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PROTOTYPY

ICA IAR-35 ® Rumunia @

Zawodniczy szybowiec akrobacyjny

W zwigzku z planami wznowienia migdzynarodowych
zawodow w akrobacji szybowcowe]j konstruktorzy z ru-
munskiej wytworni platowecow Interprinderea de Construc-
tii Aeronautice (ICA) w Braszowie zaprojektowali szybo-
wiec akrobacyjny IAR-35. Zewngtrzne rézni si¢ on od
wecezedniejszych rumunskich szybowcéw o raczej delikat-
nym wygladzie mocnymi prostymi ksztaltami i usterze-
niem wysokosci umieszczonym blisko nasady statecznika
kierunku zamiast na jego szczycie. Nowy uklad usterze-
nia, podobnie jak inne zmiany w uksztaltowaniu szyboweca,
byly podyktowane wzgledami wytrzymaltosciowymi i aero-
dynamicznymi. Szybowiec ma catkowicie metalowa kon-
strukcje, przy czym kadlub jest poiskorupowy. Kabina,
zapewniajaca pollezacg pozycje pilota, jest zakryta jedno-
cze$ciowa, odchylang oslong. Srodkowa prostokatna czesé
plata jest zaopatrzona w klapy, ktéore mogag wychylaé sie
w sposéb roéznicowy wspomagajac lotki oraz w hamulce
aerodynamiczne na gbérnej i dolnej powierzchni. Czesci
zewnetrzne, z lotkami, maja obrys trapezowy i sa zakon-
czone maltym, odchylonym do dotu ,skrzydetkiem”. Pro-
stokatne usterzenie wysoko$ci z Kklapkami wywazajgcymi
podparte jest pojedynczymi zastrzalami. Zaopatrzone w
hamulec kolo gléwne jest chowane, kolko ogonowe — sta-
le. Szybowiec obliczony jest na wspolczynniki obcigzen
+8 i —1.

IAR-35 wykonal pierwczy lot na poczatku 1985 r. Wy-
kazuje on podobno dobre wlasciwosci w locie odwroco-
nym. Pierwsze seryjne szybowce mialy byé wyproduko-
wane w polowie 1936 r.

Dane techniczne

Rozpietosé 12,00 m
Dlugosé 6,02 m
Wysokose 1,34 m
Powierzchnia nos$na 10,80 m?

Shorts Tucano ® Wlk. Brytania @

Samolot treningowy dwumiejscowy

21.03.1985 r. brytyjskie sily lotnicze RAF wybraly jako
samolot treningowy brazylijski Embraer EMB-312 Tucano,
ktory ma zastgpowaé samoloty Jet Provost.

Aby sprosta¢ postawionym zadaniom uznano, ze samolot
musi otrzymacé¢ silnik o mocy 820 KW (1100 KM) zamiast
560 kW (750 KM), a konstrukcja ma by¢é wzmocniona, aby
zywotno$¢ zmeczeniowa wynosila 12000 h. Roéwnoczesnie
wysunigto postulat dodania podkadlubowego hamulca
aerodynamicznego oraz dostosowania wnetrza kabiny za-
logi do wymagan RAF. Produkcje powierzono wytworni
Shorts. RAF zamodwil 130 samolotow.

Prototyp samolotu Shorts Tucano zostal zbudowany w
wytworni Embraer w Brazylii i oblatany 14 lutego 1986 r.
Samolot otrzymat silnik turbo$miglowy Garrett TPE 331-
-12B o mocy 820 kW, ktéory pozwolil na zwigkszenie
wznoszenia i predkosci na malych wysokosciach. Samolot
ma wlasciwosci pilotazowe nasladujgce samolot odrzutowy.

Dane techniczne

Rozpigtosc 11,28 m
Dlugosé 9,86 m
Wysokosé 3,40 m
Powierzchnia nosna 19,40 m?2
Masa wlasna ok. 1900 kg
Masa catkowita (do akrobacji) 2650 kg
Masa calkowita norm. ok. 2800 kg
Osiagi nie podane

Wspolczynnik obc. dop. +7/—3,5

Masa wlasna 210 kg
Masa startowa 330 kg
Maksymalna predkosé¢ dopuszezalna 400 km/h
Opadanie przy predkosci 61 km/h 0,85 m/s
Doskonalosé . 28

w. K.
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Burza wokét krakowskiego Muzeum Lotnictwa

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Nie ma takiego zlego, co by na dobre nie wyszlo. Przez
wiele lat wszelkie alarmy w sprawie krakowskiego Mu-
zeum Lotnictwa 1 Astronautyki byly jak przystowiowy
groch o Sciane. Nie bylo sily, ktéra poruszylaby zaréwno
kierownictwo Muzeum, jak 1 jego wladze zwierzchnie
i spowodowala ratowanie butwiejgcych juz eksponatéow
w nieogrzewanych i nadmiernie ciasnych pomieszczeniach
nadzorowanych przez niewspélmiernie malg w stosunku
do zadan liczbe pracownikéw Muzeum. Nieliczna kadra
Muzeum, bardzo skgpe $rodki finansowe i brak mozli-
wosci uzyskania dodatkowych pomieszczen — tworzg sy-
tuacjg niemal beznadziejna.

Prawie wszyscy przyzwyczaili sie do tego, ze w spra-
wach Muzeum Lotnictwa i Asironautyki nic sig¢ nie da
zrobi¢, a eksponaty niszczejg z roku na rok coraz bar-
dziej. Kierownictwo Muzeum walczylo i walczy o to, aby
degradacja eksponatéw odbywala sie jak najwolniej. Mo-
zliwosci ich renowacji byly bardzo ograniczone. Gdy :za-
braklo energii do zmobilizowania ludzi, pomocy spolecznej
i $rodkéw rzeczowych oraz finansowych dla ratowania
eksponatéw, skorzystano z propozycji obcej pomocy. Jest
{o niewgtpliwie dowodd wilasnej nieudolnosci i braku dzia-
tania. Muzeum Komunikacji i Techniki z Berlina Zachod-
niego, stwierdziwszy, ze w Krakowie marniejg eksponaty
niemieckiego pochodzenia, zaproponowalo swg pomoc. Po-
czgtkowo mialo to obejmowaé wyremontowanie samolotu
Albatros L.101 na wystawe poswigcong migdzynarodowym
Challenge’om lotniczym. Samolot ten mial byé przekaza-
ny w depozyt do Berlina Zachodniego w zamian za re-
mont wybranego przez krakowskie Muzeum samolotu Al-
batros L.30 (BIIa) uzywanego przez polskie lotnictwo. W
przypadku slwierdzenia pozytku z tej proby, mogly byé
prowadzone dalsze remonty na tej samej zasadzie. Ozna-
czalo to jednak przekazanie w depozyt do Berlina Za-
chodniego pewnej liczby eksponatéw niszczejgcych w ma-
gazynie krakowskiego Muzeum. Rozpoczeto tez rozmowy
w. sprawie wymiany znajdujgcego sie¢ u nas kadluba sa-
molotu rekordowego Messerschmitt Me 209 na znajdujgcy
si¢ w Turcji polski PZL P.24, ktéry zachodnioberlinskie
muzeum stara sie¢ nabyé od Turcji. W szczegblno$ci tran-
sakcja ta bylaby dla nas korzystna. Na poczgtku 1986 r.
zostalo zawarte pierwsze porozumienie z muzeum zachod-
nioberlinskim i wiosng pierwsze dwa samoloty wyslano
do Berlina Zachodniego. Jednak do depozytu nie zostal
przenaczony AlbatrosL.101 z lat miedzywojennych (z
1933 r.), lecz znacznie cenniejszy Jeannin Stahltaube
sprzed I wojny Swiatowej (z 1913 r.). Tu trzeba zauwazyé,
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ze wérdod eksponalow wymagajgcych rekonstrukeji sg za-
rowno samoloty o ogoélnoswiatowej wartosci historycznej,
pochodzgce sprzed I wojny Swiatowej (np. francuski An-
toinette), jak i samoloty budowane w latach miedzywo-
jennych, przedstawiajace duzg warto§¢ dla Niemcoéw, a
znacznie mniejszg dla nas. Niestety nie uczyniono takiego
podziatu i mnie wustalono, jakich eksponatéw krakowskie
Muzeum nie moze sie pozbywaé., Gdy latem 1986 r. prasa
podala wiadomo$é o wywozeniu eksponatéw do Berlina
Zachodniego oraz dodatkowsg wiadomos$é o ofiarowaniu
Holandii przez Ministerstwo Kultury i Sztuki samolotu
Fokker Spin z 1913 r. ze zbioréw krakowskich, woéwczas
w prasie ukazalo sig wiele artykuléw alarmujgcych, ze
trwoni sie cenne zabytki muzealne.

Burza, ktora powstala wok6t niszczejgcych eksponatéw
Muzeum Lotnictwa i Astronautyki w Krakowie, ma dwa
aspekty. Po pierwsze zauwazono krytyczng sytuacje Mu-
zeum i zaczeto szukaé z niej wyjscia. Wladze zwierzchnie
zauwazyly potrzeby finansowe Muzeum, za$ instytucje lot-
nicze wysunely propozycje udzielenia pomocy. WSK PZL-
-Warszawa Okecie podjelo sie remontu samolotéw PZL
P.l1lc i Biicker Jungmann., Zapewne WDSL w Deblinie
i LOT tez nie odmoéwiag pomocy. Jednakze remont ekspo-
natobw muzealnych tylko wowczas bedzie realny i pozy-
teczny, gdy zostang spelnione nastepujgce warunki:

1. Zostanie opracowana dokumentacja rekonstrukcji, re-
montu i renowacji samolotéow, Eksponatom brakuje wielu
elementéw. Brakujgce i uszkodzone cze$ci muszg byé zre-
konstruowane zgodnie z ich pierwotnym wyglagdem. Trze-
ba zrekonstruowaé¢ wnetrza kabin i tablice przyrzadéw.
Samoloty muszg by¢é odmalowane zgodnie z ich pierwot-
nym wygladem. Prawie wszystkie powojenne naprawy
i odmalowywania eksponatéw byly wykonywane bez zwra-
cania uwagi na zachowanie autentyzmu samolotéw. Do ta-
kich ,renowacji” juz wiecej nie mozna dopuscié. Niezbed-
ne jest utworzenie fachowych zespoldw (przy muzeum,
jakiej§ spoéldzielni czy ZORPOT), ktére przygotujg doku-
mentacje¢ remontowg. Bez dokumentacji zweryfikowanej
przez historykéw lotnictwa (a tacy wchodzili dotychczas
w sklad Rady Muzeum) nie mozna przystapié do remontéw.

