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PROTOTYPY

IAR-28MA ® Rumunia ®

Lekki dwumiejscowy samolot sportowy

Rumunskie zaklady lotnicze Interprinderea Aeronautica
Romana w Brasov zbudowaly nowy dwumiejscowy samolot
sportowy o metalowej konstrukcji IAR-28MA. Powstal on
z motoszybowca I1S-28M2 przez zastgpienie diugich trapezo-
wych skrzydet krétkimi skrzydlami prostokatnymi. Kad-
lub z dwumiejscowa kabing (miejsca obok siebie) i uste-
rzeniem pozostal nie zmieniony. Podwozie z kolem tylnym
ma chowane kola gléwne. Samolot jest napedzany, podohb-
nie jak motoszybowiec, silnikiem Limbach L2000 o mocy
60 kW (82 KM). Jest zapewniona mozliwo$¢ szybkiego prze-
ksztalcenia samolotu w motoszybowiec i odwrotnie, ponie-
waz wymiany skrzydel dokonuje si¢ w czasie 15 min. Sa-
molot zuzywa w ciggu godziny 8 1 paliwa przy predkosci
145 km/h, co odpowiada zuzyciu 56 1 na 100 km. Wsp6i-
czynnik obcigzenia wynosi od 5,3 do —2,6.

Istnieja duze mozliwos$ei eksportu samolotow TAR-28MA
do krajow zachodnich, gdzie jako samoloty sportowe chet-
nie sg uzywane motoszybowce, ze wzgledu na niskie kosz-
ty paliwa i utrzymania. Poza tym w takich krajach jak
USA i Australia w dalszym ciggu wiekszym uznaniem cie-
szg sie konstrukcje metalowe niz laminatowe, poniewaz
laminarny profil plata o konstrukcji metalowej ulega
mniejszym deformacjom pod wplywem temperatury, wil-
goci i piasku. Dodatkowq jego zaleta w poréwnaniu z mo-
toszybowcami jest wieksza zwrotnosé, dzieki mniejszej roz-
pietosci, co pozwala na wykorzystywanie go do szkolenia
w akrobacji.

Dane techniczne

Rozpietosé 10,00 m
Dlugosé 7,00 m
Wysoko§é 2,50 m
Powierzchnia nosna 14,00 m?
Masa wtasna 520 kg
Masa do startu maks. 760 kg
Predko$é dopuszczalna maks. 250 km/h
Predko$é przelotowa maks. 190 km/h
Predko$é min. 80 km/h
Wznoszenie maks. 2,00 m/s

Sikorsky S-75 ® USA e

Lekki wojskowy §miglowiec transportowy

Na poczatku 1981 r. armia amerykanska zlecila firmom
Bell i Sikorsky opracowanie lekkiego $miglowca do trans-
portu zolnierzy, ktérego struktura bylaby wykonana calko-
wicie z laminatéw; taka konstrukcja ma zapewnié zard6w-
no zmniejszenie masy wtasnej, jak i obnizenie koszté6w
produkecji $miglowca. Nie mniej wazne jest zwiekszenie
trwaloéci oraz odpornoéei na uszkodzenia i ostrzal z broni
recznej, a takze oslabienie echa radarowego. 27 czerwca
wystartowal do pierwszego lotu prototyp S$migltowca, zbu-
dowany kosztem 17,5 min dol. przez firme Sikorsky. O-
trzymal on oznaczenie fabryczne S-75 ACAP (All Compo-
site Airframe Program).

Do budowy $miglowca wykorzystano niektére instalacie,
zesp6t napedowy i wirnik noény z transmisjg ze $miglow-
ca S-76. Kadtub jest wykonany, zgodnie z wymaganiami,
z laminatéw. Dwumiejscowa kabina zalogi i sze§ciomiej-
scowa kabina gléwna sa zaopatrzone w drzwi po obu stro-
nach kadtuba. Podwozie z kolem przednim mnie jest cho-
wane i ma pojedyncze kola. Struktura lopat wirnika nos-
nego sklada sie z tytanowego dzwigara, wypelniacza Nomex
i laminatowego pokrycia. Piasta jest twtanowa. F.opaty ma-
ja profil Sikorsky SC-1095. Naped $miglowca stanowia dwa
silniki Allison 250-C30 o mocy 485 KW (660 KM).

Dane techniczne

Srednica wirnika 13,30 m
Dlugo$é kadluba 13,20 m
Wysokos§é 450 m
Masa wlasna 2700 kg
Masa do startu 3850 kg

Predko§é maks. 278  km/h
Dlugotrwalosé lotu 23 h

Dlugos¢ startu na 15 m 520 m

Pulap praktyczny 5000 m

Zasieg 700 km
W.K
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Teoria lotu a nauka pilotazu

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Ze do nauki prawidlowego pilotazu potrzebna jest zna-
jomos$¢ teorii lotu — to sprawa oczywista. Wiec w czym
problem? Otéz w tym, Ze teoria teorii nieréwna, czyli ze
pod okresleniem teoria lotu mozna zmieSci¢ rozne tresci.

Spoéjrzmy na podregczniki, z ktorych nasi piloci szybow-
cowi i samolotowi uciq sie w aeroklubach. Wydany przez
APRL w latach 196668 cykl ksigzeczek pt. ,,Szkolenie szy-
bowcowe” sklada sie z 11 tomikéw o lgcznej objetosci ok.
700 stron. Wiele z nich juz sie zdezaktualizowalo, czg$¢
wznowiono, aktualizujgc i podwajajgc ich objetos$¢, co spo-
wodowalo wzrost oojetosci cyklu o ok. 300 stron. Cykl
»Wyczynowe szkolenie szybowcowe” sklada sie z kilkuna-
stu tomow, S$rednio po 100--300 stron, za$ cykl ,,Szkolenie
samolotowe” tez z kilkunastu toméw po 160--180 stron.
Jest to cenna biblioteka dla instruktora.

Lecz jak uczestnik 80-godzinnegh teoretycznego Kkursu
szybowcowego na II1 klase pilota ma sie¢ nauczy¢ podsta-
wowych wiadomosci z tego 1000-stronicowego materiatu?
Jesli sie blizej przyjrze¢ cyklowi ,Szkolenie szybowcowe”,
to wida¢, ze oprocz wiadomosci zasadniczych, wiele w nim
balastu. Jest to wina zaréowno zbyt rozbudowanego progra-
mu szkolenia teoretycznego, braku wytycznych dla auto-
row co do zwiezlosci tekstu, jak 1 daznos$ci autoréw do
bardzo szczegbolowego omowienia tematow. Lecz jaki jest
tego skutek? Skoro w tek$cie tylko co ktora$§ informacja
jest niezbgdna dla pilota, a reszta to balast rozszerzajacy
temat, to uczen nie wie czego z tego ma sie nauczy¢. Nie
ratujg sytuacji zbyt liczne pytania egzaminacyjne.

Wynik tego jest oczywisty. Uczniowie znajg calos¢ mate-

rialu ,,po lebkach”, lecz nie wpajaja sobie niezbednych za-
sad lotu lub nie rozumiejg ich w pelni. Egzaminatorzy zda-
jac sobie z tego spraweg, egzaminujq nieco pobieznie. Zre-
sztg sami nie zawsze rozr6zniaja co jest wazne, a co blahe.

Glowny blad tkwi wigc w opracowaniu podregcznikow.
Jak wiec powinny one wyglada¢? Nie trzeba tu odkrywaé
Ameryki. Nie brak do$wiadczen w innych dziedzinach o po-
dobnych problemach, jak np. w motoryzacji. Istniejg tez
podreczniki opracowane w innych krajach i to szkolgcych
tysigce pilotow rocznie. Nasze podreczniki sg przeladowa-
ne wiedzg. Przypominajg troche kurs na prawo jazdy z
1946 r., gdy wymagano m.in. dobrej znajomosci teorii i bu-
dowy silnika. Poézniej stwierdzono, ze do prowadzenia sa-
mochodu nie jest to niezbgdne i nie decyduje o bezpie-
czenstwie jazdy. Otoz, aby opracowaé¢ dobry podrecznik pi-
lotazu, nalezy najpierw zda¢ sobie sprawe z tego, ktore
wiadomosei 1 umiejetnoséci decydujg o bezpieczenstwie i
prawidlowodci latania.

Znajomo$¢ aerodynamiki i mechaniki lotu powinna do-
tyczy¢ tych zjawisk, z ktérymi pilot styka sie podczas pi-
lotazu. Natomiast pokutujgca w naszych podrecznikach szy-
bowcowych aerodynamika naddzwigkowa jest w lotnictwie
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sportowym co najwyzej wiedzg z lotniczej ,0glady kultu-
ralnej”. Podobnie nie rodzaje rozwigzan konstrukecyjnych sa
najwazniejsze dla pilota, lecz znajomo$¢ funkcjonowania
elementow i instalacji samolotu oraz sprawy zwigzane z
czynno$ciami obstugowymi wykonywanymi przez pilota. Od
znajomosci zasady dzialania silnika znacznie wazniejsza jest
znajomos$¢ skutkow zmian w locie momentu zyroskopowe-
20 1 oporowego $migla.

Wiedze w podrecznikach szkolemia lotniczego trzeba po-
dzieli¢ na trzy rodzaje:

— wiadomos$ci niezbedne, decydujgce o bezpieczenstwie
i prawidlowosci lotu,

— wiadomosci pomocnicze (wyjasniajgce) o charakterze
informacyjnym,

— wiadomosci dodatkowe, nie obowigzujace, malo istot-
ne (a czasem zbyteczne).

Gdyby w naszych podrecznikach na czerwono podkresli¢
pierwsze, na niebiesko drugie, a na z6lto trzecie — byloby
dobrze wida¢, ile jest zbytecznego balastu oraz jak roz-
siane i trudne do odszukania sg te pierwsze, najwazniejsze.

W niektérych krajach problem ten jest rozwigzany w
dos$¢ prosty sposoh. W wyprobowanych, wielokrotnie wzna-
wianych i aktualizowanych podrecznikach zamieszczane sg
tylko informacje niezbedne, wyro6znione tlustym drukiem,
oraz wiadomosci pomocnicze. Eliminacja z podrecznika wia-
domos$ci malo znaczacych pozwala osiggnaé¢ jego duzg
zwiezlos¢. Tekst najcze$ciej ulozony jest w pytania i od-
powiedzi. Uczen wie co musi bezwzglednie zna¢ na pamigé,
rozumie¢ i umieé si¢ tym postugiwaé. Tak okreslone mini-
mum niezbednej wiedzy jest latwiejsze do sprawdzenia
przez egzaminatora, a poziom wiedzy ucznidéw jest bardziej
wyréownany.

Niewlasciwe warto$ciowanie informacji zawartych w na-

szych podrecznikach eliminuje czasami wiadomos$ci nie-
zbedne.
Druga przyczyna stabej znajomosci zasad lotéw przez

szkolgeyeh sig pilotéw jest to, ze czesto dopiero tak p6Zino
po raz pierwszy stykaja sie z teorig lotu. Jest to wynik
stabo rozwinietej popularyzacji wiedzy z tej dziedziny.
Niegdy$ role wstepna spelniat | Elementarz lotniczy” (za-
sady aerodynamiki i mechaniki lotu) G. Mokrzyckiego wy-
dany w koncu lat czterdziestych oraz kilka podobnych
ksigzek, jak np. ,,Samolot na wesolo” S. Hiszpanskiego z
1949 r. Nastepna pozycja, juz fachowsq, a zarazem bardzo
przystepnie napisang, byla ksigzka ,Uczymy si¢ pilotazu
samolotowego”, Z. Kwiczali wydana w 1959 r., w ktorej
byto doskonale wyjasnione wiele sytuacji, z jakimi spoty-
ka sie pilot w locie. Natomiast dzi§ abc aerodynamiki i
mechaniki lotu mozna znalezé¢ tylko w niektoérych ksiazkach

ed. na 8. 2
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AUSTRALIA

@® Czterej piloci RAAF przelecieli bez 13-
dowania dwoma samolotami F-18 Hornet
z bazy US Navy Lemo w Kalifornii do
Williamtown w Australii, tj. 12 300 km. Sa-
moloty tankowane byly w locie przez lata-
jace cysterny KC-10. (A. et C. 1051)

AUSTRIA

® Na Salonie Lotniczo-Kosmicznym Le
Bourget '85 zaprezentowano samolot
Mooney 231 wyposazony w zmodyfikowa-
ny silnik samochodowy Porsche PFM 3200.
Silnik uzyskal certyfikat lotniczy w RFN
wg norm europejskich JAR. (A. et C. 1051)

BRAZYLIA

® 30 samolotow treningowych Embraer
EMB 312 Tucano zakupila Wenezuela. (A.
et C. 1049)

mmiram  CHINY

@® Zaklady Xian (1200 km od Pekinu),
zatrudniajgce 1000 os6b, beda podwykonaw-
ca francusko-wloskiego samolotu komuni-
kacji lokolnej nowej generacji ATR-42
(bedg produkowaly elementy skrzydia).
Wspolpraca ma sie sukcesywnie rozszerzac.
(A. et C. 1051) )

® Zamowiono dodatkowe samoloty:
Boeing 747-200, dwa B.767ER (dalekiego za-
siegu), pie¢ B.737-200. Wczedniej kupiono
(na poczatku roku): dziesie¢ BAe-146-100,
osiem Shorts 360, dziewie¢ Tu-154M, trzy
A310 i siedem B.737-200, (A, et C. 1051 i
1052)

® Do spo6lki z Hong-Kongiem (udziat
Chin — 40%) utworzono czarterowe towa-
szystwo lotnicze Dragon Air. (A. et C.
1052)

FRANCJA

® Dopiero 22 maja 1985 r. Zgromadzenie
Narodowe uchwalilo prawo o ograniczeniu
zabudowy wokol lotnisk. (A. et C. 1051)

® Smiglowiec Aérospatiale AS.350 Bl
Ecureuil pobit 14 maja 1985 r. trzy rekor-
dy: czasu wznoszenia na wysoko$¢ 3000 m

® Zaczeto zbiera¢ zamoéwienia na ATR-72
— powigkszong wersje samolotu komuni-
kacji lokalnej nowej generacji ATR-42,
Dostawy maja zaczg¢ sie w 1988 r. (A. el
C. 1052)

(\@
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® Zlozono rzgdowy projekt ustawy mo-
dyfikujacej zasady bezpieczenstwa lotow
handlowych. Projekt przewiduje m.in. u-

tworzenie trybunatu lotnictwa cywilnego.
(A. et C. 1044)

- o

® W 13984 r. Lufthansa przewiozia 15,33
mln pasazerow (o 7,2% wiecej niz w 1983 r.),
525 143 Mg tadunku (o 14,8% wiecej). Wspol-
czynnik wypelnienia miejse wzrost z 60%
do 62,4%. (Av. Mag. 893)

® Samoloty 12 towarzystw komunikacji
lckalnej przewiozly w 1984 r. ok. 800000
pasazerow. Przewiduje sie otwarcie w naj-

blizszych latach az 30 nowych polgczen,
(A. et C. 1044)
@® Na podstawie ,Bialej Ksiegi’”, doty-

czgcej obrony kraju, przewiduje sig zwigk-
szenie Srodkéw rozpoznawczych Luftwaffe.
M.in. zapowiedziano zamoéwienie samolotow
Panavia Tornado w wersji rozpoznawczej
(ECR). (A. et C. 1044)

@ s

® Dostarczono narodowym  silom  po-

wietrznym ostatni (110.) my$liwiec Nor-
threp F-5E Tiger II. 91 tych samolotow
wyprodukowano w Szwajecarii. (A. et C.
1043)

® Towarzystwo lotnicze SAS (Scandina-
vian Airlines System) przejawia duze za-
interesowanie odrzutowymi samolotami
transportowymi kroétkiego i Sredniego za-
siggu o pojemnosci 100 miejsc — w tej
sprawie zwrocono sie do konstruktorow.
Obecnie opracowywane sy trzy takie sa-
m:oloty: McDonnell Douglas MD-87 (rozwi-
niecie DC-9), Boeing 737 LITE, Fokker
F-100 (dalekie technologiczne rozwiniecie
¥-28). Samoloty te bedy dostepne przed
koncem biezgcego dziesieciolecia. Zainte-
resowanie SAS, a takze podobne
towarzystw, wskazuje na rosngce zapotrze-

innych

> ZE SWIATA

nikacji lokalnej dojdzie do zetkniecia oby-

dwu kategorii (samoloty komunikacji lo-
kalnej maja przewaznie naped turbosmig-
towy)? (A. Mag. 893)

WLOCHY

@® Agusta podpisala z brytyjskim West-
landem umowe o kooperacji w rozwoju,
produkcji 1 sprzedazy Smiglowcow. Wy-

twornie wspolpracuja ze sobg juz od diuz-
szego czasu. (A. et C. 1044)

W. BRYTANIA

® Po USA i
dze Lotnictwa Cywilnego
wity zweryfikowac¢ przepisy dotyczace
przelotow transoceanicznych, pod katem
wykorzystania do nich aerobuséw dwusil-
nikowych. (A. et C. 1043)

® Coraz wigcej mowi sig o utworzeniu
londynskiego portu lotniczego dla samolo-
téw krotkiego startu i iadowania (STOL)
komunikacji lokalnej. (A. et C. 1044)

® Royal Navy zgda opracowania nowego
samolotu bojowego pionowego i krétkiego
startu i ladowania (V/STOL), dla zastgpie-
nia Harriera. (A. et C. 1043)

® W 1986 r. oczekuje si¢ wyboru nowego
wojskowego sSmiglowca transportowego.
B_y(’: moze bedzie on rozwijany we wspot-
pracy z pozostalymi krajami zachodnio-
europejskimi. (A. et C. 1044y

@® Najdluzej produkowanym silnikiem
turbosmigtowym jest niewatpliwie Rolls
Royce Dart (ok. 1600 kKW, w zalezno$ci od
wersji), przez co zyskal sobie przydomek
,,niezdzieralny” lub ,,nieSmiertelny’. Pro-
dukowany jest nieprzerwanie od 1953 r.
W czasie minionych ponad 30 lat sprzeda-
no 7000 szt. i nadal nie stabnie zaintere-
sowanie wyposazonymi w te silniki samo-
lotami (Fokker F-27, HS-748 Intercity).
(Av. Mag. 893)

y

@® NowoScig radzieckiego przemystu lot-
niczego na Salonie Le Bourget’85 byl sa-
molot transportowy An-124 Ruslan o masie
calkowitej 405 Mg, napedzany czterema
silnikami turbowentylatorowymi FLotariew
D-18T o ciggu startowym 22 985 daN. Maks.
ladunek 150 Mg samolot moze przetrans-
portowa¢ na odleglo$¢ 4500 km, z pred-
ko$cig 800850 km/h; jednak =z pelnymi
zbiornikami zasieg wynosi 16 500 km. Dlu-
go$¢ pasa startowego — min. 3000 m. An-
-124 jest obecnie najwiekszym samolotem

Kanadzie, brytyjskie Wla-

(CAA) postano-

— 2 min 59,3 s (poprzedni rekord, amery- bowanie na samoloty o coraz mniejszej $wiata i porownuje si¢ go z amerykan-
kanski — 5 min 34 s); na 6000 m — 6 min pojemno$ei (nieco wcze$niej — 150-miej- skim samolotem transportu strategicznego
54,9 s 1 na 9000 m — 13 min 51,5 s. (A. el scowe, z Kktorych zrodzit sie A-320). Czy Lockheed C-5A i B Galaxy (1968 r.), od
C. 1052) przy rosngcej pojemnos$ci samolotow komu- ktoérego jest nieco wiekszy. (A. et C. 1052)
cd. ze s. 1

modelarskich, zad ksigzek mowigcych popularnie o pilota-

Zu nie ma.

Specjalisci od szkolenia lotniczego moéwig: mamy szcze-
golowe programy szkolenia, mamy liczne podreczniki. Lecz
moze wazniejsza jest jakosé, a nie ilo§¢é. O poziomie bez-

pieczenstwa latania nie decyduje obszerno$¢ podrecznikéw,

lecz wladciwy zaséb niezbednej

wiedzy, ktoérym powinni

dysponowaé¢ uczacy sie pilotazu. Moze wigc sytuacja nie

jest tak dobra,

jak mogloby
przemyS$le¢ sprawe od nowa i opracowaé¢ podreczniki zape-
wniajgce nalezyte przygotowanie do pilotazu.

sie wydawac¢. Moze trzeba
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Lotnictwo cywilne w RFN w 1983 r.

Wypadki w lotnictwie cywilnym w RFN w 1982 i 1983 r.

