TECHNIKA

otnicza

ASTRONAUTYCZNA

/7
¥/

T INSTYTUT LOTNICTWA




CONTENTS

GLASS A.: Aeroplanes with swept-for-
ward wings. TLIA, vol. XXXIX, 1984, No. 10,
p.5

Attempts at practical application of
swept-forward wings and characteristics of
a wing of this type have been discussed
and reasons for which a prototype of the
X-29 experimental aircraft is being built
at present, have been presented.

LESIKIEWICZ A. LEJDA K. ZAJAC P.:
On a system approach to the aircraft en-
gine designing process. TLiA, vol. XXXIX,
1984, No. 10, p. 8

The article draws the reader’s attention
to a modern aircraft engine designing me-
thod and explains the essence of the ra-
tional designing process. The idea of a
system approach to the engine designing
process and a model to predict characte-
ristics of aircraft piston engines of the
PZL-Franklin type, have been presented.

RZECZYNSKI B.: Principles of designing
air transport ground support facilities.
TLiA, vol. XXXIX, 1984, No. 10, p. 10

Major requirements to be met by alrport
facilities, air terminals, cargo depots, han-
gars, workshops and auxillary buildings of
engineering support, have been given.

LUBKOWSKI K. TOPOLSKI S.: Computer
aided method of measuring dimensions of
profiles components, illustrated by an
example of turbine and compressor vanes.
TLiA, vol, XXXIX, 1984, No. 10, p. 19 -

A method of measuring three-dimensional
profiled components, e.g. turbine and com-
pressor vanes, propeller blades ete., con-
sisting in comparison of actual component
dimensions with the component master in
mathematical form recorded in a computer
memory, has been demonstrated. Three-
-dimensional curvature of a measured sur-
face is also taken into account in this
method.

MICHALSKI J. XK.: Influence of charac-
teristics of stones and cutting fluids on
results of honing cylinder bores made from
38Hz;\ steel. TLiA, vol. XXXIX, 1984, No. 10,
p.

The article contains numerical results of
investigations on effect of the following
process parameters of honing cylinder bo-
res made from 38HA steel: hardness of
cylinder barrel, stone grade, size and
shape of stone grain, type and grade of
abrasive material, biuder type as well as
cutting fluid type, cleanness and richness,
on such process results as: finish of the
honed surface, process output, relative vo-
lumetric metal removal rate, value of
honing conditions selection index and stone
consumption. The enclosed diagrams and
tables present a lot of numerical data
which may be useful in practice.

KROL R.: Titanium alloys and their appli-
cation in aircraft structures. TLi1A, vol.
XXXIX, 1984, No. 10, p. 25

Phisical and mechanical properties of
titanium have been discussed in this ar-
ticle. Titanium-based alloys have good
mechanical properties and high heat-resi-
stance. Titanium alloys for engineering
applications made and applied throughout
the world have been compared. Titanium
alloy applications for making aircraft have
been described.

STECH W.: Family of Su-7, Su-17, Su-20
and Su-22 airplanes. TLIA, vol. XXXIX,

1984, No. 10, p. 29

The history of development of the Su-7
ground attack aeroplane, its further modi-
fication into the Su-17 of variable geo-
metry and their improved versions, have
been presented.

ZUSAMMENFASSUNGEN

GLASS A.: Flugzeuge mit nach vorn ge-
richteter Fliigel-Pfeilstellung., TLiA, XXXIX
Jhrg., 1984, H. 10, S. 5

Es werden Anwendungsversuche von Flii-
geln mit vorderer Pfeilstellung sowie ihre
Eigenschaften und Ursachen angegeben,
die fiir das gegenwdirtig gebaute Versuchs-
flugzeug-Prototyp ausschlaggebend waren.
LESIKIEWICZ A.,

LEJDA K., ZAJAC P.:

Uber das Systementwurfsverfahren von
Flugmotoren. TLiA, XXXIX Jhrg.,, 1984,
H. 10, S. 8

Es wird Uber eine neuzeitliche Methode
des Konstruiriens von Flugmotoren berich-
tet und der Sinn des rationellen Entwurfes
erkldrt. Die Darstellung bezieht sich auf
die Idee filr Systemeinstellung zum Ent-
wursvorgang von Motoren sowie auf das
Prognostiziermodel der Kenndaten der
PZL-Franklin-Kolbenmotore.

RZECZYNSKI B.: Entwurfsgrundlagen fiir
Objekte der Bodenbedienung des Luftver-
kehrs. TLiA, XXXIX Jhrg., 1984, H. 10,
S. 10

In dem Aufsatz werden Hauptforderun-

gen fir Flughafengebiude, Giiterlager,
Flugzeughallen, Werkstitten und Hilfsge-
b#dude der technischen Basis dargestellt.

LUBKOWSKI K. TOPOLSKI S.: Messme-
thode fiir Profilteile mit Komputerhilfe,
z. B. Turbinen — und Verdichterschaufeln.
TLiA, XXXIX Jhrg., 1984, H. 10, S. 19

Es wird eine Messmethode flir Profil-
raumteile, z. B. fiir Turbinen — und Ver-
dichterschaufeln, Luftschraubenfliigel u. a.
auf der Basis einer Vergleichung mit dem
im Speicher des Komputers einigetragenem
mathematischen Muster des Teiles darge-
stellt. Bei der Methode wird die doppelte
Kriimmung der gemessenen Fldche bertick-
sichtigt.
MICHALSKI J. K.: Einfluss der Kennda-
ten von Schleifsteinen sowie der Kiihl-
und Schmierfliissigkeiten auf die Ergeb-
nisse beim Ziehschleifen von Zylindern aus
38HS-Stahl. TLiA, XXXIX Jhrg., 1984, H.
10, S. 23

In dem Aufsatz werden Zahlengrdssen
der Versuchsergebnisse {iiber den Einfluss
der Parameter, wie der Zylinderhiilseh#r-
te, der Schleifsteinhlirte, der Gr8sse und
Form des Schleifsteinkorns, des Schleif —
und Bindemittels, Art der Kiihl — und
Schleiffliissigkeit und ihrer Reinigkeit und
Intensitdt auf die Rauigkeit der bearbei-
teten Oberfliiche, der Bearbeltungsproduk-
tivitdt, der relativen Inhaltsproduktivitit,
der Indexwahlgrosse flir die Ziehschleifbe-
dingungen und des Schleifsteinverschleisses
beim Zeihschleifvorgang von Zylindern
aus 38 HA-Stahl angeflihrt. Dle Dlagram-
me und Tafeln enthalten viele praktische
Kenndaten.

KROL R.: Titanlegierungen und ihre An-
wendung im Flugzeughau. TLIA, XXXIX
Jhrg., 1984, H. 10, S. 25

Der Autor erdrtert die physikalischen
und mechanischen Eigenschaften des Titan.
Legierungen mit dem Titan-Grundgefiige
haben gute mechanische Eigenschaften und
eine hohe Hitzebestiindigkeit. Eine Zu-
sammstellung enthilt auf der Welt er-
zeugte und angewandte technische Titan-
lagierungen. Ausserdem wird die Anwen-
dung der Titanlegierungen im Flugzeugbau
behandelt.

STECH W.. Su-7, Su-17, Su-20, Su-22 —
Flugzeugreihe. TLIA, XXXIX Jhrg. 1984,
H. 10, S. 29

Es wird die Geschichte des Sturmflug-
zeuges Su-7 sowie seine Entwicklung zum
Schwenkf{lliger Su-17 und verbesserten
Abarten dargestellt.

COLAEPXXAHUE

TVISICC A.: Camousiersr ¢ 00pATHOI CTPE/IOBHAHOCTBIO
xpuaa. TJImA. 1. 39, 1984 r., Ne 10, ¢. §

Onucanbl NONBITKH NPAMEHCHHA KPhUIA ¢ OGPAaTHOMN
CTPEITOBHAHOCTBIO, YKA3BLIBAIOTCA €ro IOCTOMHCTBA
U TPHYMHEL, O KOTOPBIM CTPOHWTCS NMPOTOTHIN ONBIT-
Horo camonera X-29,

JIECUKEBUY A., JIEWJA K., 3AVTOHII IL.: O cue-
TeMOBOM NDONECCe NPOCKTHPODAHHS ABHAJBHTATENeil.
TJIuA, 1. 39, 1984 r., N 10, c. 8

CTaThfl CHrHANM3HPYET COBPEMCHHEIH METON KOH-

CTPYHPOBaHMA ABHANBHTATENCH M OOBACHAET CYNIECTBO
npouecca pagmoOHAJIBHOro NPOCKTHPOBAHHA.
Onmcana moes CHCTEMOBOrO mNOAXOJa K Npoueccy
KOHCTPYMPOBAHUA aBHAJABHraTene# u MOOENb JUIA IPO-
THO3UPOBAHHS XAPAKTEPHCTHK ABHALMOHHLIX HOPMII-
"esplx asuraresieit Tuna I13JI-®papkaun,

HEYUHBCKMU B.: 11 1 NPOeKTHD ofbex-
TOB HA o obcay BO3JTYUIHOrO TPAHCHOPTA.
TJIuA, 1. 39, 1984 r., Ne 10, c. 10

ITepequcnensi OCHOBHBIC TPEOOBAH U, P AbABIACMEIE
K OTACIBLHEIM OOBEKTAM a’ponopToB M a’pOBOK3AIOB,
CKnapam, aHrapam, MacrepCKkuM H OpYIraM 31aHAAM
TeXHMYECKOH Ga3pl aBHALMN.

JIVEKOBCKH K., TOITOJILCKM C.. Merox u3-
MepeHna NPODHIHPOBAHHKIX ACTAJCH C NpPHMeHeHHeM
KOMOIOTEpa, HA npAMepe Jonacredi TypOus m Kommpec-
copos. TJIuA, 1. 39, 1984 r., Ne 10, c. 19

OnucerBaeTCs METO W3MEpeHus NPOCTPAHCTBCHHBIX
NpohUIHPOBAHHEIX 3MEMEHTOB AeTaseil THNa Jonacrei
TypOuH, KOMNpPECCOpoOB WM Jiomacreil BO3TYIUHBIX
BHHTOB, HA OCHOBE CPABHECHHWA PE3yJIbTATOB C MaTeMa~
THYECKOH MOMESIBIO I€TaJIH, 3AIMCAHHOI B MAMATH KOM-
morepa. Meroa y4YnTeIBaeT IBOWHYIO KPHBH3HY W3-
MepsAeMoii TOBEPXHOCTH.

MUXAJILCKM E. K.: Biunune xapaxtepucrax Opyc-
KOB ¥ pabGouMX IKHAKOCTEHl HA pe3yJNTaThl XOHHHIO-
papus HpoB w3 crasm 38XA. TJIwA. 1. 39, 1984 1.,
Ne 10, c. 23

Crartbd CONCPKHT HHCIICHHBIE PE3Y/IbTATHl HCCIICs
JNOBAHWS BJIMAHHSA TAKHX NPONECCOB napaMeTpoB Npo-
1ecca XOHWHIOBAHHA LUMIMHAPOB u3 cranm 38XA, xak
TBEPAOCTh HIIb3LI TIMIMHAPE, TBEPAOCTh GPYCKOB, pas-
Mep ® dopma 3epsa Opyckos, THN aOpa3suBHOrO Ma-
TepHasla, a TAKKe paﬁo‘mn JKHUIOKOCTh B €€ YHCTOTA —
Ha LIEPOXOBATOCTh XOHHATOBAHHON MOBEPXHOCTH, NPO-
W3IBOMMTENILHOCTh OOpaboTKHM H IPyrme XapakTepHbIe
nokasatesm. I'padukm u Tabiuusr comepxkar MHOTO
YHCJICHHBLIX JAHHBIX JIA OPAKTHICCKOro anMCHeHHH'

KPVJIL P.: Cnnasbl THTAHA M X NPUMEHEHHES B ABHA-
HHORHBIX KoneTpykumax. TJInA, 1. 39, 1984 r., Ne 10, c. 25

OnpicaBarorcs hu3udeckne ¥ MEeXaHAYECKHE CBOMCBA
Tutana, Crnjlasel HA OCHOBE THTAHA MMEIOT XODOIIHE
MeXaHudeckue cBoiicBa wm BBICOKYIO XapOnpO1HOCTE.
[puBenensl NAHHLIE TEXHMYECKHX CMUIABOB THTAHA, W3-
TOTOBJSIEMBEIX M MPUMEHAEMBIX B MHpE. Onncaro npa-
MEHEHWE CIIJIaBOB THTAHA B CTPOMTEJILCBE aBHANROHHOMK
TEeXHUKH.

CTEX B.: Cemsua camoxeros Cy-7, Cy-17, Cy-20,
Cy-22. TJIuA, 7. 39, 1984 r., Ne 10, c."29

OnncerBaeTcsi  paspaboTka KOHCTPYKIAH LUTYPMO-
paka Cy-7 m ero npanbHEiinee pa3BATHE B CAMONET
€ mepeMeHHOM! cTpenoBuaHOCTEIO Kpbuia Cy-17, a Takxe
Zpyrue, COBEPUICHCTBOBAHHBIC BAPHAHTEL

cd. ze 8. 21
LITERATURA

1. A.B. PODZEJ 1 in.: Tiechnologija
Moskwa, Oborongiz, 1957 r.

2. Prospekty firmy Mitutoyo.

3. Zgloszenie patentowe P.246096.

4. I. FAUX, H. PRATT: Computational Geometry for Design and %

Manufacture. Wiley, 1980 r.

awiadwigatielestrojenija, 6.

5. D. ROGERS, I. ADAMS: Mathematical Elements for Computer
Graphics. McGraw-Hill, 1976 r.

A. BERTHOLD, S,

TOPOLSKI: Uwagi na temat zastosowania

plotter6w ze szczegdlnym uwzglednieniem zestawu Kkreslgcego
XYNETICS 1200 Hewlett Packard. Biuletyn Informacyjny ME-
RA-IMM, nr 3-+4, s. 3--23, 1983 r.

nr 2, 1984 r.

S. TOPOLSKI: Projektowanie wspomagane komputerowo. TLiA,



TECHNIKA

lOTNICZa

MIESIECZNIK SEKCJl LOTN!CZE)
STOWARZYSZENIA
INZYNIEROW | TECHNIKOW
MECHANIKOW POLSKICH

10'84
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Przyszios¢ ULS-ow i ULM-6w

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Poniewaz przepisy.budowy samolotow w wielu krajach
okreslity, ze do samolotow lekkich =zalicza sie¢ samoloty
o masie calkowitej ponizej 5700 kg (czyli wszystkie spor-
towe i rolnicze oraz czgs$¢ dyspozycyjnych) potrzebna byila
nazwa dla samolotow bardzo lekkich. Nazwano je ulfra-
lekkimi, cho¢ Anglicy i Amerykanie uzywajg tez terminu
microlight.

Tak si¢ sklada, ze w wielu jezykach litery UL sg skro-

tem od wyrazéw ultra i lekki (ang. — ultra light, franc.—
ultra léger, niem. — ulira leicht, ros. — ultra logkij). Stad
pewna zbiezno$¢ terminologii migdzynarodowej na ten

temat.

Nie ma obowigzujgcej miedzynarodowe]j definicji samo-
lotu ultralekkiego. W RFN przyjeto, Ze samoloty jedno-
miejscowe zalicza si¢ do ultralekkich, jesli ich masa wlas-
na nie przekracza 100 kg, w USA — 115 kg, we Francji,
WIk. Brytanii i wielu innych krajach — 150 kg. Wydaje
sig, ze wzgledy bezpieczenstwa (wytrzymatos¢ i trwatosé
konstrukeji): s3 powaznym argumentem dot. nie za niskie]j
granicy masy. Dlatego masa 150 kg jest wysoce uzasad-
niona. W niektorych panstwach wymaga sie malego obcig-
zenia powierzchni (ponizej 10, 15 lub 19,5 kg/m?2) w celu
zapewnienia predkosci minimalnej (np. ponizej 45 km/h)
i ograniczonej predkosci maksymalnej (np. do 100 km/h).
Ilos¢ paliwa .ograniczona jest do 19 lub 20 1. Dla samolo-
tow dwumiejscowych dopuszczalna jest wyzsza masa
wlasna (np. 160 kg). Nazwa ,konstrukcja ultralekka” nie
precyzuje jednak czy chodzi o samwolot czy o szybowiec.
A istniejg zarowno ultralekkie szybowce, jak i ultralekkie
samoloty.

W Polsce dla szybowcoéw ultralekkich przyjat sie termin
ULS. A poniewaz nazwa szybowca i samolotu zaczyna si¢
od tej samej litery, stad dla samolotéw zdobyl popular-
nos¢ skrot ULM, wywodzgcy sie z francuskiego ultra 1é-
gere motorisé.

Praktyka budowy konstrukcji ultralekkich doprowadzila
do skrystalizowania sie kilku ich Kkategorii. W dziedzinie
szybowcoOw do konstrukcji. ultralekkich nalezy zaliczyc¢:

— lotnie, czyli miekkoplaty bez podwozia, sterowane
przesunig¢ciami masy pilota,

— ULS-y o nieduzej doskonalo$ci (ponizej 16) z podwo-
ziem i sterowane sterami, ze skrzydlami krytymi calkowi-
cie plotnem lub ze sztywnym kesonem, moggce stuzyé¢ do
lotow szkolnych i rekreacyjnych.

Lotnie sg bardzo rozpowszechnione (gléwnie o ukladzie
delta, cho¢ takze sg budowane o ukladzie z usterzeniem).
Ich niski koszt i latwe wykonawstwo spowodowaly, ze
staly sie sprzetem niemal tej klasy co rower, kajak czy
zaglowka. Natomiast na potrzeby wstepnego szkolenia szy-
bowcowego oraz do latania rekreacyjnego na pewno lepiej
nadajg sie¢ ULS-y. Nalezy sadzi¢, Ze najwigksza przyszio$¢
beda mialy klasyczne sztywnoplaty, wolnonosne lub za-
strzalowe, sterowane sterami i wyposazone w podwozie
(ptoze i kolka). Cho¢ ich koncepcja jest zblizona do daw-
nych jednomiejscowych szybowcoéw szkolnych, to jednak
oczekuje sie prostszej technologii i lepszych osiggdw. Mogy
réwniez powstawa¢ ULS-y treningowe o doskonalo$ci po-
wyzej 16, lecz dotychczas ich produkcja jest nieliczna.

W dziedzinie jednomiejscowych samolotow ultralekkich
takze wyodrebnilo sie kilka kategorii. Sa to:

— motolotnie, ktore powstaja przez dorobienie do lotni
podwozia z zamocowanym silnikiem. Sg wigc one miegkko-
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ptatami o ukladzie delta sterowanymi przesunigciami masy
pilota,

— ULM-y, czyli konstrukcje o samolotowym ukladzie
i sterowaniu sterami. Na ogol nie spelniaja one pod wzgle-
dem duzej doskonalosci (powyzej 20) warunku stawianego
motoszybowcom. Mozna wsréd nich wyr6ézni¢é ULM-y
o skrzydiach calkowicie krytych plotnem i z kesonem.

Motolotnie sa niezbyt bezpieczne. ULM-y z calkowicie
plociennym pokryciem skrzydel ze wzgledu na potrzebe
cigglej kontroli ciggien (linek i drutéw) tez nie sa w pelni
bezpieczne. Stad ze wzgledu na bezpieczenstwo najwieksza
przyszlos¢ maja ULM-y sztywnoplaty zastrzalowe (wzgled-
nie wolnonosne). Wazne jest zwlaszcza, aby ich skrzydla
mialy odpowiednig sztywno$¢ skretng, co mozna uzyskaé
za pomocg kesonu lub konstrukeji dwudzwigarowej.

Budowane sa takze ULM-y dwumiejscowe, sg to jednak
konstrukcje na granicy mozliwosei tej klasy — tak ze
wzgledu na masg, jak i na trudno$ci formalne. Na ULM-ie
jednomiejscowym jego budowniczy moze wykonywaé loty
na wilasne ryzyko. Natomiast zabieranie pasazera stwarza
problemy prawne, kiére zmuszaja do dokladnej kontroli
fachowej tak pod wzgledem zaprojektowania, jak i wyko-
nawstwa. Stagd wymagania dla ULM-6w dwumiejscowych
sa na ogoél zblizone do wymagan stawianych konstrukcjom
amatorskim, a loty na nich moga by¢ wykonywane tylko
z instruktorem.

Cho¢ lotnie i motolotnie, ULS-y i ULM-y sa budowane
amatorsko (jednak dzi§ prawie na calym $wiecie buduje
sig¢ je przede wszystkim z zestawow produkowanych meto-

. dami przemyslowymi), to okres$lenie samolot amatorski jest

w zasadzie stosowane dzi§ do konstrukcji klasy ekspery-
mentalnej. Sg to samoloty lekkie, ktére mogg mie¢ mase
wiasng wigkszg niz ULM-y (najczgsciej miedzy 200
a 700 kg). Dlatego nie nalezy myli¢ samolotow ultralek-
kich z amatorskimi, gdyz sa to rézne kategorie. Roéznice
mozna sobie uswiadomié, poréwnujgc lotnie z rowerami,
motolotnie z rowerami z doczepnym silniczkiem, ULM-y
z motorowerami, zas samoloty amatorskie z motocyklami.
Majag one bowiem inne masy, inne predkosci i inng moc
silnikow.

Jakie sg u nas perspektywy rozwoju poszczegdlnych ro-
dzajow konstrukeji ultralekkich? Lotnie i motolotnie sg juz
do$¢ powszechnie budowane. Na ULS-y zdecydowala sie
tylko Politechnika Warszawska i chyba slusznie, bo zada-
nie to wymaga fachowej dokumentacji oraz mozliwosci
wspoélpracy z przemystem i aeroklubami. ULS-y moga
znalez¢ zastosowanie jako tanie szybowce do wstepnego
szkolenia w aeroklubach.

Spore szanse moga mie¢ ULM-y, lecz przy okreSlonych
warunkach. Ich rozwdj moze ulatwi¢ korzystanie z istnie-
jacych wzoréw zagranicznych, gdyz zbieranie wlasnych
doswiadczen od podstaw jest zbyt czasochlonne. Warto za-
znaczy¢, ze w USA ULM-y rozwinely sie dopiero po wpro-
wadzeniu do uzycia silnikow z przekladniami z pasami
klinowymi, ktore pozwolily na uzycie $migiel o wiekszej
$rednicy, mozna wiec bylo uzyska¢ wiekszy cigg przy
nieduzej mocy silnika. Stgd pierwszym warunkiem roz-
woju u nas ULM-6w jest opracowanie przez jaki§ warsztat
odpowiedniego napgdu. Mozliwe, Ze odpowiednie paski kli-
nowe mozna uzyskac¢ tylko z importu, lecz nie wydaje sig,

7e jest to przeszkoda, ktorej nie mozna pokonaé. Moze
cd. na s. 2
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® Brytyjska wytwérnia Westland pod-
pisala umowg 2z australijskgq firmg AAC
na budoweg turbogmiglo‘wego samolotu tre-
ningowego A-20 Wamira, ktéry ma wzigé
udziat w konkursie na samolot trenin-
gowy dla brytyjskiego Ilotnictwa wojsko-
wego (RAF), za$ od 1989 r. moglby w Au-
stralii zastgpi¢ samoloty Jet Provost Mk 3.
(Av. Mag. 877)

mmeglvaam  CHINY a

® W Szanghaju trwaja prace nad dwu-
silnikowa 150-miejscowa wersja samolotu
Y-10, wzorowanego poniekgd na B.707. Ma-
jac skrécony kadlub, zmienione skrzydia i
podwozie, bedzie on napegdzany dwoma
silnikami CFM-56. (Av. Mag. 875)

® W maju br. przedstawiciele Airbus In-
dustrie prowadzili w Pekinie wstepne roz-
mowy nt. udzialu chinskiego przemysiu w
produkcji 150-miejscowego aerobusu A.320.

@® Wiadze zamierzaja utworzy¢ regionalne
towarzystwa transportu lotniczego, co polo-
zyloby kres monopolowi CAAC (Civil Avia-
tion Authority of China), Xtorego jako$é
ustug przewozowych jest coraz bardziej
krytykowana. Wg informacji prasy zachod-
niej, na utworzenie takich towarzystw zde-
cydowaly sie wtadze co najmniej czterech
regioné6w, przy czym w jednym przypad-
ku przewiduje sie pomoc amerykanskiego
Aloha Airlines. Zamiar utworzenia wlasne-

go towarzystwa lotniczego, zglosil m.in.
Szanghaj. (A et C 1001 i 1003)
® Prowadzone sa rozmowy 2z wytwoér-

niag Boeing w sprawie wspblnego zapro-
jektowania 50--70-miejscowego samolotu pa-
sazerskiego, ktory bylby produkowany w
Chinach. (Air Inl. 5/84)

® Chiny wykazaly zainteresowanie sa-
molotem mys$liwskim F-16 Fighting Fal-
con, zglaszajgc ch¢é zakupu w USA dwéch
dywizjonow tych samolotéw. (Air Int. 6/84)

EGIPT

® W porozumieniu z Libiag postanowiono
przywrécié komunikacje lotniczag miedzy
obydwoma krajami (zawieszono jg w
1979 r.). (A et C 1001)

cd. ze s. 1

Komisja Konstruktorow Amatoréw przy APRL powinna
rozwazy¢ mozliwos¢ dokonania oceny silnikéw stosowa-
nych u nas i zarekomendowania najlepszych. Ograniczylo-
by to niepotrzebne rozpraszanie energii na wcigz nowe
proby dostosowania silnikow do celéw lotniczych.
Nastepnym etapem powinien by¢ chyba konkurs na pro-
jekt ULM-a, oczywiscie do wybranego i szczegbélowo opisa-
nego zespolu napedowego (silnika i $émigla). Dopiero trzecig
fazg dzialan w tym kierunku powinno by¢ wybranie naj-
lepszego ULM-a do produkcji w postaci zestawow.
Podobna zresztg droga rozwoju czeka u nas samoloty
do celow rekreacyjnych. OczywisScie

amatorskie i ULS-y

® FEgipskic lotnictwo modyfikuje swe
samoloty MiG-21 i J-7 (MiG-21 prod. chin-
skicj) dostosowujge je do uzbrojenia w
amerykanskie lotnicze pociski rakietowe
Sidewinder. (Air Int. 6/84)

@ Wtadze przychylity sie do planu od-
nowienia floty S$miglowcoé4w ratownictwa
cywilnego przez zakup S$miglowcow Aéro-
spatiale SA.365.N Dauphin 2 i AS.332 Super
Puma. (A et C 1001)

® Zwigzek Pilotow Liniowych (SNPL),
powolujgc sie na weczesniejsze porozumie-
nie z federacja migdzynarodowg (IFALPA),
zwroécil uwage Naczelnej Dyrekcji Lotni-
ctwa Cywilnego (DGAC), by 2z wiekszg
ostroznoscig podeszla do zastosowania dwu-
silnikowych  aerobuséw w Ilotach trams-

_atlantyckich, biorgc pod uwageg bezpieczen-

stwo. Podkre$lono, ze warunek 90-minuto-
wego lotu z nie pracujgcym ,jednym sil-

nikiem jest warunkiem niewystarczajacym

do dopuszczenia tych samolotéw do takich
lotow. (Av. Mag. 874)

@ Minister transportu Charles Fitterman
zapowiedzial podjecie krokéw prawnych
(wydanie ustaw i dekretéw wykonawczych)
majgcych na celu demokratyzacje sektora
publicznego lotnictwa, zaczynajgc od trans-
portu. - Mowa jest o wybieraniu 6 admini-
stratorow spo$réd personelu Air France.
(A et C 1001)

@® Samoloty pozarnicze zabierajg: Grum-
mian S2F Tracker — 3400 1 wody (koszt 1 h
lotu 6800 Fr), Canadair Cl-215 Pelican —
5500 1 (koszt 1 h lotu 15000 Fr), Douglas
DC-6B — 12000 1 wody (koszt 1 h lotu
20 000 Fr). (Av. Mag. 877)

® Smiglowiec Aérospatiale SA 365M Dau-
phin 2 napedzany dwoma silnikami Tur-
bcmeca TM 333 po 625 kKW (850 KM) wy-
konal pierwszy lot 29.2.1984 r. Jest to sztur-
mowa wersja tego $miglowca. (Air Int.
5/84)

® 7 powodu braku $rodké6w budzeto=
wych budowa 40 samolotétv patrolowych
Atlantic ATL-2 zostala opéZniona o 3 lata

i rozpocznie sig dopiero w 1988 r. (Air
Int. 6/84)

@ Opublikowano piecioletni plan (do
1989 r.) zautomatyzowania kontroli ruchu

ZE SWIATA

lotniczego. Inwestycje szacuje sie na ok.
9 mld pesct. (A et C 1003)

® Amerykanska wytwoérnia Spitfire za-
warla umowe z rzgdem hiszpanskim w
sprawie produkcji w Maladze $miglowcoéw
Spitfire I i II. Spitfire I jest turbinowg
odmiang $miglowca Enstrom F-28. (Air
Int. 6/84)

INDONEZJA

@® W Dzakarcie podpisano kontrakt z
francuska SERETE na wykonanie labora-
torium do badan nad zaawansowanymi
technologiami, glownie na uzytek lotni-
ctwa. (A et C 1003),

JAPONIA

@ Zakupiono $miglowice Sikorsky S-70B,

" ktéry postuzyé ma jako prototyp do roz-

woju w tym kraju Smigloweca zwalczania
okretow podwodnych, z wyposazeniem ja-
poriskim. (A et C 1003)

3 o

@® W maju br. rzad rozwazal polaczenie
wytwérni Canadair i De Havilland Canada.
(A et C 1002)

® Rzad zapowiedziat dereglamentacje
transportu lotniczego. (A et C 1002)

@ Celem majowego Zgromadzenia Gene-
ralnego bylo gléwnie wypracowanie kom-
promisu wuniemozliwiajgcego zastosowanie
sit zbrojnych wobec samolotéw handlo-
wych. Jednoglo$nie przyjeto propozycje
Francji i Austrii wniesienia uzupelnien do
Konwencji Chicagowskiej. (A et C 1002)

® W dniach 2027 maja br. odbywatl sie
w Hanowerze Migdzynarodowy salon lotni-
czy ILA’84, Zgromadzit 372 wystawcow 2
RFN (180), USA (58), Francji (57), Wtloch
(15) i Wielkiej Brytanii (14) oraz Austrii,
Belgii, Danii, Holandii, Japonii, Kanady,
Polski, Szwajcarii, Szwecji i Wegier. Na
powierzchni  krytej 27900 m?® i otwartej

nie wykluczy to ambicji niektérych konstruktoréw amato-
row, ktérzy bedg mieli ochote tworzyé witasne konstrukcje.