2. Remonty musza byé wykonywane wlaSciwymi mate-
rialami i farbami. Nie nalezy stosowaé materialéw innych
niz stosowane w czasach powstawania danego samolotu.
Nie mozna zmieniaé barw malowania samolotéw ani szcze-
gbldbw malowania. Wiele samolotow w krakowskim Mu-
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® Obok zakupOw najnowszego sprzetu w
USA, Europie Zachodniej i ZSRR, zreorga-
nizowany transport lotniczy nie stroni od
samolotow uzywanych. Towarzystwo lotni-
cze z siedziba w Szanghaju Kkupilo 5 Boein-
gbw 707 z zamiarem obstugi przy ich uzy-
ciu linii wewnegtrznych. (A. et C. 1105)

FRANCJA

® 31 grudnia 1985 r.
bylo 1758 szybowcéw oraz 199
holujacych. (A. et C. 1104)

@® Okoto 700 samolot6w amatorskich z 12
krajow wziglo udziat w zlocie i rajdzie
zorganizowanym przez francuskg Organiza-
cj¢ Sportéw Lotniczych (Le Reseau du
Sport de I'Air), pod ktorej opieka znajdu-
ja sle rowniez konstruktorzy amatorzy lot-
niczy. (Flight Int. 4025)

@ Zapowiedziano wprowadzenie, od 1
stycznia 1987 r., nowej oplaty portowej, z
ktorej finansowane bedg przedsigwzigcia i
§rodki zapobiegajjce terroryzmowi lotnicze-
mu w portach lotniczych Francji. (Flight
Int. 4024)

® Pozary las6w w 3 departamentach, w
jednym tylko tygodniu lata 1986 r., pochto-
nely 4 ofiary w ludzlach, 200 domostw i
8000 ha lasow. Jak zwykle w ich gaszeniu
braly udziat samoloty — przystosowane do
tego celu Canadair CL-215 (6), DC-6 (2) i
Grumman Tracker (2). Wskazano na nie-
wystarczalno$é tych srodkow, zresztg nieco
przestarzalych: 19 lipca jeden DC-6 ulegt
katastrofie powodujgc $mieré 4 czlonkéw
zalogi. Personel Securité Civile, ktoéra m.
in. wykonuje zadania gaszenia pozaréw la-
sobw z powietrza, grozil z tego powodu
strajkiem. Jak sie przypuszcza, podpale-
nia laséw s nowg formg terroryzmu. (A.
et C. 1105)

® Uzyskaly homologacje nowe spodnie
przeciwprzecigzeniowe do kombinezonu pi-
lotow samolotéw naddzwiekowych — Aera-
zur Typ 820. Charakteryzujg sie¢ komorami
pneumatycznymi nowego typu. Sg znacznie
efektywniejsze 1 wygodniejsze od uzywa-
nych dotychezas. Uzywajg ich m.in. piloci
do$wiadczalni latajacy na samolocie Dassa-
ult-Breguet Rafale. (A. et C. 1106)

zarejestrowanych
samolotéw

HISZPANIA

@® Linie lotnicze Iberia i Deutsche Luft-
hansa (RFN) uzgodnily mozliwo$é utworze-
nia wspélnego, regionalnego towarzystwa
do przewozbébw czarterowych (A. et C. 1103)

HOLANDIA

@ Fokker zamierza uruchomié¢ produkcejg
samolotéw F-50 i F-100 w USA. Koniecz-
no$é¢ przeciwstawienia sie (na tym terenie)
silnej konkurencji Boeinga 1 jego nowej
filii de Havilland Canada wymagaé¢ bedzie
jednak duzej liczby zamoéwien ze strony
kontrahentéw zza Atlantyku. W 1987 r. o-
czekuje sie decyzji co do rozwoju przediu-
zonej wersji Fokkera 100, (A. et C. 1105)

@ Trwa konkurs na odrzutowy wojskowy
samolot treningowy. Rozwaza sie wybor
Alpha Jet (Francja-RFN) lub Hawka (W.
Brytania). Zapowiedziano, ze samoloty wy-
branego typu bgdg produkowane na licen-
cji w Indiach. (A. et C. 1105)

INDIE

INDONEZJA

® Kolejnym samolotem komunikacji lo-
kalnej nowej generacji, ktory bedzie przeo-
brazony w samolot wigkszy (po ATP.-42
i Dash-8) bedzie hiszpansko-indonezyjski
CN.235.. Na Salonie Lotniczym w Dzakarcie
zaprezentowano makiete szes¢dziesieciomiej-
scowej modyfikacji tego samolotu, oznaczo-
nej CN-260. (A. et C. 1104)

@® Zapowiedziano rozwéj samolotu trans-
portowego ATRA-9 1 mozliwo$¢ udziatu
w nim Boeinga (USA), MBB (RFN) i Fok-
kera (Holandia). (A. et C. 1106)

® Prawdopodobnie Chiny dostarczyly
partie samolotow mysliwskich J-7. (A. et

C. 1107)
@ Armia powietrzna otrzymala rozkaz

zniszczenia drég startowych na pokgtnych
lotniskach w lasach Amazonii, ktére stuzy-
ly przemytnikom narkotykéw (A. et C.
1105)

IZRAEL

® Kolejne zaskoczenie przemystu lotni-
czego RPA: po niedawnym rozpowszech-
nieniu informacji o wilasnym $miglowcu
bojowym (podejrzanym o duze podobien-
stwo do francuskiego SA.319 Alouette III),
w sierpniu 1986 r. zaprezentowano publicz-
nie prototyp odrzutowego samolotu bojowe-
go Cheetach. Skonstruowano go w tej sa-
mej wytworni Atlas Aircraft Corp., przy
wspOtpracy inzynierow izraelskieh. Ocenia
sie, ze uzyto ok. 50% elementéw [rancu-
skiego Mirage III, pozostale oraz sylwetka
samolotu majg wiele wspdlnych cech z
izraelskim TAI Kfir, jednak awionika i sy-
stemy uzbrojenia sa Konstrukcji wlasnej.
Eksperci poludniowoafrykanscy uznajg
Cheetah za poréwnywalny do MiGa-23, kto-
remu jest on przeciwstawiony. Nie ujaw-
niono doktadnych danych. (A. et C. 1105)

USA

® Duza sensacje wywollnla katastrofa, 13
lipca 1986 r., niezidentyfikowanego (oficjal-
nie) samolotu w lasach Kalifornii. W $rod-
kach masowej informacji podejrzewa sie,
ze jest to samolot Lockheed F-19 — mysli-
wiec zbudowany wg technologii Stealth
(niewykrywalny przez radary). W kata-

cd. na s. 6

lej wspolpracy,

wysungé na pierwsze miejsce postulat

zeum jest pomalowanych niezgodnie z pierwotnym wygla-
dem. Remont ma przywraca¢ pierwotny wyglad ekspo-
natu, a nie przerabia¢ go na co$ innego. W zasadzie naj-
wlasciwszym rozwigzaniem byloby utworzenie przy kto-
rym$ z warsztatbw remontowych dzialu specjalizujgcego
sig w remontach eksponatow muzealnych. W Czechosto-
wacji uczynily tak wojskowe warsztaty remontowe w Tren-
czynie.

3. Remonty eksponatéw muzealnych sg dog$é¢ drogie. Su-
my przyznawane dotychczas na dzialalno$é¢ krakowskiego
Muzeum sg za male. Nalezy stworzyé mozliwosé udziela-
nia pomocy finansowej przez przedsigbiorstwa lotnicze.
Pomocne byloby, aby w tym celu powstalo Towarzystwo
Przyjaci6l Muzeum Lotnictwa i Astronautyki.

Drugi problem wymagajgcy spokojnego 1 rozsadnego
rozpatrzenia, to sprawa wspoélpracy z zachodnioberlinskim
Muzeum Komunikacji i Techniki. Trzeba rozwazyé zakres

wymiany Me 209 za PZL P.24 oraz ustalié liste najcenniej-
szych eksponatow, ktérych w zadnym przypadku nie na-
lezy si¢ pozbywaé¢ oraz liste tych eksponatéw, ktorych
remontem nie jesteSmy zainteresowani. Woéweczas dopiero
mozna rozwazy¢ sprawe remontu eksponatéw w Berlinie
Zachodnim za wypozyczenie (danie w depozyt) niektérych.
Musi to jednak by¢ rozwazane bez emocji, a przy rzetel-
nym zestawieniu strat i korzysci.

Miejmy nadzieje, ze halas wokél krakowskiego Muzeum
Lotnictwa i Astronautyki obudzil tych, ktérzy mogg temu
muzeum pomoéc oraz ze zostang podjete wielorakie dzia-
lania, majgce na celu uratowanie eksponatow. A do te-
go nie wystarczg same remonty eksponatéw. Potrzebne
sq takze pomieszczenia na ekspozycje i magazyny, a tak-
ze zwigkszenie zalogi Muzeum, gdyz jest ona za mala w
stosunku do posiadanych zbiorow i prowadzenia niezbed-
nych prac przy nich,
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strofie zgingt pilot. Wedlug dziennika Wa-
shington Post, US Air Force dysponuja juz
15 samolotami tego typu, w ktbre wyposa-
zono jednostki stacjonujgce w Nellis Air
Force Base. Wspomniano takze o zmniej-
szeniu kredytow na rozwoj tego samolotu.
(A. et C. 1105 i 1106)

® 17 sierpnia 1986 r. Boelng dostarczyl
5000. odrzutowy samolot transportowy. Byl
nim B-737-300, ktérego odbiorcg i uzytkow-
nikiem sg holenderskie linie KLM., W 31-
-letniej historii produkcji i dostaw odrzu-
towych cywilnych samolotéw transporto-
wych (28 pazdziernika 1955 r. dostarczono
B.707-120) dostarczono: 980 Boeingbw 707/720,
1832 B.727, 1275 B.737, 654 B.747, 109 B.757 i
150 B.767. Tempo produkcji w zakladach
Boeinga wynosi obecnie 14 samolotéw mie-

sigeznie. (A. et C. 1105)
@ Kolejne, przelomowe wydarzenie w
rozwoju technologii: 20 slerpnia 1986 r.

rozpoczeto préby w locie $miglowentylato-
rowej jednostki napg¢dowej General Elec-
tric UDF (Un-Ducted-Fan). Zamontowano
ja w miejsce prawego silnika samolotu
Boeing 727-100, ktory stuzy jako latajgce
stanowisko badawcze. Trwajgcy 67 min
pierwszy lot, na wysokosci 6000 m i z
predkoscig 550 km/h, rozpeczal sie i zakon-
czylt w centrum badawczym General Elec-
tric w Mojave (Kalifornia). (A. et C. 1106)

® W pazdzierniku 1986 r. mial rozpoczaé¢
préby w locie eksperymentalny statek po-

Zmiany Srednich cen jednosilnikowych

W niniejszym zestawieniu wzigto pod u-
wage ceny nastepujgcych samolotow (w
nawiasach -— ceny z ostatnich notowan we
frankach francuskich i ich daty):

Robin DR.250 (108 000 1967), DR.2202+2
(72 000 — 1970), DR.221 (76 000 — 1970), DR.253
(128 000 — 1972), DR.315 (82 000 — 1970), DR.340
- (128 000 1973), DR.380 (134 000 1973),
DR.300/108 (102 000 — 1973), DR.300/120 (106 000
— 1973), HR.100/200B (119 000 — 1972), HR.100/
1210 (148 000 1976), DR.400 2+2 (176 000 —
1979), DR.400/120 (428 000 1985), DR.400/140
(127 000 — 1975), DR.400/140B (181 000 — 1978),
DR.400/160 (500 000 — 1985). DR.400/180 (520 000
1985), HR.100/250 (278 000 1978), HR.200/
/100 (74 000 — 1977), HR.200/120 (77 000 — 1977)
R.2100 (90 000 — 1978), R.2112 (106 000 — 1980),

R.2160 (104 000 — 1979), R.1180TD (282 000 —
1982)
Socata MS.880B (83000 — 1973), MS.883

(57 000 — 1971), MS.887 (53 000 — 1972), MS.892
(78 000 — 1973), MS.893 (88 000 — 1973), MS.894
(68 000 — 1975), GY.80 (85000 — 1972), ST.10
(128 000 1971), Rallye 100 (128 000 — 1979),
Rallye 110 (134 000 — 19€0), Rallye 150 (120 000
— 1979), Rallye 180 (195000 — 1981), MS.235
(211 000 — 1981), TB.9 (216 000 — 1982), TB.10
(270 000 — 1982)