STATYSTYKA LOTN
m

1GZA

Liczba statkéw latajgcych w RFN

Wypadki 7 usdkicizenien Kategoria 1970 r. 1980 r. 1982 r. 1983 r.
razem failestel 2 sprzetu
wypadki émiertelne ranni & fotys
2 r.| 1983 r. | 1982 r.| 1983 r. | 1982 r. | 1983 r. | 1982 r. | 1983 r. E — jednosilnikowe do 2t 2868 5592 5703 5630
1982 r. [ 1983 r. | 1962 r. [ 1983 r. | 1902 r. [ 1983 r. | 1982 . [ 1983 G — wielosilnikowe do 2 t 39 135 158 161
F — jednosilnikowe 2—5,7 t 11 4 5 5
Razem 163 229 114 106 164 182 326 319 I — wielosilnikowe 2--5,7t 237 617 544 534
C — o0 masie 5,714t 38 59 56 58
B — 0 masie 1420t 2 5 5 4
Loty A — o masie ponad 20t 115 153 166 167
zarobko- w tym: turboémiglowce 9 7 11 10
we: odrzutowe 100 146 155 157
— linio- H — émiglowce 126 366 371 387
we. 1 = == = 1 = = 2 L — sterowce 1 1 2 2
-~ po- . K — motoszybowce 356 838 915 983
zostale 3 3 1 14 8 17 5 1 S — szybowce 3582 5984 6194 6270
Loty nie-
e Razem 7375 13 754 14119 14 201
— pry-
watne*) 100 147 88 63 98 93 220 221 Zrédlo: Luftfahrt-Bundesamt: Der Adler 10/84
— szkol-
ne itp. 59 79 25 29 57 72 101 89 4463 Liczba
1300 094N
*) samolotowe i szybowcowe, tez loty fabryczne 1200
1100 , .
Zrédlo: Der Adler 10/84 w Liczba
gop lofow
800
Rozwéj liczby szybowcow, ybowcow i samolotéw jednosilnikowych do 2t w REN “/%?gv
; 500 P
Rok 1974 | 1975 [ 1976 [ 1977 | 1978 | 1979 | 1980 | 1981 | 1982 | 1983 %
) —Liczba
Szybowee 4525 | 4694 | 5046 | 5325 | 5699 | 5917 | 5964 | 6137 | 6194 | 6270 R T | : 40 balonow
Motoszybowee 701 735 760 800 822 825 838 882 915 983 B i s 600 R P |
Samoloty wuau 75 76778 8L 8 Llata
L-siln, do 2t 4210 | 4347 | 4442 | 4681 | 4970 | 5255 | 5592 | 5697 | 5703 | 5630
Balony na ogrzane powietrze w RFN

Balony sportowe

Zrédlo: Der Adler 10/84

na swiecie w 1983 r. i 1984 r.

Zrédto: Der Adler 8/85

Na ogrzane powietrze Gazowe
Kraj piloci balony liczba lotéw laczny czas piloci balony liczba lotéw laczny czas
83 84 83 . 84 83 84 83 84 83 84 83 84 83 84 83 84
Argentyna 12 14 4 4 72 156 58 112 0 0 0 0 0 0 0 0
Australia 14 95 61 78 2250 2900s 3997 4400s 2 2 1 1 0 0 0 0
Austria 27 36 22 30 540 1095 610 1293 8 6 2 1 6 12 32 125
Belgia 47 58 54 70 2007 2148 2120 2380 2 2 3 3 K 5 21 18
Brazylia 2 4 8 11 385 e 505 0 0 0 0
Kanada 132 192 o 161 e 50008 sois 50008 S 1 Sa 1 s 0 Sis 0
ChRL 0z 1 60 25 0 0 o 0 0 -
CSRS 5 1 5 5 s o
Dania 16 17 16 15 289 304 315 285 0 0 0 0 0 0 0 0
Finlandia 8 6 158 110 0 0 0 0
Francja 320 350 210 220 Ve 75008 vee 95008 25 36 15 15 ore 100s Ve 400s
REFN 214 399 69 110 3624 4153 5584 6087 244 302 59 57 1229 1100 6070 6120
Hong Kong 14 12 T 5 ee 10 cen 26 0 0 0 0 0 0 0 0
Wegry 52 59 27 28 sihis 55 1039 1064 0 0 0 0 0 0 0 0
Irlandia 8 8 5 5 130 140 95 105 0 0 0 0 0 0 0 0
Wiochy 16 16 12 10 1 1 1 1 12 e 30 oo
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Silniki lotnicze na Salonie Lotniczym w Paryzu

Na ostatnim Salonie Lotniczo-Kosmicznym w Paryzu du-
20 miejsca poswigcono napedom lotniczym. Przodujgce fir-
my silnikowe, m.in. Rolls-Royce, General Electric, Allison,
Pratt and Whitney, SNECMA, pokazaly silniki o ciggu od
kilkudziesieciu do kilkudziesieciu tysiecy dalN. Coraz sze-
rzej rozwija sie kooperacja w pracach badawczo-rozwojo-
wych nad nowymi silnikami lotniczymi. Firmy pieciu kra-
jow, tj. Wlk. Brytanii, Stanow Zjednoczonych, Wtoch, RFN
i Japonii, wspoélnie opracowuja silnik V2500 o ciggu sta-
tycznym 10000--11000 daN, ktory przewidywany jest do
napedu samolotow pasazerskich lat dziewieédziesigtych.

Pierwsza pr6oba silnika na hamowni ma nastgpi¢ w lutym
1986 r. Nawet tak wielkie odlegltosci migdzy partnerami
nie sg przeszkoda w podejmowaniu wspoélnych prac. Prze-
chodzi préby hamowniane silnik RTM322 opracowany przez
firmy Rolls-Royce i Turbomeca, przeznaczony do S$miglow-
ca szturmowego ostatniej dekady naszego stulecia.

Rys. 1. Silnik D-18T, widok ogdlny

Firmy General Electric i SNECMA wspolnie opracowaly
dwuwaltowy dwuprzeplywowy silnik CF6-50 o wysokim sto-
pniu dwuprzeplywowosci (stosunek natezen przeplywu) i
ciggu 23 000 daN, przeznaczony do napedu Aerobusu A.300,
DC-10 i B.747. Udzial firmy SNECMA w produkcji silnika
wynosi 27%. Reszte produkuje General Electric (i MTU).
Do polowy 1985 r. SNECMA zmontowala ok. 600 silnikow
CF6-50. Innym przykladem wspoélpracy firm General Elec-
tric i SNECMA jest silnik CFMS56 o ciggu 10000--11000
daN, w zaleznosci od wersji. Udzial firm w rozwoju i pro-
dukcji tego silnika wynosi po 50%. Silnik CFM56 jest prze-
znaczony do napedu samolotow B.737-300, A.320, latajacego
zbiornikowca KC-135 oraz samolotu wczesnego ostrzegania
AWACS (Boeing E-3 Sentry). Takich przykladéow mozna
przytoczy¢ wigcej.

Partnerzy uczestniczgcy we wspblpracy migdzynarodowej
nie zawsze reprezentujg jednakowe lub podobne potencja-
ly badawczo-rozwojowe i produkcyjne. Decyduje doswiad-
czenie oraz poziom prowadzonych prac, jak rowniez $rodki
finansowe, ktorymi dysponuje partner. Np. udzial partne-

Rys. 2. Silniki D-18T zamontowane pod skrzydlem samoloiu An-
-124. Fot. J, Grzegorzewski
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Mgr inz. JERZY GRZEGORZEWSKI

row w pracach badawczo-rozwojowych nad wspomnianym
juz silnikiem V2500 przedstawia sig nastepujgco: PW —
30%, Rolls-Royce — 30%, JAEC (Japanese Aero Engines
Corporation) — 23%, MTU — 11% i Fiat — 6%. Poszcze-

e i f

Rys. 3. Zesp6l dwoéch przeciwbieznych $migiel, majgcych zapew-
ni¢ zmniejszenie halasu i zuzycia paliwa

golne firmy sa odpowiedzialne za opracowanie okreslonych
zespolow, zgodnie z dokonanym podzialem. JAEC odpowia-
da za wentylator i niskoprezna cze$¢ sprezarki, Rolls-
-Royce opracowuje wysokoprezng czes¢ sprezarki, PW —
komore spalania i turbiny napedzajgce wysokoprezng czesé
sprezarki, czyli gorgca czg$é silnika, MTU konstruuje pie-
ciostopniowa niskoprezng czeé¢ turbiny, a Fiat jest odpo-

Rys. 4. Silnik GE36 firmy General Electric. Fot. General Electrie

wiedzialny za dysze i skrzynke napgdow. Dla zrealizowa-
nia tego zadania firmy utworzyly konsorcjum pod nazwg
International Aero Engines z siedziba w Stanach Zjedno-
czonych. Konsorcjum reklamuje ten silnik jako najosz-
czedniejszy pod wzgledem zuzycia paliwa oraz kosztow ob-
stugi i najcichszy z silnikéw, ktorych eksploatacja ma roz-
pocza¢ sie na przelomie lat osiemdziesigtych i dziewieé-
dziesigtych. Jako przyklad podaje sie, ze eksploatacja sa-
molotu z silnikami V2500 w ciggu 10 lat ma przynies¢ jego
uzytkownikom oszczednos¢ kosztow eksploatacyjnych wyno-
szacg ok. 22 min dolarow.

Bardzo waznym wskaznikiem $wiadezacym o nowoczes-
nos$ci silnika jest poziom emitowanego halasu. W mate-
riatach reklamowych czesto podaje sie obecnie dane doty-
czgee halasu wytwarzanego przez silnik, zwlaszeza dla no-
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wo - opracowywanych silnikow, gdyz od 1988 r. beda obo-
wigzywaly nowe normy ICAQ, ostrzejsze niz obecne. Czgsé
eksploatowanych obecnie samolotow nie bedzie mogta ich
spetni¢. Firmy silnikowe liczg na to, ze potrzebna bedzie
wymiana niektorych silnikéw starszej generacji, podkre-
slajg wice walory nowych silnikow wilasnie pod tym wzgle-
dem.

Firmy zachodnie majq juz kilkudziesigcioletnie doswiad-
czenie w tego rodzaju wspolpracy miedzynarodowej, przy-
noszacej korzysci techniczne 1 ekonomiczne  wszystkim
wspolpracujgecym firmom. Szkoda, ze kraje socjalistyczne,
poza kilkoma zaledwie przykladami, nie dopracowaly sig
dotychczas takich form wspoélpracy w przemysle lotniczym,
ktore przyspieszylyby rozwdj postepu technicznego i tech-
nologicznego z korzyscig dla wszystkich krajow.

Eksponaty silnikowe byly wystawione w kilku halach i
pawilonach mnarodowych. Duzo spos$rod nich pokazano po
raz pierwszy, jak np. nowy radziecki silnik D-18T, stano-
wigcy naped czterosilnikowego nowego radzieckiego samo-
lotu transportowego An-124 Ruslan, aktualnie najwiekszego
samolotu na S$wiecie. D-18T zostal opracowany w biurze
konstrukcyjnym W. Lotariewa. Jest to dwuprzeplywowy,
trojwalowy silnik o ciggu startowym na poziomie morza
22985 daN i wysokim stopniu dwuprzeplywowosci wyno-
szacym 5,7:1, dzieki ktoremu poziom hatasu jest bardzo
niski. Wentylator silnika jest jednostopniowy, sprezarka
trojzespotowa, lgczny sprez wynosi 27,5:1, komora spalania
z odparowaniem paliwa zapewnia niski stopien emisji szko-
dliwych sktadnikow oraz niski stopienn zadymienia spalin,
turbina jest czterostopniowa. Odwracacz ciggu jest za-
montowany za wentylatorem. Temperatura gazéw przed
turbing w warunkach startowych wynosi 1600 K, jednostko-
we zuzycie paliwa na poziomie morza — 0,367 kg/daNh,
cigg silnika na wysokosci 11000 m przy predkosci lotu od-
powiadajgcej Ma = 0,75 — 4680 daN, jednostkowe zuzycie
paliwa — 0,581 kg/daNh, a temperatura przed turbing —
1353 K. Srednica wentylatora silnika wynosi 2330 mm,
masa silnika suchego — 4100 kg.

W pawilonie pokazano drugi silnik konstrukecji tego sa-
mego biura, oznaczony D-136. Dwa takie silniki o mocy
2X8382 kW (2)X11400 KM) stanowig zesp6l napedowy naj-
wigkszego radzieckiego $miglowca Mi-26, réwniez ekspono-
wanego na Salonie.

D-136 sktada sie z dwuzespolowe]j sprezarki, po sze$¢ sto-
pni w kazdym =zespole, o sprezu 18,3:1, pierscieniowej ko-
mory spalania, jednostopniowej turbiny wysokopreznej z
lopatkami chlodzonymi powietrzem (temp. gazéw przed tur-
bing — 1478 K), jednostopniowej turbiny niskopreznej z

Rys. 5. Jako wytwornica gazéw w silniku GE36 bedzie uzyty
przystosowany do tego celu silnik F404. Fot. General Electric

TLiA 1985 nr 10

Rys. 6. Model samolotu z dwoma silnikami GE36 przygotowany

do préb tunelowych

przestawialnymi lopatkami kierownicy, dwustopniowej tur-
biny napedowej oraz z rury odprowadzajacej gazy wyloto-
we. Jednostkowe zuzycie paliwa w warunkach startowych
wynosi 0,269 kg/kWh (0,198 kG/KMh). Wymiary silnika sg
nastepujgce: szeroko$¢ — 1382 mm, wysoko$§¢ — 1133 mm,
diugos¢ — 3715 mm; masa wlasna — 1050 kg.

Radziecki przemyst lotniczy opracowal nowoczesne osmio-
topatowe $miglo o specjalnym ksztalcie topat. Lopaty sa
wykonane z laminatow. Na Salonie pokazano zespot skla-
dajacy sie z dwoéch przeciwbieznych o$miolopatowych $mi-

silnik Porsche, Fot.

Rys. 7. Samolot Mooney wyposazony w

Euralair

giel o $rednicy 4,2 m. Masa calego zespolu, tzn. z piastg,
wynosi 800 kg. Sprawno$¢ tego zespolu S$miglowego przy
predkosci lotu odpowiadajacej Ma = 0,7 osiaga podobno 0,9.
Zespol przechodzi préby hamowniane.

Nad tego rodzaju $miglami, posrednimi miedzy $miglem
klasycznym a wentylatorem, pracuje kilka firm na Swiecie,
przodujgcych w tej dziedzinie, gléwnie Hamilton i Dowty
Rotol. Silnik turbinowy wyposazony w takie $miglo otrzy-
mal w literaturze angielskiej nazwe prop-fan, co mozna
ttumaczy¢ jako $miglowentylator. Silnik z takim $miglo-
wentylatorem rézni sie od obecnie uzywanych turbinowych
silniké6w $miglowych mniejszym jednostkowym  zuzyciem
paliwa, nizszym poziomem hatasu oraz wiekszym zakre-
sem predkosci lotu. -

W ostatnich dwoch latach w prasie technicznej ukazaly
sie informacje o tym, ze firma General Electric pracuje
nad inng koncepcjg silnika prop-fan, ktoérej nadano nazwe
Unducted Fan. Unducted Fan (UDF) oznacza wentylator
bez ostony, tzn. wentylator nie obudowany. Jest to nowy
rodzaj napedu, zajmujacy posrednie miejsce miedzy dwu-
przeptywowymi silnikami turbinowymi o duzym stopniu
dwuprzeplywowosci (4+8) a prop-fanami, osiggajacymi
stopien dwuprzeplywowosci zblizony do 70:1. Silnik UDF
sklada sie z normalnego silnika dwuprzeplywowego, na o-
budowie ktérego znajdujg sie dwa przeciwbiezne wentyla-
tory z 8--10 mocno odgietymi do tylu topatami kazdy. Wen-
tylatory sa napedzane przez dwie niezalezne przeciwbiez-
ne turbiny, przy czym lopaty wentylatoréw sa zamocowane
do obrotowych obudbw turbin. kopaty wentylatoré6w sa
znacznie krotsze niz lopaty $migiel. Stopien dwuprzeplty-
wowosci silnika UDF ocenia sie na ok. 35:1. Przewiduje sig
zastosowanie tych silnikéw do napedu samolotéw komuni-
kacyjnych lat dziewieédziesigtych. Beda one montowane do
tylnej czeSci kadluba na specjalnych wysiegnikach pozio-
mych, ktore bedg wytwarza¢ rowniez sitle nosna.

Obecnie firma General Electric pracuje nad silnikiem
UDF, ktoremu nadano oznaczenie GE36. Jest to silnik o
stopniu dwuprzeptywowosci 35:1 i jednostkowym zuzyciu
paliw o 25% mniejszym od najlepszych bedacych w eks-
ploatacji silnikbw dwuprzeptywowych. Niedlugo majg byé
rozpoczete badania tego silnika w locie na samolotach
Boeing 727 i McDonnell Douglas MD-80. Jako wytwornica
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Rys. 8. Lopatki otrzymane metodg rozrostu krzysztatu. Fot. Howmet

gazu silnika GE36 bedzie stuzyl silnik F404. Polgczenie tych
dwoch silnikéw powinno umozliwi¢ uzyskanie ciggu rzedu
11 000 daN. Certytikacja silnika UDF jest przewidywana na
1990 r., a certyfikacja samolotu z tymi silnikami — na
1992 r.

Bardzo ciekawy silnik, F109-GA-100, opracowata firma
Garrett do napedu nowego amerykanskiego samolotu szkol-
no-treningowego T-46A firmy Fairchild. Jest to dwuwato-
wy dwuprzeptywowy silnik o stopniu dwuprzeptywowosci
5:1. Waly obracaja sie w przeciwbieznych kierunkach. Nis-
koprezny zesp6t wirnikowy stanowi jednostopniowy wen-
tylator napedzany przez dwustopniowg turbing osiowg. Wy-
sokoprezny zespol wirnikowy sktada sie z dwustopniowej
sprezarki promieniowej i napedzajgcej ja dwustopniowe]
turbiny osiowej. Sprez catkowity wynosi 20,7:1. Komora
spalania pierscieniowa ze zwrotnym przeplywem zapewnia
niskg emisje szkodliwych skladnikéw. Silnik rozwija ciagg
startowy wynoszacy 592 daN, ktéremu odpowiada jednost-
kowe zuzycie paliwa roéwne 0,400 kg/daNh. Na wysokosci
9145 m przy predkosci lotu odpowiadajgcej Ma = 0,5 ciag
spada do 178 daN. Wymiary silnika sg nastepujgce: $red-

nica — 523. mm, dilugos¢ — 942 mm; masa silnika suchego
— 182 kg. Wysok.t stopien dwuprzeplywowosa zapewnia ci-
chg prace silnika *),

Firma Allison pokazala m.in. model nowego silnika $mi-
glowentylatorowego oznaczonego 578. Silnik ten, o mocy
5880 kW (8000 KM), zostal wytypowany przez NASA do
realizacji obszernego programu prac badawczo-rozwojo-
wych w dziedzinie nowych napedéw. W programie uczest-
niczg réwniez firmy Hamilton Standard i Lockheed. Do
préb w locie silnika 578 zostal wybrany samolot Gulfstream
II, ktorego pierwszy lot jest przewidywany na koniec
1987 r. Badane silniki bedg zamontowane na skrzydlach.
Firma przewiduje, ze przy lotach z predkos$ciami odpo-
wiadajagcymi liczbie Macha Ma =08 na wysokosciach
10 000--10 500 m bedzie mozliwe zaoszczedzenie 20--35% pa-
liwa w stosunku do poréwnywalnych silnikéw dwuprze-
plywowych.

Fot. Howmet
TPE331

Rys. 9. Jecnoczesclowy odlew obudowy silnika.

*) Silnik powstal z
(przyp. red.).

turbinowego silnika $migtowego

Rys. 10. Nowoczesny turbinowy silnik $migtowy GE CT7. Fot.
General Electric

Rys. 11. Badania plaskiej dyszy silnika F100, ktéry ma napedzaé
samolot F-15 o witaSciwosciach STOL. Fot. United Technologtes

Firma Lycoming wystawila nowy silnik z wirujacym tto-
kiem i uwarstwionym ladunkiem w komorze spalania.

W dziedzinie tlokowych silnikéw lotniczych pracuje sie
nad polepszeniem ich charakterystyk uzytkowych i nad za-
stosowaniem nowych rozwigzan konstrukcyjnych. Czynione
sa rowniez proby przystosowania silnikéw samochodowych
na potrzeby lotnictwa lekkiego. Do tych prac wigczyla sie
firma Porsche produkujgca samochody sportowe i silniki do
ich napedu.

