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PROTOTYPY

Agusta AIQ9K e Wiochy e

Lekki dwusilnikowy $miglowiec wielozadaniowy

Agusta A109K jest nowa wersjg $¢miglowca A109A Mk II
opracowana w celu spelienia wymagan wojskowych uzyt-
kownikoéw w krajach Srodkowego Wschodu i Afryki, gdzie
w wysckich temperaturach otoczenia i na wyzej potozonych
terenach udiwig wcze$niejszych wersji A109 musiat byé
ograniczony. Silniki Allison 250-C20 zostaly zasiapione sil-

nikami Turbomeca Arriel 1K o mocy wickszej o 25%, co za-.

pewnilo wyjatkowo duzy stosunek mocy do masy startowej
$migtowca. Silniki Arriel 1K majg moc startowg i 30-minu-
towg 522 kW (710 KM), 2,5-minutowa moc nadzywyczajng
540 &KW (735 KM) i maksymalng moc trwalg 437 kW (595
KM). Pojemno$¢ zbiornikéw paliwa wynosi 700 1.

Poza silnikami nowy $miglowiec r6zni sie od poprzednich
wersji zastosowaniem stalego podwozia, ktore pozwolito na
zwiekszenie prze$witu miedzy kadiubem a ziemig, a tym
samym na docigzenie $migloweca; nowoczesniejszg awionika;
przediuzona o 40 cm nosowsq -czeScig kadluba, mogacy po-
miedéecié bogatsze wyposazenie; $miglem ogonowym o nieco
zmniejszonej érednicy. Krawedzie natarcia lopat wirnika
nos$nego i Smigta ogonowego zostaly zabezpieczone przed ero-
zja niklowymi nakladkami. Smiglowiec A109K moze przewo-
zi¢ 7 uzbrojonych zolnierzy lub 4 pasazeréow, 2 pacjentow
na noszach i personel medyczny. Zatoga jest dwuosobowa.
W odmianie uzbrojonej zabiera na 4 uchwytach 4 pociski
powietrze-ziemia TOW lub 6 pociskow HOT; dwa pojemniki
z karabinem maszynowym 7,62 mm lub dwa pojemniki z 12
rakietami 70 mm Wb 7 rakietami 81 mm. Celownik moze
byé zamontowany w nosowej cze$ci kadiuba lub w dachu
kabiny. Proponowana jest réwniez odmiana ratownicza wy-
posazona w radar poszukiwaweczy i w winde.

Dane techniczne

Predko$¢ maks. n.p.m. 311 km/h

Srednica wirnika no$nego 11,00 m Predko$¢ przelotowa n.p.m. maks. 270 km/h
Diugo$¢ z obracajgcymi sie wirnikami 13,06 m ‘Wznoszenie maks. 9,2 m/s
Wysokosé 3,30 m  Pulap praktyczny 6100 m
Rozstaw podwozia 2,45 m Putap w zawisie bez wplywu ziemi 4660 m
Baza podwozia 3,54 m  Dlugotrwalosé lotu przy predkosci 246 km/h 3 h
Masa wlasna 1595 kg  Zasieg przebazowania 740 km
Masa do startu maks. 2850 kg W.K.
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LAGOSZ M., SZCZECINSKI S.: Influence Passagierflugzeuges BAe-146 beschrieben,

of design of turbine engines on flight sa- wobei besonders auf die Verteilung der  Ipasknanckue sepronerst 8 Kurae. TJIuA, 1. 41, 1986 1.,

fety. TLiA, vol. XLI, 1926, No. 1, p. 20

During operation of aircraft turbine en-
gines, failures sometimes occur which con-
sist in breaking off single rotor blades or
larger parts of rotating components. The-
se failures, as a rule, in hazard to flight
safety and even may be a reason for an
aircraft accident. An attempt has been
made in this article to define, how some

hrend des Fluges

einzelnen Gerdte und ihre Funktionen wé-
hingewiesen wird. Es
wird die Zusammenarbeit des Piloten mit
diesen Ger#dten und ihren Signalisier- und
Warnanlagen berlicksichtigt.

LEWANDOWSKI J.: Vorschlag eines neuen
Poolabkommens zwischen den Luftfahrtge-

Mlje.3

Onucansl MOKYNKH BEPTONETOB KHTANCKONW TIpax-
JAHCKOM aBAaunueii, a TaKKe JHIEH3MOHHOE NPOHU3-
BONCTBOW HOBLIE MPEJIOKEHHA B 00JaCTH JTHIEH3NH,
CTA®EN B.: 3amevyanmt O nepeBepHYTOM moJjere
nnanepa. TJIuA, 1. 41, 1986 r., Ne 1, c. 4

Onucansl HArPY3KH TUTAHEPOB, HA KOTOPHIX paspe-
1MaeTCs BBHIMOJIHCHME BBICHIETO mNWioTaxa. Jlarorcs
BLIBOIBLI MO TEME NPOCKTHPOBAHHSA IUIAHEPOB, BBINOII-

design, features canm affect the exfent of SSeui’gha“en. TELR, HEL Jurg 1096 Ho 4, ?gg%gcql?gg:{p"I)EIT'Mh::«?::iuo-uauurauuowme obo-
damages to engines and, if this is the J . ] 5
case, to fuselage of aeroplanes and heli- . Der Aufsa_tz stellt eine kurze Analyse %ﬁ‘gfﬂreﬂaf;g’gi “;ﬁcf"‘;“‘;c‘mm camonera BAez145.
copters in the event of break-down of iiber das gliltige Handelsabkommen zwis- OfaLaHs I’lnno'ra;i;}lo_-nzm.nrauﬂmiﬂoe o6opynoBanme
this type. gk}en LO{{ und VAeroﬂott dar. Es ﬁ;;verd;n MacCaKHPCKOro camoneta BAe-;46, monpo6HO ykasaHo
. ‘ S“; fFOS iven ?rauisse zui';gen { r ple pa3sMeIIeHAe OTHENBLHEIX DJIEMEHTOB 3TOr0 0GOpPYIO-
chatfung einer einzelnen orm eines t'o- BaHWS ¥ QYHKOUH, KOTOPLIC OHU BBEITOJHSIOT B IIOJIETE.
MORGARA A.: PWS U-6 — the first de- olabkommens fiir die Fluggesellschaften ONHCHBAETCA TAKXKE MCIONB3OBAHEE MHIOTOM CHCTEM
sign of an escort aeroplane with closed- - der sozialistischen Liénder vorgestellt. Der

-type crew compartment.
1986, No. 1, p. 23 :
Construetion of the cockpit eanopy of
the PWS TU-6 aeroplane designeed in 1934
khas been presented.
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Autor gibt das System der gemeinsamen
fiilr die ‘Transporteffektivitét
in das Pool zugefiihrten Bes-
tandteile der Gewinne und der Kosten an.

SZCZECINSKI S.:
der Konstruktion von Turbinenmotoren auf
die Flugsicherheit. TLiA, XLI Jhrg.,

CHTHAJIHA3aIUHA W NPEeOYNPEeXOCHNS, CBA3AHABIX C 3TAMHUA
CUcTéMaMHm. -
JIEBAH/IOBCKMH 1.: Ilpeanioskense 0 HOBOM H0roBope
THOA ,,poOJ’’ MeKAY NPeANPHIATHAMH BO3JYUIHOrO TpPaH-
cnopra. TJIuA, 1. 41, 1986 r., Ne 1, c. 18

Cratbsi CONEPKAT KPATKHH aHAIM3 IElCTBYIOMEro
TOProBOro HOrosopa Mexnay upeanpustasma JIET
u Aspodnor. IIpuseneRs NONOKATENLHEIE MPEANO ChLIT-
KM JIUISL CO3MaBnsA 00IEero Jorosopa TANAa ,,poos’’ Mex-
oy NPEeAnpHATASIMA BO3NYLIHOrO TPAHCIOPTA conma-
JIUCTHYECKHX CTPaH. ABTOpD NPENCTABISET CHCTEMY

Einfluss

1986,

Zivile Hubschrauber in China. TLiA, XLI Wiahrend des Betriebes . von Turb_inen- obmux nmoxazareneit 3gGheKTHBHOCTA NEPEeBO30K, a TaK-
Jhrg., 1986, H. 1, $. 3 ' Flugmotoren tI'Eten_ Beschéddigungen infol- K€ COCTaB NpUOLUTEH M PACXOI0B NPENNPHATHIT CBA3aH-
Es werden durch die zivile Luftfahrt in ge Abbrechens einzelner Rotorschaufeln HBIX C TOPrOBBIM JTOTOBODOM.

China gekaufte Hubschrauber, in Lizenz ., bzw.

gebaute Maschinen sowie neue Lizenzvor-

schldge dargestellt. tridchtigen allgemein
STAFIEJ W.: Bemerkungen iiber den Rii- und koénnen sogar zu
fithren.

grisserer rotierender
Die Folgen dieser Beschiddigungen beein-

In dem Aufsatz wird versucht zu

Bauteile auf.  JIATOHI M., MIETMHBCKHU C.: Banstine KORCTPYKIHH
ra3orypOunnsrx neurateseii ma GesomacmocTs mozera.
TJIaA, T. 41, 1986, r., Ne 1, ¢. 20

Bo BpeMs 3KCIUyaTalH| ra30TYPORHHBIX ABATATENEH
CIy9aroTCs ABAPAM THNA 0GPLIBA JIOMATOK KOMIIpEccopa

die Flugsicherheit
einer Katastrophe

beurteilen, wie manche Konstruktionsmerk- WMUITH TypOMHEL WUTH Oaxe GONbIUMX YacTeli TAKUX y3JI0B.

ckenflug eines Segelflugzeuges. TLiA, XLI male das Ausmass der Beschddigungen Pe3yibTaTsl TAKMX aBApHif, KaK IPABHIO, YIPOXKAIOT
Jhrg., 1986, H. 1, S. 4 am_ Motor bzw. am Rumpf bei Flugzeugen 6e30MaCHOCTH OJIETa, MIIH JA%Ke MOTYT CTAaTh IPHIAHOMN
Es werden die Belastungen der Segel- .und Hubschraubern beeinflussen. JIETHOTO TPOMCIIECTBAS. B CTaThe IenaerTcss MONBITKA
flugzeuge bestimmt, mit denen  voller ONEHHTH, KAKAM OGPA30M HEKOTODEIE KOHETPYKTHBHEIE

Kunstflug ausgefiihrt werden kann. Die
vorgestellten Schliisse gelten fiir das Ent-
werfen von Segelflugzeugen, die fiir den
Riickenflug zugelassen sind.

GRAFFSTEIN J.: Die Flugiiberwachungs-
und Navigationsbordausriistung des Passa-
gierflugzeuges BAe-146. TLiA, XLI Jhrg.,
1986, H. 1, S. 7

MORGALA A.: PWS U-6 — der erste Ent-
wurf eines Begleitflugzeuges mit Verklei-
dung der Besatzungskabine. TLiA, XLI
Jhrg., 1986, H, 1, S. 23

Es wird die Konstruktion der Kabinen-
verkleidung fiir das 193¢ entworfene Flug-
zeug PWS U-6 vorgestellt.

0COGeHHOCTH BIIHMIOT HA DPA3MCEp MOBPEKICHHM IBH=-
rareneit u ¢rozesspreil caMOJIETOB B BEPTOJETOB NPH
TAKHX aBaPHAX.
MOPTAJIA A.: IIBC V-6 — nepsblii NPoeKT camojera
CONPOBOXKIEHHA C 3aKPHITOH 6 0 s
TJuA, 1. 41, 1986 ., Ne 1, c. 23

Onrcana KOHCTPyKuus ¢GoHaps KaGHHEI camonera
IIBC V-6, cnpoextupoBaHHOro B 1934 T,




TECHNIKA

lOTNICZza

MIESIECZNIK SEKCJI LOTNICZE)
STOWARZYSZEN'A
INZYNIEROW | TECHNIKOW
MECHANIKOW POLSKICH

- 186

——— i ASTRONAUTYCZNA

Modyfikacje, modyfikacje, modyfikacje...

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Fala modyfikacji opanox\:ala przemysl loiniczy na $wiecie.
Modyfikuje sie samoloty, $miglowce i szybowce. Ok. 25%
wydatkow na sprzet lotniczy przeznaczane jest na modyfika-
cje. Dlaczego? Bo nie wszystko w statkach powietrznych sta-
rzeje sie jednakowo szybko. CzesSciej nie jest to starzenie
techniczne, lecz tzw. zuzycie moralne, czyli utrata nowoczes-
nosci (zdystansowanie przez nowocze$niejsze konstrukcje
konkurencyjne). A co si¢ modyfikuje, czyli wymienia na
lepsze? To, co sie najszybciej rozwija, czyli awionike i sil-
niki, za§ w konstrukecji platowca to, co ulega uszkodzeniom
zmeczeniowym. Skoro starzeniu sie¢ ulega tylko "cze$¢ ele-
mentéw samolotu,' Smiglowca czy szyboweca, to nie powod,
by kasowac¢ calg konstrukcjg. Znacznie taniej jg zmodyfiko-
waé zastepujac przestarzale elementy nowymi, lepszymi.
Pod okrefleniem ,,modyfikacja” rozumie sie zazwyczaj ulep-
szanie samolotow czy innych statkéw powietrznych uzyt-
kowanych przez pewien czas i nastepnie ulepszanych przez
uzytkownika lub odsylanych do przerobki do wytworni. Na-
tomiast kolejne udoskonalenia wprowadzane w trakcie pro-
dukeji zazwyczaj nazywa sie nowymi wersjami.

Wprowadzenie w USA i w Europie Zachodniej przepisow
nie zezwalajacych na ladowanie ma wielu lotniskach samo-
lotow o zbyt wysokim poziomie hatasu podczas startu i 1g-
dowania zmusilo do modyfikacji wielu samolotéw pasazec-
skich. Poczgtkowo wyposazano silniki w tlumiki, obecnie
modyfikuje sie samoloty wymieniajgce silniki na cichsze. Ze
wzgledow ekonomicznych na wielu samolotach, np. Boeing
707, zastosowano silniki zuzywajace mniej paliwa. Na wigk-
szo$ci uzytkowanych samolotéw pasazerskich co pewien czas
jest uzupelniane badz wymieniane wyposazenie radionawi-
gacyjne i radiolokacyjne. Czgsto po modyfikacji starzejacych
sie samolotow pasazerskich zmienia sie ich przeznaczenie.
Np. samoloty DC-8 sg przerabiane na towarowe przy row-
noczesnej wymianie silnikow na cichsze i 0 mniejszym zu-
zyciu paliwa. Na samolotach Boeing 707 na og6t juz wymie-
niono silniki, a teraz cze$¢ ich jest przerabiana na zbiorni-
kowce. Samoloty Comet zostaly przerobione na samoloty
patrolowe i wczesnego ostrzegania Nimrod. Wigkszos$¢ sa-
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molotow wezesnego ostrzegania powstaje na $wiecie przez
przerobke samolotéw pasazerskich i transportowych. Samo-
loty transportowe Hercules byly przerabiane w W. Brytanii
na zbiornikowece. Natomiast z powodu peknigeé¢ zmeczenio-
wych, spowodowanych umieszczeniem podwozia na kadlubie
a silnikéw na skrzydlach, w samolotach Iercules po 10 tys.
h lotu wymieniano $rodkowaq cze$¢ pltata na ulepszong.

Przykladem modyfikacji $émiglowea jest Bell OH-58 (Bell
206), ktory przerobiono na wersje OH-58D (AHIP — Army
Helicopter Improvement Program). Argumentem przema-
wiajacym za ta modyfikacjg byl fakt, ze konstrukcja no-
wego $miglowca trwataby 10--12 lat, za$ modyfikacja mogla
by¢ opracowana w ciggu 4 lat. W latach 19751992 zostanie
zmodyfikowanych 578 $miglowcow OH-58. Modyfikacja kaz-
dego egzemplarza bedzie kosztowalta 3 min dol. Modyfikacja
jest powazna, gdyz bez zmian pozostaje tylko kadiub z pod-
woziem. Wymienia sie silniki, wirnik (dwulopatowy na czte-
rolopatowy), wyposazenie pilotazowo-nawigacyjne (ekrany
wielofunkeyjne zamiast przyrzadéw pokladowych), awionike
i wyposazenie bojowe. Smiglowiec Bell AH-1T jest modyfi-
kowany na wersje AH-1T Plus Super Cobra przez wymiang
silnikéw ma zespo6l napedowy od §miglowca SH-60B, co daje
wzrost mocy o 65%o.

Gdy w koncu lat siedemdziesiatych stwierdzono we Fran-
¢ji peknigcia zmeczeniowe w spawanej konstrukcji odcinka
dswigara skrzydet znajdujacego si¢ w kadlubie (tzw. mo-
stu centralnego) na dwumiejscowych szybowcach szkolnych
Bijave, to 100 szybowcow zostalo zmodyfikowanych przez
wymiane odpowiedniego fragmentu konstrukeji. Natomiast
u nas, gdy podobne zjawisko wystgpito na spawanym mos-
cie centralnym szybowcéw dwumiejscowych Bocianvuz.nano,
7e trzeba szybowce kasowa¢, co dalo w wyniku kryzysowa
sytuacje w dziedzinie szybowcoéw do szkolenia.

Im sprzet jest drozszy, tym latwiej uzytkownicy decyduja
sie na modyfikacjg. Dlatego przeprowadza sie¢ najwigcej mo-
dyfikacji sprzetu wojskowego i pasazerskiego. Natomiast
do$¢ rzadko modyfikuje sie samoloty sportowe i szybowce.



ZE SWIATA

@® Sekretarz Transportu USA wraz z jed-
nym z senatorow podpisali podczas wizyty
w Chinskiej Republice Ludowej, w sierpniu
1985 r., umowe¢ o wspéipracy w dziedzinie
lotnictwa. Obejmuje ona wspoétprace tech-
niczng; otworzenie polgczenja lotniczego
migdzy USA i ChRL realizowanego przez
amerykanskie linie Northwest -Airlines wraz
z otwarciem biura tego przewoZnika w Bej-
dzing; a takze lotnicze przewozy towarowe
miedzy obydwoma krajami. (Flight Int. 3976)

@ Spoélka South China Aero Technology
(ChRL — Hong Kong) przeprowadzila mo-
dernizacj¢ samolotéw Yun-7 (na bazie An-24)
i Yun-12, Wersja Yun-7-100 ma nowe wypo-
sazenie kabiny pasazerskiej (przy liczbie
miejsc zmniejszonej z 52 do 48) i kabine za-
togi — m.in. zamontowano przyrzady Rock-
well-Collins; samolot kosztuje 1,25 mln dol.
USA. Podobnie zmodernizowano Yun-12 (17-
-miejscowy turbo$émiglowy dwusilnikowy sa-
molot komunikacji lokalnej), kto6ry kosztuje
teraz 150 tys. dol. (Flight Int. 3976)

@ Podczas wizyty delegacji chinskiej w
Indonezji, okazala ona duze zainteresowanie
ewentualng produkcja licencyjng lub mon-

tazem hiszpansko-indonezyjskiego samolotu
komunikacji  lokalnej nowej generacji
CASA-Nurtanio CN-235. Przypomnijmy o

rozmowach prowadzonych z Francjg, ktoéra
ma powierzyé podwykonawstwo realizacji
programu samolotu tej samej klasy i gene-
racji ATR-42. (Flight Int. 3975)

GRECJA

@® Po klopotach z przestrzeganiem norm

dotyczgcych bezpieczenstwa, IATA  przy-
wrocila prawa obslugi miedzynarodowej
portowi lotniczemu Aten — Hellenikon. (A.
et C. 1056)

® 29 czerwca dostarczono pierwsze z za-
moéwionych we Francji 40 mys$liwcow Mi-
rage 2000. (A. et C. 1056)

@ JAPONIA

® Rozwojowi nowego samolotu bojowego
F3X przez Japonie (rozwo6j potrwa praw-
dopodobnie 10 lat) przeciwne s USA. (A.
et C. 1057)

@ 29 lipca 1985 r. oblatano pierwszy z czte-
rech prototypéw japonskiego odrzutowego
samolotu treningowego Kawasaki T-4. Sa-
molot napedzany jest dwoma silnikami tur-
binowymi Ishikawajima-Harima XF-3-30 o
ciggu po 16,28 kN kazdy, ma masg startowg
7500 kg i moze zabieraé¢ 4 bomby po 227 kg
oraz pociski AIM-9 Sidewinder lub podwie-
szang bron maszynowg. Przewiduje si¢ pro-
dukcje 200 samolotow T-4, ktéore od 1986 r.
zastgpig Lockheedy T-33 i Fuji T-1/B w Ja-
ponskich Silach Powietrznych Samoobrony.
(Flight Int.. 3974 1 3975).

@® Jak poinformowat Japonski Zarzad
Obrony, przyszly japonski samolot bojowy
FS-X, rozwijany przez Mitsubishi Heavy In-
dustries przy wspolipracy z Instytutem Ba-
dan Technicznych i Rozwoju — w 10°% zbu-
dowany bedzie z kompozytéow i bedzie mieé
masg¢ 12 000 kg. (Flight Int. 3976)

® W sierpniu 1985 r. dostarczono liniom
lotniczym JAT (Jugoslovenski Aerotransport)
pierwszy z zamoéwionych samolotow Boeing
737-300 (wersja tzw. ,miedzygeneracyjna’,
sprzedawana po 24+30 min dol. USA).
(AWaST 4/123).