Cessna-Reims F.150 (111 000 — 1977), F.172/
/145 (69 000 — 1967), ¥.172/150 (134 000 Y 1973),
FR.172 (176 000 1976), F.17TRG (260 000

— 1978), FA.150 (84 000 — 1977), F.152 (368 000
— 1985), TF.172M (165000 — 1876), F.17T2N
(525 000 — 1985), FR.172XP (292 000 — 1981),

F.AT2RG (640 000
-~— 1981)

Piper PA .28-140 (147 000 1978), PA.28/161
(516 000 1985), PA.28/180 (195 000 1977),
FPA28-180R (141 000 — 1968), PA.28/200 (288 000

1984), TFR.182RG (443 000
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wietrzny Sikorsky RSRA (X-Wing). Jest to
$miglowiec, ktorego wirnik glowny zatrzy-
mywany jest po wzniesieniu si¢ na zgdang
wysoko$é, a jego lopaty pelni¢ bedg rolg
statych powierzchni no$nych w locie po-
ziomym. Wowezas RSRA napgdzany bedzie
silnikami turboodrzutowymi. Program ba-
dan w locie ma trwaé¢ 15 miesigeey. (A. et
C. 1105)

® W dniach od 31 sierpnia do 7 wrze§-
nia 1986 r. odbywala sie w Farnborough
kolejna, organizowana co 2 lata, Miedzy-
narodowa Wystawa Lotnicza Farnborough
International ’86. Organizatorem bylo Sto-
warzyszenie Brytyjskich  Przedsiebiorstw
Lotniczych (Society of British Aerospace
Companies). W tegorocznej wystawie wzig-
la udziat rekordowa liczba ok. 600 wy-
stawcow z 24 krajow (dla poré6wnania: w
1984 r. bylo ich 530, a w 1982 r. — 480),
do ktérych dyspozycjl oddano powierzchnig
275000 m:. Najwigcej wystawcOw zapre-
zentowalo sie z W. Brytanii (250), USA
(78) i Francji (50). 150 statkOw powietrz-
nych zaprezentowalo 15 panstw: Belgia,
Brazylia, Finlandia, Francja, Hiszpania, Ho-
landia, Indonezja, Kanada, RFN, Szwajca-

W. BRYTANIA

ria, USA, Wielka Brytania, Wlochy §
ZSRR. 30 spo$roéd nich zaprezentowano po
raz pierwszy, przy czym najwigkszg atrak-
cjg wsér6d nowosci byly eksperymentalne
samoloty bojowe: francuski Dassault-Bre-
guet Rafale i brytyjski British Aerospace
EAP (Experimental Aircraft Programme).
W kazdym z 5 pierwszych dni, przez 2,5 h,
odbywaly sie pokazy w locie; wielki, ga-
lowy pokaz, trwajgcy 3,5 h, zorganizowano
w dniu otwartym. (Flight Int. 4025, A. et
C. 1105 i 1106)

@® Trzymiesigczne opéznienie w realizacji
programu brylyjsko-wloskiego $Smiglowca
Westland-Agusta EH-101, (A. et C. 1105)

ZSAR

@ Po raz pierwszy dokonano oficjalnego
pokazu (na forum miedzynarodowym) sa-
molotu MiG-29. Eskadra czterech tych sa-
molotéw ztozyta kurtuazyjng wizyte w
Finlandii. (A. et C. 1104, Air Int. z 12.07.
1986)

N\

STATYSTYKA LOTNICZA

samolotéw sportowych i turystycznych

we Francji w latach 1966 =1985

IS} &
(=] Q
2 600 o
&
3 1 / 2
g A
@ [
[ | -
" 500 r£S
% AN
Oy
R
. 1/ 7/ p
| 7
/.-/ / /
/7
400 i 4
7d
17
i
i S <
VA
sty \“6‘
Fad &
300 il -
&5 o A
i L e s
IN, g s o
2l / \\ 1.’/// /, ‘?
/ > / v
4 7 '
F i
200 g ','// L
TN pournief
i
s,
,"e,.
T T T T T T T T T T | T T T T T T T T —
1966 67 68 69 T0 T 72 73 14 15 76 7T7 18 19 80 81 82 83 84 85 ;
ata
— 1977), PA.28-200R (198 000 — 1973), PA.28/ WA.81 (68000 — 1977), CE.43 (162000 — 1974)
/201 (875 000 — 1984), PA.38/112 (218 000 — 1983) Fournier RF.3 (44000 — 1966), RF.4 (68 000
Wassmer WA.40A (100000 — 1968), WA.41 — 1972), RF.5 (96 000 — 1973), RF.6B (90 000
(102000 — 1969), WA.4/21 (132000 — 1969), — 1977)

WA.51 (76 000 — 1973), WA.52 (85000 — 1974),
WA.54 (124 000 — 1977), WA.80 (65000 — 197%),
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Samoloty i smigtowce na Farnborough’86

W poprzednim numerze TLiA podano informacje o naj-
nowszych typach samolotéw zaprezentowanych na miedzy-
narodowej wystawie lotniczej w Farnborough w WIlk. Bry-
tanii, Nizej zaprezentowano nowe kierunki w rozwoju sa-
molotéw, wzrost kooperacji przemysitu lotniczego, $mig-
towce i troche danych o produkcji.

Kierunki rozwoju

Aerobus A.320 ma by¢ 150-miejscowg odmiang rozwojo-
wa produkowanych seryjnie samolotow A.300 i A.310.
Pierwszy lot prototypu tego samolotu jest spodziewany
1 marca 1987 r. Aby wyprobowaé cyfrowo-aktywny (kom-
puterowy) system sterowania tym samolotem, wykonano
dos$wiadczalny egzemplarz A.320 fly-by-wire. System kom-
-puterowy tego samolotu jest tak zaprogramowany, ze sa-
molot nie moze ulec przeciggnigeciu i przecigzeniu i nie
moze byé sterowany nieprawidlowo. Podczas pokazdéw za-
demonstrowano wprowadzanie samclotu w rézne niebez-
pieczne sytuacje, z ktérych on sam zawsze wychodzi.

A.320 rozpocznie nowy etap w rozwoju samolotéw pasa-
Zzerskich. Wytwoérnia otrzymata zamoéwienia na 134 egz.
A.320 oraz opcje na 133 egz.

Rys. 1.
1987 .

Aerobus A.320, ktéry ma wykonac¢ pierwszy lot wiosng

Rys. 2. MD-91X ze S$miglowentylatorami

.

Rys. 3.

Boeing 7J7 ze $miglowentylatorami

Drugim kierunkiem rozwoju samolotéw pasazerskich jest
zastosowanie do napedu $miglowentylatoréw, czyli wielo-
platowych $migiel napedzanych silnikami turbinowymi,
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Rys. 4. Stuzbowy EMB 123 z pchajgcymi s$migtami

Rys. 5. Prototyp Piaggio P180 Avanti o ukladzie kaczki

Rys. 6.

Chinski treningowy FT-7 (MiG-21U)

probowanych juz na latajgcej hamowni (samolocie Boeing
727). W opracowaniu znajdujg sie Boeing 7J7 i McDonnell
Douglas MD-91X z takim napedem, ktoére majg by¢ do-
starczane od 1992 r. Nowy rodzaj napedu ma daé ok.
40%0 oszczednosci paliwa.

Trzecim kierunkiem jest uklad Kkaczki, ktéry zaczyna
by¢ stosowany w klasie samolotow stuzbowych, czego przy-
kladem s3 oblatywane w 1986 r. prototypy samolotéow
Beech 2000 Starship I i Piaggio P.180 Avanti. Z ukladem
tym konkuruje uklad tradycyjny, ktérego reprezentantami
byly: prototyp brytyjskiego samolotu stuzbowego Chices-
ter-Miless, czy model brazylijskiego turbo$miglowego sa-
molotu EMB-123 ze $miglami pchajgcymi.

Kooperacja wytworni i krajow

Licencje byly znane od =zarania lotnictwa. Samoloty
Wright i Bleriot byly budowane juz w latach 1910--1911
w kilku krajach. Natomiast wspélne konstruowanie oraz
koprodukcja, czyli wykonywanie elementéw w rbinych
krajach, sg stosowane na szerszg skale dopiero od 25 lat.
Pierwszy byl samolot Transall zbudowany we wspélipracy
Francji i RFN, nastepnie Concorde, Alphina Jet, Tornado
i in. Coraz wieksze koszty konstruowania i préb oraz ob-
nizanie sie kosztéw produkcji w miare wydtuzania sig¢ se-
rii zmuszajg wytwornie lotnicze do wspélpracy miedzy-
narodowej.

Europejski aerobus A.300, bedgcy gtéownie dzielem prze-
mystu francuskiego, zachodnioniemieckiego i brytyjskiego,
byl préba obrony przed tworzgcym sie monopolem prze-

i TLiA 1987 nr 3



myslu amerykanskiego na samoloty pasazerskie. Prym
wiodt Boeing, a towarzyszyly mu Lockheed i Douglas. W
ostatnich latach Lockheed wycofal sig z produkcji samo-
lotéw pasazerskich, a zamoéwienia na Douglasy spadly, co
ograniczylo mozliwos$ci tworzenia przez te wytwoérnie no-
wych typéw. Na Farnborough®rewelacjag byla wiadomosé,
ze McDonnell Douglas rozpoczyna wspbiprace z europej-
skim Airbusem. Dzi§ bowiem na zachodnim rynku samo-
lotow pasazerskich licza sig¢ juz tylko Boeing i Airbus.
Brytyjska wytwoérnia Shorts i kanadyjska de Havilland
Canada nawigzaly wspélprace i wspoélnie sprzedaja swe sa-
moloty. Shorts buduje male samoloty transportowe, de
Havilland — wigksze. Wspoélnie dysponujg juz pewng licz-
bg samolotéw 19- do 80-miejscowych. Samolotem pasa-
zerskim BAe ATP z silnikami turbo$miglowymi PW 124
zainteresowatl si¢ radziecki przemyst lotniczy, gdyz istnieje
zapotrzebowanie na 1000 takich samolotéw. Przemyst ra-
dziecki przygotowuje jednak samolot tej klasy Ii-114.
Chiny rozwijajg wspblprace z innymi krajami. Oproécz
produkcji licencyjnej francuskiego $migltowca Dauphin 2
pod oznaczeniem Z-9 (Zhi-9), chinski przemyst lotniczy
podejmuje produkcje drzwi do kabiny oraz grodkowej
czgs$ci plata do brytyjskiego samolotu pasazerskiego Shorts
360 (samolot ten kupujg Chiny). Od 1979 r. wytwoérnia w;
Szanghaju wykonuje drzwi podwozia do McDonnell Doug-
las MD-82, a od 1987 r. ma rozpoczg¢ montaz zamoéwio-
nych 25+40 samolotéw MD-82. W Xian budowane sg
drzwi do samolotu Boeing 737, a majg by¢ tez wykonywa-
ne stateczniki pionowe. Przemysl amerykanski i chinski
ma wspolnie modyfikowaé samoloty Boeing 727-200 przez
wymiane silnikébw na nowocze$niejsze. Wraz z przemyslem
japonskim przemyst chinski przystepuje do projektowania
70-miejscowego samolotu pasazerskiego. Przemyst brytyj-
ski uczestniczy w modernizacji ' chinskich samolotéw woj-
skowych., Wytwérnia Flight Refuelling wyposaza bom-
bowce H-6 (I1-28) i szturmowce A-5C w urzgdzenia do
tankowania w locie. Wytwoérnia GEC Avionics wyposaza
samoloty myéliwskie F-TM (MiG-21) i treningowe FT-7 w
awionike i ekran wskaznikéw (HUD). Przemyst chinski

planuje wspodiprace z firmg ‘Rolls-Royce, aby z istniejgce-

go silnika RB550 uzyskaé silnik o mocy 1470 kW (2000 KM)
do projektowanych samolotéw pasazerskich 40- i 75-miej-
scowych. Samodzielnie przemyst chinski opracowuje pro-
jekty samolotéw wojskowych: dwusilnikowego odrzutowe-
go treningowego, turbo$miglowego treningowego, dwumiej-
scowego mysliwskiego i dwusilnikowego naddzZwiekowego
bomboweca.