Natomiast szerszy rozwdj lotnictwa ultralekkiego i ama-
torskiego bedzie mozliwy tylko wowczas,
on na gotowych silnikach i zestawach do budowy platow-
cow, przebadanych przez IKCSP i mozliwych do nabycia.

95% ULM-6w i samolotow amatorskich na $wiecie jest
budowane z zestawéw, a tylko 5% stanowi nowe kon-
strukcje. Jesli bedziemy dbaé¢ tylko o te 5%, to rozwdj
latania amatorskiego bedzie bardzo powolny. Je§li ma to
by¢ ruch nie jednostkowy, lecz nieco powszechniejszy —
trzeba stworzyé podstawy do dzialalnosci tych 95% entu-
zjastow latania, ktorzy sg gotowi budowaé z zestawow, lecz
nie bedg twoércami nowych konstrukeji.

gdy oprze sie
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ZE SWIATA

160 000 m?, zaprezentowali oni m.in. ponad
150 statkow powietrznych — gloéwnie samo-
lotow uzytku ogblnego, dyspozycyinych,
komunikacji lokalnej i $miglowcoéw. Odby-
to sie tez 8 imprez o charakterze sympo-

zjow, konwersatoriow i dyskusji okragte-
go stolu. (A et C 1002)
@ Messerschmitt-Bilkov-Blohm stara sie

nawiazaé SciSlejsza wspodlprace z przemy-
stem lotniczym Japonii — zwlaszcza w
dziedzinach: Smiglowcow, samolotéw trans-
portowych i satelitéw. (A et C 1001)

TURCJA

@® Tureckie Ilotnictwo wojskowe rozwa-
2a sprawg wyboru samolotu transportowe-
go. Proponowane sg: wloski G 222 i kana-
dyjski DHC-5 Buffalo. Wybrany samolot
bedzie montowany w wytworni TUSAS w

Miirted, 15 km na pld. od Ankary. Wy-
twérnia ta znajduje sic w budowie i ma
byé gotowa w 1986 r., a od 1988 r. ma
rozpoczgé produkceje 120 samolotow my-
Sliwskich F-16. (Air Int. 4/84)

® Turecka marynarka wojenna zamo-

wita we Wiloszech $miglowce Agusta Bell
AB212ASW do zwalczania okretow podwod-
nych.

® Lecac 2 i 3 kwietnia br. z Los Ange-
les do Nowego Jorku na samolocie Fair-
child 300 — pobito rekord Swiata predkoSci
(572,6 km/h) i odleglos$ci (3969,5 km) w ka-
tegorii II/CIf (dwusilnikowe samoloty tur-
bo$miglowe o masie maks. 60008000 Kkg).
Fairchild 300 jest 8-+-10-miejscowym samo-
lotem o masie startowej 6001 kg, napedza-
nym dwoma silnikami turbo$miglowymi
Garrett TPE 331-100-503. (A et C 1001, Av.
Mag. 875)

® Z oswiadczenia miarodajnych czynni-

k6w koncernu Bell Helicopter Textron
wynika, ze je§li prace nad woiskowym
pionowzlotem o zmiennym polozeniu silni-
k6w JVX bedg prowadzone wspéOlnie z
Boeing~Vertol — to w polowie lub w kor-
cu przyszlego dziesigeciolecia na rynku po-
jawi sie cywilna odmiana takiego piono-
wzlotu. Bell zaczgl studia nad wersjg dla
44 pasazerow. (A et C 1001)

® Do poczatku maja br. dostarczono 153
samoloty McDonnell Douglas MD-80, ze-
brano zamoéwienia na nastgpnych 145 i za-
moéwienia wstepne na 143 maszyny (razem
sprzedano 441 szt.). (A et C 1001)

@ McDonnell Douglas zapowiedzial roz-
wo6j nowych wersji DC-10 — serii MD-XXX
o pojemno$ci wiekszej o 50 miejsc od do-
tychczasowych, (A et C 1002)

® Uzyskat certyfikat FAA  pierwszy
DC-3 (C-47) z napedem turbo$miglowym.
Pierwszym uzZytkownikiem tych samolotéw

(przygotowywany jest drugi) bedzie Harald.

Air Express. (Av. Mag. 874)

@ W nastepstwie wzrostu zaméwienn na
samoloty  B.737.300 (92 -+ 55 wstepnych),
Boeing postanowit zwiekszyé tempo jego
produkeji. (A et C 1002)

® Motywujac swa decyzje niekorzystna
sytuacja na rynku samolotéw dyspozycyj-
nych, Gulfstream American postanowity
odlozyé na rok realizacje programu nowe-
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go samolotu Commander 1200.
(A et C 1001)

@ W wyniku proponowane] przez Caspa-
ra Weinbergera redukcji budzetu obronne-
go, najwigksze cigcia (5,4 mld dol.) mialy
by dotknaé¢ US Air Force. Zostaloby zwol-
nione tempo produkcji mySliwcow bom-
bardujacych F-16 i F-18 oraz samolotéw
transportowych C-5A; budzety na progra-
my bombowego B-1B oraz pociskbw MX
i Trident zaproponowano pozostawié bez
zmian. (A et C 1001)

& Na 4 wrze$nia br. Rockwell Interna-
tional zapowiedzial wyprowadzenie z hali
montazowej pierwszego bombowca B-1B.
W samej tylko jego produkeji zaangazo-
wanych jest 12000 osb6b, a liczba ta ma
wzrosngé¢ do 20000 w szczytowym oKresie
produkcji tego samolotu, ktéry przypadnie
prawdopodobnie na lata 1986+87. (A et €
1063, Av. Mag. 874)

® US Air Force zazgdaly od przemystu
lotniczego programu technologicznego, kto6-
ry- miatby “przediuzyé zywot mysliwcow
McDonnelli Douglas F-4 Phantom II. (A et
C 1003) £

® Glosy sprzeciwu wobec wykonywania
lotow doswiadczalnych przez oficerow naj-
wyzszych stopni wywolala $mieré gen.
Roberta Bonda, ktory zginglt w katastrofie
samolotu MiG-23, zmodyfikowanego przez
specjalistow amerykanskich. (A et C 1001)

® 11 gléwnych towarzystw przewozowych
poniosto w I kwartale 1984 r. straty ogol-
nej wartosci 67 miln dol. (w I kw. 1983 r.
- 568 miln dol.). (A et C 1002)

® Od poczatku 1984 r. zanotowano znacz-
ny wzrost przewozéw towaréw. Po raz
pierwszy warto§é obrotéw w tych przewo-
zach przekroczyla 4,5 mld dol. (A et C
1001)

® Przewidywane jest zamowienie trzech
samolotow Boeing 747 Jumbo Jet dla woj-
ska. Samolot ma otrzymaé¢ oznaczenie
C-19A. (Air Int. 4/84)

® Lotnictwo wojskowe wybralo jako
przyszly samolot mysliwski F-15E, przed-
kladajgc go nad F-16XL. Przewidywana jest
przerObka 392 F-15 na F-15E, ktéra ma
sig rozpoczag¢ w 1986 r., a zakonczyé w
1988 r. (Air Int. 4/84)

@® Pierwsza scria bombowcéw Rockwell
B-1A ma wynosi¢ 100 szt. Nastepnie ma

Jetprop

by€é zbudowanych 100 B-1B za 10 mld dol.

(Air Int. 4/84) .

® Wytwornia Northrop buduje bombo-

wiec ,stealth” trudno wykrywalny przez
radar. Pierwszy lot prototypu przewidzia-
ny jest w grudniu 1987 r. (Air Int. 4/84)

® Zamontowanie pletw diugosei 2,1 m
i wysokos$ci 0,51 m pod usterzeniem samo-
lotu transportowego C-130 Hercules spowo-
dowalo wzrost predko$ci przelotowej o©
32 km/h bez wzrostu zuzycia paliwa. (Air
int; 4/84)

® Wiosng 1984 r. zakonczono produkcje

713 samolotéw szturmowych A-10 Thun-
derbolt dla USA. Produkcja byla rozpocze-
ta- w 1975 r. (Air Int. 5/84)

W. BRYTARIA

® Wytwornia Shorts Brothers
SD-360) podpisala w maju br. umowe 2
brazylijskim Embraerem, dotyczacg samo-
lotéw treningowych EMB.312 Tucano, a
takze samolotéw komunikacji lokalnej i
dyspozycyjnych. (A et C 1003)

(SD-330,

® Ze wzgledu na komplikacje podczas
badan statycznych, po raz kolejny przesu-
nieto termin cértyfikowania samolotu Lear

Fan (konstrukeji z kompozytéw) — tym
razem na luty 1985. (A et C 1002)
® Jak wynika z ,,Bialej Ksiegi” doty-

czacej obronno$ci, RAF ma zwiekszyé w
najblizszym dziesiecioleciu liczbe samolo-
té6w bojowych o 15%. Z budzetu obrony
na lata 1984/1985 RAF wuzyskal 3,3 mld fun-
téw, tj. 39%, co okre§la sie jako ,lwia
cze§¢” tego budzetu. (A et C 1002)

® British Airways zanotowaly w ub.r.
zyski wartoSei 181 miIn funtéw, przy spad-
ku przewozébw pasazerskich o 6%. (A et C
1001)

@ Po raz pierwszy od 5 lat British Air-
ways zamoOwily samoloty rodzimej pro-
dukeji — 3 BAe-748 Intercity. (A et C 1002)

® Przewoznicy brytyjscy zazadali od
Civil Aviation Authority, by polozono kres
dominacji British Airways na terenie kra-
ju. Nieco poézZniej 9 przewoznikOw zwro-
cilo sig do rzgdu o przeprowadzenie pry-
watlyzacji British Airways, w celu ukroce-
nia jej monopolu. British Airways podjgly,
ze swej strony, ostrg kampanig¢ prasowa,
dementujge informacje o jakimkolwiek jej
monopolu. (A et C 1005, 1007)

® 14 maja br. otworzono 5 Wtoski Salon
Morskich Konstrukcji i Uzbrojenia (Mostra
Navale Italiana). Swe samoloty i Smigtow-
ce zaprezentowaly m.in. wytwornie: Aer-
italia, Partenavia, AerMacchi, Agusta, Me-
teor i Piaggio. (A et C 1001)

@® 15 maja br. w Turinville rozpoczeto'
proby w locie samolotu taktycznego Aer-
Macchi-Embraer AMX, rozwijanego wspol-
nie z Brazylia. (A et C 1002)

® 1 czerwca por. podczas pigtego lotu,
ulegt katastrofie pierwszy prototyp wlosko-
-brazylijskiego sameclotu taktycznego Aer-
italia-AerMacchi-Embraer AMX, pilotowa-
ny przez szefa oblatywaczy Aeritalii —
Manlio Quarantelliego. Tuz po starcie z
lotniska Turin Caselle nastgpilo nagte
zmniejszenie ciggu silnika Rolls Royce Spey
MKk.807, co zmusilc pilota do awaryjnego
lgdowania ze schowanym podwoziem, ok.
1,5 km od lotniska. W wyniku zapalenia
sig¢ 1 wybuchu paliwa samolot ulegi cal-
gowitemu zniszczeniu; pilot, po katapul-
towaniu sig tuz przed przyziemieniem, od-
niést powazne obrazenia podczas lgdowa-
nia ze spadochronem, jednak nie zagraza-
jace jego zyciu. Wg os$wiadcezenia wio-
skiego ministra obrony, wypadek ten tyl-
ko nieznacznie opdzini wstepna faze prob
w locie samolotu AMX — we wrze$niu br.
maja byé¢ one podjete przez drugi proto-
typ. (A et C 1005)

7SR

@® Jako dalsze rozwiniecie samolotu An-72
powstatl arktyezny transportowy An-74 na-
pedzany dwoma silnikami D-36 po 6500
daN. Hermetyzowana ladownia mie$ci 7,5 t
tadunku. Maks. masa w locie wynosi
30000 kg. Samolot ma stuzyé jako trans-
portowy 1 patrolowy. (Air Int. 5/84, FR
6/84)
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STATYSTYKA LOTNICZA

Francuska produkcja pociskow rakietowych
(liczba zbudowanych do LL1983 r.)

Aerospatiale

AS11/SS 11
AS12/SS 12
AS30 Laser
CT20

c22

Exocet MM38
Exocet AMa39
Exocet MM40

Francuska produkcja silnikdw lotniczych
(liczba zbudowanych

SNECMA
Odrzutowe
Atar 9C
Atar 9K50
Atar 8KS50
M53

M88

CFM 56
CF6-50
CF6-80
Turbo$miglowe
Tyne

175 300
9 200

1 460
10
1200

200
60

do |

1367
830
111

11

(564)
(653)
(60)

AS15TT
Pluton
Milan
Hot
Roland
ASMP

Matra

Super 530F/D

11983 r.)

TURBOMECA
Odrzutowe
Arbizon
Marbore

Adour

La‘rzac *y
Turbo$émiglowe

II i
VI i

XVI
VII

Astazou
Bastan

Francuska produkcja lotnicza 1983 r.

140 000
29 000
8 460

(1 200)

472
5453
1694
1051

465
580

M550 Magic 1/2 (7 000)
R440 Crotale/Shahine (3 589)
Otomat (750)
SATCP -
Durandal (7 000)
Beluga (3 000)
Objasnienia: () — zamébwione
Zrédilo: L'industrie aeronautique et spatiale
francaise 1983. AG.
Turbowalowe
Artouste II 1401
Artouste 1II 2474
Astazou III 920
Turmo IIT i IV 2492
Arriel 809
Makila 181
Uwagi: *) wraz z SNECMA, () — zamoé-
wione

A.G.

Zrédto: L’industrie aeronautique et spatiale
jrancaise 1983

1

AS 350B Ecureuil

AS 3551 Ecureuil 2

SA 365 Dauphin 2

SA 366G Coast Guard

AS 332 B/C, L/M Super Puma

Razem
Samoloty sportowe

Reims-Cessna F152
Reims-Cessna FA152
Reims-Cessna F172
Tampico/Tobago/Trinidad

Razem

Zrédla: GIFAS 1371 (8.3.84),

' Zbudowano Zaméwiono
T do 1.1.1983 | do LLI984 | w 1983 |do1.1.1983r. S e—
R S N T T A SA 315B Lama
SA 342L Gazelle

Samoloty pasagerskie i tran-
sportowe
A300 B2/B4 204 223 19 228
A300-600 [ — - 16
A310 | 1 17 16 108
Transall NC | 0 21 21 35
ATR 42-200 : — — — 55

Razem | | 56 [ CAP 10
Samoloty sluibowe ! CAP 20/21L
Falcon 10/100 l 186 207 21 221 Robin R3140
Falcon 20/200 461 481 20 516
Falcon 50 120 137 17 162
Falcon 900 — —_ — 50

—_— - — Rallye

Razem 58
Samoloty wojskowe
Mirage II1/5/50 1382 1391 9 1411
Mirage I'1 536 597 61 691 Lacznie
Mirage 2000 6 15 9 189
Super Etendard 78 85 7 85
Alpha Jet 388 438 50 498
Jaguar 481 493 12 550
Epsilon 2 — — 60

—f— Sfrancaise 1983
Razem 148
4

2 3 4 5
360 368 8 > 374
953 1020 67 > 1088
628 691 63 < 1000
249 274 25 > 480
34 62 28 S 200
3 10 7 90
s | 85 47 >120
} | 245
81 | 181 0 280
10 | 10 0 30
2 ~12 ~10 25
1930 | 1955 | 25
383 | 388 | 5
2194 2219 25 _
3268 3273 5
314 384 70 430
; 140
647

L’ industrie aeronautique et spatiale
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 Samoloty ze skosem skrzydel do przodu

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Skrzydia o skosie do przodu sg jedng z nowos$ci aero-
dynamiki samolotéw bojowych. Nie pojawiajag sie one
obecnie pierwszy raz w lotnictwie. W 1936 r. Borys Ki-
melmann zbudowal w ZSRR szybowiec KIM-2 Stachano-
wiec, ktorego skrzydia mialy skos 10° do przodu. Rozwig-
zanie to mialo na celu przesunigcie do tylu okué¢ skrzydlo-
wych, aby uzyska¢ odpowiednio dlugi odcinek kadluba na
kabing pilotéw mieszczacg rownocze$nie drugiego pilota
w $rodku ciezko$ci szybowca. Pozwalalo to na wykony-
wanie lotow z jednym lub dwoma pilotami bez zmian wy-
wazenia szybowca. Rozwigzanie to przyjelo sie pézniej w
szybowcach dwumiejscowych, jednak skos skrzydel zmniej-
szono do kilku stopni; takie rozwigzanie zastosowano m.in.
na Bocianie, Blaniku, Puchaczu, ASK-13, ASK-21 i wielu
innych szybowcach.

Podczas II wojny S$Swiatowej wykonano dwie proby ze
skrzydiem skosnym do przodu. W USA zbudowano pro-
totyp szybowca Cornelius XFG-1 z takim skrzydiem. Szy-
bowiec byl zbiornikowcem i mial stuzyé do transportu
paliwa podczas lotu na holu za samolotem, a po wyko-
rzystaniu paliwa mial byé¢é wyczepiany. Mial on takze sluzyé¢
do przedluzania zasiggu samolotéw bojowych. Prototyp na
okres prob byl wyposazony w kabine pilota. Wybér uktadu
skrzydel spowodowany byl dgzeniem do uzyskania diugiego
odcinka kadluba na zbiornik.

Rys. 1.
Z 1936 1.

Radziecki

dwumiejscowy szybowiec KIM-2 Stachanowiec

W 1944 r. w Niemczech wykonal pierwszy lot odrzutowy
samolot bombowy Junkers Ju-287, w ktérym zastosowano
skrzydla ze skosem do przodu 20° z dwdch powodow.
Chciano przede wszystkim uzyskaé duza komore bombowa
w $rodku cigzkosci samolotu, co przy zrzucie bomb nie
powodowalo zmian wywazenia samolotu. Przesuniecie okué
skrzydiowych do tylu rozwigzywalo ten problem przy
skrzydlach skosnych do przodu. Poniewaz byl to samolot
odrzutowy, latajacy z predko$cia poddzwiekows, nadanie
skrzydlom skosu (do tylu lub do przodu) bylo bardzo
pozadane, ze wzgledu na potrzebe uzyskania duzej pred-
kosci maksymalnej, za§ na skrzydle skoénym opér falowy

Rys. 2. Szybowiec dwumiejscowy SZD-9 bis Bocian z 1952 r.
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(spowodowany pojawieniem sie lokalnych fal uderzenio-
wych) pojawia sig przy wiekszych predkoéciach niz na
skrzydle bez skosu.

Kontynuacja tych doswiadczen bylo zbudowanie w 1964 r.
w RFN odrzutowego samolotu stuzbowego HFB-320 Hansa.
Przesuniecie oku¢ skrzydlowych do tylu dalo dlugg kabine
pasazerska, ktoérej przestrzeni nie zakldcaly diwigary skrzy-
del. Skos krawedzi natarcia skrzydel Hansy wynosit 15°.

Opisane wyzej zastosowania skrzydet ze skosem do przo-
du wigzaly sie przede wszystkim z potrzeba uzyskania
odpowiednich wymiaréw kabiny czy pomieszczenia na
ladunck oraz checig uzyskania rozwigzania, przy ktérym
zmiany !adunku nie spowodujg zmian wywazenia.

Istniejg jednak i inne przyczyny zainteresowania sig
skrzydlami ze skosem do przodu. Sg nimi wlasciwosci aero-
dynamiczne takiego skrzydla. Zastosowanie po II wojnie
Swiatowej skrzydel ze skosem do tylu ujawnilo pewne
wady tego ukladu. Wystepujacy na skrzydtach skos$nych
przeplyw powietrza wzdluz skrzydia (wzdluz jego dlugo-
$ci) wywolywal niebezpieczefistwo oderwania strug na
koncach skrzydet. Przy skrzydlach ze skosem do przodu,
przeplyw powietrza odbywa sie w kierunku kadluba i przy
nasadzie skrzydel .pojawia sie tendencja do oderwania
strug, co jest znacznie bezpieczniejsze, gdyz nie grozi utra-

Rys. 3. Samolot bombowy Junkers Ju-287 z 1944 r.

Rys. 4. Samolot dyspozycyjny HFB-320 Hansa z 1964 r.



ta poprzecznej statecznosci i sterownosci. W zwigzku
z tym zjawiskiem Hansa miala sloty na przykadlubowej
czesci skrzydel. ¢

Z geometrii skrzydia sko$nego wynika, ze ta cze$é sily
nos$nej, ktéra dziala na konce skrzydel powoduje ich skre-
cenie, a nie tylko zginanie. Stad wuzrost predkosci powo-

Rys. 5. Skrecenie koncow skrzydel: a) ze skosem do tyiu, b) ze
skosem do przodu

duje w skrzydlach skosnych do tylu zmniejszenie kata
natarcia koncoéw skrzydel. Natomiast dla skrzydet ze sko-
sem do przodu wystepuje zjawisko wrecz odwrotne. Przy
wzroscie predkodci lotu kgt mnatarcia koncow skrzydet
wzrasta. Zjawisko to jest niebezpieczne, gdyz powoduje
rozbiezno$é skretng skrzydla, czyli moze doprowadzi¢ do

Rys. 6. Szybowiec W. Cybina LL-2 2z 1947 r.

Rys. 7. Makieta
Fot.- A. Glass

samolotu do$wiadczalnego DARPA z 1979 r.

Rys. 8. Przesuniecie si¢ skrecen w kon-
strukcji kompozytowej o
odpowiednio elastyczno$ei (b), w stosun-
ku do konstrukcji metalowej (a)

sem do tylu),
uderzeniowej

6

ich ukrgcenia. Dlatego, przy takim samym rodzaju kon-
strukeji i dla takiej samej predkosci lotu, skrzydlo ze
skosem do przodu musi by¢ sztywniejsze, czyli ciezsze.
Zjawisko to poznano w drugiej polowie lat czterdziestych,
gdy powstawaly pierwsze samoloty ze skrzydlami skos$ny-
mi. Dlatego na samolotach zastosowano powszechnie skrzy-
dla ze skosem do tylu.

W celu zbadania wtasSciwoéci skrzydia o skosie do przo-
du w 1947 r. w ZSRR powstal do$wiadczalny szybowiec
LL-2 W.P. Cybina, ktéry przeszedl proby w locie.

W drugiej polowie lat siedemdziesigtych amerykanski
Zarzad Badan Wojskowych DARPA zamoéwil serie badan
obejmujacych badania tunelowe, projekty wstepne samo-
lotu o skosie do przodu oraz budowe prototypu takiego
samolotu. Zainteresowanie tym tematem zostalo spowodo-
wane nowym nan spojrzeniem. Otdz rozwdj zastosowania
tworzyw kompozytowych doprowadzil do poznania sposo-
béw ksztaltowania ich sztywnos$ci. Pozwolilo to na two-
rzenie kompozytowych konstrukecji lotniczych z odpowied-
nio uksztaltowanymi wlasciwos$ciami aeroelastycznymi, in-
nymi niz dla konstrukcji metalowych czy drewnianych.
Zastosowanie takich kenstrukecji kompozytowych do skrzy-
dta ze skosem do przodu daje mozliwo$¢ pozbycia sie jego
wad. Uzyskanie przesuniecia osi skrecen skrzydla do tylu
pozwala, bez wzrostu masy konstrukecji, na podwyzszenie
dopuszczalnej predkos$ci lotu, przy ktérej nie nastapi roz-
bieznos¢ skretna skrzydia. Doswiadczenia labratoryjne wy-
kazaly, ze istnieje mozliwoéé podwyzszenia tej predkoéci
poza zakres stosowany przez samoloty my$liwskie.

Pomiary aerodynamiczne rozkladu ci$nien dla skrzydla
ze skosem do przodu pokazaly, Zze na profilu takiego
skrzydla rozklad ci$nien jest inny niz dla skrzydla ze
skosem do tylu. Dla skrzydla ze skosem do tylu podci$nie-
nie nad skrzydlem jest znacznie wieksze niz pod skrzy-
dtem. Natomiast dla skrzydla ze skosem do przodu réznice
miedzy tymi ciénieniami sg znacznie mniejsze. Wiaze sie
to m.in. z faktem, ze dla skrzydel zbieznych o analogicz-
nej geometrii, czyli takim samym skosie mierzonym w
miejscu fali uderzeniowej (np. 39°) wystepujacym w 70%
cieciwy, dla skrzydla ze skosem do przodu mozna uzyskaé
znacznie mniejszy skos krawedzi natarcia (np. 30°) niz
dla skrzydla ze skosem do tylu (np. 45°). Takie zmniej-
szenie réznicy cisnien powoduje, ze dla danej wielkosci
wspolezynnika sily noénej i danej predkosci poddzwigko-
wej powstajgca na gbérnej powierzchni skrzydla lokalna
fala uderzeniowa begdzie dla skrzydla ze skosem do tylu
slabsza, czyli jego opo6r falowy bedzie mniejszy. W wyni-
ku tego biegunowa aerodynamiczna skrzydla ze skosem do
przodu jest korzystniejsza od biegunowej skrzydla ze sko-
sem do tylu. Za§ zmniejszenie oporu jest dzi§ bardzo wazna
sprawg dla samolotow mySliwskich. Mozliwo$é uzyskania
wzrostu sily mnosnej, przy mniejszym wzro§cie oporu niz
dla samolotu o skosie do tylu, pozwala na uzyskanie przez
samolot ze skrzydlem o skosie do przodu wiekszej zwrot-
no$ci niz ze skrzydlem skoénym do tylu. Wagi tej szansy
dla samolotu mys$liwskiego nie trzeba dowodzié. Obnizenie
oporu oznacza, ze zaré6wno do wykonywania zwrotéw, jak
i do lotu poziomego bedzie potrzebny mniejszy cigg silnika,
czyli spadnie zuzycie paliwa. Pozwnli to na zmniejszenie
masy samolotu, gdyz druga mozliwo$é, wzrost zasiegu, nie
jest w tym przypadku tak cenna.

Ponadto dla skrzydla ze skosem do przodu S$rodek aero-
dynamiczny ($§rodek sil aerodynamicznych) znajduje sie
blizej kadluba, niz dla analogicznego skrzydia ze skosem
do tytu. Dla skrzydet o skosie rzedu 40° mierzonym w 50%
cieciwy oOw $rodek moze byé blizej o 10 do 12% 'dla
skrzydta ze skosem do przodu. Oznacza to, ze takie skrzy-
dlo przy takiej samej sile nodénej bedzie obcigzone mniej-
szym momentem zginajgcym, co pozwoli na zmniejszenie
masy jego konstrukcji badZz przy tej samej masie na

Cz

———

Rys. 9. Rozklad ci$nien na profilu skrzy- C,
uksztaltowanej dla: a) ze skosem do przodu, b) ze sko-
c¢) polozenie

Rys. 10. Biegunowa skrzydia: a) ze sko-
sem do przodu, b) ze skosem do tylu

lokalnej fali
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zwiekszenie jego rozpieto$ci i wydluzenia, co spowoduje
z kolei zmniejszenie indukowanego oporu skrzydla.

W 1978 r. trzy wytwornie amerykanskie przystapity do
prac nad samolotem ze skosem skrzydel do przodu: Gene-
ral Dynamics, Grumman i Rockwell. Na poczatku 1981 r.

Rys. 11. Zginanie skrzydel: a) ze
' skosem do tylu, b) ze skosem

dynamiczny, AL — zmniejszenie
ramienia zginania

wstepng eliminacje wygrala wytwoérnia Grumman, ktorej
powierzono budowe¢ dwoéch prototypéw samolotu oznaczo-
nego X-29A. Do przyspieszenia budowy prototypéw przod
kadluba wraz z podwoziem przednim wykorzystano od sa-
molotu Northrop F-5A, zas elementy ukladu sterowania
i podwozie glowne od samolotu General Dynamics F-16.
X-29A ofrzymal uklad kaczki. Jego skrzydla sg z kom-
pozytu weglowo-epoksydowego i majg grubo$¢ wzgledna
49%. Samolot zostal zaprojektowany dla neutralnej sta-
tecznosci podluznej (tzn. $rodek cigzkos$ci znajduje sig¢ w
srodku aerodynamicznym) w locie naddzwigkowym. Nato-
miast podczas podejscia do lgdowania bedzie mial $rodek
cigzkosci o 35% S$redniej cigeiwy aerodynamicznej za $rod-

Rys. 12. Samolot X-29 — rysunek

kiem aerodynamicznym. Samolot bedzie stateczny dzigki
trojkonalowemu cyfrowemu pilotowi automatycznemu ‘za-
wierajgecemu dublujgcy uklad analogowy (awaryjny).
Kierujgcy realizacja programu budowy X-29 Glenn L.
Spacht na podstawie prob modelowych i obliczen twierdzi,

POLSKIE PATENTY LOTNICZE —

® Wytwornia Sprzetu Komunikacyjnego iych samolotach.
PZL-Krosno zglosila do opatentowania spo-
s6bb tlumienia drgan powierzchni stero-
wych statku powietrznego oraz tlumik
drgan powierzchni sterowych statku po-
wietrznego (wynalazcy: K. Jarzgb, S. Ku- 1
stron i J. Krawczyk). Wynalazek dotyczy
sposobu tlumienia drgan katowych po-
wierzchni sterowych statku powietrznego,
zwlaszeza steru o osi obrotu w osi wy-
poru, oraz tlumika drgan katowych po-
wierzchni sterowych statku powietrznego, L4
przy, czym rozwigzuje zagadnienie opraco-
wania prostego sposobu oraz ttumika, kto-
re skutecznie wytlumiajg drgania oraz
likwiduja skutki luzéw w lancuchu Kkine-
matycznym napedu steru, zwlaszeza w ma-

nym w osi obrotu
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do przodu; SA — $rodek aero-

Spos6éb  wg wynalazku
polega na tym, Ze na powierzchnig stero-

_\ V
N
- l\;“@} 7737
= S

3 2

wg oddzialuje sie reakecyjnym obrotowym
momentem hamujacym o biegunie skupio-
i o zwrocie przeciw-

ze przy wspélczynniku sily nosénej 0,9 typowym podczas
wykonywania zwrotow dzieki zastosowaniu skosu do przo-
du, opér skrzydla X-29 bedzie o 13% mniejszy niz dla
skrzydla ze skosem do tylu. Natomiast zwigkszenie wydlu-
zenia skrzydila z 5,04 do 5,81, na ktére przy tej samej
masie konstrukcji pozwala zmniejszony moment gnacy
(z powodu przesuniecia w kierunku kadluba $rodka sil
aerodynamicznych), zmniejszy opor skrzydla o dalsze 8%.
Daje to gcznie zmniejszenie oporu o 21%o.

