw” — pod tym
okre§leniem rozumie sie probki do badan wytrzymatosci
na rozcigganie, wykonane z tego samego poifabrykatu co
element przeznaczony na proby, poddane tej samej obrébce
cieplnej, cieplno-chemicznej itp. jednoczesnie z elementem
podlegajacym probom statycznym. Objeto$¢é materialu nie-
zbedna do analiz chemicznych oraz wymiary proébek do
badan wytrzymatoSciowych elementéw — wg wymagan
Laboratorium Metaloznawczego.

Probki stanowig zalagcznik do elementu podlegajacego
probom. Wykaz elementéw, ktére muszg mieé¢ zalgczone
probki, wymiary probek i miejsce ich usytuowania na
potfabrykacie okresla zlecajgcy probe.

Badania probek $wiadkéw powinny obejmowaé: okresle-
nie Rm i Re, okres§lenie skladu chemicznego i sprawdzenia
jego zgodno$ci z mormg, sprawdzenie mikrostruktury (dla
sprawdzenia obrobki cieplnej), inne badania wg wymagan
zlecajgcego probe;

— pomiar twardo$ci elementéw podlegajacych proébom.
Wykaz elementéw podlegajagcych pomiarom twardosci
i miejsca wykonania pomiaru okres§la zlecajgcy probe. W
uzasadnionych przypadkach pomiar twardo$ci moze stano-
wié podstawe dla przyblizonego okre$lenia wartoSci Rm
elementu.

Zlecajacy badania etapu I powinien podaé wszystkie
dane 1identyfikujgce badany obiekt. (Sprawa kompletacji
dokumentacji z prob jest niezwykle istotna dla jednoznacz-
nego przypisania wynikéw z badan do badanego obiektu
proby, oraz wyeliminowania mozliwo$ci pomylek np. w
przypadku kilku wersji badanego obiektu).
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Badania etapu II — badania materialowe elementow po
probach nalezy przeprowadzi¢ po probie niszczgcej obiekt
proby.

Celem badan jest:

— sprawdzenie zgodnos$ci badanych elementow z doku-
mentac)a,

— uzyskanie danych do korekty wynikow z prob (ko-
rekte wynikow przeprowadzamy doplero po okresleniu
m.in. Rmrzecz. elementow obiektu proby),

— okreslenie przyczyn zniszczen elementéw w badanym
cbiekcie proby.

Badania laboratoryjne etapu II powinny obejmowac
wszystkie elementy nosne zespolu — bedgcego obiektemn
proby — zniszczone jak i nie zniszczone w probie. Bada-
nia wszysikich elementow struktury sg konieczne ze wzglg-
du na ww. korekte wynikow proby, ktora powinna by¢
przeprowadzona -w odniesieniu do kazdego z elementow
obiektu proéby.

W etapie II wykonuje sig:

— okreslenie wytrzymatlosci na rozcigganie Rm,

— okreslenie granicy plastyczno$ci Re lub Rgg — wiel-
kosci wykorzystywane m.in. przy przeprowadzeniu niezbgd-
nych analiz wytrzymalo$ciowych w zakresie obcigzen do-
puszczalnych,

— okreslenie modutu Younga E lub modulu sprezysto-
$ci postaciowej G tylko na wyrazne zgdanie zleceniodawcy,

— okreslenie skladu chemicznego materialu i sprawdze-
nie jego zgodnosci z norma,

— okreslenie struktury i rodzaju obrobki cieplnej i ciepl-
no-chemicznej oraz grubosci warstwy pokryciowej (w celu
poréwnania z dokumentacjg konstrukcyjng),

— okreslenie rodzaju poifabrykatu uzytego do produkcji
elementu (niejednokrotnie dokumentacja konstrukcyjna do-
puszcza mozliwosé stosowania zamiennikéw potfabrykatow,
np. odkuwka wzglednie pelny material, co nie jest bez
znaczenia w przypadku przeprowadzania koniecznych ana-
liz wytrzymaltosciowych),

— okreslenie kierunku witékien, w celu sprawdzenia na
zgodno$¢ z dokumentacja konstrukcyjna,

— okreslenie przyczyny zniszczenia elementow w probie,
w celu odzwierciedlenia charakteru pracy badanego obiek-
tu oraz dokomania ewentualnych zmian konstrukecyjnych
badanego obiektu proéby,

-— badania dodatkowe wg 2zgdan zleceniodawcy (np. po-
miar mikrotwardosci).

Badania materiatlowe II etapu, powinny by¢ przepro-
wadzone na prébkach wycietych z obiektu proby w pobli-
zZu miejsca zniszezenia oraz na probkach wycietych w
miejscach okre§lonych przez zlecajgcego probe (zaré6wno
dla elementéw zniszczonych, jak i nie zniszczonych).

Z przeprowadzonych badan materialowych powinno byé
sporzgdzone orzeczenie, ktoére oprocz wynikéw =z badan
powinno zawieraé¢: komplet zdje¢ fotograficznych obejmu-
jgcych widok ogélny i widoki szczegbélowe cze$ci z poka-
zaniem peknigeé i ich strefy (celem dokonania zdje¢ foto-
graficznych jest potrzeba zachowania dowodu identyfiku-
jgcego obiekt prob, a pokazanie peknigcia i jego strefy —
jakc pomocy dla konstruktora przy wprowadzaniu zmian
konstrukeyjnych badanego obiektu), numer rysunku czesci
i nazwe czesci, numer fabryczny czesci, date produkcji
cze$ci, wyszczegOlnienie wszystkich odstepstw od pierwot-
nej dokumentacji konstrukcyjnej obiektu proby, nazwe
i numer dokumentu uruchamiajgcego element do proéb.
Informacje powyzsze dostarcza komérce wykonujgcej orze-
czenia wykonawca prob statycznych.

Orzeczenia z badan etapéw I i II powinny stanowié
integralng czesé protokoltow z prob.

Szczegblowy program prob jest w gruncie rzeczy tech-
nologia realizacji prbéby okre§lonej w RPP, zawierajgcg
obliczenia i dokumentacje ukladéw obcigzajgcych, doku-
mentacje stoiska i aparatury pomiarowej. Znajduja sie w

a wynikajgce z okre$lonych przepisow, wg ktorych budo-
wally Jesl samolol oraz wielkoscl Korekcyjne vocigzen —
ula UDCIgZEl Propy — a Wylllkajgee z Daaan Ilzycznych
1 geomelrycznycn elementow Slrusiury nosne) egiemplarza
pgugeegou oblekleln propy.

Uwagl Koncowe

W oparciu m.n. o statyczne proby dowodowe dopuszcza
SI€ Uu esspludlac)l od KilkKuaziesigeiu do Kilkuset samolo-
luw, ldlezy WIEC Inlec co hajnule)] dostateczng Wwieazg
0 rzelzywiSlym Ininimalnym zapasle bezpieczenstwa pro-
Quiuwaliegu Sprugiu.

Lolerancya prouukcyjna blach duralowych jest duza —
ala placn parazo cienkich: 0,3<0,0 mm wynosi 4 = —3u%o
grupuscl lvminainej, dla plach grubszych: v,0+2 mm Wy-=
1luSl 4 = —=ZUY/0.

tigezna grubos¢é obu warstw plateru 0p == 10% grubosct
nolnalne).

Ula stall typu 3UHGSA tolerancja Rm wynosi ok. 20%,
dla He puaaje sig tylko dolng granicg. Durale typu PAT
majg tez poaawang tylko dolng granicg Rm i iHe. Szczegol-
nie w grubych piytach i pretacn, z Ktorych zarowno ala
prototypow, Jak 1 plerwszych Serii wykovnuje sig okucla,
wezly, dzwignie sterowania i wiele innych waznych ele-
mentow — majg podane Kmmin — 3940 MPa. W rzeczywi-
stusci bywaty przypadki, ze K, wynosila 640 MPa.

W trakcie realizacji prob statycznych, w znakomitej
wigKszuscl przypadkow — oprocz ubcigzen awaryjnych —
nalezy wykazac speinienie okreslonych wymagan zarowno
przy obcigzeniach dopuszczalnych, jak 1 miszczgeych.

Dla prawidiowej oceny wylnukow proby slalycznej nie-
zbgana jest peina intormacja o wymiarach i stanie nzycz-
nym elementow wchodzgcych w strukturg nosng badanego
zespolu — odpowiaaajgcg pracy w danym przypadku obclg-
zenia.

Brak powtarzalnosci zarowno parametréw geometrycz-
nych, jak i lizycznych oraz chemicznych poirabrykatow
dustarczanych nawet z tej samej huty — z dostatecznie
ciasnym rozrzutem — uniemozliwia ekstrapolacje wprost
wynikow badania statycznego danego elementu, begdgcego
wiasnie obiektem proby, na inne, ktore bedg lub byiy pro-
dukowane wg tej samej nominalnie dokumentacjl.

Stwierdzenie faktu, ze dany egzemplarz, bedgcy obiek-
tem proby, przeniost okreslone obcigzenie, bez skorygowa-
nia jego rzeczywistych parametrow zarowno geometrycz-
nych, jak i fizycznych, w stosunku do minimalnych wia-
$ciwosci dopuszczanych dokumentacja konstrukcyjng — nie
jest zadng oceng stanu bezpieczenstwa.

Po zniszczeniu danego fragmentu konstrukcji jest niewy-
starczajgce przeprowadzenie badan laboratoryjnych tylko
elementoéw uszkodzonych, gdyz te, ktore nie ulegly uszko-
dzeniu w danej probie mogg sie zniszczy€ znacznje wcze-
$niej w eksploatacji, jezeli wykona sie je w dolnych gra-
nicach wlasciwosci dopuszczanych dokumentacjg konstruk-
cyjnag.

Odkladanie badan laboratoryjnych — geometrycznych,
fizycznych i chemicznych — na okres dopiero po przepro=
wadzeniu proéb niszczacych, uniemozliwia prawidlowg oceng
wielkosci obcigzen proby — dopuszczalnych i niszczgcych
— czyli uniemozliwia m.in. wykazanie spelnienia okreslo-
nych wymagan zawartych w przepisach, a dotyczacych
dwu pierwszych etapéw badan dowodowych.
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Jakowlew Jak-36 MP e ZSRR e

Samolot mysliwsko-szturmowy pokladowy
pionowego startu, jednomiejscowy

KONSTRUKCJA: duralowa polskorupowa
— wolnonosny érednioptat z chowanym
podwoziem.

Plat: trapezowy o skosie krawedzi na-

tarcia 45° i ujemnym wzniosie. Profil o
grubosci ok. 6%. Konstrukcja poiskorupowa,
auralowa. CzeSci zewnetrzne skrzydet skia-
dane pionowo w gore do hangarowania
pod pokiadem okretu. CzesSci wewnetrzne
skrzydet z  jednoszczelinowymi klapami
Fowlera. Na czgSciach zewnetrznych lotki
z Kklapkami wywazajacymi. Skrzydla nie
majg slotow ani klap przednich. Z wierz-
chu i od spodu koncéw skrzydel szczeliny
wylotowe odrzutowych dysz sterujacych.

Kadtub: konstrukcja duralowa poiskoru-
powa. Kabina jednomiejscowa z fotelem
wystrzeliwanym na wysokosci 0 m. Wia-

trochron staty. Osltona kabiny otwierana
na prawo. Po bokach kabiny wloty po-
wietrza do silnika glownego z oddzielacza-
m1 warstwy przySciennej. Niedaleko za
krawegzm natarcia wlotow szereg matych
otworow wlotowych zamykanych Kklapka-
mi (poczitkowo samoloty nie mialy tych
otworé6w). Za oslong kabiny otwieranc
drzwi wlotu powietrza do silnikéw nosénych.
W tych drzwiach 16 otworéw ze Sprezy-

nowymi klapkami zamykajacymi. Po bo-
kach drzwi dwie pletwy kadlubowe (po-
czatkowo samoloty ich nie mialy). Pod

kadlubem drzwi wylotu spalin z silnikéw
nosnych, a za nimi dwie pletwy. Po obu
stronach zakonczenia tylu kadluba male
dysze sterowania kierunkowego. Z przodu
kadluba nie ma dyszy pionowej sterujacej.

Usterzenie: konstrukcja duralowa pél-
skorupowa. Usterzenia ze skosem, usterze-
nie poziome 2z ujemnym wzniosem. Uste-
rzenie ze statecznikami i sterami. Na ste-
rach klapki wywazajace.

Podwozie: tréjzespotowe z kolem przed-
nim chowanym do tylu. Podwozie gléwne
z prawie pionowymi amortyzatorami ole-
Jowo-powietrznymi, chowane w kadtub.
Pod tylem kadluba zderzak.

Zesp6l napedowy: silnik gléwny noéno-
-napedowy turboodrzutowy Lulka AL-21
o ciggu ok. 8000 daN z dwoma dyszami
wylotowymi przekrecanymi od poziomu do
pionu. Za kabing dwa silniki no$ne turbo-
odrzutowe Kolesowa o ciggu po ok. 3500
daN ustawione pionowo jeden za drugim.
Zbiorniki paliwa w kadlubie przed i za
silnikiem gl!é6wnym.

Wyposazenie: awioniczne w tyle kadluba.
Nad tylem kadiuba chwyt powietrza do
chiodzenia wyposazenia, przechodzacy w
pletwe przed statecznikiem pionowym. Wy-
posazenie radiolokacyjne w przodzie kadhu-
ba poc¢ oslong z tworzyw sztucznych. Sa-
molot wyposazony w automatyczny system
startu i ladowania.

Uzbrojenie: samolot nie ma uzbrojenia
wbudowanego na state. Pod skrzydiami
cztery wysilegniki na uzbrojenie podwie-
szane o masie 26003600 kg: zasobniki 2z
dziatkiem 23 mm GSz-23, wyrzutnie nie-
kierowanych pociskéw rakietowych, bom-

DANE TECHNICZNE (przyblizone)

Rozpietosé

Rorpigto§¢ w stanie zlozonym

Diugosé

Dlugo$é wersji treningowej

Wysokos§é

Powierzchnia nosna

Masa startowa maks. .

Masa uzbrojenia podwieszanego maks.

PredkoS¢ maks. na h=0 m

Px;‘eidkciég maks. na wiekszych wysoko$ciach
1 = 1,05

Wznoszenie

Putap
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by, lotnicze pociski rakietowe, przeciwpan-
cerne (przeciw okretom) kierowane pociski
rakietowe i zbiorniki podwieszane.

System sterowania oraz Startu i ladowa-
nia: zastosowanie dlugiego silnika mnosno-
-napgdowego z przekrecanymi dyszami wy-
lotowymi w tylnej czeSci kadluba spowo-
dowalo zastosowanie w przedniej czeSci
kadluba, za kabina, pionowych silnikéw
no$nych. Taki uklad nie wymaga piono«
wych dysz sterowych na przednim i tyl-
nym koficu kadluba. Do sterowania po-
przecznego stuzg dysze na koncach skrzy-
del. a do kierunkowego — na koncu tylu
kadluba. Dysze te otrzymuja sprezone po-
wietrze ze sprezarki silnika gléwnego.
Zmiana kata natarcia, czyli polozenia ka-
dluba, sterowana jest silnikami no$nymi.
Taki ukltad sterowania wymaga automa-
tycznej synchronizaciji  pracy wszystkich
silnikéw i sprzezenia ich z ukladem ste-
rowania. Drzwi wlotowe nad silnikami mno-
§nymi sa otwarte (uchylone) podczas pracy
silnikéw mnos$nyeh. Dwupoléwkowe drzwi
przy dvszach wylotowych silnikéw nos$nvch
snelniaja role steré6w dla strumienia gazéw,
dlatego ich polozenie jest zmieniane auto-
matveznie podczas noszezegblnveh faz star-
tu i ladowania. Samolot startvie nionown.
wvkazniac dnza stateczno§é. Pn  osiagnie-
eciu wvseko$ei 5+6 m pochvla vrzdéd kadhr-
ba o 5° w AAl wzgledem horvzontu i plyn-
nie bprzechodzi do lotu noziomeen rozne-
dzajac sie do ok. 65 km/h. Po osiagnieciu
te] bpredkos$ci samolot podnosi przéd do
noziomu i ro7nedrza sie do normealnej mred-
koSci - lotu stonniowo przekrecajac dysze
tvlne oraz zamvkajac drzwi wlotowe i wv-
lotowe silnik6w no$nych. Przv ladowanin
samolut po otwarein drzwi wlotu da sil-
nikéw nodnych ostatnie 400 m leci na
wvsoko$ci 30 m nad woda. Skrai pokladn

okretu samolot nrzekracza =z predkosdcia
10 km/h na wvsoko§ei 104-14 m nad no-
kladem, mastennie przechodzi do zawisu

i nionowo laduije. Precyzia la“nwanis wv-
kazuie. i7 odhvwa sie ono automstveznie
i we wsnéloracy z laserowymi vrzadzenia-
mi narrowadzajgcymi na pokladzie okretu.

Zasieg z uzbrojeniem

ROZWOJ KONSTRUKCJI:
molotu doswiadczalnego pionowego startu

prototyp sa-

konstrukeji A. S. Jakowlewa powstal w
polowie lat szeS$c¢dziesigtych i byt po raz
pierwszy 2zademonstrowany na pokazach
lotniczych w Moskwie w 1967 r. Zebrane
doswiadczenia pozwolily na zaprojektowa-
nie bojowego samolotu pionowego startu
Jak-36 MP (morskoj paltubnyj). Prototyp
samolotu powstat w 1971 r., do produkji
wszedt w 1975 r. Podobnie jak i w innych
krajach, pionowzlot ten Zznalazt gléwne
zastosowanie jako samolot pokladowy ma-
rynarki wojennej. Wszedl! on do uzytku w
1976 r. i w tym samym roku =zostal za-
demonstrowany na Morzu Srédziemnym na
nrokiadzie lotniskowea-krazownika (do zwal-
czania okretow podwodnych) klasy 40 tys.
ton KijJew, nastepnie na podobnych
okretach Minsk i Noworosyjsk. Okrety te
zabieraja po 12 samolotéw Jak-36 MP.
Sluza one jako rozpoznawcze, my$liwskie
i szturmowe. Oprécz wersji bojowej istnie-
je dwumiejscowa wersja treningowa sa-
molotu Jak-36. Dodatkowa kabina zostala
umieszezona w wydluzonym 1 opuszezonym
nrzodzie kadluba. Otrzymala ona fotel wy-
strzeliwany 1 zostala wnrzykryta wsp6lna
os'orna z druega kabina. Ostona ta jest dwu-
r7oiciowa, opréez wiatrochronu. Wvdluze-
nie przodu kadluba pociagnelo za soba ko-
niecznoéé wydtuzenia tylu kadluba dla
rbwnowagi. Uzyskano to przez dodanie
za skrzydlami segmentu kadluba o stalym
przekroju. Cze$é stozkowa 2z usterzeniem
zostala odsunieta o ten odcinek do tylu.
W wyniku tego samolot stat sie o blisko
2,5 m dluzszy. Wersia treningowa nie ma
wysiegnik6bw na uzbrojenie podwieszane
ani wyposaZenia radiolokacyjnego. Samolo-
ty tej wersji po jednym egzemplarzu znaj-
duja sie na wyzej wymienionych okretach.
Samolot Jak-36 MP jest odpowiednikiem
brytyjskiego samolotu Sea Harrier. S3 to
jedyne dwa typy samolotéw tej klasy na
§wiecie. Sukcesy Harrierbw w wojnie
falklandzkiej potwierdzily warto$é piono-
wzlotdw jako pokladowych samolotéw bo-
jowych.

Czas lotu patrolowego z dwoma zbiornika- 480 km

7,3 m mi podwieszanymi i dwoma pociskami 1 h 20 min
49 m rakietowymi .G.
155 m

19.7 'm
43 m

18,5 m?

11 700 kg Zrédta:
3600 kg
1110 km/h 1. Jak-36. Wojskowy Przeglqd Techniczny, 1983, nr 56, s. 191--192,

2. P. Butowski:
(1170 km/h)
75 m/s
12000 m

-

Wspbiczesne samoloty bojowe ZSRR, Przeglqd
Wojsk Lotniczych ¢ Wojsk OPK, 1982, nr 2, s. 4554,

. Pionowzlot pokladowy Jak-36 MP. Skrzydlata Polska, 1981, nr 25.

- Razwitie awiacjonnoj nauki i tiechniki w SSSR. Moskwa, 1980 r.
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Sikorsky S-65 (CH-53E) Super Stallion ® USA e

Ciezki wielozadaniowy pokladowy
Smiglowiec transportowy

KONSTRUKCJA: metalowa poélskorupowa
z chowanym podwoziem.

Wirnik npény: siedmiotopatowy. ZXopaty
o stalej cigciwie i zwezonych koncach.
Konstrukcja lopat: dzwigary z tytanu.

czeS¢ splywowa z laminatu szklanego. Wir-
nik wyposazony w sterowany mechanizm
skladania topat wzdluz kadiuba. Glowica
z tytanu i stali. Przekladnia gléwna po-
zwala na przenoszenie 9800 kW (13140 KM)
przez 10 min oraz 8630 kW (11570 KM)
przez 30 min.

Wirnik ogonowy: czterolopatowy umie-
szczony na_ stateczniku pionowym odchy-
lqnym o 20° w lewo, w wyniku czego ciag
wirnika skierowany jest nieco w dét. ELo-
paty wirnika prostokatne.

Kadlub: konstrukcja pélskorupowa z ele-
mentami nosnymi ze stali, tytanu oraz
stopéw lekkich i z pokryciem duralowym.
Kabina zalogi trzymiejscowa. *.adownia
mieS§ci 55 spadochroniarzy na skladanych
piéciennych siedzeniach umieszczonych
wzdtuz S$cian i po $rodku ladowni. Ra-
downia mie§ci 7 palet o wym. 102 X 122 cm.
Pod kadlubem hak na ladunek podwiesza-
ny o masie do 14515 kg. Po bokach kadlu-
ba gondole mieszczace zbiorniki paliwa i
podwozie. Na zewnatrz gondoli wysiegniki
na zbiorniki podwieszane. Tyl belki ogo-
nowej wraz ze statecznikiem i wirnikiem
ogonowym skladany w prawo dla zmniej-
szenia wyvmiaréw S$miglowca do hangaro-
wania pod pokladem okretu.

Usterzenie: statecznik pionowy odchylony
o 20° w lewo. Statecznik poziomy tylko
z prawej strony statecznika pionowego,
podparty zastrzalem.

Podwozie: tréjzespolowe, chowane z po-
dwoéjnymi kotami. Podwozie giéwne cho-
wane w tylnej czeSci gondoli znajdujacych
sie po bokach kadiuba.