Porsche 911 — to tlokowy silnik samochodowy przysto-
sowany do napedu lekkich samolotéw wielozadaniowych.
Pod wzgledem konstrukcyjnym jest on wykonany w ukla-
dzie plaskim, sze$ciocylindrowym, z chlodzeniem powietrz-
nym. Pojemnos$¢ cylindréw wynosi 3,2 dm3, moc — 156 kW
(210 KM) przy- predkosci obrotowej 5300 obr/min. Prace nad
przygotowaniem silnika rozpoczeto w maju 1981 r. W kwie-
tniu 1983 r., po 600-godzinnej probie naziemnej, rozpoczeto
badania w komorze wysokos$ciowej w warunkach odpowia-
dajacych wysokosci 6000 m. Do badan silnika w locie przy-
stosowano, jako latajagca hamownie, samolot Cesna 182
Skylane. W polowie 1984 r. Porsche 911, ktéoremu nadano
oznaczenie PFM 3200 (Porsche Flugaviation Motor), otrzy-
mal certyfikat zachodnioniemiecki. Duza predko$é obrotowa
wymagata opracowania reduktora, o przelozeniu 0,411:1,
ktéry umozliwia stosowanie $migiel o $rednicy 1,9<-2,1 m.
Dzigki $miglom o tej Srednicy, predko$ci na koncach lopat
nie przekraczajg zakresu odpowiadajacego liezbom Macha
0,68--0,75, a wige zakresu, w ktorym $miglo pracuje jeszcze
ze stosunkowo duzg sprawno$cig. Zastosowano roéine roz-
wigzania ukladu paliwowego, m.in. wtrysk paliwa wg sys-
temu Bosh K-Jetronic. To, co zostalo dawno wyprébowane
w silnikach samochodowych, musi przejsé¢ kompleksowe ba-
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dania przed zastosowaniem w lotnictwie. Proby trwajy. Ma-
sa silnika wynosi ok. 200 kg i jest poréwnywalna z masg

silnikéw lotniczych o podobnej mocy, chociaz jest on od

nich troche ciezszy. Firma pracuje nad doladowaniem silni=-
ka, ktory bedzie rozwijal moc 169 i 176 kW (226 i 235 KM).

Rys. 12. Silnik RTM322 o mocy 1600 kW (2175 KM), z mozliwoScig
jej zwiekszenia do 2200 kW (2990 KM). Fot. Turbomeca

Aby rozreklamowa¢ silnik PFM 3200, przewiduje sig rajd
dookola $wiata na samolocie Mooney 231. Na Salonie po-
kazano francuski samolot TB-16 Trinidad napedzany row-
niez tym silnikiem. Roczna zdolno$¢ produkecyjna fabryki
jest ograniczona obecnie do 200 silnikéw. Nie podjcto jesz-
cze decyzji nt. produkcji silnika PFM 3200.

Najmniejszy z najmniejszych silnikow wystawita firma
Teledyne Continental. Jest to silnik z wirujacym ttokiem
o mocy 30 kW (40 KM), przeznaczony do napedu celow
latajacych. Ta sama firma pokazala nowe cztero- i sze$cio-
cylindrowe silniki ptaskie chlodzone cieczg.

Postep w dziedzinie silnikbw zalezy w duzym, a moze i
w decydujgcym stopniu od rozwigzania wielu trudnych
probleméw materialowych i technologicznych. Oproécz wie-
lu nowoczesnych, wysokowytrzymalych stopéw metali lek-

kich, stali stopowych i zZavowylrzymalych, w konstrukejic
silnikéw  zaczyna uzywaé sie laminatéw weglowych i bo-:
rowych oraz materialow ceramicznych. Np. w najnowszym
silniku PW4000 firmy Pratt and Whitnej, przeznaczonym
do napedu samolotow szerokokadlubowych, zastosowano
materialy ceramiczne jako pokrycia w konstrukcji wen=-
tylatora, sprezarki niskopreznej, komory spalania, kierow-
nic turbin oraz uszczelnien, zwlaszcza elementéw statycz-
nych. Np. uzycie powloki ceramicznej na lopatkach kiero-
wnicy turbiny wysokopreznej umozliwia ich prace bez
chtodzenia w temp. do 1370 K, co w konsekwencji przyczy-
nia si¢ do oszczedno$ci paliwa. Zastosowanie powloki cera-
micznej na obudowie elementéw wirujgcych umozliwia
zmniejszenie do minimum przeciekow powietrza wskutek
istnienia luzéw wierzchotkowych, co zwieksza sprawnosé
ukladu i w nastepstwie przyczynia sie do zmniejszenia jed-
nostkowego zuzycia paliwa.

Amerykanska firma Howmet Turbine Componente Cor-
poration przedstawila nowa technologie wykonywania lopa-
tek turbin w postaci monokrysztaléw o ukierunkowanych
wlasciwosciach wytrzymalo§ciowych i podwyzszonej o pra-
wie 100°C zarowytrzymalo$ci w poréwnaniu z lopatkami
wykonanymi metoda tradycyjng. Firma wyprodukowala tg
metodag ponad 200000 réznych cze$ci silnikow i do konca
1986 r. wyprodukuje ich 0,5 mln.

Druga metoda, szeroko stosowang przez te firme, jest od-
lewanie lopatek aluminiowych, stalowych i tytanowych za
pomocg traconego wosku. Tg metodg firma wykonuje w br.
m.in. aluminiowe lopatki sprezarki silnika PW2037 przezna-
czonego do napedu samolotu B.757. Istnieje mozliwo$¢ od-
lewania duzych elementéw o masie do 900 kg z supersto-
poéw i tytanu. Moze to by¢ np. obudowa sprezarki lub tur-
biny. Firma przewiduje, ze wykona tego rodzaju odlewy
do silnika TF30, napedzajacego juz przez wiele lat samolo-
ty mys$liwskie F-14 i F-111.

Postep w dziedzinie nowych materialéw i technologii jest
bardzo szybki, ale réwniez i kosztowny. Jest to m.in. po-
wodem szerokiej wspoélpracy wielu firm na $wiecie, gdyz
tylko w ten sposéb mozna uzyskaé nowe rozwigzania w
tej dziedzinie.

cd. ze 8. 24

SZCZEPANSKI P.: SZD-52-4 Krokus — a
glider of the 15 m class. TLiA, vol. XL,
1985, No. 10, p. 20

Pilotage qualities of the glider as well
as design and outfil of its cabin have been
described.

GLASS A.: The Salamandra’s career made
abroad. TLiA, vol. XL, 1985, No. 10, p. 21
The family of Salamandra gliders, de-

signed by W. Czerwinski, has been descri-
bed, including versions from the prototype
of 1936 to the last Polish model of 1956,
their export to 12 countries, licence pro-
duction in Yugoslavia, Romania and China,
and further development in China as the
X-5 and X-5A two-seat version. Moreover,
a number of foreign gliders patterned after
the Salamandra have been presented. The
Salamandra was manufactured for 25 years,
and when taking into account also its two-
-seat version — even for 40 years, heing
in use nearly 50 years.

ZUSAMMENFASSUNGEN

GRZEGORZEWSKI J.: Flugmotoren auf
dem Luftfahrt-Salon in Paris. TLiA, XL
Jhrg., 1985, H. 10, S. 4

In dem Aufsatz werden einige Ausstel-
lungsstiicke aus dem Bereich des Flug-
zeugantriebes behandelt, die auf dem
diesjihrigen Internationalen Luftfarttech-
nischen und Kosmischen Pariser Salon
gezeigt wurden. Ihre Wahl hatte zum Ziel
die Darstellung bestimmter Entwickluns-
richtungen, der bestehenden Tendenzen
auf dem Gebiet des Flugzeugantriebes so-
wie, im bescheidenem Ausmass, auch die
technologischen L&sungen.

STAFIEJ W.: Die programmaufstellung der
statischen Versuche an Segelflugzeugen aus
Verbundwerkstoffen (I). TLiA, XL Jhrg.,
1985, H. 9, S. 8 |

Es werden Grundlagen fiir die . Pro-
grammaufstellung der statischen Versuche
am Rumpf, den Flligeln, dem Leitwerk,
dem Fahrwerk sowie an den Steueranlagen
ded Segelflugzeuge aus Verbundwerkstoffen
angegeben.
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GRAFFSTEIN A.: Uberblick iiber die ge-
genwiirtigen Navigationssysteme im mili-
tirischen Luftfahrtwesen (II). TLiA, XL
Jhrg., 1985, H. 10, S. 17

In dem Aufsatz werden 11 Navigations-

systeme vorgestellt, die gegenwiértig in
ein- und doppelsitzigen Flugzeugen, her-
gestellt in den westlichen Léndern, An-

wendung finden. Der grdsste Teil dieser
Systeme wird bei der Beriicksichtigung
ihrer neueren und nicht konventionellen
Anordnungen, ihrer Wirkungsweise und
gegenseitiger Zusammenarbeit, genau
beschrieben. Es wird auch die Stellung der
Navigation unter den anderen Funktionen
der Bordausriistung sowie die Aufteilung
und. die Entwicklungsrichtung der Navi-
gationssysteme erodrtert.

SZCZEPANSKI P.: SZD-52-4 Krokus-Segel-
flugzeug der 15-Meter Klasse. TLiA, XL
Jhrg., 1985, H. 10, S. 20

Es werden Konstruktion und die Aus-
riistung der Kabine des Segelflugzeuges
sgvg)ie seine Filihrungseigenschaften besch-
rieben.

GLASS A.: Karriere des Salamandra-Segel-

flugzeuges im_Ausland.
1985, H. 10, S. 21

Die Beschreibung betrifft die Salaman-
dra-Segelflugzeugreihe, entworfen von Ing.
W. Czerwinski, vom Prototyp aus dem
Jahre 1936 bis zu der letzten polnischen
Version im Jahre 1956, ihren Export in 12
Lénder, ihre Produktion in Lizenz in Ju-
goslawien, Ruminien un China, ihre wei-
tere Entwicklung in China als doppelsitzige
Version X-5 und X-5A. Ausserdem werden
ausldndische Segelflugzeugtypen, als Nach-
bildung des Salamandra, vorgestellt. Das
Salamandra-Segelflugzeug wurde 25 Jahre

TLiA, XL Jhrg.,

und in .der Doppelsitz-Version 40 jahre
lang hergestellt. Seine Anwendungszeit
belief sich auf 50 Jahre.
COJEPXAHUA

I)KETOXXEBCKHM E.: Asuaumomseie JBHraTesH mua

Ca:oue Asuanmu B ITapioke. TJIuA, T. 40, 1985, Ne 10,
c. 4.

B craThe OmHECAHBI HEKOTODHIE ABHANBHTATENH, 9K=
cooruposannsie Ha Mexnynaponaom Canone Aspamun
B IMTapuxe. AsropoM BHOGpaHBI Te, KOTOpEIe Hanbonce
XapaKkTepPHU3YIOT HANPABJIEHUsS PA3BHTHS, NOKA3LIBAIOT,
CYIIECTBYIOIME TeHIEHUHN B 061aCTH aBMaIBRraTenek-
a TaKKe — B OrPAHUYEHHBIX NPEAENAX — TEeXHOJIOTH-
4ECKHE PeINCHHA.

CTA®EWN B.: PapaGoTka nporpamm AJis CTATHYOCKHX
HenpITaumie  komnosuTosbix maanepos (I v.) TJIwA, T.
40, 1985r.,Ne 10,¢c. 8 \

VKa3pBAlOTCA NPUHIMNBL pa3paboTKH TNporpamMm
AJIA  CTATHMMECKHMX NCHBITARMI ¢ro3esaxka, KpbUILEB,
ONepeHus, IACCH ¥ CHCTEM YNPaBNCHHA KOMIO3ZMTO-
BBIX TUIAHEPOB (CTEKJIOMIACTHKOBBIX).

CHCTEM

TPA®OCTENH E.r Of3op cobpemennbix
i (M.

HABHIALHH, X B
TJIaA, T. 40, 1985, Ne 10, c. 17

B crarbe paccmorpeno 11 cucrem  HaBaranmm
TPHMEHAEMBIX Ha |—2-MECTHBIX BOCHHBIX CAMOJIETAaX,
BBITYCKAEMBIX B cTpaHax 3amana. BOJBIUMHCTBO M3
3THX CHCTEM OIHCAHO. NOBOJIbHO MOAPOOHO, C y4eTOM
HOBBIX W HETHITMYHBLIX CHCTEM, X paboTsl M B3aEMO-
nmeiicteus. IlpeacrasneHo Takme MeCTO HABHIAUHH
cpenu npyrux Gynkumit Goproeoro o6opymosanus,
CHCTEMATHMKA M HANpPaBiCHHA Pa3BUTHA CHCTEM HA-
BHTAlMH.

IEITAHBCKHM I1.: Maanep xaacca 15 m C3/1-52-4
wKpoxye”. TJIuA, 1. 40, 1985, Ne 10, c. 20

Omucana XOHCTpyKuusi W obOopynosanue xaGmmni
IJIaHepa, a TAKXKE ero JIeTHbe CBOMCTBA.

T'JISACC A.: Kapsepa naanepa Canamanapa 3a pyGemom.
TJIuA, 1. 40, 1985, Ne 10, c. 21

Ounucano cemeiicteo mranepos Canamannpa, kOH-
crpykuan nik. B, Uepeunbckoro, or nporoTunac 1936 r.
0 TIOCNIEIHErO MOJILCKOrO BAPHAHTA 3TOTO IUTAHEPA
¢ 1956 r., sxcnopr 3Tux muianepos B 12 cTpan, JEmeH-
3HOHHOE npou3soncTso B IOrocnasum, Pymbmea
u Kurae, a taxke panpneiimuee passutue B Kurae —
asyxmecTeele BapradTthl X-5 u X-5A. Paccmorpenst
TaKke TPH THNA 3apyGexHBIX m1anepos, oOpasnom s
KOTOpHIX cTai mianep Canamannpa. Ilnanep Haxommi-
CA B NPOH3BONCTBE 25 JIET, 4 CYUTAA BMECTE C ABYXMECT=
HLEIM BapuaaTOoM — 40 JjeT, B 9KCIUIYATAUHH — OKOJIO
50 mer.



Programowanie préb statycznych
szybowcéw kompozytowych (l)

Jakkolwiek wymiarowanie zespolow szybowcow kompo-
zZytowych w trakcie ich konstruowania oparte jest na obli-
czeniowych analizach wytxzymaloscmwych to jednak osta-
teczng werytfikacje przeprowadza sie za pomocg statycz-
nych prob wytrzymato$ciowych. Konieczno$é¢ przeprowa-
dzania prob, jako wiarygodnego dowodu wytrzymatoscio-
wego, wynika z nastepujacych przesltanek:

—. obliczenia wytrzymatosciowe opierajg sie na modelu
matematycznym opisujgcym stany naprezen w sposob
przyblizony, szczegdlnie w przypadkach statycznej niewy-
znaczalnosci,

— badania tworzyw wykazujg zawsze pewien rozrzut

wlasciwosci wytrzymalosciowych, ktéory obarcza rachunek
bledem wynikajgcym z przyjecia wielkoSci nominalnych
(wzglednie minimalnych),
- — w przypadku skomplikowanych ukfadéw konstrukcyj-
nych matematyczny model konstrukeji rzeczywistej moze
nie odpowiada¢ w peini charakterowi pracy danego zespo-
iu, szczegdlnie pod wzgledem odtworzenia wplywu pozo-
stalej czesci platowca,

— proba statyczna pozwala na wyznaczenie wytrzyma-
to$ci w warunkach rzeczywistej deformaCJi konstrukeji
pod wplywem przytozonych do niej obcigzen,

‘— w probie zostaje zrealizowany dowoéd wytrzymaloscm—
wy elementow, ktorych skomplikowany uklad nie stwarza
mozliwos$ci analitycznego opisania charakteru ich pracy.

" Powyzsze wzgledy nakazujg, aby w procesie certyfikacji
szybowca proby byly traktowane jako element konieczny
do uzyskania Swiadectwa Typu.

obszar zacieniony
przez skrzydto

Rys., 1

W trakcie prob nalezy, mozliwie jak najwierniej, od-

tworzyé .zespol obcigzen zawartych w ,,dokumentacji obcig-

zén” ‘szybowca. Odtworzenie takie wymaga zaprogramowa-

‘nia uktadu sil, ktory na stoisku badawczym ma symulo-

.rzaniu ppdlegaja te obciazenia w .locie i na ziemi,
.stanowig: przypadki krytyczne.

-

waé obcigzenie rzeczywiste konstrukeji, przy czym odtwa-

ktore
Zasady opracowania programu
Zadaniem programu jest podanie uktadu sit odtwarzaja-

cego stan obc1qzen1a w rozpatrywanym przypadku lotu lub
obeigzenia ma. ziemi. Prawidlowe wykonanie tego zadania

linka obcigzajaca

fra ment
pokrycia

Dr inz. WIESEAW STAFIEJ
PZL-BIELSKO

wymaga przeanalizowania wszystkich dokumentowanych
stanow obcigzen i dokonanie selekecji tych przypadkow,
ktore pokrywajg obwiednie wszystkich obcigzen. Wyniki
takiej analizy tworza ramowy program prob statycznych.
Stanowi to podstawe do opracowama programu realiza-
cyjnego, w ktorym opracowuje sie szczegolowyg symulacje
obcigzen, przez zaprojektowanie ukladu sit przykladanych
do konstrukeji w trakcie préby.

: Z
fragment struktury skrzydta /

Rys. 3

Ramowy program prob statycznych powinien zawieraé:

— wyszczegOlnienie przypadku (wzglednie przypadkéw)
obcigzenia,

— podanie zakresu (odcinka rozpietosci skrzydia wzgl.
usterzenia, dlugosci kadtuba itp.), na ktéorym rozpatrywany
przypadek obcigzenia jest dla danego zespolu wymiarujacy,

— ewentualne uwagi lub wymagania specjalne.

Program ramowy stuzy konstruktorowi oraz realizatoro-
wi prob do uzyskania ogolneJ orientacji na temat zakresu
i pracochlonno$ci prob oraz kompletacji struktury szybow-
ca przeznaczonego do badan wytrzymalo$ciowych.

1 Pr P,

Rys. 4

Rys. 5

Program realizacyjny, sporzadzany na podstawie wytycz-
nych ujetych w programie ramowym, opracowywany jest
na podstawie kompletu dokumentacji konstrukeyjnej i do-
kumentacji obcigzen. Program ten jest podstawg do opra-
cowania dokumentacji realizacyjnej stoiska do proéb.

Informacja podawana przez program realizacyjny po-
winna zawierac:

— numer identyfikacyjny proby,

— badany obiekt (caly szybowiec
cze$e),

' — sposOb zamocowania na stoisku,

— szezegolowy uklad sit obcigzajacych badany obiekt
o wartosciach odpowiadajacych obcigzeniu dopuszczalne-
mu (100% obcigzen rzeczywistych),

— wykaz parametrow podlegajacych rejestracji w trak-
cie. proby,

— wielko$¢ wspolczynnika bezpieczenstwa do  jakiego
nalezy dang probe prowadzi¢, chyba ze dany przypadek
obcigzenia wytypowany zostal jako niszczacy, lub. inaczej
stanowig specjalne wymagania Nadzoru Panstwowego,

— temperature otoczenia w trakcie proby (dla struktur
kompozytowych wymagane sa proby w temperaturze oto-

lub jego zespét czy
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czenia i w temperaturze podwyzszonej do +54°C przy sto-
sowanych obecnie kompozytach wykorzystujacych zywice
epoksydowe), . -

— szybko$¢ przyrastania (skoki) obcigzenia i czas wy-
trzymywania obcigzenia na danym poziomie,

— ewentualne wymagania specjalne.

Opracowanie programu realizacyjnego przebiega spraw-
niej wowczas, gdy jest on tworzony przez ten sam  zespoi,
ktory opracowywal dokumentacje obcigzen i przy wspol-
pracy z realizatorem prob.

Sbosoby realizacji préb

Proby szybowcOw przeprowadza sie jako:

— integralne, ‘

— potintegralne,

— izolowanych zespoldw Ilub fragmentow struktury.

Proba integralna polega na obcigzeniu calego platowca
ukladem sil dzialajacych na poszczegélne zespoly struktu-
ry (skrzydla, kadilub, usterzenia). Proby takie programuje
sie dla tych przypadkow obcigzenia, ktore odzwierciedlajg
charakterystyczne stany lotu, powodujgce wysokie wyte-
zenia struktury jako calosci. Do przypadkéw takich nalezg
najczgsciej wyrwania do punktow A i D obwiedni obcig-
zen (dodatni wspoOtezynnik obcigZzenia) oraz do punktow
G i E (ujemny wspoélczynnik obcigzenia), a takze przypad-
ki dodatnich i ujemnych podmuchéw podczas lotu w atmo-
sferze burzliwej.

Programowanie prob integralnych jest zadaniem trud-
nym i pracochlonnym, albowiem przy ograniczonych (na-
rzuconych przez uklad konstrukcyjny) mozliwosciach sy-
mulacyjnych nalezy zaprojektowaé¢ uklad obcigzen zapew-
niajgcych stan rownowagi platowca zawieszonego swobod-
nie na tymze ukladzie sil, ktéry ponadto powinien jak
najwierniej symulowaé rzeczywisty stan obcigzenia. Cechg
istotng proby integralnej jest fakt, iz wplyw jednych ele-
mentéw struktury na drugie (podatno$¢ sprezysta wzajem-
nego podwieszenia podzespolow) realizowany jest w sposéb
odpowiadajacy rzeczywistym warunkom pracy konstrukcji
w locie.