G.L. Spacht uwaza, Zze samolot mysliwski ze skrzydiami
o skosie do przodu przy ukladzie kaczki bedzie lzejszy,
tanszy i zwrotniejszy oraz bedzie mial lepszg sterowno$é
przy malych predko$ciach i nizsza predko$¢ przeciggniecia
niz obecne samoloty ze skrzydiami skosnymi do fylu.

Wspblczesny samolot mysliwski o masie 19 000 kg moze
by¢ zastgpiony samolotem o masie rzedu 13600 kg, czyli
az o 28,6% lzejszym. Wytwoérnia przewiduje, ze X-29 moze
by¢ pierwsza przymiarka do budowy samolotu ATF (ulep-
szony takiyczny mysliwiec), ktory ma byé gotowy w 1993 r.

Rys. 13. Grumman X-29 w budowie

dla USA. Koszt realizacji programu budowy i badan X-29
ma wynie$¢ 92 min dol. G.L. Spacht przewiduje, ze opra-
cowanie samolotu ATF wg koncepcji X-29 obnizy koszty
rozwojowe o 19%, tj. o ok. 500 mln dol., za$ koszty eksploa-
tacji o 14%, co przy uzytkowaniu 500 samolotéw przez
15 lat daje oszczednosé 3 mld dol.
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Glenn

nym do kierunku obrotu powierzchni ste-
Towej.

Tiumik drgan katowych powierzchni ste-
rowej stanowi tarcza 1 i umieszczona obro-
towo na jej piaScie sprezysta tarcza 2,
polgeczona z tarczg 1 nitem 3, ze wstep-
nym poosiowym naprezeniem sprezystym.
Zaczepy 4 lacza kinematycznie powierzch-
nie sterows =z nieruchomymi elementami
statku powietrznego. Wytworzona sprezy-
stoscig tarczy 2 sila tarcia miedzy tarcza-
mi 1 i 2 tlumi drgania katowe powierzch-
ni sterowej.

Skrot opisu  patentowego wynalazku,
chronjonego czilerema zastrzezeniami, opu-
blikowano w BUP nr 8/1982 r., w Kklasie
B 64 C, pod nr P.231677T.
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O systemowym procesie

projektowania silnikéw lotniczych

Zapewnienie warunkow umoiliwiajauch wytwarzanie sil-
nikow lotniczych, ktére nie odbiegalyby poziomem tech-
mcznym od rozwiazan przodujacych firm $wiatowych, lezy
nie tylko w sferze zagadnien technologicznych, lecz réw-
niez w fazie poprzedzajgcej, tzn. w szeroko pojetym pro-
cesie konstruowania. Dotychczasowy brak potrzeb opra-
cowywania nowych konstrukeji, a nawet dokonywania
istotnych modernizacji produkcji biezacej, spowodowatl
brak w tym zakresie nie tylko efektywnych narzedzi ba-
dawczych, ale réwniez brak kadry, ktéra potrafitaby tymi
narzedziami skutecznie sie postugiwaé. Utrzymywanie
takiego stanu, bez przedsiewziecia odpowiednich $rodkéw
zaradczych, rozszerza luke w mozliwoéciach partnerstwa
z wysoko rozwinietymi firmami $wiatowymi.,

Konstruowanie jest skomplikowanym przedsiewzigciem
organizacyjnym i technicznym, ktoérego realizacja wymaga
kompleksowego spojrzenia na sam proces powstawania
i eksploatacji silnika. Stad tez rola konstruktora, rozu-
miana najczesciej fradycyjnie jako opracowujacego do-
kumentacje konstrukeyjng obiektu o nieustalonych wtasci-
wosciach uzytkowych, musi ulec zmianie. U$wiadomienie
sobie tej konieczno$ci wymaga w gléwnej mierze pokony-
wania barier psychologicznych i stworzenia odpowiednich
warunkéw dla koncepcyjnej pracy. Stanowi to podstawo-
wy warunek do opanowania umiejetno$ci nowoczesnego
konstruowania i, whrew pozorom, kwestia kosztéw mate-
rialnych nie jest tutaj najwazniejsza.

Glownym zadaniem konstruktora jest opracowanie
i przygotowanie do produkcji obiektu o zadanych para-
metrach funkecjonalnych i prognozowanych wtasciwos$ciach,
takich jak koszt, trwalo$é, niezawodnosé itp.

Zlozono$¢é zjawisk fizykalnych zachodzgcych w silniku
spalinowym wymaga w fazie konstruowania poslugiwania
sie jego modelem obliczeniowo-badawczym. Najdoskonal-
szy oczywiscie praktycznie jest model, w ktéorym istnieje
pelna spdéino§¢é miedzy matematycznym opisem zjawisk
i wynikami rzeczywistymi. Niezwykle istotnga sprawag
z punktu widzenia inzynierskiego jest uproszczenie modelu
matematycznego, gdyz model dokladny nie musi byé wcale
modelem skomplikowanym.

Systemowy proces konstruowania silnikéw

Poslugiwanie sie systemowym procesem konstruowania
silnikow spalmowych pozwala na:

— prognozowanie i ocene charakterystyk silnika, a takze
analize wplywu na te charakterystyki zmian konstrukcy]—
nych zespolow i elementow,

— ocene wytezenia materialowego podstawowych ele-
mentéw silnika i analize mozliwoSci zmian wytezenia za-
réwno w Kkierunku wzmocnienia elementéw zbyt stabych,
jak i oslabienia zbyt nisko obcigzonych,
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. — okre$lenie trwalo$ci i niezawodnosci silnika wraz
z analizg wplywu na trwalo$é ewentualnych zmian kon-
strukeyjnych i regulacyjnych zespolu napedowego,

— okreslenie kosztéw produkeji i eksploatacji.

Idee podejscia do systemowego procesu konstruowania
silnika przedstawia rys. 1.

Przyjecie podstawowych danych wyjsciowych do uzyska-
nia zgdanych osiggéw silnika prowadzi do opracowania
dokumentacji konstrukcyjnej (model I). Na podstawie ry-
sunkow konstrukcyjnych zostaje nastepnie przeprowadzona
anaiiza konstrukeji, trwajyca jako proces ciggly az do
velnego uruchomienia produkcji. W tym czasie, za pomoca
budowy odpowiednich modeli obliczeniowych, nastepuje
dopracowanie konstrukeji pod wzgledem osiggniecia za-
mierzonych parametréow funkcjonalnych i uzytkowych.
Analiza konstrukcji zaprojektowanego silnika prowadzi w
fazie poczatkowej do opracowania i wykonania prototypu
I generacji. Przeprowadzenie badai funkcjonalnych pro-
totypu na stoiskach hamownianych i w eksploatacji, polg-
czonego z kompleksowym badaniem zespoléw i elementéw
silnika, pozwala na uzyskanie rzeczywistych informaciji
o osiggach silnika, jego walorach eksploatacyjnych i wla-
Sciwosciach uzytkowych czgsci skltadowych. Informacje zo-
stang w sprzezeniu zwrotnym wykorzystane do analizy
konstrukeji prototypu I generacji.

Realizacja systemowego procesu konstruowania, oparte-
go na analizie konstrukeji (model II), poczawszy od pew-
nego momentu pozwala podjaé¢ ostateczng decyzje w kwe-
stiach wlasciwosci uzytkowych silnika. Po przyjeciu kom-
promisowo uzgodnionych: kosztéw, trwalodci i niezawod-
nosci oraz przebiegu charakterystyk, nastgpuje budowa
prototypu II generacji. Prototyp ten sluzy wylgcznie do
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Rys. 2. Struktura systemu analizy konstrukcji silnika

badan certyfikacyjnych i moze stanowi¢ serig informacyj-
ng. Analiza konstrukeji prototypu II generacji, po jego
kompleksowych badaniach i okresleniu kosztéw produkeji
i eksploatacji, jest jednoznacznie uzasadniong podstawa do
pelnego uruchomienia cyklu produkcyjnego.

Model II, bedacy w szerokim ujeciu modelem docelo-
wym, jest efektem cigglej analizy konstrukcji i zestawia
w jedng logiczng calo$é: analize obliczeniowa, planowanie
eksperymentu i jego realizacje oraz potrzeby technologicz-
no-materialowe. Strukture systemu analizy konstrukeji sil-
nika przedstawia rys. 2.

Z przedstawionej powyzej informacji na temat procesu
konstruowania silnikéw uwidacznia sigz bezcelowos$¢ przy-
czynkowych prac badawczych nie wigzgeych sig¢ w caly
logicznie uzasadniony system.

Fragment systemowego procesu konsiruowania przedsta-
wiono na przykladzie opracowanego modelu prognozowa-
nia charakterystyk uzytkowych silnika.
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Model prognozowania charakterystyk stoiskowych
i wysokos$ciowych

Prognozowanie charakterystyk stoiskowych 1 wysoko-
sciowych silnika stanowi istotng cze$¢ systemowego pro-
cesu konstruowania na etapie opracowywania " prototypu
I generacji.

Model prognozowania charakterystyk podano dla cha-
rakterystyk $miglowych i wysokoSciowych tlokowego sil-
nika lotniczego typu PZL-Franklin.

Opracowana metoda prognozowania tych charakterystyk
zostala oparta na modelu termodynamicznym tlokowego
silnika spalinowego. Schemat przyjetego modelu termody-
namicznego przedstawiono na rys. 3.

Podstawe obliczen w przyjetym modelu stanowi badanie
chwilowych stanéw rownowagi energii wewnetrznej czyn-
nika roboczego znajdujgcego sie w cylindrze silnika.
Uwzgledniono nastepujace czynniki majgce wplyw na zmia-
ne tej energii:

— cieplo doprowadzane w postaci energii chemicznej -za-
wartej w mieszance,

— entalpie doplywajacego czynnika przez zawor ssacy,

— prace czynnika przekazywang na denko tloka,

— entalpie wyplywajgcych spalin przez zawor
chowy,

wyde-

Rys. 3. Schemat obliczeniowy modelu termodynamicznego silnika

— cieplo wymieniane z otoczeniem przez Scianki cy-
lindra.

Zmiana energii wewngetrznej silnika, powodujgca zmiane
jego parametrow, jest podstawg do okreslenia tempera-
tury czynnika roboczego. Mozna ja wyznaczy¢ z nastepu-
jacych zaleznosci:

daT _ 1 [de n dQz s dv —RT dm,, n
dp . du | dop dop do dop
e
oT 1
dmyg Ju dg,
+(ig—u +m ] 1)
.(d ) do dgs do ;(

gdzie:

T — temperatura czynnika roboczego w cylindrze,
m — masa czynnika roboczego w cylindrze,

u — energia wewnetrzna czynnika w cylindrze,
dQ,’
dq:w — szybko$é wywigzywania sie ciepla w czasie pro-
cesu spalania,
dQz » :
d — szybko$¢ wymiany ciepta migdzy czynnikiem ro-
P
boczym a elementami ograniczajgcymi przestrzen roboczg,
p — cisnienie czynnika roboczego w cylindrze,
V — objetos$é przestrzeni roboczej,
R indywidualna stala gazowa,

my — masa spalin wyptywajacych z cylindra,

id entalpia czynnika doplywajacego do cylindra,

mq — masa czynnika doplywajgcego do cylindra,

gs -— udzial spalin stechiometrycznych w czynniku ro-
boczym,

@ — kat obrotu walu korbowego silnika.
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Przeprowadzony rownolegle do réwnania bilansu energii
wewnetrznej silnika bilans masy pozwala na okreslenie
w kazdej chwili iloSci masy czynnika znajdujgcego sie w
cylindrze. Mozna ja wyznaczyé z nastepujgcego réwna-
nia:

dm = dmg — dm,, 2)

Znajomo$¢ T i m przy wykorzystaniu réwnania Clapey-
rona pozwala okre$li¢é w kazdej chwili warto$é ci$nienia p
czynnika roboczego w cylindrze. Wyznaczone ci$nienie po-
zwala na sporzadzenie wykresu indykatorowego p =f (¢),
ktéry nastepnie stanowi podstawe do prognozowania cha-
rakterystyk silnika oraz oceny wytezenia materialowego
jego zespolow i elementow.

Przedstawiona idea modelu termodynamicznego silnika
tlokowego zostala skutecznie zweryfikowana dla obiektéw
rzeczywistych. Uzyskane wyniki obliczen okazaly sie w
peli zgodne z wynikami badan stoiskowych.

Przebieg obliczen dla prognozowania charakterystyk stoi-
skowych i wysokosciowych silnika PZL-Franklin przed-
stawia opracowany algorytm (rys. 4).

Opis blokéw algorytmu

Blok 0 — obliczenie warto$ci stalych parametréw pod-
czas calego toku obliczen .
Blok 1 — okre$lenie predkosci obrotowej silnika, kata

polozenia przepustnicy ap oraz parametré4w otoczenia w
funkeji wysokosci H

Blok 2 — okre$lenie skladu mieszanki oraz parametréw
mieszanki p, T, o
Blok 3 — poczatek obliczenia proceséw termodynamicz-

nych silnika; przyjecie w pierwszym kroku obliczeniowym
parametréw czynnika roboczego w chwili zamknigcia zawo-
ru ssgcego; w kolejnych krokach parametrami wej$ciowymi
sg wartosci obliczone otrzymane na koncu procesu obli-
czen..

Biok 4 — obliczenie parametrow procesu spalania,
. dQy
nm. 1n.
de
(START)—{Wczyfanie donych)

Obliczenie paramelrow elcsploafacu/hﬁ'

Silnika . Wydruk wymkow
vakl——/]= JMAX]—pie}—{]=7+1]
K=KMA K=K+

L = L MAX]—{nie}—L =L+ f——

Rys. 4. Algorytm obliczei modelu prognozowania charakterystyk
stoiskowych i wysoko$ciowych




Blok 5 —- okreslenie parametréw wydechu spalin oraz
ilodci czynnika opuszczajacego przestrzen cylindra w czasie
kroku obliczeri de (dmw) s

Blok 6 — obliczenie parametréw procesu napelniania
oraz ilojci mieszanki doplywajacej do cylindra dma

Biok 7 -- okreslenie parametréw procesu wymiany ciepla
miedzy czynnikiem a przestrzenig robocza cylindra —d(;i-

Blok 8 — zapamigtanie obliczonych wielko$ci z poprzed-

@®10
niego kroku obliczeniowego; obliczenie catki J pdV (p;—
P1

poczatek obliczen, @5, — koniec obliczen); wybor wartosci

maksymalnej temperatury i ci$nienia z obliczeniowego

cyklu pracy .
Blok 9 — obliczenie $redniego ciSnienia indykowanego

i sredniego ciénienia uzytecznego silnika; okre$lenie mocy
uzytecznej siinika N i poréwnanie z mocg pobierang przez
Smiglo Ng (w przypadku Ne > Ns zmniejszany jest kat usta-
wienia przepustnicy ap, a w przypadku N.<Ns powigk-
szany dp).

W przypadku niezgodno$ci wartosci N. i Nz obliczenia
powtarzane sg od poczatku poczgwszy od bloku 2. Po
uzyskaniu wystarczajgcej zgodno$ci Ne 2 Ns obliczane sa
pozostale parametry eksploatacyjne silnika i nastepuje wy-
druk wynikéw obliczen. Przyjmowane sg nastepnie nowe
zadania do obliczen w zalezno$ci od zadanych wskaZnikéw
IMAX, KMAX, LMAX i obliczenia powtarza sie poczaw-
szy od bloku 1.

Wskaznikami sterujgcymi sg:

I — przyjmujacy wartosci od 1 do IMAX — sterujgcy
predkosciag obrotows silnika,

K — przyjmujgcy wartosci od 1 do KMAX — sterujgcy
obcigzeniem silnika w przypadku zmiennego kata ustawie-
nia $migta,

Zasady projektowania

L — przyjmujgcy wartosci od 1 do LMAX — sterujacy
wysokosciq H.

Obliczenia kolejnych proceséw termodynamicznych silni-
ka sprowadzajq si¢ do wyznaczenia kolejnych skladnikéw
rownania (1). Rownanie to rozwigzywane jest systemem
roéznic skonezonych z wykorzystaniem metody Rungego
Kutly, przy czym krok obliczen d¢ jest w zasadzie do-
wolny. Praktyka obliczenn wykazala, Ze zmniejszenie kroku
obliczen ponizej 0,5° OWK nie wptywa na dokladno$é¢ obli-
czen, a jedynie je wydluza.

* * *

Reasumujac przedstawione w niniejszym artykule uwa-
gi nt. konsiruowania silnikéw i prognozowania charaktery-
styk mozna sformulowaé nastepujgce wnioski:

— proces konstruowania silnikow wymaga komplekso-
wego podejscia do opracowywanego obiektu, uwzglednia-
jacego wszelkie prognozowane wlasciwosci konstrukeyjne,
technologiczne i eksploalacyjne,

— posiugiwanie sie systemowym procesem konstruowa-
nia umozliwia opracowanie konstrukeji silnika o optymal-
nych, 'w danych warunkach, wlasciwosciach uzytkowych,

—- analiza konstrukeji modelu powinna byé proce:em
cigglym i obejmowaé réwniez, po uruchomieniu cyklu pro-
dukcyjnego, zakres biezgeej optymalizacji silnika,

— prognozowanie charakterystyk eksploatacyjnych sia-
nowi istotng czg$é metody analizy konstrukeji, umozli-
wiajge dopracowanie konstrukcji silnika dla zalozonych
optymalnych parametrow. !

LITERATURA

1. A. LESIKIEWICZ, K. LEJDA, P. ZAJAC: Opracowanie modelu
prognozowania charakterystyk uzytkowych oraz modelu trwa-
toéci i niezawodnoéci silnika PZL-Franklin, Sprawozdanie Poli-
techniki Rzeszowskiej nr 2/V — 1010; 1983 r.

obiektéw naziemnej obstugi transportu lotniczego

Dzialalnos¢ transportu lotniczego tyl-
ko w nieznacznej czeéci zwiazana jest

przewozow pasazerskich jest dworzec
lotniczy. Wzrost liczby i1 wielkoéci sa-
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stawowego zadania, czyli obslugi prze-
wozow pasazerskich (np. biura linii

z przebywaniem samolotu czy $mi- molotdw na plycie peronowej oraz lotniczych, administracja portu, hotel
glowca w powietrzu. Znacznie dluzej dowozowego ruchu samochodowego itd.). Sluzba kierowania ruchem lot-
samolot i $miglowiec (statek powietrz- wywiera istotny wpiyw na geome- niczym powinna by¢ zlokalizowana na

ny) przebywa na ziemi. Przebywanie
na ziemi (lotnisku) wynika z realiza-
cji zadan przewozowych, a wiec od-
praw przed odiotem i po przylocie,
oczekiwaniem na odprawy, manewro-

lotniczego. Wiele

ta generacje ich

tiryczne ksztaltowanie
nowych projektow
portdw lotniczych, czgSciowo juz zrea-
lizowanych, stanowi najmlodszg, czwar-
zespolow

najwyzszej kondygnacji lub nawet w
specjalnym pomieszezeniu ponad nig,
oszklonym przynajmniej =z  trzech
stron i stwarzajgcym mozliwosé wzro-
kowej obserwacji najblizszego otocze-

strefy dworca

dworco-

waniem i postojem na lotnisku oraz
przegladami  techniczno-eksploatacyj-
nymi, zaopatrzeniem w paliwo i zZyw-
nos¢ (dla pasazerow), naprawami
glownymi, naprawami podwozia, o-
sprzetu itp.

Skutecznos¢  dzialania transportu
lotniczego zalezy przeto od systemu
jego obslugi naziemnej, w ktéorym
istotng role odgrywaja podstawowe
obiekty obstugowe i techniczne wspol-
czesnego portu lotniczego, a wiec
dworce lotnicze, sklady towarowe i
obiekty zaplecza technicznego, wsrdd
nich przede wszystkim hangary i sta-
cja materialdw pednych i smardow.

Obiekty obslugi przewozoéow
Dworce lotnicze
Wspolczesny port lotniczy jest réw-

nocze$nie portem samochodowym, a
jego podstawowym obiektem obstugi
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wych [3] (rys. 1).

Uktad funkcjonalny dworca powi-
nien zapewnia¢ przeplyw potokoéw pa-
sazerskich najkrotszg drogg i w naj-
krotszym czasie od podjazdu samo-
chodowego do 'stanowiska
poczekalni, a nastepnie do samolotu.
Powinien on nadto ulatwiaé pasaze-
romn (a takzZe osobom im towarzyszg-
cym lub zwiedzajgcym) korzystanie z
takich - urzgdzen czy pomieszczen
dworcowych jak restauracja, kawiar-
nia, toalety, telefon, stoiska handlowe
itd. (rys. 2). W dworcu lotniczym znaj-
duja sie takZe: biura linii (towa-
rzystw) lotniczych i administracja por-
tu oraz sktad towarowy i stuzba kie-
rowania ruchem lotniczym?1), przy
czym w duzych portach lotniczych te
ostatnie wydzielane sg czgsto w od-
dzielne obiekty.

Niektére pomieszczenia czy urzadze-
nia moga by¢ lokalizowane na innej
kondygnacji niz przeznaczona do pod-

obstugi 1i-

nia portu lotniczego. W wielu dwor-
cach lotniczych ruch rozdzielany jest
nie tylko poziomo (pasazerowie i bagaz
oraz ewentualnie towar), lecz rdéwniez
pionowo (takze te same masy trans-
portowe oraz czgsto rozdzielnie pasa-
zeruwie odlatujgcy i przylatujgcy) na
rozne kondygnacje.

1) Nazywana czesto skrotowo wiezg kon-
troli ruchu lotniczego. Stuzba ta — miesz-
czgca si¢ nie tylko w wiezy, stanowiacej

centrum Rierowania ruchem — obejmuje
m.in. nastepujgce zadania:
— kierowanie ruchem samolotéw (stat-

kow powietrznych) przylatujgcych (w tym
oczekujgcych na kolejnosé¢é lgdowania), od-
latujgcych i manewrujacych w porcie lot-

niczym‘, z zastosowaniem do tego celu
systemOw radiowych i radarowych,
— okreslanie warunkéw i prognoz me-

teorologicznych dla obszaru rejonu portu
lotniczego 1 na kazdy przelot,

— sterowanie o$wietleniem i sygnalizacja
Swietlng poriu i obszaru zblizania,

— Kierowanie ruchern peronowym samo-
lotow.
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Powierzchnia dworca lotniczego de-
terminowana jest potokami pasaze-
row, zwlaszcza przybywajacych na
odlot (potok wejsciowy) w godzinie
szczytowe]j, aczkolwiek proporcje mig-
dzy podstawowymi zespolami pomiesz-
czen sg stale i niezalezne od nateze-
nia potoku pasazeréw (tabl. 1). Dla
przewozOw wewnetrznych (krajowych)
powierzchnia dworca lotniczego wy-
nosi przecigtnie od 600700 m2 do
50006000 m? (tabl. 2). Parking przed-
dworcowy oblicza si¢ przyjmujac jed-
no stanowisko na 1-15 pasazera w
godzinie szczytowej, natomiast peron
lotniczy wymaga powierzchni ok.
10000 m2 na jedno stanowisko samo-
lotu (igcznie 2z powierzchnia mane-
wrowg) {6].

Pewierzchnia peronu lotniczego za-
lezy nadto od organizacji przewozow
samolotarni o okreslonej pojemnosci
(tabl. 3).

Porty lotnicze przeznaczone do ope-
racji krotkiego startu i ladowania ma-
jg dworce o powierzchni 400--500 m?22),
natoniiast duze porty migdzynarodowe
przyjmujgce rocznie kilkanascie, a
nawet kilkadziesigt milionow pasaze-
réw dysponujg zespolami dworcowy-
-mi o Ilgcznej powierzchni do kilkuset
tysiecy me3).

Dworce lotnicze dzieli sig¢ na typy
w zaleznosci od przepustowosci obli-
czeniowej, czyli liczby pasazerow w
godzinie szczytowe] (tabl. 4).

Dworzec lotniczy lokalizowany jest
centralnie wzgledem ukladu drog star-

Rys. 1. Generacja dworcéw (portow) lot-
niczyeh: I, II, III, IV — Kkolejne genera-
cje; 1 — parking, sciSle diugosé¢ podjazdu
samochodéw pod dworzec lotniczy, 2 —
dworzec lotniczy lub jego centralna czg$¢,

3 — wydluzone kryte perony, 4 — pawi-
lony (poczekalnie) satelitarne, 5 — stano-
wiska samolotow

TABLICA 1. Podzial powierzchni d lotniczeg

Udzial, 9,

Zespoly pomieszezens

Powierzchnia obslugi przewozéw 50
Poczekalnia 2

Zaplecze biurowe obslugi przewozéw 10
Restauracja, uslugi 10
Shuzba kierowania ruchem lotniczym 7
Administracja, biura linii lotniczych 3

Zr6dlo: Opracowanie wlasne na podstawie analizy
ukladéw dworcéw lotniczych

f) Wg [i] wynosi ona dla Stolportu obstu-
giwanego przez samoloty Dash 7 462 m?®

3) Np. w budowanym obecnie migdzyna-
rodowym porcie lotniczym Taoyuan dla
Taipeh na Taiwanie wyniesie ona 163 900
m? [5].
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towyeh, zarébwno na zewnatrz, jak i
wewngtrz tego ukladu, np. miedzy
rownoleglymi  drogami startowymi.
Niektore wigksze porty lotnicze, zwla-

Rys. 2. Uktad funkcjonalny podstawowych
pomieszezen i urzgdzen obstugi przewozow
pasazerskich w dworcu lotniczym (przej-
mujgcym takze ruch towarowy): 1 — pod-
jazd samochodowy, 2 — sala operacyjna
(odpraw), poczekalnia og6lna, 3 — kasy
biletowe i informacja, ¢ — stanowiska re-
jestracji biletéw i zdawania bagazu oraz
odprawy celnej i paszportowej, 5 — po-
czekalnie dla pasazero6w po odprawie, 6 —
stanowiska wydawania bagazu, 7 — toa-
lety, 8 — przechowalnia bagazu, 9 — re-
stauracje, 10 — kawiarnia, 11 — Kkuchnie,
12 — pomieszczenia dla matki z dzieckiem
i oso6b wymagajgcych opieki lekarskiej,
13 — zesp6l ustugowy (fryzjer, krawiec
itd.), 14 — zespo6t handlowy (kioski, kwia-
ciarnie, wynajem samochodow itd.), 15 —
poczta, 16 — skiad towarowy, 17 — biura
przedsiebiorstw linii lotniczych, 18 —admi-
nistracja portu lotniczego, 19 — hotel, 20 —
stuzba kierowania ruchem lotniczym, 21 —
obstuga techniczna portu lotniczego, 22
— stuzba porzadku publicznego, 23 — pe-
ron lotniczy
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Rys. 3. Obiekt obslugi przewozoéw towaro-
wych z uktadem funkcjonalnym skitadu to-
warowego i przeptywem w nim ladunkow:
1 — podjazd samochodowy, 2 — przyjmo-
wanie towarbéw, 3 — sortowanie wysyla-
nych (przed odlotem), 4 — podskiad towa-
row eksportowych (a) i importowych (b),

2O-O O O

5 — zaladowanie, 6 — przygotowanie do
nadania (wysyiki),) 7 — przetadowanie, 8§ —
wyladowanie, 9 -— sortowanie przysyla-
nych (po przylocie), 10 — kontrola celna,
11 — wydawanie, 12 — peron lotniczy
TABLICA 2. Powi hnia d lotniczego w zaleznosci
od ¢zenia potokéw pasazeréw przylatujacych i odlatu-
jacyeh

Natgzenie potokéw pasazeréw

Powierzchnia
dworca, m?

w godzinie

w roku : _ szezytowej
100 000 150 600--700
500000 300 20002500
800000 450 3500--4000
1200000 600 50006000

Zrédlo: Opracowanie wlasne wg [2]

TABI'JCA d3. Powierzchnia peronu zajmowuna  przez
loty do pr 6 ; tadunk 5

B

Samoloty

Przedmiot -

DC-3 DC-10

Pojemnoéé, miejsc pasa-
zerskich 30 220-=250
Liczba samolotéw zabiera-
jacych réwnowazny ladu-

nek pasazeréw i towaréw 13%) 1
Powierzchnia peronu zaj-
mowana przez samoloty,
m? 7410 2800

*) 8 pasazerskich, 5 towarowych
t Zrédlo: Opracowanie wlasne wg (7]

szcza w St. Zjednoczonych, majag kil-
ka dworcow lotniczych przejmuja-
cych rozdzielnie przewozy wewnetrzne
1 zewnetrzne (miedzynarodowe) badZ
uzytkowanych wylgcznie przez okre-
Slone towarzystwo lotnicze 4).

Dworzec lotniczy jest wizytowka
kazdego miasta, dlatego jego architek-
tura ksztaltowana jest tak, aby swa
odrebnoscig 1 niepowtarzalnoscia przy-
cigga¢ pasazerow lotniczych .oraz aby
sam obiektf, niezaleznie od swej pod-
stawowej funkcji, byl atrakejg dla
pasazerdw i mieszkancOw miasta. W
wielu regionach $wiata, m.in. w Zw.
Radzieckim i Afryce, architektura
dworcow loiniczych nawigzuje do tra-
dycyjnej architektury tych regionow
czy krajow.

Sklady towarowe

Obiekt obstugi przewozow towaro-
wych obejmuje (rys. 3):

— sktad towarowy przeznaczony w
zasadzie do krotkookresowego prze-
chowania ladunkéw przed nadaniem
(wysylka samolotem) oraz pobraniem
przez odbiorce (transportem samocho-
dowym),

— plyte przeladunkowg do trans-
portu samochodowego z podjazdem do
rampy skladu towarowego,

— peron lotniczy.

Oprocz tego w obiekcie tym znaj-
duja sie czesto chlodnie i zamrazal-
nie, specjalne sklady ladunkéw nie-
bezpiecznych i radioaktywnych, wiaty
do przechowywania dlugich i ciezkich
tadunkow, a takie pomieszczenia stuz-
bowo-administracyjne i baza s$Srodkow
mechanizacji prac przeladunkowych.

