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diawigcych (wynalazcy: A. Ciura i L. Ko-
nieczny). Zawor nadaje si¢ do pracy w
niskich temperaturach bez przekraczania
cisnien granicznych.

Zawor ograniczajgcy cisnienie w ukla-
dach 1lub urzgdzeniach hydraulicznych za-
wiera grzybek 4 zakonczony prowadnikiem
1, 6 umieszczonym w komorze 7 tlumigcej
zamknietej ruchoma przegroda 2 ze zZwegz-
¥a 8, wykonang w postaci szklanki, we-
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methode an kleinen Proben, das XKorrigie-
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Angesichts der vor 10 Jahren stattgefun-
denen V-1 und V-2 — Aktionen, wird der
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OnHCBEIBACTCS METOM PEryJIHPOBKM B NOJIETE COCTABA
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B crarbe nNpUBOAATCA PE3yNbTATBI  YCTaJIOCTHBIX
McOBITaHMt THTaHOBbIX cruiaBoB BT-1 w BT22 npu
CHMMETPHYHOM M NyJbCHPYIOIIMM PACIfAKEHHAX, KO=
TOPBIE JIAIOT BO3MOXKHOCTb NOCTPOEHMSA YCTalOCTHBIX
XapakTepucTHK. ONMCAH METOM HCIibITAHUA HeOONbLIMX
00pasnos («CTYNEHLYATOC WMCHBITAHKEY), METOJ npu-
BeNEHUsl pe3yiLTaToOB MCHLITAHMI K CTAHAAPTHOMY
obpa3ily ¥ METOJ OLCHKH TOYHOCTH PE3YyILTATOB.

I'sACC A.: Pacmmdy aa-Ju pa3
peaka Komunna Toowko V-2, wan-xe V-1 Towe? TIInA
T. 39, 1984, Ne 11, c. 28

B cBasu ¢ 40-neruem paspaborkm Taiiner V-1 n V-2
ONHCAHBI JEHCTBHA NPOTHB 3THM BHIAM OpYyXKHs,
NPOBEACHEl NOJILCKON ABHANMOHHOI paspenkoii. Ilep-
BOM onepanueii crano oGHApyXeHHC DPaKCTHOI Oasbl
B Ilenemionze B 1943 r., BTOpOii — pacmwudpoBK-
(B 1944 r.) xouctpykunir cHapsaos. [Ipy HToM BhisicHe
HO, YTO M3 MECTHOCTH Bnu3Ha BeJIHCH 3an0yCKu oGounx
pugos opyxus: V-1 u V)2,

wngtrz zawierajaca sprezyn¢ 3 o napigciu
wstepnym i sztywnosci mniejszej od spre-
zyny 5 zaweru.

Skrot opisu wynalazku, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 5/1982 r., w klasie F 16 K, pod nr
P.226321.

® Instytut Lotnictwa w Warszawie zglo-
sit do opatentowania urzadzenie do pomia-
ru zawartosci zbiornika (wynalazcy: F. Org-
ziak, A. Derkaczew, J. Wyrzykowski, A.Po-
budkiewicz i E. Kotwicki). Wynalazek roz-

wigzuje =zagadnienie skonstruowania pro-
stego 1 niezawodnego wurzadzenia oparte-
g0 na technice $wiattowodowej, ktore be-

dzie odporne na zaklOécajgce oddziatywa-
nie fizyczne i chemiczne.

W urzadzeniu wykorzystuje sig do po-
miaru zrodlo $wiatla 3 osSwietlajgce wne-
trze zbiornika 1. Urzgdzenie ma $wiatto-
wody 4, ktorych jedne korfce umieszczone
sa w okre§lonych odstgpach w poblizu
znajdujgcego sie w zbiorniku 1 o$rodka 2
w przyjetym obszarze pomiarowym i przy-
sloniete sa przezroczystymi plytkami 5, a
przeciwlegle konce doprowadzone sg do
wskaznika oplycznego 6, przetwornika fo-
toelektrycznego lub rejestratora $wiatto-
czutego., W miare napelniania zbiornika 1
kolejne Swiatlowody ¢ sg przyslanianc
przez osrodek 2, co natychmiast odbija sig

na intensywnosci $wiecenia koncow swia-
{lowodbébw na wskazniku optycznym 6 i w
efekecie informuje o stopniu napelnienia
zbiornika 1,

Skrot  opisu  patentowego
chronionego jednym
blikowano w BUPF nr
G 01 ¥, pod nr P.226804.

wynalazku,
zastrzezeniem, opu-
7/1982 r., w Klasie
W.Z.
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Od wielu lat toczg sie dyskusje na temat samolotéow,
ktore zakupi LOT. Robiono juz niejedng przymiarke, lecz
wcigz byly jakie$ zastrzezenia. To problemem byla cena, do
tego dewizowa, to perspektywy dostaw czgéci zamiennych,
to wlasciwosci eksploatacyjne i osiggi samolotu. Liczba
typow, ktéore mogly byé brane pod uwage, wcigz malala.

Cho¢ pod wzgledem ekonomii uzytkowania szczegblnie
atrakcyjne sg samoloty zachodnie Boeing 727 i 737 (nie
méwigc o B-T767) oraz A-300 i A-310, jednak zar6éwno
ceny, jak i brak pewnosci czy dostawy czeSci zamiennych
nie zostang w pewnym momencie wstrzymane, zmusily do
rezygnacji z interesowania sie tymi typami.

Aby rozpatrywaé problem, jakie samoloty LOT zakupi,
trzeba sobie odpowiedzie¢ na pytanie jakich samolotéw
LOT potrzebuje. Dotychczas LOT uzywal: samolotow 50-
-miejscowych An-24 do komunikacji krajowej, samolotoéw
76-miejscowych Tu-134A kroétko- i Sredniodystansowych do
komunikacji zagranicznej i 168-miejscowych samolotéw
I1-62M do lotéw transatlantyckich i miedzykontynentalnych.
Istniejgce jeszcze samoloty 11-18 sg juz tylko sprzetem
pomocniczym. Do najmlodszych samolotéw LOT-u nalezg
I1-62M. Wszystko wskazuje na to, Ze bedg one stuzyly, jak
wigkszoé¢ samolotéw tej klasy, ok. 20 lat, czyli stanowig
podstawowy sprzet dalekiego zasiggu na lata osiemdziesigte
i dziewietdziesigte. W tym przypadku o wymianie sprzetu
nie trzeba jeszcze myS§lec.

Samoloty I11-18 stuzg juz 20 lat, samoloty An-24 — prawie
20 lat. Z tego wynika prosty wniosek, ze w drugiej polo-
wie lat osiemdziesiatych bedzie niezbedny ich nastepca.
Rozw06j przewozow lotniczych kaze my$le¢ o samolocie
0o nieco wigkszej pojemnosci niz An-24. Niestety, nie tak
tatwo jest znaleZz¢ odpowiedniego nastepce. Samolot Jak-42
ma zbyt maly zasieg (800 km) i nie mozna sig¢ spodziewaé

szybko jego ulepszonej odmiany o powigkszonym zasiggu.

Wymagania LOT-u spelnia rumunski Rombac 1-11, lecz ze
wzgledu na to, ze jest budowany z licencji, jego zakup
moze wymagac¢ sporego wkiladu dewiz. Niezaleznie od tego,
jaki typ samolotu zostanie wybrany, samo zastgpienie
obecnie uzywanego sprze¢tu bedzie wymagalo zakupienia co
najmniej 20 samolotow tej klasy. Samoloty te musza zasi-
li¢ tabor LOT-u najpbézniej pod koniec lat osiemdziesigtych
i stang sie podstawowym sprzetem do obstugi linii krajo-
wych w latach dziewigédziesigtych.

Na zagraniczne linie europejskie jest potrzebny nastepca
Tu-134A. Role te najlepiej moze spelni¢ samolot Tu-154
w wersji zmodyfikowanej Tu-154M, wyposazonej w takie
same silniki jak I1-62M, co ujednoliciloby problemy eks-
ploatacyjne. Przewidywany rozwdéj komunikacji zagranicz-
ne) kaze przewidywaé, iz liczba tych samolotéw bedzie
musiala by¢ znacznie wieksza niz Tu-134 (najwieksza licz-
ba — 11). Zakupy samolotéw Tu-154 sg spodziewane juz
w przyszlym roku. Wraz z uzyskaniem odpowiedniej liczby
Tu-154, ze wzgledu na potrzebe upraszczania eksploatacji
przez zmniejszenie liczby uzytkowanych typoéw, pozgdane
bedzie odsprzedanie posiadanych 5 Tu-134A. Tak wiec w
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Samoloty dla LOT-u

1990 r. LOT powinien mie¢ w uzyciu trzy podstawowe typy
samolotéw zaspokajajgce potrzeby przewozowe na trzech
zasadniczych dystansach.

Spodziewany rozw6j przewozéw na najbardziej uczeszcza-
nych kierunkach powinien spowodowaé¢ w latach dziewigé-
dziesigtych zapotrzebowanie na aerobusy. Mozliwe, ze dla
I.OT-u byloby wowczas najkorzystniejsze zakupienie aero-
buséw $redniego zasiegu Ii-96, ktére moglyby by¢ takze
uzywane i na dluzszych trasach zagranicznych.

W dyskusjach na temat sprzetu dla LOT-u postulowano
zakup samolotéw towarowych. Cho¢ rozwoj przewozow to-
warowych jest wyrazny, jednak zakup takiego samolotu
jest oplacalny dopiero woéweczas, gdy nasilenie przewozoéw
jest tak duze, ze zapewnia pelne wykorzystanie samolotu.
Ze wzgledow eksploatacyjnych korzystniejsze jest uzytko-
wanie nie jednego samolotu, lecz dwoch tego samego typu.
To znowu podnosi poziom przewozdw, przy ktérym warto
zakupié samoloty. Gdy prég ten zostanie osiggniety, LOT
zapewne zakupi takie samoloty. Pod uwage przede wszyst-
kim moga by¢ brane samoloty It-76 lub An-72.

A co nalezy sadzi¢ o perspektywie rozwoju u nas komu-
nikacji lokalnej (do osrodkéw o mniejszym zapotrzebowa-
niu na przewozy), realizowanej za pomocg samolotoéw
20-miejscowych? Produkcja samolotéw An-28 tej Kklasy
umozliwia rozwdj takiej komunikacji, lecz zasadnicza be-
dzie sprawa jej oplacalno$ci. Zazwyczaj nie jest ona opla-
calna dla duzych przedsigbiorstw o rozbudowanej admini-
stracji. Dlatego prawdopodobnie nie jest to zadanie dla
I.OT-u, lecz dla Aeropolu, zwlaszcza ze moglby on uzytko-
waé¢ ten sam typ samolotu do fotogrametrii, jak i do ko-
munikacji.

Ostatnio LOT rozwija lotnicza dzialalno§¢ takséowkowq.
W tym celu zakupil 6-miejscowy samolot Seneca II oraz
wypozycza z Instytutu Lotnictwa samoloty Jak-40 i An-2,
a takze $miglowiec Mi-2. Jest to dzialalno§¢ uboczna, ktoéra
przy silnym rozwoju przewozOw pasazerskich bedzie utam-
kiem procentu przewozdéw regularnych. Zasadniczym ar-
gumentem za jej prowadzeniem, précz korzy$ci ekonomicz-
nych, jest rozwinieta sieé placowek LOT-u moggacych pro-
wadzi¢ sprzedaz tych przewoz6w. Nie nalezy jednak sadzié,
7e LOT bedzie staral sie wyraznie zwigkszaé liczbe swego
sprzetu w kategorii aero-taxi.

W powyzszych rozwazaniach przyjmowane byly liczby
samolotéw zblizone do uzywanych w minionym dziesiecio-
leciu. Zastgpienie samolotéw obecnie uzywanych samolo-
tami o wiekszej pojemnos$ci zwigkszy przewozy. Jednak
dalszy rozw6j przewozéw w latach dziewieédziesigtych do-
prowadzi do konieczno$ci przekroczenia liczby 50 samolo-
tow uzywanych przez LOT. Wéwczas w pierwszej polowie
lat dziewigédziesigtych bedq potrzebne dalsze zakupy sa-
molotéw. Zapewne przede wszystkim beda woéwezas doko-
nywane dodatkowe zakupy tych typéw samolotéw, ktére
wejda do uzytku w drugiej polowie lat osiemdziesigtych,
gdyz nie bedzie potrzeby wymiany sprzetu, trzeba bedzie
tylko zwiekszyé jego liczbe.



ZE SWIATA

@ AUSTRALIA

® Rzad przedlozyl! projekt ustawy zabra-
niajgcej wykonywania lotéw na konstruk-
cjach ultralekkich (ULM) motywujac, ze
jest to szkodliwe dla Srodowiska. (A et C
1001)

=

BELGIA

® W czerwcu br. nadal trwal wielo-
miesigezny juz impas w rozmowach bel-
gijsko-hrytyjskich nt. obnizenia taryf w
komunikacji lotniczej miedzy obydwoma
krajami. Podczas rozmoéw ministréw trans-
portu Belgii i1 Wielkiej Brytanii odrzu-
cono propozycje brytyjskie. (A. et C. 1007)

® Pomiary
EMDB-120 Brasilia wykazaly, ze jest on naj-
cichszym samolotem komunikacji lokalnej

halasu drugiego prototypu

newej generacji. Osiggnieto nastepujgce
wyniki: 78,6 EPNdB przy starcie (norma
FAR Part-36 wymaga maks. 83 EPNdB),
76,8 EPNDdB w przelocie (wymagane maks.

94 EPNdB) i 89,1 EPNdB przy podej$ciu

(wymagane maks. 98 EPNdB). (A. et C.
107)

® 29 maja podpisano w Rambouillet
francusko-niemiecka umowe na szczeblu

rzgdowym, w sprawie wspoélnego programu
smigtowca bojowego HAC/HAP/PAH-2. Na
je) mocy utworzono grupe przemystows
Eurocopter (Aérospatiale-MBB), ktorej po-
wierzona bedzie realizacja programu. Kosz-
iy inwestycyjne obliczano na 2,5 mld dol.
(A. et C. 1004)

® W dniach 20+24 czerwca br. odbywatl
sig w Cannes (lotnisko miedzynarodowe
Mandelieu) 11. Miedzynarodowy Salon i
Festiwal Lotnictwa Uzytku Ogoélnego
(SIFAG). Przewidywano udzial ok. 100 wy-
stawcow. (A. et C. 1005)

® Na forum parlamentu trwala w czerw-
cu br. dyskusja nad dopuszczeniem dwu-
osobowych zaltég aerobuséw, wyposazonych
w zautomatyzowane systemy selektywnego
przekazywania danych na ekraanch (ukilad
kabiny FFCC). Na ministra transportu
czyniono naciski, by przed podjeciem osta-
tecznej decyzji zechcial wnikliwiej rozpa-
trzyé argumenty zwigzkéw i stowarzyszen
zrzeszajgcych czlonk6éw personelu latajgce-
go. Wielu spoéréd iych ostatnich ustosun-
kowanych jest do nowego ukladu nega-
tywnie. Minister wobec tych glosow ,,oka-
zuje pewne zniecierpliwienie” {wierdzac
m.in., ze uklad FFCC coraz bardziej upo-
wszechnia sie w $&wiecie. Nalezy dodaé, ze
stowarzyszenia personelu latajacego orga-
nizowaly we Francji, przed dwoma laty,
nawet strajki i marsze protestacyjne prze-
ciwko dwuosobowemu skladowi zalogi ae-
robusu. (A. et C. 1005)

HISZPARIA

® Na 9 lipca br. wyznaczono termin
spotkania ministrow obrony pieciu panstw
zachodnioeuropejskich, na kiérym miala
byé podjeta decyzja o rozpoczeciu studiow
nad zadowalajgcg wszystkie strony kon-
cepcjag wspblnego samolotu bojowego na
lata dziewigédziesiate. Na zgdanie Wtoch
program przemianowano nieco wczeéniej z
FEFA (Future European Fighter Aircraft)
na EFA. (A. et C. 1005 i 1003)

@ HOLANDIA

® Zaklady Fokker BV, produkujgce na
licencji General Dynamics (USA) myS$liw-
ce bombardujgce F-16 Fighting Falcon, do-
starczyly do czerwca br. 100 tych samo-
lotow dla rodzimych sil powietrznych i 72
dla Norwegii. Kontynuowana jest produk-
cja dalszych 116 maszyn dla wlasnego lot-
nictwa. (A. et C. 1005)

® W koncu czerwca lub na poczgtku
lipca br. oczekiwano decyzji dot. wyposa-
zenia towarzystw lotniczych Air India i
Indian Airlines w samoloty Boeing lub
Airbus Industrie. Warto$¢ przysztych za-
moéwien oceniano na 15 mld dol. Jak in-
formowano nieco poézniej, Indian Airlines
zamOwily 12 Boeingbw 757, ktorych dosta-
Wy majg zaczgé sie jesienig 1985 r.,, w
celu zastgpienia nimi swych Boeingéw 737.
(A. et C. 1005 i 1007)

® Jako nastgepcg samolotéw transporto-
wych An-12 Indie wybraly dla lotnictwa
wojsaowego samolot Iliuszyn Ii-76. Prze-
widywany jest zakup ok. 25 samolotow.
(Air Int. 4/84)

@® Rozwazana jest sprawa wyboru sa-
molotu myS$liwskiego dla ludzi. Brane byly
pod uwage samoloty Mirage 2000, MiG-29
i MiG-31. (Air Int. 5/84)

W IZRAEL

® 19.3.1984 r. wykonal pierwszy lot pro-
totyp samolotu stuzbowego IAXI Astra. (Air
Int. 5/84)

INDIE

JAPCNIA

® Japan Air Lines notuja rosngcy de-
ficyt: w poréwnaniu z rokiem poprzednim
wzrbst on w 1983 r. o 66,6% (z ok. 16 mln
do ok. 27 mln dol.). (A. et C. 1005)

® Wwytwornia Mitsubishi we wspélpracy
z wytwoérnig amerykanskg Sikorsky przy-
stapila do opracowania wersji S$miglowca
S-70B oznaczonej SH-T0B Sea Hawk, prze-

znaczonej do zwalczania okretéw podwod-
nych. (Av. Mag 877)

i,-’"‘lix
@@/ KANADA

® Na poczgtku czerwca br. rozwazano
reorganizacj¢ lub oddanie w rece prywat-
ne narodowego przewoznika Air Canada,
ktébry ma ,zbyt dominujgcg pozycje”,
2wlaszcza w  aspekcie dereglamentacji
transportu lotniczego, jakg zamierzajg prze-
prowadzi¢ wladze (Air Canada wykonuje
55°% przewozow kanadyjskich). (A. et C.
1005)

® Wg oS$wiadczenia ministra lotnictwa
José Zlaty, zawarto umowe 2z francuska
wytwoérniag Dassault-Bréguet o realizacji
wezeéniejszego zaindwienia na 26 my$liw-
cbw Mirage 2000. (A. et C. 1005)

RUMUNIA

® Samolot szkolny IAR-28MA, bedgcy
odmiang motoszybowca IS-28M2 ze skrzy-
diami prostokgtnymi o rozpieto$ci 10 m
jest stosowany w Rumunii do poczgtkowe-
go szkolenia pilotow wojskowych., (Air
Int. 4/84)

e

@® Na salonie lotniczym w Hanowerze
ILA '84 zaprezentowano makiete samolotu
bojowego Northrop-Dornier ND-102, prze-
znaczonego dla RFN. Gléwnym zadaniem
samolotu ma by¢ wuzyskiwanie przewagi
powietrznej, ale réwniez atak powietrzny.
Przewiduje sie¢ napgd dwoma silnikami
General Electric F-404 z dyszami dwuwy-
miarowymi. Stosunek ciggu do masy w
konfiguracji glackiej 1,18 kG/kg. Nad
przedprojektem ND-102 dyskutowano w
czerwcu br. we wladzach RFN, w aspek-
cie programu europejskiego samolotu bo-
jowego EFA. (A. et C. 1004)

@® Deutsche Lufthansa odnotowala w ro-
ku finansowym 1983 zysk po opodatkowa-
niu 63 mln DM, tj. o 40% wigkszy niz w
1982 r. Calkowily zysk z uslug przewozo-
wych wyniost 110 mln DM, za$§ calkowity
zysk 2z innych ustug (obstuga techniczna,
naziemna, szkolenie, ustugi pokladowe) —
170 min DM. Towarzystwo uzytkuje 123 sa-
moloty. (A. et C. 1004)

G SZWAJCARIA

® Przewiduje sie zakupienie systemu
Taflir do przechwytywania samosteruja-
cvceh poeiskbw Krazowniczych., (A. et C.
1005)
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STATYSTYKA LOTNIGZA

m

Obloty prototypéw samolotow,
smigtowcow i szybowcdw

w 1982 r. i 1983 r.

1982 r. 17.9. Canadair CL-601 Challenger,
1 ser., sluzbowy, Kanada

22.1. Rutan 72 Grizzly, do§wiadczalny, 18.9. Rombac 1-11-560, 1 lic., pasazer-
USA ski, Rumunia

28.1. Hughes 500 E, $miglowiec, USA 20.9. HAL Ajeet Trainer, treningowy,

30.1. Piper PA-28R-300 XBT Pillan, Indie
1 ser., treningowy, Chile/USA 21.9. Sch\_avexzer SGM-2-37, motoszy-

6.2. Grob G 110, sportowy, RFN bowiec, USA ) )

8.2. Aérospatiale SA 365N Dauphin2, 22.10. Hughes 530E, smiglowiec, USA
émiglowiec, Francia 31.10. Akaflieg Hannover AFH-22, szy-

19.2. Boeing 757, pasazerski, USA bowiec, RFN _

26.2. Boeing-Vertol CH-47D Chinook, 10.11. Dassault-Breguet Mirage FIR,
1 ser., $miglowiec, USA 1 ser.,, rozpoznawczy, Francja

8.3. PZL-106BS Kruk, rolniczy, Pol-  5-12. Slingsby T67M Firefly 160, spor-
ska towy, W. Brytania

8.3. Quickie Free Enterprise, rekor- 9.12. Cessna 208 Caravan, wielozada-
dowy, USA niowy, USA .

9.3. BAe Nimrod AEW Mk.3, 1 ser., 10.12. IAC TA16 Seafire, amfibia, USA
wezesnego ostrzegania, W. Bry-  19.12. Northrop RF-5E TigerEye, 1 ser.,
tania rozpoznawczy, USA

18.3. BAe Jetstream 31, 1 ser., stui- 21.12. Dassaul-Breguet Mirage III NG,
bowy, W. Brytania myS$liwski, Francja

22.3. Valmet PIK-23 Towmaster, ho- 23.12. Shorts .Sherpa, transportowy, W.
lowniczy, Finlandia Brytania

22.3. Dornier Alpha Jet CCV, do-
$wiadczalny, RFN

28.3. Phoenix, migéniolot, W. Bryta- 1983 r.
nia

3.4. Airbus A-310, pasazerski, Fran-
cja—RFN--W. Brytania 14.1. Gulfstream Peregrine Fanjet

™.4. Canadair CL-601 Challenger, 1500, stuzbowy, USA
sluzbowy, Kanada 25.1. Saab-Fairchild SF-340, pasazer-

23.4. MBB Bk.117, 1 ser., $miglowiec, ski, Szwecja/USA
RFN 3.2, SZD-52-4 Krokus, szybowiec,

12.6. IAR-825 TP Triumf, {reningo- Polska
wy, Rumunia 3.2. Dassault Breguet Mirage, 2000N,

14.6. Beech 38P Lightning, sportowy, bombowy, Francja
USA 9.2. SZD-52-2 Krokus C, szybowiec,

18.6. PZL-M21 Dromader Mini, rolni- Polska
czy, Polska 11.2. Sikorsky SH-60B Seahawk, 1 ser.,

18.6. BAe Vulcan, zbiornikowiec, W. $miglowiec, USA
Brytania 17.2. Caproni Vizzola C22J, 1 przed-

19.6. Lear Fan 2100, 1 ser., sluzbo- ser., treningowy, Wlochy
wy, USA 23.2. Piper  Cheyenne 1V, stuzbowy,

22.6. BAe VC-10K Mk.2, zbiorniko- USA
wiec, W. Brytania 24.3. Helio Courier 800, wielozadanio-

30.6. Riley Turbine P-210, stuzbowy, wy, USA
USA 1.4. Partenavia Spartacus, 300, wie-

2.7. Aérospatiale SA 365F Dauphin 2, lozadaniowy, USA
1 ser., $émiglowiec, Francja 9.4. Piper PA-48 Enforcer, szturmo-

3.7. General Dynamics F-16XL, do- wy, USA
$wiadczalny, USA 25.4. Dornier Do0-24TT, amfibia, RFN

10.7. General Dynamics AFTI/F-16, 27.4. Elan/Glaser-Dirks DG-300 Elan,
doswiadczalny, USA szybowiec, Jugostawia/RFN

14.7. Harbin Y-11T Turbo Panda, 3.5. Aérostructure Lutin 80, moto-
transportowy, Chiny szybowiec, Francja

29.7. Smith XP-99 Prop Jet, stuzbo- 4.5.. Mudry CAP-X Super, sportowy,
wy, USA Francja

1.8 BAe 146-200, pasazerski, W.Bry- 5.5. Fournier RF-7, sportowy, Fran-
tania cja

19.8. Shorts 360, 1 ser., pasazerski, W. 7.5. General Avia F.20TP Condor,
Brytania sluzbowy, Wlochy

19.8. Haw GafHawk 125, transporto- 19.5. Microjet 200B, 1 przedprod., tre-
wy, USA ningowy, Francja

30.8. Northrop F-20 Tigershark, my- 26.5. BAe 125-800, stuzbowy, W.Bry-
$liwski, USA " tania

3.9. Beech 1900, pasazerski, USA 17.6. Robin ATL, sportowy, Francja

10.9. Mudry CAP-X, sportowy, Fran- 20.6. De Havilland Canada DHC-8

cja
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Dash 8, pasazerski, Kanada

29.6.

8.7.
27.7.
31.17.

9.8.
12.8.
23.8.

23.8.
25.8.

29.8.

1.9.
3.9.
15.9.
22.9.

Aérospatiale  TB-300 Epsilon,
1 ser., treningowy, Francja
Airbus  A300-600, pasazerski,
Francja/RFN

Embraer EMB-120 Brasilia, pa-
sazerski, Brazylia '
Slinsghy T67M Firefly 160, 1 ser.,
sportowy, W. Brytania
Mitsubishi T-2 CCV, dos$wiad-
czalny, Japonia

Diatwyler MD-3-160 Swiss Trai-
ner, treningowy, Szwajcaria
Gulfstream Commander Jetprop
1200, stuzbowy, USA
Skyfox, treningowy, USA
Saab-Fairchild SF-340,
pasazerski, Szwecja/USA
McDonnell Douglas/BAe AV-8B
Harrier II, 1 prod. szturmowy,
USA/W. Brytania

NDN-1T Turbo Firecracker, tre-
ningowy, W. Brytania

Westland 30-200, $migtowiec, W.
Brytania

Agusta Al129 Mangusta, $miglo-
wiec, Wiochy

Reims-Cessna 406-5 Caravan II,
Francja/USA

1 ser,

A.G.

Liczba prototypéw*)
oblatanych w 1982 r.