® Powolano komisje rzgdowa w celu
utworzenia przemystu lotniczego, ktory ma
byé wiodacy i pelnié¢ role strategicznag dla
pozostatych dziedzin przemystu. (A. et C.
1056)

RFN

® Deutsche Lufthansa zamierza zastapié
swe Boeingi 727 ,,malymi’’ aerobusami A.320
(zamoOwiono 15 4+ 25) i Boeingami 737-300
(zam6éwiono 10 - 10). Boeing 727-200 (stara
generacja, 106 miejsc) kosztuje 20 mln dol.,
Boeing  737-300 (miedzygeneracyjny, 128
miejsc) — 256 mln dol.,, a A.320 (nowa gene-
racja, 150 miejsc) — szacuje sig obecnie
na 30 mln dol. (A. et C. 1056)

® Tygodnik Der Spiegel podal bilans
katastrof samolotéw taktycznych Panavia
Tornado: 1 ustracono podeczas prob, 7 pod-
czas uzytkowania w RAF (Wielka Bryta-
nia), 3 w Luftwaffe (RFN) i 1 w armii
powietrznej Witoch. Cena jednego samolo-
tu — 105 mln DM. (A. et C. 1056)

@ SZWAJCARIA

® Nowa wersja lekkiego samolotu trans-
portowego Pilatus PC-6/B2-H-4 bedzie mie¢

mose uzyteczng wigkszg o 570 kg, tj.
1300 kg, za$ mase startowg wigkszg o
600 kg, tj. 2800 kg. (A. et C. 1057)

USA

® Przemyst lotniczy zarejestrowal naj-
wieksze od kofica lat szeSédziesigtych za-
trudnienie — 1,2 mln oséb. Notuje sie je-
dnak wigkszy wzrost zatrudnienia w prze-
my$le kosmonautycznym i produkujacym
pociski rakietowe. (A. et C. 1057)

® Zarzad Lotnictwa Cywilnego (FAA)
zalecil nowe procedury zaladunku pasaze-
ré6w i ladunkéw do samolotow. Przeciw-
stawiajg sie temu przewoznicy, Kk:iorzy u-
wazaja, ze przediuza to czas wykonywa-
nia tych operacji, co oczywiécie pogar-
sza ekonomig. (A. et C. 1056)

@® Montaz pierwszego prototypu samolo-
tu transportu taktycznego McDonnell Dou-
glas C-17 planowany jest na 1987 r., a ob-
lot — na 1989 r. (A. et C. 1957)

@ Do 26 czerwca ubr. wytwornia Robinson
Helicopter Company dostarczyla 500 Smig-
lowcow R.22 (jest to bodaj najmniejszy
$Smiglowiec $Swiata). (A. et C. 1057)

WEOCHY

® Konsorcjum Panavia, produkujgce sa-
moloty taktyczne Tornado (jest to kon-
sorcjum migdzynarodowe), gotowe jest zre-
alizowaé¢ program przysziego samolotu bo-
jowego (FACE), o ile umowy z pozostaty-
mi krajami nie podpisze Francja. (A. et C
1057)

(@©)) W. BRYTANA

® Tygodnik The Economist skrytykowat

postawe Francji odnoSnie do programu
przysziego europejskiego samolotu bojowe-
go (FACE). Zdaniem tygodnika, Francuzi
cheg zbytnio narzucaé¢ swe kryteria innym
panstwom 1 w tej sytuacji prawdopodob-
nie bedg musieli rozwija¢ na swoédj uzytek
wlasny samolot. We Francji realizowany
jest program takiego samolotu -— Rafale.
(A. et C. 1056)

LSRR

® Jak poinformowano, prowadzone s3
rozmowy na temat sprzedazy krajom za-
chodnim radzieckich technologii, majacych
zastosoawnie w lotnictwie. Chodzi m.in. o
ultradzwiekows obrobke aluminium, tlocze-
nie tytanu, ttoczenie stali w formach po-
dituznych, z otworami do czynnos$ci obroto-
wych. (AWaST 3/123)

C6INE

® IATA zrzesza obecnie 136 przewozni-
k6w lotniczych — ostatnio afiliowano ko-
lejnych ‘czterech: nowozelandzkie linie
Newmans Airways, wloskie Alisarda SpA,,
brytyjskie Executive Airways i japonskie
Nippon Cargo Airlines. (A. et C. 1052)

® Seria atakow terrorystycznych dotkne-
la obiekty przewoznikéw lotniczych: bom-
by podiozono w portach lotniczych Frank-
furtu, Rzymu, Madrytu, w biurach obstu-
gi linii lotniczych British Airways, TWA i
Alia. Wg tygodnika Aviation Week and
Space Technology, ataki terrorystyczne
wplywajg na zakup samolotdw przez prze-
woznikow. (A. et C. 1056, ZiW, AWaST)

® Starzejg sie samoloty uzytkowane
przez przewoznikéw Jak obliczono W
IATA, przecigtny wiek samolotow uzytko-
wanych przez linie lotnicze zrzeszone w
IATA wynosil w 1982 r. 9,9 r., w 1983 r.
— 10,2 r., a w 1984 r. — juz 10,8 r. Na 3707
samolotéw uzytkowanych przez czlonkow
IATA, 400 ma ponad 18 lat. (A. et C. 1056)
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Smiglowce cywilne

Chinski przemys! lotniczy od lat produkuje w Harbinie
licency jne $miglowce Mi-4. Rozwo6j morskich naftowych wiez
wiertniczych spowodowal wzrost zapotrzebowania ma mniej-
sze $migtowce. W zwigzku z tym w 1980 r. centrala ekspor-
towo-importowa CATIC (China Aerotechnology Import and
Export Corp.) zawarta umowe z francuskg wytwoérniag Aero-
spatiale mna licencyjng produkecje $miglowcow Dauphin.
Pierwszy egzemplarz Dauphin zmontowany w Harbinie byt
zademonstrowany w Pekinie w lutym 1982 r. Wedlug zalto-
zen produkcja miata by¢ opanowywana stopniowo. od mon-
tazu gotowych zespoldow do produkcji $miglowcow z ele-
mentéw calkowicie wykonywanych w Chinach. W latach
1982--1986 mialo byé¢ zmontowanych 50 $Smiglowecow SA-
-365N Dauphin, za$§ 51. miat byé¢ calkowicie wykonany w
Chinach. Rownoczesnie zostata podjeta produkcja licencyjna
silnikoéw Arriel do tego $miglowca. Okazalo sie jednak, ze
doé¢ precyzyjna produkcja Dauphin nie zostala opanowana
w planowanym terminie. W ciggu trzech lat produkcji w
Harbinie zmontowano tylko 12 $miglowcoéw, z ktorych za-
den nie jest stosowany do obstugi wiez wiertniczych. Trzy
z nich stojg w bazie obslugi wiez wiertniczych w Shenzen,
niedaleko Hongkongu. Jednym z probleméw jest maly za-
sieg $miglowca (wiele wiez znajduje si¢ w odleglosci 400 km
od brzegu). Z tego powodu spadlo zainteresowanie uzytkow-
nikéw tym $miglowcem. W tej sytuacji nie jest realne szyb-
kie przejscie do produkcji Dauphin z elementow produkcji
chinskiej. Jedng z przyczyn trudnosci w produkcji bylo prze-

Rys. 2. Sikorsky S-76 w Chinach

TABLICA 1. Smiglowee obslugujace wieze wiertnicze w Chinach

Nazwa Chiny Pld. Chiny P, Razem
Aerospatiale Puma 2 1 3
Aerospatiale Super Puma 1 — 1
Bell 212 4 4 8
Bell 412 1 —_ 1
Bell 2148T 8 — 8
Sikorsky S-76 3 2 5
Sikorsky S-61 3 — 3
Razem 22 1 29
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w Chinach

TABLICA 2. Eksport émiglowcéw do Chin

Nazwa Lata Liczba Wartoéé,
egz. mln dol,
Aecrospatiale:
— Alouette III 1969 25
— Lama 1980 1
— Super Frelon 1973 13
— Puma i Super Puma 1982 4 } 29,3
— Dauphin 2 19821984 20
Bell:
— Bell 212 1980--1982 8 t
— Bell 412 1982 1 32,8
— Bell 214ST 1982--1984 4 f
Sikorsky:
— S-76 19801984 5 } 74,1
— $5-70C 1983 =-1984 vis
... — brak danych

Rys. 3. Sikorsky S-70C demonstrowany w Tybecie

kazanie kontroli technicznej zbyt malo do$wiadczonym pra-
cownikom wytwoérni w Harbinie. Warto zauwazy¢, ze chin-
ski przemyst lotniczy nie po raz pierwszy ma trudnosci
z uruchomieniem produkcji licencyjnej. Np. od zakupienia
licencji na samolot Tu-16 do oblotu pierwszego samolotu li-
cencyjnego mineto 10 lat.

W latach 1979--1982 amerykanska wytwornia Bell sprze-
data Chinom 9 $miglowcow Bell 212, a nastgpnie wynajegta
4 $miglowce Bell 214ST. Wytwornia ta czyni starania
o umieszczenie w Chinach licencyjnej produkcji $miglowca
Bell 214ST, lecz strona chinska wymaga gwarancji na moz-
liwos¢ eksportu wyprodukowanych przez siebie $miglowcow.

Wytwoérnia amerykanska Sikorsky sprzedata 6 S$miglow-
cow Sikorsky S-76 oraz zademonstrowala w Chinach wersje
cywilng $miglowca wojskowego woznaczong S-70C. Tym
$miglowcem transportowym zainteresowani sg rozmaici uzyt-
kownicy $miglowcoéw. Na najblizsze 5 lat Sikorsky przewi-
duje sprzedaz 25--35 $miglowcow S-76 do Chin,

Angielskie przedsigbiorstwo British Airways Helicopter
obstluguje w Chinach wieze wiertnicze uzZywajgc trzech
$miglowcow Sikorsky S-61.

Obecnie do obstugi wiez wiertniczych uzywanych jest w

Rys. 4, Orlando (Sikorsky) S-55 Bearcat proponowany Chinom
cd, na s. 4




Uwagi o locie odwréconym

Szybowce, ktore sg projektowane zgodnie z wymagania-
mi kategorii obcigzeniowej A (akrobacyjne) miedzynarodo-
wych przepisow budowy OSTIV wzglednie JAR-22 (te os-
tatnie obowigzujg w krajach Europy zachodniej) dopuszczo-
ne sg do wykonywania figur akrobacji pelnej. Figury te
wywoluja stany obcigzen realizujace dodatnie i ujemne
wartosci wspolczynnikow obcigzenia o wielkos$ciach wyzna-
czonych przez obwiedni¢ obcigzen sterowanych.

Wprowadzanie akrobacji do wigkszosci figur odbywa sig
z lotu ustalonego normalnego, okreslonego wspoélczynnikiem
obcigzenia ns=1,0. Dla szybowcoéw dopuszczonych do wy-
konywania akrobacji pelnej jednym 2z mozliwych stanow
jest ustalony lot odwrocony (plecowy) okreslony wspol-
czynnikiem obcigzenia n, = —1,0.

Poniewaz ustalony lot plecowy charakteryzuja parametry
odmienne niz w locie normalnym, wymaga on oddzielnej
analizy jako jeden z elementoéw obliczeniowej dokumentacji
szybowca.

Aerodynﬁ.mika profilu w locie plecowym

Pogon za coraz to lepszymi wynikami sportowymi w za-
wodach lub dgzenie do poprawienia aktualnych rekordow
odsungly zagadnienie akrobacji szybowcowej na dalszy plan,
natomiast tendencje sportowe, majace ogromng sile przebi-
cia, narzucily aerodynamikom kierunek prac badawczych.
Uwage zwrocono na problem poprawy osiagow szybowcoOw
przez projektowanie profili szybowcowych o zminimalizowa-
nych oporach i wzglednie wysokiej wartosci maksymalnego
wspolczynnika silty nos$nej. Poniewaz do celow zawodni-
czych wykorzystywany jest lot normalny, charakterystyki
profilowe dla ujemnych wartosci wspolczynnika sity nosnej
przestaly by¢ dla aerodynamikoéw interesujgce. Publikowa-
ne w katalogach profile przeznaczone na potrzeby szybow-
nictwa sa wiec badane pod wzgledem mosnosci dodatniej i
w charakterystycznym dla szybowcoéw  przedziale liczb
Reynoldsa.

Przykladem takiej charakterystyki jest wykres wspoélczyn-
nikow aerodynamicznych dla profilu Wortmanna FX-61-168
uzyskanych przy Re = 1,5)X106 (rys. 1).
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Rys. 1. Charakterystyka tunelowa profilu FX-61-168 przy Re =
= 1,5)108

szybowca

Dr inz. WIESLAW STAFIEJ
PZL-Bielsko

Charakterystyka ta nie pozwala na okreslenie zachowa-
nia sig¢ szybowca w przypadku odwrocenia go do lotu ple=-
cowego, poniewaz:

® znane jest pochylenie charakterystyki wyporowej tyl-
ko w jej prostoliniowym przebiegu,

® nle wiadomo, do jakiej warto$ci ujemnego wsp6tczyn-
nika sily no$nej charakterystyka ta pozostaje prostoliniowa,

@ ponadto nieznane sa:

naij_rc[a

granica kgta
w pomiarach

e
T
|

Rys. 2. Charakter ekstrapolacji charakterystyki: 1 — pomiar, 2 —
ekstrapolacja

— zmiana pochylenia charakterystyki przy zblizaniu sig
do ujemnego krytycznego kata natarcia,

— warto$é ujemnego krytycznego kata natarcia,

— warto$¢ minimalnego wspoélczynnika sily nosnej,

— przebieg wartosci wspolczynnikow oporu dla ujemnych
wielko$ci wspoélezynnikow sity nosnej,

— przebieg warto$ci wspoélezynnika momentu profilu dla
ujemnych wielkos$ci wspolczynnika sily nosnej.

Gdy konstruktor jest zmuszony do analizy lotu odwroéco-
nego, znajduje sie w sytuacji wymagajacej odtworzenia u-
jemnej gatezi charakterystyki (przynajmniej wyporowej) w
sposéb przyblizony. Pomocg mogg by¢ tutaj wytyczne za-
warte w przepisach budowy szybowcow, a takze analogie
do charakterystyk profili badanych w calym =zakresie kag-
tow natarcia (dodatnich i ujemnych).

Zalecenia przepisow wymagaja, aby warto$¢ C; min<<—0,8.
Zmiane pochylenia charakterystyki w okolicy ujemnego
krytycznego kata natarcia mozna ustali¢, przyjmujac- podo-
hienstwo do przebiegu dla dodatnich katéw natarcia.

Ekstrapolacja wspoélczynnikow oporu i momentu profilu
jest praktycznie niemozliwa. Trzeba wigc ja przyja¢ w
przyblizeniu w sposob podobny do przebiegow dla innych
profili badanych w pelnym zakresie katow natarcia, z pel-
ng $wiadomoscig popelnianego bledu. Dopiero proby w lo-
cie, w trakcie ktorych mozna dokona¢ pomiaréw bieguno-
wej predkosci w locie plecowym, pozwalajg na weryfikacje
przyjetych charakterystyk.

Charakter ekstrapolacji pokazano szkicowo na rys. 2.

cd. ze s. 3

Chinach 29 $miglowcow (tabl. 1). Zapotrzebowanie na $mi-
glowce do tego celu jest kilkakrotnie wigksze. Obecnie roz-
wazany jest ponadto zakup $migtowcow do obstugi turystow
zagranicznych, ktorzy cheieliby obejrze¢ Wielki Chinski Mur
z powietrza. W tym celu potrzebne bedzie 10--20 $miglow-
cow dziesieciomiejscowych.

Ostatnio mieszczaca sie w Hongkongu firma amerykanska
Bates zaproponowata chinskiemu lotnictwu cywilnemu na-
bycie licencji na $miglowce Orlando S-55 Bearcat, tzn. Si-
korsky S-55, ktéry nie jest produkowany od 20 lat, a powstat
w 1949 r, Smiglowiec zabiera 10 pasazerow, a jego cena ma

4

wynosi¢ 250 tys. dol. Koncepcja tego przedsiewzigcia jest
nastepujaca. Produkcja Dauphin jest tak trudna jak pro-
dukcja Mercedesa, natomiast produkcja S-55 jest tak prosta
jak Volkswagena. Je$li potrzebny jest tani kon roboczy, to
trzeba siegna¢ do konstrukcji z poprzednich lat. Zaintere-
sowanie propozycja jest duze. Produkcja licencyjna w Chi-
nach ma sie rozpocza¢ od montazu gotowych elementow.
Po 10 latach w Chinach ma by¢ wykonywane 90% ele-
mentow.
(Na podstawie: J. Proctor. China’s Helicop-
ter Industry: The sleeping Dragon awakens,
Rotor Wings 6/1985 — opracowal mgr inz.
A. Glass)
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Rownowaga podluzna

Rownowage podiuzng szybowca charakteryzujg glownie:
przebieg wspolczynika momentu pochylajacego szybowiec
bez sily na usterzeniu wysokos$ci oraz przebieg katow wy-

chylenia steru wysoko$ci w celu zapewnienia rownowagi
podluznej; obie wielkoSei w funkeji wspoélezynnika — sily
nosnej.

Wspolczynik momentu pochylajgcego szybowiec bez sily
na usterzeniu wysokos$ci wzgledem s$rodka masy szybowca
w locie (rys. 3) okresla zalezno$¢:

t n
Cmbu = Cmgs T Cm-': e Cn R Ct == (l)
lo Lo
gdzie:
Cm 95 — wspolezynnik momentu skrzydla wzgledem pun-

ktu lezacego w 25% $redniej cigciwy odniesienia,

Cmx — wspbdlezynnik momentu kadluba,

Cx — wspolezynnik sily normalnej na placie,

Cy — wspotezynnik sity stycznej na placie,

t — odleglos¢ sily normalnej od S$rodka masy szy-
bowca,

n — odlegtos¢ sily stycznej od $rodka masy szyboweca,

lo — $rednia cigciwa odniesienia.

Przebieg zmiany wspoélczynnika momentu pochylajgcego
Cm vy dla pelnego zakresu wspodlezynnikow sily nosnej, wy-
znaczany dla przyktadowego szybowca, scharakteryzowanego
w tabl. 1, pokazano na rys. 4. W locie plecowym pojawia-
ja sie wyzsze warto$ci wspolczynnika Cm by miz w locie
normalnym. Ilustruje to rys. 5, na ktorym ujemny kierunek

t
sily no$nej na placie powoduje dodawanie sie czlonu Cn-l—
o
z wartosciami Cmas i Cm k.
Moment pochylajacy szybowiec bez sily na usterzeniu
wysoko$ci jest rOwnowazony przez moment od sily na u-
sterzeniu, czyli:

CmbuS+q-lo+ Pry-Lp = 0 (2)
gdzie:
S — powierzchnia no$na ptata,
q — ci$nienie dynamiczne,
Puo — sila na usterzeniu wysokosci w stanie rownowagi
podiuznej,
Ly — ramie sily Puo wzgledem $rodka masy szyboweca.

Z zalezno$ci (2) wynika wielko$é¢ sily na usterzeniu wyso-
kosci dla zapewnienia rownowagi podluznej:

1
Py, = — Cupu-S-q T (3)

Wielko$ei tych sit dla charakterystycznych punktéw ob-
wiedni obcigzen sterowanych, dla przykladowego szyboweca,
pokazano na rys. 6. WielkoSci wymiarujgce pojawiaja sie
w przypadku lotu odwroconego (punkty E i G krzywej
obcigzen sterowanych) zaré6wno dla przedniego, jak i dla
tylnego polozenia $rodka masy szybowca.

Zmiany sily na usterzeniu wysoko$ci sg wynikiem zmian
kata natarcia na usterzeniu:

Py =apg-ag-q-Sy 4

Ca

Pt 1 i P

——

ﬁl -

C’"“c S.m.

ka
Rys. 3

ay — pochylenie linii wyporu na usterzeniu wysokoS$ci,
an — kat natarcia na usterzeniu wysokosci,
Su — powierzchnia usterzenia wysokosci.

Kat natarcia na usterzeniu wysokosci okre§lony jest za-
lezno$cig:
aj = a—¢e+ 0y +kyp-fu (5)
gdzie:
a — kat natarcia na ptlacie,
¢ — kat odchylenia strug w okolicy usterzenia wyso-
kodci,
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TABLICA 1. Parametry konstrukcyjne przykladowego szybowea dwumiejscowego

Parametr Wielkoé
Rozpi¢toéé plata b = 16,5 m
Powierzchnia nosna S = 18 m*
Profil skrzydla FX-61-168
Srednia cicciwa odniesienia skrzydla lo = 1,1 m
Maks. masa szyboweca w locie m = 540 kg
Powierzchnia usterzenia wysokodei SH = 2,8 m?

Profil usterzenia wysokosci

NACA 64,012

Polozenie érodka masy szybowca w locie | skrajne przednie skrajne tylne

Odleglodé frodka masy od noska éredniej

cigciwy oduiesienia (9, cigciwy) 209, 459,
Ramie sily ma usterzeniu wysokodci
wzgledem Srodka masy szybowea LH =4,5m Ly =42m
R Cmbu \
v 03
~ 4
~ :
H\\%}
~
\\ X
08 -06 04 02 0 G2 04 05~08 10 12 C,
~
.q{ 2/\\
\\
02 ;

Rys. 4. Wspoélezynnik momentu pochylajacego bez sily na usterze-

niu wysokos$ci: 1 — przednie polozenie $rodka masy, 2 — tylne
polozenie $rodka masy
Cn
@ Cmac
A j sm.
L Rys. 5§

on — kat zaklinowania usterzenia w stosunku do plata,

kn — gradient zmiany kata natarcia na usterzeniu po
wychyleniu steru wysokosci,

fu — kat wychylenia steru wysokosci.