Sklady towarowe dzieli si¢ na typy
w zaleznoSci od przystosowania do
przeladunku w ciggu doby okreslo-

TABLICA 4. Typy dworew lotniezych

Typ dworca ‘ Duzy ‘ Sredni l Maly
Przepustowoéé obliczenio-
wa pasazeréw, h | > 800 |400--800| < 400
Dla portu lotniczego klasy | I,II ILIII | IV,V

Zrédlo: Opracowanie wlasne wg [4]

TABLICA 5. Typy lotniczych skladéw towarowych
Duzy | Sredni | Maly

Typ skladu

Przepustowoéé — maksy-
malny przeladunek w cig-

gu doby Mg (= t) > 300 | 80+-300| < 80

Zrédlo: Opracowanie wlasne wg [4]

4) Np. port lotniczy Idlewild im. J.F.
Kennedy’ego w Nowym Jorku z zespoiem
dworcow lotniczych wewnatrz ukladu drog
startowych i z podziemnym dojazdem sa-
mochodowym. $
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nej masy ladunkow

(tabl. 5).

Stosowane sg dwie technologie skta-
dowania towarow:

— skladowanie poziome ze wszyst-
kimi operacjam: sortowania, przecho-
wywania i kompletowania liniowego
na odpowiedni rejs, znamienne zwla-
szcza dla St. Zjednoczonych ?),

— skladowanie pionowe w budynku

towarowych

wielopoziomowym, z sortowaniem,
przechowywaniem i kompletowaniem
tadunkoOw na rejs, znamienne zwila-

szcza dla Europy ©).

W obu tych technologiach stosowa-
na jest w najwigkszym stopniu auto-
matyzacja operacji skladowania. Wy-
sokos¢ zautomatyzowanego (a takze
innego) skiadowania mechanicznego
wyznaczana jest okre$lonymi parame-
trami s$rodkow mechanicznych oraz
wytrzymatoscia opakowania towarow.
Na kazdy poziom skladowania przyj-
muje sie wysokos¢ 2 m.

Ogoélna powierzchnia skladu zawie-
ra nastgpujgce powierzchnie czgstko-
we:

— powierzchni¢ skladowania, nazy-
wang roboczg,
—- powierzchnig¢ drog  transporto-

wych 1 przejsé,

— powierzchnig przyjmowania i
wstepnej obstugi towarow,

— powierzchnig¢ pomieszczen stuzbo-
wych 1 pomocniczych.

Na kazdy 1 Mg (=1 t) skladowane-
go fadunku wymagane jest 57 m?
powierzchni skiadowania, co odpowia-
da pojemnos$ci (kubaturze) skladu na
te samg jednostke masy rownej 30+
36 m?d. Nalezy przy tym uwzgle¢dnic
pewne rozproszenie ladunkow, nie-
uniknione w procesie- technologii skla-
dowania i odpraw, a takze grupowa-
nie iadunkoéw i wymagane powierzch-
nie transportowe. Ogolna powierzchnia
skladu jest wiec znacznie wigksza od
powierzchni skiladowania i okresla ja
wspolczynnik wykorzystania technolo-
gicznego tej ostatniej, wynoszgcy Sred-
nio 0,3+0,4, a przy ukladaniu np.
skrzynek w stosach lub beczek 1
workéw siegajacy 0,5--0,6.

Technologia obstugi przewozow to-
warowych (a tym samym projektowa-
nia skladow) musi uwzglednia¢ nie-
rownomierno$¢ czasowg dostawy la-
dunkow, ktorej wspoélczynnik wynosi
srednio 1,3 (czasami dochodzi rowniez
do 4,0, np. w porcie lotniczym w Tasz-
kiencie).

5) Przykladem tej technologii moze byc¢
port lotniczy Idlewild im. J.F. Kenne-

dy’ego w N. Jorku, w Kktorym zbudowano’

w 1966 r. obiekt obstugi przewozow towa-
rowych na powierzchni ok. 8 ha (= 0,08 km?).
Powierzchnia skladowania wynosi 21000 m?#,
a pomieszczen stuzbowych i pomocniczych
4500 m:. Chlodnia i zamrazalnia do Kkrot-
kookresowego przechowywania towarow
tatwo psujgcych sie majg lgcznie pojem-
no$¢ 5000 1. Dilugos¢ skladu wzdiluz pero-
nu wynosi 110 m. Jego przepustowos$¢ sig-
ga 450000 Mg (=1t) ladunkéw rocznie.
Jednocze$nie moga by¢ obstugiwane dwa
ciezkie samoloty towarowe (np. Boeing 707),
ktorych zatadowanie towarami o masie
45 Mg (= t) nastgpuje w ciggu 20 min. )
%) Przykiadem tej technologii moze byc
port lotniczy Schipnol w Amsterdamie ze
sktadem o pow. 18400 m? zlozonym z Wwie-
lopoziomowej hali i przylegajacej do niej
biurowca dla 35 towarzystw lotniczych zaj-
mujacych sig¢ transportem towarow. Prze-
ustowo$é skiadu wynosi 3000 tadunkow/h.
g:ednia odleglo§¢ miejsca postoju samolo-
tow towarowych od skladu wynosi 200 m,
a samolotéw pasazerskich (zaladowywa-
nych na peronie przy dworcu lotniczym)
ok. 1600 m.
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Podstawowe obiekty
zaplecza techmnicznego

Do podstawowych obiektéw zaple-
cza technicznego stuzgcych zapewnie-
niu sprawnosci i bezpieczenstwa ob-
stugi portowej przewozéw lotniczych
i transportu lotniczego nalezg:

® hangary (rys. 4), ktore ze wzgle-
du na charakter uzytkowania dzieli
siec na’): .

— postojowe  chronigce samoloty
przed wplywami atmosferycznymi i
przystosowane do biezacych przegla-
dow techniczno-konserwacyjnych i
drobnych napraw,

—-- warsztatowe, przeznaczone do ob-
slugi techniczno-eksploatacyjnej i re-
montéw samolotow,

® stacje materialow pednych i sma-
row dla samolotéw (rys. 5), a niekie-
dy rdéwniez dla parku samochodowe-
go portu lotniczego, wraz z urzadze-
niami do skladowania i systemu dy-
strybucji, }

® remizy strazy pozarnej ze sprzg-
tem 1 sysiemem ochrony przeciwpo-
zarowej,

SRR,

&

=

Rys. 4. Uktad funkcjonalny podstawowych
pomieszczenn w hangarze lotniczym: 1 —
hala hangarowa ze stanowiskami hangaro-
wania samolotow (a, b, ¢, d, e, f) 2 —
warsztaty, 3 — magazyn, 4 — pomieszcze-
nia socjalne g

® garaze pogotowia ratunkowego ze
sprzetem pomocy medycznej 1 syste-
mem jej zapewnienia,

® hazy sprzetu do eksploatacji i
konserwacji zwlaszcza urzadzen pola
wzlotow,

® urzgdzenia zasilania portu lotni-
czego?®) w energie elektryczng z sieci
zewnetrznej i wiasnych Zrodel (agre-
gatOw) pragdotwoérczych.

Ponadto w sklad obiektéw zaplecza
technicznego wchodzg m.in.:

— park samochodowy z odpowiedni-
mi garazami, stacjami obslugi i zao-
patrzenia paliwowego,

— warsztaty remontowe, stanowigce
niekiedy czes¢ warsztatowg hanga-
row,

— urzgdzenia zaopatrzenia w wode
z systemem jej rozdzialu,

— urzgdzenia kanalizacyjne z syste-

mem odprowadzania $Sciekow 1 wod
opadowych,
7) Niekiedy — zwlaszcza warsztatowe —

sq przystosowane réwniez do obstugi prze-
wozow pasazerskich i towarowych oraz
personelu latajgcego; nazywane sg wOw-
czas kompleksowymi.

8) Takze jego otoczenia, zwlaszcza stref
zblizania, wyposazonych w $wiatta i od-
powiednie sygnaly Swietlre.

— urzgdzenia gospodarki - cieplnej
(kotlownie, elektrocieplownie) z syste-
mem przesylu energii cieplnej.

Sposrod  obiektow  podstawowych
hangary oraz stacja materialow ped-
nych i smaréw maja znaczgcy wplyw
na ksztaltowanie ukladu geometrycz-
nego strefy zabudowy portu lotnicze-
go 1 decydujacy na obsluge technicz-
ng 1 technologiczng samolotéow.

Kazdy hangar sklada sie z: Y

— hali hangarowej do przechowa-
nia samolotow,

— przybudowek warsztatowych o
powierzchni wynoszacej w hangarach
postojowych ok. 25%, a w warszta-
towych ok. 100% powierzchni hali.

Konstrukeja hali hangarowej jest
to budowla przemystowa z dachem
wspartym jedynie na $cianach ze-
wnetrznych, tzn. bez podparcia w
$rodku hali. Wynika to z potrzeb swo-
body rozmieszczania i manewrowania
w niej samolotow; wykonywana naj-
czeéciej ze stali lub betonu zbrojone-
go, prostokgtna o diugo$ci do kilku-
set metréw i powierzchni kilku tys. m2.
Poniewaz konstrukcje samolotéw sg
coraz odporniejsze na dzialanie czyn-
nikow atmosferycznych, przeto han-
gary sluza gléwnie przeglagdom i na-
prawom, a przechowywanie samolo-
tow (a takze czeSciowo ich konserwa-
cja), odbywajg si¢ czesto na plytach
przedhangarowych o powierzchni row-
nej co najmniej 2-krotnej powierzch-
ni hali hangarowej.

W sklad stacji materialow pednych
i smarow wchodzg:

® sklad produktow naftowych gro-
madzonych w poziomych lub piono-
wych zbiornikach, najczeéciej metalo-
wych, -0 lgcznej pojemnosci siggajacej
50000 m?® i wigcej,

® hudowle i urzadzenia do przecho-
wywania oraz przystosowania smaréow,
np. przez podgrzewanie do zaopatrze-
nia samolotow,

® system dystrybucji
naftowych, w tym:

produktéw

)
O
00

Ll & -

Rys. 5. Uktad funkcjonalny podstawowych

obiektow 1 wurzgdzen stacji materiaiow
pednych i smarow dla samolotéw: 1 —
portiernia, 2 — drogi samochodowe i pla-

ce manewrowe, 3 — Dbocznice kolejowe

‘wraz z estakadg do zlewu paliw z cystern

kolejowych, ¢4 — ochronne watly =ziemne,
5 — ogrodzenie, 6 — =zbiorniki paliwa
pionowe, zbiorniki paliwa poziome,
8 — zbiorniki smaréw, 9 — budynek stuz-
bowo-produkeyjny, 10 — stacja transfor-
matorowa, 11 — punkt zlewu smaréow 2z
cystern kolejowyen, 12 — stacja pomp pa-
liwowa, 13 -~ punkt zlewu i poboru pali-
wa, 14 — punkt zlewu osadow, 15 — sklad-
nica proszku pianowego ga$niczego, 16 —
zbiorniki wody przeciwpozarowe

7 —

TLiA 1984 nr 10



£
— stacjonarne i ruchome pompow-  TABLICA 6. Minimal lodei stacji ialbw  na 3-+-5 dni przy przyjetej technologii
nie, sterowane automatycznie, pednych i smaréw od granic miektéryeh obisktéw zaopatrywania samolotow.
— rurociggi przesylu tych produk- Mini
2 § : . : S inimalna
tow migdzy zbiornikami oraz do stref Obiekt odlegloé, m )
obstugi samolotéow przy dworcach i . L TBRATURA
hangarach oraz na wydzielonych miej- Fis isstony 400 1. Canada STOL Project 1975.
scacir postojowych, g Miejsca postoju .am‘,h,mw, drogi 2. Flughdfen — Abfertigungsgebdude, ADV
— miejsca (urzgdzenia) poboru pro- | kolowania, peron 200+-100%) Stuttgart 1958,
duktow Dowozowa droga samochodowa ITT 3. M. GERKAN: Elemente der Flughafen-
i ) =V klasy ) A 30--20%) planung. Elemente der Flughafenpla-
® pomieszczenia stuzbowe, w _tym Rossoka k*{"‘lle)own (z wyjatkiem 8060%) nung. RWTH, Aachen-DVWG  Kdoln,
" . g 3§ = obszaru skladu £ Aachen 1976 r.
laboratorium badawcze. Hangary, budowle przemyslowe 200 4. I. JA. RUSINOW: Miechani :
Stacja ta jest wydzielonym obiek- Budynki mieszkalne i uzytecznofci t ot 4 e ASC anizacija na-
J Jest wy YT e Bitomnet 200 100%) ziemnogo  obstuziwanija wozdusznych
tem portu lotniczego lokalizowanym put 1 2 pieriewozok. Transport, Moskwa 1971 r.
korzystnie wzgledem dowozowych drog Sl i A 5. Taoyuan-Taipei’s New Airport. Airport
kolejowych i samochodowych, sluzg- *) mnicjsze wymagania odnosza si¢ do malych Forum: 187, No 2.

. . . sklndéw' o pojemnofei lgcznej zbiornikéw do i ) . i =
cych dostawle produlitow, Kibre raad- |  Sdaded o P b s 6. . WOLE: Grundstge ger Bepnhotsan.
ko jeszcze dostaczane sg rurociggami. Zr6dlo: Opracowanie wlasne wg [4] Planungsgrundlagen flir Flugh#fen.
Ze wzgledu na zagrozenie pozarowe, — RWTH Aachen, 1973 r.
powinna ona by¢ znacznie oddalona 7. Zur Problematik der Abfertigung von
od obiektéow lotniczych i uzyteczno$ci Port lotniczy powinien mie¢ zapas S;?jﬁ;‘}:’,ﬂf}]‘;gz““&%fflemﬁ’;ii;’ffnﬁl&%
ogoOlnej (tabl. 6). produktéw naftowych przynajmniej K8ln, Aachen 1976 r.

NOWOSCI TECHNICZNE

Prgdkos’éiomierz Smigtowcowy

Wiekszo$¢ émiglowedéw ma przyrzady pokladowe adap-
towane z samolotow. Typowe rozwigzanie samolotowe po-
miaru predico$ci statku powietrznego wzgledem powietrza
wykorzystuje jako sonde rurke Prandtla lub Pitota. Taki
pomiar nie daje pilotowi $miglowca dokladnych informaciji
przy operacjach z malymi predko$ciami lotu i w zawisie.
W zwigzku z tym firma Sikorsky Aircraft opracowuje
uklad do pomiaru inalych predkosci $miglowca wzgledem
powietrza. Mierzy¢ on bedzie warto$¢é tej predkosci oraz
jej kierunek. Dostarczenie pilotowi tej specyficznej infor-
macji zwigkszy dokladnos¢ pilotazu i poprawi bezpieczen-
stwo manewrowania.

Z zalet takiego pomiaru zdawano sobie sprawe juz daw-
niej. M.in. teorie takich systemow byly studiowane przez
Cornell Aeronautical Laboratories na poczatku lat szesé-
dziesigtych, a zbudowane przez TSI Inc. mocowane na
wysiggniku urzgdzenie tego typu bylo wyprébowywane w
1982 r. przez Amerykanskg Marynarke Wojenng.

Sikorsky rozpoczal proby swego systemu w 1982 r. Uzyto
do nich $migloweca S-76. Uklad pomiarowy skladal sig z:
sondy ci$nienia calkowitego (rurki Pitota) montowanej nad
jedna z cztercch lopat wirnika nosnego w poblizu jej
konca, przetwornika ci$nienia umieszczonego we wnetrzu
lopaty bezposrednio pod rurka Pitota, kolektora przeka-
zujqcego sygnai ci$nienia z wirujgcej wraz z lopatg glo-
wicy wirnika no$nego na kadlub Smiglowca oraz umiesz-
czonych w kabinie: mikroprocesora i wskaznika. Zmiany
mierzonego ci$nienia calkowitego, wynikajgce z ruchu lopa-
ty wzgledem Smiglowca, ruchu $miglowca wzgledem ziemi
oraz wiatru sa podstawg do wyliczania przez mikropro-
cesor predkodei $miglowea wzgledem powietrza. Dzigki za-
mocowaniu rurki Pitota na poruszajacym sie z duzg pred-
koscia obwodowg koncu lopaty ciSnienie calkowite po-
wstajace w niej przy malych predkosciach lotu jest zdecy-
dowanie wigksze od ci$nienia powstajgcego w tych samych
warunkach w rurce mocowanej do kadluba.

W ukladzie pomiarowym zastosowano ciekawy sposob
przekazywania sygnalu z poruszajgcego sie wraz z lopatg
zespoiu rurka Pitota—przetwornik cisnienia do znajdujg-
cego sie w Kabinie mikroprocesora. Przetwornik w lopacie
przeksztalca wartos¢ cisnienia catkowitego w rurce Pitota
na sygnal w postaci pradu elektrycznego, przemiennego,
o odpowiedniej wartoSci czestotliwosci. Ten sygnat jest
nastepnie przetwarzany w bloku znajdujgcym sie w glo-
wicy wirnika na sygnal cyfrowy, ktory zasila diode elek-
troluminescencyjng. Dioda emituje sygnal w postaci serii
impulsow $wietlnych. Swiatlo z diody wirujacej wraz
z glowicg wirnika pada na umieszczony odpowiednio na
kadlubie ,optyczny piersScienn §lizgowy”, ktory przetwarza
sygnal optyczny na elekiryczny i przekazuje go do mikro-
procesora.

Oddzielny problem stanowi sposob przekazywania pilo- -
towi informacji uzyskanych dzieki nowemu ukladowi.
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W poczatkowe]j serii prob stosowano wyswietlacz cyfrowy
pokazujacy .wartos¢ predkosci ruchu $miglowea oraz jej
kierunek (wartos¢ kata od 0° do 360°). Jednak w wyniku
px6b uznano, ze korzystanie przez pilota w warunkach lotu
z tak przedstawxonen informacji o kierunku lotu jest zbyt
trudne. Dlatego w maju 1983 r. wyprobowywany miat byé

////
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wskaznik pokazany na rys. InformaCJa przedstawiona jest
w nim w postaci zaczepionego we wspolnym $rodku kon-
centrycznych okregow wektora o zmiennym polozeniu kato-
wym i zmiennej diugosci. Dlugos$é strzalki wektora jest
proporcjonalna do predkosci ruchu $migloweca wzgledem
powietrza, a jej kierunek odpowiada kierunkowi tej pred-
kosci. Koncentryczne okregi ulatwiajg ocene dlugo$ci wek-
tora, czyli prgdko$ci $miglowca. Aktualna warto$é pred-
kosci jest rowniez wyswietlana u gory ekranu. Strzalka
wektora pojawia sie na ekranie przy predko$ciach wiek-
szych niz 55 km/h (3 wezly). Po przekroczeniu predkosci
74 km/h (40 weziow) diugo$é wektora nie zwieksza sie
i wskazuje on tylko kierunek ruchu, natomiast wartosé
predkosci mozna odezytaé jedynie w postaci cyfrowej
u goéry ekranu.

Obecna wersga ukladu jest wers,jat badawczg, bo w celu
przyspleszema préb zdecydowano sie na pewne uproszcze-
nia uktadu. Przewiduje sie, ze w wersji produkcyjnej
rurka Pitota bedzie umieszczona w krawedzi natarcia
fopaty, ze dla zwigkszenia niezawodnos$ci druga rurka
Pitota wraz z przetwornikiem zostanie umieszczona w innej
topacie, ze mikroprocesor bedzie umieszczony we wspolnej
obudowie ze wskaznikiem i Ze do przesylania sygnalow
zostang wykorzystane $wiatlowody.

Systemm mogtby byé gotowy do produkeji za rok lub
dwa lata. Jednak formalna decyzja o kontynuowaniu prac
zostata uzalezniona od uzyskania pomocy odbiorcow woj-
skowych. JMR
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TECHNICINY SkOWNIK LOTNIeZY

ANGIELSKIE CZASOWNIKI
I ZWROTY LOTNICZE (V)

D

3 —

8 —

10 —
1 -

12 —
13 —

14 —

16 —

1) <

20 —
2] —

22 —
23 —
24 —

25 —

26 —
27 —

29 —
30 —
31 —
32 —
33 —
34 —
35 —
36 —
37 —

38 —
39 —

40 —

14

(pot.) — spada¢ do wody
napegdzac
obnizaé¢ (ci$nienie, poziom);
odpompowywa¢é (gaz, ciecz)
odchylaé¢ (sig) do dotu;
opuszczaé (sig)
odchyla¢ sie przy wychy-
laniu klap (o klapolotkach)
chowaé Kklape przednia;
podnosi¢ opuszczony nosek
skrzydla :
zrzucaé; spadaé, zmniejszaé
si¢ (o predkosci, ci§nieniu);
opuszczaé¢ (samolot na kola
przy lgdowaniu); (pot.)
wypuszczaé (podwozie)
zniza¢ sie szybko lub stro-
mo
zrzucac¢ (tadunek) bez spa-
dochronu

zmniejszaé¢ si¢ (o predko-
§c1)

(el.) odlgczyé (sie)

znizaé sie ostro
przelatywaé ponizej wyma-
ganego poziomu lub toru
zniZzania )
zlewaé, oproézniaé; (pot.)
zrzucaé¢ (bomby, ladunek)

(pot.) dotkngé ziemi (o sa-
molocie)

zwalniaé, puszczaé, zluz-
niaé

odchodzi¢ od =ziemi, wzno-
sié sie (po Starcie)
zwalniaé drazek sterowy
wejs¢ w obszar wplywu
ziemi

wyjs¢ poza o. w. z
wyi‘zucaé; odrzucaé¢; kata-
pultowaé (sie)

(pot.) pomy$lnie katapul-
towaé sieg

wychyli¢ ster wysokoéci do
dotu

w. s. w. do goéry
zawiadamiaé o sytuacji
awaryjnej; nadawaé sygnat
SOS (z pokiadu) @
odebra¢ sygnal awaryjny
wychodzi¢ z sytuacji awa-
ryjnej

zderzaé sig; spotykaé sig,
napotykaé na...
wykolowaé za koniec. dro-
gi startowej (o samolocie)

wigczaé; sprzegaé, zacze-
piaé

przechyla¢ w strone nie-
pracujgcego silnika
wprowadzi¢ silnik w za-
kres peinej mocy lub ciggu
s, Przedmuchaé silnik”’
,,przedmuchaé¢ silnik”
(krétkotrwaltym dodaniem
gazu)

calkowicie zamkngé prze-
pustnice

zmniejsza¢ moc (lub cigg)
silnika

(pot.) dawaé pelny gaz
(pot.) uruchamiaé¢ silnik
uszkodzi¢ s.

dodawaé gazu, zwiekszaé
moe lub cigg silnika

41 —
42 —
43 —
4 —
45 —
46 —

47 —
48 —

50 —
51 —

52 —

93 —

54 —

55 —

56 —

57 —
58 —

59 —

60 —

62 —

63 —
64.—
65 —

87—
68 —
69 —

70 —
1 —
72 -
™ —
4 -
5 —
m’ —

™=
8 —

konserwowac¢ silnik
wylgcza¢ dopalacz
probowaé silnik; dawac
peiny gaz

uruchomié silnik ponownie
(w powietrzu)

wymienié s.

wytaczyé s.

uruchomic¢ s.

przymkngé¢ przepustniceg
silnika

obraca¢ wat silnika,
kreca¢ w.s.

lecie¢ po trasie
korygowaé¢ (np. giroskop);

prze-

podnosi¢; prostowaé; usta-
wia¢ pionowo
wydostawaé sie, opuszczac;

wychodzi¢ ze strefy przy-
ciggania

towarzyszy¢, eskortowac
wypuszczaé (np. - spaliny);
zuzywaé (np. paliwo)
eksperymentowaé, przepro-
wadzaé proby

rozsypa¢ sig (o szyku sa-
molotow); pekaé¢ (o szybie
kabiny); wybuchaé¢; odpa-
la¢

powodowaé wybuch
wytrzymywaé dzialanie
ognia

rozciggaé sie, rozposcierac
sie; wypuszcza¢ (o podwo-
ziu); wychylaé¢ (o Kklapach);
wysuwaé (co§ w przeplyw)
nie wypuszczac¢ sie (o pod-
woziu)

psué sig; ulega¢ uszkodze-
niu, niszezyé sig (o kon-
strukeji); pekaé¢ (o ogumie-
niu); okazywaé sie¢ bez-
owocnym (o dzialaniu);.
nie potrafié¢, nie moéc, oka-
zaé si¢ niezdolnym (poko-
na¢ trudno$¢)

nie zapala¢ sig; nie dac¢ sig
uruchomié (o silniku tur-

binowym)

zakrywaé¢ owiewka

spadac .
(pot.) ulec awarii; rozbi¢
sie .
ustawiaé $miglo w chorg-

giewke, choragiewkowaé
$miglo

zasilaé

z. opadowo (np. paliwem)
przenosi¢, transportowac;
przebazowywaé, przepro-
wadzaé (samolot lotem)
krgzy¢é nad lotniskiem
(pot.) wyladowaé
przelatywaé na matej wy-
sokoéci nad lotniskiem
demontowaé na podzespoly
w warunkach polowych
nalewaé, napelniaé, tanko-
waé

uzupeinia¢, dolewaé¢ (np.
paliwa)

filtrowacé

odfiltrowywaé

wychodzié z czwartego za-
kretu na prostg (przed 13-
dowaniem)

ENGLISH AVIATION

; LT
g
3=
4
5 —
6

© -
|

10 —
1 —
12 —
13 —
14 —
15 —
16 —
17 —
18 —

20 —
2] —
22 —
23 —
24 —
25 —

33 —

35 —
36 —
37 —
38 —
39 —

40 —
41 —

44 —

46 —

47 —
48 —
49 —
50 —
51 —

52 —

drink

drive

d. down

droop

d. with flaps

remove the (wing
leading-edge) d.; retract
the (w. l.—e.) d.

drop

d. down

d. free

d. off

d. out

duck dbwn

d. under
dump

kiss the earth
ease

e. off

e. up

come
effect

leave g. e

into ground

eject

e. okay
apply
a. up e.

down elevator

declare an emergency;
squawk an e. (pot.)
detect an e.

walk away from e.
encounter

go off the end; run off
the end
engage

bank into the
engine

dead

bring the e. up to full
power

buzz up the e.

clean the e.; clear
the e.

close down the e.
cut the e,

gun an e,

kick the e. over

knock out the e.

open the e. up
pickle an e.
pull the e. out of
afterburner
race the e,;
the e.

relight the e.

run up

replace the e.

secure the e.; shut
down the e.; s. off the
e.; stopcock the e.

start the e.
throttle back the e.

turn the e. over
enroute, en-route
erect
escape

33
54
55
56
57
58
59
60
61
62
63
64
65
66
67
68
69
70
71
72

73
74

79
30
81
82

83
84
35
86
87
88
89
90
a1
92
93

94

95
96
97
38

160
101
102

103
104

105
106

107
108
109
110

VERBS AND PHRASES (V)

— (fly) escort
- exhaust
— experiment
— explode

'

— trigger an explosion

— survive exposure to fire
— extend

— fail to e.

— fail

— f. to light

— fair over

— fall

— buy a farm

— feather

— feed

— f. by gravity

— ferry

— circle a field

— hit the f.
— shoot a f.
— f.-strip

— fill (in)
— f. up

— filter

— f, down; f. out

— roll out on final;
(on) f.

— fire

turn

— catch f.

— destroy by f.

— extinguish a f.; handle
f.; put out the f.

— fishtail

— fit

— fit with

— fix

— be abeam the f.

— be over the f.

— plot a f.; take a f.

-— flame

— f. out

— knock down the f.

— drop flaps (pot.); extend
f.; put the f. down

— raise the f.; select f.
up

— flare out

— flatten

— {. out

— flick on

— flicker

— abort the flight

— continue the f.

— depart from the con-
trolled f.

— divert flights

— operate a scheduled
flight

— release for f.

— revert to (straight and)
level f.

— sustain level f.
— terminate the f.
— float

— f. over

cd. na s. 22
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British Aerospace (d. Hawker Siddeley)
BAe-146 © W, Brytania @

Samolot pasazerski na krotkie trasy

KONSTRUKCJA., Calkowicie metalowy
czterosilnikowy odrzutowy grzbietoplat.

Plat. Obrys trapezowy, profil BAe (gru-
bosé wzgledna 15,3% przv kadiubie i 12,2%
na koncu), skos 15° (w 25% cigciwy), wznios
—3°, skrecenie 3°06’. Konstrukcja dwudzwi-
garowa poiskorupowa metalowa fail safe.
Pokrycia integralne, dzwigary i zebra fre-
zowane. Wewnatrz kesonu skrzydia inte-
gralne zbiorniki paliwowe. Klapy Fowlera
z klapkg na krawedzi splywu zwigkszajgca
wysklepienie profilu, na kazdym skrzydle
po jednym segmencie klap. Na goérnej po-
wierzchni profilu przed klapami umieszczo-
ne sy spoilery — po 4 segmenty na kazdym
skrzydle. Konstruxzcja klap metalowa. Lot-
- ki szczelinowe, wywazone masowo i od-
cigzone aerodynamicznie, na kazdej lotce
klapka wywazajgca. Konstrukeja lotek me-
talowa. W noskach skrzydet instalacja
przeciwoblodzeniowa. Pod kazdym skrzy-
dlem znajdujgq sie po dwa polskorupowej
konstrukeji pylony niosace gondole silni-
k6w. Skrzydlo jako calo§¢ nalozone od
gébry na kadlub, przejs$cie oprofilowane
starannie opracowang owiewks.