Kraj

l Samoloty ' Smiglowce |Szybowcc“

| Kanad
| Chiny

Finlandia

| Indie
Polska
RFN

|

|

| Francj
|

} USA

| W. Brytania

e

—
03 G0 bt DD bt GO et et bt

| Razem
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Oszczednosciowa regulacja w locie
sktadu mieszanki palnej silnikéw ttokowych

Mgr inz. ANDRZEJ MALSKI
Zaklad Badawczo-Rozwojowy
WSK PZL-Rzeszbw

Mimo ze silniki tlokowe typu ASz62IR i AIl4R (RA)
produkowane i eksploatowane sa w PRL juz od kilkudzie-
sieciu lat, to do tej pory nie zostal opracowany zadsn
spos6b optymalizacji skladu mieszanki palnej (MP) w lo<ie
do wysokosci 1500 m, a powyzej tej wysoko$ci podany
spos6b jest bardzo ogbélny. Wprost przeciwnie, obowigzu-
jace ,Instrukcje uzytkowania silnikbw i samolotéw w
locie” wrecz zabraniaja przeprowadzania optymalizacji
skladu mieszanki palnej do wysokoSci 1500 m, przy czym
warto zaznaczyé, ze zdecydowana wigkszo$¢ lotéw odbywa
sie ponizej tej wysoko$ci. Réwniez w obowigzujacych ,In-
strukcjach uzytkowania w locie” silnikéw PZL-3S, PZL-
-Franklin i samolotow napedzanych tymi silnikami zawar-
te sa te same ograniczenia dotyczace przeprowadzania
optymalizacji skladu MP.

Na podstawie opracowanych i zatwierdzonych w Dziale
Prob w Locie Zakladu Badawczo-Rozwojowego WSK PZL-
-Rzesz6w programoéw dotyczacych optymalizacji skladu MP
przeprowadzono préby w locie uzyskujac wprost zaska-
kujace wyniki. Oszczedno$ci paliwa wynikajace z wpro-
wadzenia optymalizacji skiadu MP w locie w zaleznosci
od przyjetych parametréw lotu przedstawialy sie mnaste-
pujaco:

samolot An-2 30--45 1/h lotu,

samolot PZL-104 Wilga 15--17 1/h lotu.

Po uzyskaniu takich obiecujacych wynikéw, skierowano
odpowiednie wnioski do producentéw silnikéw i samolo-
tow podajgc szczegblowe programy i sprawozdania z prze-
prowadzonych prob w locie w celu wprowadzenia do eks-
ploatacji regulacji skladu MP. Biorgc pod uwage tysigce
wylatanych godzin, tylko w ciagu jednego roku oszczed-
nosci z tytulu wprowadzenia zaproponowanej optymalizacji
nie sg bagatelne. Jednak do tej pory tylko producent sil-
niké6w WSK PZL-Kalisz po przeanalizowaniu przestanych
programéw i sprawozdan wstepnie zaakceptowal metode
regulacji MP, natomiast producenci samolotéw nie sg za-
interesowani.

Wprowadzenie teoretyczne

Dla przeprowadzenia optymalizacji skladu MP najodpo-
wiedniejszym kryterium jest temperatura spalin. Na rys. la
wg [1] pokazano wplyw wspblezynnika nadmiaru powietrza
w MP na temperature spalin i predkosé jej spalania, a na
rys. 1b wg [1] — na osiggi silnika.

Ogoélnie mozna przyjaé, ze benzyny lotnicze zawierajg
tylko dwa skiladniki, tj. wegiel i wodér, ktérych udzialy
masowe wynoszg odpowiednio g =085 oraz gg = 0,15.
Uwzgledniajgc, ze do spalenia 1 kg wegla trzeba 2,67 kg
tlenu, a do spalenia 1 kg wodoru — 8 kg tlenu i podsta-
wiajac te warto$ci do wzoru na obliczenie Ly otrzymu-
jemy:

Ly = 14,9 kg pow./kg paliwa

Zaleznie od wartosci wspolezynnika «, mieszanka palna
jest okres$lona jako uboga (¢ >1), bogata (¢<1), a a=1
oznacza tzw. sklad stechiometryczny.

Sktad MP wplywa decydujaco na predko$é spalania (tzn.
predko$ei przemieszezania sie czola plomienia), tempera-
ture spalin, moc silnika i jednostkowe zuzycie paliwa. Jak
wynika z rys. 1, najwieksze moce silnika odpowiadajg naj-
wigkszym predko$ciom spalania MP w jego cylindrach,
natomiast najmniejsze jednostkowe zuzycie paliwa przez
silnik wystepuje przy zasilaniu silnika mieszankg o wspol-
czynniku ¢ = 1,1+1,2, Jednak w praktyce unika sig¢ zasila-
nia silnika lotniczego mieszanka zbyt uboga, tzn. o wspoél-
czynniku a > 1,1, giéwnie ze wzgledu na male predkosci
jej spalania, a tym samym wzrost temperatury spalin
pod koniec ich rozprezania i wylotu, co sprzyja przegrze-
waniu siinika i szybkiemu niszczeniu zaworéw wyloto-
wych.

Dotychczasowe rozwazania $wiadcza o koniecznosci spa-
lania w cylindrach silnika MP mozliwie jednorodnej, za-
wierajgcej jak najmniej nie odparowanego jeszcze paliwa
oraz zasilania siinika zaleZznie od warunkéw pracy mie-
szankg o roéznych wspéblczynnikach nadmiaru powietrza.
I tak dla mocy startowej « = 0,75--0,8, a dla mocy przelo-
towej a = 1,05--1,10.

Metoda przeprowadzania optymalizacji skladu MP w locie
dla samolotow nape¢dzanych silnikami ASz62IR
i AIl4R(RA) [2, 3]

Optymalizacje skladu MP w locie nalezy przeprowa-
dza¢ w locie poziomym na mocy uzytkowej nie wigkszej
niz 75% mocy nominalnej postepujac w nastepujacy spo-
sOb:

— ustalié lot poziomy, zredukowaé moc silnika wg po-
trzeb, ale tak, aby nie przekraczala 75% mocy nominalnej
na mieszance pelnej bogatej,

— wyregulowaé chlodzenie silnika zgodnie z ,Instrukcja
uzytkowania w locie samolotu”., Pe ok. 3 min odczytaé
temperature glowic i temperature spalin,

— przestawié powoli dzwignie poprawki wysokosci w
kierunku zubozenia skladu MP obserwujac temperature
spalin — temperatura spalin wzrasta, osigga ekstremum,
a nastepnie spada. Optymalizacje MP nalezy uznaé za za-
konezong w chwili uzyskania temperatury spalin o 10°C
nizszej od wartosci eksiremalnej po jej przekroczeniu, tj.
Ts max — 10°C ,,U” — patrz rys. 2,

— odczytaé temperature glowic po ok. 3 min — tem-
peratura powinna nieznacznie spasé,

—- kazda zmiana wysoko$eci lotu, parametréw pracy sil-
nika, temperatury powietrza na wlocie do gaZnika wyma-
ga ponownej regulacji skladu MP.

)N T T T TG
SRR
X T L |
09 \ : 13
08+——"- 12
S . 07 11
") N
06 10
Rys. 1. Wplyw wspo6lczynnika nadmiaru a5 - —1- Jﬂ%o,g |
powietrza w MP na: a) predko$é jej spa- 08 10 12 of ‘
lania i temperature spalin, b) osiggi sil- \ | ]
nika: V, — predko$§¢ spalania, m/s; T, —temperatura spalin, °C; Cy — jednostkowe | ‘
L | |
zuzycie paliwa; N — moc silnika, a = — —wspolczynnik nadmiaru powietrza; L — :
| | | |
T 210 | U SO N RO T 7
rzeczywista ilo§¢ powietrza doprowadzona do silnika; L, — teoretyczna ilo§¢ powietrza /i a8 09 10 11 o«
1
catkowitego i zupelnego jednostki masy paliwa, L, = — (2,67 g, + 8 g;;) kg pow./kg paliwa Rys. 2. Ilustracja do przykladu optymali-

0,232

zacji skiadu MP na samolocie An-2
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TABLICA 1. Samolot An-2[2] Qg = 5000 kg

" Godaz. zuzycie

n, Py, Py, H, | .
obr/min wr hga mn'ﬁ:lg m km/h L 7 paliwa, 1/h Uwagi
1910 990 745 300 190 190 790 190 lot bez regul. skladu MP
180
1910 990 745 300 190 180 810 145 Tsmax—1°C,,U”
175
1770 885 665 300 160 190 730 144 jak w poz. pierwszej
180
1770 885 665 300 160 180 760 110 Tsmax—1°C ,,U"
175
ABLICA 2. Samolot PZL-104 Wilga [3] Qg = 1150 kg
n, Py, P, H, v, Tots Ts, Godz. zuzycia .
obr/min hPa l mm’i’lg m km/h °‘(’] e paliwa, 1/h Uwagi
1860 905 680 300 160 170 640 50 lot bez regulacji sktadu MP
1860 905 680 300 160 165 710 34 Tsmax—1°C ,,U"”
1730 840 630 300 130 170 620 41 jak w poz. pierwszej
1730 840 630 300 130 165 640 24 Tsmax—%°C,,U"
Przyklad przeprowadzania optymalizacji skladu MP *
w locie na samolocie An-2 [2] * *

Start i wznoszenie do wysokoSci 300 m przy skladzie
MP — pela bogata.

Lot poziomy na wysokosci 300 m, zredukowanie mocy
silnika i ustalenie parametréw przelotowych, tj. = 1770
obr./min, pr = 885 hPa (665 mm Hg), tj. N <0,75 Nn.

Odczytane temperatury glowic: T‘1 = 180°C, T, = 190°C,
temperatura spalin Ts = 730°C.

Zubozenie skladu mieszanki palnej do Ts max — 10°C ,U”,
tj. 770 — 10 = 760°C.

Odezytane temperatury glowic po 3 min: T, = 170°C,
Ty == 185°C.,

Powyzszy przyklad ilustruje rys. 2.

Uzyskane oszczednoSci paliwa w wyniku zastosowania
optymalizacji skladu MP

W tabl. 1 i 2 podano przykladowo wybrane wyniki
z przeprowadzonych préb w locie.

Jak widaé z zamieszczonych wynikéw, optymalizacja skia-
du MP w locie — przy zachowaniu tych samych predko$ci
lotu w obu przypadkach, tj. bez regulacji i z regulacjg —
daje oszczednosci siegajace nawet do 25%.

Nalezy zaznaczyé, ze prowadzenie optymalizacji sktadu
MP w locie nie nastrecza praktycznie Zadnych trudno$ci
nawet poczatkujgcym pilotom i zajmuje nie wigcej niz
0,5 min, a koszt zainstalowania ukladu pomiaru tempera-
tury spalin wynosi kilka tys. zi

Obecnie w Dziale Prob w Locie ZBR WSK PZL-Rzeszow
opracowywana jest metoda optymalizacji skladu MP dla
samolotow z silnikami PZL-Franklin, tj. PZL-M20 Mewa
i PZL-110 Koliber.-
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Przetworniki przyspieszen liniowych
do uktaddéw nawigacji bezwladnosciowej (l)

Mgr ini. STANISLAW POPOWSKI

Mgr inz. ALEKSANDRA SOLIK
Instytut Lotnictwa

Podstawowymi przyrzadami pomiarowymi stosowanymi
w systemach nawigacji inercjalnej sg przyspieszeniomierze.
Mierzone przez nie odpowiednie skladowe przyspieszenia
samolotu po dwukrotnym scalkowaniu i uwzglednieniu
ruchu obrotowego Ziemi oraz wspblrzednych miejsca star-
tu umozliwiajg okreSlenie aktualnego polozenia. Przyspie-
szeniomierze dajg pierwotng informacje o ruchu samolotu
i tym samym swoimi parametrami okreélajg klase ukladu
nawigacji, w ktérym sa wykorzystane. Z punktu widzenia
uzytkownika ukladu nawigacji zliczeniowej waznym para-
metrem jest blad okres$lenia polozenia samolotu po uplywie
okreslonego czasu. W lotnictwie warto$é tego parametru
waha sie od paru mil morskich na 1 h lotu dla ukladéw
malo dokladnych, ok. 1 mili morskiej dla ukladow S$red-
nich, do ok. 0,25 mili morskiej na 1 h lotu dla ukladéw
bardzo dokladnych.

Blad okreslenia polozenia samolotu za pomocg nawigacji
bezwladno$ciowej wynikajacy z bledu systematycznego
przyspieszeniomierza okresla zaleznos$é:
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R
Ax = ——[-(1 — €0s 1) 1)
g
gdzie:
R — promien Ziemi; R = 6370 X 103 m,
5 — blad systematyczny przyspieszeniomierza,
g — przyspieszenie ziemskie; g X 9,81 m/s2,
ws — czestotliwosé kolowa Schulera; ws= l/ g/R,
t -— czas lotu samolotu.

Jak widaé z podanej zalezno$ci, blad systematyczny przy-
spieszeniomierza daje stala warto$S¢é amplitudy okreélenia
polozenia, ktéra oscyluje z czestotliwoscig Schulera (okres
Schulera wynosi ok. 84 min).

Po uwzglednieniu dodatkowych bledéw wnoszonych do
ukladu nawigacji bezwladno$ciowej przez giroskopy oraz
przez niedokladno$é calkowania przyspieszen, niedokladne
ustalenie warunkéw poczatkowych i bledy polozenia osi
przyspieszeniomierzy, mozna oszacowaé z zaleznosci (1)
dopuszczalny blad systematyczny przyspieszeniomierza. Przy
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ralozeniu, ze bledy wnoszone do systemu przez giroskopy
i przyspieszeniomierze sg réwne oraz ze £ one réwne
bledowi od niedokladnego ustawienia i caltkowania mozna
przyjaé, ze blad wnoszony przez przyspieszeniomierz sta-
nowij ok. /s bledu sumarycznego okreslenia polozenia. Przy
takim zaloZzeniu dla systemu $redniej dokladno$ci wyma-
gana warto$¢ bledu przyspieszeniomierza wynosi ok. 10-%g,
co odpowiada amplitudzie blgdu okreSlenia polozenia
0,55 km.

Sposéb pomiaru przyspieszenia wynika bezposrednio z za-
sad dynamiki i jest realizowany przez pomiar sily po-
wstalej wskutek dzialania przyspieszenia na mase po-
miarowa.

Zasada jest jedna, ale mozliwoSci tworzenia na jej pod-
stawie przyrzadow pomiarowych jest bardzo duzo.

W [1, 2, 4, 6] przedstawiono przyjete klasyfikacje przy-
spieszeniomierzy ogdlnego zastosowania. W artykule zosta-
ng odregbnie sklasyfikowane, a nastepnie opisane te typy
przyspieszeniomierzy, ktére znalazly zastosowanie w lot-
niczych ukladach nawigacji bezwladno$ciowej.

TABLICA 1. Parametry klasyfikacji pi iomi do lotniczych ukladéw nawigacji
bezwladnobciowej Y 3 i i g i

Parametr klasyfikujgcy Stany parametru

Struktura przetwornika otwarta — bez sprzezen, zamknieta — ze

sprz¢zeniem zwrotnym (kompensacyjne)

Element wykrywajacy przyspieszenie wahadlo,
inne

Rodzaj zawieszenia masy pomiarowej sprezyste,
elektromagnetyczne,
elektrostatyczne,
pneumatyczne

Sily tlumigee bez tlumienia,

sily lepkoéci,

sily elektromagnetyczne,
sily elektrostatyczne

Rodzaj przetwornika pomiarowego indukcyjny,
pojemno$ciowy,
rezystancyjny,
fotoelektryczny

Sygnal wyjéciowy proporcjonalny do J.f..
proporcjonalny do f Xdt,
proporcjonalny do ffXdi

Liczba osi pomiarowych jedna,
dwie,
trzy
Postaé sygnalu wyjéciowego analogowa,
cyfrowa

Rys. 1. Budowa 1 zasada pracy przyspiesze-
niomierza strunowego l6]: 1 — masa bezwilad-
na, 2 — prowadnica struny, 3 — zawieszenie
promieniowe, 4 — czujnik drgan, 5 — regula-
tor naciggu, 6 — czegstotliwo$§¢é wzbudzenia,
7 — do komputera, 8§ — 0§ pomiarowa

Tabl. 1 przedstawia przyjete parametry klasyfikacyjne
przyspieszeniomierzy oraz odpowiadajace im stany. W
oparciu o te parametry zostaly sklasyfikowane opisane w
artykule typy przyspieszeniomierzy. Lista parametréw nie
jest w pelni wyczerpana, lecz te, ktére sa przedstawione
w tabl. 1 autorzy artykulu uwazajg za charakterystyczne
dla grupy przyspieszeniomierzy przeznaczonych do pracy
w lotniczych systemach nawigacji bezwladno$ciowej.

PRZYSPIESZLN_IOMIERZE O STRUKTURZE OTWARTEJ
(BEZ SPRZEZEN ZWROTNYCH)

Obszerna grupa prostych przyspieszeniomierzy bez sprze-
zen zwrotnych szeroko stosowanych w automatyce i kon-
troli nie znalazla duzego zastosowania w ukladach nawi-
gacji bezwladnosciowej ze wzgledu na niskie wlasciwosci
metrologiczne.

Praktycznie przyspieszeniomierze typu wahadlowego bez
sprzezen w ogble nie sg wykorzystywane, a z niewahadlo-
wych stosowane sg tylko przyspieszeniomierze wibracyjne.
Poczgtkowo byly to przyspieszeniomierze strunowe [1, 2,
4, 6], w ktorych czestotliwo$sé drgan struny jest zalezna
od mierzonego przyspieszenia (rys. 1). Zaletg tego typu
przyrzadéw jest stosunkowo duzy zakres pomiarowy i la-
twosé cyfrowej obrobki sygnalu wyjsciowego. Byly one
m.in. wykorzystane do sterowania rakiet Atlas [4]. Nie-

6

stety sa one podatne na skro$ne dzialanie przyspieszen
i drgania mechaniczne [2]. ’

Ostatnio obiecujgce prace w tym zakresie prowadzone
przez roézne firmy (m.in. Singer General Precision) dopro-
wadzily do powstania wibracyjnych przyspieszeniomierzy
z kwarcowym piezoelektrycznym przetwornikiem pomiaro-
wym [4] (rys. 2).

Rys. 2. Wibracyjny Kkwarcowy
przyspieszeniomierz z przetwor-
nikiem piezoelektrycznym  [4]:
1, 2 — rezonatory piozelektrycz-

ne, 3, ¢ — masy bezwiladno$cio-
we, 5, 6 — wsporniki, 7, 8 —
uklady scalone, 9 — obudowa,

10 — korpus

Przetwornik pracuje w ukladzie r6zinicowym, co powo-
duje zmniejszenie bledéw temperaturowych. Przyrzad ma
dwa piezoelektryczne rezonatory 1 i 2 i dwie masy bez-
wladne 3 i 4 zamocowane na podatnych wspornikach 5 i 6
do korpusu I10. Kazdy z piezoelektrycznych rezonatoréw
jednym koncem jest polgczony z bezwladng masa, a dru-
gim zamocowany do korpusu. Calo$¢ zamknieta jest w obu-
dowie 9, na ktérej sg umieszczone elektroniczne obwody
wzbudzania rezonatoré6w w postaci ukladow scalonych 7
i 8. Praca przetwornika jest oparta na zjawisku zmiany
czestotliwo$ei drgan wilasnych ukladu wskutek odksztalce-
nia elementéw kwarcowych, czego przyczyng jest przyspie-
szenie dzialajagce na masy bezwladno$ciowe.

Zalety przedstawionego przyspieszeniomierza w stosunku
do przyspieszeniomierza strunowego sg nastepujace:

— wieksza stabilno§é bledu systematycznego osiggnigta
przez wyeliminowanie naprezen wstepnych (koniecznych
do pracy struny),

— wysoka liniowo$¢ osiagnieta przez zastosowanie kwar-
cu (nieliniowosé < 10-5),

— wyeliminowanie efektéw zamocowania i mechaniczne-
go polaczenia miedzy rezonatorami,

— wysoka stabilno$é (bardzo dobre rezonatory kwarco-
we),

— prosty uklad wzbudzania drgan.

Parametry techniczne tego typu przyspieszeniomierzy po-
daje tabl. 2. Takie przyspieszeniomierze znalazly zastosowa-
nie szczegélnie w ukladach nawigacji bezkardanowej (strap-
down) ze wzgledu na dopuszczalne ostrzejsze warunki pra-
cy i tatwa obrobke cyfrowa sygnalu wyjsciowego.

PRZYSPIESZENIOMIERZE O STRUKTURZE
ZAMKNIETEJ (KOMPENSACYJNE)

Najwieksze zastosowanie w ukladach nawigacji inercjal-
nej znalazly przyspieszeniomierze o strukturze zamknigtej,

TABLICA 2. Przyspieszeniomierze wibracyjune kwarcowe

o |
Prég Nie- Temp.
" Zakres, czu- i 4
Firma, symbol Yool linio- pracy, Uwagi
8 | wosé °C

8 "
Singer General do 200 | 10—% | < 10~% | —50+ +50 | stosowany do ukla-
Precision déw nawigacji bez-

wladnosciowe;j
VBA 420 — < 10—8 | —40- 470 | stabilnoéé charakte-
rystykiw ciagu roku

} <20 pg

pracujace w ukladzie serwomechanizmu. Praktycznie sg to
przyrzady typu wahadlowego. Dzieki zastosowaniu sprze-
zenia zwrotnego osiagnieto duzg czuloéé i dokladnosé,
a zdobycze najnowszych technologii umozliwily radykalne
uproszczenie ich konstrukeji.

Przyspieszeniomierze kompensacyjne wahadiowe
7 zawieszeniem sprezystym

Zasade dzialania tego typu przyrzadu ilustruje rys. 3.
Podstawowym elementem jest sprezyscie zawieszone wa-
hadlo 1, z ktérym jest zwigzana cewka 2 poruszajgca sie

Rys. 3. Schemat budowy
przyspieszeniomierza kom-
pensacyjnego wahadiowego
= o zawieszeniu sprezystym:
Kierunek B

1 — wahadlo, 2 — cewka
mierzonega sitlownika  elektromagne-
LYZYSpieszena tycznego, 3 — magnesy

/ trwate, 4 — przetwornik
1/2 pomiarowy
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w stalym polu magnetycznym wytwarzanym przez magne-
sy trwale 3. Ruch wahadla pod wplywem przyspieszenia
jest mierzony przez przetwornik pomiarowy 4. Sygnat
z tego przetwornika po wzmocnieniu jest podawany w
postaci prgdu na cewke silownika elektromagnetycznego 2
tak, aby wytworzona wskutek przeplywu pradu w polu
magnetycznym sila sprowadzala wahadlo do polozenia ze-
rowego. Tak wiec uklad dziala ze sprzezeniem zwrotnym
ujemnym w postaci kompensacji sitowej.

Ruch wahadla opisu}_je ré'gvnanie;

JO +¢cO + kO =T, (2)

gdzie:

J — moment bezwladnosci wahadia,
® — kat wychylenia wahadla,
¢,k — wspllezynniki tlumienia i sztywnosci zamocowa-

nia wahadla,
T, — wypadkowa sila dzialajaca na wahadlo.
Z réwnania (2) transmitancja wahadla jest réwna:
(2] 1

T’_1+s¢:+s3 (3)
k k
gdzie: s — operator rézniczkowania.

Schemat blokowy przyspieszeniomierza kompensacyjnego
wahadlowego przedstawia rys. 4.

1 &,
hfsn%s’k %[Jb

Rys. 4. Schemat blokowy przyspieszeniomierza kompensacyjnego
wahadlowego: M — masa pomiarowa wahadla, T; — sila bez-
wladno$ci; T) = Ma, Kp — stala przetwornika pomiarowego, Kj—
wzmocnienie wzmacniacza serwo, Kz — stala przetwornika silty;
Kg=B X1, B — warto$¢ indukcji w szczelinie, | — diugo$¢ uzwo-
jenia cewki przetwornika sily, T3 — sila oddzialywania prze-
twornika sily na wahadlo

Rys. 5. Budowa przyspieszeniomierza
wahadlowego kompensacyjnego z za-
wieszeniem sprezystym: 1 — Kierunek
osi pomiarowej, 2 — podzespél masy
bezwladnika, 3 — plytka czujnika i
wahadla, 4 — promieniowe pole magne-

tyczne, 5 — nabiegunnik, 6 — magnes
trwaly, 7 — nabiegunnik, 8 — cewka
momentowa, 9 — zawieszenie, 10 —
cienkowarstwowe doprowadzenie elek-
iryczne, 11 — przewody elektryczne

Zamkniecie petlg ujemnego sprzezenia zwrotnego prawie
wszystkich ogniw przetwornika narzuca elementom petli
sprzezenia wysokie wymagania dokladnosciowe przy jedno-
czesnym dopuszezeniu wiekszych bleddw pozostalych ele-
mentow, np. przetwornika pomiarowego.

Rys.

9. Przyspieszeniomierz wahadlowy

5

Rys. 8. Przyspieszeniomierz wahadlowy kompensacyjny firmy
Rockwell: 1 — zesp6l wahadla i przetwornika momentu, 2 — na-
biegunnik, 3 — magnes staly, 4 — obudowa, 5 — cienkowarstwowy
uklad scalony do obrobki sygnaléw pomiarowych

stawiona szczegdlowo na rys. 7, ktébra wraz z dwiema obu-
stronnie przymocowanymi cewkami przetwornika peni role
wahadla. Umieszczone symetrycznie po jej obu stronach

kompensacyjny typu 4310 firmy Systron
Donner stosowany w rakietach LANCE
do sterowania zasiegiem lotu (obok po-

' dzialka calowa)
Rys. 6. Budowa przyspie-
szeniomierza wahadiowego
kompensacyjnego: 1 —
kierunek. osi pomiarowej,
2 — plytka wahadia, 3 —

zawieszenie, ¢4 — obudo-
wa, 5§ — nabiegunnik, 6 —
magnes trwaly, 7 — na-
biegunnilk, 8 — cewka
momentowa

W opisywanym przyspieszeniomierzu jest wymagana wy-
coka dokladnosé i stabilno$é¢ pracy przetwornika silty, ktory
okres$la wspolczynnik k, = Bl. Tak wiec o klasie przyspie-
szeniomierza w najwiekszym stopniu decyduje stabilno$é
kompensacji zmian indukecji magnetycznej wskutek nara-
zen srodowiska.

Przykladem {akiej konstrukcji jest przyspieszeniomierz
firmy North American Rockwell Corporation, opisany w
[4, 8, 12] (rys. 5-+1).

Na rys. 5 i 6 przedstawiono budowe przyrzadu. Miedzy
dwiema czesciami korpusu 4 znajduje sic obwodowo za-
mocowana, specjalnie obrobiona plytka kwarcowa 2 przed-

Rys. 7. Budowa kwarcowego zawiesze-
nia wahadia przyspieszeniomierza kom-
pensacyjnego

TLiA 1984 nr 11

magnesy trwale 6 oraz nabiegunniki 5 i 7 tworzag dwa
obwody magnetyczne, ktére pozwalaja na uzyskanie w
dwoch szczelinach powietrznych jednorodnego pola induk-
cji magnetycznej. W szczelinach iyeh umieszczone sg uzwo-
jenia silownika elektromagnetycznego.

Plytka kwarcowa pelnigca role wahadla (rys. 7) ma na-
ciety w ksztalcie litery U obwodowy kanal, ktéry oddziela
ruchomg cze$é érodkowa od pozostalej. Zawieszenie podatne
tworzy waski pasek nacietego kwarcu, przez ktéry biegna
réwniez napylone doprowadzenia elektryczne do uzwojen
przetwornika sily, jak réwniez dcprowadzenia pojemnoS$cio-
wege przetwornika polozenia. Przetwornik ten tworzy obu-
stronnie napylone warstwy metalu na ruchomej czesci
¢érodkowej wzgledem nieruchomych nabiegunniké4w magne-
sOW.