Proby polintegralne prowadzone sa na platowcu o nie-
pelnym skompletowaniu. Najczes$ciej bywa to kadiub z za-
mocowanymi usterzeniami, zawieszony za okucia glowne
na wspornikach stoiska (okucia skrzydto/kadlub) albo
skrzydlo podwieszone poprzez okucia skrzydlo/kadiub do
fragmenty, centralnej partii kadluba symulujacego podat-
nos¢ sprezysta zawieszenia skrzydia. Proby polintegralne
przeprowadzane sa dla tych przypadkoéw obcigzen, ktore
sa wymiarujgce dla rozpatrywanego zespolu lub jego frag-
mentu, natomiast pozostale elementy obcigzaja w sposob
niewymiarujgcy. Uklady sit sa woéwczas mniej rozbudowane,
realizacja proby tlatwiejsza, a opracowanie programu
prostsze.

Proby izolowane prowadzi sie na fragmentach struktury
lub zespolach, gdzie przykladane obcigzenie jest wyraZnie
krytyczne tylko dla rozpatrywanego elementu badzi wy-
magania odnos$nie do wielkos$ci wspoélczynnika bezpieczen-
stwa zespolu konstrukcyjnego badanego w prébie sg zawy-
zone w stosunku do reszty struktury. Przykladem moze by¢
tutaj zabudowa - zaczepu holowniczego, zespolu sterownicy
lub préby specjalne jak badanie charakterystyki amortyza-
cyjnej ogumienia i amortyzatora, wzglednie innych zespo-
16w wymagajacych kontroli wytrzymatosciowej.

>

Rys. 6

Metoda symulacji obciazen

Program realizacyjny proby wytrzymato$ciowej powinien
odtwarzaé obcigzenie w sposéb wierny. Konstrukecja szy-
bowca kompozytowego jednakze nie zawsze na to pozwa-
la, albowiem obcigzenia, w rzeczywistosci rozlozone (cisnie-
nia, obcigzenia liniowe ciggle) w probie muszg byé zreali-
zowane przez uklad dyskretny w postaci sit skupionych.
Oczywiscie wierno$¢ symulacji obcigzenia cigglego mozna
uzyska¢ przez odpowiednie zageszczenie sil skupionych,
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gdyby nie istnialy ograniczenia narzucane -przez-typ: kon-
strukcji skorupowej lub polskorupowej, charakterystycz-
nej dla tworzyw kompozytowych. Kesony skrzydet lub
usterzen sg ukladami bezzebrowymi lub o znikomej liczbie
zeber wzglednie elementéw usztywniajgcych. Wowczas
wprowadzanie sit skupionych na przestrzeniach migdzy-
zebrowych jest trudne, szczegélnie wtedy, gdy na pokrycia
stosowana jest skorupa lita a nie znacznie sztywniejsza
przekladkowa. Ograniczone sg takze mozliwosci wprowa-
dzania sit skupionych w kadlub. O ile przednia i central-
na czg$¢ kadluba ma wiele wzmocnien z racji usytuowa-
nia tam elementéw nosnych kabiny pilota, weziéw moco-
wania skrzydel, podwozia itd., realizowanych konstruk-
c¢yjnie przez wregi, pélwregi i lokalne usztywnienia sko-
rupy, to cze$¢ tylng najcze$ciej stanowi rura stozkowa
z dwiema tylko wregami, na poczgtku i na koncu rury.
Czasami posrodku rury znajduje sie¢ element poprzeczny
w postaci wregi, poétwregi lub lokalnego wzmocnienia
usztywniajacego pokrycie. '

T
107

3

2

1

07 3 3 4 56 7 8.my

Rys. 7

01 2 3 4 5 6 7 8 9my
Rys. 8

Realia konstrukcyjne nie pozwalajg wiec na dowolnoécf
dyskretyzacji obciazenia ciaglego, co rzutuje na wiernosc
symulacji obcigzenia.

Zasadg generalng symulacji jest zaloZenie, iz stan obcig-
zen realizowanych podczas proby nie moze dawaé pozio-
mu obcigzenia nizszego niz wyznaczony w dokumentacji
obcigzen. Z drugiej za$§ strony zawyzanie obcigzen staje
sie ,krzywdzace” dla struktury. Wynika stad koniecznos¢
dazenia do symulacji jak najwierniejszej w danych wa-
runkach stwarzanych przez charakter konstrukecji.

Najwigcej problemow nasuwa programowanie proby in-
tegralnej ze wzgledu na naturalne ograniczenia wynikajgce
z samej sylwetki platowca. W przypadku ukladu grzbieto-
plata, najpopularniejszego ukladu w szybownictwie, obcig-
zenie platowca integralne ujemne (sily na skrzydle skie-
rowane do dolu, na kadlubie do goéry) przez przyloZenie
sil w centralnej partii kadiuba jest trudne do zrealizowa-
nia, poniewaz plat stwarza obszar ,zacienienia” (rys. 1),
nie pozwalajgcy na prowadzenie ukiladu linek obcigzajg-
cych w kierunku do gory. Jest to jeden z przykladéw
utrudnienn w realizacji proby. :

Sily aerodynamiczne na platowcu, wynikajace z rozkla-
du ci$nien wzdluz rozpietosci i wzdluz cieciwy majg cha-
rakter ciggly. Aby warunki wprowadzenia obcigZenia w
czasie proby mozliwie zblizy¢ do rzeczywistych, sile¢ wpro-
wadza sie za pomocg przylepcow w sposOb pokazany na
rys. 2. Do faldu przylepca w partii srodkowej wprowadzo-
na jest rurka, do ktérej mocowana jest linka obcigzajgca.
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i momentu gngcego normalnego z dos¢ duzg wiernoscig.

Do odtworzenia skrecania skrzydia konieczne jest przy-
lozenie w kazdym z wyzej wspomnianych przekrojéw co
najmniej dwoéch sit.

Rys. 9

- Konstrukcja skrzydla w ukladzie konwencjonalnym (ke-
son, diwigar) narzuca uklad sil wzdluz cieciwy pokazany
na rys. 4. Sily przykladane sg w osi dZwigara (dobre pod-
parcie skorupy pokrycia przez diwigar) oraz na krawedzi
natarcia (duza  krzywizna noska profilu ‘usztywnia po-
krycie).
~Uklad sit P; i P, pozwala na odtworzenie momentu
skrecajgcego, przy czym moze zachodzi¢ konieczno$é za-
stosowania przeciwnych zwrotéw sil (rys. 5). Symulowana
sila " poprzeczna w danym przekroju wynosi: T = P, + P,.
Do odtworzenia obcigzen stycznych stosuje sie odchyle-

. lepiej

TABLICA 1. Symulacj; krecajgcego skrxydlo
Lp.| Oznaozenie Operacja Przekréj dzialania sil
1 | Nr praekroju 1 2 3 4 6 7 8 9 10 11
2| X, m 0,405 0,366 0,327 0,287 0,248 0,209 0,170 0131 0,091 0,052 0,013} odleglogé
3| Xy m 0,825 0,786 0,747 0,707 0,668 0,629 0,590 0,551 0,511 0,472 0,433 || od osiy-y
4| 4T, N 900 800 1100 800 1000 1000 1000 1000 760 500 240 | przyrost
¥ sily poprz.
5| P, N 200 0 200 0 0 0 0 0 0 0 sily
6| Py, N 700 800 900 800 1000 1000 1000 1000 760 500 240 }obciqia.
-8} . jace
7| AMy,, Nm poz.2 - poz. § 81 0 65 0 0 0 0 0 0 przyrost
8 | AMy,, Nm poz. 3 -poz. 6| 517 629 672 566 668 - 629 590 551 388 236 104 My
9 |"4My, Nm poz. 7+ 658 629 737 566 668 629 590 551 388 236 104
+ poz. 8
10 | My, Nm T poz. 9 5756 5098 4469 3732 3166 2498 1869 1279 728 340 104 | synulacja
My
11 M 0bl, Nm 5735 5130 4405 3720 3060 2415 1825 1310 850 435 120 | obliczenio-
. wy My,
Sila skupiona rozprowadzana jest przez przylepiec na sze-
rokosci b. Poszczegolne linki lgczone sg w uklad diwignio-
wy o odpowiednio dobranych ramionach r; do 7, do od-
tworzenia sit P; i P, (rys. 3). .Powstaje woéwczas znana
,schoinka” ukladu dzZwigniowego przylaczona linkg zbior-
czg do silownika obcigzajacego uklad.
Uktad obcigzen w programie nalezy podawaé dla wiel-
kos$ci dopuszczalnych (100% obcigzen rzeczywistych).
Symulacja obceigzen skrzydla
Aby obcigzenie skrzydia moglo by¢é mozliwie wiernie
symulowane, zesp6! obcigzen powinien byé przylozony w co
najmniej 10 przekrojach wzdluz rozpietosci jednego skrzyd-
la. Zapewnia to symulacje sily poprzecznej normalnej Rys. 10

nie ukladu sit wzgledem linii prostopadtej do plaszezyzny
cigciw (rys. 6) o kat y, ktorego wielko$¢é zalezy od stosunku
obcigzen stycznych do obcigzen normalnych. Dodatnie
obcigzenie styczne uzyskuje sie przez pochylenie ptata ,na
ros”, natomiast ujemne przez zadarcie plata. Kat y uzysku-
je wowczas odpowiednio dodatnig lub ujemng wartosé.

Taka metode odtwarzania obcigzen stycznych narzuca
sposOb realizacji proby. Daje on wierno$¢é odtworzenia
tam, gdzie przebieg obcigzen stycznych jest proporcjonalny
do normalnych. O ile proporcjonalno$¢ taka nie zachodzi,
przyjmuje sig¢ $rednig warto$¢é kagta yp sposrod wielkoscel
wyznaczonych w poszczegdlnych przekrojach, a symulacja
odbiega od odtwarzania wiernego obcigzenia stycznego.
Nalezy jednak pamigta¢, iz wartos¢ obcigzen stycznych
bywa mala w porownaniu z normalnymi i wplyw pewne-
go ich zafalszowania na wielko$é naprezen nie jest duzy.
Przyktad symulacji obciazen skrzydia w przypadku wyrwa-
nia do punktu A obwiedni obcigzen, dla przykiadowego
szybowca o rozpietosci 16 m podano na wykresach, gdzie
linig ciagla oznaczono obliczeniowg warto$é obcigZenia, za$
linia przerywang symulacj¢ w probie wytrzymatosciowej.

Przyjmujac jako podstawe symulacji rozklad sily po-
przecznej wzdluz rozpietoSci realizowany za pomoca
11 przekrojow na skrzydle (rys. 7), uzyskuje sie schodko-
wy przebieg wartosci sily poprzecznej normalnej. Przebieg
wynikajacego stad momentu gngcego normalnego, na tle
wartosci obliczeniowej, przedstawiono na rys. 8. Wykres
ten wykazuje duza wierno$¢ symulacji. ¥

Do odtworzenia momentu skrecajacego przyrost sily po-
przecznej w kazdym przekroju AT nalezy . rozlozyé na
uklad dwoéch sit P; i P, stwarzajgc przyrost momentu
skrecajacego w danym przekroju. Dobor wielko$ci sil naj-
przeprowadzaé tabelarycznie (tabl. 1), pamigtajac,
ze przyrost momentu wzgledem osi y—y tworzy zaleznosé
Pyrxy+ Pyt x, (rys. 9). Przebieg symulacji skrecania dla
przykladowego skrzydla podano na rys. 10.

Kat odchylenia plaszczyzny obcigzenia od linii prosto-
padiej do plaszezyzny cieciw dla przykladowego skrzydla
wynosi y=—7° czyli obcigzenia styczne skierowane sa
do przodu.

Uwaga: Literature zamie$cimy w cz. II artykulu, TLiA,
nr 11—12/1985.
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Northrop F-20 Tigershark ® USA e

Samolot myS$liwski wielozadaniowy

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jedno-
silnikowy odrzutowy dolnoptat konstruk-
cji metalowej z uzyciem kompozytow.

Piat. Obrys trapezowy, profil Northrop

o gruboSci wzglednej 4,8% (modyfikacja
NACA 65A004.8), skos 25° (w 25% cieciwy),
wznios 0°. Konstrukcja dwudzielna, po6isko-
rupowa, wielodzwigarowa, metalowa. Po-
krycia integralne frezowane chemicznie.
Na calej rozpietoSei plata znajdujg sie
klapy noskowe. Kat wychylenia klap nos-
kowych maks. 32°, konstrukcja przektad-
kowa, kompozytowa. Na krawedzi splywu
umieszczone sa Kklapy szczelinowe, sigga-
jace od kadluba do 50% rozpietosci skrzy-
dia; konstrukcja Kklap metalowa. Lotki
siegaja od 50% do 75% rozpigetosci skrzyd-
ta. Wnetrze kesonu skrzydia zajmujg in-
tegralne zbiorniki paliwowe oraz wneka
podwozia gléwnego. Na dolne] powierzchni
kazdego skrzydia znajdujg sie dwa za-
czepy do podwieszania ‘uzbrojenia lub za-
sobnikéw z wyposazeniem. Na koncoéw-
kach skrzydet sg zaczepy do zawieszania
zbiornikéw dodatkowych lub pociskow
rakietowych. U nasady skrzydel umiesz-
czone sa tréjkatne grzebienie — napltywy.
Struktura skrzydla jest prawie identycz-
na ze struktura skrzydia wczeSniejszego
samolotu Northrop F-5E, zostala jednak
wzmocniona.

Kadlub. Przekr6j owalny, ksztalt wg
reguly pél, konstrukcja poéilskorupowa me-
talowa. W czeSci przedniej znajduje sie
stacja radiolokacyjna i wyposazenie radio-
elektroniczne, dalej — komora uzbrojenia
stalego, a pod nig wneka podwozia przed-
niego. Kabina pilota ciénieniowa, klimaty-
zowana, z dwuczeSciowym oszkleniem (wia-
trochon i podnoszona hydraulicznie w gbére
ku tylowi ostona). Fotel wyrzucany Sten-
cel S IIIS-3-F-20 typu ,zero-zero’”. Z obu
stron kadluba za kabing znajduja sie sta-
le, nieregulowane wloty powietrza do sil-
nika, odsuniete od kadiuba w celu odse-
parowania warstwy przy$ciennej. We-
wnatrz kadiuba, za kabing, mieszcza sie
zbiornikl paliwowe 1 wneki ké! podwozia
gléwnego. Tylna cze§é kadluba stanowi ru-
rowa obudowe zespolu napedowego 1 niesie
usterzenie, moze byé ona odejmowana w
przypadku przegladu lub wymiany silni-
ka. Pod tylna cze$cia kadiluba umieszczo-
ny jest hak do lin hamujacych, a na jej
grzbiecie pod usterzeniem — zasobnik ze
spadochronem hamujacym. Kadlub wyko-
nany jest gléwnie z tytanu 1 stali. Pod
§rodkows cze§cia kadluba znajduje sie za-
czep do podwieszania uzbrojenia Iub do-
datkowego zbiornika paliwowego.

Usterzenje. Usterzenie w ukladzie kla-
sycznym, obrysy obu usterzen - trapezowe.

Statecznik pionowy wielodZzwigarowy, ster
kierunku przekladkowy. Wewnatrz sta-
tecznika pionowego umieszczony jest
zbiornik odpowietrzajacy instalacji pali-
wowej, na jego szczycie — anteny wypo-
sazenia radioelektronicznego. Usterzenie

noziome plytowe o niewielkim wzniosie u-
jemnym, konstrukeja plyt usterzenia prze-
kladkowa jednodZzwigarowa.

Sterowanie. Zdwojony uklad sterowania
aktywnego (fly-by-wire) =z silownikami
elektrohydraulicznymi do wychylania lo-
tek, klap, klap noskowych, plyt usterze-
nia poziomego i steru kierunku.

Podwozie. Tro6jzespolowe, chowane hy-
draulicznie do kadluba i skrzydel. Podwo-
zie przednie chowane ku przodowi, kolo
sterowane . na widelcu. Podwozie gléwne
chowane w kierunku do kadtuba (golenie
chowaja sie w skrzyvdia, kota — w kad-
tub), kota na po6lwidelcach, zaopatrzone w
hvdrauliczne hamulce tarczowe z kompo-
zvitu weglowego. Amortyzacja podwozia
olejowo-powietrzna. Wymiary ogumienia:
przednie — 18X6,5; gldwne — 22X8,5. W po-

DANE TECHNICZNE

Rozpletosé

Rozpieto§é z uzbrojeniem

Dlugoéé

Wysoko§é

Powierzchnia skrzydla

Wydiluzenie skrzydta

Masa wilasna

Masa paliwa w zbiornikach podwieszanych

Masa uzbrojenia podwieszanego maks.

Masa startowa (konfiguracja gtadka)

Masa startowa maks.

Masa do walki powietrznej

Obcigzenie powierzchni maks.

Obcigzenie powierzchni do walki powietrz-
ne

Obcigzenie ciggu maks.
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rownaniu z F-5E kola majg wzmocniong
konstrukeje.

Zesp6l napedowy. Silnik odrzutowy dwu-
przeplywowy General Electric F404-GE-400
o ciggu z dopalaniem 7560 daN (ponad 60%
wigcej niz w F-5E).

Instalacje. Paliwowa — zbiorniki w
skrzydlach i w kadlubie, lgczna poj. 2290
kg, mozliwo§¢ podwieszania zbiornikéw do-
datkowych. Elektryczna — prad staly 28 V,
prad zmienny 115 V/400 Hz, pradnica kVA,
pragdnica awaryjna 5 kVA, akumulator
niklowo-kadmowy. Hydrauliczna — ci$nie-
nie robocze 20,6 MPa, obwody zdwojone;
instalacja wspoélpracuje z ukladem stero-
wania ptatowcem. Tlenowa — butle z cie-
kiym tlenem, maska pilota. Klimatyzacyj-
na — utrzymuje stale ciénienie w prze-
dziale wysoko$cl lotu 24007000 m, powy-
zej 7000 m — ci$nienie 3,4 kPa.

Wyposazenie. Wewnatrz kabiny pilota 3
gléwne ekrany (radar/celownik, projektor
mapy, projektor danych), projektor HUD
(head-up display), zestaw podstawowych
przyrzadéw  pilotazowo-nawigacyjnych (o
przeznaczeniu awaryjnym), radiostacje
VHF i UHF, TACAN, stacja radiolokacyj-

na wielozadaniowa AN/APG-67/V/, kalku-
lator sterowania lotem, centrala danych
aerodynamicznych, system identyfikacji,

system sterowania uzbrojeniem, uklad do
automatyeznego ladowania, bezwladno$cio-
wy uklad nawigacyjny, ostrzegacz radaro-
wy.

Uzbrojenie, Stale — 2 dzialka M-39 Kkal.
20 mm w przedniej czeSci kadluba (zapas
amunicji — po 450 nabojéw na dzialko).
Podwieszane — na zaczepach kadlubowych
i skrzydlowych mozna podwieszaé rozne
zestawy uzbrojenia i wyposazenia dodatko-
wego, w Kktorych sklad mogag wchodzié:
podkadlubowy zasobnik 2z dzialkiem Kkal.
30 mm, pociski samonaprowadzajace AIM-
-9 Sidewinder (na koncach skrzydel), po-
ciski kierowane AGM-65 Maverick, zasob-
niki z pociskami niekierowanymi. bomby
réznego typu i wagomiaru, zbiorniki do-
datkowe oraz zasobniki z aparatura do
prowadzenia rozpoznania lub zaklocania
systeméw wyvkrywajacych przeciwnika.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. W 1953 r. Fir-
ma Northrop zaprojektowala myéliwiec N-
-102 Fang, ktory jednak nie zostal przy-
jety do uzbrojenia USAF (za lepszy uznano
F-104 Starfighter). Projekt WN-102 zmodyfi-
kowano. zmieniajac przy tym oznaczenie
na N-109. Przystaniono te? do opracowa-
nia samolotu myé¢liwsko-bombowego N-156
na podstawie tych samych =zaloZzet co w
przvnpadku N-109 — byt to efekt starannei
analizy sytuacji sprzetowej USAF i sil
lotniczych panstw sprzymierzonych (NATO
i in) nod katem przyszlych potrzeb. Sa-
molot N-156 opracowano od razu w 2 wer-
siach: N-156F (mvsliwskiei) i N-156T (fre-
ningowej). USAF zainteresowaly sie ta
ostatnia w przewidywaniu zastapienia
przez nia starzejacych sie T-33. Oznaczenie

egz., produkcje zakonczono w 1972 r.). Pro-
totyp N-156F oblatano 1959.07.30, produk-
cje seryjng rozpocze¢to w 1963 r. pod ozna-
czeniem F-5 Freedom Fighter. Samolot F-5
produkowano w wersjach:

— F-5A — my$liwiec przechwytujacy 1
bombardujgcy, oblot 1964.05.19, '

— F-5B — wersja treningowa dwumiej-
scowa 1lgczgca cechy T-38 i F-5 (nosila tez
oznaczenie ¥F-5B-21), oblot 1964.02.24; wuzyt-
kowany w Kanadzie (CF-5B), Holandii (NF-
-5B) i Hiszpanii (SF-5B; oznaczenie hisz-
panskie CE-9),

— F-5C — mySliwiec; platowiec F-5A,
silniki J85-GE15, oblot — 1965, maj; pier-
wotne oznaczenie F-5A-15, dostarczany do
Kanady i budowany tam =z licencji (CF-
-5C), uzywany w Holandii (NF-5A) i Hisz-
panil (SF-5A; oznaczenie hiszpanskie C-9),

— F-5D — wersja treningowa, bez uzbro-
jenia, produkowana =z licencji w Kana-
dzie (CF-5D),

— F-5E International Fighter (potem
Tiger II) — oblot 1972.08.11, w 75% zunifi-
kowany z poprzednimi wersjami, silniki
J85-GE21, zwiekszona rozpietosé,

— F-5F — dwumiejscowa wersja trenin-
gowa, modyfikacja ¥-5E, przedluzony ka-
diub,

— F-5G Tigershark — jeden silnik F404-
-GE-400, platowiec w znacznym stopniu zu-

nifikowany 2z F-5E, struktura wzmocnio-
na; od 1983 r. oznaczenie zmieniono na
F-20, prototyp oblatano 1982.08.30, prace

nad ta wersjg rozpoczeto w 1980 r.