Zesp6l napedowy: 3 silniki turbowalowe
General Electric T64-GE416 po 3266 kKW
(4380 KM) mocy maksymalnej 10-minuto-
wej, 3091 kW (4145 KM) mocy 30-minutowej
i 2756 kW (3996 KM) mocy trwatej. Przed
silnikami filtry powietrza. Dwa silniki po
bokach kadluba, trzeci na grzbiecie kadiu-
ba, z wlotem i dysza wylotowa z lewej
strony. Zbiorniki paliwa o pojemnosci
3890 1 w gondolach po bokach kadluba, a
na wysiegnikach dwa zbiorniki podwie-
szane o lacznej pojemno$ci 4920 1. W wer-
sji MH-53E w powiekszonych gondolach
zbiorniki o pojemnosci 7675 1. Istnieje moz-
liwo$é zainstalowania w kadlubie 7 zbior-
nikéw po 1136 1, czyli o lgcznej pojemno-
§ci 7952 1. Maksymalna ilo$¢ paliwa zabie-
ranego przez CH-53E wynosi 16762 1.

Wyposazenie: system automatycznego ste-
rowania Hamilton Standard z dwoma kom-
puterami cyfrowymi umozliwiajgcy loty
bez widocznosci. Przewidziane zastosowanie
wyposazenia moktowizyjnego.

DANE TECHNICZNE

Srednica wirnika gtéwnego
Srednica wirnika ogonowego
Dlugo$§é z wirnikami
Diugo$é ze zlozonym wirnikiem i ogonem
Dlugo$¢ kadiuba

Szerokosé kadluba

Szernko§é po zlozeniu wirnika i ogona
Wysoko§é z obracajgecym sie wirnikiem
Wysoko$é ze zlozonym wirnikiem i ogonem
Rozstaw poedwozia (goleni)

Rozstep ko6t przednich i tylnych

Diugosé radowni
Szeroko§¢é maks. ladowni
Wysokosé maks. ladowni
Pojemno$é ladowni
Masa wilasna

Mszsa ‘'wlasna MH-53E
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ROZWOJ KONSTRUKCJI: prototyp $mig-
lowca S-65 z dwoma silnikami T64 po
2124 kW wykonat pierwszy lot 14.10.1964 r.
Smiglowiec pod oznaczeniem wojskowym
CH-53 wszedl do produkcji w 1966 r. Bu-
dowano go w wersjach: transportowej CH-
-53A Sea Stallion, ratowniczej dzwigowej
HH-53B (pierwszy lot 15.3.1967 r., 8 szt.)
i HH-53C (1968 r., 64 szt.), transportowej
CH-53D (1969 r.), transportowej budowlanej
z licencji w RFN CH-53G (1969 r., 113 szt.)
oraz do wyszukiwania min RH-53D (1973 r.).
Lgecznie zbudowano 350 sztuk dwusilniko-
wych S-65 wszystkich wersji. W 1973 r.
marynarka wojenna USA zamoéwila rozwi-
niecie dwusilnikowego CH-53 w tréjsilni-
kowy o udiwigu 14,5 t. W tym celu oprécz
zmiany napedu konieczne bylo wykonanie
nowej przekladni gléwnej, nowej glowicy
i nowego wirnika o zwiekszonej S$rednicy
1 zmienionej konstrukeji lopat. Pierwszy
prototyp YHC-53E wykonal pierwszy lot
1.03.1974 r. Wkrétce =zostal on powaznie
uszkodzony na ziemi. 24.01.1975 r. wzni6s?t
sic w powietrze drugi prototyp. co umoz-
liwilo kontynuowanie prob. Pierwszy
egzemplarz serii informacvinej CH-53E wy-
konat pierwszy lot 8.12.1975 r. Dopniero W
1978 r. wytwobrnia otrzvmalta zamoéwienie
na serie CH-53E. W 1978 r. zamoéwiono
6 szt.. w 1979 r. — 14 szt., w 1980 r. — 15.
w 1081 r. — 14, w 1982 r. — 12 i w 1983 r.
— 11. lacznie 72 szt. Pierwszvy seryjny
CH-53FE bvl dostarczony 13.12.1980 r., za$§
do polowy 1983 r. zbudowano 53 szt. W
1981 r. marynarka woienna USA zamoéwila
bundowe brototvpu wersji MH-53E do wv-
szukiwania i zwalczania min morskich. Po-
wstal on z bvrzerbdbki CH-53E i wykonatl
nierwszy lot 23.12.1981 r. Trzvdziestv piaty
serviny Suner Stallion zostal wvkonanv
inko wrototvn wersii seryinei MH-53E i
rozpoczat nréby w locie w 1983 r. Smiglo-
wire MH-53E ma powiekszone gondole nrzv-
kadlubowe w celu zwiekszenia zbiornikéw

paliwa, aby przedluzyé czas lotéw pa-
trolowych. Zadownia MH-53E mieSci wy-
posazenie do wykrywania min oraz
jego obstuge. Smiglowiec dostosowany
jest do ciggniecia na linie sieci do
wylawiania min oraz przeszedt proby
holowania lodzi na linie diugo$ci 26 m.
Zostala sprawdzona mozliwo$é zatadunku
sSmiglowca w stanie zlozonym do samolotu
transportowego C-5A Galaxy. Umozliwia to
szybki transport S$miglowcéw do dowolnej
cze$ci Swiata, gdzie maja byé uzyte do

-‘wylawiania min, Dzigki tankowaniu w lo-

cie Smiglowiec na mniejsze odlegto$ci mo-
ze byé przetransportowany lotem. Smiglo-
wiec CH-52F stuzy przede wszystkim do
transportu piechoty morskiej ze statkow
na lad luh z powrotem oraz transporiu
batalionéw saperskich. Ponadto ma by¢
wykorzystywany do zabierania z pokladu
lotniskowcé4w samolotéw uszkodzonych w
walce. W poréwnaniu 2z dwusilnikowym
CH-53 tréjsilnikowy CH-53E ma S$rednice
wirnika wieksza tylko o 10%, czyli zabie-
ra_na [pokladzie niewiele wigcej miejsca,
zas jego udiwig jest dwukrotnie wiekszy
przy 1,5-krotnym wzro$cie mocy. Dla ulep-
szenia zdolnoSci dziatania w nocy $miglto-
wiec ma byé wyposazony w aparature
FLIR, a zaloga w okulary noktowizyjne.
Badana jest mozliwo$§é sprzezonego uzycia
$miglowecéw CH-53E, co bylo wyprébowane
w 1970 r. za pomoca dwo6ch Smiglowcedw
Skycrane. Bylo to pionierskie osiagniecie
wytwérni Sikorsky. Obecnie proponuje sie,
aby w takim zespole tylko jeden CH-53%
mial pilota, za§ drugi pilotowany automa-
tycznie, byt kierowany zdalnie przez sprze-
zenie 2z ukladem sterowania pierwszego.
CH-53E jest najciezszym &miglowcem ame-
rykanskim. Wiekszy ladunek zabiera ra-
dziecki $miglowiec Mi-26, gdyz normalnie
20 t, za§ w locie rekordowym uniést 25 t.
Wvtwornia  przewiduje zbudowanie do
1990 r. 300 sztuk CH-53E i jego wersji.

Masa ladunku zabieranego w kadlubie przy

zasiegu 200 km 14 515 kg
24,08 m Masa ladunku podwieszanego przy zasiegu
6,10 m 50 km 16 567 kg
30,19 m Masa uzyteczna 31638 kg
18,44 m IMasa calkowita maks. przy ladunku
22,33 m w kadiubie 33 339 kg
2,69 m Masa calkowita maks. przy ladunku
8,66 m podwieszonym 315 km/h
8,66 m Osiagi (przy masie 25400 kg) 278 km/h
5,66 m Predko§¢é maks. na h=0 m 12,7 m/s
3,96 m Predko$§é przelotowa na h=0 m 5640 m
8,31 m ‘Wznoszenie 3520 m
9,14 m Pulap przy mocy trwalej 2895 m
2,29 m Pulan zawisu z wplywem ziemi przy mocy
1,98 m maks. 340 km
42 m? Pulap zawisu bez wplywu ziemi przy mocy
15 071 kg maks. 2075 km
16 482 kg Zasieg z pelnym ladunkiem
13 607 kg Zasieg z maks, paliwem (bez ladunku) AG.
19
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TERMINY LOTNICZE

POLSKIE (Il)

1 — platowiec
2 — struktura (podstawowa) pla-
towca

3 — konstrukcja metalowa
4 — cze§é, element

5 — jednoptlat

6 — j. wolnono$ny

T — gérnoplat

8 — dolnoplat

9 — dwuptat

10 — skrzydlo
11 — s. prostokatne
12 — s. trapezowe

13 — 5. skosne

14 — 8. wolnono$ne

15 — s. zastrzatowe

16 — zastrzat

17 — érodkowa  cze$é skrzydta,
centroptlat

18 — dzwigar (skrzydia)

19 — Zebro (s.)

20 — keson (s.)

21 — podiuznica, podluzniczka

22 — pokrycie

23 — lotka

24 — klapa

25 — k. wysuwana, k. Fowlera
26 — slot, skrzele

27 — hamulec aerodynamiczny

28 — przerywacz, spoiler, spojler
29 — kadlub

30 — belka ogonowa

31 — kratownica (spawana)

32 — rura

33 — konstrukcja skorupowa, sko-

rupa

34 — wrega (kadluba)

35 — kabina

36 — k. zalogi, k. pilota

37 — k. ci$nieniowa

38 — wiatrochron, szyba przednia,
s. czolowa

39 — ostona kabiny,

40 — fotel pilota

41 — pas (bezpieczenstwa) pilota

koputka k.

42 — drzwi (boczne)

43 — okno

44 — szyba

45 — pokrywa

46 — usterzenia

47 — usterzenie poziome

48 — u. pionowe

49 — ster

50 — s. wysokoSci

51 — s. kierunku

52 — statecznik

53 — s. poziomy

54 -— s. pionowy

55 — klapka wywazajaca

56 — podwozie

57 — p. tréikotowe, p. z Kkolem
przednim

58 — p. gldwne

59 — p. state

60 — p. chowane

61 — amortyzator (podwozia)

62 - a. olejowo-powietrzny

63 — koto

64 — k. przednie

65 — k. tylne, k. ogonowe

66 — opona

67 — detka

68 — hamulec

69 — h. tarczowy

70 — ptywak (wodnosamolotu)

K.D.
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CZESKIE

1 — drak (letounu)

2 — (primarnf) struktura le-
tounu
3 — kovova konstrukce
4 — &ast, dil, soudast
5 — jednoplo$nik
6 — samonosny j.
7 — hornoktidly j.
8 — dolnokfidly j.
9 — dvouplodnik
10 — kiidlo
11 — obdélnikové k.
12 — lichobé&Znikové k.
13 — Sipové k.
14 — samonosne k.
15 — vzpérové k.
16 — vzpéra
17 — stfedni &ast kridla
18 — nosnik (k.)
19 — Zebro (k.)
20 — keson (k.)
21 — podélnik
22 — kryt, potah
23 — kiidélko
24 — Kklapka
25 — Fowlerova k.
26 — Stérbina
27 — aerodynamicka brzda,
brzdici klapka
28 — interceptor
29 — trup (letounu)
30 — nosnik ocasnich ploch
31 — (svafovand) pfihradovina
32 — trubka
33 — skofepinova konstrukce
34 — prepazka
35 — kabina
36 — pilotni k.
37 — pretlakova k.
38 — ¢elni pruhledny kryt
(kabiny pilota)
39 — kryt kabiny
40 — sedadlo pilota
41 — pilotnd bezpeénostni pas
42 (boéni) dvere
43 — okno
44 — sklo, sklen&na tabule
45 — poklop, viko, vic¢ko
46 — ocasni plochy
47 — vodorovné ocasni plochy
48 — svislé o. p.
49 — kormidlo
50 — vVikové k., vySkovka
51 — smérové k., smérovka
52 — stabilizaéni plocha, stabi-
lizator
53 — vodorovny stabilizator
54 — svisly s.. kylova plocha
55 — vyvazovaci klapka
56 — podvozek
57 — ttikoly ».
58 — hlavni p.
59 — pevny D.
60 — zatahovacl p.
61 — tlumie ;
62 — olejovy vzduchovy t.
63 — kolo
64 — predni k.
65 — ostruhové k.
66 — plast’ pneumatiky
67 — duSe (pneumatiky)
68 — brzda

t9 — kotouéova b.
70 — plovak (hydropléna)

TECHNICINY

'StOWNIK LOTNIEZY

SERBOCHORWACKIE

1 — bezmotorni avion
2 — struktura aviona

3 — (potpuno) metalna kon-
strukcija
4 — deo
5 — jednokrilac
6 — slobodno nese¢i j.
7.—j. sa visoko postavlje-
nmim krilom
8 — j. sa nisko p. k.
9 —- (dvokrilac)
10 — krilo
11 — k. pravougaono
12 — K. trapeznog oblika
13 — strelasto k.
14 — slobodno nosece k.
15 — poduprto k.
16 — upornica
17 —- centroplanski deo Kkrila,
centralno krilo, centro-
plan
18 — ramenjaca (krila)
19 — rebro (k.)
20 — keson (k.)
21 — uzduZnik
22 —- pologa, pokrov, pokKrice,
pokrivaé
23 — krilce, popreéna krma
24 — zakrilce
25 (podkrilce)
26 — (predkrilce)
27 — aerodinamiéna koénica
28 — interceptor
29 — trup
30 — (repna greda)
31 — (varena) reSetka
32 — cev
33 — ljukasta konstrukceija,
kora
34 — okvir
35 — kabina
35 — k. pilota
37 — hermeti¢na k.
33 — vetirobran. vetrobransko
staklo
39 — (kupola)
40 — sediSte pilota
41 — pilotske veze
42 — (bo&ns) vrata
43 — prozor
44 — okno
45 — »oklopac
46 — repne povrsine
47 — (horizontalna repna povr-
Sina)
48 — (vertikalna r. p.) .
49 — krma, krmilo, kormilo
30 — visinsko krmilo
51 — k. pravca
59 — =tabilizator
53 — horizontalan s.
54 — vertikalan s.
55 — trimer
56 — staini organi. s. trap
57 — s. o. tipa tricikl
58 — (glavni s. t.)
59 — nepokretni s. t.
60 — pokretni s. t.
61 — amortizer
62 — ulino-pneumatski a.
61 — todak
fA — prednii t.
R5 — repni t.
AR —. guma
AT — unntrainia g.
e __ lendnica
RO — benlnt=g k., ditk k.
70 — amac

BULGARSKIE

1 — nnaunep, Ge3smMoTOpHUK
2 — CTPYKTypa HA IUIaHEpa, HOCEId KOH-
CTPYKIHUsl Ha II
3 — (M3UUT0) MeTanHa KOHCTPYKILUs
4 — gacT, ACTAIUT, €JIEMCEHT
5 — eAHOIJIOIHKUK, MOHOIIAH
6 — cBoGoanOHOCEW €.
7 — BUCOKOTIOUIHHK
8 — HUCKOIUIONIHMK, €JHOIUIOLIHIK
C JOJIHO KPHJIO
9 — IBYIUIOIIHUK, GHIUIAH
10 — xpuno
11 — npaBOBIrLIHO K.
12 — cpOupamo ce k., CTECHABALIO CE K.
13 — CTPeNOBUAHO K.
14 — cBoGoOmHOHOCEWO K.
15 — (monxocHoO K.)
16 — nozxoc
17 — nonykpusio
18 — HATBKHUK HA KPUIOTO
19 — pe6po (ma k.)
20 — xecon (Ha x.)
21 — crpuHTep
22 — obmmBKa
23 — enepoH, KOPMHIO 32 HAKJIOH
24 — 3apKpuUIKa
25 — noAKpHIKa
26 — npenKpHUIIKa
27 — aepoJAMHAMMYHA COHpavyka
28 — uHTEpUENTOP
29 — TAJIO Ha camMoleTa, T. Ha CaMojeT
30 — onmamrHa rpena
31 — (zaBapsBana) depma
32 — 1Bp6a
33 — MOHOKOKOBA KOHCTPYKIMSI, WepynkKa
34 — nanpeuso pebpo
35 — xabuna
36 — K. Ha eKHmaxca, MIIOTCKA K.
37 — xepMeTHYHA K.
38 — BeTPO3aIMTHO CTHKIO, KO3MpPKAa HA
xabuHa
39 —crpKieH kamak Ha kaOmHAaTa Ha
“  nerena
40 — xpecno Ha mHIOTA
41 — npeanaseH Mosc
42 — (cTpaHWYHA) BpaTa
43 — npo3sopeig
44 — npo30pevHO CTHKIO
45 — xanax (Ha J¥OK), TOXJIymaK
46 — onmaumHE IIOCKOCTH
47 — (XOpM30HTAIHA OTALIHA IUIOCKOCT)
48 — (BepTHKANbLHA 0.1L)
49 — xopMuIIO
50 — k. 3a BHCOYHMHA
51 — k. 3a mocoxa
52 — cTabunm3arop
53 — XOpW3OHTAIICH C.
54 — pepTUKaNeH c.
55 — TpUMep, ypaBHOBECHTENT
56 — KOJIECHUK
57 — TPUKOJIECHO wIACH
58 — (rnaBnHe 11.)
59 — menprbOHpaill ce KOJNECHHUK
60 — mpubupany ce x.
61 — amopTH3aTOP, AMOPTHCHOD
62 — XuapaBIAYeH a.
63 — xoueno
64 — (HOCOBO KOJIEJIO)
65 — (omamHoO K.)
66 — BBHUIHA Tyma
67 — BBTPCIIHA T.
68 — crimpauxa
69 -— nmckoBa C.
70 — WIaBHHUK, MUIYyBCLl HA XUAPOCAMOJIET
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Tunelowe badania modeli smigtowcéw (ll)

W cz. I artykulu opisano urzgdzenia pomiarowe zasto-
sowane do badan modeli $§miglowcéow w tunelu aerodyna-
micznym w Instytucie Lotnictwa. Ogbélny widok stoiska
badawczego ustawionego w przestrzeni pomiarowej piecio-
metrowego tunelu pokazano ma rys. 8. W cz. II artykulu
omowione zostang zasady modelowania wirnikéw mnos$nych
oraz przedstawione wybrane wyniki pomiaréw i ich po-
réwnanie z obliczeniami, jak tez z wynikami badan w
locie.

Kryteria podobienstwa w modelowaniu wirnikéw

Aby uzyskaé miarodajne wyniki badan dokonywanych
na modelach, konieczne jest spelnienie wlasciwych zasad
modelowania i uwzglednienie kryteriéw podobienstwa. W
praktyce nauk empirycznych i technicznych, obraz fizycz-
ny zjawiska jest bardzo skomplikowany, a czesto mawet
jest tylko cze$ciowo znany. Dlatego interesujgce nas zja-
wisko nie ma zazwyczaj pelnego, latwego do stosowania
i w calym zakresie prawdziwego matematycznego modelu.
W rezultacie pozostajg badania modelowe. .

Mimo braku pelnego matematycznego  opisu zjawiska
wiemy jednak, jakie wielko$ci fizyczne odgrywajg zna-
czgeg role i sg z tym zjawiskiem zwigzane nie znanymi
zalezno$ciami funkcjonalnymi. Mozna woOwczas w prak-
tyce, np. konstruowania, stosowaé uproszczone wzory za-
wierajgce empirycznie wyznaczane bezwymiarowe wspol-
czynniki. Eksperymenty majgce na celu wyznaczenie wiel-
ko$ci tych wspoéleczynnikéw sg realizowane przewaznie na
modelach 1 w warunkach, ktére pod wzgledem wielkoSci
znacznie nieraz odbiegaja od rzeczywistych warunkéw mo-
delowanego zjawiska.

Teoria Buckinghama i analiza wymiarowa dostarczaja
mozliwoéci zdefiniowania niezbednych bezwymiarowych
zalezno$ci miedzy wielkoSciami fizycznymi istotnymi dla
zjawiska. Te bezwymiarowe wyrazenia nazywamy Kkry-
teriami podobienstwa. Zachowanie réwnns$ci tych wyrazen
przy badaniach modelowych i w warunkach rzeczywistych
jest warunkiem stosowania wspélezvnniké6w uzyskanych
empirveznie (np. w aerodynamice dod$wiadezalnej wspo6l-
czynnikéw sit Ci, wspbleczynnikéw momentow Cii).

W technice badan aerodynamicznych .sztywnych” modeli
platowcow stosowane sa najczeSciei dwa Kkryteria podo-
bienstwa — liczba Reynoldsa oraz liczba Macha.

W pomiarach dokonywanych na tak skomplikowanych
nbiektach jak np. modele wirnikow, kryteriow jest wiecej.
Wynika to z:

— ruchu obrotowego wirnika oraz ruchu lopat wzgledem
przegubow glowicy, co zmusza do uwzglednienia masy
topat i przyspieszenia ziemskiego,

— znacznvch odksztalcen gietnych i skretnych lopat wir-
nika w trakecie wykonywania ich ruchu obrotowego; powo-
duje to konieczno$é uwzglednienia wrozkladu sztywnosci
topat oraz rozkltadu ich masy.

Uwzgledniajac geometrie lopaty i glowicy, lepko$é i Sci-
§liwo§é powietrza, rozklad sztywnosci i masy lopaty, przy-
spieszenie ziemskie — zgodnie z teoria podobienstwa, na-
lezy przv badaniach wirnikéw zachowaé nastepujgce kryte-
ria podobienstwa:

L, wymiary liniowe I;
— podobienstwo geometryczne Ky = —————— = —,
promieni wirnika R
h sily bezwladnoSci powietrza]?> Q-R
— liczba Macha M, = : — - = %
sily écidliwodei powietrza C
. sity bezwladnofci powietrza  Q-R-b
— liczba Reynoldsa Re = - - - = »
sily lepkodci powietrza v
. s sily bezwladnoéci lopat 22 R
— liczba Froude’a Fr = e - = ;
sily cigzkoéci Jopat 8
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- — podobienistwo rozkladu masy lopaty

gestoéé konstrukeji lopat my)

=R

‘K, =

gestodé powietrza ’

— podobienistwo rozkladu sztywnoéci lopaty *

sity sprezystoéci konstrukeji (ET)()

§ = , dla zginania;

sity aerodynamiczne p-V}i-R
M.dla skrecania
P'V,Z'R‘
gdzie:
1t -— wymiar liniowy,
b -— szeroko$¢ lopaty,
R — promien wirnika,
Q — predkosé katowa wirnika,
Vi — predko$é¢ obwodowa wirnika,
mz)y  — biezgca masa lopaty w przekroju (),
(El)izy —— sztywno$é gietna lopaty w przekroju (x),
(Glo)xy — sztywno$é skretna ltopaty w przekroju (x),
o — gestosé powietrza,
v — kinematyczny wspélezynnik lepkosci powietrza,
C -— predko$¢ diwieku w powietrzu,
g — przyspieszenie ziemskie.