Zastosowanie odpowiednio obrobionego kwarcu jako ele-
mentu masy pomiarowej i zawieszenia bardzo poprawilo
wlasciwo$ci metrologiczne przyrzadu (tabl. 3). Przede
wszystkim ulegly zmniejszeniu bledy histerezy. Maksymal-
ne przemieszczenie plytki $rodkowej pod wplywem przy-
spieszenia wynosi ok. 19 pm. Przemieszczenie to jest mie-
rzone przetwornikiem pojemnosciowym, ktéry przez wzmac-
niacz steruje przetwornikiem sity.

Rys. 8 przedstawia zrealizowany przyspieszeniomierz fir-
my Rockwell, uzywany w bezkardanowym ukladzie nawi-
gacji bezwladnosciowej typu N 73 stosowanej na samolo-
tach A-10 Fairchild i B-52. Prog czulosci tego przyrzadu
wynosi 10¢-6, a liniowo$é jest lepsza od 5 X 10-5.

Podobng konstrukcje ma przyspieszeniomierz typu A-4
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TABLICA 3. Zestawienie danyck }

y wahadlowych kompensaeyjnych

Blad temperatury
o B o G Zakres, Prég Nielinio- | fjistereza, | Blad | Czulosé Temp. M ymiary
Typ — rodzaj zawieszenia, firma | Symbol g czulodei, wosé, A Shra poprzecz- o b, emp. CPl'a"y- ;5.9 mmw;(mm xx'mn Tlumienie Uwagi
g g na, g/g g/°C g/°C
Komy yjny z zawi i GG177 — — — — s —_ — — — — — — indukcyjny przetwornik pomiarowy
sprezystym, Minneapolis i
Honeywell Regulator Company
Kompensacyjny 2z zawieszeniem | FA 2 +20 — — - 3x10—g —_ 0,005%/°C | 0,2x10—* do 68 80 54x25 wiskotyczne lub | komp y peraturowo przez
sprezystym, Ferranti FA4 4-20 —_ — —_ 10x10—4g — 0,005%/°C | 0,4x10—* do 55 20 29x17x15 elektryczne bocznik magnetyczny lub przez stoso-
wanie cewki kompensacyjnej
Kompensacyjny 2z zawieszeniem — +10 — — — — — — — — - — —_ fotoelektryezny przetwornik pomia-
sprezystym, Reeves Instrument rowy
Co., USA
Kon?pensncyjny z zawieszeniem | 4310 40,5 do <1039, 0,059, 0,02 <0,05% <0,002 0,018%/°C | 0,0189/°C —40-:- 493 128 76X 36%38 — stosowany w rakietach USA LANCE,
sprezystym, Systron Donner +35 technice lotniczej i morskiej
Konfpensacyjny 7z zawieszeniem | 4311AS 40,5 do <10-%% | <0,05% 0,02 <0,059% 0,002 0,0189/°C | 0,018%/°C —40-+- 493 34 30x34x28 0,74+0,1 stosowane do sterowania pociskami
sprezystym, Systron Donnerj 4311AR | 20 w35 x42 lub inne do rakietowymi, uzywane w programic
uzgodnienia Apollo na pojezdzie ksigzycowym
Kom.pensacyjny z zawieszeniem | 4852 +10 do 10— — — = — — — —62-- 490 65 — —_ stosowany w ukladach nawigacji lot-
sprezystym, Systron Donner +40 niczej i sterowania pociskami rakieto-
wymi
Komp yjny 2z zawi iem | A-4 — — — —_ — — — — — — — - stosowany w ukladzie nawigacji iner-
sprezystym, Litton cjalnej bezkardanowej LR-80 HARS
Kompensacyjny 2z zawieszeniem | 131 +20 19— 10~4 —_ —_ — —_ — v —_ — —_ —
sprezystym, SFENA ., .
Kompensacyjny z zawieszeniem | 27-15 +0,3 do <10~ — — — —_ — — — 220 do — — indukeyjn; rzetwornik pomiaro H
sprezystym, SFENA 27-16 +37 270 e B g i
Komp yjny z zawi A-10000 = — — — — - - — i — — — stosowany w ukladzie nawigacji iner-
sprezystym, Litton cjalnej LN 33 i LN 39
Kompensacyjny wahadlowy, Smiths 10—49, <1029, <0,05% — - 0,002 — — —40+ 490 — —_ 0,74+0,1 stosowany w ukladach nawigacji
Industries Limited przy 20°C z przetwornikiem fotoelektrycznym
Kompensacyjny z zawieszeniem +1 do 10— 10— 0,001 — A — —_— o] — i ojemnodciowy przetwornik miaro-
?:f:!stzem Q-Flex, Sundstrand +20 - 511 w ukladzie xginieowym P
pa
| K acyj i i ! g s R :
ipensacyjny  z iem | QA , <0,05 wss <0,02% | 0,025%/°C | 0,025%/°C = = 25 x44 — jemnoéciowy ik p o
E}:}lfz(s}sstxm Q-Flex, Endevco 116-15 — 107 | <0,059 2 c 2 :\ry réinicowy a
Kompensacyjny wahadlowo-plywa- <0,08 +0,259% 54+ --110 79 51x24 0,54-0,1 kompensacje tem; -
L X X — — - —54+ B K peraturowq przepro
kowy, Elliot Brothers 41do 10—29} 0,059 ke 44°C+110°C wnd:n si:]n pomoca odpowiednich
100 +0,2% : dlawikéw
i(ompensacyjn'y wabadlowo-plywa-| AP-SI +1 do 41029,  0,5% = 0,08 +0,2%, — —_ —_ —54+- 4110 79 52x24 0,540,1
owy, Marconi Avionies 41000 2% 44°C-+110°C
Kompensacyjny wahadlowo-plywa-| JT-21 +0,5 do +0,19 +0,05 0,002 | 0,005%/°C —30++80 180 89 X 46 X 62 —
kowy, SFIM ﬁ‘-gig £12 2x10—05| % 0,03 = ’ TR o e

cd. na s. 9




PROTOTYPY

Beaech Aircraft Starship 1 ® USA e

TurboSmiglowy samolot sluzbowy o niekowencjonalnym
ukladzie

W sierpniu 1983 r. firma Beech Aircraft Corp. rozpoczelta
proby w locie zmniejszonego w skali 0,85:1 prototypu
8/10-miejscowego samolotu sluzbowego o jeszcze bardziej
awangardowym ukladzie niz samoloty Avtek i GP-180.
W budowie znajduje si¢ 6 prototypéw o naturalnej wiel-
koSci — proby pierwszego z nich maja sie rozpoczgé w
koncu 1984 r.

Uklad samolotu jest wynikiem 5 lat badan majacych
na celu zbudowanie samolotu o duzej predkosci przy
zmniejszonym, w poréwnaniu z obecnymi $miglowymi i od-
rzutowymi samolotami stuzbowymi, zuzyciu paliwa, o niz-
szym poziomie halasu w kabinie, o duzej statecznos$ci we
wszystkich fazach lotu i o mniejszej asymetrii ciggu w
przypadku jednego silnika nie pracujgcego. Stwierdzono,
ze mozna to osiggna¢ budujgc samolot w ukltadzie kaczki
bez centralnego, pionowego statecznika (ktéry przenosi
hatas i drgania do kabiny), z przednim platem o zmiennej
geometrii, z pchajgcymi $miglami i gondolami silnikowymi
umieszczonymi blisko podiuznej osi symetrii, lecz nie sty-
kajgcymi sie z kadlubem. Przedni plat o rozpietosci 8,07 m
jest normalnie ustawiony skosnie i tylko w chwili wypusz-
czenia klap plata gléwnego ustawia sie¢ pod katem prostym.
Plat gléwny ma duzg cieciwe u nasady i jest zaopatrzony
w klapy Fowlera, a na koncach w plyty brzegowe ze ste-
rami kierunku. Struktura platowca jest wykonana z lami-
natu i tytanu. Dzieki takiej konstrukecji $ciany kadluba
majg grubo$é tylko 6,4 ¢cm, w poréwnaniu z 1115 cm dla
typowej konstrukcji ze stopu lekkiego, co zwigksza obje-
to$¢ kabiny. Kabina pasazerska o standardowym uktladzie
z 9 fotelami, toaleta i dwoma pomieszczeniami bagazowymi
dostepnymi w locie jest obliczona na ro6Znice ci$nien
0,58 daN/cm2. Wyposazenie kabiny zalogi dostarczyla firma
Collins. Zmniejszony prototyp jest napedzany silnikami
Pratt Whitney PT6A-135, natomiast normalne prototypy
i samoloty seryjne beda zaopatrzone w silniki PT6A-60
o mocy startowej zdlawionej do 736 kW (1000 KM), z 4-to-

patowymi $miglami. Cen¢ samolotu szacuje sie na
2743 000 dol. (wg kursu z 1983 r.).
Masa do startu maks. 5670 kg
Dane techniczne Predko$¢ przelotowa maks. 644 km/h
Wznoszenie maks. 16,8 m/s
Rozpiegtosé 16,63 m Wysoko$§¢ przelotowa 12500 m
Dlugosé 13,84 m Zasieg z 45-min rezerwg paliwa 3334 km
Wysokoéé 3,92 m W.K
cd. ze s. 8 czestotliwo$eia pracy (do 2,5 kFz) i duzg odpornoScig na

firmy Litton z ukladu nawigacji bezwladno$ciowej bezkar-
danowej LR-80 HARS i typu 131 firmy SFENA. Dane
techniczne podaje tabl. 3.

W opisach patentowych [14, 16] przedstawiono schematy
elektryczne takich przyspieszeniomierzy, w ktérych nacisk
polozono na osiggniecie maksymalnej stabilnosci pracy w
réznych temperaturach, na minimalizacje zmian czulo$ci
przez wykorzystanie sygnatu roéznicowego i osiggniecie ni-
skiej czuloéci sygnalu wyjSciowego na zmiany napigcia
zasilania przy malej zlozonos$ci ukladu elektrycznego. Inte-
resujace rozwigzanie przyspieszeniomierza tego typu przed-
stawia opis patentowy [11], w ktérym jako wahadlo zasto-
sowano plaskie kolo wykonane z materialu ceramicznego
podwieszonego na sprezynach plaskich. W przyspieszenio-
mierzu tym zastosowano oryginalng metode kompensacji
zmian indukeji magnetycznej wskutek zmian temperatury
przez zmiane szeroko$ci szczeliny powietrznej w funkcji
{emperatury.

W tabl. 3 przedstawiono podstawowe dane techniczne
niektérych przyspieszeniomierzy tego typu, a na rys. 9
i 10 — niektére z nich.

Nalezy podkre§lié, ze opisana grupa przyspieszeniomierzy
jest najszerzej stosowana w praktyce. Przyspieszeniomierze
tego typu charakteryzuja sie bardzo dobrymi wiasciwo-
éciami mechanicznymi, malg histereza, duza stabilnoscia
w czasie, dobrg liniowoscig charakterystyk, wysoka gornag
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narazenia mechaniczne (mp. na udary o amplitudzie
200--500 g i wibracje z amplitudg 35 g do 2 kHz) [4].

Rys. 10. Przyspieszeniomierz typu FA-2 firmy Ferranti (tabl. 3)
(ubok podziatka calowa)

Literature zamiescimy w cz. II artykutu.



POMOCE KONSTRUKCYINE

e

Badania statyczne konstrukcji lotniczych (I)

Rola prob statycznych w pracach badawecezych
nad prototypem samolotu

Dos$wiadezalna weryfikacja wilasciwo$ci wytrzymaloScio-
wych prototypu samolotu ma ogromne znaczenie w proce-
sie powstawania nowej konstrukcji i wprowadzania jej do
uzytkownia. Badania statyczne dotycza w tej dziedzinie
dwoéch obszaréw:

® Stanowig wazne narzedzie dla konstruktora juz w fazie
projektowania, jako Zrédlo informacji o przydatno$ci przy-
jetych rozwigzan konstrukcyjnych, nowych technologii lub
materialéw, wprowadzonych modeli obliczeniowych. W tym
zakresie prowadzi sie badania na prébnych elementach
konstrukcyjnych lub konstrukcjach modelowych (rys. 1-+4).
Z wyniké6w tych badan konstruktor korzysta na biezgco,
wprowadzajgc odpowiednie zmiany do powstajacego pro-
jektu. Sg one zatem istotnym skladnikiem projektowania.

® Drugi obszar wykorzystania préb statycznych jest bar-
dziej rozlegly zar6éwno pod wzgledem zakresu badan, jak
tez dostarczanych informacji, ich waznos$ei i mozliwosci
wykorzystania. Sg to préby gotowych konstrukcji proto-

typowych, Cel ich jest podwéjny. Sg one istotng czescig

Rys. 1. Proba statyczna probki konstrukeyjnej. Powloka duralo-
wa o grubosci 0,8 mm, usztywniona oémioma podiuznicami o prze-
kroju katownika 20 X 20 X 1,5 mm i czterema wregami. Mocowa-
nie usztywnien za pomocg klejenia z dociskiem technologicznym
nitami. Prébka obcigzona momentem skrgcajgcym. Widoczny si-
townik hydrauliezny i silomierz mechaniczny. Po obu stronach
dzwigni obcigzajgcej znajdujg sie czujniki indukecyjne do pomia-
ru przemieszczen liniowych. Fot. A. Szczepaniak
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wymaganych przez nadzér panstwowy badan dowodowych,
ktérych zadaniem jest potwierdzenie przez konstrukcje
przyjetych zalozen wytrzymalo$ciowych. Stanowia prak-
tyczne potwierdzenie prawidlowo$ci obliczen wytrzymato-
Sciowych lub w przypadkach, gdy obliczenia takie nie moga
by¢é w pelni wiarygodne, uzupelniaja je czy nawet wrecz
zastepuja. Bez przeprowadzenia okre$lonego zakresu prob

Rys. 2. Préobka konstrukcyjna o parametrach geometrycznych jak
na rys. 1, ale tylko nitowana, po wutracie statecznoSci wskutek
obcigzenia momentem skrecajagcym. W proébie prowadzono pomia-
ry tensometryczne dla okre$lenia warto$ci naprezen krytycznych.
Fot. A. Szczepaniak

Rys. 3. Prbébka konstrukcyjna duralowa o gabarytach jak na
rys. 1, z lgczeniem elementéw za pomocy kleju z dociskiem tech:
nologicznym nitami. Blacha pokrycia o grubosci 0,8 mm, osiem
podiuznic o przekroju omegowym 20 X 20 X 20 X 1,5 mm. Widoczne
zniszczenie po utracie stateczno$ci wskutek skrecania. Fot, A.
Szezepaniak

statycznych nie jest mozliwe wykonanie oblotu prototypu,
bardzo waznego momentu w calym ciggu prac nad po-
wstaniem nowego samolotu, rozpoczynajgcego etap nie-
zbednych badan wlasciwosei lotnych. W zakres ten wcho-
dzg préby najwazniejszych ze wzgledu na bezpieczenstwo
lotu fragmentéw konstrukeji platowea, takich jak mecha-
nizmy sterowania, usterzenie, skrzydla, lotki, klapy, pod-
wozie, mocowanie zespolu napgdowego. Pierwsze loty, w
zwigzku z brakiem pelnego materialu informacyjnego z ba-
dan, musza odbywaé sie przy pewnych ograniczeniach pred-
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Rys. 4. Pr6bka z rys. 3 po wykonaniu przekroju poprzecznego.
Fot. A. Szczepaniak

kosci, mas i przecigzen, wynikajaeych z manewréw. Ogra-
niczenia te sg zdejmowane stopniowo, wraz ze stopniowa
realizacja coraz wiekszego zakresu préob. Uzytkowanie sa-
molotu bez ograniczen wymaga wykonania z pozytywnym
wynikiem wszystkich przewidzianych w tym celu préb.
O ich rodzaju i liczbie, a takze stawianych wymaganiach
decyduja przepisy budowy sprzetu lotniczego, nadzér pan-
stwowy i konstruktor. Pozytywna ocena konstrukcji pod
wzgledem wytrzymato$ci jest mozliwa wtedy, gdy obiekt
poddany prébom spelni wszystkie stawiane przed nim
wymagania. Najogélniej wymagania te mozna sprowadzi¢
do trzech:

— wystarczajacej sztywnosci,

— wystarczajgcej wytrzymalosci,

— prawidlowego funkcjonowania zespoléw sterowania w
warunkach obcigzenia dzialajgcego na platowiec.

Ww. wymagania dzielg proby statyczne na trzy odpowied-
nie grupy: sztywnosciowe, wytrzymalo$ciowe i funkcjonal-
ne, przy czym te ostatnie sg wykonywane wraz z prdébami
wytrzymalo$ciowymi i wiazg sie¢ z fragmentem ich reali-
zacji.

W wyniku préb sztywno$ciowych zostaje okreS§lona rze-
czywista sztywno$é konstrukeji. Jej warto$é wyznacza
maksymalna predko$é samolotu ze wzgledu na mozliwosé
wystgpienia drgann samowzbudnych skrzydel, usterzenia
i kadluba. W przypadku, gdy otrzymana z préb sztywnosé
jest zbyt mala, stawiane sg odpowiednie ograniczenia co
do maksymalnej predkosci lotu. Jednocze$nie wyniki préb
stuzg do sprawdzenia obliczen zwigzanych z teoretycznym
rozwazaniem mozliwo$ci wystgpienia tych drgan tzw. ana-
lizg flatterowg. Ciggi mechanizméw sterowania muszg byé
rowniez wystarczajaco sztywne, aby przy wystepujacych
w locie obcigzeniach powierzchni sterowych podatnosé tych
ciggdw nie zmniejszata zbytnio dysponowanego przez pilo-
ta zakresu wychylen sterow i lotek. Zmniejszenie to nie
moze przekraczaé 20% calkowitego zakresu przy obcigze-
niach wynoszgcych 40% maksymalnych obcigzen, ktoére
mogg pojawié sie teoretycznie w eksploatacji.

Rys. 5. Przyklad zastosowania katomierza wahadlowego w probie

mechanizmu sterowania lotkami, przy wprowadzeniu obcigzenia
od strony lotki (obciazenie momentem zawiasowym). Fot. W. Gar-
barczyk é
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W zwiazku z tym, ze préoby wytrzymaloéciowe maja bez-
posredni wplyw na stan konstrukeji i ich efekty moga
wpltywaé na pomiary sztywno$ci zlozonych zespoléw kon-
strukeji, proby sztywnoS$ciowe nalezy wykonywaé w pierw-
szym etapie badan, przed prébami wytrzymatosciowymi.
Wytrzymalto$¢ konstrukcji musi gwarantowaé przeniesienie
bez odksztalcen trwalych obcigzenn o okreslonej wartosci
i rozkladzie, zwanych obcigzeniami dopuszczalnymi, naj-
wiegkszymi jakie mogg wystapi¢ w danych warunkach lotu
lub kontaktu z ziemig. Wymagane jest réwniez, aby kon-
strukcja nie ulegla zniszczeniu przy obcigzeniach odpowied-
nio zwiekszonych (zwanych niszczgcymi), powstajacych w
wyniku pomnozenia obcigzen dopuszczalnych przez wspoi-
czynnik bezpieczenstwa. Jego warto$é¢ jest zalezna od wy-
magan konkretnych przepisow, badanego zespotu lub ele-
mentu konstrukcji, materiatu, z ktérego jest on wykonany
i przypadku obcigzenia. Mie$ci sie ona w zasadzie w gra-
nicach 1,3--3, ale najcze$ciej uzywana jest warto$¢ 1,5.

W zakres préb funkcjonalnych wchodzi sprawdzenie

Rys. 6. Préba narty wykonywana na oddzielnym stoisku

funkcjonowania mechanizméw sterowania i swobody ru-
chéw steré6w i lotek w warunkach obcigzen dopuszezal-
nych na skrzydle lub usterzeniu. Wymaganie dot. funkcjo-
nalno$ci jest rowniez sprawdzone posrednio, przez obser-
wacje wizualng i pomiary sit w popychaczach w prébach
wytrzymatos$ciowych mechanizméw sterowania. Chodzi tu
o stwierdzenie, czy nie wystepujg oparcia i zaciecia w me-
chanizmach. Nalezy zauwazy¢, ze wykonywane w probach
statycznych proby funkcjonalne majg niewielki zakres, ale
dotycza bardzo waznych zespoléw Kkonstrukeji platowea,
decydujacych o jego bezpiecznej eksploatacji. Niezaleznie
od oméwionych w artykule, wykonuje sie w badaniach
samolotu wiele réznego rodzaju préb funkcjonalnych nie
zwigzanych z prébami statycznymi..

Drugim zadaniem, jakie spelniaja préby statyczne goto-
wych obiektéw, jest zebranie danych do$wiadczalnych
o statyce konstrukeji rzeczywistej, przeznaczonych na uzy-
tek konstruktora. Celowi temu sluzg szczegélowe obserwa-
cje zachowania sie konstrukcji, a przede wszystkim po-
miary, wykonywane w f{rakcie préb, w wyniku ktérych
uzyskuje sie warto$ci odksztalcen liniowych i katowych
struktury, naprezen, si! w elementach pretowych oraz mo-
mentéw gnacych i skrecajacych. Przeprowadzenie proby do
obcigzen wyzszych niz wynika to z wymagan dowodowych,
az do zamierzonego zniszczenia konstrukeji, umozliwia
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okreslenie rzeczywistych zapaséw wytrzymatodei zniszczo-
nego elementu czy zespolu. Uzyskane w prébach wyniki
pomiaréw i obserwacji sg podstawa dokladnych analiz
i wnioskébw z pracy konstrukcji i jej wytezenia, popraw-
nosci metod i modeli obliczeniowych, zastosowania badan
na elementach prébnych i ich przydatnos$ci. Uwzglednia-
jac wszystkie wnioski konstruktor pracuje nad poprawie-

Rys. 7. Zastosowanie czujnikéw zegarowych do pomiaru wielko$ci
luzu migdzy turbing a plaszczem silnika SO-1 w proébie dla przy-
padku wyrwania do n=n . Silnik w proébie zabudowany na

kadlubie platowca TS-11 Iskra. Fot. W. Garbarczyk

niem konstrukeji, doprowadzeniem jej do mozliwie opty-
malnej postaci pod wzgledem wytrzymaloSciowym i maso-
wym.

W prébach gotowych konstrukeji prototypowych rozroz-
nia si¢ trzy rodzaje, ze wzgledu na badany obiekt:

— proby matych, lecz waznych fragmentéw konstrukeji,
np. okué i okolic ich zabudowy w otaczajacej strukturze,
prowadzgce najczesciej do zniszczenia w koncowym etapie
préb; ich koniecznosé moze wynikaé z wymagania wyzsze-
go wspblczynnika bezpieczenstwa dla tych elementéw niz
wspolczynnik dla pozostalej struktury, albo tez z wyma-
gan konstruktora,

— préby zespoléw konstrukcyjnych, np. skrzydel, kadiu-
ba, podwozia, usterzenia 1lub ich fragmentéw, np. lotki
sterbw, nart (rys. 5-+7); préby te sa wykonywane czesto
na oddzielnych stoiskach, poza platowcem,

— proby calego platowca; w tych prébach sa obcigzone
wszystkie jego glowne zespoly w sposOb zapewniajgcy pel-
ng réwnowage badanego obiektu przy obcigzeniach sitami
aerodynamicznymi, ciggiem silnika i silami masowymi
(rys. 8, 9).

Podstawowe zagadnienia zwigzane z badaniami statycznymi
Opis préby statycznej

Realizacja proby statycznej polega na przylozeniu do

£

Rys. 8. Proba calego platowca. Zdjecie wykonane przy obcigzeniu
dopuszczalnym. Widoczny ukiad dzZwigniowy oraz sprezyste ugigcie
skrzydel pod obcigzeniem. Fot. W. Garbarczyk
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Rys. 9. Proba wytrzymatoSciowa calego ptatowca wykonywana
przy uzyciu mostow suwnicowych. Fot. W. Garbarczyk

badanego obiektu obcigzen zewnetrznych, obserwacji za-
chowania si¢ konstrukcji oraz pomiarze i rejestracji inte-
resujgcych badacza wielkosci fizycznych, okreslajgcych stan
obiektu. Stan ten, jako bezposredni efekt dzialania obcig-
zen, charakteryzuje jednoznacznie statyczne wlasciwosci
wytrzymaltosciowe badanej konstrukcji, Realizacja proéb

,’“"”’
P

Rys. 10. Sposoéb wprowadzenia momentu skrecajgcego w skrzydio
podczas proby sztywno$ciowej. Fot. Z. Zych

sztywno$ciowyeh i wytrzymalosciowych jest podobna. Ro6z-
nice, wynikajace z odmiennych celéw tych proéb, dotycza
wielko$ci przykladanych obcigzen i ich liczby.

W prébach sztywno$ciowych obcigzenia nie przekraczajg
40%0 obcigzen dopuszczalnych i sprowadzaja sie do niewiel-
kiej liczby sit skupionych Iub momentéw skrecajacych,
przykladanych w okreS$lonych przekrojach (rys. 10). Obcig-
zenia przykladane sg stopniowo, np. co 10% obcigzen do-
puszczalnych. Zmiana obciazen miedzy kolejnymi pozio-
mami odbywa sig¢ ptynnie i powoli, w celu uniknigcia efek-
tow dynamicznych, zapewnienia wymaganych proporcji
miedzy wszystkimi silami oraz ze wzgledu na konieczno$é
kontroli zmian stanu konstrukecji wraz ze zmieniajgcymi
sie obcigZeniami. Jest to wazne zwlaszcza w poblizu i po-
wyzej obcigzen dopuszczalnych. Realizacja obcigzen niszczg-
cych wymaga szczegblnej ostroznosci i zabezpieczen przed
skutkami, jakie pocigga za sobg gwaltowne wyzwolenie sie
energii sprezystosci nagromadzonej w materiale konstruk-
cji. Na rys. 8 wida¢ sprezyste ugiecie skrzydila samolotu
w prébie dla przypadku ,Punkt A krzywej wyrwania”.
Inne przyklady sprezystych odksztalcen konstrukeji pod-
czas proby pokazano na rys. 11 i 12, Przykladowe obiekty
po proébie niszczacej pokazano na rys. 13--16. Na rys. 17
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Rys. 11. Proba statyczna duzego platowca o niekonwencjonalnym
ukladzie (usterzenie mocowane na dwoch belkach ogonowych).
Widoczna utrata statecznosci pokrycia

pokazano pogladowo przykladowy przebieg obcigzenia w
probie wytrzymatosciowej.

Na kazdym z zadanych poziomoOw obcigzenia utrzymy-
wane sg w czasie niezbednym do dokonania obserwacji,
odezytu wskaznikOw pomiarowych i rejestracji pomierzo-
nych wartosci. Pomiary wykonuje si¢ najczeSciej w za-
kresie obcigzen dopuszezalnych, rzadziej powyzej nich.
Chodzi w tym przypadku o maksymalne skrocenie czasu
utrzymywania konstrukecji w stanie silnego wytezenia, zbli-
zonego do jej granicznych mozliwosci.

Pierwszym etapem statycznej proby wytrzymaloSciowej
jest obcigzenie wstepne. Jego warto$é wynosi 40--60% ob-

cigzenia dopuszczalnego, co jest dla konstrukeji obecigzeniem

bezpiecznym, ale spelniajacym zarazem istotne zadania.
Jedno z nich polega na dopasowaniu do siebie wszystkich
wspolpracujacych ze soba elementéw i likwidacji luzéw
na polaczeniach. Dzieki temu struktura pracuje prawidlo-
wo i jest mozliwa wladciwa interpretacja wynikéw pomia-
réow. Drugim zadaniem, spelnianym przy okazji pierwsze-
go, jest sprawdzenie pracy urzadzen obcigzajgeych. Po
osiggnieciu obcigzenia wslepnego nastepuje stopniowe od-
cigzanie do stanu zerowego obcigZzenia.