Istnieja tez warianty rozpoznawcze wer-
sji samolotu F-5: RF-5A — pochodna F-5A;
RF-5E — pochodna F-5E; RF-5G — wariant
dla Norwegii. F-5 uzywano w lotnictwie

USA, Kanady, Holandii, Hiszpanii, Grecji,
Turcji, Norwegii, Iranu, Tajwanu, Xorel
Pld., Filipin, Etiopii, Tajlandii, Libii, Ma-

roka i Wietnamu Pild. (po klesce tego os-
tatniego pewna ich liczba znalazla sie w
lotnictwie Ludowej Republiki Wietnamu).
Produkowane byly z licencji w Kanadzie,
Hiszpanii 1 na Tajwanie: znaczny udzial
kooperacyjny w ich produkecji ma Brazy-
lia (firma Embraer). kaczna produkcja i
zamoéwienia samolotow F-5 wszystkich
wersji wyniosty ok. 1900 egz. Northrop spo-
dziewa sie, 7ze nowy F-20 Tigershark, prze-
znaczony glownie na eksport. moze staé
sie konkurentem nawet dla F-16. W po-
réwnaniu z wezeéniejszymi odmianami F-5,
samolot F-20 ma zmieniony ksztalt kadiu-
ba (jeden silnik, sptaszezenie czeéeci noso-
wej dla poprawienia stateczno$ei podiuz-
nej w Jocie na duzvch katach natarcia),
wzmocniona konstrukeje (wspdlezynnik ob-
ciazenn zwiekszono 7 7,33 do 9,00, nowy u-
ktad sterowania (flv-bv-wire). przediuzo-
ne pletwy u nasadv skrzvdel (naptvwv)
oraz  znacznie lepsze osiagi  (predkoéé
maks, wieksza o ok. 58%, wznoszenie o
42%,, nrzvspieszenie o 32%, promien dziala-
nia o 10%. dlugotrwato§é lotu o 20% — w
rordwnaniu z F-5E). Wzrosta tez masa

N-156T zmieniono na SS-420T., w TUSAF winagna samolotu — ok. 17% w noréwnaniu
samolot ofrzvmatl oznaczenie i nazwe T-38 7 F-5E. Pierwsze zamobowienie na F-20
Talon (oblot 1959.04.10, zbudowano 1187 Tigershark zlozyl Bahrajn.
8,13 m Obcigzenie ciggu do walki powietrzne] 0,95 kg/daN
8,53 m Predko$¢ maks. (H = 11 000 m) 1,9 Ma
14,78 m Predko$§¢ maks. (H ==11280 m) 2230 km/h
4,52 m Predko$¢é maks. (H = 0) 1285 km/h
17,28 m? Wznoszenie 268 m/s
3,83 Czas wznoszenia na 12 200 m 138 s
5089 kg Putap bojowy 16 670 m
3210 kg Putap praktyczny 16 765 m
3760 kg Promienn dziatania (hi-lo-hi) 556713 km
8167 kg Zasieg maks. 3000 - km
12 474 kg Rozbieg 488 m
7167 kg Rozbieg (masa startowa maks.) 1280 m
721,9 kg/m? Dobieg 793 m
Czas przyspieszenia od predko$ci 0,5 Ma do
4148 kg/m? 1.25 Ma w locie poziomym 0 s
1,65 kg/daN Wspblezynnik obeiazenn konstrukeji maks. n=49 H.M.
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Suchoj Su-26 e ZSRR e

Samolot akrobacyjny

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jedno-
silnikowy dolnoptat o konstrukeji miesza-
nej ze stalym podwoziem.

Plat. Obrys trapezowy, profil symetrycz-
ny zmienny wzdiuz rozpietoSei (grubosé
wzgledna 18% u nasady 1 12% przy kon-
cowcee), kat zaklinowania 0° bez wzniosu.
Konstrukeja jednocze$ciowa dwudzwigaro-
wa, skorupowo-przekladkowa z kompozytu
epoksydowo-szklanego. W kesonie migdzy-
dzwigarowym przy kadlubie znajdujag sie
integralne zbiorniki paliwowe. 67% 10z~
pietoSei krawedzi sptywu zajmuja lotki o
konstrukeji kompozytowej przekladkowej
z kompozytu epoksydowo-szklanego. Kaz-
da lotka zawieszona jest na czterech za-
wiasach, wyposazona w niewielkg klapke
wywazajgca ustawiana na ziemi oraz w
dwie trojkatne plytki odcigzajace umoco-
wane na wysiggnikach pod dolng po-
wierzchnig skrzydta. W polowie rozpie-
tosSci lewego skrzydia w jego nosku umo-
cowana jest rurka Pitota.

Kadtub. Przekroj owalny,
kratownicowa spawana z Tur
Do kratownicy kadluba mocowane jest
loze silnika, podwozie, skrzydlo i usterze-
nie oraz duralowe listwy, do ktérych mon-
tuje sie plyty pokrycia. Pokrycia kadiu-
ba nienosne; wykonane s z cienkich
blach duralowych z przyklejonym do nich
usztywnieniem w postaci wypelniacza ulo-
wego I moga by¢ latwo demontowane. W
rejonie kabiny z bokéw i z dolu pokrycie
tworza szyby z cienkiego pleksi, co zape-
wnia pilotowi doskonata widocznosce we
wszystkich fazach lotu. Z przodu kadiu-
ba znajduje sie skoSna (analogicznie jak
w samolotach Jak-18 i ich pochodnych)
Sciana ogniowa. Ostony Kkabiny dwuczes$-
ciowe (wiatrochron i otwierana na bok w
prawo ostona). Pozycja pilota poétlezaca
(pochylenie oparcia fotela 45°), fotel do-
stosowany do spadochronu siedzeniowego.
Wnetrze kabiny wyposazone skromnie —
tylko w najniezbedniejsze przyrzady i ma-
nipulatory.

konstrukeja
stalowych.

Usterzenie. Krzyzowe, obrysy obu ustle-
rzen trapezowe. Statecznik poziomy jedno-
czesciowy konstrukeji kompozytowej (kom-
pozyt epoksydowo-szklany). Ster wysoko$-
ci sklada sie z dwoch jednakowych seg-
mentow, jest wywazony masowo, odcigzo-
ny aerodynamicznie (rogowo); kazdy seg-
ment steru jest zawieszony w dwoch pun-
ktach i zaopatrzony w ustawiang na zie-
mi klapke wywazajaca. Statecznik piono-
wy o konstrukeji analogicznej do kon-
strukeji poziomoéw, ster kierunku zawie-
szony w dwoch punktach, wywazony ma-
sowo 1 odcigzony aerodynamicznie (rogo-
wo), zaopatrzony w klapke wywazajaca
ustawiang na ziemi. KXonstrukeja sterow
kompozytowa, przektadkowa.

Sterowanie. Sterowanie lotkami i ste-
rem wysokoS$ci popychaczowe, sterem Kie-
runku — linkowe,

DANE TECHNICZNE

Rozpigtos¢e

Diugosé

Wysokose

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Rozpigtosc¢ usterzenia

Cieciwa skrzydla przy kadlubie
Cigciwa skrzydla przy koncowce
Srednica $migla

Powierzchnia skrzydla
Powierzchnia lotek

Powierzchnia usterzenia pionowego
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Podwozie: Stale w ukladzie klasycznym
(z kolkiem ogonowym). Golenie podwozia
glownego sprezyste, wykonane ze stali.

Kota zaopatrzone w hamulce hydrauliczne
tarczowe, wymiary koél: 0,35X0,135 m. Pod-
wozie tylne z golenig sprezysta, kotko na
widelcu, sterowane (polaczone sprezyna-
mi ze sterem Kkierunku).

Zesp6l napedowy. Gwiazdowy, chlodzo-
ny powietrzem, 9-cylindrowy silnik gaz-
nikowy Wiedieniejew M-14P o mocy 268
kW. Smiglo trojlopatowe metalowe o
zmiennym skoku Hoffmann. Silnik zawie-
szony na tozu z rur stalowych. Oslony
silnikowa duralowe, wylot powietrza chto-
dzgcego przez szczeliny rozmieszczone wo-
kot oston. Wspdlny wlot powietrza pod o-
stonami dla gaznika i chlodnicy oleju.
Wyloty spalin z cylindrow zebrane w dwie
rury wydechowe skierowane w doél pod
kadlub. .

Instalacje. Paliwowa — integralne zbior-
niki skrzydiowe o 1gcznej pojemnogci 50 1,
instalacja przystosowana do lotow odwro-

conych. Olejowa — zbiornik o pojemno-
Sci 22,6 1, przystosowana do lotow odwroco-
nych. FElektryczna — napiecie 24/28 V,
pradnica 3000 W, akumulatory, zlgcze zasi-
lania zewnetrznego. Hamulcowa — hydrau-
liczna typu samochodowego.

01 0z
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Wyposazenie.
ko$ciomierz,

Busola magnetyczna,
wysokosciomierz, zegar

pred-
cza-

sowy, przcecigzeniomierz, obrotomierz, kon-
troler silnika, termometr glowic, wolto-
amperowierz, paliwomierz, radiostacja

UKF. W zademonstrowanych dwoch pro-
totypach byly znaczne roéznice w kompo-
zycji tablicy przyrzadow.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Samolot Su-26
jest drugim juz w ciggu ostatnich trzech
lat radzieckim samolotem akrobacyjnym
nowej generacji. Projekt samolotu powstat
w biurze konstrukeyjnym im. P. O. Sucho-

ja. Prace rozpocz¢to w 1983 r. po uzgod-
nieniu zalozen z organizacjg DOSAAF.
Konstrukeja jest dzielem grupy mlodych

konstruktorow kierowanej przez W. Kon-
dratiewa. Poczatkowo projekt nosil ozna-
czenie S-42, zostal ukonczony w rekor-
dowo Kkrotkim czasie — w ciggu nieca-
lych pieciu miesiecy. W po6l roku poédzniej,
w czerwcu 1984 r., pierwszy protolyp zo-
stal oblatany przez pilota do$wiadczalne-
go J. Frolowa. W czasie prob nie wystg-
pilty zadne trudno$ci i udalo sie zdazyé na
Mistrzostwa Europy w Akrobacji Samolo-
towej w Bekecsaby (Wegry). Latajacy na
tyech samolotach piloci nie odnie$li co
prawda wielkich sukceséw, gdyz nie zda-
zyli w pelni poznaé ich mozliwosei. Nie-
co lepsze wyniki uzyskano podczas startu
w Czeskich Budziejowicach. Podczas proéb
pierwszego egzemplarza samolotu postugi-
wano sie poczatkowo radzieckim $migtem
dwulopatowym V-530. Elementy konstruk-
cji  kompozytowej (skrzydia, usterzenie)
wykonane byly przez wytwornie ESAG
(Prenai, Litewska SRR), znana z dosko=-
nalych szybowcédw Lietuva. Dalsze prace
nad samolotem Su-26 zmierzaja w Kkie-
runku obnizki masy niektérych elementow
i zespolow (zwlaszcza sterow 1 lotek), co

Uklad tablicy przyrzgdow — roznica mie- rnastapi po pelnym opanowaniu ich pro-
dzy prototypami 01 i 02 dukeji.
7,80 m Powierzchnia steru kierunku 0,89 m?2
6,82 m Powierzchnia usterzenia poziomego 2,63 m?2 !
2,78 m Powierzchnia steru wysokos$ci 1,53 m?
5,05 m Wydluzenie skrzydla 5,6
2,20 m Masa wiasna 720 kg
2,95 m Masa startowa 860 kg
1,95 m Obcigzenie powierzchni 79,3 kg/m? |
1,10 m Obciazenie mocy 3,21 kg/kKW i
2,40 m Predko$é maks. 355  km/h |
10,85 m? Predkos$¢ przelotowa 260 km/h
1,18 m? Wznoszenie maks. 16,8 m/s }
1,23 m?* Wspotezynniki  ohcigzen konstrukeji +11 do —; =
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FRANCUSKIE CZASOWNIKI | ZWROTY
LOTNICZE (IV)

1 —
2 —

b Je—
4 —

5 —

8 i
/-
-
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 —

4 —

45 —
46 —

a7 —
48 —

49 —
50 —
51 —
52 —

53 —
54 —

55 —

wypuszczaé (np. podwozie);
opuszczaé; obnizaé

wilgczaé radar

wytaczac r.

wyznaczaé kurs wg radio-

latarni; wyposaza¢ (iraseg)
w radiolatarnie )
mie¢ zbiezno$¢, zmieniaé

cieciwe lub grubo$é¢ wzdiluz
rozpietosei (o skrzydle)
uruchamia¢ ponownie; u.
w locie

lgdowacé

wykonywaé lot koszgcy

w. przerébke; modyfikowaé
tankowaé; zaopatrywacé
ponownie zapalaé¢; p. uru-
chamiaé¢; u. w locie (o sil-
niku)

wlgczaé dopalacz
wytgczaé d.
prowadzi¢ rozpoznanie
startowaé ponownie
przyziemieniu)
ponownie uruchamiaé (sil-
nik)

wyréwnywaé; przechodzié
do lotu poziomego

cofa¢ dzwignie mocy do
oporu

dawaé pelny gaz

wchodzié w (zalozony) za-
kres pracy

ustalaé z. p

wykonywaé lot dlugotrwa-
ty; w. lot na mocy trwatej
powracaé (na zalozong tra-
se); sprowadzaé (na z. t.);
dolgczaé do szyku

chowaé¢, podnosi¢é (np. pod-
wozie); namierzaé

(po

ponownie mnabieraé wyso-
ko$ci; wznosi¢é sie przy
przejSciu na II Kkrag; pod-

nosié, chowaé (np. podwo-
zie)

naprawia¢, poprawiaé, re-
montowaé

przechodzié na II krag (po
przyziemieniu)

okreflaé polozenie; wykry-
waé, namierzaé¢; zaznaczac;

orientowaé

orientowa¢ sie

nanosi¢ na mape; przebazo-
wacé

oprézniaé zbiornik;
(paliwo) ze zbiornika
wychodzi¢é 2z nurkowania;
wyprowadzaé z n.; wyréw-
nywaé

odtwarzaé; rozszyfrowywaé
(zdjecia lotnicze)
przeglgdaé; wykonywaé na-
prawe gléwng (np. silnika)
przylatywac¢ z powrotem
nitowaé

hucze¢, hatasowaé (o silni-
ku)
ladowaé¢ na kotla

1. na 2 punkty
odhamowywac¢ kolo

stykaé¢ sie kolami z ziemig
(przy przyziemieniu)

zlewaé

glowne,

kolowaé; rozpedzaé sie na
ziemi

k. na matym gazie
wykonywaé rozbieg na
trzech kotach

obraca¢ sie wzgledem osi

podiuznej, przechvlaé¢ sie
zwalaé sie na skrzydlo
odchylaé sie od (zalozonej)
trasy

zmieniaé trase 1. kurs
uruchamiaé; zapuszczad;
wiaczaé (np. silnik)
wykonywaé skok spado-
chronowy

przyciskaé do siedzenia (o
przyspieszeniu)

obserwowaé ziemie; prowa-
dzié rozpoznanie

odrywaé sie od ziemi

(przy starcie)

ladowaé, siadaé
wytrzymywaé samolot (przy
ladowaniu)

wbi¢ sie w ziemie, rozbié
sie
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56
57

58 —

59

60
61

63

64
65

66
67

68
69
7

72

93
94
95
96
97

98

99

100
1nt
102

103
104

106
107

108
109
110
111
112

Frn

(N

orientowa¢ sie na podsta-
wie obserwacji ziemi

wypuszczaé¢ (np. podwozie,
klapy)

lataé 2z predkodcig nad-
dzwiekowgq

przenosi¢, wytrzymywacé
(przecigzenia)

przelatywaé; lataé¢ (nad...)
wykonywaé¢ kangury przy

lagdowaniu

zmieniaé kgt pochylenia,
obraca¢ sie wzgledem osi
poprzecznej

uzytkowa¢ w kazdych wa-
runkach meteorologicz-
nych

zakrecaé o 180°

podbi¢, uszkodzié; trafic;
dotkngé (ziemi), przyziemié
holowaé

wykonywaé¢ zakrety, Kkra-
zy¢; wisie¢ w powietrzu,

wykonywaé¢ lot zaglowy
prowadzi¢ rozmowy radio-
we

wypuszczaé podwozie
zmniejszaé op6r czolowy
lecie¢ po (zalozonym) to-
rze, utrzymywaé¢ (zalozony)
tor

powodowaé przejécie (ruchu
laminarnego w  burzliwy)
w warstwie przy$ciennej
przestawiaé dysze (silnikéw
o odchylanym ciggu)
wytoczy¢é (po raz pierwszy)
z wytwoérni na lotnisko

ladowaé¢ z (tylnym) wiat-
rem
l. pod wiatr

1. z bocznym wiatrem
1. przy silnym wietrze bo-

cznym
lecie¢ z wiatrem
wentylowaé; owiewaé, o-

plywaé¢; przedmuchiwaé
ladowa¢ na kadlub (bez,
podwozia), 1. ,.na brzuchu”
1. pionowo

wznosié sie¢ p.
startowaé¢ p.

nurkowaé p.
wprowadza¢ w zakret;
czynaé z.

WwW. W Z.
zaciedniaé z.
wykonywaé z.,
obracaé

w. z. bez §lizgu, w. z.
widltowo

w. z. ciasny

lecie¢ bez wiadomos$ei, 1.
wg przyrzadow

zmniejszaé predkosé
zwiekszaé p.

wytracaé p.

osiagaé p., rozwijaé p.
wzrastaé z predkodeig, w.
ze wzrostem predkosei

za-

zakrecacé;

pra-

utrzymywaé (stalg) pred-
ko$é
wyréwnywaé¢ (samolot) do

lotu poziomego
demonstrowaé w locie

startowaé

utrzymywadé
trzu

lataé, wykonywaé lot

sie w powie-

1. w poblizu ziemi, 1. na
matej wysokoSci

1. na sposéb samolotowy
(o $miglowcu)

wypuszczaé Klapy
splaszezyé korkociag,

przej$é w k. bardziej plaski
wychodzi¢ z korkociggu
wykonywaé¢ korkocigg
wchodzié w k.
huczeé (o silniku)
obchodzi¢ strefe
pogody)

(np. zlej

K.D.

13 — couper la r.,

32 —amorcer la

1 — rabaisser

— brancher le radar

— éteindre un r.

— radiobaliser

— rajeunir

— rallumer

— ramener

— faire (du) rase-mottes
— monter en rattrapage

© o =1 U o N

=
=1

— ravitailler
réallumer

12 — allumer la réchauffe

...
g
!

éteindre
la r.,

14 — faire des reconnaissan-

ces, reconnaitre

15 — rédécoller s

16 — redémarrer
17 — redresser

18 — réduire a fond
19 — augumenter le régime a

plein gaz

20 — monter en r.
21 — situer le r.
22 — voler en r.
23 — rejoindre

24 — relever

25 — remonter

26 — réparer

27 — repartir

28 — repérer

29 — se r.

30 — reporter

31 — vidanger le réservoir

ressource,
arrondir la r., faire une
re

33 — restituer

34 — réviser

35 — revoler

36 — river, riveter

37 — ronronner

38 — atterir sur les roues
39 — défreiner la roue

40 — toucher des roues
41 — rouler

42 — r. au ralenti

43 — r. trois points

44 — basculer en roulis
45 — partir en r.

46 — balayer une route

47 — changer de r., dévier sa
b 8

48 — mettre en r.

49 — sauter

50 — appliquer au siége
51 — fouiller le sol

52 — quitter le s.
53 — ramener au Ss.

54 — refuser le s.
55 — s’écraser au s.

56 — se reconnaitre au s.,
s’orienter au s.,
57 — sortir

58 — voler en supersonique
59 — supporter

60 — survoler

61 — talonner

62 — tanguer

TECHNICINY SEOWNTK LOTNiGEy

VERBES ET TOURS D’AVIATION
FRANCAISES (1V)

63 — opérer par tous les
temps

64 — faire un téte-a-queue

65 — toucher

66 — tourer

67 — tournoyer

68 — trafiquer

69 — baisser le train

70 — abaisser la trainée

71 — faire un trajectoire,
poursuivre la t., suivre
la t.