Korzystajagc z warunkéw (4) i (5), réwnanie réownowagi
podiuznej (2) przybiera postac:
CmbuS+q-lo+am(a—e+0g+ku-Pu)Su-q-Ly =0 (6)

skad wielko$¢ kata wychylenia steru wysoko$ci dla zapew-
nienia réwnowagi podluznej wynosi:

lem S lo
oo T ta—e+on
a
BH'. - H H kﬂ (7)
H

i jest funkcja warto$ci wspoélczynnika sily nosnej. Przebieg
zaleznosci fu, = £(C;) dla przykladowego szybowca poka-
zano na rys. 7.

W locie plecowym, jak wida¢ z wykresu, potrzebne sa
duze dodatnie wychylenia steru wysokosci.

Podmuchy w locie odwréconym

Szybowiec, leczac na plecach, moze napotkaé na pod-
much pionowy. Wielko§¢ wspoélczynnika obcigzenia dziala-
jacego na szybowiec w momencie pojawienia sie podmu-
chu wynosi:

n=n,-+4dn (8)
gdzie:
No == -+1 dla lotu normalnego oraz —1 dla lotu pleco-
wego,
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kp — wspétczynnik ztagodzenia podmuchu,

0o — gestod¢ powietrza na poziomie morza,

a — pochylenie charakterystyki wyporowej plata,

Ds — obcigzenie powierzchni no$nej ptata,

U — intensywnos$¢ podmuchu,

V — predkosé lotu.

W locie plecowym mn,=—1 znajduje odzwierciedlenie w

przebiegu prostych podmuchu na obwiedni obcigzen (rys. 8).
Linie te dla lotu normalnego wychodza z punktu V=0 i
no = -1, natomiast dla lotu plecowego z punktu V=0 i
No = —1. 7

B, N
200
0 Ci
- 100 200 V,km/h
_Zm .
gA
-4w N . -
Punkty graniczne obwiedni
-600 obciqzer, sterowanych
A
-800 D @A
-1000
-1200 o6 o
-1400 v
L% %
-4600 G ’
-1800 ' g
-20007 @ Przednie potozenie . Bf

Srodka masy
6 Tylne potozenie Srodka masy

Rys. 6. Sily na usterzeniu wysoko$ci w stanach réwnowagi pod-
tuznej, dla charakterystycznych punktéw obwiedni obcigzen ste-
rowanych: punkty A, D — lot normalny, punkty G, E — lot ple-
cowy

Na wykresie n={(V) pokazano przebieg lini dla podmu-
chu o intensywno$ci U= 175 m/s, stanowigcego umowng
granice pomiedzy atmosferg spokojng i burzliwg. Je$li szy-
bowiec ma by¢ dopuszczony do lotu plecowego w atmos-
ferze spokojnej, musi by¢ sprawdzony wytrzymalosciowo na
obcigzenia wynikajgce z podmuchéw do %7,5 m/s.

Poniewaz nomenklatura podmuchéw dotyczy ukladu zwig-
zanego z ziemig (podmuch dodatni dziala do goéry, pod-
much ujemny — w kierunku do ziemi), natomiast krzywa
obcigzen dotyczy ukladu zwigzanego z szybowcem, nasteg-
puje zamiana znakoéw podmuchu w stosunku do lotu mor-
malnego.

Bur

Rys. 7. Katy wychylenia steru wysokoélci w stanach réwnowagi
podiuznej: 1 — przednie polozenie S$rodka masy, 2 — tylne polo-
zenie $§rodka masy

Zaleznie od przyjetej wielko$ci dopuszezalnej predkosci
lotu odwréconego Vwneopw, podmuch o intensywno$ci
7,56 m/s" moze wywotaé¢ wspoélczynnik obcigzenia wyzszy od
okre$lonego przez obwiedni¢ obcigzen sterowanych. Dla
przykladowego szybowca (rys. 8) przypadek taki zachodzil-
by przy przyjeciu Ve opw==160 km/h.

Obciazenia usterzenia wysokosci

Obcigzenia usterzenia wysoko$ci w locie plecowym wy-
wolywane sg podmuchami ‘oraz brutalnym sterowaniem,
przy czym to ostatnie daje wymiarujace wartosci sil. Sila
powstajagca na usterzeniu wysokoéci przy brutalnym stero-
waniu jest sumg sity-statycznej w stanie réwnowagi przy
no = -+1 w locie normalnym i —1 w locie plecowym, okre-
$lonej zalezno$cig (3) oraz przyrostu sily wywolanej bru-
talnym wychyleniem steru:

s

TABLICA 2. Wielkoé obciazei usterzenia wysokosci w przypadkach brutalnego sterowania
w locie normalnym i odwréconym (plecowym)

. Przednie polozenie Tylne polozenie
Brutalne sterowanie érodka masy érodka masy
. dkodci Lot .
przy pre
P, N
Va4 —4450 —4078
normalny
VD —4179 —3712
VA — 4661 — 1695
| odwrécony
VD —3870 ~1178
Py = Py, +4Py (10)
Przyrost ten wynosi:
APy = ag-Sy-ky APy (1)

gdzie:

AP = Pu, —Pu,,

ﬁuk — graniczne konstrukecyjne wychylenie steru wyso-
kosci do gory i do dolu (do ogranicznikoéw w uktadzie ste-
rowania),

B, — zgodnie z zaleznoscig (7).

Przepisy budowy szybowcdéw wymagaja rozpatrzenia przy-
padkow:

— pelnego przyrostu wychylenia Afy przy predkosci lo-
tu Vg,

— 1/3 pelnego przyrostu wychylenia przy predkosci lo-
tu VD. .

Zestawienie sit wywolywanych brutalnym sterowaniem, dla
przykladowego szybowca, w locie normalnym i odwroéco-
nym podano w tabl. 2. Wielkosci sit wskazuja, iz obcigze-
nie wymiarujace powstaje w przypadku lotu plecowego z
predkoscia Va oraz przy tylnym potozeniu srodka masy
szybowca.

Rys. 8. Obwiednia
obcigze

Whioski

W przedstawionych rozwazaniach omoéwiono te aspekty
lotu plecowego, ktéore w spos6b istotny wplywajg na cha-
rakterystyke obcigzeniowa szybowca. Na ich podstawie mo-
zna wysnué wnioski odnosnie do projektowania szybowca
certyfikowanego w kategorii obcigzeniowej A w stosunku
do lotu odwroconego:

@ Dobor profilu skrzydla powinien opiera¢ si¢ na da-
nych tunelowych pomierzonych w pelnym zakresie dodat-
nich i ujemnych katéw natarcia. )

® W rownowadze podiuznej niezbedne jest przeanalizo-
wanie stan6w lotu odwréconego nie tylko ze WZngd‘l’l na
lot ustalony, ale takze w celu wyznaczenia obciazen od
podmuchéw i brutalnego sterowania.

@® Obwiednia obcigzen od podmuchéw wymaga naniesie-
nia linii podmuchéw z wyjsciowego punktu V =0 oraz
Mo = —1.

® W locie plecowym przypadki brutalnego sterowania ”
sterem  wysoko$ci mogg by¢é wymiarujace dla struktury
platowca.

® Z przedstawionych rozwazan nasuwa sie wniosek, iz
konieczna jest takze analiza stateczno$ci w locie odwré-
conym, jednakze ze wzgledu na obszerno$¢ tematu wyma-
ga on oddzielnego opracowania.
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Wyposazenie pilotazowo-nawigacyjne na poktadzie
pasazerskiego samolotu BAe-146

Mgr inz. JERZY GRAFFSTEIN

Instytut Lotnictwa

Nieustanny wzrost wymagan stawianych lotnictwu cywil-
nemu powoduje koniecznos$¢ doskonalenia systemoéow pokta-
dowych statkéw powietrznych. Tendencje rozwojowe obej-
mujg w sposOb szczegdlny wyposazenie pilotazowo-nawiga-
cyjne, na ktorym w duzej mierze koncentruje uwage pi-
lot prowadzacy samolot. Poziom techniczny urzadzen z tej
grupy wyposazenia decyduje o bezpieczenstwie lotu we
wszystkich jego fazach, komtforcie pasazerow, utrzymywaniu
sie na optymalnej trajektorii lotu, zapewniajac tym samym
mozliwie najkréotszy czas przelotu i minimalne zuzycie pali-
wa. Dodatkowym czynnikiem eliminujacym nieprawidlo-
wosci podczas lotu jest zachowanie odpowiedniego poziomu
relacji czlowiek-maszyna, czyli w tym przypadku pilot-sa-
molot, przy czym na ksztalt tej relacji sklada sie wyszko-
lenie i doswiadczenie pilota, techniczne walory urzadzen
wyposazenia, w tym spelnienie warunkow pod wzgledem
ergonomicznosci. Wprowadzenie komputera do wyposazenia
pokladowego powoduje konieczno$s¢ nowego podejscia do
tych zagadnien. Wydaje sie, ze opisane *) w niniejszym ar-
tykule wyposazenie nawigacyjno-pilotazowe samolotu BAe-
-146 odpowiada wszelkim stawianym wymaganiom.

Sposob rozmieszczenia przyrzadow wskaznikowych i ste-
rujgcych oraz tablic grupujgcych te instrumenty (rys. 1)
pozwala dwuosobowej zatodze na efektywne sterowanie sa-
molotem. Jednoczesnie odlegtos¢ miedzy fotelami obu pi-
lotow (wynoszgca w tym rozwigzaniu 102 cm) stwarza im
dogodne warunki kontroli i dostepu do wszystkich potrzeb-
nych urzgdzen. Mozna jednak zaobserwowaé mnieznaczne
zroznicowanie latwosci dostepu do poszczegdlnych urzadzen
wynikajgce z zadan wykonywanych przez kazdego z pilo-
tow. Kapitan koncentruje sie na utrzymaniu samolotu w
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Rys. 1. Rozwigzanie kabiny pilota na pasazerskim samolocie BAe-

-146: 1 — tablica centralna, 2 — tablica przyrzadoéw kapitana, 3 --
wolant (dzwignia steru) kapitana, 4 — lewa konsola (wskazniki
kontrolne dodatkowego wyposazenia), 5 — radar pogodowy, 6 —
tablica sufitowa (przelgczniki i wskazniki ukladoéw: startu, zasila-
nia hydraulicznego, paliwowego, instalacji elektrycznej), 7 — blok
wyboru funkecji autopilota, 8 — przetgczniki systemu radionawiga-
cjl VOR/DME, 9 — tablica przyrzgdéw drugiego pilota, 10 — wo-
lant (dzwignia steru) drugiego pilota, 11 — prawa konsola (zapis
danych lotu i urzgdzenie testujgce autopilot), 12 — wybbr czesto-
tliwo$Seci pracy systemu VOR/DME i ADF, 13 — system radiona-
wigacji VLF/OMEGA, 14 — sterowanie silnikiem

*) Artykul opracowano na podsiawie materialoéw British Aero-
space Aircraft Group. 1984 r.
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prawidlowym polozeniu wzgledem plaszczyzny horyzontalnej
i w plaszcezyznie pionowej oraz steruje i kontroluje prace
autopilota. Drugi pilot zajmuje sie dokladniejszym $ledze-
niem pracy systemu napedowego oraz steruje polozeniem’
klap, trymeréw, hamulcéw aerodynamicznych i podwoziem.

Rys. 2. Tablica przyrzadow kapitana: 1 — kombinowany wskaznik
szybko$ciomierza i machometru, 2, 4 — wskazniki kontrolne i alar-
mowe systemu kierowania lotem AFGS, 3 — dyspozycyjny wskaz-
nik sztucznego horyzontu, 5 — regulator pod$wietlenia wskaznikow
AFGS, 6 — wskaznik wysokos$ciomierza barometrycznego (podaje
informacje o miebezpiecznej wysokos$ci), 7 — sygnalizacyjny wska-
znik przeciggniecia, 8 — rezerwowy sztuczny horyzont, 9 — ra-
diowysokoéciomierz (wySwietla wysoko$é decyzyjng), 10 — wWyso-
kos$ciomierz rezerwowy, 11 — wskaznik predkos$ci pionowej — wa-
riometr, 12 — wskazniki ci$nienia w instalacji hamulcowej, 13 —
zmiana wskazan sztucznego horyzontu i kompasu, 14 — wskaznik
sytuacji horyzontalnej, 15 — radiomagnetyczny wskaznik Kkursu,
16 — ustawianie kursu, 17 — wskaznik kontrolny identyfikacji kag-
ta natarcia

Tablice przyrzadow wskazujacych

Tablica przyrzadow kapitana (rys. 2) zawiera zbiér nie-
zbednych wskaznikow pilotazowo-nawigacyjnych, z jakich
najczesciej korzysta prowadzacy statek powietrzny. W ce-
lu zwigkszenia niezawodno$ci najwazniejsze informacje pi-
lotazowo-nawigacyjne sa zwielokrotniane. Katy pochyle-
nia i przechylenia pokazywane sg na dyspozycyjnym i re-
zerwowym wskazniku sztucznego horyzontu, o kursie sa-
mbolotu informuje pilota wskaznik sytuacji horyzontalnej i
radiomagnetyczny wskaznik kursu, za$ wysoko$¢ lotu od-
czytywana jest na wskaznikach: wysokoéciomierza baro-
metrycznego, wysoko$ciomierza rezerwowego i radiowyso-
ko$ciomierza.

W bardzo podobny sposéb sg rozmieszczone przyrzady na
tablicy drugiego pilota, ktéora w poréwnaniu z tablicg ka-
pitana pozbawiona jest: rezerwowego sztucznego horyzon-
tu, rezerwowego wysokosciomierza, wskaznika ci$nienia w
instalacji hamulcowej oraz jest dodatkowo wyposazona w
uklad wybranych wskaZznikéow kontrolnych i alarmowych
ukladu mnapedowego, wskaznik temperatury powietrza ze-
wnetrznego i ci$nienia powietrza w kabinie oraz kontrol-
ny wskaznik potozenia klap. Wskazniki kontrolne przecig-
gniecia i identyfikacji kata natarcia wykorzystujg pomia-
ry dokonywane czujnikiem skrzydelkowym umieszczonym
w przedniej czesci kadluba po obu jego stronach. Czuj-
nik ten dodatkowo umozliwia wyliczenie tempa wzrostu
kata natarcia oraz zadang pozycje klap. Ostatnia z tych
informacji jest przekazywana na wskaznik kontrolny u-
mieszczony w przedniej tablicy przyrzadow drugiego pilota.



Rys. 3. Dyspozycyjny wskaZznik sztucznego horyzontu: I — znak w
ksztalcie litery V, 2 — dyspozycja zmiany trajektorii w plaszezy-
znie pionowej, 3 — znak w ksztalcie trOjkata (symbolizuje samo-
lot), 4 — dyspozycja zmiany trajektorii w plaszczyznie horyzon-
talnej, 5 — chylomierz poprzeczny

Wérod wskaznikow pilotazowo-nawigacyjnych usytuowa-
nych na tablicy obu pilotéw nalezy wymieni¢ dwa najwaz-
niejsze: dyspozycyjny wskaznik sztucznego horyzontu i
wskaznik sytuacji horyzontalnej. Rys. 3 pokazuje sposob
uzyskiwania wytycznych na dyspozycyjnym wskazniku sztu-
cznego horyzontu, okres$lajacych konieczne zmiany parame-
trow pilotazowych dla zadanej zmiany trajektorii lotu. Przy
wykonaniu okres$lonego manewru pilot dazy do zgrania dys-
pozycyjnych symboli, czyli, jak to przedstawia rys. 4, u-
zyskania stycznog$ci ruchomego znaku w ksztalcie litery V
ze znakiem w ksztalcie trojkata. Rys. 4a ilustruje przy-
klad dyspozycji okreslajacej szacunkowsg warto$é pochy-
lenia i przechylenia w celu wykonania zgdanego manewru
skretu w prawo i wznoszenia si¢. Wskaznik sytuacji hory-
zontalnej (rys. 5) informuje pilota przede wszystkim o kur-
sie magnetycznym i radiowym oraz podaje (w postaci cyf-
rowej) rzeczywista predko$é samolotu i odleglo$é do naj-
blizszego punktu drogi.

Kontrola uktadu napedowego jest sprawowana przez obu
pilotow przede wszystkim na podstawie wskazan instru-
mentow z tablicy centralnej (rys. 6) zawierajacej niezbedny
zestaw tradycyjnych wskaznikow pokazujacych wartosci
parametréow zwigzanych z praca silnikow oraz glowny
system ostrzegania — MWS (Master Warning System).

System ostrzegania MWS stanowi zestaw wskaznikoéw
sygnalizacyjnych w postaci pod$wietlanych napisow. Bar-
wa $wiatla wskazuje na charakter podawanej informacji:

— $wiatlo czerwone oznacza zaistnienie awarii wymaga-
jacej natychmiastowej reakcji zalogi,

— S$wiatto zo6lte informuje o nieprawidlowogci, wymaga-
jacej od pilota zwrocenia bacznej uwagi na wskazywane
miejsce (kategoric waznosdci ostrzezenia podwyzsza wyste-
powanie z boku napisu znaku w ksztalcie trapezu),

— $wiatlo zielone ma charakter doradczy,

— $wiatlo biale podaje informacje uzupelniajace.

Zadzialanie sygnalizacji o barwie czerwonej lub z6ltej
powoduje:

— wlaczenie blyskajacego sygnalizatora (odpowiednio o
tej samej barwie — czerwonej lub zo6ltej) umieszczonego
w tablicy antyodblaskowej. Ten pulsujacy sygnal jest zwy-
kle najpierw dostrzegany przez pilota, a dopiero poéZniej

a) c)

Rys. 4. Przykladowe konfiguracje dyspozycyjnych wskazan sztucz-
nego horyzontu: a) skret w prawo z nabieraniem wysokosci —
szacunkowe okreélenie warto$ci kata pochylenia i przechylenia,
b) wskazania zerowe — lot wyréwnany, ¢) lot w kohcowej fazie
podchodzenia do ladowania

Rys. 5. Wskaznik sytuacji horyzontalnej:
blizszego punktu drogi, 2 — predko§é rzeczywista samolotu, 3 —
kurs magnetyczny, 4 — wybrany przez pilota kurs w panelu anty-
odblaskowym, 5 — kurs radiowy, 6 — odchylenie od zadanej dro-
gi w plaszczyznie horyzontalnej, 7 — odchylenie od zadanej tra-
jektori w plaszezyznie pionowej

1 — odleglo$¢ do naj-

nastepuje wstepna lokalizacja
stawie MWS,

— wlaczenie sygnalizacji akustycznej.

Po prawej stronie odpowiednich napiséow sygnalizacyj-
nych jest strzalka skierowana do gory, ktora przypomi-
na pilotowi o tym, ze dodatkowych informacji o ewentu-
alnych niesprawnosciach nalezy szuka¢ w tablicy sufitowej.

nieprawidtowosci na pod-

Urzadzenia radionawigacyjne

Dominacja systemow radionawigacyjnych nad innymi sy-
stemami nawigacyjnymi obserwowana w lotnictwie cywil-
nym znajduje potwierdzenie w wyposazeniu samolotu BAe-
-146. Na poktadzie tego samolotu zainstalowane uktady ra-
diowe: VOR, DME, ADF, OMEGA, VLF umozliwiaja okre-
$lenie z dostateczng dokladno$cig aktualnej pozycji statku
powietrznego.

sl
Rys. 6. Centralna tablica przyrzgdéw: 1 — wskaznik temperatury
i ci$nienia oleju, 2 — wskaznik predkosci obrotowej turbiny, 3 —
wskaznik temperatury gazu wylotowego z turbiny, 4 — wskaznik
predkosci obrotowej sprezarki, 5 — wskaznik przeplywomierza pa-
liwa (w postaci cyfrowej podaje ilo$¢ zuzytego paliwa), 6, 8 —
wskazniki ilo$ci paliwa w zbiorniku skrzydtowym, 7 — wskaznik
ilo$ci paliwa w zbiorniku centralnym, 9 — giowny system ostrze-
gania (MWS), 10 — sygnalizacja $wietlna pozycji podwozia, 11 —
wskaznlk pozycji hamulcéw aerodynamicznych, 12 — wskaznik po-
zycji klap, 13 — dzwignia chowania podwozia, 14 — wskaZnik
wibracji silnikow
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System nawigacji VLF/OMEGA

Spoéréd wymienionych radiowych' pomocy nawigacyjnych
zintegrowany system dalekiego zasiegu VLF/OMEGA nale-
zy do rzadziej spotykanych na samolotach klasy BAe-146.
Nawigacja radiowa VLF/OMEGA funkcjonuje, opierajac sie
na o$miu stacjach transmisyjnych systemu OMEGA i dzie-
wieciu stacjach transmisyjnych VLF, obejmujac swoim za-
siegiem caly obszar Ziemi. Ten rodzaj nawigacji zapewnia
uzyskanie okres$lenia aktualnej pozycji samolotu z doklad-
no$cig nie gorsza niz 2,8 km (1,5 mili morskiej). Na war-
tos¢ dokladno$ci nie wplywa w istotny sposoéb odleglosé
samolotu od wspolpracujgcej wybranej stacji transmisyjnej
ani uksztaltowanie terenu, nad ktérym przelatuje samolot.
Daleki zasieg tego systemu i duza niewrazliwo$é sa za-
pewniane dzieki wykorzystaniu bardzo niskich czestotliwos-
ci; radionawigacja OMEGA pracuje w zakresie czestotliwo-
$ei 10430 kHz, a VLF w zakresie 1630 kHz.