Kadiub. Przekroj Lkolowy, konstrukcja
pOlskorupowa metalowa fail safe. Czesé
przednia mie$ci instalacje pokladowe, ra-
dar, wyposazenie radioelektroniczne, kabi-
ne zalogi i wneke podwozia przedniego
oraz (na gérnym poziomie) korytarzyk wej-
$ciowy. Dalej rozcigga sie kabina pasa-
zerska, mieszczgca w zalezno$ei od wersji
71-+-93 foleli (BAe-146 Series 100) lub 82+
-+109 foteli (BAe-146 Series 200). Fotele
ustawione w szeregach 3-+2. Pod podloga
kabiny pasazerskiej znajdujg sie luki pod-
wozia gléwnego oraz przednia i tylna ko-
mora bagazowa. Luki bagazowe umieszczo-
ne sg z prawej strony kadluba. WejScie
do kabiny pasazerskiej umozliwiajg dwie
pary drzwi usytuowane w Jej przedniej
i tylnej cze$ci. Przednia para drzwi moze
by¢é wyposazona w integralne schodki. Ka-
bina szczelna, ci$nieniowa, klimatyzowana.
Za tylng szczelng wrega kabiny w tylnej
czeSci kadluba umieszezone sg zespoly in-
stalacji klimatyzacyjnej, wlot do instalacji
znajduje sie u nasady statecznika piono-
wego. Tyl kadluba zakonczony jest kroko-
dylowym hamulcem aerodynamicznym o
osiach usytuowanych pionowo — otwarcie
hamulca umozliwia dostep ' do instalacji i
zespolOw znajdujgcych sie w tylnej czesci
kadluba. Z dolu kadiuba, pod skrzydlem,
nabudowane sg niewielkie gondole podwo-
zia glownego.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie T, oba
usterzenia sko$ne o obrysie trapezowym.
Statecznik pionowy trojdzwigarowy, pol-
skorupowy, metalowy. Ster kierunku wy-
wazony masowo, metalowy. Ster wysokos$ci
wywazony masowo i odcigzony aerodyna-
micznie (rogowo), dwusegmentowy; na obu
segmentach klapki wywazajgce. Statecznik
poziomy dwudzwigarowy, metalowy. W
noskach statecznikow instalacja przeciwob-
lodzeniowa.

DANE TECHNICZNE (BAe-146 Series 100,
w nawiasach BAe-145 Series 200)

Rozpietosé

Dlugosé

Wysokoéé

Rozpietosé usterzenia

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Srednica Kkadiuba

Powierzchnia skrzydia
Powierzchnia lotek

Powierzchnia klap

Powierzchnia spoilerow
Powierzchnia usterzenia poziomego
Powierzchnia steru wysokosci
Powierzehnia statecznika pionowego
Powierzchnia steru kierunku
Wydtuzenie skrzydia
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Sterowanie, Stery i lotki wychylane za

pomocg ukladéw popychaczowo-linkowych
ze wspomaganiem hydraulicznym. Klapy,
spoilefy i hamulec aerodynamiczny wy-
chylane hydraulicznie.

Trojzespolowe, chowane hy-
draulicznie do kadluba. Wszystkie zespoly
podwozia z kolami bliZniaczymi. Zespot
przedni z golenig teleskopowa, amortyza-
tor wewngtrz goleni, kierunek chowania —
ku przodowi. Zespoly podwozia gléwnego
wysiegnikowe, z goleniami podpartymi
dwoma zastrzalami, kola zawieszone na
wahaczach, amortyzacja olejowo-powietrz-
na. Na kolach giownych hydrauliczne ha-
mulce tarczowe z urzadzeniem przeciwpo-
Slizgowym.

Podwozie.

Zesp6t mnapedowy. Cztery silniki turbo-
wentylatorowe Avco Lycoming ALF502R-3
o ciggu 2980 daN kazdy. Silniki umieszczo-
ne na podskrzydlowych pylonach-wysiegni-
kach. Ostony silnikOw metalowe. Usytuo-
wanie silnikow do$é nisko nad ziemig w
znacznym stopniu ulatwia ich obstluge —
zbedne sa pomosty i drabinki. Do zespolu
napedowego nalezy pomocniczy silnik na-
pedzajgcy ukilady awaryjne oraz zespoly
instalacji podczas postoju Garrett-AiRe-
search GTCP 36-100.

Instalacje. Paliwowa -— integralne zbior-
niki skrzydlowe o 1gcznej pojemnosci
11547 1 (Series 100) lub 12910 1 (Series 200),
mozliwos§é podwieszania zbiornikéw dodat-
kowych. Hydrauliczna — ci$nienie robo-
cze 20,7 MPa, dwuobwodowa. Elektrycz-
na — 2 alternatory- 40 kVA, prad staly
28 V, zmienny tréjfazowy 115/200 V 400 Hz,
pradnica awaryjna napedzana hydraulicz-
nie. Przeciwoblodzeniowa — noski skrzy-

zapewnia odpo-
wiednie parametry powietrza w szczelnej

wych. Klimatyzacyjna —

cze$ei kadluba, umozliwia uzyskanie nad-
ci$nienia 45 KkPa. Tlenowa — ciénienie
12,4 kPa. "

Wyposazenie. Radar meteorologiczny, au-
topilot, 2 radiostacje VHF, radiokompasy,
radiodalmierz, transponder, radiowysoko-
sciomierz, system sterowania lotem Smith
SEP-10, odbiornik radiomarkera; typy wy-

posazenia zalezne od wersji i wymagan
zamawiajgcego.
ROZW0OJ KONSTRUKCJI. Opracowanie

samolctu rozpoczgeto w 1973 r. jeszcze pod
firma Hawker Siddeley (jako HS-146). Mial
to by¢ samolot na trasy krotkie i $rednie
o dobrej ekonomice. Trudnosci finansowe
spowodowaly ograniczenie, a nawet czaso-
we zawieszenie prac nad samolotem juz w
197 r. W 1977 r. Hawker Siddeley zostal
wilgczony do British Aerospace. W 1978 r.
podjeto decyzje o kontynuowaniu prac-
konstrukeyjnych. Produkcje rozkooperowa-
no migdzy podlegle British Aerospace za-
klady w Filton, Manchester, Prestwick i
Brough; udzial w produkcji samolotu ma-
ja tez SAAB-Scania (Szwecja) i Avco Ly-
coming (USA). Samolot opracowywano od
razu w 3 wersjach: podstawowej BAe-146
Series 100, przediuzonej BAe-146 Series 200
(kadiub dluzszy o 2,4 m, przestrzen ladun-
kowa powigkszona o ok. 35%) oraz woj-
skowej transporiowej BAe-146M (wrota la-
dunkowe w tylnej czeSci kadiuba, zmienio-
ne podwozie glowne). -Przewiduje sie, ze
BAe-146 bedzie mogl zastapié starzejgce sie
samoloty turbo$miglowe BAe-748 i Fokker
¥-27 ¥Friendship. W opracowaniu znajdu-
je sie wersja mieszana BAe-146 — pasa-
zersko-towarowa. Prototyp BAe-146 Se-

del i statecznikéw ogrzewane gorgcym po- ries 100 oblatano wiosng 1981 r., BAe-146
wietrzem z upustébw sprezarek silniko- Series 200 — w 1982 r. §
Wydiuzenie usterzenia poziomego 6,75 (6,75)
Masa wlasna 20 216 (21 092) kg
Masa startowa maks. 36 287 (40 597) kg
- Masa do lgdowania maks. 32 590 (34 926) kg
36,34 (26,34) m Masa ladunku platnego 8133 (9979) kg
26,16 (28,55) m Masa bez paliwa maks. 28 350 (31 070) kg
8,61 (8,61) m1 Obcigzenie powierzchni maks. 469,3 (525,2) kg/m?
11,07 (i1,07) m Obcigzenia ciggu maks. 3,04 § (3,40) kg/daN
10,10 (11,20) mt Predko$é operacyjna 574 (555) km/h
4,72 (4,72) m Predko$é przelotowa 805 (778) km/h
3,56 (3,56) m Predko$¢ ekonomiczna 702 (709) km/h
77,30 (77,30) m! Predkosé przeciggniecia z klapami 161 (163) km/h
3, (3,53) m? Pulap przelotowy 9500 (8000) m
19,32 (19,32) m2 Zasieg maks. 2650 (2283) km
9,66 (9,66) m? Zasieg z-maks. ladunkiem 1048 (2010) ki
15,61 (15,61) m? Start na 10,7 m 1091 (1613) m
10,03 . (10,03) m? Ladowanie z 15 m 1009 (1061) m
11,61 (11,61) m? Poziom halasu 8497 (90--97) dB
9,20 (9,20) m?
8,98 - (8,98) H.M.
15
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Boeing B-737-200 eUSA e

Samolot pasazerski i
Sredniodystansowy

transportowy

KONSTRUKCJA. Calkowicie metalowy,
dwusilnikowy odrzutowy dolnoplat.

Plat. Obrys trapezowy z poszerzeniem
przy kadlubie, profil Boeing, skos 25°,
wznios 6°, kat zaklinowania 1°. Konstruk-
cja calkowicie metalowa, dwudzwigarowa
polskorupowa fail safe. W kesonie mig-
dzydzwigarowym integralne zbiorniki pa-
liwowe. Na nosku skrzydila miedzy kadlu-
bem a gondolami silnikéw umieszczone sa
klapy Kriigera, pozostalg cze$¢ noska zaj-
mujg sloly (po 3 segmenty na kazdym
skrzydle). Niewielkie lotki sg konstrukeji
metalowej, na kazdej z nich znajduje sie
klapka wywazajgeca. Ok. 80% krawedzi
splywu zajmuja tréjszcezelinowe klapy o-
pracowane w laboratoriach Boeinga. Na
kazdym skrzydle znajdujg sie 2 segmenty
klap. Kazdy segment zawieszony jest na
2 specjalnych konsolach. Na goérnej po-
wierzchni skrzydla przed Klanvami umiesz-
czone sa 4-segmentowe spoilery. Spoilery
pe pelnym wychyleniu moga spelniaé role
hamulcow aerodvnamicznych. Po wysunie-
ciu klap Kriigera, slotébw 1 klap troi-
szezelinowyeh powierzchnia noé$na wzrasta
o ok. 25%. W konstrukeji wszystkich vpo-
wierzchni  sterowych na skrzydle uzyto
wypelniaczy ulowych. Na noskach skrzy-
det znajduje sie instalacja przeciwoblodze-
niowa

Kadlub. Przekroj

owalny zblizony do

kolowego. Klasyezna konstrukecja metalo-
wa pllskorupowa fail safe. W nosku ka-
dluba oslonietym  dielektryezna konulg

mieéei sie antena radaru. Szezelna, ci$nie-
niowa cze§é kadluba miefci na nokla-
dzie gérnym kahine zatogi (2 pilotow
siedzgcych obok siebie), kabine pasazerskg
oraz pomieszczenia pomocnicze (przeifcia,
toaletv. kuchenke). WejScie na poklad va-
sazerskl umozliwiaja 2 vary drzwi usvtuo-
wane w przedniej i tvinej czeéei kabinv.
Wviscia awaryjne umieszczone sg mnad
skrzydlem. Fod przednimi drzwiami znai-
duja sie wysuwane wlasne schodki paca-
?erskie uniezalezniajgce samolot od wvpo-
sazenia naziemnego. Wersia transnortowa
B-737-200C ma ponadto duzv luk ladunko-
wy po lewej stronie kadtuba. zamvkany
unoszong ku gb6rze pokrywa. Wnetrze ka-
binv pasazerskiei miefci w zaleznoéci od
wariantu wyvposazenia od 88 do 112 foteli
rozmieszezonyech w  ezeregach no 5 (2—3)
lub 6 (3—3) z przeisciem vosrodku. Wa-
riantv 1 wersje towarowe wynosazone <3
w urzadzenia do mocowania tadunku na
nokladzie gérnvm. Dolnv noklad Ykadtuba
mieéei luk nodwozia przedniego. nrzednia
komore bhagarowa, nrzeifcie skrzydla przez
kadlub (z lukami k6t podwozia gléwne=o)
i tvlna komore bagazowa. Luki komér ba-
gazowvch umieszezone sg po nrawei stro-
nie kadluba. Weidcie skrzydita w kadiub
jest ctarannie oprofilowane, w - onrofilowa-
niu umieszezone <a zesnoly instalacii hv-
draulicznet i Kklimatvzacvinei. W tvlnei.
nieciénieniowei czesei kadluha umieszezo-
ne turbine pomocnicza (APU).

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie kla-
sycznym. oha usterzenia sko§ne o obrvsach
tranezowvch. Statecznik poziomv - o zmien-
nym kacie zaklinowania. Wonstrukeja sta-
tecznik6w metalowa nélskorunowa dwu-
dzwigarowa. fail safe. Stery metalowe. wy-
wazone masowo i odeigZone aerodvnamicz-
nie {(rogowo). Na obu seementach steru
wysokoéci umieszczone sa klapki wywaza-
jace.

Sterownnie. Powierzchnie sterowe (lotki.
klapy, sloty, klapy Krligera, spoilery, ste-

DANE TECHNICZNE (B-737-200)

Rozpietosé

Dlugosé

Wysokosé

Rozpieto§é usterzenia
Cieciwa skrzydia u nasady
Cieciwa skrzydia na koncu
Dlugo$é kadiuba

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Dlugoéé wnetrza kabiny
Szeroko$é wnetrza kabiny
Wysokoéé wnetrza kabiny
Powierzchnia skrzydila
Wydtluzenie skrzydla

Masa wilasna

Masa startowa maks.
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ry)

wychylane sa za pomocg silownikéw
hydraulicznych, instalacja sterowania dwu-
obwodowa. Zmiana kata zaklinowania sta-
tecznika poziomego oraz wychylanie- kla-
pek wywazajacych — elektryczne.

Podwozie. Trojzespolowe, chowane hy-
draulicznie do wnek w skrzydiach i kadiu-
bie. Wszystkie zespoly z kolami bliznia-
czymi na goleniach teleskopowych z amor-
tyzacjg olejowo-powietrzng. Przedni zespol
podwozia sterowany. Na kolach giéwnych
hydrauliczne hamulce tarczowe z urzadze-
niem przeciwpo$lizgowym. Wneki ko6t pod-
wozia gléwnego sa pozbawione pokryw.
nglary ogumienia: przednie — 24X 77,
gléwne — 40 X 14 (lub 42 X 17). P

Zesp6t napedowy. Dwa silniki dwuprze-

plywowe Pratt and Whitney JT8D-9A, kaz-

dy O ciggu 6450 daN. Pierécienie wlotowe
silnik6bw zaopatrzone w instalacje przeciw-
oblodzeniowg. Na wylotach silnikéw od-
wracacze ciggu. Zesp6t napedowy uzupel-
nia turbina pomocnicza APU Garrett-AiRe-
search w tylnej czeSci kadluba.

Instalacje. Paliwowa — integralne zbior-
niki skrzydlowe o lacznej pojemnoS$ci
19550 1, instalacja przystosowana do na-
pelniania ciénieniowego (wydatek przeply-
wu 18,9 1/s). Olejowa — pojemno$§é zbior-
nikéw 14,5 1. Elektryczna — prad staly

28 V, zmienny tréjfazowy 115/200 V 400 Hz,.

2 pradnice na silnikach, prgdnica awaryj-
no-pomocnicza napedzana turbina APU,
akumulatory niklowo-kadmowe. Hydraulicz-
na -— ci$nienie robocze 20,6 MPa, dwu-
obwodowa. Klimatyzacyjna — zapewnia od-
powiednie parametry powietrza w ci$nie-
niowej czefei kadluba, umozliwia uzyska-
nie nadci$nienia 5,2 kPa. Przeciwoblodze-
niowa — noski skrzydel oraz pier§cienie
wlotowe silnikéw ogrzewane goracym po-
wietrzem z upustOw sprezarek silnikow.

Wyposazenie, Radar meteorologiczny,
zdwojony system nawigacyjny, zdwojony
zestaw przyrzgddéw pokladowych, systemy
1gcznoSei radiowej 1 wewnetrznej. VOR/ILS,
DME, radiowysoko$ciomierz, kalkulator
centralny. Typy wyposazenia zalezne od
wymagan zamawiajacego.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. B-737 projek-
towano poczgtkowo dla do§é specyficznych
wymagan linii Lufthansa. Obok Lufthansy
znalazt sie drugi odbiorca — amerykan-
skie linie United Airlines. Po uzyskaniu
opcji na 50 samolotéw (liczba ta stanowila
prog oplacalno$ei realizacji calego progra-
mu) pOZng jesienig 1964 r. rozpoczeto za-
krojone "nas szerokg skale prace konstruk-
cyjne (zatrudniono 1400 osOb, w ciggu
pierwszego roku prace pochlonely 1,6 mln
rbg i 5 tys. h badan tunelowych). Proto-
typ ukonczono jesienig 1965 r., przez na-
stepnych kilkana$cie miesiecy wyposazano
go 1 przeprowadzano pierwsze proby na-
ziemne. Oblot odbyl sie 9 kwietnia 1967 r.

W konstrukeji udalo sie uzyskaé dosé
znaczny stopien unifikacji z wcze$niejszym
B-721 — 60% czeSci B-737 pochodzi z tego
ostatniego. B-737 do$¢ szybko stal sie groz-
nym konkurentem DC-9, BAC 1-11, F-28
i starszych Caravelle, a nawet B-727, ofe-
rujac lepszg e¢konomike i komfort iden-
tyczny z B-727 (ten sam przekr6j kadlu-
ba). Poniewaz wymagania Lufthansy i
United Airlines roznily sie nieco, wigec od
razu opracowano dwie podstawowe wersje
samolotu: B-737-100 (Lufthansa) i B-737-200
(UAL) z kadlubem przediuzonym o 1,93 m.
W do§é krotkim czasie liczba odbiorcow
B-737 wzrosla do kilkudziesigciu, opraco-
wano tez nowe wersje i warianty samolo-
tu. B-737 mozna uzaé za protoplaste klasy
aerobusdéw $§redniego i malego zasiegu (tj.
obgenych A-300/310/320, B-767). Najwazniej-
sze z opracowanych wersji to:

— B-737-100 -- wersja podstawowa dla
Lufthansy, najbardziej zblizona do proto-
typu,
— B-737-100C (C —. Convertible) — wer-
sja kombinowana, pasazersko-towarowa,
dodane duze drzwi z lewej strony kadluba,
ladunek platny 12700 kg,

— B-737-100E (E — Executive) — wersja
o zwigkszonym zasiegu, 25-miejscowa 2z
luksusowym wykonczeniem wnetrza,

— B-737-100M (M — Military) — wieloza-
daniowa wersja wojskowa, najcze$ciej wy-
korzystywana do przewozu rannych (46
0s6b na noszach i personel medyczny),

— B-737-200 — wersja dla United Airli-
nes, przedluzony kadlub, silniki PW JT8D-9,
oblot 8 sierpnia 1967 r.,

— B-T737-222 — wariant wersji B-737-200,
zambéwiony przez UAL w liczbie 75 egz.,
dostarczany do konca 1967 r.,

— B-737-247 — wariant B-737-200 zamoéwio-
ny przez Western Airlines (30 egz.),

— B-737-214 — wariant B-737-200 zaméwio-
ny przez Pacific Southwest Airways (10
e

g2.),

— B-737-200C — przediuzony odpowiednik
B-737-100C,

— B-737-200QC (QC — Quick Change) —
wariant przystosowany do przewozu ladun-
k6w na paletach z mozliwodciag szybkiej
zmiany wersji towarowej na pasazerska,

— T-43A — wersja wojskowa B-737-200
przeznaczona do szkolenia nawigatoréw;
powiekszony “zasieg (dodatkowy zbiornik w

kadtubie), zmniejszona liczba okien i
drzwi,
— B-737-300 — przedluzony kadiub, ca-

loéé zblizona do wersji B-737-200, pierwsza
odpowiedZ Boeinga na Airbus A-300; sil-
niki CFM-56, zmodyfikowane sloty,

— B-T37-400 — kolejne przedluzenie ka-
dtuba (o 2,54 m w stosunku do B-737-300),
poszerzone lotki i klapy, przediuzone slo-
ty, zmienione koncoéwki skrzydel. W opra-
cowaniu od 1982 r.

Masa do lgdowania maks. 46 720 kg
Masa bez paliwa . 43 091 kg
28,35 m Masa ladunku platnego 15 445 kg
30,53 m Obciazenie powierzchni 575.5 kg/m?
11,28 m Obciazenie ciggu . 4,08 kg/daN
10,97 m Predko$é operacyjna maks. 0,84 Ma
4,71 m Predkosé ekonomiczna 0,73 Ma
1,60 m Predko$é pozioma maks. 942 km/h
29,54 m Predko$é przelotowa 927 km/h
11,38 m Predko$é przeciggniecia (z klapami, masa
5,23 m maks. do ladowania) ® 184 km/h
20,88 m Start na 10,7 m 7073 m
3,52 m Ladowanie z 15 m 1341 m
2,18 m Zasieg normalny 4262 km
91,04 m? Promien zakretu na ziemi 17,6 m
8,83 Poziom halasu 95,3+192,4 EPNdB
27 646 kg
52 390 kg H.M.
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Metoda pomiaru czesci profilowych

wspomagana komputerem

na przyktadzie topatek turbin i sprezarek

Dr inz. KONRAD LUBKOWSKI
Mgr inz. SEAWOMIR TOPOLSKI
Politechnika Warszawska

Lopatki sprezarek i turbin sg czeéciami o skomplikowa-
nych ksztattach przestrzennych. Konstrukeyjnie sklaQa]a
sie z cze$ci mocujacej — zamka oraz profilowej — piora.
Pi6ro lopatki ma konfiguracje przestrzenng, na ogbdl jest
zwymiarowane przez podanie wymiaréw wspoélrzednych
punktow profilu na kolejnych przekrojach réwnolegtych
do podstawy (rys. 1). )

Operacja kontroli wymiaréw lopatki sprowadza sig do
zmierzenia w kolejnych plaszczyznach punktéw lezgcych
na profilu lopatki i poréwnania z wymiarami rysunkowy-
mi, a takze sprawdzenia polozenia danego przekroju wzgle-
dem zamka. .
“Operacje kontroli nie moga byé wykonane konwencjo-
nalnymi przyrzadami mierniczymi i od poczatku produkeji
silnikow turbinowych powstawaly specjalne przyrzady po-
miarowe do pomiaré6w i kontroli lopatek. Najszerzej stoso-
wano przyrzady, w ktorych operacji kontroli dokonywano
przez poroOwnanie lopatki mierzonej z wzorcem. Najprost-
szy, a zarazem najcze$ciej stosowany przyrzad pokazano
na rys. 2. W przyrzadzie tym sztywna rama wyposazopa
w wodzik opierala sie nim o mierzong lopatke, w drugim
ramieniu ramy zamocowany czujnik zegarowy lub induk-
cyjny $lizgat sie po wzorcu lopatki. Przed pomiarem uktad
musial by¢ wyzerowany w ten sposob, ze zamiast lopatki
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Rys. 1. Rysunek konstrukcyjny lopatki turbiny
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mocowano réowniez wzorzec i ustawiano wskazania czujnika
na zero. Wadg tego systemu jest konieczno$é wykonania
dwoch wzorcow w metalu dla kazdego typu lopatki oraz
otrzymywanie jedynie odchylek od zarysu nominalnego.
Rownoczes$nie jednak pomiar jest prosty i szybki i moze
byé stosowany na stanowisku pracy.

Wykonywanie wzorcow w metalu jest bardzo praco-
chtonne i kosztowne, a poza tym wzorce nalezy rowniez
jako$ zmierzyé.

Nastepne przyrzady typu optyeznego i optomechaniczne-
go porownywaly zarysy poszczegdlnych przekrojéw z teo-
retycznym zarysem za pomocy specjalnego ukladu optycz-
nego (rys. 3). Stolik pomiarowy wyposazony jest w dwa
wspolosiowe sworznie oraz w plytke szklana z dokladnie
naniesionymi okregami, przez ktéora przechodzi promien
Swietlny. Obraz krazka za pomoca systemu soczewek po-
dawany jest na nieruchoma plytke, na ktérej naniesiony
jest zarys nominalny danego przekroju. Prowadzac stolik
tak, aby sworzen §lizgal sie po powierzchni lopatki, na
ekranie otrzymamy obraz siatki ustawionej wzgledem za-
rysu nominalhego. Jezeli lopatka mierzona ma np. miej-
scowe zaglebienie, to na ekranie siatka nasunie sie na
zarys lopatki. Przyrzad ten jest bardziej uniwersalny od
poprzedniego, gdyz mozna mierzyé rdine typy lopatek
wkladajac odpowiednie plytki z zarysami nominalnymi.

W produkcji seryjnej szeroko stosowano rownie? przy-
rzady ,kasetowe” (rys. 4) z szeregiem czujnik6éw zegaro-
wych, indukcyjnych, a nawet pneumafycznych, ktére po
uprzednim ustawieniu na zero na lopatce wzorcowej wska-
zywaty odchylki mierzonej lopatki w wybranych punktach.

Jak widaé, we wszystkich tych metodach istniata ko-
niecznos$¢ wykonania wzorca. Pojawienie sie nowej gene-
racji przyrzadéw pomiarowych, tzw. maszyn pomiarowych
sterowanych komputerami, zmienitlo technike pomiardéw,
usuwajgc konieczno$é wykonywania wzorca materialnego.
Yopatke mozemy zmierzy¢é w zadanym ukladzie wspodtrzed-
nych za pomocg maszyny pomiarowej, a takze poréwnaé
uzyskane wyniki z wzorcem — w tym przvpadku z wpro-
wadzonymi weceze$niej do pamieci komputera wspblrzed-
nymi punktéw profilu, z zalozonym polem tolerancii w
postaci kwadratu lub okregu. Uproszczony wyglad troj-
wspoélrzednosciowej maszyny pomiarowej pokazano na
rys. 5.

Opis opracowanej metody [3]

Zastosowano {u jednoczesny pomiar koryta i grzbietu
piéra. Lopatka zamocowana jest w specjalnym uchwycie
dajacym mozliwosé dokladnego ustawienia w ukladzie ba-
zowym wspéirzednych. Uchwyt ten ponadto pozwala na
zakladanie réznych zamkéw, a wige i na pomiar réznych
lopatek.

Nalezy teraz wybraé lokalny uklad wspoélrzednych gwa-
rantujacy nieprzekroczenie zakresu ukladu pomiarowego
(rys. 6). W ukladzie lokalnym ustawia sie zestaw pomia-
rowy. ktéry nalezy wyzerowaé. Obracajgc lopatke wok6t
osi Z; ukladu lokalnego, powoduje sie przesuwanie kon-
coOwek ukladu pomiarowego po korveie i grzbiecie piéra.
Nalezy zauwazyé, ze plaszezyzna X,Y; ukladu lokalneso,
a wiec i1 urzadzen pomiarowych, ustawiona jest w $cisle
okre§lonym polozeniu (przekroju pomiarowym).

Obr6t lopatki nastepuie co pewien kat (np. co 5°) usta-
wiany na przyrzadzie. W kazdym polozeniu katowym pibra
dokonuje sie odczytu wychylen zestawu pomiarowego.

Po przejéciu ezujnikdbw przez cala powierzchnie lopatki
nastepuje przesunigcie ukladu pomiarowego do nastepnej
plaszczyzny (przekroju). W ten spos6b mozna dokonaé po-
miaru lopatki w wielu przekrojach (np. co 5 mm): wychv-
lenia wskaznikow zestawu pomiarowego dla kazdego prze-
kroju sa notowane.

19



Po dokonaniu pomiaru (polozenie przekroju, kat obrotu,
wychylenie wskaznikéw) wyniki wprowadzone sa do kom-
putera, kiéry dla kazdego przekroju lopatki kresli na urzg-
dzeniu graficznym teoretyczng krzywa, po ktoérej powinien
poruszaé¢ sie $rodek kulki koncdéwki pomiarowej. Kreslone

Rys. 3. Schemat przyrzgdu optomechanicz-

nie). Rozwigzania problemu mozna dokonaé zakladajac, ze
dysponujemy dokladnie zdefiniowanym pod wzgledem ma-
tematycznym ksztaltem piora lopatki.

TYPP
OO

nego. do Kkontroli pi6éra lopatki: 1 —
sworznie pomiarowe, 2 — sté1, 3 — plyt-
ka szklana z okrggami, 4 — lampka, 5 —

ukiad soczewek, 6

Rys. 2. Schemat przyrzgdu do pomiaru (;d-
1 — 1lo-

chylek cze$ci profilowej lopatki:

patka mierzona, 2 — wzorzec zwierciadlo plaskie

& f

Rys. 5. Wspolrzedno$ciowa maszyna pomiarowa z urzgdzeniami

peryferyjnymi: 1 — stél, 2 — koncowka pomiarowa — tester,
3 — uklad sterowania i odeczytu wskazan
_Y,A koncowia
w.'k;x'nik
zestawu
2708 obrotu  poriaromego
|%77]
»
Y
Rys. 6. Schemat opisywanej metody pomiarowej: x;, y; — rysun-

kowe wspoéirzedne profilu w danym przekroju

sq takze w odpowiedniej skali krzywe pola tolerancji wy-
konania piéra. Na ten rysunek nakladane sg punkty po-
miarowe (rys. 7). Otrzymuje sie w ten spos6éb rysunki dla
kazdego przekroju pomiarowego, na podstawie ktérych
mozna oceni¢ dokladno$é wykonania lopatki. Na rysunku
pomiarowym naniesione sg polozenia $rodka kulki kon-
cOwki pomiarowej, poniewaz lezg one w jednej plaszczyz-
nie (plaszczyznie przekroju). Nie mozna narysowaé punk-
tow styku kulki pidra (czyli faktycznego ksztaltu lopatki),
gdyz lezg one na powierzchni zdeterminowanej ksztaltem
lopatki (rys. 8). Rysunek ten byilby wiec niedokladny.
Pozostaje problem wyliczenia teoretycznego potozenia
srodka kulki koncowki pomiarowej przy zalozeniu, ze po-
rusza sie ona w plaszcezyznie, a ksztalty zaréwno kulki, jak
i lopatki sg przestrzenne (czyli, jak to widaé na rys. 8,
linia lgczgca punkty styku kulki i powierzchnie nie lezy
w plaszezyznie przekroju ani w jakiejkolwiek plaszczyz-
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nominalnym przekroju, 7 — soczewka, 8§ —

plytka z zarysem ,
Rys. 4. Przyrzgd Kkasetowy do pomiaru
profilu piéra lopatki

Stosujac nowoczesne metody projektowania definiuje sie
ksztalt lopatki wlasnie w ten sposéb. Konstruktor za po-
mocgq komputera ,pokrywa” piéro lopatki platkami po-
wierzchniowymi o $ci$§le okreslonych réwnaniach [4, 5].
Majac za$ okreslony ksztalt lopatki w postaci tradycyjnej,
czyli wspbhrzedne punktéw w wybranych przekrojach, moz-
na (stosujgec system PATCH-ST opracowany na Politech-
nice Warszawskiej) przejs¢ na wyzej wspomniang postaé
powierzchni piéra [7]. Do tego systemu wprowadza sie
odpowiednio dane wspélrzednych punktéw w przekrojach
zamieszczone na tradycyjnym rysunku konstrukeyjnym

%
Xa
Rys. 7. Wynik pomiaru profilu w danym przekroju uzyskany
na urzadzeniu graficznym — plotterze, graioskopie itp.: 1 —

teore.tiyczne krzywe $§rodké6w kulki pomiarowej, 2 — pole tole-
rancj )

pomiarowej z
z powierzchnig
padku nie lezg w plaszczyZnie pomiarowej (przekroju); 1 — pioro
topatki, 2 — plaszczyzna przekroju, 3 — krzywa s$rodkéw Kkulki,
4 — krzywa stykéw kulki z lopatkg

Rys. 8. Styk koncowki

powierzchmia mierzong.
Punkty styku Kkulki o

lopatki w ogoélnym przy-

lopatki. Na tej podstawie system buduje powierzchnie
skladajacg sig¢ z platk6w zdefiniowanych na czterech punk-
tach naroZznych. Platki te lacza sie w plynng powierzchnie
przy zachowaniu ciggloSci na krzywych 1gczenia zaréwno
pierwszych, jak i drugich pochodnych.