72 — déclencher la transition
73 — basculer les tuyéres,
pivoter les t.

74 — sortir des usines

75 — atterir avec vent arrie-
re, a dans le v.

76 — a. a. v. debout; a. con-
tre le v.; a. face au v.

7 — a. a. v. de coté, a. a.
v. latéral

78 — a. par fort v. de travers
79 — avoir le v. derriére

80 — ventiler

81 — se poser sur le ventre
82 — atterir a la verticale

83 — cabrer a la v.

84 — décoller a la v.

85 — piquer a la v.

86 — amorcer un virage; dé-
clencher le v.; engager
le v.

87 — mettre en v.

88 — reserrer le v.

89 — virer

90 — v. correctement, v. sans
déraper

91 — v. serré

92 — voler sans visibilité

93 — abaisser la vitesse, di--
minuer la v.

94 — accélérer la v.

95 — amortir la v., annuler
la v.

96 — atteindre la v., faire de
la v.

97 — augumenter avec la v.
98 — tenir la v.

99 — allonger le vol
100 — démontrer en v.,
senter en v.

101 — prendre le v.

102 — tenir le v.

103 — voler

104 — v. au voisinage du sol

105 — v. de facon conventio-
nelle

106 — baisser les volets

107 — aplatir la vrille

pré-

108 — arréter la v., sortir de
V.

109 — effectuer la v., faire la
v., vriller

110 — partir en v., passer en
V.

111 — vrombir

112 — contourner la zone
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.

Przepisy BCAR i JAR zdatnosci sprzetu lotniczego

Do certyfikacji sprzetu lotniczego jest konieczna znajo-
mo$¢ obecnie obowigzujgcych przepisow. Przedstawiamy
wigc sytuacje w dziedzinie przepiséw brytyjskich oraz JAR

(Joint Airworthiness Requirements — przyjetych przez wie-
le krajow w Europie).
1. Publikacje z dziedziny wymagan zdatnos$ci — infor-

macje ogolne.

Publikacje te mozna nabywac¢ zaréwno w caltosci, jak i w
postaci kopii poszczegolnych stron lub rozdzialow. Pelna
lista publikacji CAA z tej dziedziny jest dostepna’ pt. CAA
Publication List (CAA Document No 13) i jest wydawana
dwukrotnie w ciggu roku, w kwietniu i we wrzesniu. Op-
rocz przepisoOw, dostepne sag takze dokumenty stanowigce
czes¢ Certyfikatu Zdatnosci (np. Instrukcje uzycia w lo-
cie i Zestawienia osiggow) dla pewnych typow samolotow.

2. Przepisy brytyjskie

Zawieraja one minimalne wymagania zdatnosci i stano-
wig podstawe do wydawania $wiadectw zdatnosci i certy-
fikatow, wymaganych przez Air Navigation Order.

Przepisy BCAR skladaja sie z:

— Section A — Certyfikacja i procedury zatwierdzania
(CAP 460),

— Section G — Wiroptaty (CAP 465),

— Section J — Elektryczne (CAP 466),

— Section K — Samoloty lekkie (CAP 467),

— Section L. — Licencje i ich wydawanie (CAP 468),

— Section N — Hatlas (CAP 468),

— Section P — Tymeczasowe wymagania zdatnosci dla
cywilnych statkéw powietrznych, ktore wytwarzajg sile
no$ng z udzialem mocy (CAP 470) (napedzanie warstwy
przysciennej i podobne rozwigzania),

— Section Q — Sterowce (CAP 471),

— Section R — Radiowe (CAP 472),

— Section S — Male samoloty lekkie (CAP 482),

— BCAR-31 — Balony wolne zalogowe (CAP 494),

— JAR-1 — Definicje i skroéty,

— JAR-APU — Pomocnicze jednostki napedowe,

— JAR-22 — Szybowce i motoszybowce,

— JAR-25 — Samoloty wielkie,

— JAR-E — Silniki,

— JAR-P — Smigta.

Uwagi

A. Od 1 lipca 1979 r. weszly w zycie przepisy JAR-25
zastepujace Section D — Samoloty (CAP 463), jako bry-
tyjskie wymagania dla samolotéw o maks. masie w locie
przekraczajgcej 5700 kg. Jednak ze wzgledu na to, Ze przez
jaki§ czas bedzie konieczne odwolywanie sie do przepiséw
Section D dla samolotow certyfikowanych wg tych prze-
pisow a obecnie modyfikowanych lub rozwijanych kon-
strukeyjnie, zostalo opracowane wydanie 14 tych przepi-
sow z data 16 grudnia 1981 r.

B. Od 1 listopada 1980 r. przepisy Section E (CAP 464)
zastapiono przepisami JAR-22 jako obowigzujacymi w WIk.
Brytanii dla szybowcéw i motoszybowcow.

C. Od 1 stycznia 1984 r. JAR-E i JAR-P zastapily prze-
pisy Section C — Silniki i $migla (CAP 462) i staly sie
brytyjskimi przepisami dla silnikéw i $migiel. Jednak u-
ktad JAR-E i JAR-P jest taki, Ze przepisy Section C sg
potrzebne do wytworzenia kompletnego tekstu.

3. Przepisy Joint Airworthiness Requirements (JAR) (Po-
laczone Wymagania Zdatnosci).

Przepisy JAR sa publikowane przez Airworthiness
Authorities Steering Committee (Komitet Kierujgcy Nad-
zorow Lotniczych). Przepisy te zostaly obecnie uznane przez
nadzory lotnicze uczestniczacych krajow europejskich za
zadowalajacg podstawe do wykazywania zgodnosci z ich
panstwowymi przepisami zdatno$ci, a pewne kraje przyiely
poszezegdlne czeSci JAR za swoje przepisy panstwowe. Cze-
$ci JAR przviete przez Wlk. Brytanie wymieniono wyzej.

Przepisy JAR skladaja sie z nastepujacych czedei:
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Przepisy brytyjskie

Wydanie Data Cena
Tytul (nr) wydania  (funty ang.)
Spis rzeczy (General
Contents) 80 1.8.1984 —
Wprowadzenie
(General Fore-
word) 47 1.8.1984 —
Section A (CAP 460) 27 1.8.1984 7,50
Section G (CAP 465) 9 16.8.1982 9,00
Section J (CAP 466) 3 15.9.1966 3,50
Section K (CAP 467) 6 10.4.1974 7,00
Section L (CAP 468) 7 1.10.1976 2,00
Section N (CAP 469) 2 10.11.1978 1,00
Section P (CAP 470) — 10.1972 15,00
(+ okladki 6,00)
Section Q (CAP 471) 1 17.12.1979 4,50
Section R (CAP 472) 4 10.4.1974 3,50
Section S (CAP 482) — 3.1983 3,50
JAR-1 Zmiana 3 1.7.1981 2,50
JAR-APU Zmiana 2 26.9.1983 3,50
JAR-22 Zmiana 3 31.1.1983 8,50
JAR-25 Zmiana 10 19.12.1983 10,00
JAR-E Zmiana 6 28.8.1981 2,50
JAR-P Zmiana 6 28.8.1981 2,00
BCAR-31 - 31.8.1984 2,00
Przepisy JAR
" . Data Cena
Lytul Wydanie wydania  (funty ang.)
Spis rzeczy (Gene-
ral Contents) Wyd. 15 19.12.1983 —
JAR-TSO — 28.6.1982 1,50

— JAR-1 — Definicje i skroty,

— JAR-E — Silniki,

— JAR-P — Smigla, y

— JAR-APU — Pomocnicze jednostki napedowe,

— Jar-22 — Szybowce i motoszybowce,

— JAR-25 — Samoloty wielkie,

— JAR-TSO — Polagczone wymagania techniczne.

Ponadto istnieja publikacje JAR zawierajace materiaty
nie bedace przepisami:

A. Information Leaflets — ulotki informacyjne, zawie-
rajace dane o roéznych komitetach i grupach wspoélpracuja-
cych w opracowaniu JAR, dane o tym, jakie czesci JAR
zostaly przyjete przez kraje czlonkowskie oraz rejestr wa-
riantéw narodowych JAR;

B. Administrative Procedures — procedury administracyj-
ne zwigzane z tworzeniem i uzupelnianiem JAR. Omawia-
ja organizacje procesu opracowania JAR i wprowadzania
uzupelnien.

C. Guidance on Administrative Procedures for Basic
Type Certification of Aeronautical Products to JAR —
wskazowki nt. procedur administracyjnych w zakresie pod-
stawowej certyfikacji wyrobéw lotniczych wg JAR.

4. Dane o aktualnych wydaniach przepiséw BCAR i JAR
(stan na 20 maja 1985 r.).

Uwaga: podano tylko te czeSci JAR, ktére nie byly wy-
mienione na liScie BCAR, gdyz nie wchodza w ich sklad.

Na podstawie Airworthiness Notice nr 6 & 7
opracowal mgr inz. A. Kardymowicz

TLiA 1985 nr 10



Przeglgd wspotczesnych systeméw nawigaciji
stosowanych w lotnictwie wojskowym (ll)

Mgr inz. JERZY GRAFFSTEIN
Instytut Lotnictwa

Systemy nawigacji FIN 1060 i FIN 1064

Systemy nawigacji FIN 1060 i FIN 1064 zostaly opraco-
wane przez firme Ferranti i s w wyposazeniu angielskich
samolotéw Jaguar BBC oraz Jaguar w wersji francuskiej.
Zasadnicze bloki i podzespoly systemoéw nawigacji poka-
zujg rys. 10, 11, 12, z ktorych wynika, ze uklad nawigacji
inercjalnej znajduje sie tylko na pokladzie Jaguara w
wersji angielskiej. Uklad ten ma (poza elementami jak w
tabl. 1%)) przelicznik Disc, ktory przeprowadza obrobke da-
nych wyjsciowych z ukladu nawigacji inercjalnej, w celu
okreslenia sktadowych predkosci, dilugoséci przebytej drogi
oraz danych do celowania. Francuskie wersje samolotu
Jaguar nie maja ukladu nawigacji inercjalnej i jedynie ko-
rzystaja z dodatkowego ukladu orientacji, czyli platformy
dwugiroskopowej, mierzacej polozenie katowe samolotu.
Informacje o przewidywanej pozycji celow oraz polozenie
samolotu sg prezentowane na wskazniku przeziernym HUD.
Wyliczenia tych parametrow wykonuje komputer poklado-
wy Spirit-3 firmy Litef, charakteryzujacy sie pojemnoscig

Centrala danych | e e
aerodynarniczn, —

Nadajnik kqta o 4 .
natarcia T B
Iqufem nawigacji }:ﬁ -
(nercjalnej '—L

IF
WskaZnik
wlysokasci

Kornbinowany wska
2nik _wysokosci

Kompas gira - 2| komputer | [WskaZnik kqta—l
magnetyczny poktadowy “|natarcia
¥
System radiowy ] Wskaznik prze -
TACAN { Zlerny HUD
] =
Odbiornik _radio- |— - {— - WskaZnik —I
latarni  UHF mapowy
IS stem (qdowa- L—— = —& Wskaznmik sytuacji
|ola_ILS “ﬂ, horyzontalnej

Radiowysokos - |4 L A _[Pulpit sterowania |

ciomierz S ogniem

Laserowy dalmierz] | aki |_J __|Wskaznik radio-
razenia wysokasciomierza

Srodki
( wykrywacz celu
Rys. 10. Schemat blokowy systemu nawigacji i ataku na pokla-
‘dzie samolotu Jaguar A w wersji angielskiej

Platforma i wAWskaZnik sytuacji
dwugqiroskopowa —*=\horyzontalne
{Radar | Komputer =11
\Dopplera poktadowy wysokosci
Centrala danych e ’ i ,,
aerodynamiczmych celu
¢ 5 Wskaznik .
T nawigacyiny
— ) _|Sygnalizacja
wykrytego celu
System radiowy | i o e Wskaznik kata
TACAN e natarcia

l Uktad
Wykrywacz radarow, [ ; e
odbiornik_pasywni :er al [elowamc{ celownicza
Iﬂaad/h/'k kata l Srodki .l __|Przetqcznik
natarcia : razenia X rodzaj broni

Rys. 11. Schemat blokowy systemu nawigacji i ataku na pokla-

dzie samolotu Jaguar A w wersji taktyeznej dla lotnictwa fran-
cuskiego . -

*) Patrz cz. I art.,, TLiA nr 9/85.
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pamieci 16-+-32 tys. stow 16-bitowych, o szybkosci dodawa-
nia 3 us i mnozenia 11,5 us.

Dalmierz laserowy typ 105D na samolocie Jaguar spel-
nia nie tylko funkcje w systemie ataku, ale moze takze
odgrywaé¢ role przy korekeji polozenia wg punktoéw drogi
przez pomiar odleglo$ci migdzy samolotem a namierzanym
punktem drogi. Przewiduje sie wyposazenie samolotu Ja-
guar w wersji francuskiej w uklad $ledzenia na podczer-
wieni z wys$wietlaniem otrzymywanego obrazu obszaru wi-
docznego przed samolotem na lampie oscyloskopowej. W
celu polepszenia efektu wizualnego stosuje sie siedmiokrot-
ne powigkszenie obrazu oraz selekcje wybranych diugosci
fali, co pozwala na uzyskanie wyzszej kontrastowosci. Do-
datkowo we wskazniku ukladu $ledzenia za terenem na
podczerwieni mozna obserwowaé ja$niejsze punkty przedsta-
wiajgce cele podswietlone laserem przez wykrywacz ce-
lé6w. Uklad $ledzenia za terenem na podczerwieni i lasero-
wy wykrywacz celow ulatwiajg pilotowi prowadzenie ata-
ku. Mogg przy tym spelnia¢ funkcje nawigacji, tzn. ulat-
wia¢ orientacje w terenie podczas slabej widoczno$ci oraz
odgrywa¢ pewng role przy korekcji polozenia samolotu wg
punktéw drogi widocznych na ekranie $ledzenia. Dla samo-
lotu Jaguar, przed startem przygotowywane sg w stacji na-
ziemnej dane mnawigacyjne, planowany przebieg lotu oraz
dane taktyczne na tas$mie magnetycznej umieszczonej w
metalowej kasecie. Krotko przed startem kaseta jest ta-
dowana do bloku sterowania i kontroli ukladu nawigacji
i z tasmy magnetycznej przegrywane sg odpowiednie in-
formacje do pamieci komputera.

System mawigacji LW-33

System nawigacji LW-33 zostal opracowany przez firme
amerykanskg Litton i pracowal na pokladzie samolotow
F-4, F-5E, F-15, F-17, F-104, Mirage i in. System ten wy-
réznia sie spos$rod innych uniwersalnym komputerem po-
ktadowym LC-4516 o wysokich wartosciach uzytkowych.
Wykonuje on obliczenia nawigacyjno-celownicze parame-
trow oraz steruje automatyczng kontrolg zdatnosci do pra-
cy calego systemu. Komputer ten charakteryzuja nastepujg-
ce wielkosci: szybko§¢ dziatania 250 tys. operacji na s, czas
dodawania 3 us, a mnozenia 8,25 us, pojemno$¢ pamieci
32--65 tys. slow 16-bitowych. Przez urzadzenie klawiszowe
w. bloku sterowania i kontroli pilot moze zazgda¢ dodat-
kowych informacji takich jak: dane w postaci cyfrowej o
aktualnym potozeniu samolotu i 16 punktach drogi lub ce-
low oraz wybrane parametry lotu. Do wazniejszych danych
technicznych systemu nawigacji LW-33 nalezg: masa 25,3
kg, objetos¢ 425 dems3, zapotrzebowanie mocy 400 W, czas
pracy 750 h.

System nawigacji RGS-4

System nawigacji RGS-4, produkowany przez firme Saab,
przeznaczony jest dla lekkich samolotow taktycznych wy-

'lﬂlatfarmd T—-» Wskaznix sytuacji|___|Wskaznik 5qtuac/i]
|dwugiroskopowa - horyzonialhej horyzontalnej 11

Centrala danych t————— Wskaznik .
aerodynamicznych ‘]—I’* LGl — = wysokosci

WskaZnik 1 [WskaZnik
nawigacyjny I nawigacyjny Il

Wskaznik kata
natarcia
celownicza
Przetqcznik
rodzaju broni

Rys. 12. Schemat blokowy systemu nawigacji i ataku na pokla-
dzie samolotu Jaguar E (Francja) w wersji treningowej

l Transponder

System radiowy
TACAN

Nadajnk kata
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skiej: 1 — wybér rodzaju broni, 2 — wskaznik sytuacji horyzon-
talnej, 3 — wskaznik przezierny HUD, 4 — wskaznik mapowy, § —
tablica kontrolna $rodkéw bojowych, 6 — tablica kontrolna urzg-
dzen systemu nawigacji, 7 — radiowysokoS$ciomierz, 8 — reczne
wprowadzanie korekeji

pelniajgcych swoje zadanie w ciggu dwoch godzin. Podsta-
wowym urzgdzeniem systemu wypracowujacym informacje
nawigacyjne jest uktad inercjalny HNF-IE majacy sztywne
zawieszenie (bezkardanowe). Uklad wspoéipracuje z centralg
danych aerodynamicznych, radarem Dopplera i innymi. u-
rzadzeniami (tabl. 1). Urzgdzeniem wyliczajacym odpowied-
nie wielko$ci nawigacyjne jest komputer nawigacyjny ND-
-1E, przy czym funkcje wykonywania obliczen zwigzanych
z systemem ataku spelnia oddzielny komputer sterowania
bronig. Komputer ND-IE sklada sie z 16- i 32-bitowych
mikroprocesoré6w i ma linie przesylowag danych o przepus-
towos$ci 20 Mbit/s. Masa komputera nawigacyjnego wyno-
si 6 kg, a pobor mocy 42 W. Z systemem wspoélpracuje la-
serowy dalmierz umozliwiajgcy pomiar odleglo$ci w zakre-
sie 5+9 km z doktadno$cig przy dobrej widocznodci +5 m.

Rys. 14. Dalmierz laserowy typ 105D
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Produkowane wersje tego dalmicrza umozliwiajy ustawia-
nie promienia .w jednym polozeniu lub w sposob pozwala-
jacy na ruch promienia w niewielkim zakresie katowym
(maks. 20°). Masa dalmierza nie przekracza 9 kg. Zasadni-
czym urzadzeniem wskazujacym w tym systemie jest wska-
znik mapowy KP-IE, w ktorym obraz jest tworzony przez
rzutowanie przezrocza z 20-krotnym powiekszeniem. Masa

i kontroli

sterowania

Rys. 15. Wprowadzanie kasety do bloku
ukladéow nawigacji &

wskaznika mapowego wynosi 4,5 kg, a pobdér mocy 140 W.
Dokladno$¢ wyznaczenia aktualnej pozycji (po wyelimino-
waniu systematycznego bledu wg odpowiedniego algorytmu
korelacji) wynosi ok. 1% przebytej drogi.

System mawigacji WDNS

System nawigacji WDNS zostal opracowany przez firme
Israel Aircraft Industries i wykorzystano go na samolotach
Draken BBC, RF-35, Kfir C7 oraz F-4S. Wérdd urzadzen
pomiarowych systemu glowng role odgrywa uklad nawiga-
cji inercjalnej wyprodukowany na licencji firmy Signer
Kirfott. Ustawianie tego ukladu odbywa sie za pomocag
kompasu magnetycznego w ciggu 10 min, ale moze by¢

Rys. 16. Wyposazenie kabiny samolotu Kfir C7
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przyspieszone, gdy zostanic wykorzystany — wprowadzony
wczesniej do pamieci kurs samolotu. Charakterystyki po-
miarowe systemu sa doskonalone w wyniku automatycznej
korekeji na podstawie danych z systemoéw radiowych $red-
niego i bliskiego zasiegu typu TACAN lub dalekiego zasie-
gu typu LORAN.

Nowsze wersje systemu WDNS sa wyposazone w zinte-
growany wskaznik elektroniczny majacy 4-calowy kineskop
umieszczony w dolnej czesci tablicy przyrzadow i dlatego
moze by¢ zaliczony do grupy wskaznikow ,head down”.
Masa systemu w wersji WDNS 80 wynosi 55 kg.

A | REORNE DISPLAY
soAN RODE LOK FENER

con\'l“"
.unuuw’"

—.‘1 TR GNINESS
e OLU““” nnD

Rys. 17. Zintegrowany wskaznik elektroniczny CRT

System nawigacyjny KT 70

System nawigacyjny KT 70 produkcji szwedzkiej znajdu-
je sie w wyposazeniu samolotu JAS 39 Viggen. System ma
rozwinieta wersje ukladu radarowego spelniajgcego, poza
zwyklymi funkcjami pomiaru predkosci i kata znoszenia w
uktadzie Dopplera typ 72, funkcje $ledzenia za terenem
oraz pomiar odleglosci w dalmierzu. Dodatkowo tworzy
mape konturowg Ziemi o normalnej i podwyzszonej roz-
dzielczosci. Komputer pokiladowy typu SDS 80 firmy SRA
zapewnia mozliwo$¢ wykonania obliczen nawigacyjnych i
ataku i pracuje, opierajac sie na 32-bitowym mikroproce-
sorze. Wspomagany jest przez uklad kontroli oparty takze
na mikroprocesorze z 500 rownoleglymi kanalami. Przewi-
duje sie rozszerzenie systemu o uklad na podczerwien
FLIR.