1

kys. 7. Blok kontrolno-wyswietlajagcy systemu nawigacji VLF/
JOMEGA: 1 — wskaznik kontrolny informujgcy o przesylaniu do
bloku ostrzezen typu MSG, 2 — zmiana charakteru pracy Kklawia-
tury z cyfrowego na literowy, 3 — wyb6ér jednego 2z trzech roz-
dzialéw: NAV, DATA, FPL, 4 — przesuwanie obrazu w goére lub
w dét ekranu, 5 — wprowadzanie (wraz ze sprawdzeniem) da-
nych do komputera

Z systemem radiowym VLF/OMEGA pilot moze utrzy-
mywacé¢ kontakt przez blok kontrolno-wyswietlajgcy typu
GNS-500A, wyposazony w alfanumeryczng klawiature i zin-
tegrowany wskaznik elektroniczny CRT z ekranem o wy-
miarach 63,5X51 mm. Blok GNS-500A spelnia wiele r6z-
nych funkcji. Moze przyjmowaé do swojej pamieci: 9 pla-
noéw trasy przelotu (z mozliwos$cig odwrdocenia kazdego z
nich, przez co powstaja plany lotow powrotnych), dane do-
tyczace sumarycznie 127 punktoéw drogi (lecz nie wigcej miz
po 20 pkt. drogi dla jednego planu lotu) oraz, w zaleznosci
od potrzeby, specjalne procedury zej$¢ i podejs¢ do lgdo-
wania wymaganych w niektorych przestrzeniach powietrz-
nych. Pilot ma takze mozliwo§¢ przeprowadzania na biezaco
(podczas lotu), operacji na punktach drogi, np.: moze jed-
ne usuwaé, a inne wprowadza¢ do pamieci.

Zbior informacji przekazywanych przez blok kontrolno-
-wskazujgcy na ekranie CRT zostal ujety w trzy grupy
tematyczne (zwane dalej rozdzialami):

— NAV — rozdzial dotyczacy danych nawigacyjnych,

— DATA — rozdzial zawierajgcy najkonieczniejsze in-
formacje pilotazowe,
— FPL — rozdzial opisujgcy przebieg zaplanowanego

lotu.

Kazdy z tych rozdzialow dzieli sie na tzw. strony za-
wierajace po 8 linii tekstu. Przykladowe strony z poszcze-
gblnych rozdzialow przedstawiono na rys. 8:

— NAV-2 — aktualne polozenie geograficzne samolotu,
wielko§¢ dryfu, przewidywany czas powrotu na trase (ETE),
predkos$é TAS, aktualny kurs samolotu, parametry wiatru
— kurs i predkosé,

— DATA-2 dotyczy przede wszystkim zasiegu i dlugo-
trwatodci lotu oraz parametréw zwigzanych z paliwem, np.:
zuzycie paliwa (w funtach na mile morska), ilo$ci paliwa
rezerwowego,

— DATA-3 przedstawia liste odbieranych i wykorzysty-
wanych stacji VLF i OMEGA 2z podaniem wsp6lczynnika
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Rys. 8. Przyklady wyswietlanych tekstéw na ekranie bloku GNS-
-500A: a) rozdzial NAV, strona 2, b) rozdzial DATA, strona 2, c)
rozdzial DATA, strona 3, d) rozdzial FPL, strona 5

dobroci QF wskazujgcego wiarygodno$é i dokladnodé od-
bieranej stacji,

— FPL-5 przedstawia liste punktéw drogi jednego z dzie-
wigciu zapisanych planoéw lotu.

Przekazywanie informacji z bloku GNS-500A nie ogra-
nicza si¢ jedynie do rozdzialéw NAV, DATA, FPL, gdyz
istnieje jeszcze inny rodzaj pracy okreslany symbolem
MSG. Uruchomienie funkcji MSG pozwala pilotowi obser-
wowaé na ekranie informacje ze zbioru 26 r6znych ostrze-
zen, sygnalizujgcych zaistnienie sytuacji np. typu: ,,uwaga
punkt drogi” lub ,ostatnie rozgalezienie”, wymagajgcych
bezzwloczne]j ingerencji pilota.

Niezalezne zrodlo zasilania gwarantuje wystarczajgco diu-
gi okres (rzedu tygodni) przechowywania zawartosci pa-
migci w bloku GNS-500A. WySwietlany na ekranie CRT
tekst jest latwo czytelny zardéwno przy $Swietle stonecz-
nym, jak i w nocy dzieki zastosowaniu automatycznej re-
gulacji jasno$ci wyswietlanego tekstu. Caly blok GNS-
-500A charakteryzuje sie masg nie przekraczajaca 2,4 kg
i wymiarami 1461143165 mm.

System nawigacji VOR/DME

Sposrod innych systeméw radiowych na uwage zastuguje
urzgdzenie 3-D VOR/DME umozliwiajace kierowanie samo-
lotem wg radiolatarni tego systemu, bez koniecznosci lotu
od nadajnika do madajnika, udostepniajac tym samym wy-
bor praktycznie kazdej wieloodeinkowe]j trasy w obrebie
stacji VOR i DME. System jest przystosowany do lotow
miedzy zakazanymi przestrzeniami powietrznymi Iub w
korytarzach nad terenami goérzystymi. Moze takze realizo-
waé specjalne zejScia i podejscia do ladowania. System ra-
diowy 3-D VOR/DME wspolpracuje $cisle z autopilotem.

Autopilot

System. automatycznego sterowania lotem — AFGS (Auto-
matic Flight Guidance System) moze kontrolowaé prawie
wszystkie fazy lotu poczawszy od mnabierania wysokosci a
skonczywszy na podchodzeniu do lgdowania az do wyso-
kos$ci decyzyjnej (wynoszacej dla samolotu BAe-146 30 m

- (100 stop) wraz z automatycznym sterowaniem przejscia na

drugi krag. Za pomocg odpowiedniej klawiatury pilot do-
konuje wyboru szczegdélowych funkeji realizowanych przez
autopilot AFGS, wérod ktorych na uwage zastuguja:

— utrzymywanie wybranych parametrow lotu, czyli pred-
ko$ci pionowej, liczby Ma, predkoSci wskazywanej IAS,
wysokos$ci i kata natarcia ma poziomie wartosci, jaka mia-
ly one w momencie wlaczenia danego rodzaju pracy autopi-
lota,

— sterowanie samolotem w celu osiggniecia wczes$niej
zadanego kursu i utrzymywanie go az do momentu wybra-
nia przez pilota innego kursu,

— stabilizacja lotu podczas zewnetrznych zaklécen (np.

Rys. 9. Radar pogodowy



turbulencji otaczajacego powietrza) pozwalajagca na utrzy-
manie statych katéw pochylenia i przechylenia. Ten rodzaj
pracy wymaga wylgczenia pozostalych funkcji autopilota
z wyjatkiem sterowania kursem,

— przejscie na drugi krag uruchamiane przez pilota przy-
ciskiem GA, powodujace rownoczesnie wlgczenie funkeji
sterowania kursem wg wybranego promienia VOR.

Synchroniczne przejscie na wspoélprace z innym blokiem
autopilota spelniajgcego jedna z wymienionych funkcji wy-
maga dopasowania odpowiednich parametrow pilotazowo-
-nawigacyjnych: kata przechylenia i pochylenia, kursu, licz-
by Ma, predkosci IAS lub pionowej. Zaréwno przelgczniki
synchronizujace odpowiednie parametry, jak i przycisk GA
wlaczajacy automatyczne przejScie na drugi krag znajduje
sie w lewej cze$ci wolantu kapitana i prawej czesci wo-
lantu drugiego pilota. Obok tych przyciskéw znajduje sig
dzwigienka stuzaca do ustawiania trymerow w celu wy-
wazenia samolotu podczas lotu.

Autopilot ma uklad wskaznikow kontrolnych usytuowa-
nych w przedniej tablicy obu pilotow. Wskazniki te syg-
nalizuja stan pracy systemu AFGS informujac o: wlacze-
niu autopilota, wyborze rodzaju pracy (sterowaniu wybra-
nym parametrem lub stabilizacji), wlgczeniu do wspoélpra-
cy z autopilotem systemow radionawigacyjnych, zadaniu
przejscia na drugi krag. Dodatkowo ostrzegajag o: niepra-
widlowym utrzymywaniu kata natarcia, niezgodnosci ak-

tualnego polozenia samolotu wzgledem plaszezyzny hory-
zontalnej z zadanym polozeniem, a takze sygnalizuja wybor
wysoko$ci decyzyjnej, wlaczenie hamulcow aerodynamicz-
nych, odbiéor markera, pozycje lotek i inne.

Prawidlowe dzialanie autopilota sprawdza sig¢ przed star-
tem, wykorzystujge blok testujacy zamontowany w prawej
konsoli.

Radar pogodowy

Urzadzeniem uzupelniajacym opisane wyposazenie samo-
lotu BAe-146 jest radar pogodowy Primus 90, obejmujgcy
swoim zasiegiem obszar w odlegloéci 555 km (300 mil mor-
skich). Tworzy on na ekranie kolorowg mape, ktorej bar-
wy od zielonej przez z6lta az do czerwonej odpowiadaja
wzrastajgcej bezwzglednej wilgotnosci ~ powietrza. Obszary
o wysokim poziomie zawarto$ci skroplonej pary wodnej
zwigzane sg na ogdél z wystepowaniem. w tych rejonach
turbulencji powietrza. Na podstawie ksztaltu otrzymanego
echa radarowego oraz jego barwy, do$wiadczony pilot roz-
roznia zle warunki pogodowe, wyodrebniajgc m.in.: szkwa-
ly, grad z silng turbulencjg lub $nieg. Orientacja mapy po-
gody wzgledem obranego kursu przez samolot, podziatka
odlegltosci i ewentualnie nalozone punkty drogi ulatwiaja
pilotowi decyzje o zmianie trasy w celu unikniecia obsza-
row zagrozonych zlym stanem pogody.

PROJEKTY

McDonnell Douglas C-I7 @ USA

Odrzutowy samolot transportowy o duzym udzwigu i zasig-
su

W 1981 r. lotnictwo amerykanskie wybrato projekt C-17
firmy McDonnell Douglas, opracowany w ramach progra-
mu C-X budowy samolotu transportowego o duzym udzwi-
gu i zasiegu, ktory mogitby korzysta¢ z lotnisk nie madaja-
cych sie dla samolotow C-5 Galaxy. W nastepnym roku fir-
ma McDonnell Douglas przystapila do opracowania kon-
strukeji samolotu. Zgodnie z wymaganiami lotnictwa no-
wy samolot powinien ladowaé¢ z pelnym ladunkiem na pa-
sach o dlugosci nie wigkszej niz 915 m, jego udzwig powi-
nien by¢ wiekszy od udiwigu samolotu C-141, a zwrotnosé
na ziemi roéowna zwrotno$ei samolotu C-130, poza tym ma
byé dostosowany do tankowania w powietrzu. Ocenia sig,
ze samolot C-17 bedzie mogt korzysta¢ z 10000 lotnisk le-
zacych poza USA, podczas gdy liczba lotnisk nadajacych sie
dla C-5 jest ponad 10 razy mniejsza.

Uklad samolotu jest typowy dla wojskowego samolotu
transportowego: goéornoplat z 4 podwieszonymi pod platem
silnikami, ustrzeniem typu T, ogonowg klapg ladunkowg
i podwoziem glownym chowanym do przykadiubowych gon-
dol. Wyréznia si¢ natomiast platem o nadkrytycznych pro-
filach, z wingletami na koncach i nadmuchiwanym ukta-
dem klap. Podobnie jak w prototypie samolotu C-15, do na-
dmuchu klap wykorzystano strumienie wylotowe silnikow.
Silniki sg wojskowg odmiang silnikéw Pratt Whitney PW2037
o duzym stosunku mnatezenn przeplywu, ciagu startowym
16 500 daN, z odwracaczami ciggu, ktore bedzie mozna
uzywaé w locie. Samolot bedzie mial nowoczesng, cyfrowa
awionike, a kabina pilotéw bedzie wyposazona w 6 ekra-
now CRT i prawdopodobnie w holograficzny system obra-
zowania. W pomieszczeniu tadunkowym o dlugosci 26,5,
szeroko$ci 5,49 i wysoko$ci 4,11 m zmieszcza sie 3 szeregi
jeepéw lub czolg M-1 i wszystkie typy Smiglowcow armii,
Wozy bojowe piechoty beda wzrzucane mna spadochronach.
Préby wlocie prototypu rozpoczng sie w 1989 r., a dostawy
pierwszych samolotow — w 1991 r. Zamodwienie wynosi 210
samolotow.

Dane techniczne

Rozpietosé 50,29 m
Dlugosé 52,02 m
Wysokoéé 16,31 m
Powierzehnia no$na 353 m2
Masa wlasna z wyposazeniem 117 480 ke
Udzwig maks. 78110 kg
Masa do startu maks. 259 455 kg

10

Predko$é przelotowa

na duzej wysokosci 820 km'h
na matej wysokosci 648 km/h
Predko$¢ podejscia 213 km/h
Dlugoéé¢ pasa do startu z pelnym ladunkiem 2320 m
Dlugo$éé¢ pasa do ladowania z pelnym ladunkiem 823 m
Zasieg
z pelnym ladunkiem 4445 km
7 ladunkiem 58 600 kg 5190 km
Zasieg przebazowania 9265 km
W.K.
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Grumman X-29A e USA e

Samolot doSwiadczalny

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jednc-
silnikowy odrzutowy dolnoptat o konstruk-
cji mieszanej, w uktadzie kaczki.

Plat. Obrys trapezowy, skos do przodu
33°44' w 25% cigciwy, profil nadkrytyczny
o grubos$ci wzglednej 6,2% u nasady i 4,9%
przy koncowce, kat zaklinowania —6°, skre-
cenie 6,8°. Konstrukeja jednocze$ciowa, mie-
szana, polskorupowa, wielodzwigarowa safe
life. Zebro nasadowe i pierwszy diZwigar po-
tozony w 15% cigciwy sq wykonane z tyta-
nu, pozostate zebra i dzwigary (ostatni w
70% cieciwy) — z duralu, pokrycie noska —
duralowe, pokrycia kesonow — z kompozytu
weglowo-epoksydowego. Na krawegdzi spty-
wu kazdego skrzydla po trzy segmenty po-
dwojnie zalamywanych klapolotek. Konty-
nuacjg skrzydet sg pasma przykadilubowe
zakonczone klapami (wychylenia *30°). Kon-
strukecja pasm poélskorupowa metalowa, wne-
trza stanowig integralne zbiorniki paliwo-
we.

Kadtub. Przekroj prostokgtno-owalny.
Konstrukcja metalowa, poélskorupowa. W
czgsScei przedniej mieSci sig wyposazenie ra-
dioelektroniczne, urzgdzenia pomiarowe i
wneka podwozia przedniego oraz kabina pi-
lota. Oszklenie kabiny dwucze$ciowe — wia-
trochron i podnoszona w gore ku tylowi
ostona. Fotel wyrzucany Martin Baker
GRQ7A. Kabina szczelna, ci$nienlowa. Za
kabing usytuowano zespoty instalacji pali-
wowej i Kklimatyzacyjnej oraz kadiubowy
zbiornik paliwowy; po obu jego stronach
znajduja sie wloty do silnika lgczace sie w
jeden kanat o przekroju kolowym, pod kto-
rym mieszezg sie wneki podwozia glowne-
go. Na obudowach wlotow umocowane s3j
plyty usterzenia wysoko$ci. Wloty zaopatrzo-
ne sa w oddzielacze warstwy przy$ciennej.
Tylna cze$é kadiuba ma postaé rury miesz-
czacej w swym wnetrzu zespot napedowy
i niosacej usterzenie pionowe. Cata przednia
cze$¢ kadtuba zostala adaptowana z samo-
lotu mys$liwskiego Northrop F-5.

Usterzenie. Uslerzenie pionowe skoéne o
obrysie {trapezowym. Statecznik pionowy
metalowy, polskorupowy, wielodzwigarowy;
jest to konstrukcja adaptowana z samolotu
F-5. Ster przekladkowy z kompozytowym
pokryciem. Usterzenie poziome .o obrysie
trapezowym, plytowe. Konstrukecja ptyt u-

sterzenia polskorupowa, metalowa, wielo-
dzwigarowa; wychylenia maks. 60° w dot
i 380° w gore. Plyty usterzenia poziomego

moga pelni¢ role hamulcow aerodynamicz-
nych w przypadku ich pelnego wychylenia
podczas dobiegu samolotu.

Sterowanie. Klapolotki, Kklapy pasmowe,
ptyty usterzenia poziomego i ster kierunku
wychylane elektrohydraulicznie. Ukltad ste-
rowania elektroniczny typu fly-by-wire. In-
stalacja sterowania dwuobwodowa.

Podwozie. Trojzespolowe, chowane hydra-
ulicznie do wnek kadtubowych. Podwozie
przednie z golenig teleskopowa, kolo na wi-

Dane techniczne

Rozpigtos¢

Diugo$¢ calkowita
Dlugosé kadtuba
Wysoko$é

Rozpigto$¢ usterzenia
Baza podwozia
Rozstaw podwozia
Powierzchnia skrzydta
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delcu, sterowane. Podwozie przednie adap-
towane z samolotu . F-5. Podwozie glowne
z golenig teleskopowg wspartg dwoma za-
strzalami, adaptowane z samolotu General
Dynamics F-16. Amortyzacja olejowo-gazo-
wa. Wymiary ogumienia: przednie — 18X
X6-8, glowne — 24X5.5.

Zesp6t napedowy. Silnik odrzutowy turbo-
wentylatorowy General Electric F404-CE-400
o ciggu 7120 daN z dopalaniem., Awaryjna
turbina do napedu podstawowych zespolow
instalacji pokladowych. Zespol napedowy
wraz ze swymi instalacjami adaptowany
z samolotu McDonnell Douglas F-18.

Instalacje. Paliwowa — integralne zbiorni-
ki w pasmach przykaditubowych i zbiornik
w $rodkowej czeSci kadluba, lgczna pojem-
no$é¢ 1804 1. Hydrauliczna — ci$nienie robo-
cze 20,7 MPa, instalacja dwuobwodowa, stu-
2y do sterowania platowcem, wypuszczania
i chowania podworzia. Elektryczna — prad-
nica 40 kVA, pradnica awaryjna 5 kVA,
przemiennik 500 VA, akumulator 20 Ah.
Klimatyzacyjna — zapewnia nadci$nienie
34 kPa. Tlenowa — butle i maska pilota.

Wyposazenie. System pilotazowo-nawiga-
cyjny Litton LR-80, system lacznosci UHF
Magnavox AN/ARC-164, identyfikator IFF/
/SIF  Teledyne R-1053B/APX-101V, elektro-
niczny system kontroli lotu Honeywell.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Firma Grum-
man rozpoczeta prace nad projektem tego
samolotu juz w 1976 r. W tym samym cza-
sie projekty analogicznych samolotow opra-
cowywano w biurach konstrukeyjnych kon-
cernéw Rockwell i, General Dynamics.
Wszystkie projekty charakteryzowaly sie za-
stosowaniem skosu skrzydet do przodu, po-

niewaz ich celem mialo byé wszechstronné
przebadanie tej konfiguracji przed jej za=
stosowaniem w samolotach bojowych. Zale-
ty skrzydla ze skosem do przodu w porow-
naniu ze skrzydtami o dodatnim skosie na
samolotach odrzutowych to: mozliwo§é uzy-

skania wiekszej sily no$nej podczas lotu
z duzg predkoscig (przy tej samej powierz-
chni skrzydla — optyw Kkieruje si¢ ku ka-
diubowi, gdrzie napotyka na pasma bedgce
przedtuzeniem skrzydia), uzyskanie lepszej
zwrotno$ci, obnizenie predkos$ci minimalnej
z réwnoczesng poprawg wiasciwosci samo-
lotu w zakresie malych predko$ci oraz po-
prawa wlasciwosci przeciwkorkociggowych.
Z trzech zgtoszonych projektow wybrano
i skierowano do realizacji projekt Grumman
ATDA (Advanced Technology Demonstrator
Aircraft). W celu przyspieszenia opracowa-
nia samolotu =zastosowano calg przednig
cze$é kadluba wraz z podwoziem przednim
i kabing z samolotu Northrop F-5, podwo-
zie gléwne 1 elementy hydrauliki sitowe]
z samolotu General Dynamics F-16 oraz ze-
spot napedowy adaptowany z samolotu
McDonnell Douglas F-18. Skrzydla, plyty
usterzenia poziomego i tylng cze$é kadtu-
ba opracowano od nowa. Zastosowanie koim-
pozytu na pokrycia kesondéw skrzydet po-
zwolilo zaoszczedzié ok. 30% masy w po-
réwnaniu z konstrukejg metalowg o tej sa-
mej sztywno$ci. Koncepcja samolotu pozwa-
la na zabudowe w przysztofci dyszy dwu-
wymiarowej na silniku. Prototyp samolotu,
oznaczony X-29A, oblatano 14 grudnia 1984
r. w bazie lotniczej Edwards w Kalifornii
(pilot dosSwiadczalny Chuck Sewell). Koszt
programu X-29A preliminowany w 1881 r.
mial wynosié 80 mln dol.

8,29 m Powierzchnia usterzenia poziomego 3,3¢ m?

16,44 m - Powierzchnia usterzenia pionowego 3,02 m?
14,66 m - Wydtuzenie skrzydia 4,0
4,3 m. ' Masa wlasna 6045 kg

4,5 m  Masa startowa maks. 7848 kg

5,48 m Obcigzenie powierzchni skrzydia 4474 kg/m?

2,30 m Obcigzenie ciggu maks. 1,1 kg/daN

17,54 m? Predko$é maks. ok. 1,6 Ma
: H.M.
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Norman NAC-I Freelance ® W. Brytania @

Lekki samolot wielozadaniowy

KONSTRUKCJA. Czteromiejscowy, jedno-
silnikowy, calkowicie metalowy grzbieto-
plat ze stalym podwoziem.