Kazdy platek zapisywany jest w pamieci komputera w
zunifikowanej formie (rys. 9):

PT(u, w) =[u?uu u°] [P] [w*w?w'w®] "
gdzie macierz [P] wyliczona jest:
[P] = [4] [PX][4]"

Macierz [A] zapewnia plynne polgczenie platkébw w po-
wierzchnie.  Macierz [PX] natomiast zawiera dane o wsp6l-
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rzednych punktéw naroznych, dane o pochodnych czgstko-
wych powierzchni platka w kierunku w i w w punktach

naroznych oraz dane o pochodnych mieszanych w tych
punktach.
u=4
wad
aPT(u.w)
e - et
IPT(uw) 3
—éu—'l/,‘,‘ 7 . \P\T (u, N)lﬁﬂi | o
< uw)
2PTIuW) " Tow 4%
T on_Jech
APT(uw)
F TR et

Rys. 9. Platek powierzchniowy — oznaczenia

Majgc zdefiniowany w ten sposéb ksztalt piéra lopatki,
mozna wyliczyé wspéirzedne punktéw styku, a nastepnie
wspbOlrzedne punktoéow S$rodka kulki koncoéwki pomiarowej:

_po": —i)l g —I}n'Rn (1)

Jest to wektorowy wz6r na wyliczenie punktu $rodka
kulki Po=[%¥,%]- We wzorze tym_.'p.= [xsyszs] jest wek-
torem potozenia punktu styku, p» jest jednostkowym

wektorem normalnym do powierzchni piéra, a Ri jest
promieniem kulki.
Wektor 7, jest wyliczany ze wzoru:
Vn = VuX Vw normalizowane (2)
gdzie wektory Pui Jw sa wektorami stycznymi do po-

wierzc{mi lopatki w kierunkach uw i w w punktach styku.
Wspélrzedne tych wektoréw wylicza sig ze wzorow:
V= [3u22u! u®0[ [P] [wiw2w!w?]T
Vo = [l u2ulu?] [P] [3w? 2w! w? 0]7

Punkt styku natomiast jest wyliczany z réwnania plat-
ka i ma wspolrzedne:

Ps = [uduulu] [P] [wdw?wiw?]”
Majac rownanie piaszczyzn przekroju:
Ax+By+ Cz+4D =0 (3)

mozna wyliczy¢é punkt Fo taki, ze spelnia rownanie (1)
i (3) rys. 10).

Rys. 10. Wyznaczenie punktu styku Py
1 — pi6éro topatki, 2 — plaszczyzna prze-
kroju

Rys. 11. Wyznaczanie punktéw tolerancji
Pin» Poygp- Zadana tolerancja wykonania
pidra w kierunku wektorow Viy i Vopg!

1 — piéro lopatki, 2 — plaszczyzna prze-
kroju, 3 — kulka | 4

Kolejne punkty P, wyliczane sg co 0,1 mm. Daje to na
rysunku gladkie krzywe. Geg$ciejsze wyliczanie tych punk-
tow mija sie z celem, poniewaz warto$¢ 0,1 mm jest Sred-
nig wartos$cig grubo$ei linii urzadzen kreslgcych.

W opisywany wyzej sposéb mozna otrzymaé linie teore-
tyczng s$rodkéw kulki koncoéwki pomiarowej. Na rysunek
naniesione sg dwie krzywe pola tolerancji. Wyliczane sg
one z rzutowania warto$ci tolerancji pomnozonej przez
odpowiednia skalg, w kierunku prostopadlym na plasz-
czyzne przekroju (rys. 11).

__ Przeprowadzony tu bedzie przykladowy rachunek punktu
PIN:

PIN=Po VT
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gdzie wektor
VT=VIN+V>p
wektor ‘v;m natomiast jest wyliczony ze skalowania i ukie-
runkowania jednostkowego wektora normalnego do po-
wierzchni (2):
Vin=—IN-S-Vn

gdzie:

IN — warto$é tolerancji w glgb materialu,

S — skala rysunku pola tolerancji.
Wektor 17,,' jest wyliczony z odpowiedniego wyskalowania
jednostkowego wektora plaszczyzny przekroju 7, z odpo-
wiednim jednak jego ukierunkowaniem:
i T/,; e “D'_I}p
gdzie D jest odleglo$cia punktu Pr od plaszezyzny prze-
kroju. Odleglosé ta moze by¢ dodatnia lub ujemna w za-
leznosci od tego, w ktorej péiprzestrzeni lezy punkt Pr
_VIN'_VP

17

W ten sposOb okre$lane sa dla kazdego punktu P,
punkty Pini Pour tworzace krzywe pola tolerancji.

Pozostalo jeszeze wyliczenie punktéw pomiarowych
(rys. 7), gdyz, jak podano wyzej, do komputera sg wpro-
wadzane tylko wychylenia wskazZnikéw zespolu pomiaro-
wego. )

Wyliczenia punktu pomiarowego dokonuje sie wg wzo-
ru (rys. 12):

D =

Pp=PL+Ro+Rx—D)-p,

gd_z.ie:

Pr — punkt poczatku ukladu lokalnego,

R, — promien zerowania zespolu pomiarowego (liczony
w kierunku wektora ¥),

Rg — promien kulki koncoéwki pomiarowej,

Q — warto$¢é wychylenia wskaznika pomiarowego,

Vo — Jjednostkowy wektor kierunkowy pomiaru majacy
w ukladzie lokalnym wspoélrzedne: [cos «, sin «, 0] (¢ —
kat pomiaru). - ‘

Gdy zostang wyliczone wszystkie punkty pomiarowe,
komputer nanosi je na wyrysowane pola tolerancji z odpo-
wiednim skalowaniem odchylen od polozen teoretycznych.

Opisana wyzej metoda jest poéiautomatyczna, gdyz wy-
maga notowania odchylen wskaznikébw pomiarowych
i wprowadzania ich do komputera. Stosujac jednak auto-
matyczne czujniki w zespole pomiarowym, mozna Wwpro-
wadzié te dane do komputera bezpo$rednio. Skraca to

wydatnie czas pomiaru oraz eliminuje mozliwo$¢ pomylek
przy odczycie i

wprowadzaniu wychylen

do komputera.

> ‘ L Yo ’
potozenie X
_pomiar lwé'

. S B s

" Rys. 12. Schemat
przed pomiarem

zerowania przyrzgadu

Program pomiarowy opracowany jest na komputer
PDP-11 lub SM4 z systemem operacyjnym RSX-11M. Jako
urzadzenie kre$lgce wykorzystany jest pisak XY firmy
Tektronix. Przy niewielkich przer6bkach programu mozna
zastosowaé inne wurzgdzenie graficzne, jak plotter firmy
Siemens, Xynetix, Calcomp itp. [6].

Dokladnosé pomiaru w opisywanej metodzie determino-
wana jest dokladno$cig ustawienia ukladu lokalnego i do-
kladno$cig kulki koncowki pomiarowej. Wyeliminowane
sg natomiast bledy wynikajgce z przestrzennego zakrzy-
wienia lopatki, ktére byly nie do ominiecia w metodach
konwencjonalnych.

Lit. na II s. okt.
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PROJEKTY Ste e

Gates Learjet/Piaggio GP-180
® USA/Wlochy e

Lekki turbo$miglowy samolot stluzbowy
o niekoenwencjonainym ukiadzie

W kwietniu 1985 r. ma wystartowaé¢ do pierwszego lotu
prototyp - turbosmiglowego samolotu sluzbowego Gates
Lear jet/Piaggio GP-180 o nietypowym ukladzie. Prace pro-
jektowe nad samolotem rozpoczela przed pigciu laty firma
Piaggio, opierajgc si¢ na rozleglych badaniach teoretycz-
nych i tunelowych — ostatnio w przydiwiekowym tunelu
firmy Boeing w Seattle — i przewidujgc zastosowanie
najnowszych materialéw i rozwigzan konstrukcyjnych. De-
cyzja firiny Gates Learjet przystgpienia do wspélpracy
z firmg Piaggio zostala podjeta po analizie wielu innych
projekiow. oy

Samoiot GP-180 ma dwa turbinowe silniki $miglowe za-
budowane na skrzydlach w ukiadzie pchajgcym. Plat
0 duzym wydiuzeniu, bez skosu, jest zamontowany za ka-
bing pasazersky, powyzej osi kadiuba. W zwigzku z takim
usytuowaniem piata zastosowano usterzenie typu ‘L' ze sko$-
nym statecznikiem wysoko$ci i dodatkowy plat z przodu
kadluba. Przedni plat wytwarza dodatkowg sile nosng
i pomaga w wywazeniu samolotu. Klapy na krawedzi
splywu przedniego plata sa sprzezone z klapami plata glow-
nego w celu przeciwdziatania pochylaniu ,nosa” w chwili
wypuszczenia gilownych klap. Zastosowanie konwencjonal-
nego usterzenia pozwolilo na zoptymalizowanie przedniego
plata jako elementu dzialajgcego ustateczniajgco w szero-
kim zakresie warunkow lotu oraz na zmniejszenie po-
wierzchni, a tym samym oporu glownego plata. Przedni
plat ma lekkie ujemne V, rozpig¢tos¢ 3,28 m, powierzchnig
2,19 m2 i wydluzenie 4,92, Kadlub o przekroju kolowym
zapewnia wigksze poprzeczne wymiary kabiny niz w przy-
nadku obecnie uzytkowanych $miglowych samolotow stuz-
bowych: szerokos¢ 1,83 m 1 wysokos¢ 1,75 m. Roznica
ci$nien w kabinie wynosi 0,62 daN/ecm2. T-osobowa kabina
z pomieszczeniem bagazowym (za tylng przegrody) o objg-
tosci 1,19 m® ma uklad standardowy. Do napedu wybrano
silniki Pratt Whitney PT6A-61 o mocy startowej ograni-
czonej do 523 kW (710 KM). Pojemnos¢ zbiornikéw pali-
wowych wynosi 1514 1. )

Nosowa czgs¢ kadluba, przedni plat, gondole silnikowe,
krawedZz splywu giéownego plata lgcznie z lotkami i klapa-
mi, cale usterzenie i male pletwy na ogonowej czesci
kadluba bedg wykonane z laminatow. Firma Piaggio jest
odpowiedzialna za opracowanie i produkcje¢ gléwnego pla-
ta, gondoli silnikowych i usterzenia z tylng czescig kadlu-
ba, a Gates Learjet — za srodkowa i przednig cze$¢ kadiuba
z przednim platem. Pierwszy prototyp ma by¢ gotowy do
lotu w kwietniu 1985 r., a drugi — we wrzesniu. Rozpo-
czecie dostaw samolotéw seryjnych przewiduje si¢ na paz-
dziernik 1986 r. Dzieki swej duzej predkoéci przelotowej
samoloty GP-180 maja wypeini¢ luke migdzy obecnie eks-
ploatowanymi stuzbowymi samolotami $miglowymi i odrzu-
towyini.

Dane techniczne

Rozpigtosé

Dlugosé

Wysokosé

Powierzchnia plata glownego

Masa samolotu pustego z jednym pilctem

Masa paliwa

Masa do startu maks.
Masa do lgdowania maks.
Predkos¢ maks. .
Predkos¢ przelotcwa maks.
Predkos$¢ przelotowa
Wznoszenie maks.
Pulap uzytkowy
Dlugosc startu ra 15 m
Dlugo$é¢ lgdowania z 15 m

Zasieg z 4 pasazerami i rezerwa

ekonomiczna

paliwa IFR

13,84
14,17
3,93
15,79
2903
1216
4445
4223
740
644
593
18,5
12 500
735
610
3380

kg

knm/h
km/h
km/h
m/s

m

km
W.K.

cd. ze s. 14

79 — strzela¢, prowadzi¢ ogien; 87 — znajdowaé¢ sie na trawer-
odpala¢ (rakiete); =zapalac; sie punktu radionawigacyj-
uruchamiaé¢ (sie) (o silni- nego
ku) 88 — z. nad punktem radiona-

80 — zapali¢ sie wigacyjnym

81 — ulega¢ zniszczeniu przez 89 — okresla¢ polozenie
ogien 90 — zapalaé

82 — gasi¢ ogien 91 — (z)gasngé (o silniku turbi-

€3 -— odchylaé¢ sie okresowo, nowym)
wykonywaé wahania Kkie- 93 — zbijaé plomien, zdmuchi-
runkowe, myszkowac; le- wacé p.
cie¢ zygzakiem (1. ,,zmij- 93 — wypuszczac Fklapy, wychy-
ka”) laé¢ k.

84 — zabudowywaé, montowac; 94 — chowac k.
mocowac, 1igczy¢; modyfi- 95 — wyrownywac (tor lotu
kowaé¢; dopasowywac przed lgdowaniem)

85 — wyposazaé (w co$); zabu- 96 — splaszczaé
dowywac (cos) 97 — przechodzi¢ do lotu pozio-

86 — mocowac, ustala¢; usuwac mego (po nurkowaniu lub
usterki; przerabiaé¢; okre- wznoszeniu)

§la¢ polozenie 98 — wtlgczaé reflektor)

22

99

100
101
102

103
104
105
106
107
108
109

110

migaé¢ (o lampce); drzeé¢ (o
wskazOwce przyrzgdu)
przerwac¢ lot (awaryjnie)
kontynuowac lot

sta¢ sie niesterownym w
locie (o samolocie)
kierowa¢ samoloty na inne
lotnisko

wykonywaé lot rejsowy
wypuszcezaé do lotu
powro6cié do stanu lotu po-
ziomego

utrzymywa¢é¢ lot poziomy
przerwaé¢ lot

plywa¢; trzymaé si¢ na
wodzie; spuszcza¢ na wode
lecie¢ lotem $lizgowym;
utrzymywacé sie w powie-
trzu
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Wplyw charakterystyki osetek i ptynéw obrébkowych
na wyniki gtadzenia cylindréw ze stali 38HA

Dr inz. JACEK K. MICHALSKI

Politechnika Rzeszowska
Instytut Budowy Maszyn

Na wyniki gladzenia wplywa kilka czynnikéow, wsréd
ktorych duze znaczenie majg czynniki zwigzane z oselka,
plyneim obrobkowym i obrabianym materialem. Charakte-
rystyka oseiki obejmuje: typ i wymiary, gatunek i rodzaj
Scierniwa, wielko$¢ ziarna, twardosé, strukture (koncen-
tracjg diamentu), rodzaj spoiwa.

Typ oselek dobiera sie¢ w zaleznos$ci od wielko$ci geo-
metrycznych giadzonego cyiindra i odmiany konstrukeyj-
nej gladzaka. Oselki do giladzenia majag najczg$ciej prze-
Kréj zwadaratowy, prostokatny, okragly lub sg rodzajem
segmentow diamentowych uformowanych w ksztalcie pro-
stopadloscianu 1najgcego powierzchnig/ roboczg w postaci
wycinka walca o krawedziach na og6ét réwnolegiych. Wy-
miary oselek okresla ich trwalo$¢ oraz $rednica i diugos$é
obrabianego cylindra.

Gatunek i rodzaj scierniwa dobiera si¢ w zaleznoSci od
wilasciwo$ci obrabianego materiatu, rodzaju obroébki i in-
nych cech ocelek. Do gladzenia stali zaleca si¢ glownie
elektrokorund szlachetny. Obecnie istnieje tendencja sto-
sowania weglika krzemu zielonego do obrobki zgrubnej
i wykanczajacej oraz diamentu naturalnego i syntetycz-
nego.

Wielkosé ziarna dobiera- sie w zalezno$ci od wymaganej
wydajnosci, dokladnosci wymiarowo-ksztaltowej, wlasciwo-
$sci warstwy wierzchniej. W warunkach mikroskrawania
ze zwigkszeniem wielkosci ziarn wzrasta wydajno$é, lecz
wzrasta przy tym i chropowato$¢ powierzchni. Podczas
wygladzania wplyw =ziarnistoSci na chropowato$¢ po-
wierzchni, wydajnos¢, zuzycie oselek jest niewielki.

Twardosé jest jedng z najwazniejszych wlasciwosci ose-
lek. Zwiekszenie twardosci oselek wplywa na zmiane
warunkow gladzenia z mikroskrawania na wygladzanie.
Istnieje wiec koniecznosé precyzyjnego doboru twardosci
oraz stosowania wlasciwej metody i warunkéw jej po-
miaru.

Rodzaj spoiwa jest jedng z wazniejszych wilasciwosci
oselek, decydujacych o ich zdolnosci skrawnej. W pro-
dukcji oselek s$ciernych znalazla zastosowanie wigkszosé
spoiw ujetych w PN-72/M-95100. Zalecane sg najczesciej
spoiwa zywiczne ze wzgledu na uzyskiwanie wigkszej wy-
dajnosci, jak i mniejszej chropowatosci powierzchni,
zwlaszeza materialéw ciggliwych. Dla oselek z warstwa
diamentowa najwigksze zastosowanie maja spoiwa meta-
lowe.

Oprocz przedstawionych wilasciwosci fizykomechanicz-
nych oselek, istotny jest ksztalt Scierniwa, rodzaj nasyce-
nia, technologia wykonania.

Rodzaj plynu obrobkowego, jego intensywno$é, czystosé,
sposon doprowadzenia do obszaru styku oselek z materia-
lem obrabianym decyduje o wynikach gladzenia. Jak wy-
kazuje praktyka, niewiasciwe stosowanie piynéw obrobko-
wych stwarza wiele problemoéw produkeyjnych.

Gladzenie cylindrow o réznych wlasciwosciach
mechanicznych

Gladzenie cylindréw roztaczanych sprezarek powietrz-
nych o twardosci tulei 19-+-47 HRC ze stali 38HA prze-
prowadzono oseltkami z warstwg diamentowg D 100/80 75 M
produkcji FMS Grodzisk Mazowiecki i oselkami 89A150S4B8
firmy Tyrolit. Gladzenie prowadzono przez 60 s z para-
metrami: predko$é obwodowa v, = 0,62 m/s, predko$¢ pro-
stoliniowo-zwrotna vw = 0,20 m/s, nacisk jednostkowy p =
= 1,09 MPa. Plynem obrdébkowym byla nafta z dodatkiem
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20% oleju maszynowego 10 o wydatku 0,00033 m%/s. Uzy-
skane wyniki badan (rys.) wskazuja, Ze wskaZzniki prze-
biegu i wyniku gladzenia dobrze charakteryzuje twardosé
stali. Zwickszenie twardosci stali powoduje zmniejszenie
skladowej osiowej Pw i obwodowej P, sily skrawania, jak
i zmniejszenie wydajnosci obrébki Qm. Chropowato$¢ po-
wierzchni zaréwno podczas gladzenia oselkami z warstwa
diamentowsa, jak i oselkami $ciernymi ulega poprawie.
Wydajnosé gladzenia oselkami z warstwg diamentowsg stali
o twardoSci 19--47 HRC jest $rednio o 50% wigksza od
wydajnos$ci i gladzenia oselkami S$ciernymi o tej samej
wielkosei $cierniwa., Najwiegksze roznice wydajnosci @m
wysigpuja dla stali o wiekszej twardosci. Wraz ze zwigk-

szeniemn twardosci stali, zuzycie oselek S$ciernych ulega
zmniejszeniu. Do  twardo$ci 31 HRC zuzycie oselek
89A150S4B8 jest mniejsze od wydajnosci gladzenia, nato-

miast dla wickszej twardosci przekracza wydajnosé gla-
dzenia. Przedstawione zmiany wydajnosci Qm, zuzycia
osetek qv, chropowalosci R. wplywaja na zmniejszenie
objetoSciowej wydajnosci wzglednej Ky i wskaZnika do-
boru warunkow gladzenia W: ze zwigkszeniem twardoéci
stali. Objelosciowa wydajno$é wzgledna jest ilorazem wy-
dajrosci gladzenia i zuzycia oselek, zas wskaznik doboru
warunkow gladzenia przedstawia iloraz objetoSciowej wy-
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Rys. Zaleznos$¢ wskaznkow przebiegu i wyniku gladzenia od

twardo$ci stali: a) gladzenie oseitkami 2z warstwag diamentowg
D 100/80 75 M, b) gladzenie oselkami §ciernymi 89A15054B8
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dajncsci wzgiednej i chropowatosci powierzcehni okreélonej

wyrbé7nikiem Ra.

TABLICA 1. Wplyw twardoéci oselek z 99A i 99C na wskaZuiki gladzenia

osclek z wegiika krzemu zielonego w zakresie 76--110 HRF
powoduje zmniejszenie ich zuzycia. Najintensywniej zmia-

N

Gladzenie oselkami §ciernymi z 99A i 99C
0 réznej twardosci

Obrabiano cylindry o najwigkszej wytrzymaloSci Rm wy-
noszgcej 1200 MPa, otrzymanej przy twardo$ci 3539 HRC.
gladzenia (tablica 1) oselkami
na mozliwo$¢ uzyskania dwukrotnie wigkszej
wydajnosci obrobki Qm z korzysinym przebiegiem procesu
giadzenia okreslonyra wskaznikiem doboru- warunkow gla-

Uzyskane
wskazu jg

wyniki

dzenia W: w porownaniu

rzystniejszg Ky i Wiy

Wplyw twardosci oselek na wskazniki gladzenia jest za-
Zwigkszenie twardosci

lezny od

rodzaju ich

Z

Scierniwa.

obrobkg oselkami
Stwierdzono, ze zuzycie oselek z elekirokorundu szlachet-
nego jest mniejsze niz oselek z weglika krzemu zielonego.
Dla oseiek z 99A uzyskuje sie korzystniejsza objetoSciowa
wydajnosé wzgledng Ky. Wynika to z wlasciwosci $cier-
niwa 99C, ktoére ma sklonnos¢ do pekania i kruszenia przy
korzystnym przebiegu procesu gladzenia. Chropowato$é po-
wierzchni Rq przy gladzeniu osetkami 99A i 99C jest w
przyblizeniu taka sama. Optymalna twardo$é oselki o spoi-
wie ceramicznym i strukturze 8 z elekirokorundu szlachet-
nego o wielkosci ziarn F360/23 wynosi 80 HRF, za$§ dla
oselki z weglika krzemwu zielonego o tej charakterystyce
twardo$¢ powinna wynosi¢ 104 HRF. Dla tych twardosci
uzyskano najwiekszg wydajno$é Qm, jak rdéwniez najko-

TABLICA 2. Wplyw charakterystyki oselek z 99A na wskazniki gladzenia

z 99C

z 99A.

Objetoécio- )
= ’ Nacisk Wydajnoéé | wa wydaj- Zuzycie Wskaznik Chropowa- |
Nr oselek Oznaczenie oselek lw.‘"d"“ jednost, " gladzenia, noéé oselek doboru tosé )
§ciernych dciernych oseh-lf, P Producent . wzgledna 9o Wt Ry, Uwagi
s HRF MPa mm?/mm?s s mm?/mm?s | mm*/mm?ym pm
Wy - | . ) mm¥/mm?*
|
1 9A-F360/23-F-8-V 59 0,13 FMS Wapienica | 0,0008 ! 0,04 0,0205 0,11 ' 0,36 ! duze zuzycie g,
2 99A-F360/23-H-8-V 80 0,22 - 0,0024 1,60 0,0015 4,71 | 0,34 ! —
3 99A-F360/23-J-8-V 86 0,23 » 0,0020 1,25 0,0016 2,84 | 0,44 —
4 99A-¥360/23-L-8-V 94 0,23 | o 0,0016 0,73 0,0022 2,70 0,27 —
5 99A-¥360/23-Q-8-V 100 0,05 | " 0,005 0,01 0,0350 0,01 0,85 pekanie, kruszenie
6 99C-F360/23-1-8-V 76 | 0,12 - 0,0014 . 0,09 0,0163 0,31 0,29 duze zuzycieqy
| 99C-¥360/23-1-8-V 82 0,14 " 0,0016 0,10 0,0160 0,21 0,48 duze zuzycie qq
8 99C-¥360/23-J-8-V 92 0,20 " 00026 0,32 0,0080 0,89 0,36 —
9 /99C-1'360/23-M-8-V 95 0,20 - 0,0036 0,75 0,0048 2,42 0,31 -
10 99C-F360/23-M~8-V 104 0,20 " 0,0052 1,16 0,0045 5,04 0,23 —_
11 99C-F360/23-0-8-V 110 0,74 N 0,0048 1,17 0,0041 3,00 0,39 —

ny zuzycia gy zachodzg przy twardo$ci 82--95 HRF. Male
twardosci osetek z elektrokorundu szlachetnego wplywaja
na nadmierne ich zuzycie, malg wydajno$é¢ i srednig war-
tos¢ chropowatosci Rq, za$ duza twardoS¢ oselek z 99A
wplywa na malg wydajno$¢ Qm, jak roéwniez na ich peka-
Uniemozliwia to prowadzenie gladzenia

nie 1

oraz wplywa

Kruszenie.
na uszkodzenia warstwy wierzchniej. Naj-

muiejsze zuzycie oselek z 99A otrzymano, gdy twardosé
wynosiia 80 HRF. W badanych zakresach zmian twardos$ci
oselex Sciernych chropowato$¢ powierzchni R, zmieniala
sie dwukrotnie. Najmniejszg warto$¢ Rg otrzymano przy
twardosci 94 HRF dla osetek z 99A i twardoSci 104 HRF
dla oselek z 99C. Ogélnie mozna stwierdzi€, ze mniejszg
warto$é Rq mozna uzyska¢ oselkami o wiegkszej twardo$ci.
Twardosé powinna by¢ mozliwie najwigksza, taka, przy
ktérej wystgpuje mikroskrawanie i nie zachodzi pegkanie
i kruszenie oselek. Niebezpieczenstwo uszkodzen oselek
sciernych wystepuje szczegolnie dla Scierniwa z 99A.

Dobor oselek &ciernych

Dokonano doboru oselek
produkowanych w kraju narzedzi (tabl. 2 i 3). Z uzyska-

nych danych wynika,

ze

sposrod

zastosowanie oselek

importowanych

oraz

$ciernych

o twardo$ci mniejszej niz 70 HRF jest niecelowe w gla-
dzeniu cylindréw ze stali ze wzgledu na duZe ich zuzycie,

| Objetoé- ‘ Wekaznik Chropowa-
Twar- . ’ Wydajnoéé ciowa Zuzycie oselek doboru | todé
Nr oselek Oznaczenie osclek dosé By : Nacisk gladzena | wydajnoéci v ‘ wartoéei | powierzchni
éciernych ciernych oselek, Rodzaj spoiwa jedn. p, Producent me wzglgdna | mm®/mm?s gladzenia Ry,
HRF MPa mm?/mm?s P t Hm
mm?/mm?* mm?/mm?*,m
12 EKW 70R HN 1211 110 rutylowe nasycone 0,49 Nagel 0,0028 2,00 0,0014 I 2,67 0.75
weglem ‘
13 T)9A-80-0-8-I 76 ceramiczne 0.22 FMS 0,0016 0,07 0,0224 0,03 2,70
Grodz. Maz.
14 EKW 80R HN 3210 113 rutylowe 0,45 Nagel 0,0021 2,62 0,0008 3,86 ‘ 0,68
15 8A150S4B8 81 | iywiczne 0,76  |Rappolo 0,0028 1,75 0,0016 3,57 | 049
16 89A15054B8 91 Zywiczne 0,76 Tyrolit 0,0020 1,05 | 0,0019 2,02 [ 0,52
17 99A-220-Q-8-V 105 ceramiczne 0,13 FMS 0,0024 4,80 0,0005 3,53 | 1,36
Grodz. Maz. [
18 -I‘;l-{_dl-OOBa 104 Zywiczne 0,29 Nagel 0,0036 2,00 ) 0,0018 13,33 0,15
19 7‘;9:\-F500[I3-7-8-V5 82 | ceramiczne 0,29 FMS 0,0003 0,38 | 0,0008 2,50 0,15
nasycone siarkg Grodz.Maz. [
20 NK 700KBA5732G 87 | Zywiczne 0,21 Nagel 0,0020 2,50 0,0008 11,36 0,22
' nasycone grafitem ’
21 ?KW 800EK 140840GS 98 ' ceramiczue 0,29 Nagel \ 0,0026 3,25 0,0008 14,77 0,22
nasycone siarka
22 EKW 1000KE12570225 109 ceramiczne 0,29 agel 0,0031 2,58 0,0012 13,60 0,19
nasycone siarkq
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TABLICA 3., Wplyw charakterystyki oselek z 99C na wakafniki gladzenia

Objetoé- Wskaznik
¥ Twar- N Wydajnoéé ciowa & 8 doboru Chropowa-
Nr oselek Oznaczenie oselek doéé 3 . Nacisk gladzenia | wydajnoéé Zuzycie osclek wartoéci toéé pow.
éciernych éciernych oselek, Rodzaj spoiwa jedn. p, Producent e wagledna qy gladzenia Ry
HRF MPa mm?®/mm®s v mm?/mm?s t pm
mm?/mm? |mm?/mm?®ym |
L = ———
‘23 99C-120-M-8-V 91 | ceramiozne 0,13 FMS 0,0010 0,18 0,0054 0,25 0,73
Grodz. Maz.
24 Es&zo/z 35Ke 91 ceramiczne 0,22 Atlantik 0,0012 2,00 __0,0006 7,14 0,28
25 99C-F230/53-M-5-V18 93 | ceramiozne 0,71 FMS 0,0030 6,00 0,0005 16,67 0,36
Grodz. Maz.
26 99C-F280/37-M-8-V 93 ceramiczne 0,71 FMS 0,0004 1,00 0,0004 6,25 0,16
Grodz.Maz. |
27 99C-F320/29-M-8-V 102 | ceramiczne 0,67 FMS 0,0014 0,18 0,0079 0,63 0,28
‘Wapienica ¢
28 8C95001555Ke 92 ceramiczne 0,45 Atlantik 0,0020 0,87 0,0023 5,44 0,16
29 99C-F500/13-M-8-V 100 | ceramiczne 0,29 FMS 0,0016 1,23 0,0013 17,58 0,07
‘Wapienica
30 SC9700KBa5732G 87 | gywiczne 0,31 Nagel 0,0004 . 0,33 0,0012 5,56 0,06
31 99C-F800/7-J-11-V 84 ceramiczne 0,31 FMS 0,0008 0,36 0,0022 6,06 0,06
‘Wapienica
e SC9 1000KEG0 66648 112 | ceramiczne 0,45 Nagel 0,0014 1,00 0,0014 6,25 0,16
nasycone siarkq

maig wydajno$¢ oraz niekorzystne wartosci Ky i Wi
Zmniejszajac wielkoSci ziarn $cierniwa, mozna uzyskaé w
warunkach mikroskrawania mniejsza chropowatosé po-
wierzchni. Najmniejsze wartoéci chropowatosci R, i ko-
rzystne wartosci W¢ uzyskuje sie oselkami 99C. Zwieksze-
nie wielkosci ziarn $cierniwa powoduje zwiekszenie wy-
dajno$ci gladzenia, ale tylko gdy towarzyszy mu zwiek-
szenie twardoSci oraz gdy stosuje sie spoiwo o duzej
wytrzymalosei, np. zywiczne, rutylowe. Oselki o matlych
ziarnach i spoiwie ceramicznym nasyconym siarka zapew-
niajg duza efektywnosé gladzenia okreslong duzg warto$cia
wskaznika doboru warunkéw gladzenia, duza wydajno$cia
obrobki, mailg chropowatoscia powierzchni i malym zuzy-
ciem. Cechy te powoduja, ze sg to doskonale narzedzia do
obrépki wykanczajacej i jednoczesnej z usunieciem $red-
nich wartoéci naddatku obrébkowego. Natomiast oselki
o malej wielkosci ziarn i spoiwie Zywicznymi nasyconym
weglem dajg malg chropowato$é powierzchni i malg wy-
dajnosé¢ gludzenia. Oselki te nadaja sie przede wszystkim

do wygladzenia i bruzdowania powierzchni cylindra. Na-
lezy zauwazyé, ze oselki o spoiwie zywicznym maja mniej-
szg sklonno$é do uszkodzen warstwy wierzchniej. Oselki te
stwarzajg rowniez mozliwos¢ gladzenia zar6wno w warun-
kach mikroskrawania, jak i wygladzania przez dobranie
odpowiednich parametrow procesu.