Wiekszoé¢ informacji nawigacyjnych skupionych jest na
trzech  wskaznikach typu ,head down” oraz wskaZniku
przeziernym HUD. Na tym ostatnim powstaje szerokokatny
obraz otrzymany przez uklad holograficzny, dla ktorego
zrodlem $wiatla jest specjalny laser. Druga skladowa obra-
zu — symbole (tworzona w lampie oscyloskopowej) jest
rzutowana na péiprzepuszczalg szybe. Grupa wskaznikow
,head down” sklada sie¢ z trzech lamp telewizyjnych. Wska-
znik telewizyjny po lewej stronie pokazuje informacje na-
wigacyjne o polozeniu horyzontalnym samolotu, predkosci
lotu, liczbie Ma, wysokoéci oraz informacje pomocnicze o
zblizaniu sie do celu. Wskaznik umieszczony po prawej
stronie wyswietla dane taktyczne o sytuacji w przestrzeni
powietrznej, informacje z radaru lub tez ew. obraz z urza-
dzenia na podczerwieni. W centralnym miejscu znajduje
sie wskaznik mapowy na lampie telewizyjnej z cyfrowo
zapisang w pamieci mapg przelotu. Caly system KT 70
wazy ok. 160 kg.

Tendencje rozwoju systemow nawigacji

W ostatnich latach obserwuje sie dynamiczny rozw0j sys-
teméw nawigacji, a szczegbélnie w kierunku:

a) rozbudowy urzadzen optoelektronicznych, w tym ukta-
du z kamerg telewizyjng oraz z detekcjg fal $wietlnych
spoza zakresu widzialnego, np. na podczerwieni. Urzgdze-
nia te pozwalajg na orientacje co do aktualnego polozenia
samolotu oraz daja rozeznanie w terenie, nad ktéorym prze-
latuje samolot w warunkach stabej widocznosci;

b) rozszerzenie udzialu zintegrowanych wskaznikow elek-
tronicznych, glownie w tzw. grupie ,head down”. Umiej-
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scowienie podstawowych informacji nawigacyjnych w jed-
nym obszarze tablicy przyrzadow na wskaznikach ,head-
-down” umozliwia pilotowi wieksza koncentracje (przynaj-
mniej w mniektéorych fazach lotu), nie zaklécong koniecz-
nos$cig rozgladania sie po calej tablicy przyrzadéw. Poza
tym ten typ wskaZnikéw stanowi najczeSciej zwielokrot-
nienie zZrodet tych samych informacji nawigacyjnych, przez
co zwiegksza si¢ niezawodnos$¢ wizualizacji;

c¢) wypieranie systemoéw nawigacji inercjalnej z zawie-
szeniem kardanowym przez systemy bezkardanowe. Wy-
korzystywanie systeméw bezkardanowych eliminuje z kon-
strukcji ukladow inercjalnych ruchomg platforme, co u-
praszcza budowe oraz podwyzsza dokladnosé¢ i niezawodnos$é
pomiaréw. Jednocze$nie rozwigzanie to wymaga wykony-
wania wielu dodatkowych obliczen, przez co niezbedny sta-
je si¢ komputer o wyzszych mocach obliczeniowych (wiek-
sza pamie¢ i szybko$é dziatania);

d) doskonalenie technik obliczeniowych przy obrdébce
wxnikéw z pomiaréw, w tym filtracja optymalna i adapta-
cyjna.

Rys. 18. Tablica przyrzgdéw samolotu JAS 39 Viggen

Wymienione techniki obliczeniowe umozliwiajga, przy za-
chowaniu nie zmienionych parametrow urzadzen pomiaro-
wych, znaczne podwyzszenie dokladno$ci uzyskiwanych da-
nych nawigacyjnych. Warunkiem korzystania z tych metod
obliczeniowych jest spelnienie wymogéw co do komputera
podanych w pkt. c. R
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Szybowiec klasy 15-metrowej SZD-52-4 Krokus

W maju br. PDPS-Bielsko przekazalo Aeroklubowi PRL
do eksploatacji nowy polski szybowiec klasy 15-metrowej*)
SZD-52-4 Krokus, konstrukcji inz. Adama Kurbiela.

Konstrukeja szyboweca i wnetrze kabiny

Poprzednikiem szybowca Krokus byl SZD-52-0 Jantar 15
(konstrukcy jnie bardzo podobny do szybowca klasy otwar-
tej Jantar 2B). Jednak Krokus nie przypomina zadnego z
tych szybowcow. Najwidoczniejsza zmiana to inny, jak gdy-
by ,przelamany” za kabing, kadlub o smuklejsze] sylwet-
ce. To ,przelamanie” kadluba obnizylo kabine, do ktorej
wygodniej wsiada¢. Kabina jest szersza, z wygodniej u-
Ksztaltowang miskg siedzenia, ciggta wyczepu liny holowni-
czej 1 wentylacji kabiny umieszczono bardzo porecznie na
wewnetrznych $ciankach burty. Wyeliminowano kolumne
przyrzadow, tak typowa dla wszystkich jednomiejscowych
szybowcow polskich poczgwszy od Foki. Tablica przyrza-
dow zostala podwieszona pod ostong kabiny, ktéra, odchy-
lana w gore do przodu na przednim zawiasie z amortyzato-
rem gazowym, otrzymala potrdojne zamki oraz parapecik z
obu stron, przez co zamkniecie jest pewniejsze i szczelne.
Wszystko w kabinie jest w zasiegu pilota z kréotka reka,
szczegoblnie cieglo wyczepu liny holowniczej. Umiejscowie-
nie dzwigni trymera (znacznie korzystniejsze niz w Jan-
tarach) na wysokos$ci dzwigni klap okazato sie dos$¢ dobre,
chot¢ jeszcze lepszy bylby mechanizm sprzezony z wychyle-
niami drazka. sterowego lub z klapami. Stabg strong ka-
biny Krokusa jest mato skuteczna wentylacja przy jedno-
cze$nie nadmiernej akustyce, co utrudnia wstuchanie sie- w
oplyw  szybowca i sygnalizacje audiowariometru.

Najistotniejszg zmiane (w stosunku do Jantara 15) wpro-
wadzono w skrzydle. Zachowalo ono profil Fx 67-K170/150,
lecz otrzymalo klape z laminatu weglowo-epoksydowego,
zawieszong w S$rodku na lozyskach kulkowych, a nie jak
dotychczas w Jantarach na niedzielonym goérnym pokryciu.
Klapy te okazaly sie (dzieki swej sztywnosci i znacznemu
zakresowi wychylen) bardzo skuteczne w krazeniu, pod wa-
runkiem wtasciwego dobrania masy balastu do warunkow
termicznych. Skrzydto Krokusa, o profilu cienszym od pro-
filu Jantara Std. i z wostrzejszym noskiem, jest bardzie]j
wrazliwe i podatne na znieksztalcenia spowodowane np.
przez vrozbite owady w odleglto$ci 10--15 m od krawedzi
natarcia.

Szybowiec ma usterzenie w ksztalcie litery T z mocno
wysunietym do przodu statecznikiem poziomym.

Wlasciwosci pilotazowe

Krokus jest szybowcem bardzo dobrze sterownym dzieki
skutecznym lotkom i klapom. Klapy maja wychylenia od
+8° do —11°, realizowane przy tréjpolozeniowym ruchu
dzwigni na ,-" i pieciopotozeniowym na ,—”. Drazek ste-
rowy zostal umieszczony blizej pilota, co pozwala na swo-
bodniejsze i niemeczgce utozenie re¢ki. Sterowanie lotkami
jest bardzo plynne dzigki bezwladnos$ciowemu ttumikowi
w- ukladzie napedu lotek.

Charakterystyczng cechg Krokusa jest umieszczenie plyt
hamulcoéw aerodynamicznych tylko na goérnej powierzchni
skrzydel. Na rekojesci diwigni hamulcow znajduje sie
dzwignia hamulca kola gléwnego podwozia, uruchamiana
niezaleznie od. ruchu dzwigni hamulcéw aerodynamicznych.

Wszystkie krawedzie podziatu skrzydlo-klapa, statecznik-
-ster maja uszczelnienia z gabki.

Szybowiec przeszedl swg pierwszg probe zawodniczg na
tegorocznych XXX Szybowcowych Mistrzostwach Polski w
Lisich Katach, gdzie poza konkursem startowaly dwa Kro-
kusy.

*) Obecnie na Szybowcowych Mistrzostwach Swiata i miedzy-
narodowych zawodach szybowcowych konkurencje rozgrywane sg
w trzech Kklasach: w Kklasie otwartej — bez zadnych ograniczen
konstrukeyjnych, w klasie standard — dopuszczalna rozpietose
skrzydet 15 m, wymagania: skrzydla bez urzadzen hipernosnych
oraz prostota i seryjnos$é produkcji, oraz w tzw. klasie 15-metro-
wej, w ktorej obowigzuje jedynie ograniczenie rozpieto$ei skrzy-
del do 15 m (czasem nazywa sie te klase zawodniczg, 15-metrowa
FAI, a szybowce klapowkami). We wszystkich tych klasach sto-
scwane jest balastowanie szybowcdéw, co nie jest dopuszczalne
w szybowcach klasy Club, Kktéra nie jest objeta nomenklaturg
Mistrzostw Swiata ani Mistrzostw Europy.
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Krokus latal najczeSciej z obcigzeniem ok. 42 kg/m? (co
uzyskiwano przy 3/4 masy balastu). Przy s$rednich nosze-
niach 1,52 m/s, z klapami -+2/-43 i przechyleniem do 45°
szybowiec Kkrazy z predkoscig 90--95 km/h, przy potowie
balastu (Q/S = 38 kg/m?) predkosci te spadaja o ok. 10 km/
/h, a bez balastu (@/S = 32 kg/m2?) szybowiec moze dobrze
krazy¢ z predkoscig nieco ponizej 80 km/h.

Rys. 1. Szybowiec SZD-52-4 Krokus

W locie po prostej, na przeskokach, do predkosci ok
180 km/h 2z uzyciem. klap od —1 do —3 szybowiec jest
rownorzedny Jantarom Std. 2 lub 3, z uzyciem klap —4, —5
staje sie znacznie lepszy, ale wymaga to przeskokow z
predkos$cig ok. 200 km/h i wigkszg, co nie jest zbyt czesto
mozliwe do zrealizowania.

Rys. 2. SZD-52-4 Krokus

Szybowiec jest bardzo prawidtowy przy starcie, nie wy-
maga podnoszenia ogona ,na sil¢” i nie ma np. ,falowania”
po oderwaniu. Przy ladowaniu jest malo wrazliwy na bocz-
ny wiatr (wazne w terenie przygodnym), przed przyziemie-
niem nie ma tendencji do naglego przepadania przy wiegk-
szym kacie podprowadzenia.

Z zalet eksploatagyjnych Krokusa nalezy wymieni¢ bar-
dzo dobrg instalacje tankowania wody (czas ok. 6 min na
jedno skrzydlo) oraz szybkie oproéznianie zbiornikéw wod-

Rys. 3. Tablica przyrzgdéw na uniesionej w gore ostonie kabiny.
Wszystkie zdjecia autora
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Zagraniczna kariera Salamandry

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Gdy inz. Wactaw Czerwinski rozstal si¢ z lwowskimi stu-
denckimi warsztatami szybowcowymi i rozpoczat zimag 1935/
/1936 r. projektowanie szybowca przejSciowego Salamandra
dla Wojskowych Warsztatow Szybowcowych w Krakowie,
nie mogt sie spodziewa¢ takiej kariery dla swego szybow-
ca, jaka on zrobil.

Salamandra miala by¢ nastepeg Czajki II skonstruowa-
nej w 1931 r. przez Antoniego Kocjana. Od szybowca przej-
sciowego miedzy szkolnym a treningowym wymagano wow-
czas, by mial osiggi posSrednie miedzy tymi typami. Szy-
bowiec szkolny mial doskonalo$¢ 9--11, opadanie min. 1,2
1,4 m/s i predko$¢ min. rzedu 45 km/h, za§ treningowy
mial doskonaloé¢ 19, opadanie min. 0,65 m/s oraz pred-
ko$¢ min. 37--42 km/h. Dla Salamandry konstruktor przy-
jal osiggi obliczeniowe: doskonato$¢ 16,5, opadanie min.
0,81 m/s i predko$¢ min. 37 km/h. Rzeczywiste osiggi szy-
bowca niewiele roéznily sie od obliczeniowych. Zostaly one
uzyskane przy roz\pietos’ci 12,5 m oraz z profilem skrzydla
G387 o grubosci wzglednej 15,2%. Cechy charakterystycz-
ng tego profilu byt duzy wspolczynnik sily nosnej przy
malych liczbach Reynoldsa, czyli przy malej predkosci lo-
tu. Szybowiec miat stuzy¢ do pierwszych lotow zaglowych
na zboczu i pierwszych lotow termicznych. Mala predkosé
min. pozwalala na ciasne krgzenie, czyli na wykorzysty-
wanie nieduzych prgdéw wznoszgcych.

Prototyp szybowca WWS-1 Salamandra wykonal pierwszy
lot latem 1936 r., bardzo szybko uzyskal dobrg opinie i je-
szeze w tym samym roku wszedl do produkceji seryjnej w
Wojskowych Warsztatach Szybowcowych w Krakowie, gdzie
zbudowano go ponad 80 szt. W 1937 r. jego produkcje pod-
jely Lwowskie Warsztaty Lotnicze oraz Slagskie Warsztaty
Lotnicze w Bielsku. Zbudowaly one odpowiednio ponad 40
i 20 szt. Do wybuchu II wojny $wiatowej zbudowano lacz-
nie ok. 150 Salamander. Dobre osiggi szybowca umozliwilty
wykonywanie na nim dlugotrwalych lotow w stabych pra-
dach wznoszacych. Najdluzej trwajacy lot na Salamandrze
wykonal 1938.08.22 pilot Burak utrzymujac sie w powietrzu
11 h 15 min.

Szybownicy zagraniczni

(m.in. finscy),

jugostowianscy i

Rys. 1. Salamandra ,,Czuwaj” ofiarowana skautom wegierskim

szkolgcy sie w 1937 r. na szybowisku wyczynowym w
Bezmiechowej (zwanym Akademig Szybowcowsg), rozsiawili
Salamandre w krajach baltkanskich i nadhbaltyckich. W wy-
niku tego Finlandia zakupila jedng Salamandre produkcji
LWL o nr fabr. 147, ktora otrzymala znaki OH-SAA (a
po6zniej zostala zmodyfikowana przez dodanie kola podwo-
zia) i byla uzywana az do 1962 r., a obecnie znajduje sie
w muzeum lotniczym w Helsinkach-Vantaa. Jedna Sala-
mandra zostala wyeksportowana do Estonii, gdzie byla u-
zytkowana. Jugostawia zakupila licencje¢ Salamandry i zbu-
dowala kilka szybowcow tego typu. W 1937 r. katowicki
okreg LOPP ofiarowatl wegierskim skautom lotniczym Sa-
lamandre z napisem ,Czuwaj” jako dar od polskich har-
cerzy. W ten sposéb przed II wojng $wiatowsg Salamandra
byla uzywana w czterech krajach poza Polska.

W wyniku dziatan wojennych we wrzesniu 1939 r. wiek-
szo$¢ Salamander na ziemiach polskich ulegla zniszczeniu.
Kilkadziesigt szybowcow znajdujacych si¢ na szybowisku
w Ustjanowe] ocalalo. Niemcy przewiezli tg zdobycz naj-
pierw do Krosna, gdzie czg$¢ szybowcow ulegla zniszczeniu

Rys. 2. Salamandra z chorwackimi znakami na skrzydiach

na lotnisku, a reszte przewieziomo po6Zniej do Mielca. Bylo
tam skladowanych w baraku ok. 200 polskich szybowcow
w stanie zlozonym. Pozar strawit ten barak wraz z szy-
bowcami, tylko kilkadziesigt uratowano. 20 Salamander od-
remontowano i Niemcy odsprzedali je lotnictwu Chorwacji
(proniemieckiemu panstewku utworzonemu na terenie oku-
powanej Jugoslawii). Prawdopodobnie kilka Salamander
zdobytych w Polsce Niemcy wykorzystali do prob. Cztery
Salamandry pozostawione w hangarze Aeroklubu Lwow-
skiego przejeto lotnictwo radzieckie, ktore uzytkowalo je
w 1940 r. na swych szybowiskach.

Odrebng karte swych dziejow zapisala Salamandra w la-
tach wojny w Rumunii. Ewakuowana z Polski we wrzesniu
1939 r. dokumentacja Salamandry pozostala w Rumunii u
przebywajgcego tam. inz. Witolda Kasprzyka. W 1943 r. w
warsztatach szkoly szybowcowej w Sinpetru uruchomit on
seryjng produkcje Salamander. Nie jest znana dokladna
liczba zbudowanych tam szybowcow (mozna przypuszcezad,
ze zbudowano 20--40 szt.). Jeszcze w 1943 r. pilot G. Bra-
escu wykonal na Salamandrze rekordowy lot (rumunski re-
kord krajowy) trwajgcy 23 h. Pézniej rumunskie Salaman-

cd. ze s. 20

nych w powietrzu (ok. 4 min 20 s). Poza tym w skrzyd-
lach znajduja si¢ dodatkowe (zamykane wkretami) otwory
do spustu resztek wody np. po sezonie lotnym. Ponadto
szybowiec wyposazono w rozbudowang instalacje przyrza-
dow pokladowych i podwojng instalacje radiowa.

Dane techniczne

Rozpietosé 15,00 m
Dlugosc 7,00 m
Wysokosé 125 m
Powierzchnia no$na 10,3 m2
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Wydtuzenie 21,9
Rozpietos¢ usterzenia poziomego 2,50 m
Masa wlasna 255 kg
Balast wodny 130 kg
Obcigzenie powierzchni nognej 3248  kg/m?
Opadanie min.

bez balastu, przy 82 km/h 0,58 m/s

z balastem, przy 94 km/h 0,66 m/s
Doskonalo$é bez balastu przy 100 km/h

i z balastem przy 114 km/h 42,6
Wspdltezynnik obcigzenia dopuszczalnego +4,8/—2,65
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dry otrzymaly hamulce aerodynamiczne, a w 1948 r. dolny
zaczep. Byly uzywane przez wiele lat po wojnie.

Konstruktora szybowca, inz. W. Czerwinskiego, zawieru-
cha wojenna rzucita przez Francje do Kanady. Tam pod-
jal prace w przemysle lotniczym przy produkcji drewnia-
nych samolotow bojowych Mosquito. Jednakze nie Zrezyg-
nowal ze swej pasji konstruowania szybowcéw. Na podsta-
wie malego rysunku Salamandry w trzech rzutach odtwo-
rzyl z pamigcei jej konstrukeje, rysujae dokumentacje tech-
niczng. Pod wzgledem wymiaréw zewngtrznych i wygladu
szybowiec byt niemal identyczny z przedwojennym, otrzy-
mal jednak inny zestaw zeber w skrzydlach i usterzeniu
oraz dodatkowo podwozie otrzymato kolo. Szybowiec na-
zwano DH Sparrow. Jego prototyp zostal zbudowany i ob-
latany w 1942 r. Nastepnie W. Czerwinski skonstruowat je-
go dalsze rozwinigcie, nazwane DH Robin. Prototyp tego
szybowca zostal oblatany w sierpniu 1944 r. W marcu
1945 r. szybowiec ten, pilotowany przez Jerzego Illaszewi-
cza, wykonal w Toronto lot na holu za wiatrakowcem.
Byly to pierwsze w $wiecie proby holowania szybowca za
wiatrakowcem. Sparrow i Robin byly szybowcami przej$cio-
wymi, przydatnymi podczas szkolenia na szybowcach jedno-
miejscowych. Poniewaz Amerykanie, a p6zniej Kanadyj-
czycy, podezas wojny wprowadzili szkolenie na szybowcach
dwumiejscowych, szybowiec przejSciowy nie byl potrzebny
w owym czasie w Kanadzie. Dlatego do produkecji Robina
nie doszto.