Rys. 7. Wiostowa koncOéwka lopaty Lynxa

Rys. 8.

Makieta $miglowea

Westland-Agusta EHI01
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Rys. 9. AS 365 Phanter

Rys. 10. Model $miglowca NH90

Zakupy.i zamowienia

Interesujgce sa tez informacje o zakupach poszczeg6l-
nych typoéw samolotow. Wlosko-brazylijski samolot sztur-
mowy AMX, ktérego prototyp znajduje sie¢ w proébach,
zostal zamoéwiony przez lotnictwo wloskie (187 szt.) i bra-
zylijskie (79 szt) w wersji z silnikiem RR Spey 807, za$
Argentyna zamierza zamowi¢ wersje z silnikem GE F404.

Lotnictwo brytyjskie zamoéwilo 62, a amerykanskie 328
samolotéw szturmowych pionowego startu Harrier GRS,
budowanych w wytworni McDonnell Douglas jako AV-8B
Harrier II. Hiszpanski przemyst lotniczy ma zamoéwienia
na 130 odrzutowych samolotéw treningowych C-101 Aviojet
i ponad 120 na transportowy CN-235 (realizowany wspol-
nie z przemyslem indonezyjskim). Dostarczono juz i za-
moéwiono 400 lekkich samolotow transportowych C-212
Aviocar.

Brazylijski przemyst lotniczy zbudowal 500 samolotéw
rolniczych Ipanema, 130 {reningowych EMB-312 Tucano
(ma zamowienia na 80 i opcje, czyli wstepne kontrakty
na 70, a ponadto w WIk. Brytanii z licencji bedzie zbudo-
wanych 130 szt.). Na samolot pasazerski EMB-120 Brasilia
uzyskano 59 zamoéwien i 90 opcji.

Szwajcarska wytwornia Pilatus sprzedala 380 samolotéw
treningowych PC7 Turbo Trainer i uzyskala zamoéwienia
na 100 treningowych PC-9 (z tego 67 dla Australii, budo-
wanych tam z licencji).

Brytyjska wytwoérnia Shorts sprzedala dotychczas 150
lekkich samolotéw transportowych Skyvan, 180 Shorts 330
i otrzymala zamoéwienia na 130 Shorts 360 (80 juz dostar-
CZOonho).

Francuska wytwornia Aerospatiale sprzedala 1600 $mig-
lowcoéw Ecureil, w tym dostarczyla juz 900 w wersji jed-
nosilnikowej AS 350 i 350 w wersji dwusilnikowej AS 355.
Wyprodukowano 300 egz. $miglowca Dauphin 2 i 1200 egz.
Smiglowca Gazelle.

Amerykanska wytwornia Robinson zbudowala 500 lek-
kich $miglowcéw R-22. Obecna produkcja wynosi 8 szt.
na miesigc.

Zachodnioniemiecka wytwoérnia Grob
dwumiejscowych motoszybowcow G-109.

Sprzedano dotychczas 1070 brytyjskich samolotéw Brit-
ten Norman NB2 Islander. Brytyjska wytwornia Westland
sprzedala dotychczas 330 $miglowco4w Lynx oraz 300 Sea
King wraz z odmiang Commando.

Brytyjska wytwornia British Aerospace dostarczyla 550
z budowanych 930 myS$liwsko-szturmowych samolotéow
Tornado, 300 treningowych Hawk, 49 pasazerskich BAe 146
(z 71 zamoéwionych), ok. 600 z 632 zamoéwionych stuzbo-
wych odrzutowych BAe125 i ponad 100 z zaméwionych
117 samolotéw stuzbowych Jetstream.

Brytyjskie sily lotnicze RAF rozwazaja zakup amery-
kanskich samolotéw wczesnego wykrywania Boeing E-3
AWACS zamiast brytyjskich Nimrod AEW 3. Wytwérnia

zbudowala 200
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Grumman proponuje zastosowanie wyposazenia od swego
samolotu E-2C Hawkeye na samolocie Nimrod. Stworzy to
wersje Hawkrod, co pozwoli na wykorzystanie dotychcza-
sowych prac nad samolotem Nimrod.

Smiglowce

Na wystawie nie pokazano zadnego nowego prototypu
$miglowca. Nowocsciami byly nowe wersje oraz modele
i makiety projektow. Rewelacjg byl rekord predkosci
400 km/h osiggnigety 11 sierpnia 1986 r. na $miglowcu
Lynx z lopatami o poszerzonych (wiostowych) koncowkach.
Wirnik z tym rodzajem lopat, nazwany BERP, bedzie sto-
sowany na nowych sSmiglowcach budowanych przez wy-
twornie Westland. Drugg nowoscig bylo to, ze wytwdr-
nia Westland podejmie w 1987 r. produkcje¢ licencyjna
$miglowcow wojskowych Sikorsky S-70A Black Hawk pod

Rys. 11, RTM322

Sikorsky S-70 z silnikami

oznaczeniem WS-70. Pierwsze zmontowane WS-70 majg
byé gotowe w kwietniu 1987 r. Na zamoOwienie wytworni
Sikorsky jeden WS-70 wyposazono we francusko-brytyj-
skie silniki RTM 322; zaprezentowano go w Farnborough.
Sikorsky chce zaproponowaé wersje morska Black Hawk
z tymi silnikami marynarce USA. Na wystawie pokazano
makiete 30-miejscowego $miglowca Westland-Agusta EH-
-101, ktérego prototyp ma wykonaé¢ pierwszy lot w dru-

Rys. 12,

Sikorsky 2z wirnikoskrzydiem X
Wszystitie fot. Show Duaily, Flight Show Daily

typu

gim kwartale 1987 r. Westland, Agusta, Fokker i CASA
przystepuja do opracowania smiglowca mysliwsko-sztur-
rowego Tonal, dla ktorego za punkt wyjscia przyjeto Smig-
lowiec Agusta A-129 Mangusta. Natomiast Westland, Ae-
rospatiale, Augusta, Fokker i MBB opracowujg koncepcje
$miglowca transportowego i morskiegzo NH-90.

Wytwornia Aerospatiale zaprezentowala bojowg odmiane
$migtowca Dauphin?2 oznaczona SA 365M Panther, nape-
dzang silnikami TM333. Lopatki wirnika i glowica tego
Smiglowca po pojedynczym przestrzale pociskiem 7,62 lub
12,7 mm moga jeszcze pracowaé przez 10 h. Kadlub wy-
trzymuje uderzenie o ziemie z predkoscig T m/s, zas fotele
z predkoscig 15 m/s, co zapewnia bezpieczenstwo zalodze.

Wioska Agusta pokazala szerokokadilubowsg odmiane
¢migtoweca A109, ktory moze wykonywaé zadania sztur-
mowo-desantowe.

Amerykanska wyilwornia Bell zaprezentowala odmiang
bojowg $miglowca Ranger oznaczona Bell 406 CS (Combat
Scout) oraz wojskowag odmiane $miglowca Bell 412 (ozna-
czong Bell 412 AH) uzbrojong w wiezyczke podkadlubowg
z k.m. 127 mm oraz w 19 pociskéw rakietowych.

19 sierpnia 1986 r. wytwoérnia Sikorsky zakonczyla bu-
dowe prototypu samolotodmigltowca ze skrzydiem X, ktore
stuzy jako wirnik do startu i lgdowania oraz po zatrzy-
maniu jako skrzydlo w locie samolotowym.

cd. ze 8. 24
ZUSAMMENFASSUNGEN

GLASS A.:
auf der Farnborougun’gé-Ausstellung.
XLI1I Jhrg., 1987, H. 3, S. 4

Die Aussteliung in Farnborough gibt
eine Ubersicht uber die Entwicklungsrich-
tungen von Flugzeugen ilir die zivile Luft-
fahri, tiber die Bestellungen und neue Ini-
tiativen in der Kooperation, uber die Her-
stellung von Flugzeugen sowie uber neue
Versionen und Entwirfe von Hubschrau-
bern.

Flugzeuge und IHubschrauber
TLiA,

GLIWA M.: Ein Beispiel der Anwendung
von statistischem Methoden zur Bearbei-
tung und Analyse der Versuchsergebnisse.
TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 3, S. 7

In dem Aufsatz wird ein Beispiel der
Anwendung neuzeitlicher statistischer Me-
thoden zur Analyse der Messergebnisse
der Korngrosse von Austenit im heiss ver-
formten Stahl 18H2N4WA angefihrt.

STAFIEJ W.: Belastungsfaktor der Segel-
flugzeug-Tragfliche bei verschiedenen Zu-
stdnden Iim stationdren Flug. TLiA, XLII
Jhrg., 1987, H. 3, S. 16

Die Ermittlung der Belastung der Trag-
fldche eines Segelflugzeuges bedarf einer
Analyse von vielen Flugzustdnden, die fir
diese Fluggeridie eigenartig sind. In dem
Aufsatz werden die Methoden der Ermitt-
lung dieser Belastungen beim Entwerien
der Segelflugzecuge behandelt.
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CZARNECKI K., GRACZYK M.: Klassifi-
kation der 'Tragiihigkeit der Fiugplaiz
~-Fahrbahndecke mit der ACN-PCN-Metho-
de (III). TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 3, S. 18

Im 3. Teil des Aufsatzes wird die Er-
mittlungsmethode der zu der Gruppe ,te-
chnische Beurteilung” angerechneten PCN-
-Zahlen erdrtert.

OSTAPKOWICZ M.: Militirische Flugmo-
tore der USA und Westeuropas. TLiA, XLII,
H.3, s.21

Es werden eine Charakteristik der ame-
rikanischen und westeuropdischen Firmen
fiir Flugmotorenbau gegeben, sowie einige
Motore fur Militdrflugzeuge dargestellt.

Der Aufsatz wird durch eine Aufstellung
von Daten westeuropédischer Motorenwerke
und ¢ gegenwdértiger militdrischer Motore
ergdntz.

GLASS A.: Polnische Sperrballons aus den
Jahren 1942 und 1943. TLiA, XLII Jhrg.,
1987, H. 3, S. 22

Es werden die Geschichte der Entste-
hung, die Konsiruktion, die technischen
Daten, sowie der Verlauf der Versuche-
mit den Sperrballons P.1 und VLA.48, die
von polnischen Konstrukteuren in Gross-
britanien in den Jahren 1942 und 1943 er-
baut wurden, erorter.

COAEPXAHMNA

TJISICC A.: CamoliieTs! M BEPTOJETHI HA BBICTADKE
B @apudopo’86. TJIuA, T. 42, 1987 r., Ne 3, c. 4

Quucanst HAmpasJICHUA TEXHHUYCCKOro pa3sBHTHA
IPAKAANCKUX CAMOTETOB, HOBLIC HHHIMATHBLEL B o6ia-~
CTH KOooNnepauud, 3aKa3bl M IPOU3BOJACTBO CaAMOJIETOB
a TAKXE HOBBIC BAPDHAHTHLI ¥ NPOCKTHLI BEPTOJICTOR, MO~
Kasaunoie Ha BhicTaBke B PapubOpO.