Sposréd przedstawionych oselek $Sciernych, najkorzyst-
niejsze wskazniki maja: wydajno$é osetki 99C-F260/
/23-M-8-V, objetosciowa wydajnosé wzgledna oselki 99C-
-F230/53/M-5-V18, zuzycie osetki NKT700BA5732G, wskaznik
doboru warunkéw gladzenia osetki 99C-F500/13-M-8-V,
ciitropowatosé osetki 99C-¥800/7-J-11-V.

Dobér osclek z warstwg diamentowa

Zwigkszenie wielko$ci $cierniwa diamentowego (tabl, 4)
powoduje zwiekszenie wydajnosci gladzenia, wzrost chro-
powatosci R, i wartosci Ky oraz zmniejszenie zuzycia
i wskaznika doboru warunkéw gladzenia. Charakter tych

TABLICA 4. Wplyw charakterystyki oselek z warstwg di wa na wskazniki gladzeni
it . Wekaznik
Ob tof- . = skKazni
Twardoéé Nacisk Wydajnoéé oi{fw‘; Zuzycic oselek doboru 7 | Chropowa-
Nr oselki Oznaczenie oselek warstwy Rodzaj jednostko- gladzenia | wydajnoéé diamentowych wartofoi tofs
diamento- | z warstwa diamen- | diamento- spoiwa wy p Producent wagledna 9y gladzenia | powierzohni
wej towg wej MP.’ mm./g;n., mm?/mm?s W, R,
HRB mma/,:m. mm?/mm?s mm3/mm? pm
um
33 D1357T7094/105 102 zelazne 1,09 Diagrit Diamond 0,0036 276,9 0,000013 86,5 3,20
Tools
34 ;ﬁoﬁo 75M 97 brazowe 1,09 FMS Grodz. Maz. 0,0020 166,7 0,000012 119,1 1,40
35 D63/50 75M 88 brazowe 1,09 FMS Grodz, Maz. 0,0016 123,7 0,000013 153,8 ' 0,80
36 D50 86 brazowe 1,09 Diagri 0,0013 86,7 0,000015 154,8 0,56
Diamond Tools

TABLICA 5. Wplyw plynéw obrébkowych ma wyniki gladzenia oselkami z warstwy
dizmentowa D 100/80 75 M

Wydajnoéé Chropowatoéé
Rodzaj plynu obrébkowego glndz:lma pome;zchm
mm?/mm?s pm
Nafta z dodatkiem 209, oleju maszynowego 10 0,0035 1,60
Nafta z dodatkiem 209, oleju hydraulicznego 30 0,0024 1,15
Nafta z dodatkiem 109, oleju ACP-1 0,0027 1,09
Olej maszynowy 10 0,0020 1,18
Olej maszynowy 3 z dodatkiem 109, oleju ACP-1 0,0038 1,04
Honol 0,0022 1,12
Honol D 0,0016 1,15
Emulsja olejowa z dodatkiem 59, oleju zemul-
gowanego 0,0008 0,54
Emulsja olejowa z 5% dodatkiem oleju SB 0,0006 0,52
Emulsja olejowa z 5% dodatkiem oleju Emul-
grid 1 0,0008 0,44
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zmian powoduje, ze dobér wielkoSci $cierniwa diamento-
wego jest silnie uzalezniony od przyjetego kryterium pro-
cesu. Stpsowanie oselek z warstwa diamentowa o spoiwie
na osnowie zelaza do gladzenia stali ulepszanej cieplnie
jest niewskazane ze wzgedu na uszkodzenia warstwy
wierzchniej (przypadkowe glebokie rysy). Natomiast oselki
0 spoiwie brgzowym umozliwiaja uzyskanie duzej wydaj- .
nosci gladzenia, zaleznej od wielkosci $cierniwa, i korzyst-
nej chropowatosci powierzchni.

Wplyw plynéw obrobkowych na wskainiki gladzenia

Wyniki badan plynéw obrébkowych z zastosowaniem ose-
iek z warstwg diamentowa D 100/80 75 M podano w
tabl. 5, a z zastosowaniem oselek 89A1505S4B8 w tabl. 6.
Badaniom poddano cztery grupy plynéw obroébkowych:
naite, oleje z dodatkami, plyny specjalne i wodne emulsje
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olejowe. Parametry gladzenia byly takie same jak przy
padaniu wplywu wilasciwosci mechanicznych cylindrow.
Uzyskane wyniki wskazujg, Ze przy zmianie ptynu obroéb-
kowego mozna ksztaltowaé proces gladzenia w duzych gra-
nicach. Moze przebiegaé on w warunkach samoostrzenia
oselek, jak i w warunkach wygladzania i bruzdowania
powierzchni. Najwigkszg wydajnosé gladzenia osetkami
z warstwg diamentowg uzyskano, stosujgc olej maszynowy
3 z dodatkiem 10% oleju ACP-1 i nafty z dodatkiem 20%
oleju maszynowego 10. Natomiast najmniejszag wydajnosé
otrzymano przy gladzeniu z wodnymi emulsjami olejowy-
mi. Najkorzystniejsza chropowato$é R. podczas gladzenia
ocelbami D 100/80 75 M otrzymano, stosujac wodng emul-
sje z 5% dodatkiem oleju Emulgrind 1. Najwieksza war-

sciernymi uzyskano stosujac Henol D i wodng emulsje
z 5% dodatkiem Emulgridu 1. Najwickszg warto$é chropo-
watosei Rq otrzymuje sie, stosujac nafte z dodatkiem 20%
oleju maszynowego 10. Stosowanie w gladzeniu stali oleju
maszynowego 10 umozliwia uzyskanie korzystnej chropo-
watosci Rg, powoduje wygladzanie -i mikroskrawanie bez
uszkodzen warstwy wierzchniej.

Whioski

— Twardosé stali ulepszanej
ryzuje jej mozliwoéei obrobki
byé podstawg doboru oselek.

— Chege uzyskaé dobrg jakosé cylindréow przy stabil-

cieplnie dobrze charakte-
metodg gladzenia i moze

TABLICA 6. Wplyw plynéw obrébkowych na wyniki gladzeni Ikami éciernymi 89A15054B3
Wydajnoéé Objetofciowa i Wskaznik obrotu Chropowatoéé
" ’ gladzenia wydajnoéé wzgledna Zuiycie oselek warto$ci gladzenia powierzchnia
Rodzaj plynu obrébkowego i o q 9 : s
mm?*/mm?s mm?/mm? mm?/mm?s mm3/mm?ym ;ut:l
Nafta z dodatkiem 209, oleju maszynowego 10 0,0024 1,09 0,0022 2,42 0,45
Nafta z dodatkiem 209, oleju hydraulicznego 30 0,0021 1,05 0,0020 3,09 0,34
Nafta z dodatkiem 109, oleju ACP-1 0,0027 0,90 0,0030 2,37 0,38
Olej maszynowy 10 0,0018 0,72 0,0025 2,00 0,36
Olej maszynowy 3 z dodatkiem 109 oleju ACP-1 0,0024 1,60 0,0015 5,33 0,30
Honol C 0,0024 0,92 0,0026 2,20 0,42
Honol D 0,0012 0,86 0,0014 4,76 0,18
Emulsja olejowa z dodatkiem 59/, oleju zemulgowanego 0,0018 2,717 0,0006 8,14 0,34
Emulsja olejowa z dodatkiem 5% oleju SB 0,0006 1,20 0,0005 5,00 0,24
Emulsja olejowa z 5%, dodatkiem oleju Emulgrid 1 0,0009 2,14 ‘ 0,0004 11,31 0,18

tosé Rg uzyskuje sie, stosujgc nafte z dodatkiem 20% oleju
maszynowego 10. Gladzenie oselkami z warstwa diamento-
wa z zastosowaniern Honolu D stwarza warunki mikro-
skrawania z réwnoczesnym wygladzaniem w calym zakre-
sie zmian badanych parametré4w bez uszkodzen warstwy
wierzehniej. Plyn ten powinien znalezé szerokie zastoso-
wanie przy gladzeniu stali.

Najwiekszg wydajnosé giadzenia oselkami $§ciernymi uzy-
skano stosujgc nafte z dodatkiem 10% oleju ACP-1, nato-
miast najmniejszg —- z zastosowaniem wodnej emulsji
7z 5% dodatkiem oleju SB. W gladzeniu oselkami $cier-
nymi najwigkszg wartos¢ Ky i W otrzymano, stosujac
wodne emulsje Emulgridu 1 i oleju emulgujgcego. Piyny te
nadaja sie do giadzenia wykanczajgcego. Zastosowanie ich:
w gladzeniu recznym jest utrudnione. Wodna emulsja
Emulgridu 1 ma nieprzyjemny zapach, natomiast emulsja
oleju emulgujacego zle wilasciwosci zmywajace powodujace
szybkie zmniejszenie zdolno$ci skrawnych oselek. Dlatego
emulsie olejowe nalezy stosowaé ze skladnikami polary-
zujgeymi (kwasy tluszczowe i alkohole). Najmniejszg war-
tosé chropowalosci powierzechni w gladzeniu osetkami

Stopy tytanu

nym 1 powtarzalnym przebiegu procesu gladzenia, nalezy
precyzyjnie selekcjonowaé oselki w zalezno$ci od twar-
do$ci. Dobra zgodno$é wynikéw uzyskuje sie przy po-
miarze twardo$ci wg PN-75/M-59119.

© — Oselki z 99C majg korzystniejsze wladciwos$ei skrawne
przy gladzeniu stali w poréwnaniu z oseltkami z 99A.
Oselki z 99C umozliwiaja uzyskanie wickszej wydajnoéci
gladzenia, mniejszej chropowato$ci powierzchni, korzyst-
niejszego wekaznika doboru warunkéw gladzenia. Jedno-
czesnie charakteryzuja sie¢ wiekszym zuzyciem i mniejszg
warto$cia objeto$ciowej wydajnosci wzglednej.

-—- Oselki produkcji krajowej o spoiwie ceramicznym za-
stosowane do gladzenia stali majg korzystniejsze wskaz-
niki niz oselki renomowanych firm. Powinny cieszyé sie
one wiekszym zainteresowaniem uzytkownikow.

— Rodzaj plynu obrobkowego i jego czystos¢ maja decy-
dujacy wplyw na przebieg i wyniki gladzenia. Dob6r plynu
obrokowego jest zaleiny od przyjetego kryterium procesu.
Nalezy zrewidowaé istniejgce =zalecenia doboru plynéw
obrébkowych do gladzenia.

T LI477/K/84

i ich zastosowanie w konstrukcjach lotniczych

Wiasciwosci tytanu i jego stopow

Czysty tytan jest metalem wystepujacym w dwéch od-
mianach alotropowych: Ti, i o sieci krystalicznej heksa-
gonalriej gesto upakowanej, masie wlasciwej 4,505 g/cm?
oraz Tig o sieci krystalicznej regularnej przestrzennie cen-
trycznej i masie wlasciwej 4,320 g/cm3. Temperatura prze-
miany alotropowej Ti, — Tig wynosi 882,5°C, temperatura
{opnienia tytanu 1668°C. Przewodno$é¢ cieplna tytanu wy-
nosi 1545 W/mK, wspblezynnik rozszerzalno$ci cieplnej
a = 8,79'10-6, cieplo wlaSciwe cp = 0,527 J/kgK. Tytan jest
paramagnetyczny, jego przewodno$é elektryczna jest niska
i wynosi 2'105 S/m. W stanie po przetopieniu, przerébce
plastycznej i wyzarzeniu w prozni, wlaSciwo$eci mechanicz-
ne tytanu sz nastepujace: twardosé 83,4 HV, wytrzymato$é
na rozcigganie R, = 25496 MPa, granica plastycznosci
Ry = 103,95 MPa, wydluzenie A =172%, przewezenie Z =
= 86,2%. Tytan w temperaturze do 500°C nie ulega wply-
wowi powietrza, powyzej 500° tworzy tlenki i azotki sta-

mn
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" nowigce warstwe ochronng przed dyfuzja tlenu, azotu
i wodoru w glagb metalu. Ze wzrostem temperatury roénie
aktywnos$é chemiczna tytanu. W atmosferze powietrza
tytan zapala sie w temperaturze 1200°C, w tlenie — w
temperaturze 610°C, a w azocie pali sie w temperaturze
815°C. Wodér jest latwo pochlaniany przez tytan. Z chlo-
rowcami tytan reaguje w sposéb wzmozony. W tempera-
‘turze pokojowej ulega dzialaniu fluorowodoru, stezonego
kwasu siarkowego i solnego, nie ulega dzialaniu kwasu azo-
towego. Duzg odporno$é korozyjng, dzieki wytworzonej war-
stwie tlenkoéw na powierzchni, wykazuje w kwasie azoto-
wym, w wodzie utlenionej, w rozcienczonym kwasie siar-
kowym, w kwasie octowym i mlekowym, w atmosferach
chlorkowych i siarczkowych oraz w roztworach chlorkéow:
Cu, Fe, Mg, Na, Zn [1].

Tylan otrzymuje sie w wyniku spiekania oczyszczonego
rutylu TiO, z koksem w chlorze (powstaje wowezas TiCly
i CO), a nastepnie przepuszczania czterochlorku tytanu
TiC!; przez stopiony mangan i uzyskania produktéw: Ti
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TABLICA 1. Wlasciwosei stopéw tytanu

e

i MgCl,. Gabezasty tytan przetapia sie ostatecznie w pie-
cach lukowych [2].

Na skale przemyslowg tytan produkowany jest w USA,
ZSRR, Wik. Brytanii, Kanadzie, Japonii, Francji, RFN,
Wiloszech i Szwecji.

Klasyfikacja stopéw tytanu nie opiera sie na skladzie
chemicznym, lecz na skladzie fazowym stopéw. Faze a stano-
wi roztwér staty pierwiastka stopowego w Ti, faze f sta-
nowi roztwér staly pierwiastka stopowego w Tig. Najko-
rzystniejsze skojarzenie wladciwo$ci mechanicznych i tech-
nologicznych uzyskano w stopach jednofazowych, gléwnie «
w mniejszym. zakresie f oraz w stopach dwufazowych
o strukturze a-+p.

Stopy jednofazowe o heksagonalnej sieci krystalicinej
i strukturze « sg stabilne do temperatur 400--500°C. Sa
spawalne i plastyczne, nie podlegaja obrébce cieplnej.

Stopy jednofazowe o strukturze f i sieci krystalicznej
‘regularnej, przestrzennie centrycznej, maja dobra plastycz-
nosé i spawalnosé po hartowaniu i wysoka wytrzymatosé
po starzeniu. Sa odporne na korozje, jednak ich niska
zarowyirzymato$¢ i duza masa wlasciwa zadecydowaly
o nikiym zastosowaniu w praktyce przemyslowej.

Stopy dwufazowe «+f maja dobre wiladciwoséei mecha-
niczne i technologiczne. Sa podatne na obr6bke plastyczna,
majg wyzszg wytrzymalo$¢ na rozcigganie i zarowytrzy-
malosé niz stopy o strukturze ¢, sg jednak trudniej spa-
walne. Podlegaja obrdbce cieplnej. W tabl. 1 i 2 zesta-
wiono wlasciwosci mechaniczne stopéw tytanu radzieckich
i wytwarzanych poza ZSRR. .
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aocze~
0::::’ieuc Sklad chemiczny Obrébka cieplna ﬁgi{ Nﬁgx‘ :;; "Zg k?/ﬂlll;’ MZPQH‘ HB gi’a J«:ﬁ- ai(]_o: W?I'nK
i S S la. _ I SR 1 EREN (R R
Radzieckie stopy a i pseudo «
WT1-0 | Ti-0,3Fe-0,158i-0,1C-0,07N, |
-0,20, wyzarzanie 350500 | 300420/ 30 60 100 ' | 131163 | 112 4,5 8,3 16,25
WT5 | Ti-5A1 . " wy#zarzanie 735--932 | 700+-850 | 816 | 25+-50 | 29,4-58,8) 450 | 229321 | 107,87 | 4,5 | 8,3 7.5
WT5-1 | Ti-5A1-2,55n ) | 735--932 10=-15 | 25-40 | 39,2-78,4 | |7 107,87 | ‘
"WT4-1 | Ti-2,5A1-2Mn | wyiarzamie | 600--750 | 4705650 | 2040 | 3055 | 50=-100 340360 210240 | 105110 | 4,55 | 8,0 | 9,58
0T4-0 Ti-0,8A1-0,8Mn [ | 7490637 30 | | 107,87 |
OT4-1 | Ti-1,5AF1,0Mn | wyzarzenie 588--735 | 470--650 | 15325 | 3570 | 4998  |340--360| 210--250 | 107,87 | 4,55 8,0 | 9,58
OT4 "Ti-3,5A1-1,5Mn 686--932 1020 | 3455 | 107,87 |
WT4 "Ti-5,0A1-1,5Mn i 833980 12 107,87 | fe
OT4-2 | Ti-6,0Al-1,5Mn 980--1080 1013 | 3036 107,87 ‘
WT20 | Ti-6,0Al-2Zr-1Mo-1V 932--1080 7+13 40 117,68
TS5 | Ti-5A1-2Zr-35n-2V 9321080 8 112,78
AT2 Ti-2Zr-1Mo T 588735 20 107,87
WT18 | Ti-7Al-11Zr-1Mo-1Nb-0,2Si | 931-1078 10=22 117,68
PTIM | Ti-1,8+2,5A1-2+3Zr 470686 : 78,4 109,83
PT3W | Ti-3,5+5,01A11,5-2,5V 6375882 49569 114,74~
+116,69
4200 “Ti-0,2Pd 3731392 | 2025 | 2025 | 98,06
Radzieckie stopy a-+p
WT 6-S | Ti-5A1-3V - wyZarzanie 83308l | 12 17nes | | |
WT6 Ti-6Al-4V | wyiarzanie 931+-1078 813 | 2560 | 29,4 117,68
hartowanie
i starzenie 1127 8 30 24,5
WT 3-1 | Ti-6Al-2,5M0-2Cr-0,35i-0,5Fe | izoterm. -
wyzarzanie 10191157 |850+-1100 (1420 |43--60 |24,5+-39,2| 480 | 340360 | 117,68 4,5 8,6 7,91
WT 14 | Ti-4, 5A1-3Mo-1V wy#arzanic 9121079 [1080--1300| 6--8 35 49 440 | 340-+-360 | 112,77 4,52 8,0 8,33
“hartowanie
i starzenie 11271235 10 20 24,5
WT 16 ﬁ'i-z.slilisuofsv “wyzarzanie _ 888980 11001250/ 12 40 16 500 | 255--321 | 112,77 4,68 9,1 10,04
| hartowanie | H
| i starzenie 1078 =1373 5 T 20
WT 22 }‘ﬁsAl’-sMo-Svll_F—«:-TCr”' | wyzarzanie 1078 1226 8 | 2065 30 520 | 269388 | 112,77 4,65 7,8 8,37
{ “hartowanie ‘ 1 [
| | istarzenie 1373 +-1520 5 |
—7\‘4'17.'37—1 v'l‘i-4,5Al-2]\[o- 1:,45'7_0.61";& Cr | hartowanie J | <‘
| i starzenie 1373 | |
WT 8 ,‘ﬁm’.?m.smn-o;is’i i | wysarzanie 102951225 | 9501100, 10518 | 32555 | 29,4-49,0 500
| !mrtnwm:lie | 1 } |
| i starzenie 1177 | 6 | 20 |
"WT9 | Ti-6,5A1-3M0-0,35i-0,8 = 2,5Zr " wyzarzanie | 1079 =1275 | | 814 | [
Radzieckie stopy pseudo p
"WT15 | Ti-3AI-8Mo-11Cr-1Zr | hartowanie | 8801020 | | 12525 | 35555 | 49298 | | | -
“hartowanie i | -
| i starzenie 1300--1600 | | 3-8 i | 115 |
TS 6 “Ti-3A1-5Mo-6V-11Cr_ [Thartowsmnie 3 ‘
i starzenie 13721471 ’ 4 ‘ 112,78 [ ’ |
JWT1 | Ti-3Al-7TMo-5,5Cr-3Fe | bartowanie —‘ ‘ . ‘ ‘ ’
i starzenie 13721667 1+10 | 1122 112,78
4201 Ti-30Mo | wy#arzanie | 804 l | 18 ‘ ‘ 112,78 | | ‘

Zastosowanie stopéw tytanu

O zastcsowaniu technicznych stopéw tytanu zadecydo-
walo korzysine zestawienie wlasciwosci _mechanicznych,
masy wlasciwej i odpornoéci na korozje.

Konkurencyjnym materialem w stosunku do stopéw ty-
tanu sg stale austenityczne chromowo-niklowe typu 18-8,
np. H18N12M2T. Konstrukcje samolotéw, osiagajacych pred-
ko$é do 2,5 M, w znacznym stopniu wykonywane sa ze
stopéw tytanu. W samolotach, ktére osiagaja predkosé
3 M, podstawowym materialem konstrukcyjnym jest stal,
dopuszezalny jest jednak udziat stopéw tytanu. Wigkszo$é
stopdbw tytanu, ze wzgledu na mozliwo$é pracy w tempe-
raturach do 538° nie moze byé szeroko stosowana na
czesei silniké6w odrzutowych [11.

Stopy tytanowe produkcji ZSRR przeznaczone sa do bu-
dowy urzadzen pracujgcych w podwyzszonych temperatu-
rach. W pracy dlugotrwalej stosowane sa stopy tytanu
WT-5, OT-4, AT-3, WT-6, WT-23, WT-8 do pracy w tem-
peraturach do 400°C; stopy WT-20, AT-4, WT-22, WT-9
w temperaturach pracy do 500°C. W pracy krétkotrwalej
stopy WT-4, WT-20, WT-6, WT-6S, WT-23, WT-15 moga
osiagnaé temperatury 750--800°C.

Stopy tytanu wytwarzane poza Zwigzkiem Radzieckim
réwniez wykorzystywane sg glOdwnie w lotnictwie. CzeSci
napedoéw turbinowych, lopatki sprezarek i turbin silnikéw
lotniczych ~wykonywane sa ze stopéw  Ti-5A1-2,5Sn,
Ti-3A1-25V, Ti-6A1-4V, Ti-4Al1-4M. Elementy silnikéw od-
rzutowych wykonywane sg z Ti-5A1-5Sn-5Zr, Ti-8 Al-1Mo-1V,
Ti-4Al-4Mo; naczynia wysokociSnieniowe z Ti-5A1-2,5Sn-
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TABLICA 2. WlasciwoSci stopéw tytanu

W temperaturze 20°C W temperaturze 200°C
Sklad chemiczny Spawalnoéé | Obrébka cieplna E, Rons Ry A, E, Rp R,., A,
GPa MPA MPA % GPa MPa MPa %
B Stopy a wytwarzane poza ZSRR
Ti-5A1-2,55n 109,83 793 +-862 755804 10 89,24 566 488 7| T "19
“Ti-5A1-2,55n-ELJ a T
(z obnizong zawartoécig | A
tlenu) 109,83 755 15 89,24 537 413 7 20
'Ti-5A1-58n-5Zr 109,83 793 10 97,08 647 510 S 20
Ti-7A1-12Zr 93] 13 97,08 751 = 592 21
_Ti-7Al-2Nb-1Ta 124,54 814 +843 1214 102,97 689 558 25
Ti-BAl:}M(er 124,54 892981 10 102,97 735 586 19
Ti-6A1-2Nb-1Ta-0,8Mo 116,70 755794 667716 10 719 | 551 16
" Ti-0,2Pd 98,07 379427 310316 2527 T 193207 | 95118 3037
Stopy a+ B wytwarzane poza ZSRR
Ti-8Mn | niespawalny| wyzarzanie 109,83 862 793 12 102,97 | 676 517 13
"Ti-3A1-2,5V spawalny wyzarzanie 102,97 651 551 18 89,63 : 480 343 25
Ti-4Al-4Mn pawalny| wyz i 109,83 896 828 15 96,10 758 618 17
hartowanie ]
i starzenie 109,83 1103 985 10 96,10 862 686 R |
Ti-4Al-3Mo-1V spawalno§é | wyzarzanie 109,83 896 829 15 96,10 1030 824 7
ograniczona [ rrowanie
. i starzenie 109,83 1344 1137 -6 96,10
Ti-5A1-1,2Fe-1,4Cr-1,2Mo| spawalnoéé | wyzarzanie 116,70 1070 1000 15 109,83 841 703 20
ograniczona |“hartowanie 3 R
: e i starzenie 125,52 1310 1206 6 109,83 990 804 10 )
Ti-5Al1-1,5Fe-1,4Cr-1,2Mo| niespawalny| wyzarzanie 116,70 1068 1000 16 102,97 794 689 16 )
hartowanie
. i starzenie 116,70 1344 1274 9 102,97 1030 860 14
Ti-6A1-4V 3 spawalny wyzarzanie 116,70 951 882 12 89,63 724 675 11
hartowanie :
i starzenie 116,70 1172 1074 9 89,63 896 724 T
Ti-6Al-4V-ELJ
(z obnizong zawarto§cig
tlenu) spawalny wyzarzanie 109,83 836 847 15 96,10 724 655 12
Ti-6A1-6V-2Sn-1 (Fe,Cu) | spawalnogé
ograniczona | wyZarzanie 102,97 965 965 12 96,10 912 804 20
Ti-7Al-4Mo spawalnoéé | wyzarzanie 110,32 1059 990 16 96,10 873 765 18
0graniczona | hartowanie
Lo - i starzeni} 116,70 1275 1226 8 102,97 1030 843 12
Ti-2Fe-2Cr-2Mo niespawalny| wyZarzenie 116,70 944 862 18 102,70 655 448 19
hartowanie i
i istarzenie | 116,70 1241 g 1171 13 102,70 ) - 773 16
. N B ~ Stopy pseudo S wytwarzane poza ZSRR o
Ti-2,5A1-16V wyzarzanie 112,78 1237 898 16 . | il
hartowanie T e §
e i starzenie 112,78 71241 1137 6
Ti-1Al-8V-5F¢ hartowanie 161,81 1735 1667 o N
“hartowanie o N b Sl
R i starzenie 161,81 f,,,lﬂl LR 1373 6
Ti-3A1-13V-11Cr “hartowanie 139,25 784--932 20 K
hartowanie
less 10 i starzenie 145,14 12741569 11771471 48
Ti-11,5Mo0-6Zr-4,55n hartowanie 637735 588--686 |
e hartowanie
i starzenie 1373-+1569 12751373 7+11
|

-ELJ, Ti-7Al-12Zr, Ti-6Al1-4V-ELJ; wezly konstrukcyjne
samolotéw z Ti-TAl-2Nb-1Ta; pokrycie samolotéw z Ti-8Mn.
Konstrukcje rakiet kosmicznych budowane sa ze stopbw
Ti-4A1-3Mo-1V, Ti-3Al1-1Zr-11Cr, korpusy silnikéw rakie-
towych na paliwo state z Ti-6A1-4V, Ti-6A1-6V-2Sn-1
(Fe, Cu) [3].

W lotnictwie stopy tytanu, dzieki malej masie wlasciwej
i dobrej wytrzymalosci na rozcigganie w temperaturach
do 430°C, wypieraja stal nierdzewng i stopy aluminium.
W silnikach odrzutowych wykonuje sie z nich lopatki spre-
zarek, wirniki turbin, obudowy komér spalania silnika.
W konstrukcji kadituba ze stopéw tytanu wykonywane sg
czesei pracujgce w podwyizszonych temperaturach, takie
jak oslony przewodbéw, prowadnice pociskéw, usztywnie-
nia kadluba, wregi, zebra. W Smiglowcach stopy tytanu
wykorzystywane sg do budowy podlég, drzwi, przegréd
ppoz., platéw $migiel nosnych [1, 4].