Kolejny etap prob to obcigzanie do stanu dopuszczal-
nego, odcigzanie do stanu zerowego i ponowne obcigzanie
do 10% obcigzenia dopuszczalnego. Przy tym obcigzeniu
nastepuje sprawdzenie, czy nie pojawily sie odksztalcenia
trwale. Sprawdzenie to polega na porownaniu aktualnego
stanu konstrukecji z jej stanem na tym samym poziomie
obcigzenia, w poczatkowej fazie etapu proéby. Poréwnanie
to dotyczy zaréwno stanu wizualnego, jak i wartosci od-
ksztalcen uzyskanych z pomiarow. W tym etapie préby
wytrzymaloSciowej wykonywana jest, je$li zachodzi taka
konieczno$é, proba funkcjonalna. Przy obcigzeniu dopusz-
czalnym dzialajagcym na platowiec kontroluje sie prace
system6bw sterowania — sterdw, lotek, mechanizméw i ich
napedu. Muszg one w tych warunkach pracowaé bez za-

Utrata statecznosci ptatowca

pokrycia bvelki
2z rys. 11 przy obcigzeniu usterzenia

Rys. 12. ogonowej
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Rys. 13. Przykladowy obraz zniszczenia fragmentu kadiuba z mo-
cowaniem okucia. Fot. W. Garbarczyk

cigt i oparé, powodujacych niebezpieczne sytuacje w locie.

W trzecim etapie préoby obciazenie wzrasta stopniowo az
do obcigzenia niszezacego (nalezy je utrzymaé ok. 30 s).
Jesli konstrukeja nie ulegnie zniszezeniu, nastepuje stop-
niowe odcigzanie do stanu zerowego. W przypadku, gdy
nastapi zniszczenie, niezbedne jest wykonanie dodatkowych
badafx materialowych zniszczonego elementu. Ich celem jest
okreslenie rzeczywistych wlasciwosei wytrzymalo$ciowych
w miejscu zniszczenia, konieczne do wla$ciwej interpreta-
cji wyniku proéby.

Badania pewnych konstrukcji wymagaja nagrzewania
obiektu w probie do temperatur duzo wyzszych od tem-
peratury otoczenia. Wynika to ze znacznych zmian wla-
Sciwo$ci mechanicznych niektérych materiatéw w podwyz-
szonych temperaturach, do ktérych moze si¢ nagrzaé kon-
strukcja podczas eksploatacji. Nagrzewanie powoduje np.
opér powietrza przy duzych predkos$ciach lotu lub wysoka
temperatura otoczenia i naslonecznienie w krajach o gorg-
cym klimacie. Wladciwosci wytrzymalo$ciowe laminatéw
opartych na zywicach epoksydowych gwaltownie spadaja
w temperaturach rzedu 60--70°C, a do takich wlasnie
temperatur moze nagrzaé si¢ powierzchnia niektérych
fragmenté6w samolotu lub szybowca w czasie uzytkowania
w strefie tropikalnej. Nalezy dodaé, ze nagrzanie od pro-
mieni slonecznych jest zalezne od gladko$ci powierzchni
i jej barwy, stad zalecany jest i stosowany w praktyce
kolor bialy dla konstrukcji laminatowych, poddanych sil-
nemu dzialaniu slonca. Przy realizacji takich préb poja-
wiaja sie dodatkowe problemy techniczne, jak np. zwig-
zane z koniecznoscig odtworzenia i utrzymania okre$lone-
go rozkladu temperatur badanej struktury.

Préby statyczne wykonywane sa w laboratorium wy-
trzymalo$ciowym, specjalnie do tego celu przystosowa-
nym i wyposazonym. Musi ono dysponowaé¢ fundamentem
silowym z mozliwoscia mocowania obiektéw poddawanych

Rys. 14. Zniszczenie belki ogonowej platowca z rys. 11 w miejscu
najwiekszego momentu zginajacego belkeg, przy obcigzeniu uste-
rzenia poziomego -
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badaniom, konstrukcji stoisk i urzadzen sluzgcych do rea-
lizacji silt. Jesli fundament nie spelnia odpowiednich wyma-
gan, konieczna jest mocna, stalowa konstrukcja prze-
strzenna 2z przestawialnymi elementami, zamykajaca w
sobie wszystkie realizowane obcigzenia. W sklad wyposaze-
nia laboratorium wchodzg réwniez typowe elementy stoi-
skowe, urzadzenia do realizacji sit i zwigzane z nimi
oprzyrzadowanie, takie jak typowe uchwyty, sworznie, lin-
ki, przylepce (stuzace do wprowadzania sit w powierzchnio-

Rys. 15. Skrzydlo metalowe zniszczone w prébie wytrzymalo§cio-
wej dla przypadku najwigekszego obcigzenia skrzydia, przy obcig-
2eniu calego platowca. Widoczny fragment ukladu diwigniowego
z wywazeniem za pomocg odwaznikéow. Fot. A. Szczepaniak

we fragmenty konstrukecji) oraz oprzyrzadowanie pomia-
rowe. Laboratorium musi mieé wlasny warsztat mecha-

niczno-$lusarski. W przypadku prowadzenia préb w pod-
wyzszonych temperaturach wyposazenie musi byé uzupel-
urzgdzeniami

nione dodatkowo specjalnymi grzewczymi

Rys. 16. Odsloniete miejsce zniszczenia diwigara skrzydta z nos-
kiem z tworzywa sztucznego. Fot., A. Szczepaniak

i komorg temperaturowg lub innym systemem nagrzewa-
nia obiektu badan.

Program préb

Przygotowanie préb i ich przebieg sa zgodne z progra-
mem, wykonanym w oparciu o przepisy budowy sprzetu

lotniczego, wymagane przez organ nadzoru panstwowego
odbiorcy (uzytkownika). Program konieczny do uzyskania
$wiadectwa typu musi byé uzgodniony z tym organem.

Przepisy wymagaja wykonania préb sztywno$ciowych
skrzydel, lotek, statecznikéw, steréw, kadluba i mechaniz-
moéw sterowania oraz préb wytrzymaltosciowych wszystkich
zespolow istotnych ze wzgledu na bezpieczne uzytkowa-
nie samolotu. Proby wytrzymaltosciowe zwigzane sg z kon-
kretnymi przypadkami obcigzen w locie i na ziemi, kto-
rych uwzglednienia wymagajg przepisy. Najwazniejsze
z nich to obcigzenia:

— aerodynamiczne w locie,

— mechanizméw sterowania od obhcigzen aerodynamicz-
nych na sterach i lotkach,

— od zespolu napedowego,

— od podloza przy starcie, lgdowaniu i manewrach na
ziemi,

— masowe w locie i na ziemi,

— ci$nieniowe kabin hermetycznych.

% obcigzen dopuszezalnych
50 obfiaz/ma niszczaqce,
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Rys. 17. Przykladowy przebieg obcigzenia w prébie wytrzymato-
sciowej. Oznaczone etapy obcigzenia oraz punkty charakterystycz-
ne w probie

Do realizacji w probach typowane sa przypadki wymia-
rujgce, dajgce najwieksze obciazenia oraz takie, dla kt6-
rych wyniki obliczen wytrzymatosciowych budzg watpli-
wosci.,

Badania statyczne prototypu skladaja sie z kilkudzie-
sigciu prob. Dla préb sztywno$ciowych w programie na-
lezy podaé:

— najwieksze wartosSci obcigzen, jakie zezwala sie przy-
tozy€, miejsce i sposdb ich przylozenia,

— rozmieszezenie punktéw pomiaru odksztalcen,

— sposbb wyznaczenia sztywnosei,

— warto$é sztywno$ci wymagang przez przepisy.

Natomiast dia kazdej z prob wytrzymatosciowych w pro-
gramie muszg by¢ podane:

— warto$ci obcigzen dopuszczalnych i ich rozlozenie na
konstrukeji,

— wspblezynnik obcigzen niszczacych,

— wymagania dotyczgace sposobu realizacji proby,

— rozmieszczenie punktéw pomiarowych,

— metoda uwzglednienia rozrzutu wiasciwosci
malosciowych materialu konstrukeji,

— kryteria oceny wyniku proéby.

Obciazenia zewnetrzne ciggle sg zastapione w programie
sitami skupionymi, gdyz praktycznie w takiej tylko po-
staci moga by¢ zrealizowane w proébie. Oczywiscie im wiek-
sza jest ich liczba, tym dokladniejsze odwzorowanie obcig-
zen rzeczywistych, ale jednoczesnie bardziej skomplikowa-
na realizacja proby.

wytrzy-

PRENUMERATA ROCZNA
NAJPEWNIEJSZA FORMA NABYCIA
NASZEGO CZASOPISMA
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Robin ATL ® Francja ®

Samolot szkolny

KONSTRUKCJA. Jednosilnikowy,
miejscowy dolnoplat o konstrukcji
szanej z chowanym podwoziem.

Plat. Obrys trapezowy, profil NACA 43015
(modyfikowany), wznios 6° skrecenie geo-
metryczne 3952°, kat zaklinowania 3°, w
wersji z silnikiem JPX-VW-2005 skos kra-
wedzi natarcia do przodu 7,5°. Konstrukecja

dwu-
mie-

dwudzielna, jednodiZwigarowa z pomocni-
czym dzwigarkiem tylnym, drewniana.
Dzwigar gléwny z drewna brzozowego

($rodnik) i okumé (pasy). Zebra kratowni-
cowe, Kklejone z listew. Pokrycie noska
skrzydta — sklejka z drewna okumé o gru-

bosci 1,6 mm. Cale skrzydlo (nosek i
splyw) pokryte tkaning dakronowg, napre-
zong przez pomalowanie odpowiednimi

substancjami chemicznymi. Noski skrzydet
w czeSciach przykadlubowych mieszczg
zbiorniki paliwowe. Klapy i lotki o zbli-
zonej konstrukcji, analogicznej do rozwig-
zann stosowanych w poprzednich konstruk-
cjach Robin: szkielet metalowy duralowy,
pokrycie dakronowe. Wychylenie klap
maks. 60°. Lotki wywazZzone masowo. Kon-
strukcja plata lokalnie wzmocniona w
miejscu mocowania goleni podwozia glow-
nego — na 2ebrze ograniczajagcym zbior-
niki. Pod lewym skrzydlem rurka Pitota.
Kadhub. Konstrukecja skorupowa z kom-
pozytu epoksydowo-szklanego, formowana
z dwoch poléwek; podziat w plaszczyznie
symetrii. W przedniej czeSci kadluba mie-
Sci sie zespdl napedowy, mocowanie pod-
wozia przedniego i kabina pilotébw. Ku
tylowl kadiub plynnie przechodzi w' belke
o przekroju kolowym — strefa przejécia
tworzy owiewke skrzydlo—kadilub. Kabina
pilotbw z miejscami obok siebie, klima-
tyzowana. Oszklenie kabiny dwuczeg$cio-
we. Ostona kabiny podnoszona w goére ku
przodowi. Tylna cze§¢ oszklenia zdejmo-
wana do demontazu skrzydel. Skorupa ka-
diluba podparta piecioma wregami.
Usterzenie. Usterzenie w ukladzie V
(Rudlickiego), obrysy usterzenia trapezo-
we, kat rozwarcia plaszezyzn usterzenia
110°. Konstrukcja statecznikébw drewniana
dwudzwigarowa, pokrycie noskéw sklejko-
we, dalej — dakronowe. Stery o konstruk-
cji analogicznej do klap i1 lotek — szkie-
let duralowy, pokrycie dakronowe. Stery
wywazone masowo. FPod usterzeniem na
belce kadiubowej umieszczona jest pletwa-

DANE TECHNICZNE
(dla wersji z silnikiem JPX PAL 1300;
w nawiasach dla wersji z silnikiem

JPX-VW-2005)

Rozpietosé 10,24
Dlugoéé 6,80
Wysokos§é 1,90
Cieciwa skrzydla u nasady 1,50
Cieciwa skrzydia na koncu 0,80
Baza podwozia 1,63
Rozstaw podwozia 2,92
Srednica $migta 1,50
Szeroko§¢é wnetrza kabiny 1,10
Powierzchnia skrzydla 12,0
Wydluzenie skrzydla 8,73
Masa wlasna 230
Masa startowa maks. 420
Masa zalogi 154
Masa bagazu 10
Masa paliwa 36
Obcigzenie powierzchni maks. 3B
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-ploza,

stanowigca takze okucie do kotwi-
czenia samolotu.
Sterowanie. Sterownice w kabinie (drgz-

ki i pedaly) zdwojone. Sterowanie lotka-
mi — linkowe, sterami — popychaczowo-
-linkowe, w ukladzie sterowania sterami
znajduje sie mieszacz, usytuowany w ka-
diubie za tylnym dzwigarkiem skrzydia.
Wychylanie klap elektryczne.

Podwozie. Stale, tréjkolowe 2z kolem
przednim. Golenie podwozia gléwnego spre-
zyste, z rowingu szklanego przesycanego
zywicg epoksydowg. Na kotach gléwnych
hamulce tarczowe typu samochodowego o
dzialaniu réznicowym, sterowane od ste-
rownic noznych. Hamulec postojowy. Pod-
wozie przednie teleskopowe, kolo na wi-
delcu, sterowane od sterownic noznych.
Amortyzator olejowo-powietrzny. Przewi-
dziane sg owiewki wszystkich k61 podwo-
zia (z laminatu).

Zesp6t mnapedowy. W prototypie silnik
trzyeylindrowy, dwusuwowy chtodzony po-
wietrzem JPX PAL 1300 o mocy 34,6 kW.
W samolotach seryjnych przewidziany jest
czterocylindrowy, plaski, chlodzony powie-
trzem silnik czterosuwowy JPX-Volkswa-
gen-2005 o mocy 44,7 kW. Smiglo Hoff-
mann HO 11A-150B75.

Instalacje. Paliwowa — dwa zbiorniki w
przykadiubowych partiach noskéw skrzy-
del, lgczna pojemno$¢ 50 1. Hamulcowa —
hydrauliczna typu samochodowego. Ogrzew-
cza — wymiennik ciepla na kolektorze
spalin, mieszacz na wejéciu do kabiny.

Wyposazenie. Niezbedny zestaw przyrzg-
dow pilotazowo-nawigacyjnych i kontroli
silnika, radiostacja VHF 720-kanalowa.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Znana francu-

ska firma Avions Pierre Robin w Dijon
w 1981 r. przystgpila do projektowania
nowego samolotu szkolnego spelniajgcego
dwa podstawowe zalozenia: niska cena i
niskie koszty eksploatacji. Tak powstat sa-
molot zupelnie odbiegajacy wygladem i
koncepcjg od dotychczasowych konstrukcji
Avions Pierre Robin. Wybrano technologie
najekonomiczniejszg w warunkach wytwor-
ni — <tagd konstrukcja mieszana. Silnik
takze jest nowg konstrukcjg zakladéw JPX
w Vibraye. W powstaniu samolotu dopo-
moglo takze opracowanie w 1982 r. ra-
portu o stanie lotnictwa cywilnego we
Francji — sklonil on dyrekcje Lotnictwa
Cywilnego do wspoOlpracy w opracowaniu
samolotu okreflonego wstepnie ATL (Avion
Trés Legér — samolot bardzo lekki). Za-
potrzebowanie na tego rodzaju samoloty
we Francji oceniono na ok. 400 szt.
Prototyp oblatano 17 czerwca 1983 r.;
jesienig tego samego roku wystartowatl
drugi prototyp w wersji 2z silnikiem
JPX-VW-2005 i skosem skrzydet do przo-
du. Przewiduje sie zmiany w usterze-
niu, polegajace na zwigkszeniu powierz-
chni sterow kosztem statecznikow (z
obecnych  25+40%  powierzchni  usterze-
nia). Opinie pilotow, ktoérzy zapoznali
sie z samolotem sa zdecydowanie pozy-
tywne. W 1984 r. samolot certyfikowano
wg przepisbw FAR-23. Przewidywana pro-
dukcja: 25 szt. w 1984 r., 75 szt. w 1985 r.,
100 szt. od 1986 r. Cena samolotu w 1984 r.
200000 FF (z radiostacjg VHF). Przewidy-
wana jest tez sprzedaz samolotéw w zesta-
wach do montazu. Jako dalszy etap roz-
woju konstrukeji przewiduje si¢ opraco-
wanie w oparciu o ATL motoszybowca 0O
rozpietosei 15 m.

Obcigzenie mocy maks. 12,1 (12,1) kg/kKW
Predko$é dopuszczalna 234 (234) km/h
Predko$é maks. 180 (208) km/h
Predko$é przelotowa
przy 75% mocy 160 (186) km/h
(10,00) m przy 55% mocy 136 (—) km/h
(6,70) m Predko$é ladowania 85 (85) km/h
(2,000 m Predkos$é przeciggnigcia z klapami 66 (—) km/h
(1,50) m ‘Wznoszenie 2,9 (2,5) m/s
(0,80) m Putap 4117 (=) m
(—) m Zasieg ok. 800 (ok. 700) km
(2,92) m Rozbieg
(1,50) m z trawy 220 (—) m
(1,10) m z betonu 115 (—) m
(12,0) m? Start na 15 m
(8,33) z trawy 325 (=) m
(340) kg z betonu 220 (— m
(540) kg Ladowanie z 16 m 240 (-)m
(154) kg Dobieg 90 (= m
(10) kg Zuzycie paliwa obliczeniowe 8,5 (12) 1/h
(36) kg
(45) kg/m? H.M.
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Lockheed TR-1 ® USA o

Samolot zwiadowczy dalekiego zasiegu

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jedno-
silnikowy, odrzutowy, calkowicie metalowy
$rednioplat.

Plat. Obrys trapezowy, bez skosu, lekki
wznios ujemny. Konstrukcja po6lskorupowa,
dwudzwigarowa catkowicie metalowa. Wne-
trze wykorzystane na strukturalne zbiorni-
ki paliwowe. W ok. 40% rozpieto§ci na
skrzydlach umocowane sa wysunigte
przed krawedz natarcia gondole zasobni-
kOw wyposazenia (sa one roznej wielkodei
w réznych wersjach samolotu). 70% krawe-
dzi sptywu skrzydla zajmujg czterosegmen-
towe Kklapy o konstrukcji metalowej. Lotki
réwniez konstrukceji metalowej. Na po-
dziale lotki-klapy na krawedzi splywu
umiejscowione sg wezlty mocowania pomoc-
niczych podwozi podskrzydtowych. Na gor-
nej powierzchni skrzydla umieszczone sg
spoilery. Koncowki skrzydel zagiete ku
dolowi, wzmocnione.

Kadlub. Przekroj owalny, klasyczna kon-
strukcja poétskorupowa, metalowa. W przed-
niej cze$ci kadluba znajduje si¢ wyposaze-
nie awioniczne, dalej ci$nieniowa kabina
pilota z ostong podnoszong w goére ku ty-
towi, wyposazona w fotel wyrzucany. Za
kabing usytuowany jest zbiornik paliwo-
wy oraz boczne wloty powietrza do silni-
ka, maja one przekr6j polkolisty przecho-
dzgcy w kolowy, kanaly wlotowe w kadiu-
bie 13cza sie w jeden. W rejonie wprowa-
dzenia noska skrzydla w kadlub znajduje
sie wneka podwozia glownego. Wszystkie
wolne przestrzenie wewnatrz struktury wy-
korzystane zostaly na zbiorniki paliwowe.
W wersji TR-1B zamiast zbiornika umiesz-
czonego za kabing znajduje sie druga ka-
bina (instruktora). W tylnej cze$ci kadiuba
usytuowany jest zesp6l napedowy oraz
wneka podwozia tylnego. Za usterzeniem
znajduje si¢ zasobnik spadochronu hamu-
jacego.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie Kkla-
sycznym, oba usterzenia o obrysie trape-
zowym, usterzenie pionowe lekko skoéne.
Klasyczna konstrukcja metalowa, stateczni-
ki wielodzwigarowe, na sterze wysokoSci
klapki wywazajace. Stery wywazone ma-

SOWO.
Sterowanie. Uklady mechaniczne ze
wzmacniaczami  hydraulicznymi dla po-

wierzchni sterowych, klapy wychylane hy-
draulicznie.

Podwozie. Podwozie typu torowego,
pomocniczymi podporami podskrzydlowymi.
Podwozie glowne jednogoleniowe, chowane
hydraulicznie ku przodowi, wngka zamy-
kana dwudzielng pokrywa, kola blizniacze
z hamulcami hydraulicznymi tarczowymi.
Podwozie tylne jednogoleniowe chowane
hydraulicznie w tylng cze§¢ kadluba, kola
blizniacze o malej $rednicy. Amortyzacja
obu podwozi olejowo-powietrzna. Pomoc-
nicze podpory skrzydlowe sg w formie
clastycznych goleni z zamocowanymi do
nich kolami blizniaczymi analogicznymi do
znajdujgcych sie¢ w podwoziu tylnym. Po-
mocnicze podpory skrzydlowe s odrzuca-

z

DANE TECHNICZNE (TR-1)
Rozpietosé E:

Diugosé

Wysoko§é

Powierzchnia nosna
Wydtuzenie skrzydla
Masa startowa maks,
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ne po starcie. Podczas lgdowania samolot
TR-1 analogicznie do szybowcéw podpiera
sie koncowky skrzydla o ziemie, w ostat-
niej fazie dobiegu. Dzialanie hamulcow
kot glownych moze byé uzupelnione wy-
puszezeniem spadochronu hamujgcego.

Zesp6t mnapedowy. Silnik odrzutowy jed-
noprzeplywowy Pratt-Whitney J75-P-13B o
ciggu 7560 daN. Obudowa wylotu dyszy
zaprojektowana w sposOb pozwalajgcy na
zminimalizowanie emitowanego promienio-
wania podczerwonego.

Instalacje. Paliwowa — zbiorniki skrzy-
diowe 1 kadlubowe o 1lgcznej pojemnosci
4448 1, mozliwo$¢ podwieszenia dwu zbior-
nikéw dodatkowych o pojemno$ci 3975 1
kazdy. Hydrauliczna — do sterowania pod-
woziem i klapami. Elektryczna — genera-
tory napedzane od silnika, akumulatory
niklowo-kadmowe. Tlenowa — butle i ma-
ska pilota, zapas tlenu umozliwiajacy diu-
gotrwale loty na duzej wysokoSci.

Radiostacja UHF, ILS,
autopilot, astrokompas (do
lotbw mnocnych), roznego typu fotokamery
do zdjeé pod réznymi kagtami, radar do
obserwacji bocznej SLAR, mozliwo§¢ mon-
towania aparatury do rozpoznania radio-
wego. Cze§¢é wyposazenia umieszczona jest
w gondolach na skrzydlach w celu utla-
twienia dostepu i obstugi. Samolot nie jest
uzbrojony.

ROZWOJ KONSTRUKCJI.
samolotu rozpoczeto wiosng 1984 r. na za-
moéwienie lotnictwa USA (USAF) i Cen-
tralnej Agencji Wywiadowczej (CIA). Mial
on sluzyé do rozpoznania strategicznego i
specjalnych misji ,,poszukiwawczych’”. Pod
koniec 1954 r. projekt zostal zatwierdzony
i w $cistej tajemnicy niewielki zesp6l spe-
cjalistbw rozpoczgt budowe dwu prototy-
péw. Samolot otrzymal oznaczenie U-2
(U = utility). Pierwszy lot samolotu odbyt
sig 1 sierpnia 1955 r. na pustyni Nevada.
Koncepcja samolotu przypomina nieco szy-
bowiec — jest to wykorzystane praktycznie:

Wyposazenie.
TACAN, ADF,

Projektowanie

wy Jjest lot szybowcowy badZz lot na sil-
niku zdlawionym do minimum, przez co
uzyskuje si¢ znaczne zwigkszenie zasiegu
(w zestawieniu osiggdw podane sg osiggi
w locie silnikowym). Pierwsze zamoOwienie,
opiewajace na 48 samolotow U-2 w wersji
jednomiejscowej i 5 w wersji dwumiejsco-
wej zlozone zostalo w 1956 r. Poniewaz
zmieniono wymagania dotyczace wyposaze-
nia i1 wzrosla znacznie jego masa, 30 z
ww. samolotow zaopatrzono w silniki o
wyzszym ciggu i powigkszono zbiorniki
paliwowe. Ujawniono dotychczas istnienie
nastepujgcych wersji samolotu:

— U-2A pierwsza seria (48 +5 szt.),
30 samolotéw wyposazono w silniki J75-P-13,
w produkcji od 1956 r.,

— U-2C — wersja ze zmienionym wypo-
sazeniem do prowadzenia rozpoznania ra-
dioelektronicznego, pierwsze samoloty prze-
kazano na poczatku lat szesédziesigtych,

— U-2CT treningowy wariant U-2C,
dwumiejscowy,

— U-2D — wersja
cza, do lotoéw na
opracowany w 1958 r.,

— U-2R — 12 egz. U-2C przebudowanych
w 1968 r., zmodyfikowane ksztalty przed-
niej i tylnej cze$ci kadluba (przedluzenie);
wersja do obserwacji meteorologicznych;
inne oznaczenie WU-2C; rozpigtos¢ powigk-
szona do 31,4 m,

— TR-1 opracowana w 1979 r. wersja
Z nowym wyposazeniem awionicznym (m.in.
SLAR), jest to zmodernizowany U-2R,

— TR-1A udoskonalony wariant TR-l,
oblatany 1 sierpnia 1981 r., zamowiono po-
czatkowo 23 szt.,

— ER-2 — zmodyfikowany TR-1A uzywa-
ny przez podlegle NASA Ames Research
Center w 1981 r.,

dwumiejscowa, badaw-
duzych wysokoS$ciach,

— TR-1B — dwumiejscowy, treningowy
wariant TR-1A, przeznaczony dla USAF
(sa to przebudowane samoloty wezeSniej-
szych wersji — ze zmieniong nowg awio-

nikg), zamoéwiono 2 szt.
Jeden z pierwszych samolotéw U-2 zo-

dzigki duzemu wydluzeniu i do$¢ wyso- stal w 1960 r. zestrzelony nad terytorium
kiej doskonaloéci aerodynamicznej mozli- ZSRR (w rejonie Swierdlowska).
Obcigzenie powierzchni 195,3 kg/m?
Obcigzenie ciggu 2,4 kg/daN
31,39 m Predko$¢ maks. 692 km/h
19,20 m Predkosé przelotowa ok. 400 km/h
4,88 m Pulap operacyjny 27 340 m
92,9 m? Zasieg maks. 4830 km
10,2 Dlugotrwalo§¢ lotu maks. 12 h
18 143 kg H.M.
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ANGIELSKIE CZASOWNIKI
I ZWROTY LOTNICZE (Vi)

.
., J
, -
i
5 —
6 —
7 —
B
9 —

10 —

11 —

12 —
13 —
14 —

15 —
16 —
17 —

18 —

19 —

20 —
21 —
22 —
23 —
24 —
25 —
26 —
27 —
28 —
29 —
30 —
31 —

32 —

33 —

34 —
35 —

36 —
37 —
38 —
39 —
40 —
41 —
42 —
43 —
44 —
45 —
46 —
47 —
48 —
49 —
50 —
51 —
52 —
53 —

54 —
55 —

56 —

wydmuchiwaé; unosi¢
(przez strumiefi gazu)
doplywaé opadowo (o pali-
wie)

zaburzaé¢ przeplyw,
lizowaé

plukaé strumieniem cieczy
topié

wykonywaé loty (na); uzyt-
kowa¢ w locie; pilotowaé
lecie¢ po kregu (nad lot-
niskiem)

lata¢ na samolocie $miglo-
wym

(pot.) lataé na czucie (bez
przyrzgdow i pomocy na-

turbu-~

wigacyjnych)

nurkowa¢; zmniejszaé Kkat
pochylenia, opuszczaé nos
samolotu

pilotowaé samolot z dwu-
sterem

p. recznie

oblatywaé (nowy sprzet)
wychodzié (z danego polo-
zenia w locie)
przelatywaé (nad)

lecie¢ po prostej
przelatywa¢ (na wylot),

przebija¢
zadziera¢, zwiekszaé Kkat
pochylenia, podnosi¢ nos
samolotu

wykonywaé¢ lot odwrécony,
lecieé¢ na plecach

byé latwym w pilotazu
zezwalaé na loty
przerywaé¢ lot; p. loty
staé sie¢ mglista (o pogo-
dzie)

rozpraszaé mgle

skiladaé (sig)

zmusza¢ do lagdowania; ulec
awarii

prognozowaé (pogode)
formowaé sie (w szyk)
lecie¢ w szyku

dotgczaé do szyku

zrzucaé¢ ladunki swobodnie
(bez spadochronu)

spada¢ swobodnie; wypusz-
cza¢ sie pod wlasnym cig-
zarem (o podwoziu)
obmarzaé, oszrania¢ sie (o
szybach kabiny)

mie¢ malty zapas paliwa
wypalaé¢ paliwo (oczekujge
ladowania)

zlewaé paliwo

awaryjnie z. p.
przelgczyé sie na awaryj-
ne zasilanie paliwem
zasilaé paliwem

zZ. p. opadowo
utrzymywaé (zalozone)
przecigzenie
wywolywaé p.

wW. ujemne p.
osiggaé¢; otrzymywaé;
bieraé (wysokosci);
sza¢ (predko$é)
(pot.) tankowaé (sie) ben-
zyng

nie mieé paliwa; mieé nie-
dostatek p.
dodawaé¢ gazu,
obroty

(pot.) lecie¢ wg przyrza-
dow

na-
zwiek-

zwigkszaé

sprawdzaé podwozie w po-
lozeniu wypuszczonym
kilkakrotnie chowaé¢ i1 wy-
puszczaé podwozie
wypuszczaé p.