TJIMBA M.: Ilps MCp nprMEHCHHS CTATACTH4HECKHX MeTO~
noB st o6paboTKM I anaiH3a pelyJbLTATOB HCCIeCw
pammit. TJInA, 1. 42, 1987 r.,, Ne 3, ¢. 7

,[lilc TC l'lpH!Vle IIPHMEHCHMS CAMEIX COBPEMEHHBIX
CTATHCTHYECKHX METOJNIOB [IJisi JHAJIM3A Pe3yNLbTATOB
M3MEPEHHIl BEJIMYHMHBI 3€PHA AYCTEHMTA W nedopmit-
posanuoil B ropsyeM cocrosamui cranu 18H2U4A.

CTADEN B.: KosbdunuenTsl Harpy3cn Kpblia nianepa
HA PA3HBIX PEKMMAX ycTanoBHBuerocst nojera. TJInA,
1. 42, 1987 r., Ne 3, c. 16

OnpeneneHne Harpy3ok Kpblia ruiaepa Tpebyer
AHANIM3A MHOIHX PEXKHUMOB HOJIETA, XAPAKTEPHBIX IS5
ninanepa. B cratse onmcasnl crocobur OINpPEeICIACHHS
HArPY30K, NPUMEHsEMBIC [PH [POEKTHPOBAHMK IUIA-
HEPOB.

YAPHBIIKU K., I'PAYBIK M.: Kuaccndurauust po-
MyCKAEMBIX Y/I€NBHBIX HATPY3OK Q2DO/IPOMHBIX MOKpBI-
Thit merogom ACH-PCH (111 c.). TJIuA, 1. 42, 1987 r.,
Ne 3, ¢. 18

B Tperbeif 4acTH CTAaTbH OMHCAH METOA Olpeierne-
nus yncen PCH, BXonsiiux B rpynny «TEeXHHYECKOMN
OLEHKM».,

OCTAIIKOBMY M.: Boeunble asnamsuratesd CIHIA
u crpan 3anaauoii Esponst. TJIHA, 1. 42, 1987 1., Ne 3,
21

c.

Cratps Jnaer Xapaktepuctuky ¢upm n3 CIIA
¥ 3ananuoit EBponbi, BLINyCKAIONIMX aBHaJBUTATENH
M ONHUCBIBAET HEKOTOphIC M3 npurareneir, CraTes co-
OEPXKAT Takxke Tabnymupb! JanHBIX JIBHTaTeeCTPONTENb-
HbIX 3aBojioB 3amannoii EBponsl a Takie cOBPEMEHHBIX
BOCHHBIX ABHANBHIATENCH..

TJISICC A.: IToabckie a’'POCTATBI 3AIPAKICHAT M3
1942 u 1943 r. TJInA, 1. 42, 1987 r., Ne 3, c. 22
Vxasana HMCTOpWA MOCTPONHKH, KOHCTPYKUHS, TeX-
HHYECKHME OaHHBIC M XOI HCHBITAHWH 22pOCTAaTOB 3a-
rpaxiaesuss P.I u VLA .48, noCTpOSHHBIX NONBCKEMH
Koncrpykropamu B BenuxoOpuranum B 1942 w 1943 1.
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Przykliad zastosowania metod statystycznych

do opracowania i analizy wynikéw badan

Dr inz. MARIAN GLIWA

Instytut Mechaniki Precyzyjnej
Oddzial w Warszawie

Kazdy pomiar jest zdarzeniem losowym i pomiary tej
samej wielkosci daja rozne wyniki. Rozbieznosci w po-
szezegolnych wynikach sa spowodowane drobnymi i liczny-
mi przyczynami, ktorych praktycznie nie jestesmy w stanie
wyelinunowac z doswiadczenia, Nie potratimy wige do-
kiadnie przewidzie¢ wynikow badan, ponicwaz nje poira-
timy idealinie sprecyzowa¢ wszystkich warunkow, w jakici
wykonano doswiadczenie, a zatem nie mozemy ustali¢
czynnikow zaktocajgcych, ktore sg Zrodiem zmiennosci wy-
nikow.

Poniewaz wyniki uzyskane nawet w tych samych wa-
runkach ao$wiadezalnych roéznig si¢ migdzy sobg, zwykle
posiugujemy si¢ srednig wartoscig uzyskang z pewnej licz-
py pomuarow. Te S$rednie wartoSci wynikéw dwu grup
eksperymentalnych sa tez na ogol rozne. Interesujgce jest,
czy roznice Imigdzy obliczonymi srednicami sg spowodoware
drobnymi przyczynami niekontrolowanymi w badaniach,
czy tez odmiennym dzialaniem kontrolowanego czynnika.
Odpowiedz na to mozna otrzyma¢ korzystajgc z teorii sta-
tysiyki matematycznej. Na podstawie wynikow liczbowych
siatystyka umozliwia wysuwanie poprawnych wnioskow
i pudaje metody prowadzgce do ich uzyskania [1].

Statystyka wskazuje, jak ocenia¢ efekty dzialania po-
szczegolnych czynnikow skiadajace si¢ na gibwne przyczy-
ny cancgo zjawiska i jak ocenia¢ efekty dziatania przy-
czyn ubocznych. Porownanie udziatlu tych ostatnich z po-
szezegolnymi czynnikemi kontrolowanymi pozwala oceni¢
wielkos¢ rzeczywistego ich dziatania i wielkoS¢ bigdu przy
wysuwaniu wnioskow [2].

Wnioskowanije statystyczne najczgSciej pclega na spraw-
dzeniu (weryfikowaniu) hipotez statystycznych (testy istot-
nosci). Testy te sa tak skonstruowane, ze weryfikujg nie
dowolne hipotezy, lecz tzw. hipotezy statystyczne, ktore
na ogoél sg nieco inaczej skonstruowane niz hipotezy me-
rytoryczne. Istnieje wiele testow istotnosci, za pomocg kto-
rych mozna bada¢ roznice w wartosciach danej cechy [3, 4].
W kazdym przypadku hipoteza statystyczna glosi, ze nie
ma roznicy miedzy s$rednimi warto$ciami badanej wiel-
kosdci.

Whnioskowanie na podstawie testu istotnos$ci jest podobne
do dowodu sprowadzenia do niedorzecznosci wystgpujgcego
w matematyce. W dowodzie takim stawia si¢ pewne zalo-
Zenie (odpowiednik hipotez statystycznych), z ktérego uzy-
skuje sie wniosek sprzeczny z zalozeniem. Z wykazanej
sprzecznosci wynika falszywo$¢ postawionego zalozenia, a to
dowodzi prawdziwosci twierdzenia. Odpowiednikiem w sto-
sowaniu testu istotnosci jest stwierdzenie, ze prawdopodo-
bienstwo otrzymania danej lub wigkszej wartosci testowej
jest bardzo male. W przypadku weryfikowania hipotez sta-
wystycznych mate prawdopodobienstwo otrzymania danej
wartosci wskazuje na falszywo$¢ hipotezy 2z okreSlonym
ryzykiem bitedu. Ryzyko bledu mazywa si¢ poziomem istot-
noéci i jest to prawdopodobienstwo odrzucenia hipotezy w
przypadku jej prawdziwosci. Wynosi ono zazwycza)
5 lub 1%.

W celu rownoczesnego poroOwnania wielu wynikéw badan,
stosuje si¢ analiz¢ wariancyjng opracowana przez Fischera
[2, 3). Pozwala ona na rownoczesne badanie wplywu na
dang cechg dwu lub trzech réznych czynnikow. Jezeli wy-
niki liczbowe podlegaja klasyfikacji ze wzgledu na dwa
czynniki, analize¢ mozna najpro$ciej przeprowadzi¢ metoda
blokéw kompletnie zrandomizowanych [2]. W tym celu
wyniki liczbowe grupuje si¢ w bloki (wplyw jednego czyn-
nika) i obiekty (wplyw drugiego czynnika), Tak zgrupowa-
ny material eksperymentalny podlega podwojnej Kklasyfi-
kacji: ze wzgledu na bloki i ze wzgledu na obiekty. Kazdy
wynik stanowi element tej klasyfikacji, poniewaz nalezy
do jednego z blokow i do jednego z obiektow eksperymen-
talnych. Przy klasyfikacji jeden wynik obiektu wystepuje
jeden raz w kazdym bloku. Gwarantuje to niezaleznos¢
blokéw i obiektéw zwang ortogonalno$cig. Oznacza ona

brak korelacii miedzy blokami i obiektami. Z wtasciwosci
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ortogonalnosci korzysta si¢ w analizie wariancji: mozna
woOwczas wycdrebni¢ niezaleine sumy kwadratow odchy-
len od poszczegdlnych Zrodel zmiennosci i oceni¢é udziai
kazdego z nich w sumie kwadratéw odchylen dla wszyst-
kich wynikéw badan. To z kolei jest podstawg do kon-
struowania funkcji testowej i weryiikowania hipotez zero-
wych o braku roznic migdzy obiektami i blokami.

Celem analizy statystycznej danych liczbowych w me-
todzie blokow kompletnie zrandomizowanych jest weryfiko-
wanie hipotezy, ze $rednie wartosci cechy w poszczeg0l-
nych obiektach i blokach sg sobie rowne. Korzysta sig
przy tym z testu istotnosci ' oddzielnie dla obiektow i od-
dzielnie dla blokow. W rozpatrywanym ukiadzie na wiel-
ko$¢ badanej cechy wplywaja, poza ogoédlng srednig, trzy
nastepujgce zrodia zmiennosci: etekt blokowy, efekt obiek-
towy i bigd eksperymentalny. Jezeli kazde z tych zrodet
zmiennosci jest wynikiem dzialania odpowiednicn niezalez-
nych przyczyn, co zwykle sig¢ przyjmuje, to na wariancje
wszystkich wynikow skiadajg sig: wariancja migdzy obiek-
tami, miedzy blokami i wariancja biedu eksperymentalnego.

W celu wykazania jak duze sg roznice pomigdzy S$redni-
mi obiektowymi i blokowymi, stosowana jest daisza ana-
liza na podstawie nowego wielokrotnego testu rozstgpu [2].
Pozwala ona na rownoczesne poroOwnanie wszystkich wy-
nikow obiektowych i blokowych.

Analiza statystyczna pozwala na badanie zaleznosci mig-
dzy kilkoma cechami [3, 4]. W przypadku dwoch cech po-
jecie zaleznosci wigze si¢ z tzw. problematyka korelacyjng
i regresyjng. Pierwsza z nich dotyczy oceny wspoéizalez-
nosci, a druga prognozy, czyli oceny wartosci jednej cechy
na podstawie wartosci drugiej cechy. Wspoizaleznos¢ mig-
dzy cechami ocenia sie przez wyliczenie wspolczynnika ko-
relacji. Zagadnienie prognozy sprowadza si¢ do wyznacze-
nia analitycznej postaci zaleznosci przez wyrazenie jedne]
zmiennej jako funkcji drugiej.

Przedstawiona metodyka oceny wynikow moze by¢ stoso-
wana w roznych rodzajach badan, Nie zyskala jednak du-
7ego zastosowania ~ praktycznego w problemach metalo-
znawczych, zwlaszcza w przypadku bardziej ziozonych ana-
liz, jak np. opartych na metodzie blokow kompletnie zran-
domizowanych. Na mozliwos¢ jej zastosowania do analizy
wynikow pomiaru ziarna zwrécono uwage w [6].