Stopy tytanu sa stosowane w konstrukcjach samelotéw,
np. DC-7, DC-8, F-2, F-3N, F-86, F-100, F-103, Boeing 733,
Boeing B-52 — USA, Concorde — Francja, An-26, Ii-86,
MiG-23 — ZSRR. Sy wykorzystywane takze do budowy
émiglowcow, np. CH-53A — USA, MBB/Kawasaki — RFN/
/Japonia, Mi-8, Mi-24D — ZSRR, Mi-2 — Polska, [1, 2,
4--9].

Stopy tytanu znalazly zastosowanie do budowy silnikéw
rakietowych na paliwo stale zaré6wno do rakiet bojo-
wych, jak i pojazdéw kosmicznych. Sg takze wykorzysty-
wane do budowy czedci 16z i oporopowrotnikéw dzial arty-
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leryjskich. W wodzie morskiej stopy tytanu nie koroduja
i nie ulegajg erozji, dlatego sa stosowane do wytwarzania
turbin gazowych, tlumikéw silnikéw, wymiennikéw ciepla,
waléw i armatury pokladowej jednostek plywajacych ma-
rynarki. Wysoka odporno$é korozyjna stopéw tytanu umoz-
liwia stosowanie ich w przemy$le chemicznym, sg bowiem
odporne na korozje w o$rodkach: wilgotnego chloru, kwasu
azotowego, soli zimnych i goracych CuCl,, FeClg, CuSO,,
H,C,0,;, podchlorynéw sodu, potasu i wapnia. Og$rodki
fluoru, kwasu fluorowodorowego, solnego, szczawiowego,
mroéwkowego, roztopionych soli NaCl, LiCl, fluorkéw oraz
powietrza, azotu i wodoru w temperaturach 350--550°C
wywolujg korozjg stopdébw tytanu.
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Z DZIEJOW TECHNIKI LOTNICZEJ

Rodzina samolotéw Su-7, Su-17, Su-20, Su-22

Mgr WEADYSLAW STECH

W 1953 r. P. O, Suchojowi ponownie zaproponowano zor-
ganizowanie biura konstrukcyjnego. Wcze$niej pracujac w
biurze konstrukcyjnym A.N. Tupolewa jako jego zastepca
przygolowal projekty dwoéch samolotéw: mysliwca fronto-
wego S-1 ze skrzydlem skoénym i mysliwca przechwytu-
jacego T-3 ze skrzydiem trojkgtnym.

Latem 1955 r. pierwszy prototyp samolotu S-1 z silni-
kiem AI-7 byl gotowy i 8 wrzesnia 1955 r. zostal obla-
tany przez A.C. Koczetkowa. Nastepnie zamontowano na
S-1 silnik AL-7TF o ciggu 9310 daN. W kwietniu 1956 r.
pilol W.N. Machalin osiggnal na S-1 po raz pierwszy w
ZSRR predkosé 2170 km/h, nieco pdzniej N.I. Korowuszkin
osiggnat pulap 19100 m. Masa startowa S-1 wynosita
9423 kg, a uzbrojony byt w 3 dzialka NR-30 kal. 30 mm.
Jesienig 1957 r. samolot przeszedl proby panstwowe,
a jeszcze przed ich zakonczeniem zapadia decyzja o roz-
poczgciu produkceji seryjnej pod oznaczeniem wojskowym
Su-7. Na samolocie S-1 po raz pierwszy w ZSRR zreali-
zowano kilka nowych rozwigzan konstrukcyjnych: regulo-
wany naddzwigekowy chwyt powietrza i plytowe usterzenie
poziome., Bezposrednig kontynuacjg S-1 byl samolot my-
sliwski S-2. W wariancie frontowego myS$liwca powstalo
niewiele egzemplarzy Su-7. W tym samym bowiem czasie
P.O. Suchoj otrzymal zadanie zbudowania samolotu my-
sliwsko-bombowego. Postanowiono, ze nowy samolot po-
wstanie na bazie Su-7. Bez zmian pozostala konstrukcja
platowca, nowe bylo uzbrojenie i wyposazenie. Skrzydto
sko$ne pozostawiono jako najbardziej odpowiadajgce wa-
runkom przejScia od poddiwigkowych predkosci lotu do
naddiwiekowych, bez ostrej zmiany aerodynamicznych
charakterystyk samoiotu.

W kwietniu 1959 r. pierwszy lot na prototypie nowego
samolotu mysliwsko-bombowego oznaczonego S-22 wykonat
E. Solowjew. W protokole komisji po zakonczeniu préb
panstwowych slwierdzono, ze swoimi danymi technicz-
no-taktycznymi i uzbrojeniem S-22 znacznie przewyzsza
inne samoloty podobnego przeznaczenia.

Po wprowadzeniu S-22 do produkcji seryjnej otrzymatl
on nazwe wojskowg Su-7B (oraz oznaczenie wg kodu
NATO Fitter-A). Su-7B jest naddzZwiekowym samolotem
bojowym, mysliwsko-bombowym i rozpoznawczym.

Skrzydla dwudzwigarowe o skosie 60° maja klapy i lot-
ki. Na kazdym skrzydle znajdujg sig grzebienie aerody-
namiczne, a w skrzydlach zbiorniki paliwa.

Kadlub poOiskorupowy ma ksztalt zblizony do bryly obro-
towej. W przodzie kadluba znajduje si¢ naddiwigkowy
chwyt powietrza ze stozkiem. W celu zapewnienia stalej
i optymalnej pracy chwytu powietrza przy predkosciach
naddzwiekowych, dowolnych obrotach silnika, duzych kg-
tach natarcia i wahaniach temperatury na zewngtrz samo-
loiu, zastosowano specjalne kierownice, po raz pierwszy
opracowane przez OKB P.O. Suchoja. Kabina pilota jest
szczelna, ci$nieniowa, przystosowana do lotéw na duzych
wysokosciach. Wewnatrz znajduje sig fotel wyrzucany typu
KS-4 i komplet wyposazenia tlenowego KKO-2. Po bokach
kadluba, w czeSci grzbietowej i dolnej za skrzydlami,
znajdujg sie cztery klapy hamulcow aerodynamicznych.
Tylna czesé kadluba jest wyraznie pogrubiona.

Usterzenie ma skos 55° w stosunku do 1/4 linii cigciw.
Usterzenie pionowe klasyczne; statecznik — ster, pozio-

me — pitytowe. W ukladzie sterowania znajduja sie¢ wzmac-

niacze hydrauliczne, a w ukladzie sterowania kierunkiem
jest zamontowany dodatkowo tlumik wahan kierunko-
wych. Podwozie jest trojpodporowe z pojedynczymi ko-
lami.

Zespdt napedowy stanowi silnik odrzutowy ze sprezarka
osiowg typu AL-TF-1-100 (TRD-31) o ciggu 6664 daN
i z dopalaczem 9408 daN. Dla skroécenia rozhbiegu stoso-
wane sg dwa przyspieszajace silniki rakietowe SPRD-110,
kazdy rozwijajacy ciag do 2940 daN, Przyspieszacze wlg-
czane sg autornatycznie lub recznie.
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.Rys. 1. Start Su-7 BMK z plozami. Foto WAF

Wyposazenie pilotazowo-nawigacyjne pozwala na pro-
wadzenie walki powietrznej i atakowanie celéw naziem-
nych w normalnych warunkach atmosferycznych oraz w
nocy.

Uzbrojenie samolotu to dwa dzialka NR-30 kal. 30 mm
zamontowane na stale w nasadach skrzydet i bomby o ma-

Rys. 2. Dwumiejscowy Su-7UMK. Foto: L. Zielaskowski

sie 50, 100, 250 i 500 kg podwieszane na zamkach pod
skrzydlami i kadiubem. W miejsce bomb mozna podwie-
szaé zasobniki z niekierowanymi pociskami rakietowymi,
np. UB-16 z pociskami S-5, S-5M, S-5K kal. 57 mm, albo -
niekierowane pociski rakietowe powietrze—ziemia S-3K lub
kierowane pociski rakietowe powietrze—ziemia duzego ka-

Rys. 3. S-22 z girlandowo podwieszonymi pociskami S-3K. Foto
ze zbioréw P. Butowskiego
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libru S-24. Uzbrojenie to jest stale modernizowane. Cel-
nosé ognia i bombardowania zapewnia celownik automa-
tyczny ASP-5ND, sprzezony z dalmierzem radiolokacyj-
nyin. .

Do celow rozpoznania samolot wyposazony jest w ze-
staw aparatéw fotograficznych do wykonywania zdjeé pio-
nowych i uko$nych. Dane techniczne samoloty Su-T7 sg
nastepujace:

Wymiary: rozpictosé 8,77 m, dlugosé 16,80 m, wysokosé
4,80 1, powierzchnia no$na 23,0 m2.

Ifasy: wilasna 8628 kg, uzyteczna normalna 3372 kg,

uzyteczna maksymalna 4812 kg, normalna calkowita
12000 kg, maksymalna calkowita 13 440 kg.
Osiggi: predko$é maksymalna na wys. 12190 m —

1706 km/h, predkos$é przelotowa 850 km/h, predkos¢ mini-
malna 400 km/h, predkosé maksymalna na wysokosci 305 m
— 1158 km/h, predko$é wznoszenia 150 m/s, pulap prak-
tyezny 18000 m, zasieg maksymalny 1450 km.
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Rys. 4. Rozwo6j rodziny samolotéw Su-7/17/20/22
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Rys. 5. Su-7IG (S-22I) na pokazach w 1961 r.

Sanmwloly Su-T poddawane sg stalemu procesowi moder-
nizacji. Kolejna wersja seryjna otrzymala oznaczenie
Su-7BM (S-22M; M — modificirowannyj). W samolocie
tym nieznacznej przebudowie ulegl kadlub, zmodernizo-
wano wyposazenie piiotazowo-nawigacyjne, rurke cis$nienio-
mierza przesunigto w prawo w stosunku do osi podiuznej
samolotu, pod kadlubem umieszczono pojemnik zawiera-
jacy spadochron hamujgcy.

W 1965 r. Su-7BM weszly na uzbrojenie polskiego lot-
nictwa wojskowego. Kolejna wersja otrzymala oznaczenie
Su-7TBKL (S-22 KL; KL -— koleso-lyznyj, tj. kolowo-plo-
zowy) z podwoziem wyposazonym w dodatkowe plozy
i wmnozliwiajgcym operowanie z lotnisk gruntowych. Pod-
czas lgdowania na lotnisku gruntowym, gdy kola zagtle-
biajg sig¢ w grunt, samolot opiera sie¢ na plozach. Podobnie
odbywa sie start.

W zwigzku z krytycznymi uwagami pilotéw dotyczacymi
zbyt dlugiego dobiegu samolotu, u nasady statecznika pio-
nowego umieszczono pojemnik zawierajacy dwa tasmowe
spadochrony hamujgce. Su-7BKL otrzymat silnik Al-7F-
-1-200. Nastepng wersja rozwojowa byl samolot Su-TBMK
majacy m.in. zwiekszony udzwig uzbrojenia dzigki wzmoc-
nionej konstrukeji.

Do celow szkolenia i treningu pilotow opracowano spe-
cjalng dwumiejscowa wersje szkolno-bojowa  Su-7U,
UM-UMK (inaczej U-22, U-22M, U-22MK — oznaczenie
wg kodu NATO Moujik), w ktorej osiony kabin otwierane
sgq przez odchylenie czgsci ruchomych do tytu.

W polowie lat szesc¢dziesiatych samoloty Su-7 wprowa-
dzono do wyposazenia lotnictwa Czechoslowacji, Wegier,
NRD, Polski, Kuby i Wietnamu. Dostarczono je takze do
Egiptu, Syrii, Indii, Afganistanu. g

Pomimo wieikiej bryly i znacznej masy Su-7 odznacza
sie $wiethymi wiasciwosciami pilotazowymi i to zaréwno
w locie koszgcym, jak i w stratosferze. Najnowsze wersje
tego samolotu bogalo wyposazone w aparature radiona-
wigacyjng i radiolokacyjna sa przystosowane do lotéow w
kazdych warunkach atmosferycznych. .

Su-7TBMK nalezace do indyjskiego loinictwa wojskowego
chrzest cojowy przesziy w grudniu 1971 r. podczas kon-
frontacji zbrojuej z Pakistanem. Nastgpne bojowe zasto-
sowanie Su-7 to wojna izraelsko-arabska w 1973 r., w kto-
rej Su-7 byly na wyposazeniu lotnictwa panstw arabskich.

Na poczatku lat szesédziesigtych przed kilkoma zespola-
mi konstrukcyjnymi postawiono zadanie opracowania sa-
melotu bojowego o zmiennej geometrii skrzydla. Zespo6l
P. O. Suchoja postanowil jako podstawe prac wykorzystac
samolot Su-7. W odréznieniu od innych powstalych w
tym okresie samolotow o zmiennej geometrii skrzydetl
(MiG-23, F-111, Mirage-G), w samolocie P.O. Suchoja byly
ruchcme koncoéwki skrzydet o dlugosci ok. 4 m. Pogru-
biono stalg czesé ptata. W miejscu obrotu czedci ruchomej
skrzydla umieszczono szeroka prowadnice strug stanowiagcg
wzmocnienie konstrukcji, pozwalajacej na podwieszenie
uzbrojenia lub zbiornik6w z paliwem. Zaleta pozostawie-
nia duzej nieruchomej czesci plata jest latwiejsze usytuo-
wanie podwozia i uzbrojenia samolotu. Ponadto przemiesz-
czenie $rodka aerodynamicznego przy zmianie kata skosu
skrzydla jest niewielkie i w zasadzie réwnowazone przez
przesuiigcie $rodka cigzkosci. Ruchome koncoéwki skrzydia
zostaly zmechanizowane przez wyposazenie w klapy przed-
nie i tylne, co wspélnie ze zmiang kata skosu znacznie
poprawia charakterystyki startu i ladowania.

Powstaly w ten sposéb doSwiadezalny Su-7IG (S-22I,
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Rys. 6. Su-20 w locie. Foto: L. Zielaskowski

gdzie IG — izmieniajemaja gieomietrija), oznaczony wg
kodu NATO Fitter-B, oblatano w 1966 r. jako pierwszy
tej klasy samolot w ZSRR. Samolot pomy$lnie przeszedt
proby i zyskal wysokg ocene pilotow. Su-7IG pokazano
publicznie po raz pierwszy podczas jubileuszowej defilady
lotniczej w Domdiedowie k.Moskwy w 1967 r. demon-
strujagc skrécony start i ladowanie oraz zmiane skosu
skrzydla w locie.

Su-7IG byt samolotem eksperymentalnym, stuzacym do
przeprowadzenia gruntownych badan zmiennej geometrii
skrzydta, Wkrétce rozpoczeto seryjng produkeje samolotu
powstalego na jego podstawie. Samolot ten otrzymat ozna-
czenie Su-17 (S-32, wg kodu NATO Fitter-C) i ré6znil sie
znacznie od prototypu. Utrzymano ogbélng koncepcje kon-
strukcyjng z ruchomymi koncéwkami skrzydel, Zastoso-
wano inny silnik, ostona kabiny otwiera sie do gory,
uzbrojenie mozina podwiesza¢ na 8 wysiegnikach: 4 pod
kadlubem i 4 pod skrzydlami. Samolot otrzymal wysokiej
klasy wyposazenie pilotazowo-nawigacyjne. Na kadlubie
pojawito sie charakterystyczne polaczenie miedzy kabing
a statecznikiem pionowym.

Pierwsza seryjna wersja Su-17 byla zbudowana w nie-
zbyt duzej serii. Najbardziej rozpowszechniona jest wersja
Su-17TM (S-32M), znacznie réznigca si¢ od poprzedniej. Péz-
niejsze serie Su-17TM otrzymaly urzadzenia celownicze
i dalmierze oparte na technice laserowej oraz automatycz-
ny system omijania przeszkéd terenowych w locie na
malych wysokosciach. Zmianie ulegly takze przednia czg$é
kadluba (,garb” bedacy przedluzeniem kabiny pilota)
i ksztalt statecznika pionowego. Zbudowano takze wersje
szxolno-bojowa Su-17U (U-32). Istnieje kilka podwariantéw
samolotu Su-17, z ktérych Su-20 (Su-17MK, inne oznacze-
nie 5-22MK) wszedt do wuzbrojenia lotnictwa polskiego
i kilku innych krajow, zas Su-22 jest uzywany na Bliskim
Wschodzie (m.in. Libia, Syria) i w Peru.

Su-20 pokazane po raz pierwszy w Polsce w lipcu
1974 r. w filmie krétkometrazowym o przygotowaniu woj-
ska do parady wojskowej z okazji XXX-lecia PRL. W cza-
sie parady zademonstrowano 6 samolotéw Su-20 w locie.

Su-20 jest wielozadaniowym samolotem bojowym prze-
znaczonym do bezpo$redniego wsparcia wojsk na polu

Rys. 7. Su-20 przed lagdowaniem
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walki, niszczenia obiektéw nieprzyjaciela w dalszej strefie
taktyeznej, dokonywania rozpoznania oraz do przechwy-
tywania i niszczenia samolotéw. Naped stanowi silnik tur-
boodrzutowy konstrukcji A.M. Ljulki typu AL-21F o cig-
gu z dopalaniem ok. 11100 daN. Silnik ten jest bardzo eko-
nomiczny w eksploatacji. Podeczas slartu moga byé uzy-
wane odrzutowe przyspieszacze rakietowe. Uzbrojenie sta-
nowig 2 dzialka umieszczone na stale w nasadzie skrzydia
oraz pociski rakietowe lub bomby  podwieszane na 6--8
wysiegnikach pod skrzydiami i kadlubem. Na zewnetrz-
nych podwieszeniach mozna takze montowaé dodatkowe
zbiorniki z paliwem Ilub zasobniki z wyposazeniem spe-
cjalnym (np. rozpoznawczyin).

Rys. 8. Su-20 z przodl_x.'Foto: L. Zielaskowski

Su-20 ma wiele =zalet eksploatacyjnych polegajacych
gléownie na maksymalnym ulatwieniu dostepu do wszyst-
kich systemoOw. Skraca to znacznie obsluge samolotu. Prze-
wyzsza on znacznie pod kazdym wzgledem swego poprzed-
nika Su-T7.

Rys. 9. Su-22 w barwach Libii

Przyblizone dane techniczne: diugo$é — ok. 18,0 m, roz-
pietosé — ox. 10,0 m przy skrzydiach zlozonych oraz ok.
13,5 m przy skrzydlach rozlozonych, masa startowa —
ok. 15000 kg, predko$¢ maks. — 2400 km/h, predko$é¢ na
matej wysokosci M > 1, pulap praktyczny — 17000 m.

Zbudowano takze wersje szkolno-bojowa Su-20U (Fit-

ter-G), z miejscami w ukladzie tandem. Zewnetrznie od
wersji bojowej samolot ten rozni sie oprdcz kabiny takze
ksztaltem statecznika pionowego. W 1iylnej czg$ci kadluba
zamocowario pletwe ustateczniajgcay.
. Nastepnym eksportowym podwariantem Su-17 jest Su-22
(Fitter-I). Samolot ten znajduje sie na uzbrojeniu kilku
krajow arabskich, m.in. Syrii i Libii, oraz Peru. W sierp-
niu 1881 r. doszlo do starcia powietrznego amerykanskich
F-14 i libijskich Su-22. Su-22 ma takze wersje szkolno-bo-
jowa (Fitter-E).
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SIGMA Przedsigbiorstwo Naczelnej Organizacji Technicznej k6w lotniczych oraz wyjasnienie istoty

procesu racjonalnego projektowania: Przed-
stawiono idee¢ systemowego podejscia do
procesu konstruowania silnikOw oraz mo-
del prognozowania charakterystyk lotni-
f.zych silnik6w tlokowych typu PZL-Frank-
in.
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sywnos¢ na chropowatosé gladzonej po-
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Plenarne zebranie Zarzadu Sekcjl Lotnicze)
siMpP

18 maja br. odbylo sie pierwsze w mno-
wej kadencji plenarne zebranie Zarzgdu
Sekcji Lotniczej SIMP; obecnych bylo 24
czlonkéw (83% pelnego skiadu).

Zebranie prowadzil przewodniczgcy Za-
rzadu Sekcji kol. Aureliusz Misiorek. Kol.
sekretarz odczylal dokument 2z zebrania
sprawozdawczo-wyborczego Sekcji, zawiera-
Jacy sugestie dla dzialalno$ci Zarzgdu. Uje-
te tam wnioski i zalecenia poddano Kkry-
{yce, po czym zebrani zapoznali sie ze
zredagowanym projektem uchwaly, ktérej
tezy — po analizie — zostaly uchwalone.

Czlonkowle Zarzadu otrzymali spis na-
zwisk kolegbw, ktérych dzialacze poprzed-
niej kadencji proponujg zaprosi¢ do skla-
du Prezydium. Lista ta objela kolegéw:

M. Michalskiego (Szczecin), A. Milkiewl-
cza (Poznan), A. Polanskiego (Wroclaw),
J. Sliwinskiego (Bydgoszcz), S. Trebacza

(Swidnik—Lublin), A. Ablamowicza (Warsza-
wa), J. Horbaczewskiego (Warszawa), L. Ja-
rzebinskiego (Warszawa), T. Krolikiewicza
(Warszawa), J. Lewitowicza (Warszawa),
A. Misiorka (Warszawa), Z. Prochota (War-
szawa), W. Zarembe (Warszawa) i M. Mi-
kluszke (Rzesz6w).

Kol. A. Misiorek zglosil propozycje kon-
tynuowania dzialalnofci specjalistycznych
zespoléw Zarzgdu Sekcji, a mianowicle:
I — platowcowego, 1I — $miglowcowego
(pod kierunkiem kol. S. Tre¢bacza), III —
silnikowego, IV — hydrauliki lotnicze]
(kier. kol. Z. Girulski), Vv — eksploatacji

FPOLSKIE PATENTY LOTNICZE

® Wyisza Szkola Inzynierska w Koszali-
nie zglosilta do opatentowania turbine wia-
trowa, dzialajacg niezaleinie od kierunku
wiatru, z automatyczng regulacjg obrotéw
w duzym przedziale predkosSci wiatru. Tur-
bina wolnoobrotowa przeznaczona do na-

it
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pedzania generatora elektrycznego lub ma-
szyn roboczych.

Turbina wiatrowa, majgca wirnik z wa-
tem pionowym uloZzyskowanym w maszcie,
charakteryzuje sle¢ tym, 2e wirnik zaopa-
trzony Jjest w szereg wzajemmnie sprzezo-
nych par lopat 1 automatycznie ustawia-
nych ci$nieniem aerodynamicznym wiatru,
majgeych ksztalt plaskich wycinké4w kola
lub lopat o profilu aerodynamicznym, mo-
cowanych na obrotowych watach 2. Ropaty
1 kazde] pary lezg w plaszczyznach wza-
jemnie prostopadilych, za§ do glowicy 3
mocowane sg ograniczniki podatne 5, 6 o
przesuwach proporcjonalnych do cis$nienia
aerodynamicznego, o ktbére opierajg sie
rolki 4 zawieszone na ramionach mocowa-
nych na stale do walbw 2.

(kier. M. Michalski), VI — historii ¥
muzealnictwa lotniczego (kier. T. Krélikie-
wicz), VII — awloniki i osprzetu (kier.
K. Kunachowicz). Ponadto kol. A. Misio-
rek zaproponowal powolanie nowych ze-
spoléw: VIII — wydawniczego pod kierun-
kiem kol. A. Glassa, IX — rzecznictwa
spraw osobistych i socjalnych pod prze-
wodnictwem kol. T. Roznowskiego oraz
X — zespolu doskonalenia kadr pod kie-
runkiem kol. J. Maryniaka.

Zarzad akceptowal zgloszone propozycje,
za§ na przewodniczgcego zespolu platow-
cowego powolal kol. W. Blaszczaka z Miel-
ca. Przewodniczgcym zespolu silnikowego
zostat kol. J. Lewandowskl z Oddzialtu SL
w Kaliszu.

Kol. sekretarz z ramienia Prezydium ub.
kadencjl przeprowadzil analize wynikéw
konkursu na najlepiej dzialajace ogniwo
Sekcji Lotniczej SIMP w oparciu o nade-
sltane sprawozdania i regulamin konkursu.
Intencjg organizator6w  konkursu bylo
wlgezenie do wsp6lpracy ko6t zakiadowych
i wydzialowych. Niestety, nie powiodla sie
préba ich zaangazowania. Przykro stwier-
dzié, ze warunki regulaminowe nie zostaly
dotrzymane przez oddzialy i1 samodzielne
kola, a wudzial w konkursie zglosit tylko
Oddzial Poznaliski Sekcji Lotniczej. Ponie-
waz konkurs byl pierwszym tego rodzaju
w historii naszej Sekeji, postanowiono,
aby pomingwszy regulaminowe uwarunko-

wania — ocenié jednostki organizacyjne
Sekeji (te, ktére nadestaly roczne, czy
czteroletnie sprawozdania) z najwiekszym

obiektywizmem wedlug ilo§ci 1 jako$ci lot-

niczej roboty spolecznej, uwzgledniajac
dynamike dzialann oraz liczbe czlonkéw w
jednostce 1 przyznaé wyréznienia wedlug
tych ocen.

W zwigzku 2z tym wuczestnicy zebrania
plenarnego Zarzgdu Sekcji Lotniczej SIMP
uchwalili, aby:

— Oddzialowl Sekcji Lotniczej w Pozna-
niu (liczgcemu 63 czlonkédw) przyznaé I wy-
réznienie za szeroka, dynamiczng dzialal-
no$¢ lotniczo-simpowsky 1 realizacje cen-
nych inicjatyw, lgcznie z sumg 25 tys. zi;

— Samodzielnemu Srodowiskowemu Kotlu
Sekcj)i Lotniczej w Bielsku-Biate] (liczg-
cemu 41 czlonk6éw) przyznaé II wyrdznie-
nie za cenng dzialalno§¢ lotniczo-spoleczng
wraz z sumg 15 tys. zi;

— Oddzialowi Sekcji Lotniczej w Byd-
goszezy (102 czlonk6é6w) przyznaé III wy-
réznicnie za szerokie dzialania 1 inicja-
tywy lotnicze, oraz sume 10 tys. zl.

Zcbrani postanowili, Ze konkurs z na-
grodami na nallepiej dzialajgce ogniwo
Sekcil bedzie corocznie organizowany.

W punkcie porzgdku obrad zebrania ple-
narnego dotyczgcym spraw réznych, kol.
J. Horbaczewski, czilonek komisji ZG SIMP
do spraw specjalizacji zawodowej poinfor-
mowal. Ze komisja odbyla 4 posiedzenia,
na ktorym zalatwiono wszystkie zglosze-
nia, liczgce ponad 50 wnioskdw. Jedno-
czefnie jednak Kkol. Z. Kodlubaj z WSK
PZL-Swidnik stwierdzil, ze brak jest in-
formacji o wnioskach =zlozonych w spra-
wie przedluzenia przyznanych specjaliza-
cii.

Skré6t opisu  patentowego wynalazku,
chronionego jednym zastrzezeniem, zamie-
szezono w BUP nr 15/1982 r., w Kklasie
¥ 03 D, pod nr P.228260.

@® OSrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzetu
Komunikacyjnego PZL-Swidnik zglosit do
opatentowania rozwlgzanie napedu $mig-
towca ultralekkiego., Dzleki -wynalazkowi
zmnlejsza sie przestrzen na zabudowe sil-
nika i przekladni gléwnej, uzyskuje sie
prawidlowe wywazenie silnika wzgledem
osl wirnika oraz utatwienle obstugi agre-
gatébw silnika 1 chlodzenia, wreszcie mozli-
woé¢é wymiany paséw przekladni bez ko-
nieczno$cl demontazu watu transmisji S$mi-
gla ogonowego.

Naped $émiglowca ultralekkiego charak-
teryzuje sle tym, %2e of§ 2 walu slinika

1 1 0§ 4 przekladni gléwnej sy utozone pro-
stopadle do plonowe] plaszczyzny symetril
kadiuba. Naped z silnika na przekladnie
glowng jest przekazywany przez przeklad-
nle pofredniczgcy 38, usytuowang po jed-
ne) ze stron przekladni gloéwnej, ktoéra
jest zaopatrzona w oddzielne wyjScia.

Skrét opisu patentowego wynalazku, chro-
nionego dwoma zastrzezeniami, podano w
BUP mr 22/1981 r., w klasie B64C, pod nr
P.228650T.

® Wytwoérnla Sprzetu Komunikacyjnego
PZL-Rzesz6w 1 Ofrodek Badawczo-Rozwo-
jowy Napedéw Lotniczych w Rzeszowie
zglosily do opatentowania uklad smaro-
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wania ze wspomaganiem powietrznym lo-
zysk silnikéw turbinowych (twércy: M. Red-
linnski 1 A. Jedrzejowskl). Wynalazek roz-
wigzuje zagadnienie opracowania konstruk-
cJi zapewniajgcej lepsze smarowanie ele-
mentéw roboczych lozysk lotniczych silni-
kéw turbinowych.

Uklad charakteryzuje sie tym, Zze pokry-
wa 4 albo wtryskiwacz majg komory mie-
szania 1, do ktérych kanalami 5 dopro-
wadzany Jest czynnik smarujgcy za po-
mocq pompek dozujgeych i rdéwnoczeénie
otworem 2 dyszy 3 doprowadzane jest
sprezone powietrze,

Skrét opisu patentowego wynalazku,
chronionego jednym zastrzezeniem, opubli-
kowano w BUP nr 71982 r., w Klasle
F 16 N, pod nr P.226818.
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THE SUCCESSOR OF FAMOUS BOCIAN GLIDER

® Glassfibre sai‘lplane

® Two-—seater

® For training and performance flight
® Best .glide ratio 1: 30

® Min sink 0.70 m/s

® Excellent visibility

® Easy maintenance

' z\()PEZETEl
W PoLAND

PZL-BIELSKO

38 YEARS OF EXPERIENCE
4600 SZD GLIDERS BUILT

MANUFACTURER .
Przedsiebiorstwo Doswiadczalno-Produkcyjne Szybownictwa
PZL-Bielsko, ul. Cieszyniska 325, 43-300 Bielsko-Biata
Poland, Phone:250 21; Cable: Sezed; Telex: 035259 SZD PL

EXPORTER

PEZETEL Foreign Trade Enterprise
Ltd. Co.
Aleja Stanéw Zjednoczonych 61
00-991 Warszawa 44, PO.Box 6, Poland
Phone: 10-80-01. Cable: Pezetel.Telex: 813 314 pzlpl.
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