Zachowanie ww. warunkéw podobienstwa wywstarc'za.do
symulacji zjawisk wystepujacych podczas pracy wirnika.
Niestety niektore z kryteriow podobienstwa nie sg w ogéle

Rys. 8. Stoisko do badar modeli §miglowcéw w tunelu aerodyna=-
micznym o S$rednicy § m
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mozliwe do jednoczesnego spelnienia podczas badan zmniej-
szonych modeli wirnikéw i przy normalnych warunkach
atmosferycznych. Rowniez trudnodci konstrukeyjne i tech-
nologiczne modeli wirnikéw wzrastaja wraz z konsekwent-
nym stosowaniem zasad i kryteriéw modelowania.

Podobienstwo geometryczne idealne polega na zmniejsze-
niu wirnika z zachowaniem jednolitej skali zaréwno dla
rozwigzan zewnetrznych, jak tez dla rozwigzan wewnetrz-
nej konstrukcji, co mozna nazwaé¢ pelng miniaturyzacja.
Dotychczas tylko w Stanach Zjednoczonych wykonano ta-
kie modele wirnikéw. NajczeSciej podobienstwo geometrycz-
ne ogranicza sie do zewnetrznych ksztaltéw lopat, podczas
gdy strukture wewnetrzng podporzadkowuje sie istnieja-
cym technologiczno-materialowym mozliwo§ciom uzyskania
podobienistwa rozkladu masy i sztywno$ci modelu lopaty.
Jest oczywiste, ze im mniejszy model wirnika, tym wiek-
sze sg wzgledne bledy geometrii.

Liczba Macha jest jednym z dwo6ch kryteriéw podobien-
stwa przeplyvwu woko6t profili lopaty. Od liczby Macha
zalezy m.in. istotna dla mechaniki ruchu lopaty pochodna
dC./da profilu. Eopata nacierajaca wirnika $migloweca po-
rusza sie z tak duzymi predkos$ciami, ze Scisliwo§é po-
wietrza odgrywa istotng role w aerodynamice wirnika
nosnego.

W celu zapewnienia wlasciwej liczby Macha mnalezy w
modelu uzyskaé taka samg predko$é obwodowa, jakg ma
wirnik $§miglowca. Wymagane do tego obroty modelu wy-
niosg:

1
W= Ng—r
A
gdzie:
nm — predkoéé obrotowa modelu wirnika,
ns — predkoéé obrotowa wirnika $miglowea,
7 — skala liniowa modelu. .

Liczba Reynoldsa jest drugim waznym kryterium podo-
bienstwa przeplvwu wokét profili lopaty. Jednak utrzyma-
nie zgodno$ci liczby Macha i jednocze$nie liczby Rey-
noldsa jest niemozliwe, bowiem wymagana predko$§é mo-
delu wirnika w tym przypadku wynosi:

1

My == Mg =y

}_ﬁ
jest ona zatem 1/1-krotnie wieksza.

Charakterystyki dwuwymiarowego oplywu profilu wska-
zuja na zjawisko obnizenia C.max i zmiane w przebiegu
Cn, wraz ze zmniejszeniem liczby Re. Wskazywaloby to
na mozliwo$é wzrostu strefy oderwania na modelu wirni-
ka w poréwnaniu z oryginalem. Wiele jednak prac wska-
zuje, ze wplyw braku zachowania liczby Reynoldsa przy
badaniu wirnikéw jest mniejszy niz przy aerodynamicz-
nych badaniach platowcoéHw.

Przy znacznvch wspdlezynnikach predko$ci w > 0.5 za-
gadnienie wielkogei strefy oderwania na powracajacej topa-
cie staje sie istotnym problemem i kryterium Reynoldsa

Rys. 9. Glowica modelu czterotopatowego przegubowego wirnika
noénego. Fot. W. Garbarczyk
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nabiera znaczenia. Jedyng droga do zmniejszenia konfliktu
miedzy spelnieniem obu kryteriow jest prowadzenie badan
modeli wykonanych w skali liniowej bardziej zblizonej do
jednosci, czyli, ogb6lnie biorge, badania wirniké6w o wigk-
szej $rednicy. Przykladem takich prac sg badania prowa-
dzone w USA przez firme Boeing-Vertol na modelu o $red-
nicy 4,27 m, jak réwniez w RFN w DFVLR, gdzie $red-
nica modelu wirnika wynosi 4 m.

Liczba Froude’a uwzglednia wplyw masy lopat wirnika.
Przy modelowaniu opartym na zasadzie zgodnos$ci liczby
Froude’a wymagana predko$é obrotowa modelu jest:

1
v

Jak widaé i teraz jednoczesne spelnienie kryteriow Ma-
cha, Reynoldsa i Froude’a jest niemozliwe. Wirnik oparty
na modelowaniu Froude’a jest 1/]/}. -krotnie wolniejszy niz
wirnik speliajgcy kryterium Macha.

Dla wirnikéw z walem pionowym sily aerodvnamiczne,
odérodkowe i sily bezwladnos$ci dzialajace w plaszczyznie
wahan lopaty sg duze w poréwnaniu ze stalag masg lopat.
Dlatego wplyw liczby Froude’a, zwlaszcza przy wysokich
obrotach, jest maty. Liczba Fr nabiera znaczenia przy wir-
nikach z watem poziomym, gdy masa lopat stanowi zmien-
na skladowa sily dziataigcej na topaty w plaszezyznie ich
obrotu i wplywa na ruch wzgledem przegubu ,pionowego”.

Liczba Froude’a jest réwniez waznym Kkryterium podo-
bienstwa dla modelowych badan stateczno$ci wiroptatow,
jak rowniez dla swobodnie latajgcych modeli §miglowcow.
W obu tych przypadkach musi byé zachowany wlasciwy
stosunek miedzy ciagiem wirnika i masami modelu kadlu-
ba. Nalezy pamietaé, ze przy modelowaniu opartym na
krvterium Froude’a wirnik nnénv musi pracowaé, wytwa-
rzaiac ciag skierowanv dn géryv. W przeciwnym przypadku
wvstapi znaczna réznica kata stnzka ze wszvstkimi wyni-
kaiacymi stad konsekwencjami na charakterystyki aerody-
namiczne wirnika oraz na stateczno$é ruchu topat.

Podobienstwo rozkladu masy lopaty jest warunkiem za-
leznym iedvnie od skali liniowej modelu. Ten sam rozklad
jest wilaSciwy dla wirnikbw modelowanych w oparciu
o krvteria Macha, Reynoldsa i Froude’a.

W uproszezonym modelu ziawiska gdy przyiaé, ze lopata
wirnika mnoénego jest niendksztalcalna i w czasie obrotu
wvkonuje jedvnie wahania wok6l przegubéw jako bryla
sztvwna, to warunek podobienstwa rozkladu masy mozina
zastapi¢ wyrazeniem:

Ny = Ty

™M) I
i LB
p-R2 p-R®

gdzie I jest momentem bezwladnosci wrzgledem przegubu
przinmegn.

Jezeli iednnezeénie wartnéé dC./da profili i gesto§é po-
wietrza nie ulesa zmianie. tn spelnienie powviszego wa-
riinku dla niendksztatealnei Inpatv diest réwnowazne spel-
nieniu warunku réwnnéei staltei Lincka:

_dC. pb-R®
T da 21

Dla lopaty odksztalcalnej, gdy poszczegdlne jej odeinki
wykonujg dodatkowe ruchy (oproécz wahan catej topaty),
istotny jest rozklad masy lopaty wzdluz jej promienia.
Warunek podobienstwa rozkladu masy wzdluz cigeciwy
ocgranicza sie zazwyczaj do zachowania wlasciwego poto-
zenia $rodka masy poszczegblnych przekrojow lopaty.

Podobienstwo rozkladu sztywnosci topaty zaré6wno gietnej,
jak réwniez skretnej jest istotnym warunkiem zapewnienia
pcdobienstwa dynamicznego. Sztywnosci te muszg byé od-
wzorowaniem sztywnosci lopat $miglowca, a ich wielkos¢
jest zalezna od predkosci obrotowej modelu. Wynika stad,
ze wirniki modelowane w oparciu o roézne kryteria (Ma-
cha, Reynoldsa, Froude’a) beda roézne pod wzgledem sztyw-
nosci.

Przy skali liniowej 2= 1/6 lopaty wirnika spemiajacego
warunek Froude’a sa sze$ciokrotnie mniej sztywne od lopat
speiniajgcych warunek zachowania liczby Macha. Speinie-

Rys. 10. Przekroj lopaty modelu wirnika nosnego
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ganym wynikajgcym z podobienstwa dy-
namicznego

nie podobienstwa liczby Reynoldsa wymaga lopat 36 razy
sztywniejszych., Wyjasnia to, dlaczego rbézne koncepcje ba-
dan modelowych wymagaja calkowicie réznych rozwigzan
konstrukeji lopat.

Wybér kryteriow podobienstwa modelu wirnika

W badaniach modelowych wirnikébw nosnych w tunelu
aerodynamicznym o $rednicy 5 m z otwartg przestrzenig

pomiarowa, przyjeto wielko§é $rednicy modelu wirnika
wynoszacg ok. 2,6 m oraz skale liniowg 4= 1:6.
TABLICA
Rodzaj modelu wirnika
Wirnik
émiglowca del ie delowanie modelowanie
(Re) (Ma) (Fr)

Re 44,56 . 108 44,56 . 10 7,43.108 '2,92. 108

Ma 0,617 73,700 0,617 0,252

Fr 573 123 768 3438 573

n, min—1 255 9200 1530 625

;,. m/s 210 1260 210 86

/b 300 30 182 ass

W tabl. zestawiono podstawowe parametry wirnika mo-
delowanego oraz jego modeli w oparciu o Tdzne kryteris
podobienstwa. Z powyzszego widaé¢, iz model typu Re wy-
maga bardzo wysokich obrotéw, a liczba Macha, wyno-
szgca 3,7, wyklucza uzyskanie witasciwych zjawisk na kon-
cu lopaty. Ponadto zostanie silnie zmieniona wartosé
dC./da profili. Nalezy réwniez zwrécié uwage, ze ten typ
modelu, badany przy predkosci strumienia w tunelu 50 m/s,
pozwala na symulowanie lotu 2z predkosciami zaledwie
30 km/h. Dlatego w praktyce nie konstruuje sie model’

wirnikéw spelniajgcych warunek podobienstwa liczby
Reynoldsa. W wyniku wstepnych badan stwierdzono, ze
powyzej n = 1000 obr/min model wirnika mnie wykazuje

wplywu liczby Reynoldsa.

Model wirnika typu Fr wymaga pracy wirnika z cig-
giem skierowanym ku goérze, podczas gdy stoisko Instytutu
Lotnictwa przystosowane jest do badain modeli w poloze-
niu odwréconym. Lopaty takiego modelu wirnika musza
byé bardzo malo sztywne, co powoduje pewne trudnoéci
technologiczne.

W prowadzonych w Instytucie Lotnictwa badaniach —
z powodu poziomej w zasadzie tarczy wirnika, wysokiej
sity od$rodkowej oraz matej masy lopat -— zaakceptowano
brak spelnienia kryterium liczby Froude’a i przyjeto za-
sade zachowania zgodno$ci liczby Macha. Przy obrotach
n = 1530 min—! predko$¢ obwodowa koncéw lopat modelu
Vi =210 m/s jest taka sama jak w wirniku rzeczywistym.

Konstrukecja modeli wirnikéw noénych

Zachowuije ona podobiefistwo geometryczne zewnetrz-
nych ksztaltéw lopat. Glowice modeli svirniké6w oraz lacza-
ce je z lopatami okucia (rys. 9) pod wzgledem rozwigzan
konstrukeyjnych nie sg podobne do oryginalnej glowicy
wirnika nognego. Trudno$¢ zbudowania podobnego rozwig-
zania lnzyskowania przegubbdw oraz potrzeba rozwigzan
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kladem wymaganym wynikajgcym z podo-
bienstwa dynamicznego

kladem wymaganym wynikajgcym z podo-
bienstwa dynamicznego

umozliwiajgcych umieszczenie na glowicy czujnikéw po-
miarowych powoduje, ze podobienstwo modelu glowicy jest
tylko cze$ciowe, tzn. dotyczy ono kinematyki ukitadu prze-
gubéw. Roéwniez zastosowane w rzeczywistym wirniku ole-
jowe tlumiki wahan lopat w plaszczyznie obrotu zostaly
w jego modelu zastgpione tlumikami ciernymi (rys. 9).
Specjalnie trudne do spelnienia sg wymagania stawiane
przez warunki rozkladu sztywnosci i masy lopat. Uzyskane
przez Instytut Lotnictwa do$wiadczenie wskazuje, ze sto-

c

.
-0.000f Pomuar sit w popychaczach

Pomiar w locie V=003

-0.0002 \

--00003 ) o
Pomiar na modelu V=003

00009~
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00002
0,000/\//’0/77111/' w locie V-0108
<~

--00002
| -goo03 Pomiarna modelu V=0105_-

--0,0004
--0,0005
-0,0006

—

Pomiar wlocie V=0150

Rl Pomiar na modelu V<01

--00003
- -00001
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Rys. 14. Poroéwnanie wynikéw pomiarébw sit w popychaczach uzy-
skanych z badan modelowych oraz z badan Smiglowca w locie
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sowahie kompozytéw do konstrukcji modeli lopat umozli-
wia spelniemie tych wymagan. Modele stosowane w Insty-
tucie Lotnictwa sg wykonywane z kompozytow laminato-
wych. Do konstrukcji zastosowano zywice epoksydowg
zbrojong tkaning oraz wloéknem szklanym. Na wypelnienie
czesci splywowej lopat uzyto pianki polistyrenowej. Czgsé
noskowg modelu lopaty, uksztaltowang jako zamknigty
keson, wypelniono piankg typu CONTICELL. Istotne dla
wrazliwosci na flatter, wilaSciwe polozenie S$rodkoéw masy
poszczegdlnych przekrojow lopaty, wymagalo rozmieszcze-
nia olowiu w krawedzi natarcia. Przekroj modelu lopaty
pokazano na rys. 10.

Opisane wyzej modele lopat zostaly wykonane przez La-
boratorium Doswiadczalne KOMPOL Instytutu Inzynierii
Materialowej Politechniki Warszawskiej.

Wykonanie lopat bylo zadaniem bardzo trudnym. Podo-
bienstwo dynamiczne wymagato uzyskania zalozonych roz-
kladow masy lopat i sztywnos$ci wzdiuz ich promienia. Nie-
stety zadanie to mie zostalo catkowicie osiggniete. Stopien
realizacji zalozonego rozkladu masy pokazano na rys. 11.
Mozna uznaé, ze jest on w pelni zadowalajgcy. Rowniez
rozklad sztywnosci skretnej (rys. 12) udalo sig dobrze od-
wzorowaé¢. Natomiast sztywno$é gietna modelu lopat
(rys. 13) jest zbyt wysoka.

Wyniki pomiarow

W artykule nie jest celowe omawianie wynikéw badan
modelowych z punktu widzenia wniosk6éw, jakie z nich
wyptywaja dla konstruktoréw $miglowca. Interesujace jest
natomiast przedstawienie wybranych wynikéw badan mo-
delowych i ich poréwnanie z wynikami pomiaréw doko-
nanych na rzeczywistym $miglowcu w locie, jak roéwniez
z obliczeniami. Porownania takie dostarczajg materiatu do
oceny meodelowania i mozliwo$ci prowadzenia badan mo-
delowych. Najbardziej miarodajne jest poréwnanie wyni-
kéw badan modelowych ze zjawiskami przebiegajgcymi w
pelnej skali, a wigc z wynikami badan w locie.

Przykladem sg wykresy sil w popychaczach sterowania
wirnika w funkcji azymutu potozenia lopaty (rys. 14). Na
trzech wykresach odpowiadajgcych predkos$ciom lotu
(25 km/h; 80 km/h; 115 km/h) przedstawiono zestawienie
krzywych zmiennosci wspoélczynnika sily w popychaczach
w czasie jednego obrotu lopaty. PoroOwnanie przebiegu tych
krzywych wskazuje na znaczne podobienstwo przebiegu
zjawisk dynamicznych w modelu oraz w rzeczywistym wir-
niku $miglowca. Mozna wyciggnagé stad wniosek, iz wyniki
badan przeprowadzonych na modelu mogg byé Zrodiem
informacji istotnych dla konstruktora w czasie konstruo-
wania i doskonalenia ¢migtowca.

Uzyskanie z badan w locie wyodrebnionych aerodyna-
micznych charakterystyk wirnika w odniesieniu do wszyst-
kich sze$ciu skladowych jego obcigzenia jest trudne do
osiagniecia. W tym celu odpowiedniejsze sg badania tune-
lowe $miglowca i wirnika w jego naturalnej wielkoSci. W
tym jednak przypadku ograniczono sie do sprowadzenia
jednego punktu, a mianowicie do wspoétezynnika ciggu wir-
nika w zawisie (rys. 15). Punkt uzyskany z pomiaréw
w locie jest bliski krzywej z pomiaréw modelowych.

Caty jednak przebieg zmienno$ci wspdleczynnikéw mozna
na razie poréwnywa¢ jedynie z obliczeniami. Dla ilustracji
uzyto wykreséw zmiennosci wspédtczynnikow ciggu wirnika
Cr oraz wspolczynnika momentu wirnika na wale Cuz w
funkcji kata skoku ogdlnego ©. Nalezy zwroécié uwage, ze
obliczenia zostaly przeprowadzone przy zalozeniu, ze topaty
wirnika sg nieskonczenie sztywne. W rzeczywisto$ci nato-
miast -ulegajag one znacznym odksztalceniom gigtnym
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i skr¢tnym. Mimo jednak takich uproszczen, stopien zgod-
nosci obliczen z wynikami badan modelowych wirnika w
tunelu aerodynamicznym jest znaczny zarowno w przy-
padku zawisu (rys. 15 i 16), jak rowniez w przypadku lotu
z predkoscig 120 km/h (rys. 17 i 18).

Wydaje sig, ze zbudowane w Instytucie Lotnictwa stoisko
do baaania modeli smiglowcow w tunelu aerodynamicznym,
jak rowniez opanowane dotychczas metody badan i po-
miarow mogg dostarczy¢ istotnych informacji dotyczgcych
aerodynamiki kadiubow oraz wirnikéw nosnych wiropia-
tow.
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Model eksploatacji szybowca

Jednym z istotnych czynnikéw wplywajacych na konku-
rencyjno$¢ sprzetu szybowcowego jest resurs calkowity,
gwarantowany przez wytwoérce, okreSlony liczbg godzin
lotu od pierwszego startu do kasacji. Resurs ten ustalany
jest badz w oparciu o wyniki eksploatacji innych podob-
nych typow szybowcoéw, uzytkowanych w podobnych wa-
runkach i majgcych podobne cechy konstrukcyjne, badz
na podstawie naziemnych préb zmeczeniowych, odtwarza-
jacych w sposob przyspieszony zesp6l obcigzen, na jakie
narazony bedzie szybowiec w trakcie swego ,zycia”. Okres
ten, wyrazony liczbg godzin lotu, nazwano dalej zywotno-
$cig szyboweca.

Naziemna proba zmeczeniowa (eksploatacyjna)*) zwana
tak potocznie, chociaz nie ustala granicy zmeczenia struk-
tury, a jedynie pozwala stwierdzic, iz postulowana zywot-
nos¢ nie prowadzi do objawdw zmeczenia materialu) wy-
maga zaprogramowania przez wyznaczenie widma obcigzen,
czyli zwigzku miedzy wielkoScig wspolczynnika obcigzenia
a liczbg jego przekroczen w trakcie eksploatacji w okresie
zywotnosci szyboweca.

Opracowujgcy widmo obcigzen musi dysponowaé trzema
grupami danych:

— wielko$cig obcigzen pojawiajgcych sie w eksploatacji
i zrdznicowaniem ich poziomu,

— czestoscig wystepowania tych obciazen w odniesieniu
do poszczegélnych poziomoéw,

— modelem eksploatacji szybowca warunkujgcym zarow-
no wielkos¢, jak i czesto$¢ wystepowania obcigzen.

Informacje nt. wielkosci wystepujacych w pierwszej
i drugiej grupie moga by¢ uzyskane z dokumentacji tech-
nicznej szybowca lub z pomiaréw wykonywanych w trak-
cie uzytkowania w zakresie wielkos$ci i czesto$ci obcigzen.

Informacje dotyczgace modelu eksploatacji, oprécz wspom-
nianych dwoéch Zrodel, wymagaja analiz indywidualnych
dokumentéw uzytkowania réznych egzemplarzy danego
typu szyboweca, rejestracji wypowiedzi i-sprawozdan z lo-
tow zawodnikéw (w odniesieniu do sprzetu wysokowyczy-
nowego — zawodniczego) oraz instruktoréw i pilotow (w
odniesieniu do szybowcoéw szkolno-treningowych). Informa-
cje uzupelniajgca stanowig wyniki prob fabrycznych i pan-
stwowych.

Resurs mozna takze okreslié na podstawie wieloletniego
do$wiadczenia zdobytego podczas uzytkowania szybowcow
o podobnych cechach konstrukcyjnych. Jak diugo w szy-
bownictwie dominowalto drewno, tworzywo podatne na
dziatanie wplywéw atmosferycznych, bakterii i grzybow,
natomiast odporne na zmegczenie, o resurcie decydowal
glownie wiek platowca, a zagadnienie trwaloSci zmecze-
niowej elementéw metalowych rozwigzywano przez ich wy-
mianeg podczas napraw gtownych.

Zagadnienie ustalania resursu nabralo innego znaczenia
w momencie, gdy bazg materialowsg szybownictwa staly sie
kompozyty, glownie szklano-epoksydowe. Zdecydowanie
wyzsza odporno$é i trwalo§é tworzywa sziucznego niz
drewna wskazujag na konieczno$¢ podwyzszenia resursow
w poréwnaniu z szybowcami drewnianymi, jednakze
wzgledna mtodoéé tworzywa, a tym samym brak dogleb-
nego. rozeznania jego cech eksploatacyjnych, nie pozwala
na zebranie dostatecznego materialu statystycznego. W tej
sytuacji jedyng efektywng mozliwo$cig stwierdzenia do-
statecznej odpornosci strukiury w postulowanym resursie
jest wykonanie naziemnej proéby zmeczeniowej.

Sposréd wspomnianych wyzej trzech grup danych, siu-
zgcych do opracowania widma obcigzen, kazda stanowi
odrebny i zlozony problem techniczny. W artykule podjeto
probe scharakteryzowania grupy trzeciej, dotyczacej eks-
ploatacji szyboweca.