W artykule na przykladzie wielkosci ziarna przedstawio-
no sposoby statystycznego opracowania wynikoéw prowadzg-
ce do opisania badanych zaleznosci wzorem matematycz-
nym.

Merytorycznym celem artykulu bylo ustalenie wplywu
parametrow odksztalcenia plastycznego na goraco na wiel-
kos$¢ ziarna austenitu i kinetyke jego rozrostu oraz opisa-
nie stwierdzonych zalezno$ci funkcjg matematyczng, Wy-
korzystano tu wyniki pomiaru wielkos$ci ziarna odksztalco-
nej na gorgco stali 18H2N4WA zebrane w [7].

Statystyczne opracowanie wynikow

Wyniki liczbowe charakteryzujace wielko$é ziarna (cigci-
wa ziarna) zgrupowano w szeregi rozdzielcze, po czym wy-
liczono ich parametry opisowe: $rednig arytmetyczng i wa-
riancje. Na podstawie wygladu sporzadzonych histogramow
przyjeto, ze rozkilad ziarna w kazdym przypadku jest roz-
kiladem normalnym. To stwierdzenie bylo konieczne ze
wzgledu na mozliwos$¢ zastosowania odpowiednich testow
istotnosci.

Analize wplywu parametréw odksztalcenia plastycznego
na wielko§¢ ziarna austenitu przeprowadzono metodg blo-
kow kompletnie zrandomizowanych dla kazdej temperatu-
ry hartowania oddzielnie. W takich przypadkach warian-
cje jako miary rozrzutu wielko$ci ziarna mozna bylo,
z uwzglednieniem bledu pomiaru, przyjaé za jednakowe —
tego wymaga stosowana tu metoda analizy.

W blokach umieszezono $rednie wielkosci
uprzednim odksztalceniu (réiny stopien

ziarna po
odksztalcenia),
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TABLICA 1. Srednie cig ciwy ziarma stali LBH2NAWA (w pm) po odksztaleeniu z rognymi
parametrami oraz po nastepnym hartowania z temperatury 800°C

Bloki, R i 6
Olilekey; temp. loki, stopnie odksztalcenia %, —
tal i 5 °oC um orednme
ML A.10 ] B.20 | €30 I D40 | E60 | F.80
a, 700 76| 72| 67| 66| 62| 53| 396 6,6
b, 800 7,9 7,8 70| 67| 6,5 6,3 | 42,2 7,0
¢, 900 8,0 8,0 72 69| 6,7 6,5 43,3 7,2
d, 1000 8,8 8,3 8] 1,7 1.2 7,1 | 469 7,8
e, 1100 13,2 | 1,7 { 10,5 | 10,1 9,4 | 8,7| 636 10,6
f, 1200 13,6 | 13,2 | 13,1 | 12,6 | 11,9 | 10,6 | 75,0 12,5
Sumy 59,1 | 56,2 | 52,3 | 50,6 | 47,9 | 44,5 | 310,6 —
Srednie 9,85 | 9,37 | 8,72 | 8,43 | 7,98 | 742 | — 8,6
Vop = 33,82 F,, = 161,68 > F, ;s = 2,60
Vi =476 Fp = 2275>F,,,,5=260
Ve=1021
Oznaczenia: Vy, — éredni kwadrat dla obiektéw réwny sumie kwadratéw
odchyled érednich obiektowych od érednicj ogélnej podzielonej przez v, = ¢—1
stopni swobody, ¢ = 6 —liczba blokéw; Vy; — éredni kwadrat dla blokéw réwny
sumie kwadratéw odchylen srednich blokowych od éredniej ogélnej podzielonej przez
=k=1 stopm swobody, k = 6 — liczba obiektéw; V,— éredni kwadrat dla
bledu réwny sumie kwadratéw dla bledu podzielony przez ve (e—1) (k—1) =2C
stopni swobody; F, , — warto§é funkeji testowej dla obiektéw réwna ilorazowi éred -
niego kwadratu dla obiektéw i éredniego kwadratu dla blgdu; F'y; — wartoéé funkeji
testowej dla blokéw réwna ilorazowi éredniego kwadratu dla blokéw i éredniego kwa-
dratu dla bledu; Fj,q, — wartoé¢ graniczna funkcji testowej odczytana z tablic F przy
poziomie istotnoéei o = 0,05, y, =c¢—1 =k—1 =35 i vy =25 stopni swobody

cbiektami natomiast sg temperatury odksztalcania. Tak
wiec kazdy wynik ($rednia cigciwa ziarna) wystepowat tylko
raz w danym obiekcie i bloku, a zatem zostala zachowana
ortogonalno$é stanowigca podstawe do przeprowadzenia
analizy wariancyjnej. Analize te przeprowadzono zgodnie
z [2], gdzie podano odpowiednie wzory robocze.

Weryfikowanie istotno$ci roznic migdzy srednimi bloko-
wymi i obiektowymi przeprowadzono za pomocg Nnowego
wielokrotnego testu rozstepu. Bylo to mozliwe, gdyz za
pomoca analizy wariancyjnej stwierdzono istotne roéznice
tak dla obiektow, jak i dla blokow.

Temperatury poczatku rozrostu ziarn austenitu wyznaczo-
no za pomocy testow istotnosci t-Studenta (poréwmanie
$§rednich cieciw ziarna) i testu I'-Fischera (poréwnanie
wariancji). W tym celu parameiry ziarna uszeregowano w
zaleznosci od temperatury austenityzowania dla kazdego
parametru odksztalcenia oddzielnie. Wykazanie istotne)

TABLICA 2. Sreduie cleciwy ziarna stali 18BH2NAWA (w pim) po odksztalceniu z réinymi
parametrami oraz po nastepnym hartowaniu z temperatury 900°C

4 3 k = o
Obickty, temp. Bloki, stopnie odksztalcenia, %, . —
odkeztafcenia, °C | A 19 | B,20 | €,30 | D0 | Eb0 | Fgo | D0 | Predw
a, 700 9,9 9,4 8,8 7,4 6,5 6,4 48,4 8,1
b, 800 11,1 9,8 8,7 8,6 7,8 7.6 53,6 8,9
¢, 900 100 86| 82| 81| 74| 73| 497 8,3
d, 1000 7,8 8,3 8,7 8,8 9,0 | 10,1 52,7 8,8
e, 1100 145 | 15,3 | 15,6 | 15,7 | 15,9 | 16,5 93,5 15,6
f, 1200 13,7 | 13,2 | 12,5 12,3 12,2 | 11,4 75,3 12,6
Sumy 67,1 | 64,9 | 62,5 | 60,9 [ 58,8 | 59,3 | 373,2 -
Srednie 11,2 | 108 | 104 | 102 | 98| 99| — 10,4
Vop = 55,41 F,, 14,44 > F, o5 = 2,60
Vi = 3,01 Foy = 4,04 > Foppq = 2,60
Ve= 0,74
Oznnczema jak w tabl, 1

TABLICA 3. Sreduie cigciwy ziarna slah 18H2N4WA (w pm) po odksztalceniu z réinymi
parametrami oraz po nastepnym har P 950°C

Obiekty, temp. Bloki, stopnie odksztalcenia, 9, W
dksztalcenia, °C iR
i A0 | B,20 | C,30 | D40 | E,60 | F,80
a, 1700 11,2 | 10,1 9,8 9,6 | 11,1 | 11,2 63,0 10,5
b, 800 12,4 | 12,3 | 10,1 9.6 9,8 | 10,1 64,3 10,8
e, 900 8,5 8,6 8,8 9,2 | 10,9 | 11,7 57,7 9,6
d, 1000 9,3 9,5 9,6 | 11,4 | 14,1 | 17,9 71,8 2,0
e, 1100 ' 15,1 | 18,3 | 21,1 | 24,2 | 27,5 | 32,7 | 138,9 23,2
f, 1200 15,8 | 15,2 | 14,7 | 14,1 | 13,6 | 13,8 87,2 14,5
Sumy 72,3 | 74,0 | 74,1 | 78,1 | 87,0 | 97,4 | 482,9 —
Srednie 12,1 | 12,3 | 12,4 | 13,0 | 14,5 | 16,2 _— 13,4
Vop = 154,85 F,p = 25,0 > Fy o5 = 2,60
Vp = 16,14 Fyy = 2,61 > F, o5 = 2,60
Vo =6,19
Oznaczenia jak w tabl. 1

roznicy migdzy wielkoscig 1 rozkladem ziarna przy dwoéch
sgsiednich temperaturach (od najnizszej) $wiadczylo, ze w
tym zakresie temperatur znajduje sie temperatura poczat-
ku rozrostu ziarna austenitu.

Zalezno$¢ miedzy temperaturg poczatku rozrostu ziarna
a stopniem odksztalcenia plastycznego badano za pomocg
analizy korelacyjnej i regresyjnej. W tym celu odpowied-
niec dane naniesiono na wykres i migdzy punktami ekspe-
rymentalnymi przeprowadzono Kkrzywa aproksymacyjng,
dobierajgc jej ogoélne roéwnanie. Poniewaz mie byla to za-
lezno$é liniowa, dlatego przez odpowiednie przeksztalcenie
matematyczne (zlogarytmowanie) eksperymentalng Kkrzywg
przeprowadzono w linie prostg. Nastepnie metoda naj-
mniejszych kwadratow wyznaczono wspoéiczynnik korelacji
i rownania regresji. Z rdéwnan regresji wyznaczono state
wspoblczynniki w hipotetycznym réwnaniu zaleinosci.

Analiza wynikow

Niektére z otrzymanych wyniké6w pomiaru wielkosci ziar-
na oraz ich opracowanie metoda blok6w kompletnie zran-
domizowanych przedstawiono w tabl. 1--4. Doboru przy-
kiadow dokonano tak, aby przedstawi¢ wszystkie mozliwe
zmiany wielkosci ziarna ze zmiang parametrow odksztai-
cenia. W tabl. 1 jest zachowana systematyczno$¢ zmian
wielkos$ci ziarna ze zmiang stopnia i temperatury odksztal-
cenia. Taka zalezno$¢ stwierdza si¢ po austenityzowaniu

TABLICA 4. Srednie cigciwy ziarna stali 18H2ZNAWA (w pm) po odksztalceniu z réinymi
parametrami oraz po nastgpnym hartowaniu z temperatury 1200°C

Bloki i 2 nia, Y
Obickty, temp. oki, stopnie odksztalcenia, 9, Sainy & il
dksztalcenia, °C e
S A,10 | B,20 | C,30 | D,40 | E,60 | F,80
a, 700 60,5 | 62,5 | 64,5 | 66,3 | 67,5 | 69,9 | 391,9 65,2
b, 800 60,6 | 63,5 | 64,0 | 65,8 | 66,2 | 68,7 | 388,8 64,8
c, 900 56,2 | 57,1 | 59,8 | 61,9 | 63,5 | 64,9 | 363,4 60,6
d, 1000 58,2 | 59,2 | 61,3 | 61,4 | 62,1 | 64,5 | 366,7 61,1
e, 1100 59,2 | 62,9 | 64,1 | 64,7 | 65,2 | 66,5 | 382,6 63,8
£, 1200 76,9 | 77,1 | 78,1 | 79,4 | 80,9 | 82,6 | 475,0 79,2
Sumy 371,6 |382,3 | 391,8 [399,5 | 405,4 [417,1 | 2367,7 —
Srednie 61,9 | 63,7 | 65,3 | 66,6 | 67,6 [ 69,5 — 65,8
|
Vop = 280,18 F,p == 408,66 > F, o = 260
Vil = 44,50 Iy = 64,91 > F,lo = 2,60 *
Ve = 0,69
Oznaczenia jak w tabl. 1