Po II wojnie $wiatowej odbudowujace sie polskie szy-
bownictwo potrzebowato szybowcoéw. Najszybsza metoda u-
ruchomienia ich produkcji bylo nie konstruowanie wszyst-
kich typow, lecz skorzystanie z najlepszych wzoréw przed-
wojennych. Nie zachowala sie jednak w kraju dokumenta-
cja Salamandry. Jednak jeden jej egzemplarz (nr fabr. 41
produkcji WWS z 1937 r.) przechowal w stodole w Gole-
szowie gospodarz Stanieczek, mieszkajacy w poblizu szybo-
wiska. Szybowiec przetrwal wojne w dobrym stanie. W
okresie od listopada 1945 r. do marca 1946 r. inz. inz. Jo-
zef Niespal, Marian Gracz i Rudolf Matz odtworzyli do-
kumentacje szybowca dokonujac pomiaréw bez jego uszko-
dzenia. Szybowiec ten znajduje sie obecnie w zbiorach Mu-
zeum Lotnictwa 1 Astronautyki w Krakowie. Jesienia
1946 r. wyprodukowano w Instytucie Szybownictwa w Biel-
sku-Biatej 5 szybowcoéw IS-A Salamandra wg tej doku-

Rys. 3. DH Sparrow z 1942 r. — kanadyjska odmiana Salamandry

mentacji. Nastepnie w warsztatach szybowcowych w Jezo-
wie w 1948 r. wyprodukowano 75 szybowcoéw Salamandra
48, zas w 1949 r. serig¢ 50 szybowcow Salamandra 49 wypo-
sazonych w hamulce aerodynamiczne. W latach 1950--1951
Wytwoérnie Sprzetu Komunikacyjnego na Okeciu i w Miel-
cu zbudowaly 43 szybowce Salamandra 49. W 1953 r. zo-
stalo zmodyfikowane usterzenie Salamandry. 50 tak zmody-
fikowanych szybowcow Salamandra 53 wykonaly w 1953 r.

TABLICA 1. Uzycie szybowcéw Salamandra TABLICA 2. Rodzina Salamander

Kraj 2t WWS-1 Salamandra (1936 r.)
DH Sparrow (1942 r.)

Polska 370 1S-A Salamandra (1946 r.)
Estonia 1 |
Finlandia 1 Salamandra 48 (1948 r.)
Wegry 1
Jugoslawia ok. 5 Salamandra 49 (1949 r.)
ZSRR 4 |
Niemcy ok. 3 Salamandra 53 (1953 r.)
Chorwacja 20
Rumunia ok, 40 Salamandra 53 A (1956)
Kanada 1
Bulgaria 2 Szenjang X-5 (ok. 1962 r.)
Chiny >40
‘Wietnam ok. 10 Szenjang X-5A (ok. 1968 r.)

zaklady w Jezowie. Rownoczesnie wymieniono usterzenia
poziome w Salamandrach uprzednio zbudowanych. Lacznie
w tym okresie zbudowano w Polsce 223 Salamandry. Dwie
z nich zostaly na poczatku lat picédziesiatych ofiarowane
przez Aeroklub PRL lotnictwu sportowemu Bulgarii.

Rys. 4. Salamandra 53 z 1953 r.

W 1953 r. lotnictwo Chinskiej Republiki Ludowej posta-
nowilo wprowadzi¢ szybownictwo w swym kraju, zwrocito
sie¢ wigc do Polski z zamoéwieniem na zorganizowanie szko-
lenia szybowcowego, sprzedaz szybowcOw i uruchomienie
ich produkecji w Chinach. Wsréd pieciu typéw wybranych
szybowcow znalazta si¢ tez Salamandra. Po zapoznaniu sie¢
w 1955 r. chinskich pilotow z polskimi szybowcami, wyto-
nil si¢ problem zwigzany z tym, ze chinscy piloci byli nie-

Rys. 5. Chifiska odmiana dwumiejscowa Szenjang X-5A

TABLICA 3. Rodzina Sal der i szyb na niej
IS-A . »
Nazwa WWS-1 Salamandra Salamn?\dra 53A | Szenjang X-5A | DH Robin Cavka Roda PIK-5¢ K-02b Szell
Polska/Jugostawi ' : . e :
Kraj o b/;{/l;];ﬁ:i:wm/ Pnlska/Chmy Chmy Kanada Jugoslawia | Jugoslawia Finlandia W egry
Rok 1936 1956 ok. 1968 1944 1940 ok. 1955 1946 1950
Zbudowano, szt. 420 >40 ~ 100 % ~ 10 >2‘0 27 18
Liczba miejse 1 1 k 1 1 2 . 1 }'
Rozpigtoéé, m 12,5 12,5 12,33 11,35 12,7 12,7 12,4 12,7
Wydtuzenie 9,2 9,2 9,0 8,2 9,7 9,7 10,4 10,7
Powierzchnia noéna, m?* 16,9 16,9 16,9 15,7 16,7 16,7 14,7 14,8
Dhugoéé, m 6,45 6,5 6,64 5,8 6,0 6,5 6,4 6,5
Masa wlasna, kg 110 140 185 124 115 120 }23 155
Masa calkowita, kg 190 225 345 214 205 280 205 245
Obcigzenie pow., kg/m? 11.6 13,3 20,4 13,6 12,2 16,7 14,3 l6,§
Doskonaloéé 16,5 15,2 12 16,4 16 14 18 18,5
Opadanie, m/s 0,83 0,85 1,2 0,82 0,84 rl,‘.’. 0,85 (:,84
Predkodé min., km/h 38,5 43 48 41 40 45 45 45
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wysocy i mieli malag mas¢ rzedu 45--55 kg. Odleglo$é¢ od
siodelka do sterownic okazala sie za duza, a polozenie
srodka cigezkosci szybowca z pilotem — niewlasciwe. W
zwigzku z tym skrzydlo przesunicto wzgledem kadtuba o
15 ecm do tylu, przesunieto fotel i sterownice, a w kadiu-
bie dodano uchwyty na zakladane cigzarki wywazajace.
Oblot pierwszej Salamandry 53A, gdyz tak ja oznaczono,
odbyl sie 29 grudnia 1956 r., czyli w 20 lat po powstaniu
tego typu szybowca.

W 1957 r. warsztaty w Jezowie przerobily 10 szybowcoOw
Salamandra, odstgpionych przez nasze aerokluby, na wer-
sje Salamandra 53A. Eksportowano je do Chin. Juz w
1955 r. ekipa polskich specjalistow szybowcowych wybrata
miejsce k. Mukdenu na szybowisko i wytwoérnie. Wkroétce
jednak szybowisko przeniesiono, a wytwornie zlokalizowa-
no w Szenjang. W celu uruchomienia wytwoérni pojechala
z Polski ekipa fachowcow z wytwoérni szybowcow w Biel-
sku-Bialej. W 1957 r. zaklady szybowcowe w Jezowie wy-
produkowaly 30 Salamander 53A w elementach. Zostaly

Rys. 6. Jugostowianska Cavka z 1940 r.

one z tych elementéow wykonane w Szenjang jako zapo-
czatkowanie produkcji. Trudno ustali¢ liczbe Salamander
zbudowanych przez wytwornie, gdyz przez kilkanascie lat
docieralty do kraju bardzo nikie wieSci na temat jej dzia-
lalnosci. W poltowie lat sze$¢dziesiatych w czechostowackim
dwutygodniku Letectvi -+ Kosmonautika pojawilo sie zdje-
cie szybowcow Blanik uzywanych w Wietnamie; na dru-

S

Rys. 7. Jugoslowianiska dwumiejscowa Roda z lat pieédziesigtych

gim planie widoczne byly Salamandry 53A. Byl to dowod
na eksport tych szybowcédw z chinskiej wytwoéorni do Wiet-
namu.

W 1964 r. w radzieckim miesieczniku Krylia Rodiny zo-
stal zamieszczony artykul o chinskim szybownictwie. Na
jednym ze zdje¢ byl pokazany dwumiejscowy szybowiec
szkolny o nazwie ,I stopien wyszkolenia” (p6zniej oznaczo-
ny Szenjang X-5). Byla to chinska przerdébka Salamandry
dokonana ok. 1961 lub- 1962 r. Przerobke ulatwiala mniej-
sza masa chinskich pilotow. Wg polskich norm Salamandra
byla dostosowana do maksymalnej masy tzw. ciezkiego pi-
lota (90 kg). Nalezy sadzi¢, ze dostosowanie szybowca do
dwoch znacznie lzejszych pilotow wymagalo niezbyt duzego
wzmocnienia dzwigaré6w skrzydel. Przerobiono przéd szy-
bowca rezygnujac z kabinki, natomiast wykonano belke
przodu kadiuba i siodelka ma wzér stosowanych na szy-
bowecu ABC, ktory tez byl uzywany w Chinach. Miejsce in-
struktora zostalo cofniete pod skrzydlo, co wymagalo wy-
konania specjalnego stupka za okuciami skrzydlowymi.
Przestrzen miedzy tym stupkiem a stupkiem za tylnymi
okuciami skrzydel pokryto sklejka. Skrzydla, usterzenie i
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Rys. 8. Wegierski K-02b Szello z 1950 r.

belki ogonowe pozostaly bez zmian. Odslonigcie kabiny o-
raz wzrost masy w locie spowodowaty wzrost opadania i
spadek doskonatosci.

Nastepnie (prawdopodobnie w koncu lat szesédziesigtych
lub na poczatku lat siedemdziesigtych, cho¢ pierwsze zdje-
cia znane sg dopiero z lat osiemdziesigtych) powstata dal-
sza wersja tego szybowca oznaczona X-5A. Otrzymala ona
ostong przodu kadtuba (kabinke), co poprawito osiggi. Tru-
ano ustalic liczbe wyprodukowanych szybowcow X-5 i
X-0A. Poniewaz stanowily one podstawowy sprzet szkolny
wsrod tysigeca szybowcow  wyprodukowanych w latach
1957--1980 przez chinski przemysl lotniczy, .ich liczba po-
winna zawierac sig¢ migdzy 100 a 300 szt. Nalezy przypusz-
czac, ze ich produkcja zakonczyla sie w polowie lat sie-
aemdziesigtych.

Salamandra miala tez wplyw na konstrukcje zagranicz-
ne. O ile w latach trzydziestych Niemcy stworzyli szybow-
ce szkolne Zogling i SG-38, ktore byly stosowane w wie-
lu krajach, to nie skonstruowali wyrozniajacego si¢ szy-
bowea przejSciowego, odpowiadajacego wymaganiom sta-
wianym w drugiej polowie lat trzydziestych. Koncepcja
Salamandry z jednodzwigarowym zastrzalowym prostokgt-
no-trapezowym platem o rozpigtosci 12,5 m, belkowym ty-
lem kadiluba i ,kajaczkowa” kabing byla oryginalna i w
pelni udana. Dlatego uklad ten znalazl nasladowcow.

W 1940 r. I. Sostari¢ skonstruowal w Jugostawii szybo-
wiec przejsciowy Cavka z platem bardzo podobnym do pla-
ta Salamandry (wymiary miemal identyczne), lecz z innym
Jednobelkowym tytem kadiuba i z usterzeniem pionowym
innego ksztaltu. Niewiele zbudowano tych szybowcow. W
pierwszej potowie lat pietdziesigtych ten sam konstruktor
skonstruowal dwumiejscowy szybowiec szkolny wykorzy-
stujac skrzydla i usterzenie od Cavki. Nowy kadlub o po-
staci plaskiej kraty w prototypie mial miejsca zalogi nie
ostonigte. Szybowiec otrzymal nazwe Roda. Jego wersja
seryjna (zbudowano ponad 20 szt.) miala niskg ostone ka-
biny i podparcie plata pojedynczymi zastrzalami. Jej po-
wstanie wigzalo sie z okresem przej$cia ze szkolenia na
szybowcach jednomiejscowych do szkolenia na szybowcach
dwumiejscowych. Niestety nie skorzystaliSmy z tego przy-
kladu i na przelomie lat pie¢dziesigtych i sze$édziesigtych
skasowano u nas ok. 50 Salamander, gdy rownocze$nie bra-
kowalo dwumiejscowych szybowcoéw szkolnych.

W 1946 r. konstruktorzy finscy z politechniki w Helsin-
kach zbudowali szybowiec PIK-5 o skrzydle zblizonym do
skrzydia Salamandry, lecz o profilu G533 i o powierzchni
0o 2 m? mniejszej, co dalo wieksze jego wydluzenie i po-
zwolilo na osiggniecie doskonalosci rzedu 18. Mial on jed-
nobelkowy tyl kadluba. W wersji seryjnej PIK-5¢ wypro-
dukowano 27 szt. szybowcé4w. W 1950 r. A. Kémeny skon-
struowal ma Wegrzech szybowiec K-02b Szello o skrzydle o
wymiarach podobnych jak w szybowcu PIK-5c, lecz o pro-
filu G549. Kadlub miat kabinke o okrgglych ksztaltach i
belke ogonowag o przekroju kolowym. Korzystniejszy profil
skrzydla i bardziej optywowy kadlub pozwolily na uzyska-
nie doskonatosci 18,5. Szybowiec zostal wyprodukowany w
serii 78 szt.

Produkcja szybowca w kraju i z licencji w wersjach
nieznacznie zmodyfikowanych przez ok. 25 lat — to nie-
watpliwy sukces. Salamandra w tym okresie byla wypro-
dukowana w 373 egz. w kraju, za§ wraz z produkcja licen-
cyjng w Jugostawii, Rumunii i w Chinach — co najmniej
w 500 egz. (a mozliwe, ze w wiekszej liczbie). Jest to tez
sukces produkcyjny. Je§li doda¢ do tego chinskg dwumiej-
scowyg wersje Salamandry, czyli X-5 i X-5A, okaze sie, ze
produkcja szybowca trwata az 40 lat. Jest to osiggniecie
niespotykane w produkcji szybowcéw w skali $wiatowej.
Natomiast, wraz z X-5A, czas uzytkowania szybowcow z ro-
dziny Salamander wynosi 50 lat.
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STRESZCZENIA

GRZEGORZEWSKI J.: Silniki lotnicze na
Salonie Lotniczym w Paryzu. TLiA, t. XL,
1985, nr 10, s. 4

W artykule omowiono niektéore ekspona-
ty z dziedziny napedoéw lotniczych poka-
zane na Miedzynarodowym Salonie Lotni-
czo-Kosmicznym w Paryzu w br. Starano
sig dobrac¢ je tak, aby charakteryzowaly
okreglone kierunki rozwoju, pokazywaty
istniejgce tendencje w dziedzinie napedow
lotniczyeh oraz w skromnym =zakresie ro-
wniez rozwigzania technologiczne,

STAFIEJ W.: Programowanie préb sta-
tycznych szybowcoéw Kkompozytowych (II).
TLiA, t. XL, 1985, nr 10, s. 8

Podano zasady opracowywania programu
prob statycznych kadluba, skrzydel, uste-
rzenia, podwozia oraz ukladow sterowania
szybowcow kompozytowych (laminato-
wych).

GRAFFSTEIN J.: Przeglad wspélczesnych
system6éw nawigacji stosowanych w lotnic-
twie wojskowym (II). TLiA, t. XL, 1985,
nr 10, s. 17

W artykule przedstawiono 11 systemow
nawigacji aktualnie znajdujgcych zastoso-
wanie w 1<-2-osobowych samolotach woj-
skowych produkowanych w Kkrajach za-
chodnich., Wigkszo§¢ z tych systemow o-
pisano bardziej szczegolowo, uwzglednia-
jac budowe nowszych i niekonwencjonal-
nych uktadéw, ich dziatanie oraz wzajem-
ng wspblprace. Dodatkowo podano miej-
sce nawigacji ws$réd innych funkeji wy-
posazenia pokladowego oraz podzial i kie-
runki rozwoju systemoéw nawigacji.

SZCZEPANSKI P.: Szybowiec klasy 15-me-
trowej SZD-52-4 Krokus. TLiA, t. XL, 1985,
nr 10, s. 20

Opisano konstrukej¢ i wyposazenie ka-
biny szybowca oraz jego wilasciwos$ei pi-
lotazowe.

GLASS A.: Zagraniczna kariera Salamon-
dry. TLiA, t. XL, 1985, nr 10, s. 21

Opisano rodzine szybowcoéw Salamandra,
konstrukeji inz. W. Czerwinskiego, od pro-
totypu z 1936 r. do ostatniej polskiej wer-
sji z 1956 r., ich eksport do 12 Kkrajow,
produkeje¢ licencyjng w Jugostawii, Ru-
munii i Chinach oraz dalszy rozwéj w
Chinach w postaci odmiany dwumiejsco-
wej X-5 1 X-5A. Ponadto przedstawiono
typy szybowcdéw zagranicznych wzorowa-
nych na Salamandrze. Salamandra byla w
produkceji przez 25 lat, a wraz z jej od-
miong dwumiejscowa — 40 lat, natomiast
w uzyciu przez 50 lat.

CONTENTS

GRZEGORZEWSKI J.: Aircraft engines at
the Paris Air Show. TLiA, vol. XL, 1985,
No. 10, p. 4

Some exhibits from within the scope of
awireraft propulsion systems, presented at
the International Paris Aerospace Show '85,
have been discussed. Efforts have been
made to select them so that they charac-
terize specific development trends, demon-
strate the existing trends within the scope
of aireraft propulsion systems and re-
present, though to a limited degree, wa-
rious solutions from the manufacturing
methods point of view.

STAFIEJ W.: Programming of static tests
of gliders made from composites (I). TLiA,
vol. XL, 1985, No. 10, p. 8

Principles of programming static tests
of fuselage, wings, control surfaces, landing
gear and control systems of gliders made
from composite materials (laminates), have
been given.

GRAFFSTEIN J.: Review of the present-
-day navigation systems used in military
aviation (II). TLiA, vol. XL, 1985, No. 10,
p. 17

Eleven navigation systems currently used
in single-or two-seat military aeroplanes
manufactured in western countries have
been presented in this article. Most of
these systems have been described in de-
tails, with taking into account design of
the most recent and unconventional sys-
tems, their operation and compatibility.
Additionally, the position of navigation
among other functions of boar equipment
has been defined and classification and
development trends of navigation systems
have been described.
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NOWOSCI TECHNICZNE

Motoszybowiec WINDEX 1100

Na tegorocznym 36 Migdzynarodowym Salonie Lotniczo-
-Kosmicznym w Paryzu szwedzkie przedsicbiorstwo AB
RADAB zaprezentowalo projekt lekkiego samolotu — mo-
toszybowca WINDEX 1100 o nietypowym ukladzie zespolu
napedowego. Calkowicie kompozytowy jednomiejscowy mo-
toszybowiec ma silnik Limbach 275 E o mocy 16,2 kW
(22 KM) przy 7200 obr/min, zabudowany na stale na sta-
teczniku pionowym. Silnik, przez przekladni¢ redukujacag
obroty w stosunku 1,6:1, napedza dwulopatowe $miglo o
skoku nastawialnym na ziemi. Zgodnie z zalozeniami proje-
ktu, usytuowanie zespolu napedowego z tylu, wysoko po-
nad kadilubem w mato zaburzonym obszarze opltywu, ma
zmniejszy¢ halas pochodzgcy od $migla oraz zwigkszyc¢
sprawno$¢ napedu. O$§ $migla jest odchylona do gory o kat
8% w celu zmniejszenia wplywu sily ciggu na réwnowage
podluzng samolotu, a to dzieki wykorzystaniu w ten spo-
s6b odchylenia kierunku strumienia zaémiglowego przez
usterzenie poziome.
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Rys. 1. Osiggi obliczenlowe w funkcji mocy silnika. Optymalne
potozenie klap, masa 187 kg

Skrzydta majg profil laminarny o grubos$ci 17% z prze-
sunieta do przodu maksymalng grubo$ciag i klapg o cig-
ciwie wzglednej 22,5%. Wychylenia klap wynosza: —5° w
warunkach przelotowych, +20° do +90° przy starcie, w lo-

cie w roznych warunkach (krazenie) i przy ladowaniu.
Dziatanie Kklap jako hamulcéw aerodynamicznych jest
sprzezone ze spoilerami. Profil zostal zaprojektowany przez
instytut KTH (Krélewski Instytut Techniczny) w Sztok-
holmie.

Usterzenia maja symetryczny profil laminarny o grubosci
wzglednej 14%. Podwozie o klasycznym uktladzie szybow-
cowym sklada sie ze statego kota glownego oslonigtego
owiewks, pomocniczej plozy ogonowej oraz podpér pod
skrzydtami.

Motoszybowiec zostal juz oblatany, za$ producent przewi-
duje jego sprzedaz w formie zestawow do samodzielnego
montazu od 1985 lub 1986 r.

Motoszybowiec zostal zaprojektowany wg przepisow JAR-
-22, kategoria akrobacyjna.
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Rys. 2. Obwiednia obcigzefi manewrowych i od podmuchbéw

Dane techniczne

Rozpietosé 11,00 m
Dlugosé 4,50 m
Wysoko$é 1,25 m
Powierzchnia noéna 7,41 m?2
Masa calkowita maks. 230 kg
Masa wlasna 110 kg
Osiqgi (obliczeniowe dla prototypu):
Dlugosé¢ rozbiegu z trawy 100 m
Wznoszenie przy 110 km/h 4 m/s
Predko$¢ przeciggniecia z klapami 60 km/h
Predko$¢ maks. 240  km/h
Predko$¢ nurkowania dopuszczalna 278  km/h
Predko$¢ przelotowa (30% mocy) 157  km/h
Doskonato§¢ maks. (§miglo zatrzymane) 30
Wsp6tczynnik obcigzen dopuszczalnych -+17,0/—5,0
Z. Paturski
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