Pojecie ,,model eksploatacji”

Pod pojeciem ,model eksploatacji” rozumie sie sposéb,
w jaki dany typ szybowca bedzie eksploatowany. Inny za-
kres uzytkowania bedzie charakteryzowal szybowiec szkol-

*) Probg eksploatacyjng na og6él nazywa sie prébne uzytkowanie
rzeczywistego statku powietrznego, a nie odtwarzanie obcigzen
za pomoca aparatury do badan zmeczeniowych, JesteSmy za utrzy-
maniem okre§lenia potocznego. (red.)

Dr inz. WIESLAW STAFIEJ
PZL-Bielsko

ny, inny treningowy, a jeszcze inny wysokowyczynowy szy-
bowiec zawodniczy lub akrobacyjny.

Poza wplywem cech konstrukecyjnych, sposoéb eksploatacji
uzalezniony jest takze od obszaru geograficznego stwarza-
jgcego zroznicowane warunki meteorologiczne, od metodyki
szkolenia i treningu, od poziomu personelu latajgcego w
danym kraju, od kultury technicznej obstugi naziemnej itp.

Szybownictwo operuje w okre$lonym ukladzie ekologicz-
nym, charakterystycznym dla tej galezi sportu lotniczego.
Tereny korzystne dla szybownictwa na ogoél nie odpowia-
daja wymaganiom lotnictwa silnikowego. Dlatego tez do-
Swiadczenia samolotowe w zasadzie nie mogg byé¢ prze-
noszone na grunt szybowcowy.

Istotny wplyw na charakterystyke modelu eksploatacji
wywiera sposob szkolenia i awansu sportowego pilotow,
rozny w roznych krajach, zaleznie od potrzeb lokalnych.
Szybowce z wytwoérni trafiaja do réznych uzytkownikoéow,
a zatem poddane sg réznym sposobom ich wykorzystywa-
nia.

Biorge pod uwage powyzsze wzgledy, w celu ustalenia
widma obcigzen konieczne staje si¢ przyjecie usrednionego
modelu reprezentatywnego, symulujgcego przecigtne wa-
runki eksploatacji.

Autor widma obcigzen bedzie w sposodb oczywisty obar-
czony tendencjg do zawyzania ostro$ci warunkéw uzytko-
wania, wychodzgc z zalozenia, iz poprawnosé interpretacji
naziemnej proéby eksploatacyjnej powinna stawiaé struk-
ture szybowca po stronie bezpiecznej. Z drugiej jednak
strony zawyzone wymagania prowadzg do wzrostu obcig-
zen, a te mogg by¢é przyczyng zanizenia resursu i tym sa-
mym obnizenia warto$ci rynkowej sprzetu. Brak danych
statystycznych, zebranych dla réznych stylow uzytkowania,
we wszystkich rejonach aktywnosci szybowcowej i w ilo-
Sci umozliwiajgcej obrobke statystyczng wynikéw, znacz-
nie utrudnia zadanie ustalenia przecietnego reprezenta-
tywnego modelu eksploatacji szyboweca.

Elementy charakterystyki modelu eksploatacji

Charakterystyka modelu eksploatacji zawiera czynniki
niezalezne od obszaru, w ktérym szybowiec jest uzytko-
wany (zesp6t cech konstrukcyjnych) i zalezne (zespél wa-
runkéw ekologicznych i sposéb uzytkowania). Kazdy ze-
sp6t tych cech wymaga oddzielnego rozpatrywania.

Charakterystyka techniczna szybowca

Charakterystyka techniczna okre$la aerodynamiczne, geo-
metryczne i masowe cechy szybowca. Jest ona wzglednie
latwa do ustalenia obliczeniowo, a nastepnie weryfikowa-
na praktycznie podczas prob w locie.

Charakterystyka techniczna szybowca SZD-52 Jantar 15:

Maks. masa w locie:

z balastem wodnym 495 kg

bez balastu 375 kg
Masa struktury skrzydia 120 kg
Masa balastu wodnego 120 kg
Wsp6lczynniki aerodynamiczne

skrzydla dla klapy wychylo-

nej o kat +-8° 0° —8°

i 1,41 1,25 1,004

z min —0,707 —0,8 —0,996

dC./da 5,079 5,443 5,626 1/rad
Dane geometryczne skrzydla:

powierzchnia nosna 10,66 m?

$rednia cigciwa odniesienia 0,715 m
Dane usterzenia wysokosci:

powierzchnia 1,352 m?

pochylenie charakterystyki dC.y/dag 3,6 1/rad

ramig sily na usterzeniu wzgledem S$rodka

ciezkosei:

przedniego 3,912 m

tylnego 3,900 m
Dopuszezalny wspélezynnik obceigzen

sterowanych +5,3/—2,65
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Dopuszezalne predkodei lotu
dla klapy wychylonej o kat:

przeciggniecia: +8° 0° ‘—g°

z balastem wodnym 84,1 893 99,6 km/h

bez balastu 73,2 7,7 87,6 km/h
lotu nurkowego 230 250 250 km/h
lotu w burzliwej atmosferze 180 180 180 km/h
brutalnego sterowania 180 180 180 km/h
lotu holowanego za samolotem 140 140 140 km/h
wzlotu za wyciggarkg:

z balastem wodnym 120 120 — km/h

bez balastu 115 115 — km/h
Ograniczenia:

loty nocne wzbronione

figury akrobacji podstawowej tylko w locie bez balastu
wodnego.

Parametry te wymagajg uzupelnienia w postaci wykre-
séw: biegunowej Lilienthala szybowca, biegunowej pred-
kosci, biegunowej krazenia, wykresow charakterystyki
przelotowej. Uzupelniajgce Zr6dlo informacji stanowis: in-
strukcja obstugi w locie oraz instrukcja obstugi technicznej.

Warunki ekologiczne

Srodowisko eksploatacyjne szybowca tworza:

— powietrze w odniesieniu do stanéw obcigZzen w locie,

— podloze w odniesieniu do obcigzen na ziemi (rozbieg,
dobieg, kotowanie i transport drogowy).

Najistotniejsza, z punktu widzenia obcigzen, cechg atmo-
sfery jest jej burzliwo$é, przejawiajgca sie wystepowaniem
podmuchéw pionowych i poziomych o zréznicowanej inten-
sywno$ci. Szybowiec w trakcie lotu jest narazony na dzia-
lanie podmuchéw podczas holowania za samolotem, wzlo-
tu za wyciggarka oraz w locie swobodnym, w ktérym wy-
stepujag dwa charakterystyczne stany: krgzenie w kominie
termicznym i przelot obszar6w miedzykominowych. Oby-
dwa te stany tworza charaktierystyczny profil lotu szybow-
ca (rys. 1), powtarzanie ktérego pozwala na pokonywanie
trasy przelotu.

Rys. 1

Komin termiczny jest walcowym (w przybliZzeniu) obsza-
rem wznoszacego sie powietrza, w ktorym intensywnosé
(predko$é) praddéw powietrznych zmienia sie¢ wraz z pro-
mieniem komina U = f(R), gdzie U jest predko$cig pradu
powietrza, natomiast R jest promieniem rozpatrywanego
punktu komina. Dla promienia R = Rmax komina predko$é¢
pradu U = 0, natomiast dla R = 0 (centrum komina) pred-
ko$é osigga warto$é maksymaing U.. W celu scharaktery-
zowania analitycznego rozkladu predkosci w kominie przyj-
muje sie najczeSciej funkcje rozkladu w postaci: U =
= U.—k « R?, gdzie parametry k i n decydujg o profilu
predko$ci pradow w kominie. Profil ten przy przyjeciu
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Rys. 2

TLiA 1983 nr 11

k=11in=2 w ukladzie wspbélrzednych wzglednych U/Uc
i R/Ro przedstawiono na rys. 2.

Oprocz obszar6w wznoszen kominowych wykorzystywa-
nych w trakcie krazenia, szybowiec napotyka réwniez na
sporadyczne podmuchy w obszarach migdzykominowych
albo przecina kominy na trasie przeskoku. Reakcja pla-
towca na podmuch przejawia sie przyrostem wspolczyn-
nika obcigzenia 4n, nakladajgcym sie na obcigzenie w lo-
cie ustalonym przy wspoélczynniku no, = 1,0.

Wielko$¢ przyrostu okresla zaleznosé:

An = 1/2-p,-k-(dC;/da) mS u.-v
gdzie:
0,88 1
T 53+u’
2m
A= S 0,-(dC.Jda) *
o — gestosé powietrza na wysokosci operacyjnej,

kg/m3,
Qo — gestos¢ powietrza na poziomie morza, kg/ms3,
dC;/de — pochylenie charakterystyki wyporowej skrzyd-
ta, 1/rad,
— powierzchnia nosna ptata, m?,
— masa szybowca w locie, kg,
— przyspieszenie ziemskie, m/s2
predko$¢ podmuchu pionowego,
— predkosé lotu, m/s,
.— Srednia cieciwa odme51ema skrzydia, m.

Atmosfere, ze wzgledu na intensywno$é podmuchoéw, po-
dzielono na:

— spokojng 0 KU << £7,5 m/s,

— burzliwg +75<U< +150 m/s.

Srodowisko naziemne (podloze), w jakim operuje szybo-
wiec jest mocno zroéznicowane. Aerokluby wykorzystujg
nie tylko lotniska o betonowych wzglednie asfaltowych pa-
sach startowych lub o utwardzonej nawierzchni trawia-
stej, ale réwniez organizujg loty z lgk lub pastwisk. W
przypadku lgdowania w terenie przygodnym (w. szybow-
nictwie jest to normalny przypadek eksploatacji), lotni-
skiem staje si¢ najczeSciej pole orne.

Toczgce sie po podlozu kétko szybowca narazone jest na
pokonywanie przeszkéd w postaci kretowisk, kamieni,
bruzd, kolkéw pasterskich, a zimg — zmarznigtych bryl
ziemi, zlodowacialego $niegu itp.

Zrbédiem masowych obcigzen dzialajacych na zespoly szy-
bowca moze byé réwniez transport drogowy na wozku ho-
lowanym przez samochod. Wielko$é obcigzen zalezy tutaj
od amortyzacji, wlasciwosci trakcyjnych wozka, predkosci
jazdy, charakterystyki samochcdu holujgcego, stanu na-
wierzchni drogi itp.

m/s,

S<ce3zn
l

Sposéb uzytkowania

Sposob uzytkowania szybowcoéw jest bardzo roéznorodny.
Sg kraje, w ktorych loty odbywaja sie intensywnie przez
caly rok, ale sg tez i kraje, gdzie sezon lotny ogranicza
si¢ tylko do kilku miesigcy w roku. Wynika stad duza
rozbiezno$¢ w wielko$ci rocznych nalotéw, Jezeli np., w
krajach europejskich $redni roczny nalot przypadajgcy na
jeden szybowiec zamyka sie w granicach 200--300 h, to
w Australii wzglednie w Afryce Poludniowej sezon trwa
praktycznie caly rok i naloty siggaja 800 h.

Znaczne zroznicowanie wykazujg sposoby startu. W jed-
nych krajach dominuje hol za samolotem, w innych wyko-
rzystuje sie gléwnie wyciggarki. Warunki geograficzne
decydujg rowniez o tym, jaki typ lotéw dominuje w prze-
kroju rocznym, a wiec czy bedg to loty termiczne, goérskie
loty zboczowe czy falowe. Kaidy z tych rodzajow lotow
stwarza inny model wspbélzalezno$ci wielkos$ci i czestosci
wystepowania obcigzen.

Rozne bywajg rowniez liczby startéw przypadajgcych na
1 h lotu. W obszarach o slabej termice stosunek ten be-
dzie wysoki, w krajach o korzystnych warunkach stosunek
ten bedzie znacznie nizszy, a wiec korzystniejszy.

Poziom wyszkolenia pilotdw oraz poziom obstugi tech-
nicznej jest takze charakterystyczng cecha rozpatrywanego
regionu. Na Zachodzie mamy do czynienia z szybownictwem
amatorskim, w krajach naszego obozu dominuje profesjo-
nalizm, stagd nasz poziom wyszkolenia pilotow i obstugi
jest znacznie wyzszy.

Wszystkie te czynniki rzutujg na trafnos$¢ doboru repre-
zentatywnego modelu eksploatacji.
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Klasy uzytkowe szybowcow

Ze wzgledu na przeznaczenie, szybowce od zarania swego
rozwoju byly konstruowane pod katem speilniania okreslo-
nych zadan, w zwigzku z czym wyodrebnily sie¢ klasy uzyt-
kowe: szybowce szkolne, treningowe, wyczynowe, wysoko-
wyczynowe-zawodnicze, akrobacyjne, dos$wiadczalne i spe-
cjalne. Jednakze wspblczesny rozwoj szybownictwa spra-
wia, Ze sprzet produkowany seryjnie mozna w zasadzie
zaliczy¢é do dwoch klas uzytkowych: szybowce wyczynowe-
-zawodnicze i szybowce szkolno-treningowe.

Podzial ten zostal dokonany oczywiscie tylko dla celow
programowania widma obcigzen i zwigzanej z tym Kko-
nieczno$ci ustalenia modelu eksploatacji. Z punktu widze-
nia obcigzen, szybowce szkolne i treningowe charaktery-
zuja sie¢ wspélnym sposobem uzytkowania. Dotyczy to
rowniez szybowcoéw wyczynowych i zawodniczych, nieza-
leznie od ich sportowego podziatlu na klasy: otwarta, stan-
dard i standard rozszerzong oraz klub.

Parametry modelu eksploatacji

Model eksploatacji scharakteryzowany jest przez para-
metry operacyjne szybowca, wsrod ktorych jedne stano-
wig cechy ogolne, inne za$ zwigzane sg z wiasciwo$ciami
konkretnego typu szybowca, dla ktérego jest opracowy-
wane widmo obcigzen.

Parametry ogodlne

Do ogoélnych parametréw eksploatacyjnych nalezg:

— postulowana zywotnosé, tj. liczba godzin lotu zapew-
niajgca bezpieczng eksploatacje sprzetu. Po wylataniu tej
liczby godzin sprzet ulega kasacji;

— $rednia liczba godzin wylatywanych w ciggu roku
(okresla ona intensywno$¢ eksploatacji);

— liczba startow i lgdowan przypadajgca na 1 h lotu;

— udziat lotéw wykonanych przy okre$lonym rodzaju
startu w ogolnej liczbie lotow (np. udziat lotow po starcie
na holu za samolotem, udzial lotow po starcie za wycig-
garkg itp.);

— rodzaj konfiguracji masowej (lot z balastem wodnym
lub bez, lot w obsadzie dwu- lub jednoosobowej na szy-
bowcu dwumiejscowym) oraz udzial poszczegdlnych konfi-
guracji w nalocie calkowitym;

— udzialy czasowe poszczegdlnych rodzajow lotéw, np.
loty szkolne, treningowe, zawodnicze, kontrolne itp.;

— udzialy lotow w okreslonej konfiguracji aerodynamicz-
nej (np. w przypadku szybowcoéw klasy otwartej wyposa-
zcnych w klapy lub profil o zmiennej geometrii w locie)
w catosci nalotu.

Trafne ustalenie modelu eksploatacji i jego parametrow
jest trudne ze wzgledu na koniecznos¢ przewidywania
zmian, jakie bedg w przyszio$ci zachodzi¢ w taktyce lotow
i metodyce szkolenia oraz treningu. Resurs szybowca jest
przeciez ustalany w momencie oferty handlowej, a wigc
na poczatku jego ,kariery” eksploatacyjnej. Przecigtny
okres ,,zycia” szybowca siega 15--20 lat, a zatem progno-
zowanie modelu eksploatacji musi siega¢ daleko w przy-
szlosé. Najczesciej konstruktorzy dokonujg ekstrapolacji
stanu dzisiejszego w przyszlo$¢, rzadziej sa sklonni do wy-
suwania hipotez, albowiem te nie mogg by¢ praktycznie
zweryfikowane, a ponadto grozg mozliwo$cig niespelnie-
nia sie.

W artykule podjgto probe ustalenia ilo$ciowych parame-
trow dla szybowcOéw zawodniczych i szkolno-treningowych.
Podany material ma charakter dyskusyjny, albowiem opar-
ty zostal na zbyt ubogim materiale statystycznym, aby
moégt byé reprezentatywny w przekroju Swiatowym, jed-
nakze celem autora jest przede wszystkim zwrécenie uwa-
gi na problematyke i metodyke programowania widma
obcigzen i ustalania modelu eksploatacji.

Parametry dla szybowca zawodniczego

Ustalanie warto$ci liczbowej parametr6w modelu eks-
ploatacji szybowca zawodniczego wymaga rozpatrzenia na-
stepujgcych wzgledow:

1. Szybowiec wykorzystywany jest gtownie do celow za-
wodniczych w rozgrywanych konkurencjach sportowych
lub do treningu wzglednie do préb bicia rekordéw.

2. Parametry modelu dotyczg przecietnych (z punktu wi-
dzenia lotéw wysokowyczynowych) warunkéw meteorolo-
gicznych jako wypadkowej uzyskanej w réinych regio-
nach geograficznych i przy réinych intensywnosciach lo-
tow w ciggu roku.

3. Na szybowcach latajg zawodnicy, a wiec piloci wyso-
ko zaawansowani, co wyklucza wzglednie minimalizuje
mozliwo$¢ popelniania bledow pilotazowych czy taktycz-
nych.

4. Liczbe startow (i lgdowan) przypadajacg na 1 h lotu
okre$lono biorgec pod uwage, iz:

a) szybowiec zawodniczy w wigkszos$ci lotow wykorzy-
stywany jest do pokonywania tras przelotowych;

b) przeloty wykonywane sg w warunkach meteorolo-
gicznych umozliwiajgcych uzyskanie dobrego wyniku,
a wiec pozwalajgcych na uzyskanie wyniku w postaci
predkosci przelotowych co najmniej ok, 100 km/h. W ta-
kKich warunkach pokonanie 100 km trasy wymaga 1 n
lotu;

c) diugosci tras treningowych i zawodniczych oscylujg
wokol odcinkow 100300 km. W trakcie zawodow ulegaja
nieraz wydituzeniu dochodzgc do 500 km, ale rzadko. W
przypadku lotow rekordowych trasa moze przekraczaé
1000 km, ale niezmiernie rzadko. Poniewaz liczba lotow
treningowych znacznie przewyzsza liczbe lotéow zawodni-
czych mozna zalozy¢, iz przecigtna dlugosé trasy przelotu
wynosi 200 km,;

d) w oparciu o przestanki b) i c¢), jeden start przypa-
dalby na 2 h lotu. -Jednakze szybowiec wykonuje takze
wiele lotow krotkotrwalych, albowiem czgsto pilotowi nie
udaje si¢ nawigza¢ korzystnego kontaktu z termikg i po-
nawia start. Ponadto na szybowcu wykonywane sg loty
przylotniskowe zapoznawcze, gdy zawodnik startuje na
danym typie szybowca po raz pierwszy (w zargonie lotni-
czym tzw. ,laszowanie”), loty transportowe za samolotem,
obloty itp.;

e) w oparciu o przestanki d) oraz b) i ¢), a takze biorgc
pod uwage listy wzlotow polskich szybowcoéw zawodniczych,
sluszne okazuje sig¢ przyjecie czestosci startow jako f=1
start/1h lotu.

5. Starty szybowcow zawodniczych odbywajg sie przy
zastosowaniu albo holu za samolotem, albo wzlotu za wy-
ciggarkg. Drugi sposoéb jest chetnie uzywany na Zacho-
dzie, szczegbdlnie w lotach treningowych, natomiast w Pol-
sce wyciagarek do startow w lotach treningowych nie sto-
suje sig wecale. Trudno wigc mowié o trafnym wustaleniu
Sredniego reprezentatywnego podziatu startow miedzy obie
formy. Aby model odpowiadal rzeczywistym warunkom
eksploatacji przyjeto, ze za samolotem wykonuje sig $red-
nio ok. 60% startéw. Zatem udzialy obu rodzajéw startu
wyniosg: ks =0,6 dla holu za samolotem, ks = 0,4 dla
wzlotu za wyciggarka.

6. Wspolczesne szybowce zawodnicze wyposazone sg W
instalacje balastu wodnego z mozliwo$cia wylewania go
podczas lotu. Kazdy start do konkurencji lub lotu trenin-
gowego rozpoczyna si€ z chwilg zmiany warunkow ter-
micznych na korzystne, gdy istnieje mozliwo$é ich wzmoc-
nienia sig. Balast wodny, potrzebny w silnych warunkach
meteorologicznych, bedzie wigc zabierany praktycznie do
kazdego lotu zawodniczego i treningowego, tak ze liczba
startow bez balastu bedzie znikoma. Liczba startow z ba-
lastem nie jest réwna liczbie ladowan z balastem. Po uda-
nym przelocie, gdy tylko pozwala na to wysoko$é, wyko-
nywany jest krgg nadlotniskowy, podczas ktoérego pilot
wylewa balast i lgduje bez wody. Poniewaz jednak pro-
cedura. napeliania zbiornikéw jest czasochlonna, kazdy
nieudany start, wymagajgcy powtoérzenia, powoduje uprzed-
nie lgdowanie z balastem. Réwniez powrét z trasy na wy-
sokosci ,,parterowej” niejednokrotnie nie daje czasu na cal-
kowite opréznienie instalacji balastowej. W oparciu o po-
wyzsze obserwacje, udzial lotéw z balastem wodnym oce-
niono jako: kz» = 0,9, a woOwczas liczba lotow bez balastu
stanowi udzial kopp = 0,1.

7. Powigzanie parametrow omoéwionych w pkt. 5 i 6 ze-
stawiono w tabl. 1.

8. Szybowiec zawodniczy wykorzystuje sie w sprzyja-
jgcych warunkach termicznych. Loty w pogodzie atermicz-
nej wykonywane sa bardzo rzadko, zatem ogbélny czas lotu
w warunkach termicznych mozna oszacowaé¢ jako: T¢=
= 0,95 z, gdzie z jest calkowitg zywotno$cig szybowca.