TABLICA 5. Pigcioprocentowe wartoéci graniczne D, i pblprzedzialy ufnoéci dla préb
wielkobci p = 2, 3, 4, 5, 6 (blokis B, C, D, E, F; kolumnyt b, c, d, e, [) przy v, = 25 stopni

swobody
Wielko$é P .
Temp. 2 3 4 5 6
hartowania, probyp
°C Dicai 2,919 3,066 3,160 3,226 3,276
800 0,545 0,572 0,590 0,602 0,612
900 1,027 1,079 1,112 1,136 1,153
950 Dp 2,965 3,115 3,211 3,278 3,328
1200 0,987 1,036 1,068 1,090 1,107

Oznaczenia: D, — piccioprocentowe pélprzedzialy ufnoéei obliczone ze wzorn:

D,= D,,.,s}/V /6 (Ixczbn blokéw réwna sig liczbie obxektuw). or0s — wartoéé gra-
niézna funkeji testowej wzicta z tablic Ddlap = 2,4, 3,5, 6 i, = 25 stopni swobody

T YL s d 2

TABLICA 6. Wyniki lizy réznic migdzy przep j za p 2 nowego
wielokrotnego testu rozstepu
Temp.
hartowania, Bloki, stopnie odksztaleenia
o
C
800 Al © Bl Cl D1 El Fl
850 A2 B2 c2 D2 E2 F2
900 A3 B3 C3 D3 E3 F3
925 A4 B4 C4 D4 E4 F4
950 A5 BS C5 D5 E5 ¥5
975 A6 Bo C6 D6 E6 | 6
1000 A7 B7 c7 D7 E7 F7
1050 A8 B8 Cc8 D8 E8 F8
1100 A9 B9 C9 DY E9 F9
1150 Al0 B10 C1o D10 E10 F10
1200 All BI1 c11 D11 El Fl11
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TABLICA 7. Wyniki analizy réinic miedzy obicktami przeprowadzonej za pomoca noweg >
wiclokrotnego testu rozstepu

Temp.
hlu’lt:\v;luﬁd, Obickty, temp. odksztalcania

800 al bl cl d1 el f1l
850 a2 b2 c2 d2 e2 £2
900 al bl o) d3 el f3
925 lat B et db & 0
950 ab b5 5 ds eh f5
975 ab L6 cb do cb fo

1000 a7 b7 c7 d7 e7 f7

1050 a8 b8 8 ds 8 f8

1100 a9 b9 c9 49 <9 f9

1150 al0 b10 cl0 d1o el0 f10

1200 all bll cll d11 ell f11

w temp. do 850°C. W pozostalych przypadkach nie obser-
wuje si¢ takiej systematycznosci.

Na podstawie przedstawionych wynikéw mozna oceni¢
wplyw parametrow odksztalcenia plastycznego na wielkosé
ziarna austenitu. Interesujace jest jednak, czy zacbserwo-
wane roéznice w wielkosciach ziarn sg przypadkowe, czy tez
istotne, oraz jak duzy jest wplyw poszczegélnych parame-
trow odksztalcenia. Na to pytanie $cisle odpowiedziala ana-
liza statystyczna. Poniewaz w kazdym przypadku wartosc
funkcji testowej jest wigksza od wartoSci granicznej z ry-
zykiem bledu mnieiszym od 5% mozna twierdzié, ze para-
metry odksztalcenia plastycznego na gorgco wplywajg
istotnie na wielkos¢ ziarna po austenityzowaniu w dowol-
nej temperaturze w zakresie 800--1200°C,

Analiza za pomoca nowego wielokrotnego testu rozstepu
pozwolila na dokladniejsza ocene stwierdzonego wplywu.
Niezbg¢dne dane do tej analizy dla rozpatrywanych przy-
padkéw podano w tabl. 5, zas§ w tabl. 6 i 7T — ostateczne
wyniki analizy. Zgodnie z przyjetymi zasadami, podkreslo-
no parametry, migdzy ktérymi nie stwierdzono istotnych
réznic.

Wplyw stopnia odksztalcenia na wielko$é ziarna austenitu
okazal sie jednoznaczny (tabl. 6). Po austenityzowaniu w
temp. 800 i 850°C ujawnia sie istotna réznica miedzy wiel-

TABLICA 8. Dane do wy: . i peratury poczatku rozrostu ziarn austenitu stali
18H2N4WA po odksztalceniu w temperaturze 1000°C

Sto- Temperatura hartowania, °C

pied

od- Para-
knztfﬂ- metry 850 900 925 950 975 1000
cenia

i 3.3 8,5 8,8 9,2 9,6 24,4

S? 1,44 1,88 1,96 2,33 2,94 16,42
0,10 F — 1,306 1,042 1,189 1,262 5,581

t — 1,692 1,523 1,922 1,734 33,476

1 8,4 8,7 9,0 9,4 18,0 —

S 1,43 1,92 2,10 2,76 15,82 —
0,20 F — 1,297 1,094 1,314 5,732 —

t — 1,619 1,489 1,805 19,621 —

i 8,3 8,6 9,0 9,7 — —

S 1,87 2,14 2,24 6,01 — =
0,30 F — 1,144 1,047 2,683 — —

t — 1,491 1,902 2,425 = o=

i K 7,8 9,9 11,4 — =

S 2,04 2,26 2,73 5,04 —_ —
0,40 F — 1,108 1,208 1,846 - =

t — 1,919 9,354 5,354 = =

1 6,9 7,3 10,2 — — —

s2 2,32 2,89 4,26 o = —
0,60 F — 1,246 1,474 — — —

t — 1,744 4,465 — = .

1 6,5 10,1 - — - o

S? 1,82 4,12 —_ — —_ —_
0,80 F — 2,264 —_ —_— — —

t — 11,697 — — —
Oznaczenia: [ —{rednia cigciwa ziarna w pm; S* — warianoja cigciwy ziarna;
F — warto$é funkeji testowej réwna stosunkowi wariancji dla dwéch sgsiednich tempe-
ratur hartowania; ¢ — warto$é funkeji testowej réwna réznicy érednich cigeiw ziarn
dla dwéch sgsiednich temperatur hartowania podzielonej przez pierwiastek kwadratowy
z ilorazu sumy wariancji i stopni swobody (99).

Wartoéei graniczne funkeji testowej:
Fy, 05 = 1,39 dla ¢ = 0,05 1 99 stopni swobody

fo,00 > 1,983 dla ¢ = 0,05 i 99 stopni swobody (100 pomiaréw wielkodei

zisrng na jedng érednin)
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kofciami ziarn przy kazdym stopniu odksztalcenia. Zgod-
nie z tabl. 1 ze wzrostem stopnia odksztalcenia nastepuje
rozdrobnienie ziarn. W tym zakresie temperatur austeni-
tyzowania nie lezy temperatura poczatku rozrostu ziarn
austenitu.

Po austenityzowaniu w zakresie temperatur 900--1000°C
nie stwierdzono réznic w wielko$ci ziarna po odksztalceniu
z niektérymi stopniami. W tym zakresie temperatur lezy
temperatura poczatku rozrostu ziarn austenitu. Swiadcza
o tym wyniki zamieszezone w tabl. 2 i 3. Zaleznie od tem-
peratury odksztalcania, wraz ze wzrostem stopnia odksztal-
cenia ziarno wzrasta lub maleje. Nalezy zaznaczyé, Ze W
tych warunkach austenityzowania niewykazanie istotnych
roéznic migdzy wielkoSciami ziarn dla poszczegdélnych stopni
odksztalcenia za pomoca nowego wielokrotnego testu roz-
stepu jest wynikiem roéznej zmiany wielkosci ziarna ze
zmiang stopnia odksztalcenia. Z tego wzgledu réznice mig-
dzy $rednimi blokowymi nie sa tak wyrazne, ale zgodnie
z analiza wariancyjng — istotne.

Po austenityzowaniu w zakresie temperatur 1050--1200°C
wielko$¢ ziarna jest istotnie rézna dla kazdego stopnia
odksztalcenia. Zgodnie z tabl, 4 ze wzrostem stopnia od-
ksztalcenia ziarno wzrasta. Jest to wynik obniZenia si¢
temperatury poczatku rozrostu ziarn austenitu.

Whplyw temperatury odksztalcenia plastycznego (obiekty)
na wielkoéé ziarna okazat sie bardziej zloZony niz wplyw
stopnia odksztalcenia. Ilustruje to tabl. 7. Po austenityzo-
waniu w zakresie temperatur 800--850°C ro6inica miedzy
$rednimi cieciwami ziarn dla kazdej temperatury odksztal-
cenia jest istotna. Wynika to z wplywu wielko$ci ziarn
wyjsciowych na wielkos$é ziarna po nastepnym austenity-
zowaniu. Im wigksze jest ziarno wyjsciowe ofrzymane w
wyniku wzrastajacej temperatury odksztalcania, tym wiek-
sze przyjmuje ono wymiary podezas nastepnego nagrze-
wania.

IQOO 3

el N | ‘ |

900—1—

850\——1

¥ 800 f——1—|-

850—t—t————1—
! i T J
500 - |

g 0z 0¢ 06 08
Stopien

odksztatécenra

Rys. 1. Zaleznos¢ temperatury poczatku rozrostu ziarn austenitu
od stopnia odksztalcenia w dwu ukladach wspoéirzednych

Ogélnie, po austenityzowaniu w temp. 900-:-1200°C
stwierdza sie trzy poziomy wielkoSci ziarna: po odksztal-
ceniu w temp. 700--1000°C, w temp. 1100°C oraz 1200°C.
Pewne zaklocenia tej prawidlowos$ci wystepuja przy tem-
peraturach austenityzowania 950 i 1000°C (tabl. 7), ale jest
to zjawisko przypadkowe. A zatem kinetyka rozrostu ziarn
austenitu po odksztalceniu w temp. 1100 i 1200°C jest
inna niz po odksztalceniu przy nizszych temperaturach.

Przedstawiona analiza statystyczna na podstawie blokéw
kompletnie zrandomizowanych wykazala istotny wplyw
temperatury i stopnia odksztatcenia plastycznego na wiel-
kos¢ ziarna austenitu oraz wskazala na charakter tego
wplywu. Pozwolilo to na dalsza analizg wplywu parame-
trow odksztalcenia na kinetyke rozrostu ziarn austenitu.
W tym celu metodami statystycznymi wyznaczono tempe-
ratury poczatku rozrostu ziarna austenitu. Przyklady po-
stepowania podano w tabl. 8 i 9. Za pomocsy testu F ana-
lizowano réznice w wariancjach, a za pomoca testu t —
réznice $rednich wielkoéci ziarna przy dwoéch sasiednich
temperaturach austenityzowania, Jezeli przynajmniej jedna
wartos¢ z zastosowanych funkcji testowych byla wieksza
od wartosci granicznych przy poziomie istotnoSeci réwnym
0,05 przyjeto, ze miedzy danymi temperaturami austenity-
zowania lezy temperatura pcczatku rozrostu ziarn auste-
nitu. Metoda ta okazala sie bardziej precyzyjna niz do-
tychezas stosowane oceny wizualne.

Wyznaczenie zaleznoSci matematycznej

Wyznaczone wartosci temperatur poezatku rozrostu ziarn
austenitu naniesiono na wykres funkcji stopnia (rys. 1)



i temperatury (rys. 2) odksztalcenia. Stwierdzono, ze zalez-
noé¢ temperatury poczgtku rozrostu ziarn austenitu od
stopnia odksztalcenia mozZzna opisa¢ réwnaniem typu:

Y = a exp (—be) (1
gdzie: .
Y -— temperatura poczatku rozrostu ziarn austenitu,
€ — stopien odksztalcenia,
a, b — stale réwnania.