(pot.) w. p.

oderwaé¢ kolo przednie przy
rozbiegu

wypuszczaé podwozie
ladowaé¢ z podwoziem scho-
wanym

wypuszczaé podwozie

57 — chowaé

58 —

p.
przestawi¢ dZwignie podwo-
zia na wypuszczanie
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59 —
60 —

61 —
62 —

63 —
64 —

65 —

66 —
67 —

68 —

69 —
70 —

71—
72 —

73 —
T4 —
% —
76 —
M —
78 —
79 —
80 —
81 —
82 —
83 —
84 —
86 —

87 —
88 —

89 —
90 —
91 —

92 —
93 —

94 —
95 —

96 —

97 =
98 —

99 —
100 —
101 —
102 —
103 —
104 —
105 —
106 —
107 —
108 —

109 —

p. d. p. na schowanie
potamaé¢ podwozie,

znie$¢ p.

szybowaé, wykonywaé lot
Slizgowy; $lizgaé sig
poruszaé¢ sig; dziataé, funk-
cjonowacé

odchodzi¢é na drugi krag
(pot.) znizaé sie; lgdowac;
podchodzi¢ do lagdowania
znizaé¢ sie

lecie¢ z wiatrem

zapalaé¢ sie (o lampce); wy-
buchaé¢; wigczaé sie; dzia-
ta¢

gasngé¢ (o lampce); wycho-
dzi¢ z niebezpiecznego po-
lozenia (o samolocie); wy-
lgcza¢ sie; przerwaé prdce
schodzi¢ w dot, znizaé¢ sie
wznosi¢ sie, nabieraé wy-

sokosci

lecie¢ lotem odwréconym
(pot.) startowaé; wznosié
sie

odej$¢ na drugi krag
regulowaé; okreslaé¢

(pot.) plynnie wylgdowac;
»przytrzeé”

(pot.) by¢ w normie; mieé¢
normalne wskazania (o
przyrzgdach)

chwyta¢ (np. uchwyt)
(pot.) usuwaé usterki
(pot.) mieé pelny ciezar
startowy wynoszgacy...
zawiesza¢ loty; z. w lo-
tach; nie zezwalaé na
start; uziemiaé

odrywaé¢ sie od ziemi

zderzy¢ sie ze wzniesieniem
(wzgorzem)
nie wyprowadzi¢é z lotu
nurkowego

startowa¢, odrywaé sig od
ziemi

okaza¢ sie na ziemi, lado-
waé

(pot.) lecie¢ bardzo nisko
mie¢ maly prze§wit nad
ziemiag p

lecie¢ lotem koszgcym
sprawdza¢ na ziemi
sterowaé z ziemi

wykona¢ niesterowany na-
glz zakret na ziemi, zarzu-
Cl

w. zakret z duzym przecig-
Z2eniem

naprowadzaé; sterowaé

szybko lecieé po prostej;
(pot.) dawa¢é¢ peilny gaz

(pot.) zmniejszaé gaz; prze-
chodzi¢ do lotu §lizgowego

(pot.) dawaé peiny gaz

(pot.) lecieé z predkoscia
maksymalng

wpasé w podmuch, na-
potkaé p.

lecie¢ z puszczonymi ste-
rami

pilotowaé recznie
zajmowadé sie (czyms§); ste-
rowaé¢, pilotowaé¢; regulo-
wa¢é; przetwarzaé (dane)
wisieé¢; zawieszaé
»zawisaé”, nie wzrastaé (o
obrotach silnika)

wychodzi¢ 2z luku (wyj-
§cia)
zrzuca¢ pokryweg wyjscia

awaryjnego

podnosié, zadzieraé (nos
samolotu)

zakrecaé na kurs przeciw-
ny; powracaé

zakrecaé pod wiatr

TECHNICZNY SEOWNIK LOTNICZY

1 — flow away
2 — f. by gravity
3 — spoil the f.

4 — flush
5 — flux
6 — fly

7 — f. around
8 — f. behind the prop
9 — f. by the seat of one’s

pants
10 — f. down
11 — f. dual
12 — £. manually
13 — £. out
14 — £, out, of...
15 — f. over
16 — f. straight ahead
17 — f. through
18 — f. up

19 — f. upside down
20 — be straight forward to
£,

21 — clear for flying

22 — stop flying; quit f.
23 — fog up

24 — disperse f.

25 — fold

26 — force down
27 — forecast
28 — form up

29 — formate,
tion

fly in forma-

30 — formate on; join up the
formation

31 — freedrop

32 — free-fall

33 — frost over

34 — be low on fuel

35 — burn off f.; b. out f.
36 — decant f.; dump f.

37 — jettison f.

38 — select emergency f.
39 — supply f.

40 — s, f. by gravity
41 — maintain g; m. G
42 — pull g

43 — pull negative g

44 — gain

45 — gas up

46 — be out of g.

47 — stop on the g.

48 — fly on the gauges

49 — check the gear down
50 — cycle the g.

51 — deploy the landing g.
52 — drop the g.

53 — ease the nose g. off
54 — get g. down

55 — land g. up

56 — lower the g.

57 — raise the g.

58 — select g. down

ENGLISH AVIATON VERS
AND PHRASES (VI)

59 — s. g. up
60 — shear the g.

61 — glide

62 — go

63 — go around

64 — go down

65 — go downhill
66 — go downwind
67 — go on

68 — go out

69 — go under

70 — go uphill

71 — go upside down
72 — go upstairs

73 — go-(a)round

74 — govern
75 — grease it in
76 — be in the green

77 — grip

78 — work the gripes
79 — gross

80 — ground

81 — break g.

82 — collide with high g.;
crash into h. g.;
h. g.

83 —= dive into the g.
84 — fly off the g.
85 — get on the g.
86 — hug the g.

87 — leave the g.;
the g.

88 — sit low on the g.
89 — skim the g.

90 — g.-check

91 — g.-control

92 — groundloop

93 — G-turn
94 -- guide
95 — gun

96 — cut the g.

97 — give it the g.
98 — go at full g.

99 — hit by the gust

100 — fly hands (and feet) off

101 — hand-fly

102 — handle

103 — hang

104 — h. up, h.-up

105 — clear the hatch

106 — discard the escape h.;
kick out the e. h.

107 — haul up

108 — head back

109 — h. into wind
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PROTOTYPY

Swearingen SX300 e USA e

Dwumiejscowy samolot amatorski

W zakladzie firmy Swearingen w San Antonio (Teksas)
zbudowano prototyp dwumiejscowego samolotu amatorskie-
go SX300, ktory bedzie najszybszym samolotem tej kate-
gorii. Samolot ma ptat o duzym wydluzeniu i o laminar-
nym profilu wyznaczonym komputerowo z profilow NASA.
Jest on skrecony o 3° w celu poprawienia charakterystyk
przeciggniecia i zaopatrzony w klapy o duzej rozpicto$ci.
Integralne zbiorniki paliwa sg tatwe do uszczelnienia, co jest
wazne ze wzgledu na to, ze blachy pokrycia plata (o grubo-
§ci 1 mm) nakladane sg w czasie montazu samolotu. Plat
jest obliczony na wspdtczynnik obcigzenia 6. Jego obcigzenie
powierzchni nos$nej wynoszgce 151,4 kg/m? jest dwukrotnie
wigksze od obcigzenia innych dwumiejscowych samolotow
amatorskich. Kadlub jest skonstruowany z tloczonych wreg
i czterech podluznic z pokryciem o grubos$ci 1 mm nitowa-
nym ,na gtadko”. Kabina o szeroko$ci 1,04 m ma dwa
miejsca obok siebie, za ktérymi znajduje sie pomieszcze-
nie na 18 kg bagazu. Podwozie jest chowane. Do napedu
zastosowano 6-cylindrowy silnik Lycoming IO-540 o mocy
220 kW (300 KM) z tréjlopatowym $miglem o $rednicy
1,88 m i stalej predkosci obrotowej. Pojemnos$é¢ zbiornikéw
paliwowych wynosi 227 1.

Samolot ma by¢ dostarczany w 5 ,kitach”, tj. usterze-
nie, kadlub, plat, zespdt napedowy i podwozie. Czas mon-
tazu jest oceniany na 1000 h.

Dane techniczne

Rozpietosé 7,43 m
Dlugosé 6,44 m
Wysoko$¢ 2,30 m
Powierzchnia no$na 6,57 m2
Wydluzenie 8,40
Masa samolotu pustego 635 kg
Masa do startu maks. 998 kg
Predko$¢ nurkowania 563 km/h
Predko$¢é maks. 507 km/h

Nowa wersja silnika Dart

Firma Rolls-Royce zapowiedziala w 1984 r. certyfikacje
nowej wersji silnika Dart, oznaczonej Mk.551. Dostawa
pierwszej partii nowych silnikéw, przeznaczonych do samo-
lotéow Fokker F.27, przewidziana jest jesienig 1984 r.

Silniki Dart weszly do eksploatacji trzydzieSci lat temu.
Zainaugurowaly jg loty samolotu Vickers Viscount na tra-
sie Londyn—Paryz w kwietniu 1953 r. Od tego czasu uklad
przeplywowy oraz konstrukcja silnika nie ulegly wiekszym
zmianom. Jest to jednowalowy turbinowy silnik $miglowy
z dwustopniowg sprezarkg odsrodkowa, dzbanowymi ko-
morami spalania oraz turbing dwustopniowa w starszych
wersjach i trzystopniowg w nowszych. Prace nad jego kon-
strukejg rozpoczeto w 1945 r., zaczynajac jego rozwoéj od
réwnowaznej mocy startowej 746 kW (1015 KM). Od wej-
écia do eksploatacji moe startowa tych silnikbw wzrosta
z 1130 kW (1535 KM) (wersja silnika oznaczona RDa.3) do
2260 kW (3065 KM) (stosowana w samolotach Convair 600
wersji RDa.10). Jednocze$nie jednostkowe przelotowe zuzy-
cie paliwa (w stosunku do mocy réwnowaznej) zmniejszono
z 0,577 kg/kWh (0,425 kg/KMh) dla RDa.3 do 0,338 kg/kWh
(0,249 kg/KMh) dla RDa.10.

Glowne zmiany w nowej wersji (Mk.551) silnika Dart
w poréwnaniu z obecnie stosowana na samolotach F.27
i BAe 748 wersjag RDa.7 polegaja na zastosowaniu nowych
wirnikéw obu stopni sprezarki (I na rys.) oraz zastosowa-
niu nowej kierownicy pierwszego stopnia turbiny (2 na
rys.). W wyniku wprowadzonych zmian wzro$nie sprez
silnika, zuzycie paliwa zmniejszy sie o 10% w poréwnaniu
z silnikiem RDa.7, dla ktérego jednostkowe przelotowe
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Predkoé¢ przelotowa na 75% mocy

i wysokosci 2440 m 442 km/h
Predko$¢ przeciggniecia 114 km/h
Wznoszenie n.p.m. przy masie maks. 12,4 m/s
Zasieg w locie na wys. 5430 m

bez rezerwy paliwa 1830 km

W.K.

zuzycie paliwa wynosi 0,351 kg/kWh (0,259 kg/KMh), a moc
startowa wzrosnie z 1700 kW (2310 KM) dla RDa.7 do
1740 kW (2360 KM). Jednocze$nie zapowiedziano zmniej-

szenie o ok. 95% zuzycia mieszanki wody z alkoholem,
wtryskiwanej do silnika w czasie startu w celu podwyz-
szenia mocy w warunkach wysokiej temperatury powietrza.
Stalo sie to mozliwe dzieki uzyskaniu wiekszej niz do-

tychczas mocy maksymalnej silnika w warunkach bez
wtryskiwania wody z alkoholem.

Firma Rolls-Royce poinformowala, Ze popyt na silniki
Dart jest ciggle duzy. Przez 30 lat sprzedano 7100 silni-
koéw. Ocenia sie, ze nowe cilniki Dart Mk.551 zostang za-
stosowane w 1000 samolotach,

JMR
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MLS — nastepca ILS

ILS — Instrument Landing System (system ladowania
wg przyrzadéw), aktualnie powszechnie stosowany w lot-
nictwie komunikacyjnym, wykazuje wiele niedogodno$ci.
Najistotniejsze jest to, ze utworzona radiosygnalowa S$ciez-
ka schodzenia jest z gbéry i raz na zawsze ustalona, bez
uwzglednienia réznych wymagan stawianych przez roéine
statki latajace. Nachylenie $ciezki 2,5-3,0°, odpowiadajace
charakterystykom lotnym duzych samolotéw komunikacyj-
nych z napedem odrzutowym, jest zupelnie nieekonomiczne
i nieefektywne dla innych statkéw latajacych, np. typu
STOL i $miglowcow., Do innych wad ILS nalezy zaliczyé
malg szerokos$¢ wigzek radiowych, co ogranicza swobode
budowy manewru podej$cia do lgdowania.

MLS — Microwave Landing System (mikrofalowy system
ladowania) istotnie zmniejsza te mankamenty, a ponadto
zapewnia podwyzszenie dokladnoéci przy jednoczesnym
obnizeniu wymogéw dotyczacych instalacji systemu na lot-
nisku. .

Zasada pracy MLS

W MLS zastosowano dwie przemiatajgce wigzki: boczng
i pionows, zapewniajgce réznorodno$é Sciezek podejscia dla
réznych typéw statkéw latajacych, od duzych odrzuto-
wych samolotéw komunikacyjnych do $miglowcow.

Q) Antena azgms&x.‘c(m MLS D) Antena azt/meta/na MLS

Dtugu / 3%\ Krotki Y an e '
interwat / NN interwat 7
czasowy = S czasowy L /| o
AR T AN g
q90° 0° 40° 40° °

Rys. 1

Wigzka azymutalna (rys. 1) przemiata przestrzen podej-
§cia szybkim i cigglym ruchem naprzemiankierunkowym
na prawo i lewo w stosunku do osi pasa. Normalnie sto-
suje sie zakres przemiatania do 40° na kazdg strone od
osi pasa, aczkolwiek zakres ten moze byé zmieniany sto-
sownie do wymagan lokalnych. W celu okres$lenia poloze-
nia samolotu w strefie przemiatania, odbiornik pokladowy
dokonuje pomiaru czasu miedzy Kkolejnymi przej$ciami
wigzki. Dlugi interwal (rys. la) $wiadczy o tym, ze samo-
lot znajduje sie na prawo od linii $rodkowej. Kroétki
interwal informuje o odchyleniu w lewo (rys. 1b).

Wigzka pionowa ma ksztalt wachlarza i przemiata prze-
strzen podej$cia w kierunku géra—dét (rys. 2). Odbiornik

V. 2500 — silnik migdzynarodowy

W 1983 r., po trudnych pertraktacjach, doszto do po-
wstania migdzynarodowego konsorcjum majgcego na celu
budowe dwuprzeplywowego silnika turbinowego o nazwie
V.2500. Ma to by¢ silnik o ciggu 10300 daN i stopniu dwu-
przeplywowosei 5,7, przeznaczony do waskokadlubowych
samolotéw pasazerskich o iiczbie miejsc 120--180. Powsta-
nie tego konsorcjum, o nazwie International Aero Engines
(IAE) jest faktem bez precedensu w dotychczasowej histo-
rii rozwoju silnik6w o duzym stopniu dwuprzeplywowosci.
Oznacza ono bowiem podjecie wspolpracy przez dwie spo-
$§r6d trzech firm na $wiecie, budujgcych takie silniki.
Wspolpraca ta, dotyczaca silnikéw V.2500, bedzie toczyé
sig réwnolegle z silnym wspélzawodnictwem miedzy tymi
firmami w klasie silnikbw o wigkszych ciggach (RB.211
z jednej strony i JTI9D, PW4000 i PW2037 z drugiej). Firmy
te to Rolls-Royce (W. Brytania) oraz Pratt and Whitney
(USA). Oprécz tych dwoédch firm do IAE wchodzg: grupa
japonskich producentéw silnikéw lotniczych zrzeszona w
Japanese Aero Engines Corporation (JAEC), MTU (RFN)
oraz Fiat (Wlochy).

Silnik V.2500 bedzie stanowil pewng sume najnowocze$-
niejszych rozwigzan opracowanych wecze$niej dla silnikow
RJ.500, PW2037, PW4000 oraz RB.211-535E4, Za calg przed-
nig cze$¢ silnika odpowiadaé¢ bedg wspoéipracujgce dotad
przy opracowywaniu silnika RJ.500: firma Rolls-Royce oraz
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pokladowy mierzy czas miedzy kolejnymi przej$ciami
wigzki. Czas ten stanowi podstawe okreslenia nachylenia
toru podejscia.

Urzadzenie pokladowe wchodzgce w sklad MLS pozwala
pilotowi wybraé dowolny azymut podejécia w zakresie
+40° i dowolne nachylenie toru w zakresie 1--15°. Po wy-
braniu wlasciwego dla danego statku toru podej$cia i przy-
jetej procedury, pilot otrzymuje niezbedne informacje dy-
rektywne. Informacjom tym towarzyszy otrzymywany w
sposéb ciggly sygnal odlegiosci z odbiornika PDME (Pre-
cision Distanse Measuring Equipment) standardowo insta-
lowany na pokladzie statkow latajgcych lacznie z odbior-
nikiem azymutalnym MLS.

Rys. 2. Antena elewacyjna MLS

Charakterystyki

Wigzka azymutalna: pokrycie +40°, szeroko$é 2°,

Wiazka pionowa: pokrycie od 0,9 do 15°, szeroko$¢ 1,5°.

Zasilanie: prad zmienny 110/220 V.

Zgodno$¢ z przepisami: ICAO SARPS Aneks 10, DOT
DTA-1000, FAA G-2100.

Wykonanie

Elementy scalone (wysoka niezawodno$é). Pelna odleglo-
$ciowa kontrola eksploatacji diagnostyki i usuwania nie-
sprawno$ci. Wykonanie do instalowania w trudnych wa-
runkach klimatycznych. Sredni czas naprawy (MTTR) —
mniej niz 30 min.

System MLS nalezy do drugiej generacji. Wykorzystuje
on osiggnigcie techniki przyjete za standardowe w latach
osiemdziesigtych. System MLS jest przewidywany jako
migdzynarodowy standard do zastapienia dotychczas sto-
sowanego systemu ILS w latach 1985--1995.

Na podstawie mat. inform. firmy Micronav Ltd.
oprac. J.M.

zrzeszone w JAEC firmy japonskie. Obejmuje ona wen-
tylator oraz sprezarke. Przy konstruowaniu szerokolopato-
wego wentylatora zostang wykorzystane doswiadczenia
i technologie z wentylatora silnika RB.211-535E4 (TLiA
1/83). Opracowana przez firme¢ Rolls-Royce sprezarka wy-
sokiego cisnienia ma mie¢ bardzo duzy sprez (20,8) przy
matlej liczbie stopni (10) i przy catkowitym sprezu silnika po-
nad 36. Firma Pratt and Whitney bedzie odpowiada¢ za ko-
more spalania oraz turbine wysokiego ci$nienia. Przy proje-
ktowaniu komory spalania bedg wykorzystane wyniki prac
tej firmy w ramach programu Energy Efficient Engine (E3)
oraz dos$wiadczenia z silnika PW2037 pozwalajgce skrécié
komore i poprawié¢ jej sprawno$t. W turbinie wysokiego
ci$nienia zostang zastosowane lopatki monokrystaliczne, w
ktorych produkeji firma Pratt and Whitney jest pionie-
rem. Firma ta zapewnia réwniez zastosowanie w V.2500
opracowanego dla silnika PW2037 ukladu aktywnego ste-
rowania luzem promieniowym turbiny. Uklad ten bedzie
wspoétpracowaé z elektronicznym, cyfrowym, w peilni samo-
dzielnym ukladem sterowania (FADEC). Firma MTU bedzie
odpowiadaé za turbine niskiego ci$nienia, natomiast Fiat
za skrzynke napedéw. Podzial nakladéw pracy miedzy
kontrahentéw jest nastepujacy: Pratt and Whitney 30%,
Rolls-Royce 30%, JAEC 23%, MTU 11%, Fiat 6%. Otrzy-

manie certyfikatu planuje sie na 1988 r.
JMR
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Rodzina silnikéw RTM. 322

Nowym przejawem wspblpracy mig-
dzynarodowej w dziedzinie wytwarza-
nia silnikéw lotniczych jest porozu-
mienie dotyczgce budowy rodziny sil-
nikébw o nazwie RTM.322. Porozumie-
nie to zawarto w potowie 1983 r. mie-
dzy trzema stronami: firmg Rolls-
-Royce (Wlk. Brytania), firmg Turbo-
meca (Francja) oraz rzadem wloskim,
ktéory ma zaangazowa¢ jedng z wio-
skich firm silnikowych (prawdopodob-
nie FIAT). Przewiduje ono budowe
calej rodziny silnikéw opartych na
wspolnym rdzeniu. Rodzina ta obej-
mowaé¢ ma silniki $miglowcowe o roz-
pieto$ci mocy od 1320 kW (1800 KM)
do 1840 kW (2500 KM) i wieksze, sil-
nik $miglowy o mocy ok. 2200 kW
(3000 KM) oraz dwuprzeplywowy sil-
nik odrzutowy (tzw. wentylatorowy) o
ciggu 1250 daN. Na poczagtek planuje
sig¢ opracowanie silnika $miglowcowe-
g0 o mocy 1545 kW (2100 KM) ozna-
czonego RTM.321-01. Wszystkie na-
stgpne wersje bgeda wywodzi¢ sie wilas-
nie z tego silnika. Harmonogram prac
nad nim przewiduje, ze pierwsze uru-
chomienie prototypu nastgpi w 1984 r.,
a certyfikat zostanie wuzyskany w
1987 r. Udzialy poszczegbélnych stron
porozumienia w opracowaniu silnika
RTM.321-01 wynosza: Rolls-Royce —

40%, Turbomeca — 30%, rzad wto-
ski — 30%.

Pomyst miedzynarodowej produkeji
tej zunifikowanej rodziny silnikow

zostat przedstawiony w styczniu 1983r.,
kiedy to firmy Rolls-Royce i Turbo-
meca rozpatrywaly przyszlo$¢é wspol-
nego programu budowy i rozwoju $mi-
glowcowego silnika RTM.321. Prace w
ramach tego programu rozpoczeto w
1978 r.,, a w 1980 r. uruchomiono po
raz pierwszy prototyp tego silnika.
Prace nad rodzing silnikow RTM.322
maja by¢ bezpoérednim przedluzeniem
programu RTM.321.

Silniki RTM.322 beda konkurowaé z
dominujgcym obecnie w klasie silni-
kow Smiglowcowych o $redniej mocy
silnikiem T700 firmy General Electric
oraz w klasie silnikow $&miglowych o
$redniej mocy z silnikami PW100
(Pratt and Whitney of Canada) oraz
z silnikami CT7 (General Electric).
Przewiduje sig, ze $miglowcowe od-
miany silnikow RTM.322 bedg stoso-
wane w pierwszej kolejnos$ci w pro-
jektowanym roéwniez w ramach wspoél-
pracy miedzynarodowej trzysilniko-
wym $miglowcu EH101, ktérego pierw-
sze wersje beda wyposazone w silniki
T700. Silniki RTM.322 majg réwniez
zastgpi¢ silniki T700 w nowej wersji
$miglowca Westland 30 oznaczonej nu-
merem serii 300. W dalszej przyszlosci
silniki RTM.322 moglyby napedzaé
proponowane do realizacji w ramach
wspblpracy migdzynarodowej: euro-
pejski, lekki $migtowiec transportowy
(LTH — light transport helicopter)
oraz europejski lekki $miglowiec bo-
jowy (LCH — Light combat helicop-
ter). W wersji $miglowej silniki
RTM.322 moglyby byé stosowane w
samolotach ATR42, Dash 8, Brasilia i
CN 235. Wersja wentylatorowa bylaby
przeznaczona do samolotéw stuzbo-
wych oraz szkolno-treningowych.
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Istotg koncepcji rodziny silnikow
RTM.322 jest takie zaprojektowanie
wytwornicy silnika, aby opierajac sie
na niej mozna bylo konstruowaé za-
réwno silniki $miglowcowe o duzej
rozpieto$ci mocy startowych, jak i sil-
niki $miglowe czy tez wentylatorowe.
Zalozenie to wywarto duzy wplyw na
konstrukeje turbiny wysokiego ci$nie-
nia. Z tego wzgledu bowiem ta napeg-
dzajgca sprezarke turbina jest dwu-
stopniowa. Rozwigzanie takie w po-
réwnaniu z turbing jednostopniowg
zapewnia duzg swobode¢ w zestawieniu
licznych wersji silnika wymagajgcych
dos$¢ duzej rozpigtosci obcigzen ciepl-
nych turbiny. Wadg jego jest wieksza
masa i koszt.

Oproécz tego duzy nacisk polozono
na prostote i zwarto$é konstrukeji sil-
niké6w RTM.322. Z tego powodu zde-
cydowano sie na dwuwalowy ukiad
silnika. Uklad ten w poréwnaniu ze
stosowanym czasami ukladem trzywa-
lowym (silniki GEM, PW100) pozwala
znacznie upros$ci¢ konstrukcje silnika.
Np. w silniku RTM.322 znajdujq sig
tylko dwie komory lozyskowe w po-
rownaniu z sze$cioma w trzywalowym
silniku GEM. Wiekszej zwarto$ci sil-
nika sprzyja zastosowanie komory
spalania z przeplywem zwrotnym.