Plat. Obrys prostokatny, profil NACA
23012 (mod.), wznios 1°30’, kat zaklinowania
3°30’. Konstrukcja dwudzielna, dwudZwigaro-
wa, catkowicie metalowa. Pokrycia kazdego
skrzydla podparte 10 zebrami, dwa zebra
pomocnicze wprowadzajg mocowanie za-
strzatu. Kazde skrzydlo mocowane do Kka-
dtuba dwoma sworzniami, z ktorych tylny
usytuowany jest w sposOb umozliwiajgcy
sktadanie skrzydia wzdtuz kadiuba. U na-
sady skrzydet, miedzy dzwigarami, znajdu-
ja sie zbiorniki paliwowe wkladane do
skrzydia od gory. Szczelinowe klapy zajmu-
jg 55% rozpigtosci skrzydla, Lotki wywa-
zone masowo. Lotki i klapy konstrukecji
metalowej, z pokryciami z blachy zlobko-
wanej. Skrzydla -wsparte pojedynczymi za-
strzalami o kroplowym przekroju. Zastrza-
ly mocowane do skrzydia w plaszczyznie
przedniego dzwigara. Koncowki skrzydel
metalowe, z owalnym obrysem przedniej
krawedzi, lekko zadarte do gory. Pokrycia
-skrzydla, lotek i klap ze stopu alclad.

Kadlub. Przekroj zblizony do prostokata,
konstrukcja polskorupowa, catkowicie meta-
lowa. W cze$ci przedniej mie$ci sie ogrze-
wana 1 przewietrzana kabina z czterema
miejscami, dostgpna przez drzwiczki z obu
stron. Fotele pojedyncze. Dwie mocne wreg-
gi, miedzy Kktorymi umieszczono drzwiczki,
majag okucia do mocowania skrzydet. Do
drugiej z nich (tylnej) mocowane sa dolne
konce zastrzatéw i golenie podwozia glow-
nego. Tylna cze$¢ kadluba stozkowa, roz-
wijalna. Za tylng parg foteli mieéci sig¢ nie-
wielki bagaznik dostgpny od wewnatrz. W
celu powiekszenia przestrzeni bagazowej
tylng pare foteli mozna zdemontowaé., Po-
krycia kadtuba sg wykonane, podobnie jak
w przypadku skrzydta, ze stopu alclad.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie klasycz-
nym. Obrys usterzenia poziomego prostokat-
ny, pionowego — trapezowy z lekkim sko-
sem. Stateczniki dwudZwigarowe. Statecz-
nik poziomy przestawialny podczas lotu w
zakresie od 5° w gore do 9° w dol. Stery
wywazone masowo i odcigzone aerodyna-
micznie (rogowo). Pokrycia sterow =z bla-
chy zlobkowanej. Pokrycia usterzenia ze
stopu alclad.

Sterowanie. Sterownice (wolanty 1 peda-
1y) zdwojone. Uklady sterowania linkowe.
Klapy wychylane mechanicznie. Zmiana ka-
ta zaklinowania statecznika poziomego za
pomocg mechanizmu $§limakowego.

Dane techniczne

Rozpigtosé

Dtugosé

Wysokoéé

Rozpietos$¢ usterzenia

Cigciwa skrzydia

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Szerokos$¢ po ztozeniu skrzydet
Srednica $migta

Diugos$¢ wnetrza kabiny
Szeroko$¢ wnetrza kabiny
Wysoko$é w kabinie
Powierzchnia skrzydta
Powierzchnia lotek
Powierzchnia klap
Powlerzchnia statecznika pionowego
Powierzchnia steru kierunku
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Podwozie. State, trojkotowe z kotem przed-
nim. Golenie podwozia glownego sprezyste
systemu Land-O-Matic — adaptowane z sa-
molotu Cessna 172. Kola giowne zaopatrzone
w hydrauliczne hamulce tarczowe. Sterowa-
ne podwozie przednie teleskopowe, adapto-
wane z samolotu Piper Colt, kolto na wi-
delcu. Wszystkie kota o jednakowych wy-

miarach — wymiar ogumienia 6.00x6.
Wszystkie kola mogg byé oslonigte kroplo-
wymi owiewkami z kompozytu szklano-
-epoksydowego.

Zesp6l napedowy. Czterocylindrowy, pila-
ski, chlodzony powietrzem silnik gaznikowy
Lycoming 0-360-A o mocy 134 kKW. Smiglo
dwulopatowe metalowe o stalym skoku
Sensenich. Silnik przystosowany do benzyny
samochodowej (certyfikowany). Loze silni-
ka z rur stalowych. Ostony zespolu napedo-
wego z kompozytu szklano-epoksydowego
dzielone w plaszczyznie poziomej.

Instalacje. Paliwowa — zbiorniki skrzyd-
towe o lgcznej pojemnosci 227 1. Elektyrycz-
na — napiecie 28 V, alternator 28 V/60 A,
akumulator 25 Ah. Hydrauliczna — ciSnie-
nie robocze 3,45 MPa, stuzy do hamowania
kol. Ogrzewcza — wymiennik ciepta na ko-
lektorze spalin, mieszacza na wejsciu do
kabiny.

Wyposazenie. Zestaw przyrzadow do lotow
VFR i IFR, mozliwo$§é zabudowy wyposaze-
nia dodatkowego.

ROZWOJ KONSTRUKCJI, Koncepcja sa-
molotu powstala w polowie lat sze§édziesig-
tych. Prace projektowe nad tym samolotem,
oznaczonym i nazwanym poczatkowo BN-3
Nymph, rozpoczgto w {firmie Britten Nor-
man wiosng 1968 r. Montaz prototypu z sil-
nikiem o mocy 8 kW, prowadzony przez
grupe 25 osoOb, rozpoczgto 25 marca 1969 r.
i juz 17 maja tego samego roku dokonano

jego oblotu (G-AXFB, pilot A. J. Coombe),
Wkrotce potem samolot wystawiono na Sa-
lonie Paryskim. W zalozeniach miat to byc¢

samolot wypelniajacy luke migdzy Cessng
172 a Cessng 150, przewyzszajacy je przy
tym niskg pracochtonno$cig montazu (250-+
=500 h), a wiec i ceng. Prostota konstrukeji
byla tak daleko posunigta, ze produkcjg kil-
ku egzemplarzy samolotu mieli sig zajmo-
waé uczniowie s$redniej szkoly technicznej.
Produkecji seryjnej poczatkowo nie planowa-
no. W 1969 r. nadeszlo zamoéwienie na 100
egz. samolotu dla Australii i Nowej Zelan-
dii. Zmiana sytuacji finansowej firmy Brit-
ten Norman, duza popularno$¢ samolotu
Islander i prowadzenie prac nad jego no-
wg wersja trzysilnikowa Trislander skitoni-
ty zarzad firmy do rozwigzania podpisanej
juz umowy =z Australia i Nowg Zelandia.
Zbudowano tylko jeszcze jeden egzemplarz
samolotu z silnikiem Lycoming 0-320 o mo-
cy 118 kKW. Cho¢ produkcji nie podjgto, pro-
jekt nie zostal zaniechany. Pigtna$cie lat
pozniej, na wystawie lotniczej w Farnbo-
rough w 1984 r. samolot ten zostal znow wy-
stawiony w innej wersji — z mocniejszym
silnikiem i bogatszym wyposazeniem, Wy-
produkowala go nowo zalozona firma NACT
(Norman Aeroplanes Co., Sandown, W.
Wight), powstala przez reorganizacje firmy
NDN, znanej z takich konstrukeji jak Fi-
recracker i Fieldmaster. W samolocie wpro-
wadzono wiele zmian czynigcych go bar-
dziej uniwersalnym. NAC-1 Freelance moze
byé uzywany nie tylko w celach turystycz-
nych, lecz takze do szkolenia, holowania
szybowcow 1 transparentéow, transportu tla-
dunkow oraz do prac agrolotniczych — z
podwieszonym pod kadiubem zbiornikiem na
chemikalia ciekle (pojemno$¢ zbiornika
379 1).

Powierzchnia usterzenia poziomego 2,01 m?
11,99 m Powierzchnia steru wysokosci 1,24 m?
7,21 m Wydtuzenie skrzydia 9,15
2,90 m Masa wlasna 635 kg
3,66 m Masa startowa maks. 1111 kg
1,32 m Obcigzenie powierzchni maks. 70,74 kg/m?
2,08 m Obcigzenie mocy maks. 8,28 kg/kW
2,18 m Predko$¢ maks. 225 km/h
3,66 m Predko$é przelotowa 217 km/h
1,93 m Predko$¢ minimalna bez klap 95 km/h
2,69 m Predko$é minimalna z klapami 91 km/h
1,04 m Wznoszenie maks. 4,07 m/s
) 1,22 m Putap 5180 m
15,70 m? Zasieg maks. (bez rez.) 1545 km
1,38 m? Diugo$é startu na 15 m 421 m
1,86 m? Ditugoéé¢ lagdowania z 15 m 342 m
0,72 m?2
0,53 m? H.M.
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Rosyjskie czasowniki
i zwroty lotnicze ()

N Sous W

=N

1
12

13
14
15
16
17
18
20
21

23

25

36

37
38

40

50
51
52
53

54

55

uszezelnia¢ wrziernik, u. po-
krywe luku
ustawia¢ sie =z kursem...,

obra¢ kurs...

wykonywaé manewr; mane-
wrowaé

przerywaé m.

lecie¢ po nakazanej trasie

nabiera¢ wysoko$ci, wzno-
si¢ sig

przechodzi¢é do wznoszenia,
zaczynaé wznoszenie (po
starcie)

kierowaé¢; naprowadzaé
przejmowaé¢ obcigzenia (0
konstrukcji)

dotadowywaé (np. silnik);

wytwarza¢ nadci$nienie (w
kabinie)

przechylaé (sig)

wychyla¢ ster kierunku w
prawo (w lewo)
pochylaé¢ samolot,
czaé maske (silnika)
zadzieraé samolot, podnosié¢
m. (S.)

wychylaé klape przednia,
opuszczaé nosek skrzydla
wyprzedzaé (inny samolot
w locie)

wylgczaé zasilanie elektry-
czne

wechodzi¢ w chmury
wychodzi¢ z chmur
pokrywa¢é¢ si¢ chmurami (o
niebie)

oczekiwaé nad chmurami
przebija¢ chmury
wychodzi¢ =z chmur
przebijaniu w gore
zapobiega¢ oblodzeniu
odladzaé

oblatywaé samolot, dokony-
waé oblotu samolotu
lecie¢ po kregu; 1.
sie okreznej
postepowaé w sytuacji awa-
ryjnej

opltywaé

oceniaé sytuacje
wprowadzaé na orbite
odzyskaé (utracong) orien-
tacje (co do polozenia)
tracié o.

odholowaé¢ (np. na miejsce
postoju)

zakrecaé¢ odchodzgc od szy-
ku lub ustalonego kierunku
lotu

odprowadzaé (samolot)
tem

korygowaé odchylenie
zwolni¢é hamulce
op6zniaé oderwanie strug

opusz-

przy

po tra-

lo-

odrywaé sie (o strugach);
odrywaé¢ sie od ziemi (o
samolocie)

otwieraé spadochron
opuszczaé (samolot) ze spa-
dochronem, ratowac¢ si¢ na
spadochronie

zrzucaé¢ na spadochronie
opadaé na S.

sktada¢ spadochron
zeglowaé, wykonywaé
zaglowy; szybowaé
namierzaé

odczytywaé namiar

pracowaé nieréwno, p. Z
przerwami (o silniku)
przeprowadzac (samoloty)
lotem, rozprowadzaé (s.) 1.
przesili¢ (pilota automatycz-
nego), przesterowaé (p.a.)
wprowadzaé samolot w lot
nurkowy

lot

wyprowadzaé (s.) z lotu
nurkowego
nurkowaé, wykonywaé lot

nurkowy, lecie¢ lotem nur-
kowym

wykonywaé akrobacje (lot-
nicza)

56 — pilotowaé, sterowac
57 — p. recznie (bez uzycia pilo-

ta automatycznego)

TLiA 1986 nr 1

59

60
61

63
64
65

66

68

69
70

1
72
73
74

75
76

7
78

79
80

81

82
83

85
86

87

89
90

91

92

93

94

96

97

98

99
100
101

102

103

104

105

106
107
108

FEEL

1

lecie¢ wg przyrzgdow, l. na
przyrzady, pilotowaé¢ wg p.
wykonywaé¢ lot §lizgowy,
szybowac

wytracié predkosé

zgda¢ informacji o pogo-
dzie, prosi¢ o komunikat
metco

przerywaé doprowadzenie
paliwa, odcina¢ doptyw p.
usztywniac; wzmacniaé
(strukture)

podkotlowywaé, przykotowy-
wagé

poszukiwaé, prowadzié po-
szukiwania

opuszczaé (w locie) statek
powietrzny, wyskakiwa¢

- wykonywaé lot patrolowy,
patrolowaé
wyprowadzaé samolot do

lotu poziomego
zawieszaé loty
badaé w locie, wykonywaé
proby w L

przerywaé lot

usztywniaé (konstrukeje)
kontynuowacé lot
obserwowaé¢ l.; kontrolo-
waé 1. (na radarze)
wykonywaé¢ przelot

w. zawis, w. lot w zawisie
(o $miglowcu)
wyprowadzaé
nego polozenia
utrzymywaé polozenie po-
ziome (bez przechylow i po-
chylen)

prosi¢ o zgode na

z nienormal-

ladowa-

e
podchodzi¢ do lagdowania,
zblizaé sie, wykonywaé zbli-
zanie
ladowaé; przyjmowac pasa-
zer6w na poklad
ladowa¢ z wiatrem (tylnym)
1. pod wiatr

\;Vodowaé. lgdowaé na wode
przyprowadzaé (samolot lo-
tem); dopasowywaé
dolgezaé do szyku
przebijaé chmure .
zwalaé sie, przepadac
nanosié trase lotu (na ma-
pe)

opadaé. przepadaé,
wysokosé
wykonywaé skok ze spado-
chronem

wchodzié na (ostatnig) pro-
stag do lgdowania
wiatrakowad, obracac siq
,,mlynkiem”, autorotowac
(o S$migle)

naprowadzaé przez radio
sterowaé radiem, S. przez
radio, s. drogg radiowg
lecie¢ w wigzee (radaru lub
radiolatarni)

utrzymywaé lacznos$é radio-
wa

nawigzaé l. r.

odblokowaé (giroskop)

otwiera¢ sie (o spadochro-
nie); zakrecaé; ustawiaé¢ sie

traci¢

pod wiatr, wyostrza¢ (o
wodnosamolocie)

wechodzi¢é w zakret, wpro-
wadza¢ w z.

wykonywaé z.

wychodzi¢ z zakretu, wWy-

prowadzaé z z., podnosi¢ z
z.
zarzucaé, wykonaé nagly
niesterowany zakret na zie-
mi
zacie§niaé zakret, zaciggac z.
rozpedzaé (sig)
odcigzaé, zmniejszaé obcig-
zenie; wyladowywaé (np.
fracht)
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L

Wptyw deszczu i zanieczyszczen powierzchni nosnej

na zachowanie w locie samolotéw o ukfadzie kaczki (lI)

Sily do sterowania dla-warunkow steru trzymanego

Sily te zapewniaja pilotowi ,,czucie” samolotu i wplywaja
na sposob poruszania sterami. Nie mogag one by¢ zbyt duze
i powinny da¢ sie skompensowaé¢ (wywazy¢). Pochodzg one,
ogoblnie biorgc, z czterech Zrodetl:

— od momentéw zawiasowych steru wysokosci,

— od klapki wywazajacej,

— od tarcia w ukladzie sterowania,

— od masy i momentow bezwladnosci elementow uktadu
sterowartia.

Dwa ostatnie czynniki nie maja jednak w tym przypadku
praktycznego znaczenia. Mozna zalozy¢ z dostateczng do-
kladno$cia, ze zanieczyszczenia powierzchni powodujg wy-
‘lgcznie zmiane momentéw zawiasowych steru wysokosci.

Jedli przed wystapieniem zanieczyszczen samolot byl wy-
wazony podluznie (zerowa sila na drazku), to po ich wystg-
pieniu powstanie na drazku jaka$ sila, ktéora moze spowodo-
waé zmiang jego poloZenia. Jezeli pilot zdecyduje sig¢ utrzy-
maé¢ predkosé, to bedzie musial trzymaé drgzek albo prze-
stawi¢ klapke wywazajaca. Jezeli ster nie bedzie przestawio-
ny, zmiana ograniczy sie¢ tylko do wywazenia, za§ ruch sa-
molotu nie zmieni sie. Zatem zanieczyszczenia powierzchni
spowodujg wylgcznie zmiane wywazenia samolotu (zmiana
sity na drazku).

Wypada okresli¢c dwa znaczenia terminu ,,wywazenie po-
dluzne” samolotu. Jedno z nich oznacza réwnowage momen-
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Rys. 1. Charakterystyki aerodynamiczne VariEze: 1 — maxs. Xat
wywazenia, 2 — oderwanie na skrzydle, 3 — oderwanie na usterze-
niu
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tow pochylajacych wzgledem $rodka cigzko$ci (SC) samolo-
tu. Drugie znaczenie odnosi sie do sily na drgzku — wywa-
zenie odpowiada zerowej warto$ci tej sity. Natomiast stwier-
dzenie, ze samolot jest calkowicie wywazony oznacza za-
rowno zerowy moment- wzgledem SC, jak i zerowg sile na
drazku. W takiej sytuacji puszczenie drgzka nie zmienia
stanu lotu samolotu.

Charakterystyht usterzenia

04 o Gtadki profil
a Szorstki profil
O Krople wody na profilu

A [ (O J
N

o o e B
0 001002 003 (004005006007

CxX ust

Rys. 2. — Wplyw zanieczyszczenn na usterzenle

Warunki lotu z puszczonym drazkiem

Zasadniczo po puszczeniu drgzka usterzenie bedzie pozo-
stawalo w takim polozeniu, w ktéorym wystepuje rownowa-
ga momentéow wzgledem jego osi zawieszona. Jezeli samo-
lot byt catkowicie wywazony przed wystapieniem zanieczy-
szczen powierzchni nosnych, to stan ten ulegnie zmianie po
ich wystapieniu. Z puszczonym drazkiem samolot zacznie,
zaleznie od kierunku zmiany momentu, zmniejszaé lub
zwieksza¢ predkos¢é. Zmusza to pilota do zmiany polozenia
klapki wywazajacej albo przytrzymania drazka, czyli cig-
glego wywierania sity.

Obserwacje pilota albo pomiary wielko$ci sity lub zmiany
potozenia drazka pozwalajg na okreSlenie kierunku i wiel-
ko$ci wplywu zanieczyszczenn na wlasciwosci lotne.

Zachowanie samolotow klasycznych o ukladzie kaczki

Zmiany zachowania w locie (ZZL) nie wystepuja tak wy-
raznie w samolotach o ukladzie klasycznym, jak w ,kacz-
kach”, a to ze wzgledu na fakt, ze w ukladzie klasycznym
praktycznie calg sile nos$ng wytwarza skrzydto, totez SC sa-
molotu jest polozony bardzo blisko punktu przylozenia wy-
padkowej sily na skrzydle. Dlatego zmiany sily noénej na
skrzydle, nawet gdy wystapiag, nie powoduja duzych zmian
wywazenia podiuznego. Ponadfo profile uzywane w samo-
lotach o ukladzie klasycznym sg z reguly mniej wrazliwe
na zanieczyszczenia, za$ usterzenie poziome, znajdujgce sie
na duzym ramieniu, jest wystarczajgco efektywne, aby
przezwyciezyé nawet duzg zmiane momentu w kierunku
podiuznym.

Dwie cechy, wspdlne dla ukladéw kaczki oraz tandem,
czynig samoloty podatnymi na wplyw zanieczyszczen po-
wierzchni nos$nej. Sa to:

— istotny udzial kazdej z powierzchni no$nych w wy-
twarzaniu sil aerodynamicznych, réwnowazgcych ciezar,

— umieszczenie steru wysokofci na przedniej powierzchni
nosnej.
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Dlatego zmiana wladciwoéci aerodynamicznych przedniej
powierzchni no$nej ma istotny wplyw na zachowanie samo-
lotu po wystapieniu zanieczyszczen. Jednak wplyw zanie-
czyszczen na poszczegédlne charakterystyki aerodynamiczne
jest bardzo-ré6znorodny i wynikowe zachowanie sig samolotu
moze by¢ bardzo rozne. Szczegblnie wazne sg zmiany:

— dlugosci startu i predkos$ci oderwania,

— dlugosci ladowania i predkos$ci przy ladowaniu,

— sit na drazku i polozenia klapki wywazajacej,

— sterowania podczas startu i podejscia do ladowania.

Znajomo$é reakcji samolotu na poszczegbdlne zmiany cha-
rakterystyk aerodynamicznych pozwala na zidentyfikowanie
przyczyn i znalezienie metod poprawy sytuacji. Ponizej po-
dano reakcje samolotu nma poszczegbolne zmiany jego aero-
dynamiki.

@® Zmiana wylacznie oporu spowodowana zanieczyszcze-
niem wywoluje zwiekszenie opadania (lub zmniejszenie
wznoszenia) i jest przyczynag nieznacznego ,,opuszczania no-
sa” samolotu. Kat natarcia i predko$¢ lotu — poza pred-
koscig maksymalng — pozostaja bez zmiany.