’:ABLICA 1. Udzial konfiguracji masowej i rodzaju startu w calkowitej Zywotnoéci szy-
owea

Konfigu- Udzial lotéw przy zastosowaniu
racja
masowa wzlotu za wyciaggarkg holu za samolotem
Z balastem | (Fu)zp = Ky kpp oz = (Fg)zp = kg kyp .2 =
wodnym = 0,4.0,9; = 0,36z = 0,6.0,9z = 0,54z
Bez balastu | (Fyp)pp = kgp -kpp -2 = | (F)pp = kg« kpp -5 =
wodnego = 0,4.0,1z = 0,04z = 0,6.0,1z = 0,06z
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9. Lot termiczny sklada sie z wielu charakterystycznych
faz: lotu holowanego za samolotem (wzglednie wzlotu za
wyciggarky), krgzenia. w kominie -termicznym, przeskoku
miedzykominowego, lotu szybkiego (np. dolotu na linig
mety, pokonywania obszaréw mniekorzystnych termicznie)
i wreszeie coraz popularniejszego lotu stylem ,delfina”
(delfinowania). Lot holowany trwa $rednio 67 min, co
w stosunku do éredniego czasu lotu daje udziat ok. 10%
(zgodnie z pkt 4e). Podobny udzial stanowig loty szybkie.
Pozostale 80% przypada na krazenie w kominach, prze-
skoki miedzykominowe i delfinowanie. Zgodnie z Wwypo-
wiedziami zawodnikéw, czasy krazenia i przeskoku sg prak-
tycznie sobie réwne i zajmujg ok. 70% czasu, natomiast
delfinowanie, teoretycznie slabo jeszcze do dzisiaj rozpra-
cowane, w zasadzie zajmuje ok. 10% czasu lotu. Wpraw-
dzie nieraz piloci donoszg o pokonywaniu diugich odcin-
kéw trasy definowaniem, ale model eksploatacji nalezy od-
nosi¢ do lotéw przecietnych. Na podstawie powyzszych roz-
wazan ustalono udzialy czasowe poszczegblnych faz lotu
termicznego i podano je w tabl. 2.

TABLICA 2. Udzial czasowy poszezegélnych faz lotu
termicznego

Faza lotu termicznego Udzial czasowy

Lot holowany 0,10
Krazenie w kominie ter-

micznym 0,35
Przeskok miedzykominowy 0,35
Lot szybki 0,10
Delfinowanie 0,10

10. Zagadnienia zwigzane z obcigzeniami na ziemi, jako
wyrazniejsze w grupie szybowcoéw szkolno-treningowych,
omoéwiono nizej.

Parametry dla szybowca szkolno-treningowego

Pod pojeciem ,szybowiec szkolno-treningowy” rozumie
sie typ przeznaczony do szkolenia podstawowego i podsta-
wowego wyczynu (np. Bocian lub Puchacz), a wiec dwu-
miejscowy, na ktérym uczen stawia pierwsze kroki, a takze
typ przeznaczony do lotéw samodzielnych w poczatkowej
fazie szkolenia wyczynowego (np. Mucha 100, Pirat). Sz.y-
bowce tej grupy wykorzystywane sg w lotach obejmujag-
cych:

® zadania szkoleniowe:

— nauka pilotazu podstawowego,

— nauka wykorzystywania wznoszen termicznych,

— nauka wykonywania figur akrobacji podstawowej,

— nauka wykonywania lotéw bez widocznosci ziemi,

® zadania treningowe:

— loty nocne,

— loty treningowe mniej zaawansowanych pilotow w ra-
mach podstawowego wyczynu,

— loty kontroli techniki pilotazu,

— trening w akrobacji podstawowe;, 1

— loty chmurowe, gdy szybowiec jest do nich dopu-
szczony.

Udzialy poszczegblnych zadan w ogdlnym czasie lotu

oraz czas jednego lotu na poszczegélne zadania zebrano

w tabl. 3.

W celu ustalenia dalszych parametréow eksploatacji szy-
bowcdédw szkolno-treningowych, nalezy poczyni¢ nastepu-
jace zalozeniea.

1. Na szybowcach tej klasy latajg piloci stabo i $rednio
zaawansowani, stagd obcigzenia wywolane sterowaniem sta-
ja sie znaczgce. Loty pilotéw do$wiadczonych sg spora-
dyczne (kontrola techniki pilotazu, loty metodyczne itp.).

2. Do szkolenia i treningu stosuje sig starty za wycig-
garkg 1 na holu za samolotem. Rozpatrujgc sposéb wy-
korzystywania szybowcoéw w Polsce i krajach RWPG, udzial
startow za wyciggarka jest niski i sigga warto$ci kw = 0,2
lub jeszeze mniej. Woéwcezas loty holowane tworzg udzial
ks = 0,8. W krajach zachodnich sytuacja jest odwrotna,
czyli kw = 0,8, a ks =02. Coraz trudniejsza sytuacja eko-
nomiczna sklania do przyjecia tezy, ze i u nas nastgpi
zmiana tej proporcji w kierunku znacznego wzrostu wy-
korzystania wyciggarek.

3. Loty treningowe sg najczeSciej krétkotrwale (z wy-
jatkiem treningu w lotach termicznych w celu uzyskania
5-godzinnego warunku do srebrnej odznaki szybowcowej).

TLiA 1983 nr 11

TABLICA 3. Charakterystyka zadad szkoleniowych i treningowyeh

Udazial Czas
Zadanie w Zywotnoéci, jedna%;) lotu,
0,
0
Nauka pilotazu podstawowego 30 0,250
Nauka wykorzystywanla wznoszed termicznych 15 1,000
Nauka wykonywania figur akrobacji podsta-
wowej 15 0,333
Nauka wykonywania lotéw bez widocznobei
ziemi 5 0,417
Kontrola techniki pilotazu 10 0,250
Loty nocne 2,5 0,250
Loty chmurowe 2,5 0,500
Trening w akrobacji podstawowej 1 0,250
Trening w zakresie wyczynu podstawowego 19 1,000

Przy stosowaniu startu na holu $redni czas lotu wynosi
ok. 20 min, co daje czestos¢ fs =3 starty/l h lotu. Przy
zastosowaniu wzlotu za wyciggarkg (gtownie loty szkolne)
czas jednego lotu wynosi ok. 5 min, dajgc czesto§é fw =
= 12 startow/1 h lotu.

4. Na szybowcu szkolnym dwumiejscowym najczesciej
nie jest wykorzystywana maksymalna masa ladunku (pi-
lot + instruktor), albowiem uczniowie sa najcze$ciej szczup-
li. Maksymalna masa ladunku, zgodnie z wymaganiami
przepiséw budowy szybowcéw, wynosi 180 kg. Przecigtna
jednak jej warto$é siega 160 kg i decyduje o poziomie
obcigzen w locie.

-~

5. Obcigzenia szybowca na ziemi s3 w przypadku szy-
bowcéw szkolno-treningowych znacznie czestsze niz w
przypadku zawodniczych. ObcigZenia te w postaci sil ma-
sowych powstaja w wyniku przyspieszen platowca powo-
dowanych reakcja podloza dzialajgeg na kolo podwozia
szybowca toczacego sie po nieréwnosciach terenu. Obcig-
zenia te sa zwiazane z rozbiegiem podczas startu, dobie-
giem podczas ladowania oraz kolowaniem szybowca po
lotnisku. Obciazenia masowe mogg réwniez dziataé na ze-
spoty zdemontowanego szybowca podczas transportu dro-
gowego. Ich wielko$¢ i sposéb przylozenia zalezg od: prze-
widzianych metod mocowania zespoléw na woézku transpor-
towym oraz czynnikébw omoéwionych poprzednio.

Dlugo$é rozbiegu i dobiegu mozna okre$li¢é na podstawie
pomiaréw dokonywanych w trakcie préb w Ilocie. Przy
ustalaniu acznej dlugosci rozbiegu i dobiegu nalezy pa-
mietaé, iz w przypadku wzlotu za wyciagarka rozbieg jest
znacznie krétszy. Trudno réwniez ocenié dlugos$é drogi ko-
lowania, gdyz zalezy ona od wielko$ci lotniska czy szybo-
wiska oraz odlegloéci pola wzlotobw od hangaru lub od
miejsca postoju wozkéw szybowcowych.

Rozpatrujge problem toczenia sie szybowca, nalezy réw-
niez braé¢ pod uwage fakt, iz w poczatkowej fazie dobiegu
i koncowej fazie rozbiegu na obciazenia masowe naklada
sie no$no§é skrzydla zmienna wraz ze zmiang predkosci
szyboweca.

W przedstawionych rozwazaniach podjeto prébe okredle-
nia parametréw charakteryzujgcych model eksploatacii
szybowea. Znajomo$é ich jest konieczna w przypadku, gdy
przed konstruktorem staje zadanie ustalenia widma obcig-
zen eksploatacyjnych jako programu do realizacii naziem-
mnej préby symulujacej przyszly ,zyciorys” szybowca. Ze
wzgledu na réznorodny spos6éb uzytkowania sprzetu, wy-
nikajacy z warunkéw lokalnvch, ustalenie jednoznacznej
warto$ei parametréw nie jest latwe. Jednakze gléwnym
celem artykulu jest zwrécenie uwagi na problem i wska-
zanie sposobéw postepowania.
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Lotniskowe urzqdzenia zasilania
elektroenergetycznego statkéw powietrznych

Ostatnie dziesieciolecie (oraz prognozy na przysziosé)
charakteryzuje sie dalszym, widocznym postepem w dzie-
dzinie urzadzen awionicznych i sterujgcych [1]. Nowa ja-
ko$é i nowe techniki w lotniczych ukladach sterowania lo-
tem, nawigacji, kontroli ruchu powietrznego, pilotéw auto-
matycznych, regulacji silnikéw, czujnikéw itd. spowodowa-
ly gwaltowny wzrost wymagan w stosunku do infrastruk-
tury lotniska, a zwlaszcza do naziemnych urzadzen elek-
troenergetycznych mniezbednych podczas odtwarzania goto-
wosci technicznej statkéow powietrznych. Poczgtek rozwo-
ju lotniskowej elektroenergetyki datuje sie od chwili pod-
jecia decyzji o zabezpieczeniu statkéw powietrznych w
czasie ich postoju przed skutkami niespodziewanego ataku
z powietrza. Budowa schronéw i rozsrodkowanie statkow
powietrznych pociggnely za sobg konieczno$¢ zagwaranto-
wania pelnej autonomiczno$ci nie tylko calego lotniska,
ale takze poszczegbdlnych jego stref.

Analizujge aktualne potrzeby oraz wykorzystujac do-
Swiadczenia z ostatnich konfliktéw zbrojnych wydaje sie,
ze proces ,stacjonarno$ci” lotnisk (zwlaszcza dla niekto-
rych rodzajéw samolotéw) bedzie poglebial sie. Inaczej
moéwige, jesSli zostal zbudowany schron dla statku po-
wietrznego, to chcielibySmy, aby byl on autonomiczny (np.
z punktu widzenia energii elektrycznej). Jesli jest juz on
autonomiczny, to nastepnym krokiem jest zwiekszenie jego
odpornosci na zniszczenie, poniewaz cena statku powietrz-
nego wielokrotnie przekracza koszty zwigzane z jego zabez-
pieczeniem przed zniszczeniem na ziemi itd. Narastanie ko-
sztow zwigzanych z rozwojem infrastruktury lotnisk moze
by¢ zmniejszone w przypadku $wiadomego sterowania ni-
mi. Polega to gléwmie na ewolucyjnej rozbudowie infra-
struktury lotnisk w miare potrzeb, z pelmym jednak wyko-
rzystaniem tego, co juz dotychczas wykonano.

Aby sprostaé postawionym wymaganiom, naziemne urzg-
dzenia elektroenergetyczne powinny cechowaé sie: wyso-
kg jako$Scig parametrow elektrycznych, niezawodnoscig,
dyspozycyjnoscig, odporno$cig na oddzialywania zewnetrzne,
zywotnoscig, autonomicznoscig i podatnos$cig eksploatacyj-
ng [2]. Powyzszymi wladciwo$ciami charakteryzuje sie sys-
tem LUZES. Moze on by¢ realizowany w dwo6ch wersjach:
przewoznej i stacjonarnej, réznigcych sie m.in. tym, ze z
wersja przewozng zwigzany jest na stale pojazd samojezd-
ny. Kontenerowa budowa (bez wzgledu na wersje) umozli-
wia przemieszczanie elementéw LUZES dowolnymi $rod-
kami transportu i rozwijanie ich w dowolnych warunkach
taktycznych.

Specyfika Lotnictwa Sil Zbrojnych oraz zalozenia eks-
ploatacji urzadzenn LUZES po 2000 r. implikuje uniwersal-
noéé systemu. Pocigga to oczywiScie za sobg wzrost kosz-
téw i poziomu wyszkolenia personelu obslugujacego. Bio-
rgc pod uwage, ze obecnie nie wszystkie statki powietrzne
wymagaja od systemu tak wysokiej jako$ci parametrow
elektrycznych i autonomiczno$ei, wprowadzono w LUZES
wersji stacjonarnej dodatkowo podzial ma cztery warianty
réznigce sie migdzy sobg zlozono$cig i kosztami jednostko-
wymi. Mozliwe to bylo dzigki budowie modulowej — po-
szczegblne warianty powstaja przez dolgczanie kolejnych
moduléw. ’

W skilad systemu LUZES wchodzg nastepujgce moduly:

1. Wytwarzania energii elektrycznej:

a) silnik turbinowy GTD-350 — tréjfazowa pradnica
pradu przemiennego 3380 V, 50 Hz, 250 kKVA,

b) silnik turbinowy GTD-350 — tr6jfazowa pradnica
pradu przemiennego 3X200 V, 400 Hz, 60 kVA,

¢) silnik tlokowy (pojazdu samojezdnego) — pradnica-
-rozrusznik pradu stalego 28,5 V, 12/40 kW.

2. Przetwarzania energii elektrycznej:

a) tyrystorowy uklad napedowy — pradnica pradu prze-
miennego 3)<200 V, 400 Hz, 60 kVA,

b) trojfazowy silnik asynchroniczny — pradnica pradu
przemiennego 3200 V, 400 Hz, 60 kVA,
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¢, ¢) bloki transformatorowo-prostownicze (sterowane)
odpli)wiednio 3380 V, 50 Hz i 3)X200 V, 400 Hz/285 V.,
20 kW,

d) transformator 15/0,4 kW, 250 kVA, 50 Hz,

e) transformator 3)200/3)X36 V i 1X115 V, 7 kVA,
400 Hz,

f) przetwornica PO-4500 (28,5 V./1)X115 V, 400 Hz),

g) przetwornica PT-500 (28,5 V./3)X36 V, 400 Hz).

3. Akumulatory.

4. Tablica rozdzielczo-sterujgca (uklady komutacyjne, ste-
rujace, regulacyjne i diagnostyczne).

5. Uklad bebnéw wysokoprgdowych kabli wydawczych.

6. Pojazd samojezdny.

Najprostszym urzadzeniem LUZES jest wariant I wersji
stacjonarnej. Sklada sie on z: dwéch blokéw transfor-
matorowo-prostowniczych 2c¢ zasilanych z sieci przemyslo-
wej 3X380 V, dwéch akumulatoréw 3, dwoch przetwornic:
PO-4500 2f i PT-500 2g .oraz tablicy rozdzielczo-sterujgcej
4 (rys. 1). W wariancie I tylko parametry pradu stalego
odpowiadaja miedzynarodowym wymaganiom — napiecie
stabilizowane na zlgczu zasilania lotniskowego statku po-
wietrznego. Wariant ten umozliwia zasilanie i rozruch na-
pieciem 24 V, 28,5 V dwéch statkéw powietrznych jedno-
czesnie, a napieciem 2 X 28,5 V i 28,5/57 V — sekwencyjnie
(Imax = 2000 A, Iszezyt = 4000 A).

—

29V =
285V =
21285V =
31380V e 285/57V =
S50Hz
S50KVA 3+36V,900HZ

{ *15V,400Hz

:

Rys. 1. Wariant I wersji stacjonarnej LUZES

Wariant II wersji stacjonarnej sklada sig z: tréjfazowe-
go silnika asynchronicznego napedzajacego pradnice pra-
du przemiennego 3)200 V, 400 Hz, 60 kVA 2b, dwoéch
blokéw transformatorowo-prostowniczych 2¢’, dwéch aku-
mulatoréw 3, transformatora 3)200/3)X36 V i 1X115 V 2e
i tablicy rozdzielczo-sterujacej 4 (rys. 2). W wariancie II
parametry pradu stalego i przemiennego (z wyjatkiem sta-
bilnosci czestotliwosci) odpowiadaja miedzynarodowym wy-
maganiom. Wariant ten umozliwia zasilanie pradem prze-
miennym dwoéch statkéw  powietrznych  jednoczeénie
(Imax =165 A, Igczyt =200 A) — mozliwo$ei zasilania prag-
dem stalym jak w wariancie I.

Wariant III rézni sie od wariantu II tym, Ze w miej-
sce tréjfazowego silnika asynchronicznego zastosowano ty-
rystorowy uklad napedowy 2a, co spowodowalo wzrost
stabilnoSci czestotliwo$ei prgdu przemiennego 3200 V,
400 Hz.

Wariant IV zapewnia peilng autonomicznos$é systemu i
sklada sie z silnika turbinowego GTD-350 napedzajacego
pradnice pradu przemiennego 3)380 V, 50 Hz, 250 kVA Ia,
transformatora 15/0,4 kV, 50 Hz 2d oraz jednego z warian-
tow I, II lub III (rys. 3).

Wersja przewozna odpowiada (z punktu widzenia para-
metréw energii elektrycznej zasilajacej statki powietrzne)
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wariantowi III wersji stacjonarnej z tym, Ze zamiast mo-
dulu 2a (tyrystorowy uklad napedowy — tréjfazowa prad-
nica pradu przemiennego 3)200 V, 400 Hz, 60 kVA) zasto-
sowano modul 1b (silnik turbinowy GTD-350 — trojfa-
zowa pradnica pradu przemiennego 3)200 V, 400 Hz, 60
kVA). Dodatkowo w sklad tej wersji LUZES wchodzg: u-
klad bebnéw wysokoprgdowych kabli wydawczych 5, po-
jazd samojezdny 6 oraz modul Ic (silnik tlokowy pojazdu
samojezdnego — pradnica — rozrusznik prgdu stalego
28,5 V., 12/40 kW) (rys. 4).

IéVIoduI lc spelia role ukladu awaryjnego i moze shlu-
zy¢ do:

— rozruchu silnika turbinowego GTD-350,

— napedu pojazdu samojezdnego bez uruchamiania jego
silnika spalinowego; pradnica-rozrusznik pracuje jako sil-
nik (zasilany z akumulatoréw LUZES lub z blokéw trans-
formatorowo-prostowniczych, gdy pracuje modut 1b), ktory
przez skrzynie biegéw napedza kola pojazdu,

emritiiel]

24V=
285V =
2285V =

: 285/57V =

3x200V, 400 He
4115V, 400 Hz
N 3436V, 900 He

3:380V
o — 20 |————1

75 kVA |

|

Rys. 2. Wariant II wersji stacjonarnej LUZES

SIEC ELEKTR,
15 V wariant [ a)
2d
wariant [l b)
= 3380V
i p—-—
50 Hz L
250K VA
wariant C)

———

Rys. 3. Warianty IV a, b, ¢ wersji stacjonarnej LUZES

— zasilania statkow powietrznych prgdem stalym o na-
pieciu 28,5 V i Imax =400 A.

Modul 5 stuzy do mechanicznego zwijania i rozwijania
czterech 20-metrowych kabli prgdu stalego i przemien-
nego.

Modut 6 jest to nowo opracowany pojazd samojezdny
typu PW 2z napedem na tylng i przednig o§ zmodyfiko-
wany dla celow LUZES — dodatkowo skretne tylne kola
(promien skretu pojazdu ok. 3 m) i wyprowadzenie nape-
du dla pradnicy pradu stalego 28,5 V., 12/40 kW. Pojazd
przewidziany jest takze do holowania statkéw powietrz-
nych, transportu ladunku i ludzi.

Spelnienie podstawowych wymagan dotyczacych jakosci
parametréw elektrycznych (zgodnie z BCAR, MIL i GOST)
uzyskano dzieki zastosowaniu ukladéw napedowych o du-
zej stabilnoéci predko$ci obrotowej (silnik turbinowy, ty-
rystorowy uklad napedowy) oraz oryginalnych ukladéw re-
gulacji i filtracji. Stosujgc szeroko elementy lotnicze,

zmniejszono znacznie wymiary i mase urzgdzen LUZES,
np. wersja przewozna LUZES, w poréwnaniu z funkcjonal-
nie zblizonym urzgdzeniem produkcji radzieckiej APA-5E,
jest ok. 1,5 raza mniejsza i czterokrotnie lzejsza przy wig-
kszej mocy zainstalowanej oraz lepszych parametrach elek-
trycznych.

Oddzielnym, ale nie mniej waznym zagadnieniem jest
wlgczenie nowo opracowanego urzgdzenia w istniejacy
system eksploatacji. Zadanie nowych jako$ci od urzgdzen
naziemnego zasilania elektroenergetycznego statkéw po-
wietrznych postawilo przed projektantami systemu LUZES
konieczno$§¢é wyboru miedzy zlozono$cig ukladéw sterujg-
cych i regulacyjnych urzgdzen (co wigze sie z problemem
niezawodnosci tych ukladéw) a poziomem wyszkolenia per-
sonelu obstugujgcego. Racjonalnym kompromisem byto
przyjecie struktur ukladéw sterujacych i regulacyjnych
LUZES analogicznych do wezléw elektroenergetycznych
wspbélczesnych statkow powietrznych z jednej strony i po-
ziomu wyszkolenia personelu obstugujgcego — odpowiada-
jacego zakresowi wyszkolenia mechanika osprzetu statkow
powietrznych z drugiej strony. Konsekwencja tego jest po-
trzeba zmiany kierunku przeszkalania personelu obslugu-
jacego i tak personel obslugujgcy urzadzenia LUZES re-
krutowalby sie z mechanikéw osprzetu lotniczego prze-
szkolonych do obstugi pojazdow samojezdnych w odréz-
nieniu od dotychczasowego systemu, w ktéorym np. do ob-
stugi urzgdzen APA-5E byli wykorzystywani przeszkoleni
kierowcy — mechanicy samochodowi.

Dodatkowym argumentem dotyczacym kierunku szkole-
nia personelu obslugujacego LUZES bylby stosunkowo ni-
ski koszt tego przeszkolenia w zwigzku ze wzrastajagcym w
kraju zainteresowaniem motoryzacja — mozna wykorzy-
staé¢ istniejgcg baze tzw. kultury ogoélnotechnicznej. Nale-
zy tutaj podkreslié, ze czynnik ludzki ma dominujgcy
wplyw na efektywno$é procesu eksploatacji systeméw i je-
go nieuwzglednienie moze w skrajnych przypadkach do-
prowadzié do tego, iz poprawnie pod wzgledem technicz-
nym opracowany system staje sie malo wydajny lub wrecz
nieprzydatny ze wzgledu na cel, jaki mial spelniaé.