Na rys. 1 przedstawiono opubliko-
wany w polowie 1983 r. przekr6j wer-
sji $émiglowcowej silnika RTM.322. Sil-
nik ten begdzie mial moce nominalne
1320, 1540 i 1690 kW (1800, 2100 i
2300 KM). Tak duzg rozpieto$é mocy
nominalnych planuje sie uzyska¢
gloéwnie zmieniajgc temperature przed
turbing. W zwigzku z tym w wersji
podstawowej oznaczonej RTM.322-01

o mocy 1540 kW (2100 KM) Iopatki
wirnikowe pierwszego stopnia turbiny

Rys. 1. Wersja $miglowcowa silnika
RTM.322: 1 — integralny, osiowo-syme-
tryczny separator czgstek stalych, 2 —

elektroniezny uktad regulacji, 3 — spre-
¢zarka, 4 — komora spalania z przeplywem
zwrotnym 1 odparowaniem paliwa, 5 —
turbina wysokiego ci§nienia, 6 — komory
lozyskowe, 7 — korpus komory spalania
zaprojektowany tak, aby ograniczy¢ liczbg
rur zewnetrznych

beda chlodzone powietrzem, a lopatki
wirnikowe drugiego stopnia tej turbi-
ny nie bedg chlodzone. W wersji o
mocy 1690 kW (2300 KM) lopatki wir-
nikowe drugiego stopnia turbiny wy-
sokiego cis$nienia beda monokrystalicz-
ne 'i niechtodzone. Natomiast dalszy
wzrost mocy do 1840 kW (2500 KM)
uzyska sie przez projektowanie spre-
zarki. W wersji o mocy 1320 kW
(1800 KM) oznaczonej RTM.322-05, lo-

patki wirnikowe obu stopni turbiny
wysokiego ci$nienia nie beda chiodzo-
ne, a natezenie przeplywu powietrza
przez silnik bedzie zmniejszone o 7%.
Zwigkszenie mocy nominalnej silnika
ponad 1840 kKW (2500 KM) bedzie wy-
magalo chtodzenia lopatek wirniko-
wych obu stopni tej turbiny.

Sprezarke silnika RTM.322 projek-
fuje firma Turbomeca korzystajac z
doswiadczenn zdobytych w programie
RTM-321 oraz w pracach nad rozwo-
jem silnika TM.333. Sklada si¢ ona
z trzech stopni osiowych i jednego od-
$rodkowego. Jej sprez ma wynosi¢ ok.
14. Kierownica wlotowa i kierownica
pierwszego siopnia osiowego sg prze-
stawialne. Lopatki wirnikowe sprezar-
ki stanowig jednolita calo$¢ z tarcza-
mi. Te integralne elementy — tarcze
wraz z lopatkami — bedg obrabiane
na tych samych frezarkach sterowa-
nych numerycznie, na ktérych wyko-
nuje sie cze$ci sprezarki silnika
TM.333.

Zastosowana w silniku RTM.322 ko-
mora spalania z przeplywem zwrot-
nym jest komorg z odparowaniem pa-
liwa. Jest to rozwigzanie rzadko spo-
tykane w komorach =z przeptywem
zwrotnym, w ktorych stosuje sie naj-
czeéciej wiryskiwacze wirowe.
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Rys. 2. Silnik RTM.322-11: 1 — dodatkowy
stopien sprezarki, 2 -~ dodatkowy stopien
turbiny niskiego ci$nienia

Turbina jest projektowana przez
firme Rolls-Royce. O dwustopniowej
turbinie wysokiego ci$nienia wspom-
niano juz poprzednio. W uzupelieniu
mozna dodaé, ze lopatki kierownicze
obu jej stopni sg chlodzone powie-
trzem. Turbina niskiego ci$nienia, be-
daca turbing napedowa, moze byé
dwu- lub trzystopniowa =zaleznie od

wersji silnika. W silnikach RTM.322
zastosowany bedzie nie dublowany
hydromechanicznie, elektroniczny cy-

frowy uktad regulacji o pelnym za-
kresie sterowania (FADEC).

Na rys. 2 przedstawiono wersje $mi-
glowg RTM.322-11 o mocy 2060 kW
(2800 KM). W zwigzku z tym, ze sil-
nik ten ma mieé moc znacznie wigk-
szg niz wyjéciowy silnik RTM.322-01,
zastosowano w nim dodatkowo jeden
stopien osiowy sprezarki oraz jeden
stopien turbiny niskiego ci$nienia.

Przewiduje sie, ze S$miglowcowe
wersje silnikow RTM.322 beda mialy
o ok. 30% mniejszg liczbe czgéci niz
konkurencyjne silniki T700. Natomiast
silnik $miglowy RTM.322-11 o mocy
2060 kW (2800 KM) bedzie miat o ok.
90 kg mniejszg mase niz silnik PW124
o mocy 1770 kW (2400 KM).
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Kruchos¢ stopow zelaza

Cz. |. Wptyw sktadu chemicznego na kruchosé stopéw zelaza

Dr inz. MARIAN GLIWA
Intytut Mechaniki Precyzyjnej
Oddziai w Rzeszowie

Charakterystyczng cecha metali i stopéw jest spadek
ich wlasciwosci plastycznych w miare obnizania tempe-
ratury. Ponizej pewnej, krytycznej temperatury, zwanej
umownie przejSciowg temperaturg krucho$ci na zimno Tk,
nastepuje przej$cie materialu ze stanu plastycznego w stan
kruchy. Towarzyszy temu zmiana przelomu ciggliwego
(plastycznego) w transkrystaliczny lupliwy (kruchy). Przej-
Sciowa temperatura krucho$ci nie jest stalg fizyczng meta-
lu lub stopu, lecz stanowi jedynie charakterystyke zacho-
wania si¢ materialu przy okre$lonym stanie naprezen.

PrzejScie ze stanu plastycznego w stan kruchy w ogrom-
nej wiegkszo$ci przypadkoéw zachodzi stopniowo w pewnym
zakresie temperatur, a temperatura Tx jest pojeciem
umownym i jest ona najczeSciej $rednig wartoscig zakresu
kruchosei [1]. Czesto, w celu dokladnego oznaczenia prze-
dzialu temperatur kruchosci, zwlaszcza gdy jest on szeroki,
przyjmuje sie pojecie goérnego i dolnego progu kruchosci
odpowiadajgcych temperaturom poczatku i konca gwaltow-
nego spadku udarnosci [2].

PrzejSciowg temperature krucho$ci mozna wyznaczyé
przez okreSlanie wytrzymaloSci na rozcigganie probek
z karbem, okre$lanie udarnos$ci, wartosci przewezenia mie-
rzonego w plaszezyznie karbu lub przez okre§lanie procen-
towego udzialu na przelomie peknigé plastycznych i kru-
chych. NajczeSciej stosowana i najprostsza jest metoda
oparta na okres$laniu udarno$ci. W tym celu okre$la sie
udarno$¢ w szerokim zakresie temperatur, gléwnie ujem-
nych, i ustala si¢ temperature lub przedzial temperatur,
w ktéorym nastepuje gwaltowny spadek udarnosci. Przej-
Scie ze stanu ciggliwego w stan kruchy odbywa sie czesto
przy niezbyt niskich temperaturach, niekoniecznie ujem-
nych. Wartosci tych temperatur uzaleznione sg nie tylko
od skladu chemicznego materiatu, ale takze od stanu na-
prezen, szybkosci odksztalcania i struktury, w tym glow-
nie od wielko$ci ziarna. Oznacza to, ze zaleznie od wy-
mienionych czynnikéw dany metal lub stop w okre$lonej
temperaturze moze wykazywaé plastycznos¢é lub kru-
chosé [1, 2].

W niniejszym artykule, na podstawie danych literatu-
rowych, podano aktualny stan wiedzy nt. wplywu skladu
chemicznego na przejSciowsg temperature krucho$ci stopoéw
zelaza, uwzgledniono przy tym tak dodatki specjalnie wpro-
wadzone do stopu, jak i istniejace na ogél zawsze ze
wzgledéw metalurgicznych, ktérych usuniecie ze stopu jest
albo niemozliwe, albo ekonomicznie nieoplacalne.

Wplyw pierwiastkow mi¢dzywezlowych

Pierwiastki miedzywezlowe (wegiel, azot, tlen i wodér)
znajduja sie w metalu w postaci weglikéw, azotkéw, tlen-
kéw i wodorkéw albo sg rozpuszczone w ferrycie lub auste-
nicie [3]. Z ferrytem tworzg roztwory miedzywezlowe przy
bardzo malej rozpuszczalnoSci w nim. W stanie przed
wydzieleniem koncentrujg sie one na granicach ziarn. Roz-
puszczalno$é wegla, azotu i tlenu w ferrycie jest bardzo
mala i silnie zalezna od temperatury, co sprzyja przebie-
gow’} starzenia powodujgcego podwyzszenie temperatu-
ry 1k.

W przypadku gdy zawarto$é¢ wegla, azotu i tlenu jest
mniejsza niz ich maksymalna rozpuszczalno$¢ w ferrycie,
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woéwezas podczas dostatecznie szybkiego chlodzenia (przy
normalizowaniu matych probek lub przy hartowaniu) ferryt
pozostaje przesycony tymi pierwiastkami, co powoduje
podwyzszenie temperatury Tgk. Odpuszczanie przy tempe-
raturach 200-+300°C zwicgksza krucho$é stali i to w tym
wiekszym stopniu, im wiecej stal zawiera domieszek mig-
dzyweztowych. Odpuszczanie przy temperaturach ok. 700°C
przywraca stali wyjSciowe wilasciwosci plastyczne wskutek
koagulacji i rozpuszczania sie wydzielen. Przy zawarto$ci
wegla wiekszej niz maksymalna jego rozpuszczalno$é w
ferrycie (zawarto$é azotu i tlenu zwykle nie przekracza
tych wartosSci) wplyw starzenia na krucho$é stali jest
mniejszy niz w poprzednim przypadku [4].

Czyste zZelazo wykazuje wyraznie zaznaczong przejscio-
wg temperature kruchosci [1, 2]. Ze zwiekszeniem zawar-
tosci wegla powstaje coraz szerszy zakres temperatur Tx
i przesuwa sie do wyzszych warto$ci. Zmniejsza sie¢ roéw-
niez udarnosé¢ stali w zakresie ciggliwym, czyli poza obsza-
rem krucho$ci, i wyraznie podwyzsza sie¢ temperatura gor-
nego progu krucho$ci na zimno. Oddzialywanie wegla w
stali ulega zmianie przy wydzielaniu si¢ na granicach ziarn
weglikdw wplywajgcych na rozwdj peknieé miedzykrysta-
licznych.

Zwiekszanie zawarto$ci azotu w stali rozszerza zakres
temperatury wystepowania kruchos$ci i przesuwa go w
strone wyzszych wartoéci. Zjawisko to jednak obserwuje
sie jedynie w stalach nie zawierajacych pierwiastkéw o du-
zym powinowactwie z azotem. Wplyw azotu na tempera-
ture Tk zalezy bowiem od obecnosci w stali innych pier-
wiastkéw. Przy stosunku zawarto$ci Mn/C ok. 2 lub mniej-
szym, azot nieznacznie wplywa na temperature Tk, gdy
natomiast stosunek ten zbliza si¢ do ok. 5, wtedy wplyw
azotu na podwyzszenie temperatury Tk staje sie znaczny.
Azot wplywa tym intensywniej na temperature Tk, im
szybsze zastosowano chlodzenie od temperatury austeni-
tyzowania [5]. Dodatek do czystego zelaza 0,01% N pod-
wyzsza temperature Tk i wplywa na wystgpienie przetomu
miedzykrystalicznego, szczegblnie po szybkim chlodze-
niu [1].

W stalach drobnoziarnistych uspokojonych za pomocg Al
(przy czym zawarto$¢ Al pozwala na zwigzanie azotu w
azotki) nie obserwuje sie wplywu azotu na podwyzszenie
temperatury 7Tk. Przyjmuje sie zatem, ze oddzialywanie
azotu na podwyzszenie temperatury Tk jest zwigzane z po-
wstaniem jego roztworéw migdzywezlowych w ferrycie
i tworzeniem sie atmosfer Cottrella [6].

Tlen w iloéci do 0,002% nie wplywa na podwyzszenie
temperatury Tx w stopach zelaza. Przy wyzszych zawar-
to$ciach nastepuje jej wzrost oraz zmniejszenie udarnosci
w zakresie ciggliwym. Zjawisko to poteguje sie ze wzro-
stem ziarna i zwiekszeniem zawarto$ci manganu w stali
oraz w wyniku dlugotrwatego izotermicznego wyzarzania
ponizej temperatury przemiany [3, 7.

Wplyw wodoru jest nieco odmienny niz oddzialtywanie
azotu i tlenu, co jest uwarunkowane podwyzszong ruchli-
woscig atoméw wodoru w siatce zelaza. Wodér rozpuszczo-
ny w ferrycie ma maly wplyw na granice wytrzymalosci
i plastyczno$ei, ale zmniejsza wlasciwo$ei plastyczne [8, 9].
W stalach zawierajacych wodér ze zwigkszeniem szybko$ci
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odksztalcenia wzrasta plastycznosé, odwrotnie niz w sta-
lach bez wodoru [3]. Zwigzane to jest z tym, ze atomy
wodoru grupujg sie przede wszystkim w defektach siatki,
a najczesciej na dyslokacjach. Przy szybkim obcigzeniu
dyslokacje odrywajg sie od atoméw wodoru i dlatego wplyw
wodoru na plastyczno$é jest nieznaczny. Przy wolnym
obcigzeniu nie zachodzi odrywanie sie dyslokacji od ato-
méw wodoru i nastepuje zmniejszenie plastycznosci. Z tego
wzgledu wplyw wodoru na udarno$¢ i temperature Tk jest
nieznaczny.

Wplyw dodatkéow stopowych

TrudnoSci w jednoznacznym okresleniu wplywu poszcze-
gbélnych pierwiastké6w na temperature Tx wynikajg z réz-
norodnosci ich oddzialywania w stopach zelaza. Dodatek
stopowy moze wplywaé na temperature Tx przez odtlenie-
nie stopu (Al, Si, Mn, Ti), rozdrobnienie ziarna, tworzenie
i zmiany proporcji okreSlonych faz oraz rozpuszczanie w
roztworze statym [1, 3, 6, 10]. OkresSlony dodatek stopowy
oddzialuje zatem zar6éwno przez rozpuszczanie sie w roz-
tworze stalym, jak i przez wywolywanie okres$lonych zmian
mikrostruktury. Poza tym okre$lone dodatki stopowe od-
dzialuja na siebie wzajemnie. Dlatego na ogdét udalo sie
zbadaé wplyw malych zawarto$ci okre$lonego pierwiastka
w zelazie o duzej czystoSci. Ekstrapolowanie otrzymanych
wynikéw na stopy techniczne jest trudne, dlatego w wielu
przypadkach poréwnywane sg ze sobg poszczegbdlne gatunki
stali. Wplyw manganu, krzemu i niklu na temperature Tk
zelaza wysokiej czystosSci jest zwigzany z ich wplywem
na wiasciwoséci ferrytu [11, 12].

Mangan w iloSci do 2,14% w niskoweglowych stopach
zelaza wplywa na stopniowe obnizenie temperatury Tk
oraz zwiegkszenie udarno$ci powyzej Tk. Zwiekszenie za-
warto$ci Mn od 2,14 do 3,4% powoduje obnizenie tempe-
ratury Tk, co wyjasnia sie wystapieniem w strukturze tego
stopu, ré6wnoczes$nie z ferrytem, produktéw przemiany mar-
tenzytycznej [13, 14]. Ten niekorzystny efekt zanika po
nastepnym odpuszczaniu. Obnizenie temperatury Tx przy
malych zawarto$ciach manganu tlumaczy sie zmniejsze-
niem podatnosci stali na wydzielanie weglikbw na grani-
cach ziarn oraz sklonnosci do tworzenia perlitu sferoidal-
nego zamiast plytkowego. Gloéwne oddzialywanie manganu
zachodzi przez rozdrobnienie ziarna, odtlenienie oraz roz-
puszczenie sie go w roztworze stalym. Specjalne znaczenie
przypisuje sie jednak stosunkowi Nn/C. Po przekroczeniu
warto$ci Mn/C ok. 6, wplyw tego parametru na obnizenie
temperatury Tk jest nieznaczny [13]. Wszystkie stopy o za-
warto$ei 0--3,4% Mn majg wyraznie zaznaczong przejscio-
wg temperature krucho$ei [14].

Krzem, zaleznie od jego zawarto$ci w zelazie, powoduje
albo podwyzszenie, albo obnizenie temperatury Tk. Przy
zawartodciach do 3,75% Si przejécie ze stanu plastycznege
w stan kruchy zachodzi praktycznie przy jednej tempe-
raturze, za$ przy 5% Si — w pewnym zakresie tempera-
tur. Ze zwigkszeniem zawartoS$ci krzemu do 0,89%0 naste-
puje obnizenie temperatury Tk, natomiast powyzej tej za-
warto$ci jej podwyzszenie [15]. Przypuszcza sie, ze krzem
zastepuje mangan w procesie odtleniania, zwieksza steze-
nie tego pierwiastka w ferrycie i powoduje obnizenie tem-
peratury Tk, wigze znajdujacy sie w metalu tlen i sprzyja
umocnieniu granic ziarn [1, 15]. Pewien wplyw moze row-
niez wywieraé réwnomierno$é rozmieszezenia weglikbw w
stalach z krzemem. Podwyzszenie zawarto$ci krzemu po-
nad 0,89% rozpuszczonego w ferrycie powoduje podwyz-
szenie temperatury przemiany alotropowej, sktonnosci stali
do rozrostu ziarn i zwigzanej z tym podatnos$ci na kruche
pekanie lupliwe.

Nikiel rozpuszczony w ferrycie bardzo intensywnie obni-
za przejSciowa temperature kruchosei stali [1-+6, 12]. Przy
jednakowej wielko$ci ziarna temperatura Tk Zelaza o za-
wartosei 0,03% Fe, a po dodaniu 3,6% Ni obniza sie o 30+
--40°C [12]. Z tego wzgledu stale z niklem stanowig pod-
stawowy material na elementy do pracy w niskich tem-
peraturach. W stopach o zawartosci 1 i 2,2% Ni przejicie
ze stanu plastycznego w stan kruchy zachodzi praktycznie
w jednej temperaturze. Podwyzszenie zawarto$ci Ni do
3,2% powoduje nie tylko obnizenie temperatury Tk, ale
takze rozciggniecie przejsScia ze stanu plastycznego w stan
kruchy na przedzial temperatur. Obnizenie temperatury
Tk przy zwigkszeniu zawarto$ci niklu zachodzi takze przy
wzro$cie zawartosci tlenu w stali. Z tego wzgledu sadzi
sie, ze wplyw niklu nalezy wigzaé ze zmiang stanu ferrytu,
a nie ze zmiang oddzialywania dyslokacji z pierwiastkami
miedzywezlowymi [12]. Ogélnie przyjmuje sig, ze dodatek
niklu do zelaza oslabia blokowanie dyslokacji przez atomy
miedzywezlowe i ulatwia przebieg odksztalcenia plastycz-
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nego przez relaksacje niebezpiecznych naprezenn mogacych
doprowadzi¢é do utworzenia zarodkéw kruchego pegkania
albo przyspieszyé ich rozprzestrzenianie sie [16].

Chrom rozpuszczony w czystym zZelazie w iloSci do ok.
5% obniza temperature Tk o ok. 3°C na 1% Cr [1]. W sta-
lach przy obecnosci wegla wplyw chromu jest zlozony
i wigze sie ze zjawiskami struktiuralnymi towarzyszacymi
wydzielaniu sie weglikdw. Przy zwiekszaniu zawartosci Cr
do ok. 1,2% zmniejsza sie twardo$é ferrytu oraz zwieksza
ilo§¢é perlitu, co wywiera wplyw na mechanizm pekania.

Stale chromowo-niklowe wykazujg znaczng plastyczno$é
i malg czulo$¢ na karby. Dlatego zjawisko krucho$ci w
tych stalach wystepuje w mniejszym stopniu. Przy zwigk-
szaniu zawartosci chromu w stali chromo-niklowo-molib-
denowo-wanadowej do 3%, zawierajacej od 1% Ni naste-
puje obnizenie temperatury Txk. Dalsze zwiekszenie zawar-
to$ci chromu nie powoduje juz istotnych zmian. Przy za-
warto$ei 1--2% Ni najnizszg temperature Tx ma stal za-
wierajgca 2% Cr, zas dalsze zwigkszenie zawarto$ei chromu
powoduje podwyzszenie temperatury Txk. Przy zawartoS$ci
3,5% Ni minimalna temperatura Tk wystepuje przy 1% Cr.
Zwiekszenie zawarto$ci niklu w stali zawierajacej 1,3% Cr
powoduje ciggie obnizanie temperatury Txk. Przy zawar-
toSei 2% Cr i 2% Ni w stali Cr—Ni—Mo—V otrzymuje sig
najnizsza wartosé temperatury Tx [17].

Dodatek aluminium do stopébw zelaza wplywa na tem-
perature Tk przez wigzanie azotu i tlenu, rozdrobnienie
ziarna oraz rozpuszczenie sie w roztworze stalym. Udzial
poszczegblnych czynnikéw jest jednak trudny do okresle-
nia. Stwierdzono, ze dodatek do 0,08% Al obniza tempe-
rature Tk zaré6wno wskutek rozdrobnienia ziarna, jak réw-
niez rozpuszczania sie Al w ferrycie. Przy wzroScie zawar-
tosci Al od 0,08 do 0,1% nastepuje wzrost temperatury Tx
zwigzany z nieregularng wielkos$cig ziarn ferrytu [13].

Wplyw na temperature Tk mikrododatkéw Nb, V, Ti
i Zr wigze sie $ciSle ze sklonnoscig tych pierwiastkébw do
tworzenia weglikbw 1 azotkéw, dzieki ktérym uzyskuje
sie znaczne rozdrobnienie ziarna [1]. Powyzej zawarto$ci
0,1% wplyw tych pierwiastkéw na rozdrobnienie ziarna jest
nieznaczny. Dodatek do niskoweglowej stali manganowej
Nb lub V albo obu pierwiastkéw réwnocze$nie powoduje
umocnienie stali zwigzane z tworzeniem sig¢ bardzo dysper-
syinych weglikoazotkéw, a takze z rozdrobnieniem ziarna
szczegblnie po obrébce cieplnej. Jednakze najwyzsza gra-
nica plastyczno$ci i najnizsza temperatura Tk (okre$lana
przez pomiar udarno$ci i fraktograficzne badania przeto-
méw) wystepuje w przypadku, gdy roéwnocze$nie z roz-
drobnieniem ziarna wystepuje réwnomierne rozlozenie wy-
dzielen weglikoazotkéw [16].

W przypadku stali z wanadem minimalna temperatura
przej$ciowa Tx odpowiada zawarto$ci ok. 0,12% V. W przy-
padku wystepowania azotu, zawarto$é wanadu moze byé
zwiekszona bez obawy znacznego podwyzszenia tempera-
tury Tk [13].

Tytan, ze wzgledu na duze powinowactwo z azotem,
tworzy w stopach zelaza azotki, dzialajac tym samym na
rozdrobnienie ziarna. Stad dodatek tytanu do stali zawie-
rajacej azot wyraZnie obniza temperature Tk. Jednocze$nie
ze wzgledu na duze powinowactwo z weglem i trwale
zwigzanie tego pierwiastka, tytan wplywa na zmniejszenie
iloSci perlitu w stali, co rbwniez ma wplyw na przejSciowg
temperature kruchosci [13].

Stal z cyrkonem wykazuje nagle przejécie ze stanu pla-
stycznego w stan kruchy. Temperatura przejSciowa krucho-
$ei nie ulega jednak istotnym zmianom pod wplywem do-
datku cyrkonu [13].

Molibden jest pierwiastkiem silnie weglikotwoérczym,
sprzyja sferoidyzacji weglikOw, rozdrabnia ziarno, obniza
krytyczng szybko$é hartowania i istotnie podwyzsza har-
towno$é stali. Pod wzgledem korzystnego wplywu na tem-
perature Tx ustepuje tylko niklowi. Jego zastosowanie
jako pierwiastka stopowego w stalach konstrukeyjnych
(0,2--0,5%) wynika jednak gléwnie ze zmniejszenia sklon-
no$ei do krucho$ci odpuszezania. Z podwyzszeniem zawar-
tosci wegla korzystny wplyw molibdenu na temperatureg
Tk zmniejsza sie [2, 4].

Wplyw wolframu jest analogiczny do oddzialywania mo-
libdenu, jednakze efektywno$é jego oddzialywania na
sirukture i wilasciwosei stali jest trzykrotnie stabsza niz
molibdenu [2, 4].

Wplyw zanieczyszczen

Czysto$é stali wywiera duzy wplyw na jej wilaSciwoSci,

zwlaszeza przy obcigzeniu udarowym, przy czym do naj-

bardziej szkodliwych ze wzgledu na krucho$é zanieczysz-
czen stali nalezg: fosfor, siarka, cyna i antymon.
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Fosfor w iloSciach wystepujgeych zwykle w stali jako
zanieczyszczenie w pelni jest rozpuszczony w ferycie, dla-
tego jego wplyw na wilasciwosci wigze sie z utwardzeniem
ferrytu. Jednoczeénie fosfor jest sklonny do likwacji i mi-
krolikwacji na granicach ziarn [3]. Przez te dwa oddzialy-
wania wplywa on na wilasciwosci stali, co przejawia sig
w podwyzszeniu temperatury Tx oraz sprzyja tworzeniu
sie przelomu miedzykrystalicznego. Wplyw fosforu na tem-
perature Tx jest tym silniejszy, im stal zawiera wiece]
wegla i skladnikéw stopowych, czyli im wyzsza jest wy-
trzymalo$é stali. Przy niskiej wytrzymatosci rzedu Rm <
< 3924 MN/m2 (40 kG/mm?) temperatura Tx przy zawar-
toci 0,2% P lezy ponizej temperatury pokojowej, za§ przy
Ry =17848 MN/m2z (80 kG/mm?) w tych warunkach stal
znajduje sie¢ w stanie p6lkruchym [18]. Obnizenie zawar-
todei fosforu do 0,01% jest réwnoznaczne z wplywem na
temperature Tk dodatku do stali 1% Ni. Szkodliwy wplyw
fosforu na krucho$é stali zwieksza sie przy obecnos$ci w
niej cyny i antymonu [20].

Siarka nie rozpuszcza sie ani w ferrycie, ani w auste-
nicie, ale wystepuje w postaci siarczkéw., W iloSciach wy-
stepujacych w stalach konstrukcyjnych obniza wyraZnie
technolglczne i eksploatacyjne wlasciwoéei z powodu du-
7ej sklonnosci do likwacji. Pierwiastki odtleniajace wpro-
wadzone do cieklej stali (Mn, Al, Ti, Zr) wykazuja silny
wplyw na sklad siarczkéw, ich forme i rozlozenie. Osla-
biajg one szkodliwy wplyw siarki przez tworzenie trudno
topliwych globularnych zwiazkéw, gléwnie siarczkOw man-
ganu [18]. Ogélnie mozna stwierdzié, ze siarka wystepujaca
jako domieszka w stopach zZelaza nie wywiera wigkszego
wplywu na temperature Tx. Dzialanie tego pierwiastka
poteguje sie w obecnosci niklu w stali, Zwiekszona zawar-
to§é siarki wplywa na wystapienie struktury pasmowej
i pojawienie sie anizotropii wlasciwos$ci, co zwieksza po-
datnoéé na kruche pekanie [13, 21].

Duzy wplyw na wlasciwo$ci mechaniczne wywieraja znaj-
dujgce sie w stali metale niezelazne, ktorych zawartosci
nie okreéla sie. Przyjmuje sie, ze zawarto$¢ metali nieze-
laznych jest wprost proporcjonalna do iloSci miedzi w
stali [20, 22, 23]. Oddzialywanie tych domieszek jest zwig-
zane z ich segregacja na granicach ziarn, przez co zwigk-
sza sie krucho$é stali, gléwnie jednak w podwyzszonych
temperaturach. Efekt zwiekszenia krucho$ci zalezy od sktla-
du chemicznego stali i najwyrazZniej pojawia si¢ w stalach
chromowo-niklowych.