@ Zmiana (zmniejszenie) wylacznie sily no$nej powoduje
zwigkszenie predkosci lotu, co z kolei powoduje zwigkszenie

oporu. Zatem zmieni sie predko$é¢ opadania i kat toru lotu. -

® Zmiana wylaeznie momentu pochylajacego powoduje
zmiane kata natarcia, co z kolei wywoluje zmiany kata to-
ru lotu, predko$ci i opadania. Kierunek tych zmian zalezy
od wzajemnego stosunku zmian sily nos$nej skrzydia i uste-
rzenia. Najwieksze zmiany kata toru wystapig przy zmniej-
fz;zniu sily nos$nej na usterzeniu przy niskich predkosciach
otu.

@ Zmiana wylacznie momentu zawiasowego steru wyso-
ko$ci zmienia predkos$é tylko wtedy, gdy drazek jest pu-
szczony. Dla drazka trzymanego wystepuje zmiana sily, w
konsekwencji pilot jest zmuszony do przestawienia klapki
wywazajgcej.

Q)
QOdlegtosc ol
powerzehnt
Umowna
grubosc

Predkosc

Rys. 3. Przeplyw woko6t profilu: 1 — przeplyw turbulentny, 2 —
przeplyw laminarny, 3 — punkt przejécia, 4 — oderwanie

Ilustracjg wplywu zanieczyszczen na samolot o ukladzie
réznym od klasycznego moga by¢é dane aerodynamiczne sa-
molotu VariEze uzyskane z badan wykonanych przez NASA.
Dane te nie mogg by¢ jednak bezkrytycznie przenoszone na
inne samoloty, gdyz roznice ukladu i rozwigzan konstrukcey j-
nych istotnie wplywaja na zachowanie samolotu. Pokazujg
jeanak tendencje i charakter poszczegdlnych wplywow.

Dane tunelowe dla VariEze

Na rys. 1 pokazano zmiany sily no$nej usterzenia i calego
samolotu w zalezno$ci od zmiany kata natarcia i wychyle-
nia steru wysokosci. Dane dla usterzenia sa podane w prze-
liczeniu na powierzchnie skrzydia, stad wartosci C. sg tak
niskie. Jednak dzigki temu mozliwe jest bezposrednie po-
réwnanie udzialdéw nos$no$ci poszczegbdlnych powierzchni w
nosnosci catego samolotu.
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Wypada zauwazyé, ze przyrosty sily nosnej od wychyle-
nia steru wysokosci (odleglosci pomigedzy krzywymi sily nos-
nej na usterzeniu) maleja w miare wychylenia steru wyso-
kosci w dot. Szczegdlnie wyraznie wystepuje to dla katow
natarcia powyzej ok. 10°. Ponadto widaé, ze przeciggnigcie
usterzenia wystepuje przy kgcie natarcia ok. 14°, gdy ster
nie jest wychylony, ale przy 8° gdy ster jest calkowicie
wychylony w dot.

a)

| _ —

b)

R - -

Rys. 4. Por6éwnanie profili skrzydla i usterzenia: a) usterzenie,
profil GU 25-5(11)8, b) skrzydlo, profil zmodyfikowany NASA
GAW-1

W rezultacie wychylenie steru w dél zmniejsza efektyw-
na nosno$¢ usterzenia i przyspiesza oderwanie na calym
usterzeniu. Nalezy zauwazy¢, ze to usterzenie ma ster wy-
konany tak jak klapa szczelinowa, a zatem jest skutecz-
niejsze pod wzgledem wytwarzania sily nosnej niz znacz-
nie prostsze, przecigtne usterzenia stosowane w ,kaczkach”.

Na rys. 2 podane sg trzy grupy danych, dotyczacych
usterzenia o suchej i gladkiej powierzchni, usterzenia o
krawedzi natarcia sztucznie szorstkiej (niewielkie ilosci
przyklejonego piasku) oraz usterzenia o powierzchni glad-
kiej, ale spryskanej woda za pomocg dysz symulujacych
opad atmosferyczny (tylko jedna polowa usterzenia byla
zwilzona). Wychylenie steru jest zerowe dla wszystkich
przypadkow. .

Dla drugiej grupy danych obserwuje sig zmniejszenie
o ok. 27% mnos$nosci usterzenia dla normalnego zakresu kg-
tow natarcia. Oznacza to, ze dla usterzenia z piaskiem, sy-
mulujagcym silne zanieczyszczenie przez owady, wystepuje
bardzo wyrazna zmiana charakterystyki aerodynamicznej
usterzenia.

Zmiany powodowane kroplami deszczu sa prawie tak sa-
mo intensywne; nalezy zwroécié uwage na fakt, ze krzywa
odnosi sie do usterzenia, ktorego tylko jedna polowa zo-
stala zwilzona.

Jednoczeénie wystepuja tez odpowiednie zmiany oporu.
Oczywiscie wplyw zanieczyszczen na wzrost oporu szybow-
céw byl znany od lat i jest zwiazany z wezes$niejszym przej-
$ciem oplywu laminarnego w turbulentny, ale nie wywo-
lywato to zmian sily nosnej przy predko$ciach przelotowych.
Jednakze analogiczny spadek sily nos$nej wystepuje na pew-
nych profilach o duzej grubo$ci wzglednej. Jest on zwiazany
nie z przejsciem oplywu laminarnego w turbuleniny, lecz
z oderwaniem w poblizu krawedzi natarcia, zachodzacym
przy matych katach natarcia.

Przyczyny wrazliwo$ci usterzenia na zanieczyszczenia po-
wierzchni

O wystapieniu spadku sily nosnej decydujg zjawiska za-
chodzace w warstwie .przys$ciennej. Rozklad predkoS$ci prze-
plywu w poblizu profilu (w warstwie przysciennej) jest po-
kazany na rys. 3a. Granica warstwy przy$ciennej ma cha-
rakter nieco umowny. Przyjmuje sig, ze lezy ona w takiej
odleglosci od powierzchni, w ktorej lokalna predkosé prze-
plywu stanowi pewien umowny procent predkosci strumie-
nma. Zreszta istotna jest nie sama grubo$é bezwzgledna tej
warstwy, ale przebieg grubos$ci wzdluz cigciwy.

Przeplyw w poblizu noska profilu jest laminarny, przy
czym grubos$é warstwy przys$ciennej nieco zwigksza sie w
miare oddalania od krawedzi natarcia. Taki przeplyw daje
niskie warto$ci oporu profilowego. W pewnym punkcie jed-
nak ruch czgstek powietrza zmienia charakter, staje sig nie-
uporzadkowany. Ten punkt zwany jest punktem przejscia.
Rozklad predkod$ci w warstwie przySciennej jest pokazany
na rys. 3b. Przeplyw typu burzliwego daje znacznie wigksze
opory, ponadto strugi powietrza nie poruszajg sie juz tak
dokladnie wzdluz obrysu profilu. Choé sila noéna profilu nie
zmienia sie wskutek tego w sposob istotny, taki przeptyw
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utatwia oderwanie strug. Jezeli to nastapi, spadek sily noé-
nej bedzie bardzo wyrazny.

- Dwoma podstawowymi czynnikami decydujgcymi o wy-
stapieniu oderwania sg: grubo$¢ warstwy przysciennej oraz
polozenie punktu przej$cia. Jezeli punkt przejscia znajduje
sie na przodzie profilu, gdzie warstwa przy$cienna jest cien-
ka, warstwa ta staje sie grubsza bezposrednio za punkiem
przejscia (rys. 3c), ale ogoélna predko$sé w warstwie przy-
$ciennej, czyli poziom energii tej warstwy, jest stosunkowo
wysoki. W takim przypadku tendencja do oderwania opty-
wu nie wystepuje. Natomiast jezeli punkt przejScia jest po-
lozony dosé daleko od krawegdzi natarcia profilu, gdzie war-
stwa przy$cienna jest gruba i czgstki powietrza porusza-
jace sie w niej stracily wiekszos$é energii, wtedy tworzy sie
o wiele grubsza warstwa turbulentna (rys. 3d), a poziom
energii jest bardzo niski. Stwarza to tendencje do oderwa-
nia oplywu.

Wznoszgca sie cze$é przednia obrysu profilu stwarza do-
datni gradient ci$nienia, ktéry wplywa tlumigco na turbu-
lencje przeplywu, co powoduje, ze punkt przejscia znajduje
sie stosunkowo daleko z tytu.

Opadajgca cze$¢ tylna obrysu profilu stwarza ujemny
gradient ci$nienia w warstwie przySciennej, co przyspiesza
przej$cie do przeplywu turbulentnego, a takze ulatwia oder-
wanie optywu.

Profil, ktéry przy zerowej sile nosnej ma wigkszy ujem-
ny gradient ci$nienia w cze$ci tylnej, bedzie tez wykazywat
oderwanie przy mniejszym wspOlczynniku sily nognej.

Na rys. 4 pokazano profil GU 25-5(11)8 uzyty na usterze-
nie VariEze. Gu 25 i jego odmiany sg powszechnie uzywa-
ne na usterzenia prawie wszystkich samolotow o ukladzie

kaczki wspolezesnie produkowanych i uzytkowanych. Jest
to profil laminarny, opracowany tak, aby dawal duze
wspoélezynniki sily no$nej przy malych liczbach Reynoldsa,
a jego wlaSciwosci przeciggnigcia czynig go lepszym dla
pracy przy duzym obcigzeniu, charakterystycznej dla uste-
rzenia samolotu o ukladzie kaczki.

Profil GU zawdziecza swoje charakterystyki duzej (20%o)
grubosci wzglednej i tylnemu polozeniu punktu najwigkszej
grubosci. Ma on przeplyw laminarny na ok. 55% cigciwy na
powierzchni gérnej i na jeszcze wigkszej czes$ci powierzchni
dolnej, co zapewnia mu maly opor.

Porownanie z profilem NASA GAW-1 (zmodyfikowanym)
(rys. 4) uzytym na skrzydlo VariEze pokazuje, ze GU ma
wiekszg gruboseé.

Profil GU w normalnych warunkach zachowuje swoje
wilasciwo$ei laminarne az do kata krytycznego. Jednakze
jezeli przeplyw staje sie turbulentny wskutek szorstko$ci
noska (zanieczyszczenia), moze wystapi¢ znacznie wecze$niej-
sze oderwanie oplywu.

Mozna dodaé, ze inne typy profili, takie jak np. profil
uzyty na skrzydlo, nie sg tak wrazliwe na zanieczyszczenia,
gdyz:

— ksztalt czesci przedniej powoduje, ze punkt przejscia
znajduje sie¢ duzo bardziej z przodu,

— niekorzystny gradient ci$nienia na czesci tylnej profilu
nie jest tak silny.

Mozna przypuszczaé, ze niektére profile podobne do GU,
w tym takze pewne modyfikacje GU, sa mniej wrazliwe na
zanieczyszczenia, zatem sg odpowiedniejsze na usterzenia
samolotow o ukladzie kaczki.

Opracowat A. Kardymowicz

Propozycja nowej umowy poolowej
miedzy przewoznikami lotniczymi

Jeszcze przed wybuchem II wojny swiatowe], w zaraniu
rozwoju lotnictwa cywilnego, a S$cislej transportu lotnicze-
go, szukano rozwigzan prowadzgacych do podjecia wspoli-
pracy migdzy przewoznikami. W latach dwudziestych zosta-
ta stworzona idea wspoélnej eksploatacji linii miedzynaro-
dowych. Jej podstawg prawng byla umowa poolowa. Od-
tad taka forma miedzynarodowej wspolpracy miedzy {fir-
mami lotniczymi znajduje coraz wiegksze zastosowanie.

Umowa poolowa powinna zmniejsza¢ ostrosé konkuren-
cyjnej walki miedzy przewoznikami przez: jednakowg czg-
stotliwo$¢ rejsow, oferowanie jednakowej liczby miejsc pa-
sazerskich, wykorzystanie jednakowych typow samolotow
(jesli to mozliwe), jednakowsg stawke poolowg, podzial po-
tencjalu pasazerow miedzy przewoznikéw, podzial zysku
poolowego, ograniczenie doplat poolowych. Tradycyjna u-
mowa poolowa nie zlikwidowata jednak konkurencji mie-
dzy przewoznikami, lecz jg zakamuflowala. Najdogodniej-
szg pozycje w poolu mial zawsze ten partner, ktory mial
wigksze mozliwogci finansowe.

Miedzy przedsi¢biorstwami lotniczymi krajow socjalis-
tycznych wspolpraca poolowa na miedzynarodowych liniach
lotniczych jest roéowniez popularna. Przy wspolnych zasa-
dach ekonomicznej wspblipracy miedzy panstwami socjalis-
tycznymi mozna zauwazy¢ roznorodnosé form dzialajgcych
umoéw poolowych. Miedzy Aeroftotem a CSA istnieje jedna
forma umowy poolowej. Miedzy Aeroftotem a LOT-em o-
bowigzuje inna umowa poolowa. Miedzy liniami lotniczymi
LOT, CSA, Malev, Balkan, Tarom, Interflug istnieje tzw.
»szesciopool”. Umowy te zwierajg wiele roznych mozliwos-
* ¢i zwigkszenia podzialu zyskéw na korzys¢ jednego z part-
neréw. Najwieksze znaczenie ma ustalenie wielko$ei staw-
ki poolowej, a takze sposob podzialu zysku poolowego.

Jesli warunki poolu sg korzystne dla jednego z partne-
row, bedzie sie on starat zwiekszy¢ stawke poolowg, aby
zwiekszy¢é ogblny stan zysku poolowego, ktory mastepnie
podlega podzialowi. Manipulowanie stawka poolowa moze
przynie$¢ oczekiwany rezultat réwniez wtedy, gdy jej wiel-
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ko$¢ ulegnie obnizeniu. Zmniejszenie wartosci stawki poolo-
wej stwarza mozliwosé zwigkszenia przez partnerow czesci
zysku nie wniesionego w pool. Przedsigbiorstwa podejmuja
decyzje o zwigkszeniu albo zmniejszeniu stawki poolowej
na podstawie swojego ogolnego bilansu finansowego. W ten
sposob w ustaleniu wielkoSci stawki takze ujawnia sig kon-
kurencyjno$é wzajemnych stosunkéw miedzy przedsiebior-
stwami lotniczymi krajow socjalistycznych.

Podziat zysku poolowego w proporcji 50 : 50 stwarza tak-
ze mozliwos¢é konkurencji, chociaz pool moze wydawac sig
sprawiedliwy dla obydwoch partnerow. Problem w tym,
ze koszty eksploatacji linii lotniczych moga by¢ o wiele
wieksze dla jednego z partnerow.

Umowa poolowa powinna by¢ ekonomicznie jednakowo
wygodna dla wszystkich przedsigbiorstw lotniczych, wyklu-
czajaca konkurencyjnos$¢ w ich wspolpracy, i jedna dla
wszystkich przewoznikow.

Dodatnimi przestankami do stworzenia jednej formy u-.
mowy poolowej dla przedsigbiorstw lotniczych krajow so-
cjalistycznych sa:

— dzialajgey system EAPT, EAGT (taryfy dla pasazerow
i towarow),

— unifikacja
nych,

— standard ustug dla pasazerow,

— miedzynarodowy podzial pracy i kooperacja krajow
socjalistycznych w produkcji i eksploatacji parku samoloto-
wego,

— integracja i dlugookresowe ustalanie ekonomicznych
stosunkow zwigzanych z naturalnymi i technicznymi resur-
sami (paliwo lotnicze, czesci zapasowe, silniki i inne o-
przyrzadowanie lotnicze).

Jest to takze sprzyjajgca sytuacja do wypracowania
wspoOlnych wskaznikéw oceny efektywnosci migdzynarodo-
wych przewozow poolowych miedzy przewoznikami krajoéw
socjalistycznych oraz wspolnej zasady podziatu zysku z
poolu.

samolotowego parku panstw socjalistycz-
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Systlem wspolnych wskaznikow efektywnos$ci miedzynarodo-
wych przewozow poolowych miedz rzewozni i j
listycznymi €dzy p znikami socja-

® Wskaznik ogolnego efektu poolu:
— czysty zysk poolowy:
-
P, =3 0f— 3 R
- , oz ” ! i
— jakos$¢ kosztéw poolowych:
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2 D;
2 R}
1]

Wskazniki ogoélnego efektu pc i
Cie.ezkvsriwalentnej. poolu wyliczane s w walu-
Wskazniki efektywnosei j
< poolu dla jednego partnera:
— czysty zysk poolowy (w walucie ekwiwale‘ntn%j):
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— walutowy zysk poolu:
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— gospodarczy walutowy efekt poolu:
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— rentownos$¢ poolu:
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Dr — zysk poolowy i-tego partnera,
ny — zysk w j-tej walucie,
R} — koszty i-tego partnera,
IE{ — koszty w j-tej walucie,
i,- — efekt gospodarczy i-tego partnera w j-tej walucie,
R[’,l" — koszty w walucie wewnetrznej,
Rpy  — koszty niepoolowe ze wspblnie eksploatowanych

linii.
Wychodzgc z ww. przeslanek j: j j
. ; jako jedynej formy, propo-
nowana umowa zyskow i koszto oWl ¢ stwors
B, e tow powinna hy¢ stworzona
= stymulacji wplywu partnerow poolu na zwieks i
Jego efektywnosci, ! B SEpES
— sprawiedliwego i jednakowo efekt i
& . ywnego z ekonomicz-
nego punktu widzenia podzialu zysku i
< oolowe;
partnerami-przewoznikami. Y P e DR

CZQSCI Skladowe zySkO\ B
v 1 kosztow wnoszonyc prze patt-
h Z

Jest to jakosciowo nowy YA i istniej
C ) pool, roznigcy sie od istniejg-
gegoAp_-o‘olu zyskow 1 kosztow Joint Venture albo Joigt
peration Agree‘n}ent: Proponowana umowa poolowa, ktora
nazwano Ekonomicznie Efektywny Pool (EEP) powinna by¢
;\Zglr‘zo‘na na podstawie zyskow i kosztow wmnoszonych w

Cz.eéciami skladowymi z i i 3 i

i sk ! yskow powinny by¢ zyski: z prze-
wozu pasazerow i towaréw, z oplat prowizyjnych, za lt)ech—
rvl‘;;zgzizélhandwlw? obstuge samolotéow, za tankowanie pali-
z samoloty partnera na przeloty po wspolni S-
ploatowanych liniach lub rejsach. ¥ o Tppinls S
th.ysln ‘z _przewoz()w pasazeréw powinny obejmowaé wszy-
stkie zyskl z przewozu, z wylgczeniem zyskéw za ruch pa-
‘shazierfkl drugleJ. strefy walutowej (kraje kapitalistyczne z
alutg 'wymlemalnq). _Je‘gt to podyktowane kosztami pono-
izonyrm pr-'z\ez.prze‘dsmblor‘stwa lotnicze, takze w walucie
'rzla{Jow kap.xt-flhstycznych‘(na wyzywienie pasazerow, remont
éhoctigszers'zvacm'm-aszyn i urzadzen produkcji zachodniej)
z stanowig one nieduz rocen szt 0 ,
ety y p t ogéblnych kosztéow na

Zyskl z oplat prowizyjnych za sprzedaz dokumentow
przewozowych przez jednego partnera na samoloty drugie-
go partnera powinny by¢ ustalone na podstawie umowy
miedzy zainteresowanymi stronami, ze szczegblnym uw-
zglednieniem wielkosci przewozow pasazerskich wg kie-
runkow.

Zyski za techniczng i handlowa obstuge, a takze za starty
i ladowania, ustala si¢ na podstawie stalych stawek, omo-
wionych w umowie EAPT, proporcjonalnie do czestotliwosel
lotow partnerow.

Wlaczenie zyskow za tankowanie paliwa przez samoloty
partnera jest wazne dlatego, ze ceny w roznych panstwach
socjalistycznych nie sg jednakowe.

W skiad kosztéow powinny by¢ wlgczone koszty: tanko-
wania paliwa, technicznej obstugi i napraw glownych sa-
molotéw i silnikow, technicznej i handlowej obstugi samo-
lotow, startow i ladowan, amortyzacyjne koszty wykorzy-
stywanego parku samolotowego, Iacznoscei, koszty zwigzane
z obstuga pasazerow i towarow, koszty oplat prowizyjnych.

Koszty paliwa to koszty tankowania w punktach startu
i ladowania (w celu powrotu), a takze tankowania zwiag-
zanego z przelotem na naprawy glowne, proporcjonalnie
do nalotu godzin na wspolnie eksploatowanych liniach.

Unifikacja samolotowego parku panstw socjalistycznych
w RWPG pozwala na ustalenie wspoOlnych kosztow napraw
gtownych tak samolotow Aeroftotu, jak i samolotow in-
nych socjalistycznych przedsigbiorstw lotniczych, propor-
cjonalnie do nalotu godzin na wspolnych liniach, ktore tak-
ze powinny by¢ wigczone w pool.

Koszty technicznej i handlowej obstugi, startow i lgdo-
wan powinny by¢ formowane na podstawie stawek umowy
EAPT (podpisanej migdzy przedusiqbio-r‘s.tw:a-mi lotniczymi so-
cjalistycznych panstw 15 kwietnia 1963 r.).

Wiaczenie w pool kosztow amortyzacji parku samoloto-
wego wykorzystywanego na wspoblnych liniach nie bylo do-
tychczas spotykane w umowach poolowych, gdyz ustala sig
w nich typy samolotow zblizone pod wzgledem liczby
miejsc pasazerskich i rowng czestotliwose lotow.