Poruszajac problem kosztéw nalezy wyjasnié, ze podje-
cie decyzji o uniwersalno$ci urzgdzen LUZES (pociggneto
to za sobg wzrost kosztéw jednostkowych) bylo gléwnie
oparte na przeslankach ekonomicznych. Ta pozorna sprze-
czno$é zwigzana jest (jak juz wspomniano) ze specyfikg
polskiego lotnictwa, charakteryzujgcego sie duzg rézno-
rodno$cig typéw i wersji statk6w powietrznych. Zastoso-
wanie specjalistycznych urzgdzen naziemnego zasilania e-
lektroenergetycznego globalnie byloby drozsze, nieoplacal-
ne do uruchomienia w kraju i nie zapewnialoby pelnej
obstugi statk6w powietrznych, ktére bylyby wprowadzane
do eksploatacji w przyszlosci.
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Rys. 4. Wersja przewozna LUZES
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PROJEKTY
Fairchild Republic T-46A ® USA e

Samolot odrzutowy do szkeolenia podstawowego

Konkurs USAF na samolot do szkolenia podstawowego,
majacy zastgpi¢é samoloty Cessna T-37, zostal rozstrzygnie-
ty na korzy$é projektu T-46A firmy Fairchild Republic Co.
Wprowadzenie nowego samolotu ma obnizyé koszty szko- (]jg

l

lenia i — dzieki wyzszym osiggom — zamkng¢ luke migdzy
fazg szkolenia podstawowego (75 h) a fazg szkolenia na
samolotach naddzwiekowych Northrop T-38 (101 h). Obni-
zenie kosztébw szkolenia nastgpi przede wszystkim dzieki \
zastosowaniu silnikéw dwuprzeptywowych o duzym sto-
sunku natezen przeplywu — $rednie godzinowe zuzycie pa-
liwa zostanie zmniejszone z 700 1/h do 230 1/h. Wyzsze
osiggi samolotu T-46A pozwolg na wykonywanie zadan —
szkoleniowych na wysokosciach miedzy 7600 a 10700, co
jest korzystne ze wzgledu na duzg liczbe samolotéow tury-
stycznych latajacych na mniejszych wysoko$ciach. Dlate-
go wazne jest tu wznoszenie na wysokosci 7600 m, ktore
wynosi 13,4 m/s w poréwnaniu z 4,6 m’s dla T-37, i dopu-
szczalny trwaly wspoélczynnik obcigzenia na tej wysoko-
$ci — 2.9 w poréwnaniu z 2,5.

Samolot T-46A jest grzbietoptatem z miejscami obok
siebie i podwéjnym usterzeniem kierunku. Naped stanowia
dwa silniki Garrett F109-GA-100, bedgce dwuprzeplywowgq
odmiang silnikéw $miglowych TPE331, o ciggu 592 daN.

Dzieki stosunkowi natezen przeplywu 5:1 i sprezowi 16,5 ich  YYSOK0$¢ 3,04 m
jednostkowe zuzycie paliwa w warunkach startowych wy- Masa wlasna 2145 kg
nosi tylko 0,400 kg/daNh. Masa startowa 2870 kg
Pierwszy lot jest przewidziany na 1985 r., a przekazanie Predko$¢é maksymalna . 742 km/h
pierwszych samolotéw seryjnych — na kwiecien 1986 r. Fredkos¢ przelotowa na wysokosci 7600 m 730 km/h
Ma by¢ wyprodukowanych 650 samolotéw. Rozwaza sie bu-  FPredkos¢ podejscia 185 km’h
dowe wersji szturmowej z 4 uchwytami pod platem na  Predkos¢ minimalna ) 148 km/h
bomby, rakiety i dodatkowe zbiorniki, ktéra stuzylaby  Wznoszenie na wysokosSei 7600 m 13,4 m/s
réwniez do treningu w strzelaniu i w zadaniach szturmo-  Maks. wysokos¢ przelotowa 13700 m
wych. Putap praktyczny 14 300 m
Dlugosé startu na 15 m 462 m
Dane techniczne Dlugo$é¢ ladowania z 15 m 430 m
L Maks. zasieg — zasieg przebazowania 2240 km
Rozpietosé 1127 m
Dlugosé 8,99 m W.K.
PRENUMERATA

Prenumerate przyjmuje bezpo$rednio Wydawnictwo Czasopism i Ksigzek Technicznych NOT-SIGMA — skrytka
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-7490-139-11 III O/M NBP Warszawa.

Jednostki gospodarki uspolecznionej, instytucje i organizacje przesylaja zaméwienia zawierajgce: tytul czasopisma,
okres prenumeraty oraz adres zamawiajgcego wraz z kodem pocztowym, ewent. adresy odbiorcow, ktérzy mna
zlecenie zamawiajgcego maja otrzymywaé przesylki, a takie numer konta bankowego zamawiajacego.

Dopisujagc w zambéwieniu — PRENUMERATA STALA, zamawiajgcy nie bedzie musial corocznie ponawiaé za-
mbéwienia, a jedynie dokonywaé¢ przedplaty wg aktualnie obowiazujacych cen na wezwanie Wydawnictwa.

Warunkiem realizacji zaméwienia jest réwnoczesne dokonanie odpowiedniej przedplaty na ww. konto Wydaw-
nictwa SIGMA.

Prenumeratorzy indywidualni dokonujg przedplaty przekazem na ww. konto, podajac na odwrocie odcinka dla
adresata — posiadacza rachunku -— tytut czasopisma, liczbe zamawianych egzemplarzy oraz adres prenumeraty.

Przedptaty przyjmowane sa w terminach:

— do 15 listopada na I kwartal, I polrocze i caly rok nast¢pny oraz

— do 28 lutego — na II kwartal,

— do 31 maja — na III kwartal i na II pélrocze,

— de 31 sierpnia — na IV kwartal.

Uwaga: Obowigzuje bardzo czytelne pismo i podawanie kodu pocztowego.

Prenumerata ,Techniki Lotniczej i Astronautycznej” wynosi: kwartalnie 180 zl, poélrecznie 360 zl, rocznie 720 zl

Prenumerata ze zleceniem wysylki za granice jest dwukrotnie drozsza.

Dodatkowych informacji udziela: Zaklad Kolportazu, tel 40-00-21 w. 293, 295, 217 oraz 40-35-89. Egzemplarze
archiwalne mozna nabywaé¢ w Klubie Prasy i Informacji Technicznej w Warszawie, ul. Mazowiecka 12, tel. 27-43-65.

Wydawnictwo NOT SIGMA wprowadza od 1.07.1973 r. prenumerate ulgows dia:

—- czlonkéw stowarzyszen naukowo-technicznych NOT,

— studentéw wyzszych uczelni,

— ucznibéw szké6t zawodowych.

Warunkiem uzyskania prenumeraty ulgowej jest poswiadczenie blankietu przekazu dla nabywcy indywidualnego
na odcinku dla adresata przez wilasciwe SNT-NOT, wyzszg uczelnie lub szkole zawodowq oraz dokonanie wplaty na
konto j.w. z podaniem tytuldw zamawianych czasopism.

Jeden kwartal jest najkrétszym okresem mozliwym do zaprenumerowania. Terminy przedplat j.w.

Cena naszego czasopisma w prenumeracie ulgowej wynosi: kwartalnie 120 zl, pélrocznie 240, z!, rocznie 480 zl
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sazone jest w dwa silniki na prad przemienny A o mocy
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mienny B o mocy 1470 kW (2000 KM). Wszystkie silr}i‘ki
wyposazone sg w chlodzone wodg sprzeglta indukcyjne.
Obcigzenie badanych przekladni mecig stanowi¢ dwa ha-

Tay — nowy silnik dwuprzeptywowy

W marcu br. podano do wiadomosci, ze firma Gulf-
stream Aerospace zamowila w firmie Rolls-Royce 200 silni-
kéw Tay do projektowanego obecnie odrzutowego samo-
lotu dyspozycyjnego Gulfstream IV.

Silnikiem Tay sa zainteresowane réwniez firmy: Fokker
(do samolotu F-28) oraz British Aerospace (do samolotu
BAC-111). W samolotach F-28 i BAC-111 oraz w poprzed-
niku samolotu Gulfstream IV, samolocie Gulfstream III,
stosowany jest obecnie silnik Spey firmy Rolls-Royce. Tay
ma by¢ nastepcg Speya skonstruowanego 25 lat temu.

W konstrukcji silnika Tay firma Rolls-Royce wykorzy-
stala wytwornice gazu silnika Spey w wersji RB.183 Mk555-
-15P. Jest to wersja stosowana na samolocie Fokker F-28,
w ktorej zawarto komplet ulepszen wprowadzonych w
czasie rozwoju tej rodziny silniké6w. Jedyng modyfikacja
w zespole wytwornicy, na ktéry skiladaja sie sprezarka wy-
sokiego ci$nienia, pier$cieniowo-dzbanowa komora spala-
nia oraz turbina wysokiego ciSnienia, jest zastosowanie
nowych, dzbanowych rur zarowych w komorze spalania.
Wykorzystano w nich nmowe materialy oraz transpiracyjne
chlodzenie $cianek. Wprowadzono w nich réwniez nowy
zawirowywacz powietrza pierwotnego. Zmiany te, przez
lepsze wymieszanie paliwa z powietrzem oraz podwyzsze-
nie temperatury w strefie spalania, majg spowodowaé
zmniejszenie toksycznosci gazéw wylotowych.

. Przy konstruowaniu pozostalych zespoléw silnika Tay
wykorzystano doS$wiadczenia firmy Rolls-Royce zdobyte w
czasie rozwoju rodziny silnikow RB.211. W silniku Tay
zastosowano jednostopniowy wentylator bez lopatek kie-
rowniczych ma wlocie. Wariant taki jest optymalny ze
wzgledu na halas. Wirnik wentylatora ma 22 lopaty o
duzej cigciwie. Cze$é przeplywowa wraz z profilami lopa-
tek nowego wentylatora powstala przez geometryczne
zmniejszenie wentylatora silnika RB.211-535E4. Lopatki wir-
nikowe sa monolityczne w odréznieniu od lopatek silnika
RB.211-535E4, ktore majg konstrukcje przekiadkowsg z wy-
pelniaczem ulowym. W celu poprawienia odporno$ci na u-
derzenia cial obcych, lopatki te maja zwigkszony promien
krawedzi natarcia.

Trzystopniowa sprezarka niskiego ciénienia napedzana
Igcznie z wentylatorem przez turbine niskiego cinienia
jest tak skonstruowana, aby na wejéciu do sprezarki wy-
sokiego cis$nienia uzyska¢ temperature i cisnienie powie-
tx:za takie.jak w silniku Spey. Projekt trzystopniowej tur-
biny niskiego ci$nienia powstal w oparciu o konstrukcje
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mulce hydrauliczne. Jeden D typu Froude FO631 moze
pochlania¢ 4420 kW (6000 KM) przy predkoéci obrotowej
1500 obr/min, a drugi E typu Iroude FO351, pochlania
370 kW (500 KM) przy predkodci obrotowej 3000 obr/min.
W cbu mozna szybko zmienia¢ obcigzenie symulujgc obcig-
zenie wirnikéw $miglowca. Mozliwosé wprowadzenia W
obcigzeniu walu wyjsciowego przekladni momentu gnac.-
go oraz sily wzdluznej pozwala bardzo wiernie symulowaé:
warunki lotu. Opr6cz wymienionych juz elementéow w
sklad stoiska wchodza: silnik elektryczny C o mocy 220 kW
(300 KM) i przekiladnia napgdowa stoiska G.

Przewiduje sig, ze przezbrojenie stoiska w celu calko-
witej zmiany obiektu badanego bedzie trwalo miesigc. Mate
zmiany moga by¢ realizowane w ciggu tygodnia. Dla ulat-
wienia tych zmian gléwne silniki napgedowe sg montowane
na specjalnych, }atwo przemieszczalnych platformach. Na
stoisku moga by¢ badane cale uklady napedowe, oddzielne
elementy, takie jak przekladnie giéwne, ogonowe, posred-
nie, wysokoobrotowe ,przekladnie stozkowe oraz rézne kom-
binacje tych elementow.

Stoisko moze byé sterowane wg 20-stopniowego progra-
mu. Program moze by¢ w sSposOb ciggly automatycznie
powtarzany przez 24 godziny lub wigcej. Zachowanie pel-
nego bezpieczenstwa zapewnia zastosowanie 116-kanatowego
urzadzenia ostrzegawczego. Kompletne stoisko znajduje
si¢ w specjalnie zbudowanej hali. Pr.ebieg proby mozna
obserwowaé¢ w kabinie sterowniczej przez telewizje we-
wnetrzng. W celu zasilania stoiska energiag elekiryczng
zbudowano podstacje o mocy 6,5 MW. Warto§¢ calego kon-
traktu wyniosta 2 mln funtow szterlingow.

JMR

turbiny niskiego ci$nienia silnika RB.211-535. ROwniez w
oparciu o silnik RB.211-535E4 =zaprojektowano mieszacz
obu przeptywbédw, zewnetrznego i wewnetrznego, oraz u-
ksztattowano $cianki zewnetrznego kanalu przeplywowego.

Przy konstruowaniu wentylatora, sprezarki niskiego ci$-
nienia oraz turbiny niskiego ci$nienia uwzgledniono mozli-
wosci zmniejszenia wytwarzanego przez nie halasu za po-
mocg wlasciwego doboru stosunku liczby lopatek kierowni-

a
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czych do liczby lopatek wirnikowych danego stopnia oraz
odlegtosci miedzy wirnikiem a kierownicg stopnia. Dzieki
odpowiednim rozwigzaniom konstrukcyjnym silnika i zwie-
kszeniu stosunku natezen przeplywu z 1:1 do 3:1 oraz przy
wilasciwie pod tym wzgledem zaprojektowanej gondoli Tay
spelni wymagania przepisObw ograniczajgcych halas FAR
Part 36 Stage 3, ktore beda obowigzywaé od 1985 r.

Rozpoczecie préob hamownianych pierwszego prototypu
przewiduje sie w sierpniu 1984 r., a uzyskanie certyfikatu
— W polowie 1986 r. Zaklada sie, ze w czasie badan prze-
prowadzanych przed rozpoczeciem proby typu prototypy
silnika Tay przepracuja od 2300 h. Pierwsze dostawy sil-
nikéw do firmy Gulfstream Aerospace sg oczekiwane pod
koniec 1986 r.

Ponizej zestawiono niektoére dane nowego silnika i silni-
ka Spey MKk555-15P.

Tay Spey

Cigg, daN 6200 4540
Sprez calkowity 15,5 15,4
Stosunek natezen przeplywu 3:1 1:1
Temp. przed turbing, K 1300 1300
Dlugo$é¢ catk., mm 2565 2456
Srednica wentylatora, mm 1118 826
JMR
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Kucie fopatek turbinowych
i wptyw parametréw kuzniczych
na ich strukture i wlasciwosci

Dla lopatek roboczych turbin gazo-
wych, Kktore pracujg w warunkach
wysokich, statycznych i zmiennych
obcigzen w obszarze wysokich tempe-
ratur, jednym z najwazniejszych Kry-
teriow odbiorczych jest stan struktu-
ry, przez Kktory rozumiemy zarowno
wielkos¢ ziarna, jak i jego jednorod-
nos¢.

Iopatki te w czasie pracy podlega-
ja zlozonym obcigzeniom: zginaniu od
sit gazowych i od$rodkowych oraz
skrecaniu. Ponadto mnalezy uwzgled-
nia¢ naprezenie termiczne wynikajace
z nierownomiernego rozkiadu pola
temperatur wzdiuz diugosci piéra to-
patki oraz naprezen od drgan gigtno-
-skretnych topatki. W wyniku pracy
w wysokich temperaturach gazu 1o-
patki ulegaja korozji gazowej i ero-
zji. Z powodu wystgpujgcych obcig-
zen statycznych i dynamicznych ma-
terialy na lopatki powinny mieé¢ od-
powiednig wytrzymalos¢ diugotrwalg
dla zgdanego zakresu temperatury
pracy oraz powinny by¢é odporne na
korozje gazowg i propagacje peknigé.

Charakterystyka stopu HNT77TTJR

na lopatki

W zakresie temperatur do 700°C na -

lopatki turbin gazowych stosowany
jest stop HN77TJR. Jest to dobrze po-
znany stop czteroskladnikowy w ukla-
dzie Ni-Cr-Ti-Al umacniany wydzie-
leniowo. Po przesyceniu na roziwdér
staly stop ma niskie wlasciwosci wy-
trzymato$ciowe i wysokie wilasciwosci
plastyczne. Dla podwyzszenia wytrzy-
malo$ci i zarowytrzymato$ci poddaje
si¢ go starzeniu, w celu wydzielenia
umacniajgcej fazy typu Nig (Al, Ti).

Dzialanie fazy wydzielonej podczas
wysokotemperaturowego obcigzenia po-
lega na hamowaniu i blokowaniu ru-
chow dyslokacji przez matryce stopu
i niedopuszczenie do migracji granic
ziarna. Najwazniejszymi czynnikami
zachowania wysokich wlasciwos$ci w
podwyzszonych temperaturach sg wiel-
koSci czgstek wydzielonych i ich roz-
mieszczenie.

Zawarto$¢ fazy dyspersyjnej powin-
na byé ograniczona do kilku procent,
poniewaz wyzszy procent fazy wydzie-
lonej gwaltownie obniza wlasciwosci
plastyczne w wyzszych temperaturach
i prowadzi do tworzenia peknig¢.

Duzg role odgrywa rowniez ksztalt
czgstek fazy dyspersyjnej. Czastki nie-
regularne moga obnizy¢ wlasciwosci
wytrzymalo$ciowe w wyniku koncen-
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tracji naprezen powierzchni miedzy-
fazowej stopu i fazy wydzielonej.

Przy ocenie zarowytrzymalo§ci na-
lezy mieé na uwadze nieuniknione
zmiany strukturalne w procesie pra-
cy w wysokiej temperaturze, ktére za-
lezg od skladu 'chemicznego, obrobki
cieplnej stopu, naprezenia i tempera-
tury badania. Uwzglednienie tych
czynnikbw we wzajemnym oddziaty-
waniu jest bardzo trudne, dlatego da-
zy sie do tego, aby zmiany w wyso-
kiej temperaturze byly mozliwie ma-
le. Osigga sie to przez wybor takiego
sktadu i takiej obrobki cieplnej sto-
pu, ktéra zabezpiecza wysoksg stabil-
no$¢ struktury w warunkach réwno-
czesnego dzialania temperatury i na-
prezen. Wplyw tych czynnik6w na
zarowytrzymato§é stopu HNTTTJR jest
decydujgcy i dlatego wprowadzono
normowanie wielko$ci ziarna i stop-
nia jego jednorodnosci. W tempera-
turach niskich w miare wzrostu wiel-
ko$ci ziarna zachodzi obniZenie wla-
Sciwos$ci  wytrzymatosciowych, nato-
miast w zakresie temperatur robo-
czych (ok. 700°C), ze wzrostem wiel-
ko$ci ziarna wzrasta zarowytrzyma-
lc§é stopu. Zarowytrzymalo§é stopu
obniza sig¢ ze wzrostem niejednorod-
nos$ci ziarna, co mozna tlumaczyé tym,
ze mnastepujg lokalne spigtrzenia na-
prezen na granicach ziarna grubego
i drobnego i w rezultacie pekanie w
tvch miejscach.

Konwencjonalne metody kucia lopatek
z materialow na osnowie niklu

Ksztaltowanie prawidlowej struktu-
ry lopatki zachodzi w procesie tech-
nologicznym kucia i obroébki cieplnej,

Mgr inz. ZBIGNIEW NOWAK
WSK PZL-Rzeszbw

dlatego tez decydujg one gléownie o
wilasciwosciach gotowego wyrobu. Stop
HN77TJR stosowany od dawna na }o-
patki turbin gazowych jest dobrze
poznany pod wzgledem technologicz-
nym i dlatego podstawowe parametry
jego obréobki plastycznej i cieplnej sg
dokladnie okreslone. Tymi parametra-
mi sg:

— temperatura i czas nagrzewu do
kucia,

— wielkos§¢ stopnia deformacji
(gniot krytyczny),
— temperatura konca kucia,

— temperatura i czas
starzenia.

Proces technologiczny kucia opatki
obejmuje zasadniczo:

— kucie zakuwki wstepnej,

przesycania i

— kucie ostateczne odkuwki.

Kucie wstepne zakuwki ma na celu
wstepne rozlozenie materialu na diu-
gosci tak, aby w kuciu ostatecznym
zachowaé odpowiednig wielko$é stop-
nia deformacji. Moze odbywaé sig ono
metodg speczania w kilku wykrojach,
w celu zwiekszenia objeto$ci materia-
lu w strefie zakuwki odpowiadajgcej
zamkowi lopatki (dla lopatek o piorze
wydtuzonym) lub metodg ksztaltowa-
nia w wykrojach przewezajgco-wydlu-
zajacych (topatki o malych diugosciach
z podwoOjnymi zamkami)., Jakkolwiek
kucie lopatek ze stopu HN77TJR od-
bywa sie w wysokich temperaturach
(nagrzanie w zakresie 1100--1150°C),
procesy rekrystalizacji nie zachodzg
samorzutnie po kuciu, lecz wymagajg
odpowiedniego czasu i przebiegajg one
do konca w czasie przesycania. Prze-

Makrostruktura przekrojéw lopa-
turbiny kutych =z materiatu
HN77TTJR
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sycanie (wygrzewanie przy temp.
1080°C przez 8 h) ma na celu zakon-
czenie i stabilizacje procesow rekry-
stalizacji, usunigcie wszystkich napre¢-
zen wewnetrznych i otrzymanie sto-
sunkowo jednorodnej struktury z ziar-
nem o optymalnej wielkoSci. Wygrze-
wanie przy temp. 700--750°C przez
16 h jest niezbedne dla przebiegu pro-
cesow starzenia i uzyskania wysokiej
wytrzymato$ci bez mnaruszenia - stanu
struktury.

Jak wykazala praktyka, istnieje dru-
ga grupa przyczyn wplywajgcych na
powstanie niejednorodnej struktury
stopu, zwigzana z procesem metalur-
gicznym wykonania wlewkoéw i pre-
tow, stanowigcych pélwyréb do kucia.
W pewnych ich strefach mogg wy-
stepowaé podwyzszone ilo$ci drobnych
domieszek (weglikow, wegliko-azot-
kow) w postaci likwacji, ktéore wy-
diuzajg sie¢ w czasie przerdobki pla-
stycznej i utrudniaja mnormalny roz-
rost ziarn w czasie obrébki cieplnej.