Whnioski

® Zachowanie sie metali i stopébw przy okreslonym sta-
nie naprezen oceniane jest na podstawie wartosSci przej-
$ciowej temperatury krucho$ci na zimno, przy ktérej na-
stepuje przejScie materialu ze stanu plastycznego w stan
kruchy.

® Na warto$é przejSciowe] temperatury krucho$ci, oprécz
wielu czynnikow, istotny wplyw wywiera sklad chem1czny
materiatu.

® Dokladne sprecyzowanie wplywu poszezegdlnych skiad-
nikéw stopu na przejSciowa temperature kruchosei jest
utrudnione ze wzgledu na ich réznorodne oddzialywanie.
Z tego wzgledu na ogbl udalo sie zbada¢ wplyw zawar-
toéci pojedynczych pierwiastkéw na wlasciwosci czystego
zelaza.

® Na przejéciowa temperature kruchos$ci wywieraja
wplyw tak pierwiastki znajdujace sie w stali ze wzgledéw
metalurgicznych, jak i pierwiastki stopowe. Pierwiastki

@ Kombinat Typowych Elementéw Hy-
drauliki Sitowej PZL-Hydral z Wroclawia
zglosit w TUrzedzie Patentowym PRL do
cpatentowania uklad do zasilania paliwem
turbinowego silnika lotniczego (wynalazcy:
M. Chrobot, Z. Kalinski i K. Wieczorek).
Wynalazek rozwigzuje zagadnienie opraco-
wania takiego ukladu, ktéry zapewni pra-
widlowe rozruchy silnika i prawidlowg
prace przetwornika obroty—ci$nienie przy
minimalnych i maksymalnych obrotach sil-
nika bez konieczno$ei powigkszenia wy-
miaréw pompy paliwowej lub stosowania
dodatkowej pompy Wwilgczanej na okres roz-
ruchu silnika.
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miedzywezlowe (wegiel, azot, tlen i wodor) na ogdt zwiek-
szaja krucho$¢ zelaza podwyzszajac przejSciowa tempera-
ture krucho$ci. Podobny wplyw maja takie zanieczyszcze-
nia jak fosfor, cyna i antymon oraz nieznacznie siarka.
Pierwiastki stopowe oddzialuja roéznie na krucho$é zelaza,
zaleznie od ich zawarto$ci, przy czym najkorzystniej wply-
wa nikiel, obnizajacy przejSciowa temperature kruchosci.
Z tego wzgledu stale z niklem stanowia podstawowy ma-
teriat konstrukcyjny na elementy pracujagce w niskich
temperaturach.

® W celu okre$lenia sklonno$ci danej stali do krucho-
$ei, nalezy poddaé jg odpowiednim badaniom, a nie oce-
nia¢ na podstawie znajomo$ci oddzialywania poszczegol-
nych skladnikéy.
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POLSKIE PATENTY LOTNICZE

2 Uklad =zasilania paliwem lotniczego sil-
nika turbinowego charakteryzuje sie¢ tym,
ze w linii zasilania od zespolu regulato-
row 2 do przetwornika 3 ma whudowane
urzgdzenie o zmiennym przeplywie, skla-
dajace sie z co najmniej dwoch roéwno-
legle polgczonych zwezek 4, 5, z ktérych
jedna polgqczona jest szeregowo z zawo-
rem 1, do ktérego podilgczone jest ci§nie~
nie p z przetwornika 3 badz z zaworem
elekiromagnetycznym.,

Skr6ot opisu  patentowego  wynalazku,
chronionego jednym =zastrzezeniem, opubli-

Wiryskiwaczy
Stlntka

kowano w BUP nr 5/1982 r., w Kklasie
F 02 H, pod nr P.226358 .
W.Z.
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Wytrzymatosé zmeczeniowa stopéw tytanu WT3-I
i WT22 przy rozciqganiu wahadlowym i tetnigcym

W celu minimalizacji zuzycia drogich stopéw tytanu,
przeznaczonych na elementy obcigZone naprezeniami zmien-
nymi, konieczna jest znajomo$¢ wykresOw zmeczeniowych
(Haigha, Smitha, Soderberga i in.). Umozliwiajg one prze-
prowadzenie obliczen konstrukeyjnych elementéw przy za-
chowaniu uzasadnionych wspélezynnikéw bezpieczenstwa.
Badania zmeczeniowe potrzebne do opracowania wykresoéw
zmeczeniowych sg drogie ze wzgledu na dlugotrwalo$é prob
i droga aparature badawcza. Celem niniejszego artykulu
jest wyznaczenie warto$ci Z-; i Z;e koniecznych do budowy
wykresOw zmeczeniowych przy wykorzystaniu matych proé-
bek ($rednica czeSci roboczej 2,4 mm). Badania przepro-
wadzono na pulsatorze Schencka typ PHG 025N,

Badania zmegczeniowe stopu WT3-1

Probki ze stopu WT3-1 wykonywano z preta walcowa-
nego @ 12 mm po wyzarzaniu izotermicznym w warun-
kach: wygrzanie w 1173 K — 1 h, przeniesienie do pieca
z temperaturg 923 K — 2 h, chlodzenie w powietrzu. Struk-
ture stopu po takiej obrébce przedstawiono na rys. l.
Sklad chemiczny materialu preta byl nastepujacy: 6,8% Al,
2% Mo, 1,35% Cr, 0,5% Fe, 0,35% Si, 0,06 C, reszta Ti.
Wiadciwoéei mechaniczne po obrdbee cieplnej byly naste-
pujace: Rpm =1100,5 MPa, R, = 1061,8 MPa, A;= 17,02%,
Z = 48,18%, Po wyzarzaniu probki toczono zgrubnie i do-
kladnie, po czym polerowano papierem $ciernym do uzy-
skania chropowatos$ci Rs = 0,32 pm. Warto$é sily obcigza-

jacej kontrolowano ukladem optyeznym pulsatora oraz
czujnikami elektrooporowymi, naklejonymi na silomierzu
obcigzajacym.

Granice wytrzymaloSci zmeczeniowej wyznaczono meto-
dg schodkows [1], przyjmujac N =2 X 107 cykli, na pod-
stawie 15--16 prébek i dodatkowo wykonywano 5--6 préb
z wiekszymi naprezeniami w celu analitycznego obliczenia
Ze z zaleznogci:

oc=c-e BN 1)

Wyniki przeprowadzonych badaa przy cyklu rozciggania
wahadlowego zestawiono w tabl. 1.

W celu przeprowadzenia obliczen metoda schodkowg wy-
niki badan zestawiono w tabl. 2.

Obliczenie granicy wytrzymaloSci zmeczeniowej Z;c moz-
na wykonaé¢ na podstawie prébek peknietych, nie peknig-
tych, wszystkich z metody schodkowej od 2 do 16 lub
analitycznie wg wszystkich od 2 do 21.

Rozpatrzmy wyniki obliczen wg kazdego z ww. warian-
tow.

® Wg probek peknietych

Warto$* szacunkowsg X s$redniej wartosci Zr. obliczamy
ze wzoru [2]:

- A, 1
X = e e i 2
Xo+d(Nl 2) @)

TABLICA 1. Wyniki badan zmeczeniowych prébek ze stopn WI3-1 rozeigganych wahadlowo

Daoc. dr inz. JERZY LUNARSKI
Mgr inz. JOZEF NYKLEWICZ

Mgr inz. ANDRZEY WOJCIK
Instytut Budowy Maszyn
Politechnika Rzeszowska

gdzie:
d — najmniejsze naprezenie w badaniach,
X, — réznica naprezen na dwoch kolejnych poziomach,

n n
A=Y in; B= ) itri
i=1 i=1
gdzie i =0, 1, 2, .., n — kolejny numer poziomu obcigzen.

Z przytoczonych w tabl. 2 danych otrzymamy: X =368,6
MPa.

Odchylenie standardowe dla X mozna obliczyé z przy-
blizonego wzoru [2]:

N, B, — A2
) 3

S =1,62-d ;‘# 40,029

1

Po podstawieniu danych z tabl. 2 otrzymamy:§=27,4 MPa
Wzér (3) jest wystarczajgco dokladny, gdy jest spemiona
nieréwno$é:

N, B, — A2
N¢

> 0,3 (4)

W rozpatrywanym przypadku lewa strona nieréwno$ci (4)
wynosi 0,81.

Blad standardowy $redniej X mozna obliczy¢é ze wzoru:

S
VN,
za$§ do okreSlenia bledu odchylenia standardowego S sto-
sujemy wzor:

Sy = G (5)

Rys. 1. Mikrostruktura stopu WT3-1, pow. 500X

TABLICA 2. Uporzadkowane zestawienie wynikéw badahi zmgczeniowych z tabl. 1

e Poziomy ¥
Napre- | Liczba N Napre- | Liczba . naprezed, R g I i i-rg g il it
,?{ki #enie, | cykli, Uwagi pr6l§ki Zenie, cykli, Uwagi MPa i
P MPa | mhn MPa mln ‘ - | B aw B =
410 1 1 0 4 | 4 16 0 0
1 330 | 20 — 12 350 | 20 — 390 3 3 | 1 3 6 18 3 9
2 350 20 — 13 370 20 — 370 5 3 9 2 6 12 4 8
3 370 43 | pekda 14 390 | 196 pekla 350 5 1 4 1 1 1 4 4
4 350 6,4 pekla 15 370 3,5 pekla 330 2 2 0 0 0
5 330 | 29 F— 16 350 | 20 —
6 350 20 —_— 17 450 20 _— '
7 370 | 20 - 18 480 | 12 pekla Ny=7|Ny=9 A1 =17 ~ B, =414, =11|B, =21
8 390 20 — 19 510 0,056 | pekla |
9 410 4,2 | pekla 20 540 16,15 pekta = S
10 390 1,1 pekla 21 560 0,208 pekla gdzie: R; — lgczna liczba prébek, r; — liczba prébek peknigtych, I, — liczba prébek
11 370 5,3 pekla nie peknigtych, i — numer kolejny poziomu naprezen
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S
VN,
Wartosei G i H mozna wyznaczyé z wykresu w [2], co

pozwala obliczyé Sx i Sg:

Sz =10,35 MPa; Sg= 15,53 MPa.
Wzgledna standardowa wyniesie przy tym:

Sz H ()

Wy =—-100 = 7,49, .

| wal

Na podstawie powyzszych obliczen mozna wyznaczyé gra-
nice przedzialu ufnosci dla warto$ci Sredniej:

X-1,9% < X< X+41,53
Przy liczbie stopni swobody K= N;—1 =26 dla P = 95%

otrzymamy o = 2447 [2], za$§ t, Sy =253 i w wyniku
cotrzymujemy:

343,25 MPa < X < 393,89 MPa
lub

Z,, = 368,6 + 25,3 MPa

® Wg probek nie peknietych (wariant ten jest mniej
zalecany, poniewaz jest w nim wigksza liczba proébek,
NZOblsi)g.zajac wg analogicznych wzoréw otrzymamy:
342,8 MPa < X < 386 MPa
Zye = 364,4 1+ 21,6 MPa
W, = 7,7% )
® Wg wszystkich prébek (od 2 do 16)

n
,§ %t 5510
Z,o= = =367.33 M Pa (8)

n

® Analityczne okre$lenie Zre.

Podstawiajac do (1) wyniki pomiaréw (¢ i N) prébek
1+21 i rozwiazujac metoda najmniejszych kwadratéw
otrzymamy:

0 = 438,628¢—000780N ©)

w ktérym wspoélczynnik korelacji r = —0,4119. Podstawia-
jac do (9) N =20 min otrzymamy: Z,. = 372,9 MPa.

TABLICA 3. Procentowa zmiana wytrzymaloSci

¢ j dla réiny rtofei m
Z,—Z,
m Z,/Z, 2 =1 .1009
1
0,20 0,832 17%,
0,18 0,848 159%,
0,16 0,864 149,
0,15 0,871 139,
0,12 0,896 10,59,
0,10 0,912 99,

Przytoczone wyniki obliczen wykazujg duza zbiezno$é
i mieszeza sie w zakresie 364--373 MPa. Do budowy wy-
kresu zmeczeniowego mozna przyjaé warto$é obliczong
wg (8), jako uwzgledniajgca najwiekszg liczbe préb prze-
prowadzonych w pobliZu granicy zmeczenia.
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Rys. 2. Wykresy zmeczeniowe Haigha dla stopow WT3-1 i WT22

Analogiczne badania i obliczenia przeprowadzone przy
rozcigganiu tetnigecym dodatnim daly nastepujace wyniki:

— wg prébek peknietych: Z,; =518+ 29 MPa,

— wg prébek nie peknietych: Z;; = 511 £ 22,7 MPa,

— wg wszystkich prébek: Z;; = 516,6 MPa,

— analityczne okreslenie Zr.: ¢ = 618,7 e-0.01N
dla N =2 X 107 Z,; = 501 MPa.

Podobnie jak poprzednio, wyniki obliczen Z; poszcze-
gélnymi sposobami sa zblizone, jedynie obliczenie anali-
tyczne dato nieco nizsza wartosé. Do budowy wykresu
mozna przyja¢ wartosé Z,; = 517 MPa.

Uzyskane wyniki Z,; sa nieco zawyzone w stosunku do
wynikéw, ktére uzyskano by przy prowadzeniu badan na
probkach o $rednicy 5 mm (wymagania GOST 2860-65) lub
6 mm (wymagania PN-64/H-04325). Wplyw S$rednicy prébki
jest wyraznie zauwazalny w probkach zmeczeniowych skre-
cania, nieco mniej przy zginaniu i najmniej przy rozcig-
ganiu wahadlowym [3].

W celu okreSlenia wspbleczynnika o jaki nalezy zmniej-
szyé otrzymane wyniki, posluzymy sie danymi badan zme-
czeniowych stopu WT3-1 [4] w zginaniu obrotowym.

Wplyw $rednicy probki d na wytrzymatosé zmeczeniowg
mozna opisaé zaleznoscig:

Z=—;;1ub b= Zd™

gdzie: b, m — wspblczynniki.
Poréwnujac wartoSci b obliczone z dwoéch proéb otrzy-

mamy:
Z, & )"'
G Pt 1
Z, (dz Ky

Przyjmujac, ze dla prébki badanej dy = 2,4 mm, zas dla
znormalizowanej (wg PN) d, =6 mm, otrzymamy stosunek
Zy/Z, dla roznych m, jak zestawiono w tabl. 3.

Przyjmujac z [4]:

Z, =519 MPa dla d; = 6 mm
Z, = 489 MPa dla d, = 7,5 mm
okre$lamy z (10) wartosé m:

Zyd,

m=In =0,16.

1

Poniewaz wplyw S$rednicy prébki na wynik préby zme-
czeniowej przy rozciaganiu jest mniejszy niz przy zgina-
niu, obliczony wykladnik m mozna zmniejszyé o ok. 25%,
przyjmujgc m = 0,12,

Rys. 3. Mikrostruk-
tura stopu WT22:
a) przekroj po-
przeczny, b) prze-
kr6j podluizny. Pow.
100X
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Przy takim zaloZeniu obliczone wartosci Z,c i Zr; skory-
gowane do wielkosci pr6ébki o $rednicy 6 mm wyniosa:
Zye = 329 MPa, Z,; = 463 MPa.

W oparciu o okreslone warto$ci Ry, Zrc i Zrj opracowa-
no wykres zmeczeniowy Haigha (rys. 2). Przytoczone dane
umozliwiaja wykreslenie uproszczonego wykresu Smitha
oraz Soderberga.

Badania zmeczeniowe stopu WT22

Drugim wysokowytrzymaltym stopem tytanu jest WT22.
Metodyka badan byla analogiczna jak dla stopu WT3-1.
Prébki wycinano z obwodu walcowanego preta o $rednicy
40, ktéry uprzednio wyzarzano dwukrotnie w nastepuja-
cych warunkach: 1098 K — 1 h, chlodzenie z piecem do
1023 K, wytrzymanie 3 h, chlodzenie w powietrzu, drugie
wyzarzanie 873 K — 4 h, chlodzenie w powietrzu. Struktu-
re stopu po takiej obrébce przedstawiono na rys. 3. Wia-
$ciwosci mechaniczne po obrdébce byly nastepujace: Rpm =
= 1199 MPa, Ry, = 1120 MPa, A;=13%, Z =48/1%, U =
= 3,39 daJ/cm?, 410 HB, 42 HRC.

Przeprowadzone badania i obliczenia Z,. daly nastepu-
jace wyniki:

— wg prébek peknigtych: Z,. = 592+ 26 MPa,

— wg prébek nie peknigtych: Zr. = 596 * 245 MPa,

— wg wszystkich provek: Zr. = 592 MPa.

Wyniki wszystkich obliczen dajg praktycznie takie same
wyniki.

Analogiczne badania przy rozcigganiu odzerowo tet-
nigcym i obliczenia Z,; daly nastepujgce wyniki:

— wg probek peknietych: Zr; = 800+ 26 MPa,

— wg probek nie peknietych: Z,; = 796 = 25 MPa,

— wg wszystkich prébek:

i 10,350

Z == = —— = 7 .
- 13 96 MPa

n

Do budowy wykreséw zmeczeniowych przyjmujemy war-
tosci Zye =592 MPa i Zr; = 796 MPa.

Korygujac powyzsze warto$ci analogicznie jak w stopie
WT3-1 (mnozac przez 0,896, dla m = 0,12) otrzymamy:

Z,. = 530,4 MPa,

Z; =113,2 MPa (11)
Na podstawie (11) oraz wyznaczonej wartoéci Ry, mozna
latwo zbudowaé, analogicznie jak poprzednio, wykresy zme-
czeniowe [5, 6] (rys. 2).

Whnioski

® Przeprowadzone badania wykazaly, ze stop WT22 ma
wiekszg wytrzymalo$é zmeczeniowg niz stop WT3-1.

® Metoda schodkowa pozwala na uzyskanie dokladnych
wartosci Zre i Zr; koniecznych do budowy wykresébw zme-
czeniowych przy uzyciu niewielkiej liczby probek.

@ Przeprowadzone préby kontrolne (punkty 4 i B na
rys. 2) wskazuja na prawidlowo$é uzyskanych wy:n 6w,
jednakze celowe wydaje sie przeprowadzenie badan usci-
§iajgeych wspdiczynnik m (tabl. 3).
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Czy wywiad lotniczy Kocjana rozszyfrowat tylko V-2

czy rowniez V-|?

W br. mija 40 lat od rozszyfrowania niemieckich po-
cisk6w V przez wywiad lotniczy inz. Antoniego Kocjana.
Mija tez 40 lat od jego bohaterskiej $émierci oraz od $mierci
jego zastepcy i nastepcy inz. Stefana Waciérskiego. Z okazji
40-lecia tych wydarzen warto powrodci¢é do tematu, zwlasz-
cza ze wiele publikacji przedstawialo dzieje dzialalno$ci
wywiadu lotniczego Kocjana niezbyt jasno i niezbyt do-
kladnie, za§ jedyna szczegélowa publikacja, ksigzka , Akcja
V-1 1i V-2” M. Wojewo6dzkiego (IV wyd. w 1984 r.) prezen-
tujgca liczne relacje i r6zne naswietlenia, nie we wszyst-
kich sprawach stawia kropki nad i.

Dos¢ diugo bylo niejasne co to byl wywiad lotniczy
Kocjana, zwlaszcza ze Kocjan zar6wno kolejno jak i réw-
nocze$nie pracowat dla rézinych komérek wywiadu, jak tez
ze wzgledu na to, ze wywiad lotniczy ZWZ/AK rozwijal
sie i dzialal w kilku pionach Komendy Gloéwnej ZWZ/AK,
a nastepnie i Delegatury. W latach 1943--1944 istnialy trzy
piony wywiadu lotniczego: wywiad Wpydzialu Lotniczego
KG AK zajmujacy sie glownie sprawami lotniskowymi
i ruchami niemieckiego lotnictwa, wywiad Wydzialu Prze-
mysiu Lotniczego w Pionie Przemystu Wojennego KG ZWZ
(a od jesieni 1943 r. podlegly Delegaturze), zbierajacy dane
o produkcji zakladow przemystowych oraz wywiad II Od-
dzialu (Wywiadu) KG AK, w ktéorym sprawami lotnictwa,
précz ogbdlnej siatki wywiadowcezej i siatek specjalnych, jak
np. Lombard, zajmowalo sie¢ Biuro Studiéw Gospodarczych
(Przemystowych), a w nim Referat Motorowy (Lotniczy
i Pancerny) kierowany przez Antoniego Kocjana. Mozna
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powiedzie¢, ze komorka Kocjana byla przeznaczona do za-
dan specjalnych zwigzanych z nowymi pracami prowa-
dzonymi przez przemysl lotniczy, a w koncowej fazie swej
dzialalnos$ci skoncentrowala sig¢, wg Owczesnej terminologii,
na bombach latajgcych.

Wywiad lotniczy Kocjana stoczyl dwie walki z tajemni-
czymi broniami hitlerowskimi. Pierwsza byla zakonczona
zbombardowaniem osrodka dos$wiadczalnego V-1 i V-2
(oraz wytwoérni V-2) w Peenemiinde na wyspie Rugii nie-
daleko Szczecina. Akcja ta rozpoczgla sie na przelomie
lat 1942/1943 uzyskaniem informacji o tajemniczych poci-
skach niemieckich wyprébowywanych nad Baltykiem.
Pierwsza préba rakiety V-2 odbyla sie w Peenemiinde
6 czerwca 1942 r., a pierwszy udany lot 3 paZdziernika
1942 r., natomiast pierwsza préba V-1 na poczagtku grudnia
1942 r., za$ pierwszy start z wyrzutni 24 grudnia 1942 r.
Poniewaz wywiad Kocjana zaczgl zajmowaé sie tajemni-
czymi broniami od poczatku 1943 r. — $wiadezy to o dos¢
szybkim dotarciu informacji do polskiego wywiadu. Dzia-
lalno$¢ wywiadoweczg na terenie Peenemiinde prowadzila
grupa Poznan-Pomorze wywiadu Lombard (kierownictwo:
Stefan Ignaszak i Bernard Kaczmarek) przez swoja ko-
moérke Baltyk 303 (Augustyn Trédger i Roman Tréger) w
Bydgoszezy. Zastluga Kocjana bylo docenienie informacji,
doprowadzenie do uzyskania szczegolowych danych o bazie
w Peenemiinde (wraz z planami bazy) i przekazanie ra-
portu, ktéry przez radio i przez kurieréw byt w czerwcu
1943 r. przekazany do Sztabu Naczelnego Wodza do Lon-
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Rys. 1. Inz Antoni
Kocjan — Kkierow-
nik Referatu Lotni-
czego Biura Stu-
diow Przemyslo-
wych Wywiadu

dynu i stamtad Anglikom. Po potwierdzeniu informacji
zawartych w raporcie zdjgciami lotniczymi wykonanymi
przez brytyjskie samoloty (znany fakt odnalezienia V-1 na
zdjeciach przez Smith-Babington) — zapadla decyzja zbom-
bardowania bazy. Nocg z 17 na 18 sierpnia 1943 r. 597 bom-
bowcoéw brytyjskich zrzucilo 1937 bomb na Peenemiinde,
powodujgc powazne uszkodzenie bazy. W wyniku tego za-
réwno przeniesiono produkcje V-2 (do podziemnej wytwor-
ni Dora k.Nordhausen w goéorach Harzu), jak i baze do-
$wiadczalng V-1 i V-2. Zbombarowanie Peenemiinde opoz-
nitlo uzycie obu tajnych broni o p6t roku. Gen. D. Eisenho-
wer napisal po6zniej: ,,Gdyby sie Niemcom udalo udosko-
nali¢ te nowe bronie o sze$é miesiecy weczesniej i wpro-
wadzi¢ je do akeji w odpowiedniej chwili, to jest rzeczg
prawdopodobng, ze nasza inwazja na Europe napotkalaby
olbrzymie trudnosci i w pewnych okolicznoéciach mogia
sie sta¢ niemozliwa.., musialaby by¢ spisana na straty”.
Byt to pierwszy sukces polskiego wywiadu lotniczego kie-
rowanego przez A. Kocjana.

Druga walka komorki wywiadowczej Kocjana dotyczyla
rozszyfrowania konstrukeji bomb latajgcych V. Terenem
tej walki byly ziemie polskie, gdyz Niemcy poligon swych
pociskéw V przenie$li w listopadzie 1943 r. do Blizny-Pust-
kowa miedzy Mielcem a Kolbuszowa.

Aby zrozumieé¢ trud podejmowany przez polski wywiad
lotniczy, nalezy odpowiedzie¢ sobie na nastepujace pyta-
nia: co bylo tajemnicg techniczng w broniach V, co dalo

Rys. 2. Inz, Stefan
Waciérski — za-
stepca, a poOZnie]j
nastgpca A. Kocja-
na
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sie rozszyfrowa¢ na podstawie szczatkéw oraz niewypalow
i co moglo to da¢ aliantom?

W kazdej nowej broni, dopoki nie zostala uzyta, tajemni-
ca jest jej skuteczno$é, czyli zasieg dzialania i sila raze-
nia zalezna. od rodzaju i masy glowicy bojowej. Nastep-
nie ,wazna jest mozliwos¢ przeciwdzialania broni, czyli
szansa znalezienia jej stabych stron i opracowania metod
zwalczania. W Kkorncu wazne sg nowe rozwigzania technicz-
ne, ktorych znajomo$¢é pozwala na skonstruowanie ana-
logicznej broni, a jest to naturalne dgzenie kazdej z wal-
czacych stron, niezbedne do osiagniecia rownowagi sit.

Stad wazna byla znajomo$¢ miejsc startu i upadku po-
ciskow V, pozwalajgca okresli¢ ich =zasieg. Wazna byla
takze masa ladunku wybuchowego i rodzaj uzytego mate-
rialu wybuchowego. Do tego momentu zadna armia nie
stosowala ani strategicznych (dalekiego zasiegu) bomb lata-
jacych, ani rakiet balistycznych. Dlatego wazne bylo po-
znanie zaroéwno ich mozliwoéci, jak i zasad ich dzialania:
sposobu startu, toru i predkos$ci lotu, sposobu sterowania
(pilotem automatycznym czy za pomocg radia). Wiado-
mosci na te tematy okreslaty rodzaj zagrozenia i ewen-
tualne kierunki obrony. Interesujaca byla takze sprawa
uzytego silnika i zastosowanych paliw.

W owym czasie nie byly znane samoloty odrzutowe. Do-
piero byly prowadzone préby pierwszych typéow — oczy-
wiscie w wielkiej tajemnicy. Nie byly tez znane, poza
bardzo waskim gronem specjalistow, poszczegdlne rodzaje
silnikébw odrzutowych. Kazdy naped dzialajagcy na zasa-
dzie odrzutu nazywano reakcyjnym lub niezbyt $cisle ra-
kietowym, bowiem powszechnie znane byly tylko rakiety

Rys. 3. Pocisk latajgcy V-1

prochowe (w postaci ogni sztucznych, rakiet sygnalizacyj-
nych i malych pociskow rakietowych). W publikacjach fan-
tastyczno-naukowych i naukowych wspominano o mozli-
wosci zbudowania rakiety ksigezycowej na paliwo plynne.
Silniki strumieniowe, pulsacyjne i turboodrzutowe mozna
bylo spotka¢ w opisach patentowych, lecz nalezaty do
plejady licznych pomysléw, o realnosci ktérych na og6t
jeszcze nie wiedziano co sgdzié. Stad ich zasady dzialania
byly znane tylko tym, ktorzy eksperymentowali w tej
dziedzinie. Natomiast dla wiekszo$ci inzynieréw lotniczych
srakietowy” i ,reakcyjny” oznaczalo to samo, zas slowo
sodrzutowy” jeszcze nie bylo w uzyciu. Silniki pociskéw V
i uzyte do nich paliwa byly zagadkg. Nieznajomo$¢ nie-
ktorych koncepcji technicznych z dziedziny silnikéw pulsa-
cyjnych i rakietowych niewatpliwie utrudniala naszemu
wywiadowi rozszyfrowanie napedu broni V, a zwlaszcza
V-1.