Celowe jest wlaczanie kosztow amortyzacyjnych do poolu
socjalistycznych przedsi¢biorstw lotniczych, proporcjonalnie
do nalotu godzin. Loty na wspolnych liniach lotniczych lub
nawet poszczegblne rejsy powinny by¢ realizowane przede
wszystlkim przez te przedsigbiorstwa lotnicze, ktore ponosza
najnizsze koszty amortyzacyjne przeliczone na walute ekwi-
walentng. Jest to motywacja do wzrostu czystego zysku w
poolu i odpowiedniego udzialu kazdego partnera w podzia-
le zysku poolowego. Wigczenie kosztow amortyzacyjnych do
poolu moze takze dodatnio wplynaé¢ na unifikacje struktury
parku samolotowego W socjalistycznych przedsigbiorstwach
lotniczych.

Koszty laczno$ci zwigzane $g Z polaczeniami telefoniczny-
mi, telegraficznymi i telexowymi miedzy przedstawicielst-
wem a przedsigbiorstwem. Wiaczenie tych kosztow w pool
stworzy mozliwos¢ zwiekszenia operatywnoéci we wspol-
pracy miedzy partnerami podczas wypelniania warunkow
poolowych.

Koszty obstugi pasazerow i towarow powinny obejmowac
wszystkie koszty ponoszone przez przewoznika podczas od-
prawy pasazerow i towar6ow na wspolnie eksploatowanych
liniach.

Wiaczenie kosziow aprowizacyjnych w pool stwarza mo-
sliwosé aktywniejszego zwiekszania liczby przewozonych pa-
sazerow, co jest szczegélnie wazne Pprzy niesymetrycznosci
potencjalu pasazerskiego.

Formowanie poolu wg zyskow i kosztow stwarza mozli-
wos¢ _zwiekszenia ogblnego efektu poolu,.a takze zapewnia
spraWIed_liwy podzial czystego zysku poolowego. Czynnikiem
pobudzajacym bedzie jako$é kosztéw. Podziat zysku poolo-
wego proporcjonalnie do wielkoéei i jako$ci kosztéw bedzie
laczylo wszystkich partneréw i wplywato dodatnio na eko-
1}0111}1{6:_ socjalistycznych przedsiebiorstw lotniczych, wspo6lnie
realizujacych przewozy w RWPG.

Ekonomicznie Efektywny Pool (EEP) jest jako$ciowo no-
;&;% Ofgrréméonumqu _h‘andl(’)wej wpelni odpq’wiadajacq za-
; nomiczne) wspolpracy miedzy panstwami socja-
listycznymi.

PRENUMERATA ROCZNA
NAJPEWNIEJSZA FORMA NABYCIA
NASZEGO CZASOPISMA
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Wptyw konstrukcji silnikéw turbinowych

na bezpieczenstwo lotu

Produkowane wspolczeénie lotnicze silniki turbinowe ma-
ja coraz mniejsze masy jednostkowe, co niewatpliwie
Swiadczy o wzrastajgcej doskonaltosci konstrukeji. Uzyskuje
sie to m.in. przez stosowanie nowych materialow konstruk-
cyjnych oraz przez optymalne pod wzgledem wytrzymalo-
Sciowym projektowanie konstrukcji. Drugi z wymienionych
sposobow prowadzi do uré6wnomiernienia rozkladéw napre-
zen w podstawowych cze$ciach silnikow, a przede wszyst-
kim izblizenia ich wartosci do granicy naprezen dopusz-
czalnych w skrajnych warunkach obcigzen. Taki sposob po-
stegpowania narzuca z kolei konieczno$¢ zawezenia pola to-
lerancji wykonawczych oraz stosowania szczegdlnie precy-
zyjnej technologii produkcji.

Niewielkie odchylenie od zalozonej technologii moze staé
sie¢ przyczyng awarii silnika. Szczegédlnie grozne w skut-
kach sg awarie zespolu wirnikowego, ktore z reguly pozba-
wiajg samolot lub smiglowiec napedu. Ponadto w przypad-
kach urwania sie lopatki lub fragmentu tarczy wirnikowej
elementy te sa zdolne do przebicia kadiuba silnika, a tym
samym mogg spowodowac¢ uszkodzenia kadluba samolotu
lub $miglowca i jego instalacji, zagrazajac bezpieczenstwu
lotu.

Awaria zespolu wirnikowego polegajgca na urwaniu sie
ktorejkolwiek czeSci wirujgcej moze mnastgpi¢ nie tylko
wskutek niewlasciwej. technologii wytwarzania. Oprocz
przyczyn, ktore mozna okresli¢ jako technologiczne, nalezy
rowniez wyrozni¢ przyczyny konstrukeyjne i eksploatacyj-
ne.

Do grupy przyczyn konstrukcyjnych nalezy zaliczyé wszy-
stkie miedoskonalosci (wady) konstrukeji, ktéore moga spo-
wodowaC awarig. Za przyczyny konstrukeyjne mozna uznac
m.in. wystepowanie rezonansow drgan czesci lub zespolow
w zakresie roboczych predko$ci obrotowych czy zbyt male
warto$ci wspolczynnikdéw bezpieczenstwa.

Wszystkie mozliwosci zaistnienia awarii wskutek niewlas-
ciwej eksploatacji badz tez przypadkowych zdarzen tworza
grupe przyczyn eksploatacyjnych. Moga nimi by¢ np.: diuz-
sza praca silnika w zakresach rezonansowych predkosci
obrotowych, zassanie do wlotu zanieczyszczen mechanicz=
nych czy wpadnigcie do wlotu duzego ptaka.

Ze wzgledu na bezpieczenstwo lotu, w przypadku wysta-
pienia awarii zespolu wirnikowego wskazane jest, aby skut-
ki tej awarii ograniczyly si¢ wylgcznie do samego silnika,
umozliwiajgc dalsza, cho¢ w ograniczonym zakresie, prace¢
zespolu napedowego. Skrajnym skutkiem moze by¢é awa-
ryjne wylgczenie silnika, co w samolotach wielosilnikowych
nie zagraza w istotny sposéb bezpieczenstwu lotu, a w sa-
molotach jednosilnikowych uniemozliwia bezpieczne lado-
wanie.

Jesli skutki awarii zespolu wirnikowego rozszerzg sie po-
za silnik, istnieje powazne zagrozenie bezpieczenstwa lotu
ze wzgledu na mozliwo$¢ powstania pozaru lub uszkodze-
nia instalacji platowca niezbednych do jego prawidlowego
funkcjonowania, nawet w przypadku niesprawnosci zespo-
-lu napedowego.

Wymienione mozliwosci wystgpienia awarii i potwierdza-
jaca je praktyka eksploatacyjna wskazujg, ze niezbedne
jest prowadzenie badan i analiz majgcych na celu oceng
mozliwego zakresu uszkodzen w przewidywanych przypad-
kach awarii zespolow wirnikowych oraz ocene mozliwosci
ograniczenia skutkéw awarii najbardziej zagrazajacych bez-
pieczenstwu lotu.

Powyzsza analize mozna przeprowadzi¢ np. oceniajac
energie¢ kinetyczng lopatek wirnikowych i tarcz nosnych
przy maksymalnej predkosci obrotowej wirnika.

Warto$é energii oderwanej wskutek awarii lopatki wir-
nikowej czy czesci tarczy nosnej ma decydujacy udzial w
wielkogci ewentualnych uszkodzen pozostalych czesci sil-
nika i platoweca znajdujacych sie na torze przemieszczen
oderwanej czesci. Dla celow poréownawczych przeprowadzo-
no ocene energii czesci wirujgcych: pojedynczych lopatek,
calych palisad lopatkowych oraz tarcz noé$nych kilku wy-
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branych silnikéw turbinowych znajdujacych sie w eksploa-
tacji w naszym lotnictwie.

Energie kinetyczng pior lopatek wirnikowych wyznaczo-
no za pomocg podstawowej zaleznosci:

1
Ey, = ) I o? (1)
gdzie:
o — predkosé katowa wirnika,
I, — moment bezwladnoSci pidéra lopatki wzgledem osi

obrotu wirnika.
Z wystarczajaca dla prowadzonej oceny. dokladnos$cig po-
stuzono sie uproszczonym wzorem:

I. = m,- R2 ™p 3 3
P mp me+ _ST[(L —L8M) +Lsm]
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Rys. 1. Graficzne zestawienie energii Kkinetycznej lopatek
wirnikowych: a) turbinowy silnik odrzutowy o matym ciggu, b)
turbinowy silnik odrzutowy o $rednim ciggu, c¢) turbinowy silnik
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gdzie:
mp — masa piora,
L — dlugos¢ piora,
Lgm — odlegloéé s$rodka masy piora od jego podstawy,
Rsm — promien obrotu $Srodka masy piora.
Na rys. 1 przedstawiono graficznie zestawienie wartosci

energii kinetycznej, jakag majg piora topatek kolejnych stop-
ni sprezarki przy maksymalnej predkosci obrotowej.

W przypadku turbinowego silnika odrzutowego o malym
ciggu (rys. la) znaczacg wartos¢ energii majg piora lopatek
turbiny i stopni wlotowych sprezarki. W turbinowym sil-
niku odrzutowym o $rednim ciggu (rys. 1b) zdecydowanie
najwigksza energie kinetyczng maja piora lopatek pierw-
szego stopnia sprezarki, a nastepnie piora lopatek obu stop-
ni turbiny. Decyduje o tym znaczna masa stalowej lopatki
sprezarki (ok. 0,5 kg) i wzglednie duza predko$¢ obwodowa,
gdyz stopien ten jest stopniem naddzwiekowym. W turbi-
nowym silniku $migtowcowym o matej mocy (rys. 1¢) war-
tosci energii sa o rzagd wielkoSci mniejsze, co wynika ze
wzglednie malych wymiaréow promieniowych zespolu wir-
nikowego i zwigzanej z tym malej masy pior lopatek, po-
mimo poréwnywalnych predkosci obwodowych.

Wartos¢ energii kinetycznej lopatek stanowi istotng in-
formacje o mozliwo$ci przebicia kadluba przez wylamang
lub urwang lopatke. Energia ta w ekstremalnych przypad-
kach jest rownowazna energii kinetycznej poruszajgcego sie
z predkoscig 30--70 km/h motocyklisty, co wystarczajgco
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Rys. 2.'Gyaficzne zestawienie energii kinetycznej stopni turbino-
wych silnikébw odrzutowych: a) o matym ciggu, b) o $rednim
ciggu
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ilustruje potencjalne mozliwosci pidér lopatek do wywoly-
wania znacznych uszkodzen silnikow.

Zespoly lopatki-tarcza majg znacznie wieksze wartosci
energii kinetycznej niz pojedyncze piora lopatek, gdyz su-
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Rys. 3. Wartosci ilorazu energii kinetycznej Egp urwanego piora
topatki i energii E¢ niezbednej do przebicia kadluba w wyniku
$cinania dla kolejnych stopni turbinowego silnika odrzutowego

muje si¢ w nich energia kinetyczna wszystkich lopatek *
tarczy nosnej. Warto$é energii kinetycznej takiego zespolu
wyznaczono na podstawie zaleznosci:

1
Ej. :7(IT+Z'Ip)w2 (2)
gdzie:
Ir — masowy moment bezwladnos$ci tarczy nos$nej wraz
z zamkami lopatek,
Z — liczba lopatek w stopniu.

Na rys. 2 zestawiono przyktadowo warto$¢ energii kine-
tycznej zespolow lopatki-tarcza kolejnych stopni sprezarki
dwoch eksploatowanych w kraju turbinowych silnikéw od-
rzutowych. Na wykresie zaznaczono udzial energii kinety-
cznej wienca lopatek w sumarycznej energii kinetycznej
stopnia. Udziat ten siega 40--80% dla wlotowych stopni
sprezarek, natomiast dla stopni wylotowych 10--40%. W
stopniach turbin udzial energii kinetycznej wienca lopatek
waha sie w granicach 20--60%o.

Wielkoé¢ udzialu energii kinetycznej jest uwarunkowana
okre$long geometrig kanalu przeplywowego, a takze specy-
fikg konstrukecji silnika. Mozna z dostateczng dokladnoscia
przyjaé, ze podzial sumarycznej energii kinetycznej jest
proporcjonalny do stosunku L/R. (gdzie: L — dlugo$¢ piora
topatki, R, — promien zewnetrzny stopnia).

Maksymalng warto$é energii kinetycznej maja stopnie
turbin, ktéorych konstrukcja ze wzgledu na wymogi wytrzy-
matosciowe charakteryzuje sie znaczna masg w poréwna-
niu ze stopniami sprezarek. W dawniej konstruowanych sil-
nikach warto$ci energii kinetycznej zespolow lopatki-tarcza
s znacznie wieksze, co jest rezultatem zawyzonych, w sto-
sunku do wspblczesnych pogladow, wspoélczynnikow bezpie-
czenstwa, a tym samym zwiekszonej masy konstrukcji.
Przykladowo w silniku WK-1 wirnik sprezarki promienio-
wej ma energie ok. 2800 kJ, a wirnik turbiny 2700 kJ. Od-
powiada to wartosci energii kinetycznej samochodu osobo-
wego poruszajagcego si¢ z predkoscig ok. 270 km/h. Jest to
zatem energia, ktéora w przypadku rozerwania sige tarczy
no$nej moze byé przyczyng powaznych uszkodzen silnika
i samolotu, a nawet przyczyna wypadku lub katastrofy.

Czeéé energii kinetycznej oderwanych badZz wylamanych
elementéw wirnikéw jest rozpraszana podczas przebicia
kadluba silnika. Energia ta moze by¢ zamieniona na prace
sil écinania oraz odksztalcenia sprezyste i plastyczne $cian
kadtuba i uderzajgcego w $ciane elementu wirnika.

Ocene wielkoéci energii kinetycznej przejmowanej przez
kadlub mozna przeprowadzi¢ postugujac sie znacznie uprosz-
czonym (w odniesieniu do rzeczywisto$ci) modelem oblicze-
niowym, uwzgledniajacym jedynie $cinanie materialu w
procesie przebicia $ciany kadluba. Zalozono jednocze$nie,
ze uderzajaca o $ciang kadluba masa powoduje wyciecie
fragmentu kadluba o obrysie odpowiadajgcym prostopadle-
mu rzutowi uderzajgcej masy. Praca sil $cinania wyraza
sie wzorem;

]
Er= [ Li-t(x)-[6 — x] dx 3)

o
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gdzie:

L¢ — dlugo$c linii $cinania (obwoéd rzutu masy uderza-
jacej),

7(x) — niszczace maprezenia tngce materialu kadluba,

o — grubo$¢ Sciany kadtuba.

Otrzymana Z powyzsze] zaleznodci energia zuzyta na $ci-
nanie kadluba moze stanowi¢ warto$¢ odniesienia do energii
kinetycznej oderwanych czes$ci wirnika, tj.:

_ Ey
e = —— (1)
E,

Ten bezwymiarowy wskaZznik pozwala na szybkg oceng

mozliwos$ci przebicia kadluba przez wylamane elementy wir-

250
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Rys. 4. Zalezno$¢ minimalnej predkosci przebicia Upin i predkosci ‘

piéra lopatki Uy po przebiciu kadluba w zalezno$ci od stosunku
mas m; Up — predkoS¢ piora przed uderzeniem w kadiub

nikow. Je$li wartosS¢ e Dbedzie znacznie wieksza od jed-
nosci, to prawdopodobienstwo przebicia kadluba jest zna-
czne. Na rys. 3 przedstawiono przykladowe obliczenia wska-
znika e dla kolejnych stopni turbinowego silnika odrzu-
towego o malym ciggu. Do obliczen przyjeto, ze w kadiub
uderza werzcholkiem urwane pioro lopatki, bowiem taki
przypadek uderzenia jest najbardziej niekorzystny ze
wzgledu na minimalng dlugo$é linii $cinania L¢ a wige
gdy straty energii na $cinanie sg najmniejsze. Jak widaé
z zestawienia na rys. 3, potencjalne zagrozenie platowca w
przypadku oderwania si¢ piora topatki stwarza stopien tur-
biny, dla ktérego ¢ =9. Natomiast w sprezarce wskaznik
e waha sie w przedziale 0,70-1,35, co z uwzglednieniem
dodatkowych strat energii na odksztalcenia sprezyste i plas-
tyczne pozwala przyjaé, ze kadlub sprezarki jest dostate-

cznie wytrzymaly na uderzenia oderwanych pior lopatek..

Podobne rozwazania mozna przeprowadzi¢ dla przypad-
ku uderzenia w $ciane kadluba fragmentéw rozerwanych
tarcz no$nych i ewentualnie zwigzanej z nimi czesci wien-
ca lopatek. Jednakze, jak wynika z dotychczas przeprowa-
dzonych analiz i z =zaistnialych przypadkéw awarii tego
typu, odporno$é¢ kadilubow zespolow wirnikowych na ude-
rzenie wiekszych czesci wirnikow jest niewielka. Jedynym
pozytywnym skutkiem jest pochloniecie cze$ci energii kine-
tycznej wylamanego elementu wirnika, co zmniejsza jego
potencjalng zdolno$¢ do powodowania dalszych uszkodzen.

Predkos$é¢ postepowa elementow, ktore przebily kadtub,

mozna oceni¢ bilansujgc energie kinetyczng tych czesci
przed przebiciem i po przebiciu kadiuba, tj.:
Epo = EI: + E; (5)
gdzie:
1
Eko=—2~mp U; — energia kinetyczna wynikajgca z ruchu

postepowego z predkoscia U, oderwanej czeSci wirnika o
masie my,

1
E; = ?(mp + my) U;

ruchu postepowego z predkoscia Uy oderwanej czesci wir-
nika i wycigtego fragmentu $ciany kadluba o masie muw,

E¢ — strata energii kinetycznej na $cinanie $ciany kad-
tuba okre$lona wzorem (3),

mp — masa piora,

mw — masa wycietego fragmentu kadluba.

W powyzszym wzorze pominieto energie kinetyczna ru-
chu obrotowego rozpatrywanych mas, gdyz jest ona mala,
np. dla wzglednie diugich piér lopatek, w skrajnych przy-
padkach, energia ta stanowi 5+17% sumarycznej wartoSci
energii,

— energia kinetyczna wynikajaca z

22

Korzystajac ze wzoru (5) otrzymuje sic zalezno$é, za po-
moca ktorej mozna oceni¢ predkos$é czeéci po przebiciu ka-

dluba:
-~ '"l'
Ui = o A (UZ Ulzl’lill) (6)
my, }—m,u

oraz minimalng predkos$¢ przebicia kadluba przez rozpatry-
wany element o masie mp:

e l// L,-t-6* 53

Otrzymana zaleznosé ob.nczona Jebt bledem wynikajg-
cym z pominigcia strat energii na odksztalcenia sprezyste i
plastyczne, a zatem wyznaczona warto$¢ Upnin bedzie mniej-
sza, a wartos¢ Uk wieksza od rzeczywistych. Z kolei pomi-
niecie energii kinetycznej ruchu obrotowego spowoduje od-
wrotny skutek w odniesieniu do warto$ci Upin 1 Uk obli-
czanych ze wzorow (6) i (6a).

Na rys. 4 przedstawiono wyniki obliczein minimalnej pred-
kosci przebicia i predkosci po przebiciu kadluba w zalez-
nosci od stosunku mas n_u:m,,/mw na przyktadzie poje-
dvnczego piora lopatki. Zalozono jednocze$nie stalg grubosc
$ciany kadiluba i jednakowsg wartos¢ niszczgcych naprezen
tnacych. Iloraz mp/m.,, umozliwia uwzglednienie dowolnego
przypadku uderzenia piora w Sciane kadluba, gdyz dla u-
derzenia czolowo wierzcholkiem piéra m > 8 =10, a np.
dla uderzenia grzbietem proflu m~0,6 = 3,0 Z wykresu
wynika, ze minimalna predkos$¢ przebicia $ciany kadtuba
w przypadku uderzenia grzbietem piora Umin = 150--400 m/
/s, natomiast przy uderzeniu czolowo wierzcholkiem piora
Upmin = 40--70(100) m/s. Predkos$¢ piéra po przebiciu Sciany
kadiuba dazy asymptotycznie do predkosci poczatkowej
Up, jesli uderzenie nastepuje czolowo wierzcholkiem pi6-
ra. Oczywidcie, je$li predkos¢ poczatkowa U, jest bliska
minimalnej predkos$ci przebicia, to predko$¢é po przebiciu
kadluba U jest bliska zeru.

Zalezno$ci te wskazuja, ze pelniejsza ocene mozliwosci
przebicia kadlubéw sprezarek i turbin przez oderwane pié-
ra lopatek lub fragmenty tarcz mozna przeprowadzi¢ anali-
zujac ruch wylamanego piéra lopatki i dokladniej ocenia-
jac warunki uderzenia w kadlub, tzn. predko$ci i poloze-
nia piora wzgledem $ciany kadluba.

(6a)

Przedstawione rozwazania maja na celu uwidocznienie
mozliwos$ci wystapienia awarii oraz wskazanie potencjalne-
go zakresu ich skutkéw. SposOb podejscia do problemu i
prostota stosowanych modeli obliczeniowych moze budzic¢
wsrod specjalistow wiele watpliwosci. Autorzy nie usiluja
propagowac przedstawionej oceny jako choc¢by czesSciowego
rozwigzania problemu przewidywania skutkoéw awarii zes-
polow wirnikowych. Stad powyzsze rozwazania proponujg
traktowa¢ jako przyczynek do dalszych dyskusji i opraco-
wan, gdyz problem ten, ze wzgledu na masowo$¢ uzycia
silnikow turbinowych, powinien by¢ podjety w szerszym
zakresie.