Rozwojowe technologie kucia lopatek
z materialow otrzymywanych metoda
metalurgii proszkow

Zakres zarowytrzymalo$ci i tempe-
ratur roboczych dla lopatek wykona-
nych ze stopbw na osnowie niklu
przerabianych plastycznie jest ograni-
czony i dlatego zastosowanie stopow
odlewniczych na osnowie niklu prze-
sunelo temperature ich pracy o ok.
100+150°C w stosunku do stopow
przerabianych plastycznie. Zastosowa-
nie zas nowej grupy materialdw otrzy-
mywanych metoda metalurgii prosz-
kow pozwoli podnies¢ temperature
pracy lopatek o ok. 100°C i obnizyé¢
znacznie koszty wytwarzania.

z zastosowaniem

Mgr inz. PIOTR BUDZYN
Inz. STANISEAW KLISZCZ
WSK PZL-Rzeszé6w

Technologia wykonywania

odlewow zeliwnych w for-

Metalurgia proszkow jest procesem
dwustopniowym, ktory obejmuje
ksztattowanie proszku metalu pod ci-
snienlem w matrycy lub tformie, w
celu utworzenia  ksztattowej czegsci
zwanej prasowkg. Czes¢ ta jest na-
stepnie spiekana przy regulowanej
dokladnie temperaturze i w kontrolo-
wane] atmosterze, w celu otrzymania
prawie gotowego ksztaltu. Spiekanie
jest procesem dyfuzyjnym atomowym
w stanie stalym, w ktorym nastgpuje
potgczenie si¢ metali. Gdy czagsteczki
metalu sg s$ciskane z silg wystarcza-
jaca do wprowadzenia naprezen we-
wnetrznych. w  siatke krystaliczng i
nastepnie ogrzane do temp. ok. 1/3
temp. topnienia w atmosferze nieutle-
niajacej, to 1acza sie one mna po-
wierzchniach fazowych z powodu re-
krystalizacji na granicach ziarn. Pra-
sowanie wprowadza naprezenie, a spie-
kanie — ciepto. W wyniku otrzymuje
sig metal staly o wtasciwosciach, kto-
re zalezg od uzytych metali lub sto-
pow, wielkoéei ziarn i czystosci prosz-
ku oraz czasu i temperatury spieka-
nia. Proces ten gwarantuje otrzyma-
nie materialu o idealnie jednorodnej
strukturze i $cisle okre$lonym skla-
dzie.

Nowe procesy metalurgii proszkéw
opracowane i rozwiniete dla tarcz i
lopatek  turbinowych przez General
Electric, Pratt and Whitney i in. obej-
muja:

— prasowanie izostatyczne na gorg-
co (PIG),

— kucie izotermiczne,

— kucie matrycowe.

Typowe prasowanie izostatyczne na
gorgco odbywa sie w naczyniu ci$nie-
niowym ok. 10 h przy temp. 1100-+
-=-1200°C i ci$nieniu wigkszym od
100 MPa wywartym przez sprezony

argon. Prasy i technologie do PIG zo-
staty zaprojektowane przez szwedzki
koncern ASEA. Porownanie wiasciwo=
sci takich samych gatunkow materia-
low otrzymywanych metodg tradycyj-
ng i prasowania izostatycznego na
gorgco wypada zdecydowanie korzyst-
nie dla tej drugiej metody. Dodatko-
wo wzgledy ekonomiczne przemawia-
ja za tg metoda ze wzgledu na zmniej-
szenie stosunku masy surowca do ma-
sy czeSci gotowej. Proces PIG pozwa-
la otrzymaé cze$ci na gotowo lub z
minimalnymi naddatkami, jak row-
niez otrzymaé potwyroby w postaci
wlewkow lub pretéw, ktore mozna na-
stepnie przerabia¢ plastycznie walco-
waniem, wyciskaniem lub kuciem.

Kucie izotermiczne polega na wy-
korzystaniu dla pewnych gatunkow
stopéw zjawiska mnadplastycznosci. W
czasie tego procesu zaréwno cze$ci ku-
te, jak i matryce kuZnicze sa utrzy-
mywane w takiej samej, $cisle okre-
§lonej dla danego stopu temperaturze,
a metal ,,plynie” pod ci$nieniem, mi-
mo Ze nie osiggngl temperatury topie-
nia. Proces ten jest prowadzony w
prézni i wymaga specjalnych mate-
rialbw na matryce kuzZnicze.

Wysokie koszty inwestycyjne dla no-
wych urzgdzen do kucia izotermiczne-
go 1 prasowania izotermicznego na
goraco, jak rowniez opanowanie tech-
nolcgii ' otrzymywania wysokiej jako-
$ci proszkOw stanowia jeszcze pewnag
bariere dla szerszego rozpowszechnie-
nia obu metod, jednak zgdania kon-
struktoréw lotniczych i mozliwoSci
obnizenia kosztéw wytwarzania przy
rozwijaniu tych technologii zadecydu-
ja o ich szerszym zastosowaniu w pro-
dukcji takich cze$ci jak lopatki i tar-
cze turbin.

Odlewy zeliwne

rdzeni i form skorupowych

mach skorupowych zastosowana zostala w odlewni ZzZeliwa
WSK PZL-RzeszOw po raz pierwszy pod koniec lat pieé-
dziesigtych. Zastosowanie tej metody zostalo podyktowane
koniecznos$cig uruchomienia produkcji skomplikowanych
ksztattowo odlewow cylindréw do silnika samochodu Mi-
krus oraz bebnéw hamulcowych do samolotu An-2. Juz
wtedy okazalo sie, ze zastosowana technologia rozwigzuje
wiele trudnych probleméw technologicznych, a przede
wszystkim umozliwia osiggniecie duzej dokladnos$ci wymia-
rowej i duzej gladkosci powierzchni.

Rozwo6j tej metody nastgpil jednak w momencie podjgcia
produkcji odlewdéw zeliwnych na potrzeby przemystu mo-
toryzacyjnego po zakupieniu licencji na silniki wysoko-
prezne Leylanda.

Uruchomienie tej produkcji w WSK PZL-Rzeszéow stwo-
rzylo wiele probleméw trudnych technicznie, polegajacych
na zabezpieczeniu wymagan jakos$ciowych stawianych przez
licencjodawce. Trudnosci te w sposdb szczegdlnie drastycz-
ny ujawnily sie w poczatkach produkeji takich odlewow,
jak: kadluby silnika, glowice, oslony kola zamachowego
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oraz kolektory wydechowe. Identyczne problemy jako$cio-
we wystepowaly przy produkcji odlewéw kadilubdéw turbo-
sprezarek na potrzeby motoryzacji na licencji Holseta
i Schwitzera. W odlewach tych sg kanaly przeplywowe
o duzej dokladnosci wymiarowej i wysokiej gtadko$ci. Do-
datkowym utrudnieniem przy produkcji odlewédw jest roéw-
niez to, ze wykonywane one byly poczatkowo =z zeliw
austenitycznych, a obecnie z zeliwa sferoidalnego w ga-
tunku Zs 40012.

Wszystkie te wysokie wymagania jakoSciowe sklonity
stuzbe technologiczng WSK PZL-Rzeszéw do podjecia de-
cyzji, w oparciu o wcze$niejsze doswiadczenia, zastosowa-
nia technologii skorupowej przy wykonaniu elementéw
form i rdzeni.

W tym samym czasie uruchomiono w Polsce w Zakla-
dach Metalowo~-Gorniczych w Zebcu produkcje piaskow
powlekanych zywicg.

Przy uruchomieniu produkcji kadiubdéw silnika Leyland,
juz w poczatkowym okresie ujawnil sie podstawowy wplyw
jakos$ci rdzeni odtwarzajgcych przestrzen wodng kadiuba
na jako$é odlewow. Poczatkowo rdzenie te wykonywano
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metoda gorgcej rdzennicy na strzelarkach TF-48, uzywa-
jac jako spoiwa zywicy Resital B produkcji RFN. Produk-
cja odlewow kadtubow z zastosowaniem rdzeni wykony-
wanych metodg gorgcej rdzennicy powodowala duzy odpad
rdzeni w procesie ich wykonywania, jak rowniez spadek
wilasciwosei rdzeni w. okresie ich przetrzymywania przed
wiozeniem do formy.

Nastgpnie bardzo powaznym problemem, na ktory szcze-
golnie ostro reagowal wytworca silnikow w oparciu o na-
sze odlewy, byl problem czystosci komory wodnej kadtuba.
Kadiuby wykonywane powyzszg technologiag mialy za-
pieczenia masy formierskiej w komorze wodnej, co utrud-
niato przeplyw czynnika chiodzgcego w silniku. Nawet za-
stosowanie wysokogatunkowych pokry¢ na rdzenie, wyko-
nywanych w oparciu o importowane gratity i maczke cyr-
konowa, nie eliminowaly wyzej opisanej usterki.

Wysoki koszt zywicy, ograniczenia importowe oraz nie-
zbyt zadowalajgca jakos¢ odlewoOw kadtubow (szczegolnie
wady w okolicach komory wodnej) spowodowaly, ze rozpo-
czeto poszukiwania efektywniejszych rozwigzan poprawy
jako$ci i obnizenia kosztow produkcji.

Stosunkowo duze wymiary rdzenia odiwarzajgcego prze-
strzen komory wodnej w kadlubie, miejscowe cienkie $cian-
ki, calkowite oblewanie rdzenia zeliwem w formie skto-
nity stuzby technologiczne do podjgcia decyzji o zastoso-
waniu piasku otaczanego zywicg jako materialu do pro-
dukcji tego elementu.

Wprowadzenie piaskéw otaczanych zamiast mas rdze-
niowych z zywicami ptynnymi pozwolilo na wyeliminowa-
nie wielu niekorzystnych zjawisk wystepujgcych przy pro-
dukcji kadlubow.

Jak wynika z naszej praktyki, podstawowymi korzy-
Sciami wynikajgcymi z wprowadzenia do produkcji tech-
nologii form i rdzeni skorupowych w oparciu o krajowe
piaski otaczane jest:

— poprawa jakos$ci powierzchni odlewoéw,

— wyeliminowanie nasigkéw w trudno dostepnych miej-
scach odlewoéw przez bardzo dobre dogeszczenie rdzeni w
procesie nadmuchiwania,

— zmniejszenie odpadéw rdzenia w procesie ich wyko-
nywania,

— eliminacja peknieé rdzeni w trakcie ich wykonczania,
malowania i montazu w formie,

— wyeliminowanie wplywu wilgotnosci powietrza na
wlasciwosci wytrzymato$ciowe rdzeni, co pozwala na wy-
dluzenie czasu ich magazynowania przed wtlozeniem do
formy,

— obnizenie masy rdzeni i form,

— mechanizacja procesu wykonywania form i rdzeni.

Proces wykonania rdzeni skorupowych do kadlubow
i glowic prowadzi sie na strzelarkach i nadmuchiwarkach
bez stosowania w glowicach strzalowych posrednich plyt
labiryntowych. Mozliwe jest to przez dodanie do piasku
otaczajgcego skladnika zmniejszajgcego ,sypkosé¢” piasku.
Zabieg taki zastosowano jako nowo$¢ w Polsce w naszym
zaktadzie.

Mimo wielu korzystnych czynnikéw wynikajgcych z wpro-
wadzenia piasko6w powlekanych, w pewnym okresie pro-
dukcji wystapily w odlewach wady na $ciankach cylin-
dréw oraz nasigki w przestrzeni wodnej. Na podstawie
obserwacji i prob stwierdzono, ze przyczyng tych wad bylo
zwiekszenie przez producenta zawartosci zywicy w piasku
powlekanym. Badania pozwolily na okre$lenie dopuszczal-
nej wielkoéci strat prazenia, przy ktérych otrzymuje sie
jeszeze odlewy jakosciowo odpowiadajace wymaganiom. W
przypadku koszulek wodnych wielko$¢ ta nie ‘moze prze-
kraczaé 4,5%.

Rys. 1. Rdzenie koszulki wodnej do kadiluba silnika Leyland
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Brak mozliwosci pelnego zagwarantowania tych wymagan
przez dostawce zmusil zaklad do przeprowadzania badan
100% dostaw i doboru materialu przez selekcje.

Pozostate dostawy sa wykorzystywane do produkcji form
i rdzeni, przy ktérych jest mozliwe swobodne odprowa-
dzenie gazéw podczas zalewania oraz do rdzeni, przy kté-
rych nie wystepujg gwaltowne zmiany przekrojow utrud-
niajgce zagegszczenie w procesie nadmuchiwania.

Na rys. 1, 2 i 3 przedstawiono rdzenie koszulki wodnej
do kadluba silnika Leyland, ktérych wymiary wynosza:
1020 X 280 X 150 mm oraz 1020 X 280 X 80 mm, masy od-
powiednio: 19 kg i 8 kg. Temperatura utwardzania 220--
--250°C w czasie 3,5 min.

Rys. 2. Rdzenie do oston két zamachowych

Nastepna grupe stanowiag rdzenie do oston két zamacho-
wych wykonywane na nadmuchiwarkach (rys. 2). Przejécie
z procesu mas samoutwardzalnych na rdzenie wykonane
z piaskéw powlekanych pozwolilo na zmechanizowanie pro-
cesu, przy réwnoczesnym obnizeniu masy rdzeni z 65 kg
do 22 kg. Rdzenie te, o wymiarach ¢ 530 X 230 mm, sg
utwardzane przy temperaturze goérnej czeseci rdzennicy
280--300°C, dolnej 230--240°C w czasie 56 min.

Wprowadzenie tego procesu umozliwilo réwnoczednie za-
stosowanie przyrzadéw do montazu rdzeni w formie, jak
réwniez wplyneto na ogélng poprawe jako$ci, przy réwno-
czesnym zmniejszeniu pracochlonno$ci przy zaczyszczaniu.

Powazne efekty osiggnieto réwniez przy wprowadzeniu
piaskdw powlekanych do produkeji form i rdzeni do ka-
dtub6w turbodoladowarek dla przemystu motoryzacyjnego.
Przykladowe rozwigzanie dla jednego z produkowanych
tego typu odlewdéw pokazano na rys. 3. Rdzenie wewnetrz-
ne produkowane sg mna nadmuchiwarce U-190, natomiast
forma na nadmuchiwarce przystosowanej do procesu go-
racej rdzennicy przez WSK PZL-Rzeszéw. Forma o wy-
miarach 300 X 400 X 125 mm jest utwardzana w temp.

230°C w czasie 3,0 min; masa 18 kg.

-

Rys. 3. Forma i rdzenie do kadlubdw turbodotadowarek

Szczegblne wymagania stawiane tym odlewom tak pod
wzgledem jakosci powierzchni kanaléw wewnetrznych, jak
i dokladnosci i szczelnosci stwarzaly wiele probleméw przy
poprzednio stosowanej technologii formowania recznego
z zastosowaniem mas samoutwardzalnych z wykorzystaniem
jako spoiwa zywicy Karbafur Z. Odlewy te sg produko-
wane z zeliwa sferoidalnego klasy Zs 40012, przy czym
grubosci $cianek wynoszg 5--6 mm.

Koniecznos¢ mechanizacji byla roéowniez spowodowana
wzrostem produkcji oraz brakiem mozliwosci zabezpiecze-
nia potrzeb ilo$ciowych przy formowaniu recznym.

W artykule i na rysunkach podano przyklady rozwigzan
rdzeni do odlewow, ktore stwarzaly najwigksze problemy
przy produkcji seryjnej.

Omawiane procesy sg stosowane réwniez w WSK PZL-
-Rzeszé6w do wielu innych pozycji rdzeni, przy ktérych
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COOEPXXAHUA

TTISICC A.: Camoners: xoucrpyknun B. Pyrana. TJImA
. XXXVIII, 1983, Ne 11, crp. 4.

Onmcaga curyanust B 067IacTH CO3NABAHUS HOBBLIX
cxeM camoneros, GypHOe pA3BUTHE JTFOGHTENHCKAX Ca-
MoneTos, a Taxkie Ha 3ToM dhome — cBoeoGpa3zHOCTH
KOHIENIAA CAMOJIETOB IO CXeMe YTKW M TamaemMa
xoucTpyknan Bapra Pyrara. O JOCTOMHCTBE 3THX pe-
ureRAil CBHIETENBCTBYIOT NETHBIC NAHABIC W XOPOIUIHE
nérabie cmoifcTBa a TakXke GONBINOE KONMAISCTBO MO-
CTPOCHHLIX IK3EMIUTAPOB.

BOJTMHCKU B.: Pa3saTHe CaMOJNETOB BEPTHKAILHOrO
panera u mocamkn (TI wacre). TJImA, T. XXXVIII,
1983, Ne 11, ctp. 9

B craThe NMNENCTABIGHL KOHCTPYKTHBHLIC DEIEHMs
camosneror BBTI mocTpoennsIx 1o cux nop. B wacrm 1T
PACCMOTPEHBI CAMOJIETHI C IPHBOZIOM OT BUHTOB HITH-KE
POTOPOB.

OPKHII M., TIPOIIAK P., MEINHLCKU C.: Ana-
JIATHYECKHH METOI ONpeIesIeHust JUIMHBI BCACHLIBATOMEH
cneremer nopiumensrx aeurarteneit. TInA, v. XXXVIII,
1983, Ne 11, ctp. 12.

TIpHHATA MOMENH BCACHIBAIONIEH CHCTEMBI, C Tpen-
TIONTOKEHHEM HCO6XOHH’M‘MX yﬂDOIHERRﬂ. KoTopast Ornu=
cama ypaBHEeHWsAMHE COXpaHeHus 3Heprim. Petras moness,
onpeneNena Pe3OHAHCHAS JUTHAA HTOH CHCTEMBI B 3aBH~
CHMOCTH OT OTHOMmeHus pabodero o6vemMa mBATATENS
x oOBeMy BcacwrBaroumieli CHCTEMEI, a TaXkKe B 3aBHCH-
MOCTH OT AHamMeTpa TPyGOTPOBONA BCACHIBAHMS.

KATIYCTA A., KOBAJTLCKH A., BVITOBUY M.:
Bonnocwl CTATHMECKWX HembITanmii camoseros. TITwA,
. XXXVIII, 1983, No 11, ctp. 14.

B crathe npencTasnena npobreMaTnka CBA3aHAAN CO
CTATHIECKHMH HCTTLITAHWSAMY JIeNaTeTbALIX anmnapaTos,
a TAaKkke oOornpenesienhl HeKOTONLIE COMHEHWS Kacaio=-
myecss YPOBHS JIOBEDHS K TNOJYYCHHBIM DPE3YJIBTATAM.

KO3LHEBCKM SI.: Wcnerranust Monerneif menToleron
B adnommmamuuecknx  tpvbax  (wacres T1). TITrA,
T. XXXVIIT, 1983, Ne 11, cTp. 22.

TInencrapien KPATKWII OYEDK DAIBUTHSA MONCITHLHBIX
UCTILITAHNI BENTOMETOB., ONMWCAHLI BHITLI COBNEMEHHBIX
MOIEITBLHLIX WCTLITAHWIT, WCTTBITAHWS BENERHBIC B Wa-
CTHTVTE Asnaunw B BapuraBe, a TakKe NCITLITATETLHbLIE
crenael dToro MHCTATYTA.

CTA®EN B.: Monens sxcnavatanun niaanepa. TJTuA,
T. XXXVIII, 1983, Ne 11, crp. 26

JIns mpoBeeHust YCTANOCTHLIX WCIBITAHUIT TIanepa
HeOOXOMMMO ONPENIeTUTh OMUITACMBIE IKCIITYATATHOH=
uere HATpy3kw. CTATbS TNEJCTABISIET 3aABACAMOCTH
CHEKTPA HATPY3OK OT KITACCA TTAHENa, ero TeXHHIeckoi
XapaKTEPHCTHKH, & TAKXKE MOMESH ero JKCIUTyaTalwH.

EKMYVIBUHLBCKU 3.: Ajponpomunie verpoiicTsa s
MHTAHAA  camoJieToB iextpodmeprueit. TJTuA, T. 38,
1983 r., Ne 11, c. 30.

OnuCcaHsl COBNEMEHHEIE A3POANOMHLIE VCTPOifcTBa
ISt MUTAHWSA ’aneKTpoaneprneﬁ camoneTos ocobGenHo
TNPUMEHSEMBIC B yGe)lmumx JJIsT BOCHHBIX CaAaMOJIETOB.

HOBAK 3.: Kosxa Typﬁmmux JIONATOK M BJINSAHAE napa-
MEeTpOB KOBKH HA CTPVKTY M CBOICTBA JIOMATOK.
TJuA, 1. XXXVIII, 1983, No 11, crp. 34.

B cratbe mpeacTaBleHB! TAaK TPAIWIIMOHHBIE, Kak
H COBpPEeMEHHBIE METOOLI KOBKH DﬂﬁO‘TV(X JIOnmaToxk
TYPOWH C y46TOM BIHSIHUST TAPAMETPOB KOBKA W TePMO-
o6paboTkM Ha DKCIUIyaTAMOHHBLIE CBOICTBA 3THX
JIOTIATOK.

BVY3BIHG 1., 'K)'H/IU.I C Yyryuusie OTIHBKH € NpPH-
6 u dopm. TJIuA,

060
1. XXXVIII, 1983, NQ 11 c*rp 35,

ABTOpa paccMaTpUBAOT TEXHUYECKHE, Opranu3a-
OHOHHBIE W JKOHOMUYECKHE [TOCTOWHCTBA BBEICHHS
060MOYKOBOIl TEXHOIOTHU Ui H3ArOTOBICHHs dopm
M CCPETHNKOB M3 MECKOB C OGJOYKON H3 CMOJIBI,

TIACC A.: CeancxoxossitcBennnit camoxer TC-17
«ITemmxan» (I13JI-105). TJInA, 1. XXXVII, 1983,
1983, Ne 11, crp. 38.

TTpenctaBiieHO pPa3sBHTHE 1POEKTA  CEILCKOXO3stit-
crBenHoro camonéra Ilenuxam, pazpaboranHoro mo-
uenroMm T. ConreikoMm 3a roma 1963—65.

cd. ze s. 36

czynnikiem decydujacym o wprowadzeniu piaskow powle-
obnizka pracochlon-
nos$ci wykonania rdzeni, zagwarantowanie wymaganej gtad-
kosci kanaldw wewnetrznych oraz dokiadnosci wymiaro-

kanych byla konieczno$é mechanizaciji,

wej.

Dalszy rozw6j technologii form skorupowych wigze sig

TLiA 1983 nr 11

z uruchamianym obecnie agregatem ,,20.30” firmy Shalco.

na stwierdzié,

chlonnoéci

Opierajgc sie na dotychczasowych do§wiadczeniach moz-
ze wprowadzenie tej technologii umozliwi
znaczne obnizenie naddatkéw na obroébke, eliminacje pra-
cechitonnych rdzeni przy wielu pozycjach, obnizke praco-
wykonywania form i
oraz zwiekszenie dokladnos$ci wymiarowej.

zaczyszczania odlewow
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Samolot rolniczy TS-17 Pelikan (PZL-105)

Gdy w 1963 r. w biurze konstrukcyjnym OKP-I, kiero-
wanym przez doc. mgr inz Tadeusza Soltyka, w Osrodku
Konstrukeji Lotniczych WSK-Okecie nastgpilo przyhamo-
wanie prac nad projektowaniem odrzutowego samolotu tre-
ningowego TS-16 Grot — poszukujgc zatrudnienia dla biura
doc. T. Soltyk wraz ze swym zespolem przystapit do opra-
cowywania koncepcji i projektu ofertowego samolotu rol-
mniczego TS-17 Pelikan. Po wstrzymaniu prac nad Grotem
biuro otrzymato zlecenie na zaprojektowanie Pelikana.