Anglicy przypuszczajac, Ze zasieg niemieckich tajemni-
czych broni jest niezbyt duzy (najwyzej 200--300 km) stusz-
nie sadzili, ze Hitler uzyje ich przede wszystkim przeciw
Anglii. Mogly one sparaliZzowaé¢ planowane lgdowanie
wojsk sojuszniczych we Francji. Dlatego, gdy 2z okupo-
wanej Polski nadeszly informacje o prowadzeniu préb bomb
latajgeych — zwrécili sie z prosba o zebranie danych na
ich temat. Wywiad ZWZ-AK od listopada 1943 r. do
wiosny 1944 r. prowadzil intensywne obserwacje poligonu
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Rys. 4. Pocisk rakietowy V-2

w Bliznie oraz miejsc upadku pociskoOw. Zaobserwowano
dwa rodzaje pociskéw. Pierwszy, ktory nazwano malg ra-
kietg, przypominat maly samolot z plomieniem z tylu.
Startowal on ze sko$nej wyrzutni, lecial z predkoscig szyb-
kiego samolotu i spadal na ziemig¢ wybuchajgc. Byla to
bomba latajagca V-1, ktorg dzi§ nazwano by uskrzydlonym

> -
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Rys. 5. Baza do$wiadczalna w Peenemlinde (plan niemiecki)
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pociskiem Kkierowanym. Drugi pocisk ustawiano do startu
pionowo, wznosil sie on w gore i znikal z oczu. Byla to
rakieta balistyczna V-2, Aby rozszyfrowaé¢ konstrukcje po-
ciskéw, zaczeto zbiera¢ ich odiamki i resztki pozostate po
wybuchach. Niestety partyzantka AK zbierajgca szczatki
(w ostrym wspéblzawodnictwiem z wojskiem niemieckim)
przewaznie nie okres$lala rodzaju pocisku, z ktérego one
pochodzily. Czestokro¢ dowiadywano si¢ o wybuchu, lecz
nie bylo mozliwosci stwierdzenia czy kto§ widziat spada-
jacy pocisk. To ogromnie utrudnialo prace komorce Ko-
cjana.

Co moglo pozostaé¢ z pociskéw, ktére wybuchly? Dzis,
znajgc konstrukeje V-1 i V-2, mozemy to okre$li¢ dosé
dokladnie. W V-2 urzadzenia sterownicze (piloty automa-
tyczne ewentualnie radiostacja) znajdowaly si¢ w przodzie
pocisku, blisko materialdw wybuchowych, ktére powodo-
waly zupelne ich zniszczenie. Natomiast istniala duza szan-
sa zachowania elementéw najbardziej oddalonych od ladun-
ku, czyli tylnej czeSci statecznikéw ze sterami aerodyna-
micznymi oraz fragmentéw dyszy wylotowe] z grafito-
wymi sterami gazowymi (pracujgcymi w strumieniu gazéw
odrzutowych). Natomiast pocisk V-1 mial urzgdzenia ste-
rujgce w tylnej czg$ci kadluba, stad przy wybuchu moglty
sie zachowa¢ elementy radiostacji i pilota automatycznego.
Mozliwe, ze w stanie zgniecionym mozna bylo znalezé
cze$é silnika pulsacyjnego, lecz jego wigkszg cze$é stano-
wila rura blaszana, ktéra po powaznym uszkodzeniu byla
tylko kawalkami blachy.

Wiéro6d pociskéw znalazly sie niewypaly. Do nich m.in.
zaliczaly sie egzemplarze do$wiadczalne wyposazone w
aparature badawczg w miejsce ladunku wybuchowego.
W przypadku zdobycia niewypalu V-1, ktéory znurkowat
i rozbil si¢ jak samolot, istniala mozliwo$¢é uzyskania
wiekszo$ci jego elementéow, tylko ze w stanie uszkodzo-
nym. Inaczej przedstawiala si¢ sprawa niewypalu V-2. Ra-

#

Rys. 6, Peenemiinde po bombardowaniu 17.8.1943 r.

kieta ta, spadajgca z wysoko$ci ok. 90 km bardzo stromo
7z predkosciag 1000 km/h, musiala zawsze zmiazdzy¢ sie
przy uderzeniu o ziemig¢. Przy takim uderzeniu przéd rakie-
ty z urzgdzeniami sterowniczymi (pilotami automatyczny-
mi) oraz zbiorniki ulegaly kompletnemu zniszczeniu spel-
niajgc role amortyzatora uderzenia dla pozostalych czg$ci
rakiety. Natomiast cala tylna cze$¢ rakiety, tj. usterzenie,
silnik, turbopompa i instalacje tej czeSci, przewaznie ule-
galy tylko czeSciowemu uszkodzeniu. Do$é¢ trudnym proble-
mem bylo ustalenie rodzaju paliw stosowanych do po-
ciskdw. Z rozbitych pociskéw V-2 zaréwno plynny tlen, jak
i spirytus bardzo szybko parowaly i to bez sladdéw. Nato-
miast zachowywaly sie resztki paliwa stosowanego do tur-
bopompy: perhydrolu (HyO,) oraz KMnO, Plynny tlen zo-
stat wykryty dzieki obserwacji transportéw - przybywaja-
cych do Blizny; cysterny mialy oszronione zawory. Nato-
miast transport spirytusu, podobnie jak benzyny do V-1,
byl trudny do zauwazenia. Rozszyfrowanie urzadzen radio-
wych utrudnialo to, Ze nie bylo wiadomo, ktére elementy
stanowia wyposazenie pomiarowe egzemplarzy do$wiad-
czalnych, a ktére naleza do ukladu sterowania pociskami.

Proby V-1 z poligonu w Bliznie zakonczyly si¢ w maju
1944 r., natomiast proby V-2 ciggnely sie do lipca. Wywiad
Kocjana dostarczyl wiosng sporo meldunkéw fragmenta-
rycznych o obu pociskach i jeden szerszy o V-1. W dniu
12 czerwca 1944 r. pierwszy pocisk V-1 spadl na Wielkg
Brytanie, a od 15 czerwca nastapily zmasowane ataki na
Londyn. Od tej chwili nie byly juz Anglikom potrzebne
informacje o V-1, gdyz w niedlugim czasie zdobyli niewy-
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paly tych pociskow, ktére wylgdowaly w stanie nieuszko-
dzonym w Anglii.

Wiosng 1944 r. KG AK przygotowywala sie do zdobycia
V-2 z transportu kolejowego jadgcego do Mielca. Akcje te
odlozono na czerwiec, lecz woédwezas okazala sie nieko-
nieczna, bowiem 20 maja w Sarnakach nad Bugiem (w
Siedleckiem) spadl niewypal V-2, ktéory oddzial AK ze-
pchnatl do Bugu, a po ustaniu poszukiwan przez Niemcoéw
wyciggnal jego tylng cze$é¢ i przewidzt wybrane elementy
do Warszawy. Wtedy na komorke wywiadu zajmujgey sie
bombami latajacymi spadl cios. 1 czerwca 1944 r. Antoni
Kocjan zostal aresztowany w zwigzku z wykryciem dru-
karni Tajnych Wojskowych Zakladow Wydawniczych Nr 4
mieszczace] sie w podziemiach przedwojennych warszta-
tow szybowcowych Kocjana na skraju Pola Mokotowskie-
go (w miejscu, gdzie dzi$ stoi budynek Gléwnego Urzedu
Statystycznego). A. Kocjan, przewieziony na Szucha, a na-
stgpnie na Pawiak, zostal w wiezieniu zdradzony przez
laczniczke, ktéra go znala z dzialalnosci przy produkeji
granatow. Mimo katowania nie wydal nikogo ani z zakla-
doéw produkeji broni, ani z tajnych wydawnictw, ani z dzia-
talnosci lotniczo-rakietowej (o ktéorej Niemcy nie wie-
dzieli). Zgingt zamordowany na Pawiaku 13 sierpnia
1944 r.

A o ;
Rys. 7. Poligon do$wiadczalny Blizna-Pustkéw (brytyjskie zdjgcie
lotnicze)

Zastepcy i prawg rekag Kocjana byl inz. Stefan Wacior-
ski, instruktor harcerski, pilot szybowcowy i samolotowy.
Po aresztowaniu A. Kocjana zostal on szefem komorki
wywiadu rakietowego. W czerwcu 1944 r. zorganizowal on
przeprowadzenie ekspertyz elementow pociskow, ich urzg-
dzen radiowych i paliw przez profesoré6w Politechniki War-
szawskiej: Jozefa Zawadzkiego, Janusza Groszkowskiego
(radiotechnika), Marcelego Struszynskiego (paliwa) i Boh-
dana Stefanowskiego (termodynamika). S. Waciorski na
podstawie elementéw pociskéw (V-2) sporzgdzit rysunki
i schematy oraz korzystajac z ekspertyz profesor6w opra-
cowal raport nt. obu pociskéw (nazywanych malg i duzg
rakietg) zawierajgcy opis wszystkich zdobytych czeSci wraz
z fotografiami. Niektore wazniejsze elementy przygotowano
do wysyiki do Anglii wraz z raportem, ktory byl gotowy
7 lipca 1944 r.

Do przestania meldunku wyznaczono Jerzego Chmielew-
skiego, bylego szefa Biura Studidow Gospodarczych, ktory
od jesieni 1942 r. byl wieziony w OS$wigcimiu, a wiosng
1944 r. zostal zwolniony, z obowigzkiem meldowania sie
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Rys. 8. Rejony upadkéw V-1 i V-2 (wg rys. M. Wisniewskiego).
Srednj zasieg (Czestochowa, Konskie, Kozienice, Rejowiec) odpo-
wiada mozliwo$ciom V-1, zas daleki zasieg (Suwin, Sarnaki) —
mozliwosciom V-2

co tydzien na Gestapo. Uznano, ze wyslanie go za granice
usunie go sprzed oczu Niemcéw, za$§ jako czlonek tegoz
zespolu wywiadowczego latwo zapozna sie z tre$cig ra-
portu. J. Chmielewskiego wraz z raportem i wybranymi
elementami V-2 przetransportowano w okolice Tarnowa,
gdzie k. wsi Wal Ruda nocg z 26 na 27 lipca 1944 r. wyla-
dowal samolot C-47 Dakota (startujacy z Brindisi we Wto-
szech), ktory zabral 6w cenny !adunek. Ladowanie samo-
lotu mialo kryptonim Akcja III Most. Start samolotu odbyt
sie w doéé dramatycznych warunkach, gdyz kola samolotu
ugrzezly w wilgotnej tgce i gdy juz zamierzano podpali¢
samolot — udala sie ostatnia préba wyjechania z blota po
deskach.

W chwili gdy polski raport dotart! do Londynu, réwno-
czes$nie dotarly do Anglii cze$ci rakiety V-2, ktéra przy-
padkowo spadia bez wybuchu w Szwecji. Pierwsze pociski
V-2 spadly na Londyn 8 wrze$nia 1944 r. Inz. Stefan Wa-
ciorski walczyl w Powstaniu Warszawskim, w ktorym
zgingt w ostatnich dniach wrzesnia.

Wsrod autoréow piszgecych o Akeji V-1 i V-2 dos¢ dlugo
byly zdania podzielone co do tego, jakie pociski probowa-
no w Bliznie oraz jaki pocisk zostal zdobyty przez wy-
wiad AK pod Sarnakami. Angielski film ,,Oni ocalili Lon-
dyn” pokazywal zdobycie pocisku V-1. Podobnie przedsta-
wialy sprawe pierwsze nasze publikacje powojenne oparte
na informacjach angielskich. Raport o bombach latajgcych,
opracowany na poczatku lipca 1944 r. przez inz. Stefana
Wacidrskiego, opisuje tak charakterystyczne elementy V-2,
jak stery gazowe, turbine napedzajacg pompe czy elekiro-
hydrauliczne serwomotory sterow oraz paliwo turbopompy:

Rys. 9. Silnik V-2 wydobyty z Bugu we wrze§niu 1944 r. przez

specjalistow brytyjskich
b e cd. na III s. okt
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STRESZCZENIA

MALSKI A.: OszczednoSciowa regulacja w
locie skladu mieszanki silnikéw tlokowych.
TLiA, t. XXXIX, 1984, nr 11, s. 4

W artykule podano metode regulacji w
locie skladu mieszanki palnej silnik6w tlo-
kowych zapewniajgcg znaczne zmniejsze-
nie zuzycia paliwa bez niebezpieczenstwa
przegrzewania silnika i niszczenia zaworow
wylotowych.

POPOWSKI S., SOLIK A.: Przetworniki
przyspieszen liniowych do ukiadéw nawi-
gacji bezwiladnoSciowej (I). TLiA, t. XXXIX,
1984, nr 11, 8. 6

W artykule przedstawiono lotnicze przy-
spieszeniomierze stosowane w ukladach na-
wigacji bezwladnoSciowej. Omoéwiono przy-
spieszeniomierze o strukturze otwartej i
zamknietej z zawieszeniem sprezystym. Ze-
stawiono i poréwnano charakterystyki tych
przyrzadow.

GLIWA M.: Krucho§é stopéw zelaza. Cz. I.
Wplyw skladu chemicznego na kruchosé
stopbw zelaza. TLiA, t. XXXIX, 1984, nr 11,
5. 23

Na podstawie danych literaturowych o-
moéwiono wplyw pierwiastkéw miedzywe-
zlowych i stopowych oraz zanieczyszczen
na przejSciowg temperature kruchofci na
zimno stopéw zelaza.

LUNARSKI J., NYKLEWICZ J., WOJCIK
A.: Wytrzymalo$é zmeczeniowa stopéw ty-
tanu WT3-1 i WT22 przy rozciaganiu wa-
hadlowym i tetnigecym. TLiA, t. XXXIX,
1984, nr 11, s. 26

W artykule przedstawiono wyniki badan
zmeczeniowych stopow tytanu WT3-1 i
WT22 przy rozcigganiu wahadlowym i tet-
nigeym, ktére umozliwiajg zbudowanie wy-
kresOw zmeczeniowych. Podano metodyke
badan na malych probkach metodg schod-
kowa, spos6b korygowania wyniké6w badan
do warto$ci znormalizowanej probki oraz
spos6b oszacowania dokladno$ci przepro-
wadzonych badan.

GLASS A.: Czy wywiad lotniczy Kocjana
rozszyfrowat tylko V-2, czy rbébwniez V-1?
TLiA, t. XXXIX, 1984, nr 11, s. 28

W zwigzku z 40-leclem akecji V-1 i V-2
przypomniano przebieg dwéch akcji prze-
ciw tym pociskom, przeprowadzonym przez
polski wywiad lotniczy: pierwszej polega-
igcej na wykryciu bazy rakietowej w
Peenemiinde w 1943 r. i drugiej w 1943 r.,
majgcej na celu rozszyfrowanie konstruk-
cjl pociské6w. Przy okazji wyjasniono spra-
we¢ prowadzenia z Blizny préb zaréwno
V-1, jak i V-2.

cd. na II s. oki.
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Z DZIAEALNOSCI SEKCII LOTNICZYCH SIMP i SITK

Nowe wladze NOT

Naczelna Organizacja Techniczna ma no-
we wiladze. Przewodniczagcym Rady Glow-

nej NOT jest prof. Janusz Szosland, pre-
zesem NOT — prof. Jan Kaczmarek, za$
sekretarzem generalnym — mgr inz. Kazi-

mierz Wawrzyniak.

Nowe kierownictwo
Sekeji Lotniczej SIMP

Na pierwszym w nowej kadencji posie-
dzeniu czlonkéw Prezydium Zarzadu Sek-
cji Lotniczej SIMP w dniu 13 czerweca br.
podjeto decyzje, ze nalezy wybraé trzech
wiceprzewodniczacych Zarzadu (ze wzgledu
na liczbe i wage zadan branzowych sto-
jacych przed Zarzadem Sekcji). Po dy-
skusji na wiceprzewodniczacych zostali wy-
brani koledzy:

— mgr inz. Jerzy Horbaczewski, ktory
bedzie prowadzil sprawy ogniw terenowych
Sekeji,

— mgr inz. Tadeusz Krolikiewicz,
zajmie sie¢ sprawami wydawniczymi,
zealnictwem lotniczym i propaganda,

— prof. dr hab. inz. Jerzy Lewitowicz,
ktéry bedzie zajmowal sie naukowo-tech-
nicznymi, sekcyjnymi imprezami lotni-
czymi.

ktory
mu-

Terminy zebran Zarzadu SL SIMP

Ustalono, ze zebrania czlonkéw Prezy-
dium Zarzadu Sckceji Lotniczej SIMP beda
odbywaé¢ siq regularnie w pierwszg $rode
kazdego miesiaca od godz. 14 w sali im.
prof. H. Mierzejewskiego (dawniej sala ,,S')
w Domu Technika NOT w Warszawie
(ul. Swietokrzyska 14a, V pietro).

Zebrania plenarne Zarzgdu Sekcji
zwolywane co 3 miesigce.

beda

Kursy hydrauliki lotniczej

Dolnoélgski Os$rodek Doskonalenia Xadr
(ul. Swierczewskiego 74, 50-020 Wroclaw,

tel. 44-81-26) nadeslal informacje¢ ofertowg
nt. lotniczych kurséw specjalistycznych
spelniajacych wymagania kwalifikacyjne

specjalizacji inzynier6w wg Uchwaly nr 66
Rady Ministré6w 2z dn. 6 czerwca 1983 r.
(Mon. Pol. nr 24, poz. 131).

SIMP-DODK przyjmuje zgloszenia na na-
stepujgce kursy:

— Budowa i eksploatacja lotniczych ukla-
dow paliwowo-regulacyjnych (20) godz. wy-
kladow i éwiczenn z ukladow silnikéw tlo-
kowych i turbinowych),

— Budowa i eksploatacja lotniczych ukla-
déw hydraulicznych (200 godz. nt. ukla-
déow hydraulicznych i émigtowcowych).

Kursy bedg trwaty 5,5 miesigca i beda
odbywaly sie w Kombinacie PZL-Hydral
w 5 sesjach pieciodniowych. Koszt kursu
— 7500 zl.

Narada w Kombinacie PZL-Hydral

W maju br. Oddzial Sekcji Lotniczej
SIMP we Wroclawiu, kierownictwo -prze:i-
sigbiorstwa oraz O$rodek Doskonaleria
Kadr SIMP zorganizowaly narade nt.
wAktualne problemy budowy i eksploata-
cji  produkowanych 1 przygotowywanych
do produkcji lotniczych ukladéw hydrau-
licznych i paliwowo-regulacyjnych”. W na-
radzie wuczestniczylo 43 przedstawicieli re-
prezentujgeych 23 instytucje. Wygloszono
cztery referaty:

— ,,Ocena stanu dotychczasowej eksploa-
tacji osprzetu i zadania uzytkownikow w
odniesieniu  do nowej generacji wyrobow
Zz pozycji producenta’’,

— ,,Nowe kierunki opracowan
nych osprzetu hydraulicznego i
paliwowo-regulacyjnej”,

- ,,Problemy zywotnoéci
ustalanie”’,

-— ,,Stan, potrzeby i perspektywy stoso-
wanych w lotniczych ukladach hydraulicz-
nych i paliwowych gum, cieczy roboczych
i paliw”.

Materialy na

technicz-
aparatury

wyrobow i jej

narade mialy charakter
poufny i =zostaly przekazane uczestnikom
narady za pokwitowaniem. Komplet mate-
rialow przekazano do Zrzeszenia Wytwor-
cOw Sprzgetu Lotniczego i Silnikowego
PZL, Instytutu Lotnictwa, STL-MON,
DWLot i ITWL.

Podajemy niektore

— przyspieszyé rozbudowe bazy badaw-
czej w PZL-Hydral i rozszerzyé zakres
prowadzonych prac o charaklerze wyprze-
dzajacym w instylutach branzowych,

— przyspieszy¢ badania nad nowymi mie-
szankami gumowymi i tworzywami do ukla-
déw hydraulicznych i paliwowych oraz
opanowaé produkcje nowych cieczy hy-
draulicznych i paliw,

— usprawni¢ system przeplywu informa-
cji dot. eksploatacji pod katem oceny nie-
zawodnos$ci pracy,

— zwrdcié szezegbdlng uwage na stan za-
nieczyszezen ukladoéw hydraulicznych za-
rowno w produkeji, jak i w eksploatacji,

- przyspieszy¢ prace nad opracowaniem
i wdrozeniem systeméw diagnostyki wy-
robow i ukladoéw w procesie eksploatacji,

— doskonali¢ i1 ujednolicié metody préob
resursowych z uwzglednieniem statystycz-
nej oceny wynikow,

- podja¢ prace nad opracowaniem tablic
intensyvno$ci uszkodzen dla typowych cle-
mentéw ukladéw paliwowo-regulacyjnych
i hydraulicznych.

wnioski z narady:

Posiedzenie Zespolu Historii
i Muzealnictwa Lotniczego
12 czerwca br. odbylo si¢ kolejne posio-
dzenie Zespolu Historii i1 Muzealnictwa

Lotniczego Zarzadu Sekeji Lotniczej SIMP
z udzialem siedmiu czlonkéw Zespolu.
Obrady, ktdére mialy doprowadzié do opra-
cowania wstepnego planu dzialania Ze-
spolu, prowadzil przewodniczacy Zespolu
kol. Tadeusz Krolikiewicz.

Zesp6l zamierza przele wszystkim
rzadkowaé¢ sytluacje Muzeum
Astronautyki w Krakowie. Nowy dyrektor
tej placowki, byly oficer lotnictwa Wa-
claw Kiécinski, zapoznal zebranych z lo-
kalnymi trudno$ciami Muzeum (brak pra-
cownik6w — brak ectatéw, niedostateczqa
powierzchnia wystawiennicza i magazyno-
wa, zly stan nie konserwowanych ekspo-
natow, zaleglo$ci w bibliotece i archiwum,
nie ogrodzony teren, niezbedne remonty
hudowlane). Muzeum jest dotowane z fun-
duszu rozwoju kultury, lecz dotacja ta
jest zmmniejszona o wplywy z biletow
wstepu!

W tych warunkach trudno dziwié sig, ze
nie realizuje sie scenariusza ekspozycji w
ukladzie historycznym. Co dotychczas zro-
biono? Zorganizowano komoérke technicz-
13, ktora ma zaja¢ sie konserwacjy eks-
ponatow, dla ciezkich samolotéow organi-
zuje si¢ stoiska na zewnagtrz (niestety)
hangaru, grodzi cie teren, przystepuje do
remontu dachu, wspolpracuje z sgsiadami,
do wielu prac porzagdkowych wzywa sie
jednostki wojskowe.

Czlonkowie Zespolu zwrocili uwage na
brak wspOlpracy kierownictwa Muzeum 2z
Radg Naukowg, powolang na potrzeby tej
instytucji. Rada Naukowa Muzeum, dzieki

upo-
Lotnictwa i

swernu  autorytetowi, moglaby pomoéc Mu-
zeum.

Zebrani ustalili, ze¢ perspektywiczny pro-
gram dziatania Zespolu Sekeji Lotniczej
powinien obejmowaé:

— starania o powigkszenie krytej po-
wierzchni muzealnej (ewentualnie utwo-

rzenie filii Muzeum),

— starania o wprowadzenie historyczne-
go ciggu w uszercgowaniu eksponatow w
MLIiA,

— dzialania w celu zapewnienia remontu
unikalnych samolotéw muzealnych,

— dzialania zmierzajgce do gromadzenia
drobnych eksponatdéw oraz zabezpieczenia
1 uporzadkowania archiwaliow lotniczych,

-—- starania o zorganizowanie Towarzystwa
Przyjaciét Muzeum Lotnictwa.

Doraznie nalezy wykorzystaé plon dy-
skusji na spotkaniach czlonkow Zespolu
i kolezenskich — | okraglego stolu”, zor-
ganizowacd spotkanie z dziennikarzami,
wreszeie rozwina¢ wspolprace z  kierow-
nictwem Muzeum Lotnictwa i Astronau-
tyki, muzeami $rodowiskowymi oraz Radg
Naukowg Muzeum.

mgr ini. W. Zaremba
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perhydrol i nadmanganian potasu. Natomiast trudno jest
ustali¢, do ktérego z pociskow (V-1 czy V-2) nalezala zdo-
byta radiostacja, cho¢ dzi§ mozna przypuszczaé, iz byla
ona od V-1. Z Bugu niewatpliwie wydobyto tyl rakiety
V-2. Silnik rakietowy od V-2 wyciggnela z Bugu takze
brytyjska delegacja techniczna we wrzeéniu 1944 r. Row-
niez taki silnik byl wydobyty z Bugu w 1965 r. przez juz

warszawskich pletwonurkow.

Natomiast co do rodzajéw pociskow probowanych na po-
ligonie w Bliznie, to nie ulega watpliwo$ci, ze zimg 1943/
/1944 r. i wiosng 1944 r. byly probowane pociski V-1. Na
Wielkanoc 1944 r. sam spotkalem sie z relacja czlonka AK
spod Dabrowy Tarnowskiej, ktéra zawierala opis skos$nej
startowal rakietowy pocisk-samolot.
Pierwsze relacje o przelocie i upadkach pociskéw na pew-
no dotyczyly V-1 (tylko V-1 mogla byé widoczna przed
upadkiem i przypominaé samolot). Fotografie Blizny wyko-

wyrzutni, po ktorej

nane z brytyjskiego samolotu pokazujg zaréwno wyrzutnig

czas,

V-1, jak i V-2. Rowniez w pozostalo$ciach po poligonie
w BliZznie znajduje si¢ podstawa pod skosng wyrzutnie V-1.
Stad spory o to, czy w Bliznie byla prébowana tylko V-1,
czy tylko V-2 sa juz dzi§ nieaktualne. Niewatpliwie ba-
dane byly oba rodzaje pociskow.

Dzi§, gdy minelo 40 lat od Akecji V-1 i V-2, najwyzszy
by zadbaé¢ o jej

upamiegtnienie. Przy Klubie

Seniorow Lotnictwa Aeroklubu Warszawskiego powstat nie-

V-1 1

dawno Komitet Upamietnienia Akcji V-1 i V-2, ktéremu
przewodniczy pisarka lotnicza Maria Kann. Artysta rzez-
biarz Marek kypacewicz wykonal projekt pomnika Akciji
V-2. Poniewaz Akcja V-1 i
przez osoby zwigzane studiami z Politechnikg Warszawska,
za$ w rozszyfrowanie tajemnic pociskow duzy wklad wnie-
$li profesorowie tejze Politechniki — pomnik ma stangé
naprzecivwv Gmachu Gloéwnego Politechniki
vrzed gmachem Elektroniki.

V-2 byla kierowana

na trawniku



@ Powers the PZL-106 Kruk, Beaver
AgCat, Thrush, IAR-827A, PZL-M21
@ Two versions:

— PZL-3S non-geared

— PZL-3SR geared
® Seven-cylinder aircooled supercharged radlal
® Electric starter
® 91/95 grade gasoline b
® Direction of revolutlon counter clockwise

»

Z\PEZETEL
PO LA ND

EO/869/K/84

Diameter 1267 mm
PZL-3S dry weight 411kg

- PZL-3SR dry weight 446 kg
. Propeller - PZL -

MANUFACTURER:
Wytwérnia Sprzetu Komunlkacyjnego

. PZL-Rzeszéw

ul. Obroncéw Stalingradu 120 130
35-078 Rzeszéw, PO. Box 340, Poland'
Phone: 423-71 .Telex: 83411

'EXPORTER

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