Stosowane dotychczas metody zapobiegania awarii spro-
wadzaly sie zwykle do stwierdzenia faktu uszkodzenia, o-
kreslenia przyczyn i w dalszej dopiero kolejnosci korekt
konstrukeyjnych czy technologicznych, a zwykle — eksplo-
atacyjnych, np. dodatkowych przegladow czy ograniczen za-
kresow pracy silnikéw. Zdaniem autoré6w juz w procesie
projektowania silnika nalezy kompleksowo uwzgledni¢ bez-
pieczenstwo konstrukeji samolotu lub $miglowca w przy-
padkach urwania sie bgdZz wylamania dowolnej czesci zes-
polu wirnikowego. Jest to z pewnoscig zadanie trudne, cho-
ciazby ze wzgledu na przypadkowy charakter przebiegu a-
warii, niemniej dalsze prace w tym kierunku powinny to
zadanie ulatwi¢. Autorzy byliby wdzigezni Czytelnikom za
wyrazenie swych uwag na temat poruszonego w artykule
problemu.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

PWS U-6 — pierwszy projekt samolotu towarzyszqcego

Mgr ANDRZEJ MORGALA

Klasa samolotow towarzyszgcych, czyli obserwacyjno-
-lgcznikowych, byla owocem polskiej mysli technicznej.
Narodzona w latach dwudziestych, stanowila niejako nasza
specjalno$é. Dopiero pod koniec nastepnej dekady poja-
wily sie w innych krajach samoloty o zblizonych wtlasci-
wosciach. Prawdopodobnie konstruktorzy tych maszyn ko-
rzystali w niektorych przypadkach z polskich doswiadczen
w tej dziedzinie. Podstawowym kierunkiem dzialania bylo
tutaj stworzenie ekonomicznego samolctu uslugowego, zwig-
zanego organicznie z dzialaniem operacyjnym i stanowia-
cym jego ,,0ko” i ,jucho” o przedluzonym zasiggu dziala-
nia.

Na przelomie 1933/34¢ r. Departament Aeronautyki
MSWojsk. oglosil warunki techniczne, jakim powinien od-
powiada¢ nastepca popularnego Lublina R-XIII. Zgloszono
kilka projektow, w tym: PWS U-6, PWS Z-7, PWS M-8
i RWD-14. Projektem nie zrealizowanym, ale zaslugujacym
na uwage byla konstrukcja inz. Antoniego Uszackiego z Po-
dlaskiej Wytworni Samolotow, czyli PWS U-6. W PWS
podwojne oznaczenie stosowano dla projektow opracowa-
nych indywidualnie z inicjatywy samych konstruktorow,
majacych jednak dzialaé, w przypadku akceptacji, pod
egida wytworni macierzystej.

PWS U-6 byl interesujgcy nie tylko ze wzgledu na no-
woczesng, starannie opracowang sylwetke wzorowang na
eleganckim prototypie PWS-19, ale roéwniez ze wzgledu na
zastosowanie po raz pierwszy w tej klasie zakrytej kabiny
zatogi. Dotychczas w samolotach towarzyszacych oslony ka-
bin byly traktowane jako przeszkoda ograniczajaca pole
widzenia obserwatora. Zaloga zbyt odslonigeta byla jednak
narazona na dzialanie silnych przeciggéw, co powodowalo
nader czeste przypadki przezigbien. Znalazlo to odbicie w
raportach lekarzy lotniczych i w publikacjach w prasie fa-
chowej. Ze wzrostem predkosci lotu powstala koniecznosé
zastosowania oslony kabiny zalogi, aby radykalnie popra-
wié warunki bezpieczenstwa i higieny lotu.

Projekt samolotu U-6 byl juz opisywany w ksigzce ,Pol-
skie samoloty wojskowe 1918--1939”. Obecnie wigcej miej-
sca poswigeimy samej kabinie, ktéra w znacznej mierze
stanowila o oryginalno$ci konstrukeji. Dla zapewnienia

korzystnych warunkow pracy zalogi zaprojektowano oslone
kabiny typu polotwartego. Pilot i obserwator znajdowali
si¢ pod wspdélnym oszkleniem, przy czym cze$é $rodkowa
kabiny pilota byla

umozliwiajgca wejscie do ruchoma,

Rys. 1. Ostona kabiny zalogi w samolocie PWS U-6 — widok od ty-
tu: 1 — oslona kabiny pilota przesuwana do tylu na rolkach, 2 —
otwierane okna wiatrochronu — hamulce aerodynamiczne
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z zakrytqg kabing zatogi

przesuwana do tylu na rolkach. Dla ulatwienia wejscia do
kabiny pilota lewa burta byla otwierana jak drzwiczki ku
dolowi. Oslona nad kabing obserwatora byla stata z dwo-
ma ruchomymi okienkami po bhokach. Calkowicie oszklona
ostona ulatwiala widoczno$¢ z obu miejsc zalogi. Tyt ka-
biny byl otwarty, przy czym konstrukcja ramy igczyla sie
z obrotnicg tylnego ruchomego k.m. Zaleznie od warunkow
obserwator mogt zajmowaé miejsce pod ostong lub na zew-
natrz przy stanowisku k.m. Dla samolotu U-6 przewidzia-
no specjalnie przystosowang obrotnice o niespotykanym
ksztalcie podkowy, majgcg kompensator Vickersa. Warun-

/

Rys. 2. Schemat sterowania wiatrociHronem 2z obu kabin zalogi;
rysunki zostaly opracowane na podstawie oryginalnych $wiatioko-
pii z projektu U-6 wykonanego pod koniec wrze$nia 1934 r.: 2 —
wiatrochron z triplexu wychylany przez pilota lub obserwatora,
3 — dzwignia w kabinie pilota uruchamiana przy lgdowaniu polo-
wym, 4 — dzwignia w kabinie obserwatora (z mozliwos$cig blokady
polozenia) uruchamiana przy strzelaniu z k.m.

ki widocznosci do przodu poprawiono przez zastosowanie
zwezonego 1 Scienionego plata przymocowanego do niskie]
piramidki ma kadlubie. Widok do spodu pod kadlub byl
ulatwiony dzieki zastosowaniu owalnego przekroju kadluba
znacznie zwezonego w cze$ci ogonowej. Na oslonie kabiny
zwracalo uwageg pomyslowe cho¢ proste w istocie urzg-
dzenie, majgce spelnia¢ dwojaka funkcje¢ uzytkowag. W tyl-
nej cz¢s$ci oslony po bokach stanowiska obserwatora znaj-
dowaly sie dwie ruchome oszklone powierzchnie, sterowa-
ne w locie sprzezonymi dzwigniami znajdujgcymi sie zarow-
no w kabinie pilota, jak i obserwatora. Mialy one przede
wszystkim pelni¢ funkcje wiatrochronu wytwarzajgcego
cien aerodynamiczny podczas-obstugi k.m. w locie. Przy
lgdowaniu mozna bylo wykorzystaé¢ je jako hamulec aero-
dynamiczny, zwigkszajacy opadanie, a zarazem skracajgcy
podejscie do wybranego miejsca w terenie.

Szkice konstruktorskie pokazujgce rozwigzanie ostony
kabiny oraz sposob sterowania wiatrochronem przedstawio-
no na rys. 1 i 2. Rysunki zostaly wykonane w koncu wrze-
$nia, 1934 r.

Projekt samolotu PWS U-6, jakkolwiek prezentujacy sie
bardzo korzystnie, nie zostal zrealizcwany. Wprowadzone
pozniej do uzytku wersje rozwojowe R-XIIID i F oraz now-
szy samolot RWD-14(LWS) Czapla mialy nadal otwarte ka-
biny zalogi. Dopiero zbudowany i oblatany 4 lata po6zniej
samolot LWS-3 Mewa otfrzymal zakryta kabine zapewnia-
jaca zalodze wilasciwe warunki do wykonywania zadan ob-
serwacji i korygowania ognia artylerii. Zaprojektowany
o wiele wczes$niej U-6 byl niewgtpliwym prekursorem na-
stepnej generacji samolotéw towarzyszacych.
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Smiglowce cywilne w Chinach. TLiA, t.
XLI, 1986, nr 1, 5. 4

Przedstawiono zakupy $miglowcow doko-
nane przez chinskie lotnictwo cywilne oraz
produkcje licencyjng i nowe propozycje li-
cencji.
SIrAFIEJ W.: Uwagi o locie odwroconym
scybowca. TLIA, t. xLl, 1986, nr 1, s. 4
uvkreslono obcilgzenia szypowcow, na Kilo-
rych mozna wykonywac peing akrobacje.
rrzedstawiono wnioski doiyczace projek-
Lowanla szybowcow dopuszczonych do lo-
tu plecowego.

GRAFFSTEIN J.: Wyposazenie pilotazowo-
-aawlgacyjue na pokiladzie pasazerskiego
samotvitu omae-ldo. TLIA, t. XL, 1Ye6, nr 1,
8. 4

W artykule opisano wyposazenie pilotazo-
wo-nawiligacyjne znajdujgce slg na pasazer-
skim samolocie BAe-146, koncentrujgc sie
na rozmieszczeniu poszczegolnych urzgdzen

_i funkcjach, jakie speiniajg podczas lotu.

Uwzgledniono sposOb wspoipracy pilota z
wymienionymi urzgdzeniami 1 systemami
sygnalizacjl 1 ostrzegania zwigzanymi z ty-
m1 urzgdzeniamil.

LEWANDOWSKI J.: Propozycja nowej u-
mowy poolowej mi¢dzy przewoznikami lot-
nicznymi. - TLiA, t. XLI, 196, nr 1, s. as
W artykule przedstawiono Krotkg anali-
z¢ dziatajacej umowy handlowej miedzy
LOT-em 1 Aeroftotem. Przedstawiono do-
datnie przestanki do stworzenia jednej for-
my umowy poolowej dla przewoznikow
krajow socjalistycznych. Autor podal sys-
tem wspolnych wskaznikow efeklywnosci
przewozow, a takze czgsci skladowe zyskow
1 kosztéw wnoszonych w pool.

LAGOSZ M., SZCZECINSKI S.: Wplyw
konstrukcji silniké6w turbinowych na bez-
pieczenstwo lotu. TLiA, t. XLI, 1985, nr 1,
s. 20

‘W czasie eksploatacji lotniczych silnikow
turbinowych zaarzajg sie awarie polegaja-
ce na urwaniu sie pojedynczych 1lopatek
wirnikowych bgdz wigkszych czgsci zespo-
16w wirujgcych., Skutki tych awarii z re-
guly stanowig zagrozenie bezpieczenstwa
lotu, a nawet mogg by¢ przyczyng wypad-
ku lotniczego. W artykule podjeto probe
oceny, w jaki sposoOb niektore cechy kon-
strukcyjne mogg wplywa¢ na  wielkosc
uszkodzen silnikow oraz ewentualnie kad-
lubow samolotow i $miglowecow w przy-
padkach tego typu awarii.

MORGALA A.: PWS U-6 — pierwszy pro-
Jjekt samolotu towarzyszacego z zakrytg ka-
bing zatogi. TLiA, t. XLI, 1986, nr 1, s. 23
Przedstawiono konstrukcje ostony kapiny
samolotu PWS U-6 projektowanego w 1934 r.

CONTENTS

Civil hellcopters in Chma. TLiA, vol. XLI,
1986, No. 1, p

Hclmopter purchases made by Chinese
civil aviation as well as licence produc-
tion and new licence proposals have been
presented.

STAFIEJ W.: Remarks on the inverted
flight of a glider. TLiA, vol. XLI, 1986,
No. 1, p. 4

The loads of gliders, on which full aero-
batics can be performed, have been defi-
ned. Conclusions related to designing of
gliders to be approved for inverted flights
have been given.

GRAFFSTEIN J.: Pilotage and navigatio-
nal equipment on the board of the BAe-
-146 passenger aircraft. TLiA, vol. XLI,
1986, No. 1, p. 7

Te pilotage and navigational equipment
installed on the BAe-146 passenger aircraft
has been described in this article, with
the main focus being put to location of
individual devices and to functions they
fulfil during flight. The method of pilot’s
co-operation with these devices as well as
with the entire warning and monitoring
systems which are connected with them,
has been taken into consideration.

LEWANDOWSKI J.: A. proposal of a new
pool-type agreement between air carriers.
TLiA, vol. XLI, 1986, No. 1, p. 18

A brief analysis of a trade agreement
being in force between LOT and Aeroflot
has been given in this article. Good rea-
sons for the need to work out a universal
form of the pool-type agreement for air
carriers of the socialist countries have
been presented. The author has proposed
a system of common factors to evaluate
the transport efficiency and defined the
components of profits ans expenses to be
pooled.

cd. na II s. okt.
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Z DZIALALNOSCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK

Plenarne zcbranie Sekcji Lotniczej SIMP

14 listopada 1985 r. odbylo sie plenarne
zebranie Zarzgdu Sekcji Lotniczej ZG SIMP,
po$wiecone gloéwnie sprawom organizacyj-
nym, omowieniu pracy zespotow Sekeji
oraz projektowi planu pracy Zarzadu Sek-
cji Lotniczej ZG SIMP na 1986 r.

Na poczatku zebrania czlonkowie Zarzg-
du wuczcili chwilg ciszy pamigé zmartych
w obecne] kadencji kolegow: A. Ablamo-
wicza 1 W. Zaremby.

W zwigzku z wyjazdem stuzbowym za
granice na diuzszy czas przewodniczgcego
Sekeji kol. A. Misiorka oraz czlonka Pre-
zydium Kkol. Z. Prochota i $miercig Kkole-
gow A. Ablamowicza i W. Zaremby do-
konarno stosownych zmian w skladzie Za-
rzgdu Sekeji. W wyniku giosowania jed-
nomyslnie wybrano na przewodniczacego
Sekcji Lotniczej kol. J. Lewitowicza, do-
tychczasowego wiceprzewodniczgcego Gek-
cji. Na wiceprzewodniczacego Sekcji po-
wolano kol. T. Kurcyka, a funkcje se%re-
tarza powierzono kol. H. Dgbrowskiemu.
Dokooptowano do Prezydium kol. J. Ma-
ryniaka oraz do Zarzgdu — kol. K. Sa-
tera.

Nastgpnie kol. przewcdniczacy zespoiow
Sekcji poinformowali Zarzad o pracy zes-
potow w biezgcej kadencji.

Kol. Z. Kodlubaj omowil prace Zespolu
Smiglowcowego. Z ciekawszych prac moz-
na wymieni¢ zorganizowang z inicjatywy
czlonkéw Sekeji, wspolnie z WIML, kon-
ferencje nt. ,,Bezpieczenstwo lotow’. Kon-
ferencja odbylta sig w Swidniku w stycz-
niu 1985 r. z udziatem 120 osOb zaintere-
sowanych tg wazng problematykg. Zorga-
nizowano 5 odczytéw fachowych, w tym
2 z udzialem =zaproszonych specjalnie pre-
legentdéw zagranicznych. Zespdlt 1 Sekcja
sprawujg opieke nad druzyng harcerska
o specjalno$ci $émiglowcowej ze szkoly
podstawowej w Skoczowie (woj. plockie).
W Zespole Szko6l Technicznych przy WSK
PZL-Swidnik jest organizowany corocznie
konkurs nt. znajomo$eci literatury lotni-
czej. Zesp6l i Sekcja $ci§le wspolpracujy
z Aeroklubem Robotniczym WSK-Swidnik.
Waznym elementem w Kkultywowaniu tra-

dycji lotniczych jest opieka Zespolu nad
grobami inz. 2. Pulawskiego, patrona
WSK-Swidnik, oraz wybitnego pilota P.

Zolotowa. Za dzialalno§¢é spoleczng uzys-
kano 4 honorowe odznaki SIMP (2 bra-
zowe 1 2 srebrne). Zespét planuje zorga-
nizowanie w 1986 r. spotkania ,okragiego
stotu” nt. ,,Maly $miglowiec — =zagadnie-
nia rozwoju $migtowcow’’.

Kol. Antoszezyk przedstawil proble-
matyke prac Zespolu Silnikowego. Na
uwage zastuguje opracowana i wystana do
kot Sekcji oraz lotniczych zespoildow pro-
blemowych ankieta nt. , Kierunek rozwoju
lotniczych zespolow mnapedowych”. Zespol
przewiduje organizacje w 1986 r. i 1987 r.
obrad ,,okraglego stolu” nt. zmniejszenia
zuzycia paliwa, nowoczesnych metod ba-
dan i automatyzacji produkeji napedow
lotniczych.

Kol. W. Blaszczak z Zespotu Platowco-
wego poinformowat o zarganizowaniu
dwoch  spotkan  dotyczacych  problemow
technicznych biezacej produkeji Zakladu.
Zwrocit uwage na grozny w skutkach od-
plyw mtodej kadry z Dbiur konstrukeyj-
nych wskazujac, ze jedng z przyczyn jest

ograniczenie rozwoju konstrukcji wlas-
nych.
Kol. K. Kunachowicz poinformowal, ze

Zesp6l Awioniki i Osprzetu Lotniczego zor-
ganizowal 3 specjalistyczne spotkania nt.
awionika 1 osprzetu lotniczego na 36 Sa-
lonie Lotniczym w Paryzu w 1985 r. Zes-
pot przygotowuje organizacje 2 spotkan
nt. nawigacji w lotnictwie wojskowym.

Wazny problem kadr dla lotnictwa poru-
szyl kol. J. Maryniak =z Zespolu Dosko-
nalenia Kadr. W planie dzialania Zespolu
jest wtgczenie si¢ do programu analizy
studiow podyplomowych, struktury wykia-
déw i kadry realizowanego w szerokim
zakresie specjalno$ci inzynierskich w Zes-
pole ds. Doskonalenia KXadr (inzynierow)
KNT-NOT.

[}

Kol. M. Michalski z Zespolu Eksploata-
cji poinformowal, ze jego Zespol zorgani-
zowal 2 spotkania nt. eksploatacji sprzetu
lotniczego.

Kol. T. Roznowski
twa Spraw Osobistych

z Zespolu Rzecznic-
i Socjalnych poin-

formowat zebranych o podjeciu staran o
wydanie 3 ksigzek kol. A. Ablamowicza
oraz o istotnym osiggnieciu, Jakim bylo

zalatwienie renty specjalnej dla jednego
z kolegdébw lotnikoéw z Bielska-Biatej. Za-
\

apelowal do zebranych o przekazywanle
Zespolowi informacji o kolegach znajduja-
cych si¢ w trudnych warunkach zycio-
wych.

Znaczgcym osiggnieciem Zespolu Historii
i Muzealnictwa bylo uzyskanie decyzji
przydzielenia hangaru na Bemowie w War-
szawie dla przysziego Muzeum Lotnictwa
o profilu wojskowym. Zabezpieczono cen-
ne zbiory lotnicze po inz. W. Lei, umiesz-
czajgc je w Muzeum Techniki w Warsza-
wie. W zorganizowanym wspolnie z PTHT
i Muzeum Techniki NOT historycznym
sympozjum naukowym pt. ,Polska lotnicza
dziatalno$¢ techniczna podczas okupacji”
uczestniczylo ponad 100 osob.

W dyskusji nad propozycja planu pracy
na 1936 r. podkre$lono celowo$¢ utrzyma-
nia dotychczas sprawdzonych form dzialal-
nodci, takich. jak np. spotkania dyskusyj-

_ne ,okragtego stolu” dotyczgce wybranych

problemoéw techniki lotniczej. Najblizsze
spotkanie, eotyczace sprzetu szybowcowego
do masowego podstawowego szkolenia, za-
planowano na styczen 1966 r.

Spotkanie u Sekretarza Generalnego SIMP
i NOT

29 listopada 1985 r. Sekretarz Generalny
SIMP i NOT kol. K. Wawrzyniak przyjat
delegacje Zarzgdu Sekcji Lotniczej SIMP

w skiladzie: przewodniczacy kol. J. Lewi-
towicz, wiceprzewodniczgcy kol. T. Kroli-
kiewicz, sekretarz kol. H. Dabrowski.

Przewodniczgcy Sekeji kol. J. Lewitowicz
przedstawil globwne punkty planu dziatania
Zarzadu oraz problemy nurtujace $rodowi-
sko lotnicze. Kol. K. Wawrzyniak z zycz-
liwos$cig odniést sie do spraw Sekcji, pod-
kre§lajac te jej inicjatywy, ktoére miaty
znaczgcy wplyw na dzialalno§¢ naszego

Stowarzyszenia, oraz wskazal te kierunki
dzialalno$ci spolecznej, ktore nalezy roz-
wijacé.

Spotkanie uptynelo w serdecznej, kole-
zenskiej atmosferze. Na zakonczenie spot-
kania kol. K. Wawrzyniak przekazal Sek-
cji zyczenia sukcesbéw w dzialalno$ci spo-
tecznej dla lotnictwa oraz zapewnil, ze po-
dobnie jak dotychczas dzialalno$§¢ ta beg-
dzie popierana‘ przez wiladze SIM® i NOT.

H. Dgbrowski

Sekcja Eksploatacji Maszyn i Urzadzen Technicznych przy Zarzadzie Glownym oraz Oddziat Warszawski SIMP
organizujg w pazdzierniku 1986 r. ogélnopolskg konferencje ,.Eksploatacja’86” z udzialem go$ci zagranicznych. Tema-
tyka konferencji powinna zainteresowaé nie tylko eksploatatoréow i uzytkownikéw, lecz roéwniez konstruktorow i tech-
nologbw maszyn i urzgdzen technicznych.

Zainteresowani, ktorzy chceieliby otrzymaé blizsze informacje o kosztach uczestnictwa i terminie konferencji, sg
proszeni o pisemne zgloszenie (z podaniem nazwiska i adresu) do Oddzialu Warszawskiego SIMP,
go 3/5, 00-043 Warszawa, z dopiskiem ,,Eksploatacja ’86”.

ul. Czackie-
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