Samolot nie mial byé specjalistycznym samolotem rolni-
czym, lecz mial mieé¢ kadlub umozliwiajacy latwg zmiane
samolotu na transportowy po usunigciu zbiornika na che-
mikalia i urzgdzen rolniczych.

Ze wzgledu na przyjety w zalozeniach ladunek s$rodkéw
chemicznych rzedu 1500 kg, jako naped samolotu wytypo-
wano wersje samolotowg silnika AI-26W (LIT-3) o mocy
441 kW (600 KM). Silnik taki zaczela opracowywaé wy-
twornia WSK-Rzeszow produkujgca AI-26W do . $mig-
owcow. Dalszym rozwinieciem tego silnika stal sie pdzniej
LIT-3S i jego wersja seryjna PZL-3S. Nawigzujac do ukla-
du samolotu rolniczego PZL-101 Gawron, przyjeto uklad
zastrzalowego gornoplata. W projekcie wstepnym samolot
mial mieé sko$ne usterzenie pionowe, a usterzenie pozio-
me zamocowane do kadluba, nastepnie usterzenie poziome
podniesiono mocujgc je w polowie wysokosei statecznika
pionowego, a w koncu zrezygnowano ze skosu usterzenia
pionowego. Zbiornik na Srodki chemiczne umieszczono za
miejscami zalogi. Poniewaz istniala obawa, ze w razie zde-

Rys. 1. Model aerodynamiczny TS-17

Rys. 2. Model PZL-105 Pelikan w tunelu aerodynamicznym
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rzenia samolotu z przeszkodg duza masa $rodkéw che-
micznych przygniecie zaloge, zbiornik mial byé dodatkowo
zamocowany do konstrukeji kadluba linami stalowymi za-
bezpieczajgcymi go przed przesunieciem sie do przodu.

W poczatkowej fazie projektowania wykonano model
aerodynamiczny samolotu ze skoénym usterzeniem. Model
przebadano w tunelu aerodynamicznym Instytutu Lotni-
ctwa w Warszawie wyprébowujgc dwa komplety skrzydet
z roznymi profilami. Wybrany zostat profil NACA 23012,
znany dobrze konstruktorowi z poprzednich jego samolo-
téw Szpak, Zak, Junak, Mi$, Zuraw i Bles. Nastepnie prze-
szed! badania model aerodynamiczny o ostatecznych ksztat-
tach Pelikana. W 1964 r. zbudowano drewniang makiete
samolotu w naturalnej wielkosci. W ciggu 1964 r. i na
poczatku 1965 r. wykonano niemal kompletng dokumenta-
cje konstrukeyjng samolotu i przekazano jg do biura tech-
nologicznego przy warsztacie prototypowym wytworni.
Wtedy przyszia decyzja wladz zwierzchnich wstrzymujaca
dalsze prace nad samolotem. Podczas prac nad dokumen-
tacja konstrukcyjng samolot otrzymalt oznaczenie PZL-105
Pelikan, za$ projekt wstepny mnosil oznaczenie TS-17.

Konstrukecja samolotu byla pélskorupowa duralowa. Ka-
dtub o przekroju prostokatnym. Miejsca dwoch os6b zaltogi
obok siebie. Podwozie stale tréjgoleniowe z amortyzatorem
podpartym do gbéry kadluba. Kola gléwne o S$rednicy
800 mm. Plat prostokatny, dwudzielny, z dzwigarem glow-
nym pndpartym zastrzalem. Slot staly. Klapy dwuszczeli-
nowe. Powierzchnie sterowe kryte plétnem. Na koncach
statecznika poziomego plyty brzegowe.

Dane techniczne

Rozpietosé 192 m
Diugost 11,2 m
Wysoko$é 34 m
Powierzchnia nosna (bez slotu) 46 m?
Powierzchnia noéna ze slotem 48 m?2
Rozpietosé usterzenia 6,5 m
Rozstaw podwozia 40 m
Srednica $migla 35 m
Masa wlasna ok. 2400 kg
Masa uzyteczna ok. 2200 kg
Masa calkowita ok. 4600 kg
Predkos$é maks. ok. 200 km/h
Predko$é robocza 140 km/h

Rys. 3. Model Pellkima z widocznymi dwuszczelinowymi klapami

TLiA 1983 nr 11
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PROTOTYPY
Valmet L-80TP e Finlandia @

Turbosmiglowy samolot szkolno-treningowy

Samolot do szkolenia wstepnego i podstawowego, 2-+
-~4-miejscowy, Valmet L-80TP wywodzi sie z samolotu
szkolnego z silnikiem tlokowym L-70 Militrainer. Zasto-
sowano w nim zupelnie nowy plat i turbinowy silnik
$migltowy Allison 250-B17D o mocy 235 lub 265 kW (320
lub 360 KM), przystosowany do lotu odwro6conego. Mozli-
wa jest réwniez zabudowa silnika o mocy 330 kW (450 KM)

Samolot jest przeznaczony do szkolenia wstepnego i pod-
stawowego, a poza tym do szkolenia w akrobacji, w lo-
tach nocnyech i na przyrzady, w lotach obserwacyjnych
i lgcznikowych i do uzytku sanitarnego oraz do zadan spe-
cjalnych, jak trening w misjach szturmowych przy uzZyciu
dziatek, rakiet i bomb, rozpoznanie przy uzyciu kamer
zwyklych i TV, poszukiwanie i ratowanie rozbitkéw.

Masa startowa samolotu w zalezno$ci od zadania waha
sie od 1270 do 1900 kg. W kategorii ,normal” L-80TP za-
biera cztery osoby przy masie startowej 1900 kg. Pod
ptatem s3 zamontowane cztery uchwyty do podwieszen
zewnetrznych: skrajne po 150 kg i wewnetrzne po 250 kg.
Maksymalny trwaly wspollczynnik obcigzenia na wysoko-
fei lotu 3000 m w zakrecie wynosi 2,62.

Przy projektowaniu samolotu zwrécono uwage na eko-
ncmi¢ i bezpieczenstwo szkolenia oraz starano sie zapew-
ni¢ szeroki zakres predkosci i wysoko$ci lotu — mimo do-
brych wtasciwosci przy maltych predko$ciach L-80TP osigga
prawie takg samg predko$é maks. jak samoloty szkolne
z silnikiem turbinowym o wigkszej mocy.

Dane techniczne

Rozpietosé 10,36 m
Diugosé 777 m
Wysokos$é 2,92 m
Masa wlasna 840 kg
Masa paliwa maks. 280 kg
Masa podwieszenn maks. 600 kg
Masa startowa maks. 1900 kg
Predkosé maks. przy wys. 3000 m 340 km/’h
Predkoéé przeciggniecia bez podwieszen 120 km/t
Wznoszenie na wys. 3000 m 8,8 m/s
Dlugos$¢ startu na 15 m 285 m
Dlugosé¢ lgdowania z 15 m 395 m
Zasieg z 30-min rezerwg paliwa ponad 1000 km -
Diugotrwatosé lotu ponad 4 h

Uwaga: osiggi odnoszg sie do samolotu o masie startowej
1270 kg.
W.K.

Rys. 4. Kolejne wersje projektu Pelikana: projekt wstepny, TS-17
i PZL-105
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STRESZCZENIA

-

GLASS A.: Samoloty Rutan, TLiA, t.
XXXVIII, 1983, nr 11, s. 4

Opisano sytuacje w dziedzinie tworzenia
nowych uktadow samolotéow, gwattowny
rozwo0j samolotdéw amatorskich i na tym
tle oryginalnos¢ koncepcji samolotéw o
ukladzie kaczki i tandemu konstrukcji
Burta Rutana. O wartosci tych rozwigzan
swiadczg osiggi, dobre wiasciwosci i duza
liczba zbudowanych egzemplarzy.

BOLINSKI B.: Rozwdj Samolotow piono-
wego startu i lagdowania (II). TLiA, t.
XXXVIII, 1983, nr 11, s. 9

W artykule przedstawiono rozwigzania
konstrukcyjne samolotéw PSL zbudowa-
nych do chwili obecnej. W cz. II omoéwio-
npksar;loloty napedzane $miglami badz wir-
nikami.

ORKISZ M., PROCIAK R., SZCZECINSKI
S.: Analityczna metoda wyznaczania diu-
goSci ukladu dolotowego silnikow tloko-
wych, TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 11, 8. 12

Przyjeto model ukladu dolotowego, przy
zalozeniu niezbednych uproszezen, ktéry
opisano roéwnaniami zachowania energii.
Kozwigzujac go, okreslono dlugo$é rezo-
nansowg tego ukladu w zaleznosci od sto-
sunku objgetosci skokowej silnika do obje-
tosci ukladu dolotowego oraz w zaleznosci
od jego S$rednicy.

KAPUSTA A.,, KOWALSKI A, WOJTO-
WICZ M.: Problemy préb statycznych sa-
molotow. TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 11,
s. 14

W artykule przedstawiono problematyke
zwiazang z probami statycznymi sprzgtu
latajacego i okreSlono pewne watpliwosci
ddtyczace poziomu zaufania dla otrzymy-
wanych wynikow.

KOZNIEWSKI J.: Tunelowe badania mo-
deli S$migtowcéw (II). TLIA, t. XXXVIII,
1983, nr 11, s. 22

Przedstawiono - krotki zarys rozwoju ba-
dafn  modelowych  $miglowcébw, rodzaj
wspblezesnyeh badan modelowych, badani:
prowadzone w Instytucie Lotnictwa w War-
szawie oraz urzgdzenia badawcze tego In-
stytutu.

STAFIEJ W.: Model eksploatacji szybowca.
TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 11, 8. 26

Dla przeprowadzenia préby’zmeczeniowej
szybowca niezbedne jest okre§lenie spodzie-
wanych obciagzen eksploatacyjnych. Argykul
przedstawia zalezno$¢ widma obcigzen od
klasy szybowca, jego charakterystyki _tech-
nicznej oraz modelu jego eksploatacji.

ZMUDZINSKI Z.: Lotniskowe urzadzenia
zasilania elektroenergetycznego statkow
powietrznych., TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr
11, s. 30 5

Opisano nowoczesne lotniskowe urzadze-
nia elektroenergetyczne stuzgce do zasila-
nia naziemnego samolotéw, a zwlaszcza W
schronach dla samolotow wojskowych.

NOWAK Z.: Kucie lopatek turbinowych
i wplyw parametrow kuzniczych na ich
strukture i wlasciwosci. TLiA, t. XXXVIII,
1983, nr 11, s. 34

W artykule przedstawiono tradycyjne i
nowoczesne metody kucia topatek roboczych
turbin z uwzglednieniem wplywdéw para-
metréw kucia i obrébki cieplnej na wia-
sciwo$ei uzytkowe tych lopatek.

BUDZYN P., KLISZCZ S.: Odlewy zeliw-
ne z zastosowaniem rdzeni i form skoru-
powych., TLiA, t. XXXVIII, 1083, nr 11,
s. 36

Autorzy omawiaja korzy$Sci techniczne,
organizacyjne i ekonomiczne wprowadzenia
technologii skorupowej do wykonywania
form i rdzeni z piaské6w otaczanych 2zy-
wicg.

GLASS A.: Samolot rolniczy TS-17 Pelikan
(PZL-105). TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 11,
s. 38

Przedstawiono rozw6j projektu samolotu
rolniczego Pelikan konstrukcji doc. T. Sol-
tyka, opracowanego w latach 1963--1965.

cd. na s. 37

TLiA 1983 nr 11



Z DZIALALNOSCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK ‘ :

Oérodek Doskonalenia Kadr w Rydzynie

W dniu 1 maja br. powolany zostal
Osrodek Doskonalenia Kadr SIMP w Ry-
dzynie. O$rodek ten bedzie zajmowal sig
doskonaleniem kadry kierowniczej przemy-
siu o zasiegu krajowym.

Uchwala dot. specjalizacji

9 lipca br. premier podpisal uchwalg¢ Ra-
dy Ministrow w sprawie specjalizacji za-
wodowej inzynier6bw. Procedura przyzna-
nia tytulu specjalisty rozpoczyna sie od
wniosku zloZonego przez zainteresowanego
do zarzgdu kola stowarzyszenia nt. Wnio-
sek — w oparciu o karte osiggnieé¢ inzy-
niera — rozpatruje branzowa komisja od-
pewiedniego stowarzyszenia, za$§ stoplen
specjalizacji nadaje minister. Rejestr in-
zynieré6w-specjalistbw prowadzié bedzie Na-
czelna Organizacja Techniczna. Inzyniero-
wi po uzyskaniu tytulu specjalisty przy-
slugiwaé bedzie przez okres 5 lat dodatek
do wynagrodzenia w wysokosSci od 1500 do
3000 zt — w przypadku specjalizacji I stop-
nia i w wysoko$ci od 3500 do 5000 zt w
przypadku specjalizacji II stopnia. Dodatki
te bedg wyplacane z zakladowego fundu-
szu plac. Konkretne ich wysokosci beda
ustalaé Kkierownicy zakladéw pracy.

Stopnie specjalizacji zawodowej nadawa-
ne sa na czas nieograniczony. Natomiast
dodatek do wynagrodzenia ustala sig¢ na
okres 5 lat. Ponowne przyznanie dodatku
na kolejne 5 lat wymaga udokumentowa-
nia dalszych, twoérczych osiggnieé zawodo-
wych, potwierdzonych przez kierownika
zakladu i pozytywnie ocenionych przez ko-
misje stowarzyszeniows.

Zachowujg swoja wazno$¢é stopnie spe-
cjalizacji zawodowej inzynieréw, nadane
na podstawie uchwaly z 15 czerwca 1979 r.

Omoéwiona tu uchwala czyni zado§¢ po-
stulatom XX Kongresu Technikéw Polskich
i odpowiada duchowi deklaracji Rady
Gléwnej NOT 2z 21 kwietnia br.

Rozszerzenie eksportu

Biuro Handlu Zagranicznego SIMP ma
przygotowaé wzo6r kwestionariusza pytan,
ktéry bedzie wreczany przez kola zakla-
dowe czlonkom SIMP wyjezdzajacym za
granice.

Podjete beda starania, w celu zorganizo-
wania ogélno$wiatowej sieci agentéw Biu-
ra Handlu Zagranicznego SIMP, ktérzy zaj-
ma siq prezentacjg i propagandg mozliwo-
§ci dzialan eksportowych SIMP.

Dzialalnoéé Sekcji Jako$ci SIMP

Interesujgcy dziatalno§é rozpoczela Sek-
cja Jako$ci i Normalizacji SIMP. Zamierza-
jac nawigzaé stalg, fachowg wspoélprace z

krajami socjalistycznymi, przeprowadzila
wiosng br. w Krakowie konsultacje w tej
sprawie 2z przedstawicielem Kammer der
Technik z NRD.

Ocena pracy Sekeji Lotniczej SIMP

W dniu 6 czerwca br. Prezydium Zarzg-
du Gléwnego SIMP zapoznalo sie z ogélna
oceng dzialalno$ci sekeji  SIMP-owskich,
zreferowang przez wiceprezesa kol. L. T.
Wrotnego. Na podstawie analizy rocznych
sprawozdan, wéréd 15 przodujacych sekeji
znalazta sie Sekcja Lotnicza SIMP. Uzna-
no, ze przy opracowywaniu planéw pracy
bardzo skuteczng formg jest kolumnowe
zestawianie konkretnych zadan z podaniem
terminu ich realizacji i oséb odpowiedzial-
nych za wykonanie. Jako priorytetowe za-
dania sekeji na najblizszy okres wskazuje
sie te dziatania, ktére mogg stuzyé reali-
zacji uchwal XX Kongresu Technikéw Pol-
skich.

Apel ZORPOT-u

Zespo6t OSrodkéw Rzeczoznawstwa i
Postepu Organizacyjno-Technologicznego
ZORPOT SIMP podjal dziatania zmierza-
jace do utworzenia ,,banku osiggnieé nau-
kowo-technicznych”. W tym celu zwraca
si¢ do ogniw organizacyjnych i czlonkéw
SIMP z apelem o zglaszanie informacji nt.
najnowszych osiagnieé, rozwigzan i paten-
tow wdrozonych lub czekajacych na upo-
wszechnienie, a zwlaszeza takich, ktoére
mogg zainteresowaé klienta zagranicznego
lub ktére powinny znalezé zastosowanie w
kraju. Zglaszane tematy nie muszg byé
calkowicie dopracowane. Nalezy sadzié, ze
czlonkowie Sekeji Lotniczej SIMP majg w
tej sprawie duzo do powiedzenia.

Pisemne zgloszenia naleZzy kierowaé pod
adresem: 00-515 Warszawa, ul. Zurawia 22,
tel. 29-78-45.

Dzialalno$é SOBIS-u SIMP

Na podstawie uchwaly Nadzwyczajnego
Walnego Zjazdu Delegatébw SIMP w OS$rod-
ku Szkoleniowym i Domu Pracy Twoérczej
SIMP w Rydzynie zostala utworzona fun-
dacja, ktérej celem jest finansowanie opra-
cowania rozwigzan naukowo-technicznych
o charakterze przyszlo§clowym. Obecnie
Os$rodek, mimo szczuplo$§ci personelu, ma
duze osiggniecia w réinych dziedzinach
gospodarki narodowej. Zaistnial jednak pro-
blem $ci§lejszego ustalenia programu i kie-
runkéw dziatalno§ci tej nowej agendy
SIMP. I w tej wtladnie sprawie Zarzad
Sekcji Lotniczej ZG SIMP oczekuje ini-
cjatywy i1 wniosk6bw od ogniw i czlonkow
naszej Sekcji.

KSIAZKI LOTNIGZE

KAPKOWSKI J.: Latajace skrzydla klasy
F1A. Wyd. Komunikacji i kgczno$cl. War-
szawa 1981, s. 128, cena 2zl 35.—

Jest to podrecznik projektowania modeli
latajgeych o ukladzie latajgcego skrzydia.

Lecz jest to nie tylko podrecznik mode-
larski. Moze on stuzyé¢ réwniez studentom
i konstruktorom lotniczym. Bowiem roz-
dzialy omawiajgce aerodynamike i mecha-
nike lotu latajgcego skrzydla sg pierw-
szym w Polsce rzetelnym wykladem na

O reformie gospodarczej w SW SIMP

W dzialajgcej juz trzeci rok Spolecznej
Wszechnicy SIMP w OS$rodku Szkolenio-
wym w Rydzynie, poczgwszy od 1983 r.
wprowadzono zajecia seminaryjne o tema-
tyce zwigzanej z reforma gospodarczg oraz
postgpem techniczno-organizacyjnym. Pro-
wadzone sa tam takze zajecia nt. uzasad-
nienia dziatalno$ci inzynierskiej.

Prenumerata ulgowa czasopism technicznych

Sekretarz Generalny NOT, w porozumie-
niu z sekretarzami stowarzyszen naukowo-
-technicznych oraz dyrekcja Wydawnictwa
Czasopism i Ksiazek Technicznych NOT-
-SIGMA, zalecil wprowadzenie przez przed-
sigbiorstwo SIGMA prenumeraty ulgowe)
(wszystkich ukazujacych sie tytulow) dla
czlonk6w stowarzyszen NOT, studentéow i
uczniow szkél zawodowych. Kwartalne abo-
namenty ulgowe wynosza ok. 67% ceny
normalnej. Ulgi wprowadzone zostaly od
1 lipca 1983 r. OczywiScie bedg obowig-
zywaé¢ réwniez w 1984 r.

O szkolnictwie wyzszym w Sejmie

W dniu 11 maja br. w posiedzeniu Pre-
zydium Komisji Nauki i Postgpu Tech-
nicznego Sejmu PRL wzigl udzial kol. J.
Tymowski. Tematem  posiedzenia byty
,Kierunki rozwoju szkolnictwa wyzszego,
sieci szkol wyzszych i organizacja systemu
ksztalcenia na poziomie wyzszym”.

Przedstawiciele ZG SIMP
w Wielkiej Brytanii

Na przelomie marca i kwietnia 1983 r.
delegacja SIMP w skladzie: przewodniczgcy
ZG SIMP kol. J. Kaczmarek oraz sekre-
tarz generalny SIMP kol. K. Wawrzyniak
przebywala w Anglii w celu rozeznania
mozliwo§ci rozszerzenia wspblpracy mie-
dzynarodowej z nastepujgcymi organizacja-
mi inzynierskimi WIlk. Brytanii:

— The Institution of Mechanical Engi-
neers (Stowarzyszenie Inzynieré6w Mecha-
nikow),

— The Institution of Production Engineers
(Stowarzyszenie Inzynieré6w Produkeji),

— The Council of Engineering Institutions
(Federacja Stowarzyszen Inzynierskich),

— The Production Engineering Research

Association (Zrzeszenie Badan i Uslug
Technicznych).
Gléwnym celem wizyty przedstawicieli

SIMP w WIk. Brytanii bylo podpisanie
umowy o Wwspoélipracy miedzy organizacjg
The Institution of Mechanical Engineers
(I Mech E) i Stowarzyszeniem InZynieréow
i Technikéw Mechanikéw Polskich.

ten temat, przedstawiajgcym inzynierski
tok myslenia. Przedstawiony przyklad pro-
jektowania — takze. Jest to wynikiem te-

go, e autor ma za sobg nie tylko lata
do$wiadczenia w budowie modeli latajg-
cych skrzydel, lecz i lata zajeé ze stu-
dentami na Wpydziale Mechanicznym Ener-
getyki i Lotnictwa Politechniki Warszaw-
skiej. Dlatego tez jest to jedna z najle-
piej opracowanych polskich ksigzek na te-
mat projektowania modeli, a zarazem pod-
recznik uzyteczny dla inzynieréw. AG



PZL - 10S turboprop
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® Free turbine turboprop

® Max T-0 rating 960 shp
— at turbine 24455 rpm
® Gear ratio 1504
® Dry weight 230 kg RZEJZOMW
® Length 2060 mm Manufacturer:
® Width ‘ 2
. Hi;m ‘;’(2)8 mm  WSK PZL - Rzeszéw
® Fuel consumption 255 g/h/hp :Cs)é)_r(c));go';vz;t:g\,r:gr:gu égg 340

® Rotation (view from front) anticlockwise  Phone: 46100, Telex: 0632411

Exporter:
PEZETEL Foreign Trade Enterprise Ltd. Co.

z Aleja Stanéw Zjed h 61
§ \(, PEZETEL Rt i
\ Phone: 10-80-01. Cable: Pezetel. Telex: 813 314 pzpl
P O L A N D : on% . able ezete elex 04 0)
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