Potwierdza to rys. 1b, na ktérym wyniki eksperymental-
ne naniesione na skale poétlogarytmiczna ukladajg si¢
wzdluz linii prostej.

Za pomocg analizy korelacyjnej i regresyjnej ustalono,

ze zalezno$¢ miedzy rozpatrywanymi parametrami mozna
opisa¢ mastepujgcym roéwnaniem:
y = 991 exp (—165¢) 2)
Po dokladnej analizie mozna przyjaé¢, ze:
Trz =T, exp (—165¢) 3)
gdzie: )
T,, — temperatura poczatku rozrostu ziarna stali od-
ksztatconej,
T, — temperatura poczatku rozrostu ziarn stali nieod-
ksztalconej.

Zgodnos$¢ danych eksperymentalnych z wynikami obliczo-
nymi ze wzoru (3), jak wykazuie tabl. 10, jest dobra. Na-
lezy jednak zaznaczyé, ze w danym przypadku przykla-
dowo przedstawiono analize na sze$ciu pojedynczych da-
nych. Im wiecej danych, tym wieksza dokiadno$é, co szcze-
gotowo przedstawiono w [7].

Ze wzgledu na ztozony wplyw temperatury odksztalca-
nia na kinetyke rozrostu ziarn austenitu mie mozna bylo

TABLICA 9. Dane do wyznnczcma temperatury poczatku rozrostu ziarn austenitu stali
18H2N4WA po odl ze 109,

P

Temp. Pia- Temperatura hartowania, °C
odksztalcenia, metry
°C 850 ‘ 900 925 i 960 ] 975
1 7,6 8,0 8,4 8,8 16,8
St 1,96 2,34 3,04 3,92 14,04
700 r — 1,194 1,300 1,290 3,582
t = 919 1,716 1,509 18,782
l 8,1 8,4 8,8 10,2 —
St 2,16 2,96 3,73 6,14 —
800 F s 1,370 1,260 1,646 =
t — 1,319 1,539 4,434 —
] 1,6 7,9 9,5 10,9 —
§3 1,60 2,03 2,14 8,41 —
900 Io — 1,269 1,054 3,930 —
t s 1,567 4,796 s =
] 7,9 9,0 10,2 14,1 -
s? 2,32 2,89 3,26 9,54 =
1000 F — 1,240 1,128 2,926 —
t = 4,795 — —_ —
1 11,2 150 | — — —
Sz 2,65 21,41 — - s
1100 F — 8,079 - — =
t - 9,534 - — —
I 11,6 12,2 12,7 13,2 20,2
se 5,27 6,19 6,52 8,87 23,74
1200 F — 1,174 1,053 1,360 2,676
t - 1,764 1,395 1,268 12,371
Oznaczenia i wartoéci graniczne funkeji testowej jak w tabl. 8

TABLICA 10. Temperatury poczatku rozrostu ziarn austenitu wyznaczone eksperymen-

talnie (7,t) oraz obli Z Wypr go wzorn (Tt,,,.°

Stopien odksztalcenia Tyz, °C Treor» "G ’
0,10 987 975 ‘
0,20 962 959
0,30 937 943
8,40 912 928
0,60 900 898
0,80 875 868 !

W& 900

8501
800

700 800 900 1000 1100 ° 1200
Temperatura odksztatcenia

Rys. 2. ZaleznoS¢ temperatury poczatku rozrostu ziarn austenitu
od temperatury odksztalcania

w calym zakresie temperatur austenityzowania ustali¢ ma-
tematycznej zaleznosci, jak w przypadku wplywu stopnia
odksztatcenia.

‘Wnioski

® Stwierdzono, Zze analiza statystyczna wynikow pomia-
ru wielkodci ziarna austenitu odksztalconej na goraco stali
18H2N4WA na podstawie metody blokéw kompletnie zran-
domizowanych pozwala na szybka i dokladng ocene wply-
wu parametréw odksztaicenia plastycznego na Kkinetyk:
rozrostu ziarn austenitu.

@ Zaproponowano sposob okre$lania temperatury poczat-
ku rozrostu ziarn austenitu w stalach za pomocg staty-
stycznych testéw istotnosSci polegajacych na badaniu ro6znic
migdzy wielkoscig (Sredniag arytmetyczng) i rozkladem
(wariancjg) ziarna po austenityzowaniu przy wzrastajacych
temperaturach.

® Stwierdzono istotny wplyw stopnia i tempelatury od-
ksztatcania plastycznego na goraco na wielko$é ziarna
i kinetyke jego rozrostu. Wraz ze wzrostem stopnia od-
ksztalcenia nastepuje zwickszenie sklonnosci stali do roz-
rostu ziarn. Wplyw temperatury odksztalcania okazat sic
bardziej zlozony. Przy jej wzroscie do 1100°C nastepuje
obniZzenie sie temperatury poczatku rozrostu ziarna auste-
nitu, a powyzej jej — wzrost.

@ Za pomoca analizy korelacyjnej i regresyjnej wyka-
zano, ze zalezno$é temperatury poczatku rozrostu ziarna
austomtu od stopnia uprzedniego odksztalcenia moina opi-
sa¢ rOwnaniem eksponencjalnym.
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Trago Mills S.A.H.l ® WIk. Brytania @

Samolot szkolno-treningouwy

KONSTRUKCJA. Jednosilnikowy, dwu-
miejscowy, calkowicie metalowy dolnoplat
ze stalym podwoziem.

Plat. Obrys trapezowy,
2413,6, wznios 6°, Kkat
skrecenie geometryczne 2°  Konstrukcja
dwudzielna, jednodzwigarowa, skorupowa.
Pokrycia vusztywnione przyklejong sztyw-
ng piankg PCV. W kesonach noskowych
kazdego skrzydia mieszczg sie integralne
zbiorniki paliwowe. Klapy szczelinowe,
Lotki szczelinowe wywazone masowo.,
Konstrukcja klap i lotek metalowa, klejo-
na, przekltadkowa; wypelniacz ze sztywnej
pianki PCV.

profil NACA
zaklinowania 3°,

Kadlub. Przekrdj prostokgtny z zaokrag-
lonymi narozami. Konstrukcja podlskorupo-
wa calkowicie metalowa. Do
kadiuba nalezy $rodkowa cze$¢ dzwigara
skrzydlowego. Kabina pilotow usytuowana
nad skrzydlem. Miejsca zalogi obok siebie,
za fotelami — bagaznik. Oszklenie kabiny
dwuczeéciowe: staty wiatrochron i odsu-
wana do tylu ostona o ksztalcie kroplo-
wym. Fotele wyposazone w pigciopunkto-
we pasy bezpieczenstwa. Kabina jest o-
grzewana i przewietrzana. Tylna cze$¢ ka-
dluba sptaszczona 2z bokOw; jej ksztalt
plynnie wpisuje sie w statecznik piono-
wy, stanowigcy z nig strukturalng calo$¢.

Usterzenie.
zowym, obrys
stokatny, pionowego —
czajgc pletwe podkadiubowg). Statecznik
pionowy dwudzwigarowy; tworzy jedng
calo$¢é z kadlubem, u dolu przechodzi w
niewielkg podkadiubowg pletwg wustatecz-
niajgeg. Ster kierunku wywazony masowo
i odcigZony aerodynamicznie (rogowo).
Ster wysokoS$ci réwniez wywazony maso-
wo i odcigzony rogowo; na prawym seg-
mencie steru wysoko$ci umieszczona jest
klapka wywazajgca. Pokrycia statecznikéw
usztywnione klejong sztywna piankg PCV.
Stery przekladkowe o konstrukeji analo-
gicznej do konstrukeji klap i lotek.

Usterzenie w ukladzie krzy-
usterzenia poziomego pro-
pieciokgtny (wli-

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé

Dlugosé

Wysoko$é

Ciegciwa skrzydia u nasady
Cieciwa skrzydla przy koncowce
Rozpieto$é usterzenia

Rozstaw podwozia

Baza podwozia

Srednica $migla

PrzeS§wit $migta

Diugo$é wnetfrza kabiny

Szerok§¢ wnetrza kabiny
Powierzchnia skrzydla
Powierzchnia lotek

Powierzchnia klap

Powierzchnia statecznika pionowegq .
Powierzchnia steru kierunku
Powierzchnia usterzenia poziomegq
Powierzchnia steru wysokosci
Pojemno$¢¢ hagaznika
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struktury .

KARTOTEKA TLR

Podwozie.
przednim. Golen podwozia przedniego te-

State, trojkolowe z kolem
leskopowa, kolo zawieszone na widelcu,
amortyzacja olejowo-powietrzna. Golenie
podwozia gléwnego sprezyste, stalowe; ko-
ta globwne zaopatrzone w hydrauliczne
hamulce tarczowe. Wymiary ogumienia:
przednie — 5,00 X5; gtéwne — 6,00 X 6.
Hamulec postojowy.

Zesp6t napedowy. Plaski, czterocylindro-
wy, chlodzony powietrzem silnik tlokowy
Avco Lycoming 0-235-L2A o mocy 88 kW.
Smiglo dwulopatowe metalowe o stalym
skoku. Loze silnika spawane z rur stalo-
wych; zawieszenie typu Dynafocal. Ostony
zespolu napedowego metalowo-kompozyto-
we. -

Instalacje. Paliwowa — integralne zbicr-
niki skrzydiowe o 1lgcznej pojemnoSci
1141, pompa silnikowa, elektropompa po-
mocnicza (awaryjna). Olejowa -— pojem-
no$¢ zbiornika 5,71, Tlektryczna — napie-
cie 12 v, alternator 60 A, akumulator
12 V/25 Ah, regulator napiecia 60 A. Ogrze-
weza — wymiennik ciepta na kolektorze
spalin silnika.

Wyposazenie. PredkoS$ciomierz,
ciomiérz, amperomierz,
na, manometr paliwa,

WySokoS$-
busola magnetycz-
paliwomierz, mano-

metr oleju, termometr oleju, obrotomierz,
wskaznik przeciggniecia, przyspieszenio-
mierz, manowakuometr, termometr glowic
cylindrow, =zegar. Mozliwo$§¢é zainstalowa-
nia radiostacji.

ROZW(OJ KONSTRUKCJI. Prace nad
projektem tego samolotu rozpoczeto w
pazdzierniku 1977 r. Budowe prototypu roz-
poczeto w styczniu 1978 r.; trwalta ona dosé
dlugo — oblot samolotu miat miejsce 1983,
08.23. Konstrukcja samolotu jest zabezpie-
czona przed korozjg przez pokrycie ema-
lig polisulfidows (cze$ci sg malowane przed
montazem). Oprzyrzagdowanie produkcyjne
zostalo zaprojektowane jako bardzo proste
i tanie. W opracowaniu znajduje sie nowa
wersja samolotu z silnikiem o wieksze])
mocy (Lycoming, 118 kW) i podwyzszonych
osiggach. Wersja ta jest przewidywana ja-
ko propozycja taniego samolotu szkolno-
-treningowego. Samolot S.A.H.1 zostal za-
projektowany wg przepisow FAR-23. Kon-
struktorem samolotu S.A.H.1 jest Sydney
Holloway, Kkonsultantem — ¥F.H. Robert-
son (poprzednio pracownik firm Vought,
Miles, Saunders-Roe i Shorts Brs). Trago
Mills S.A.H.1 byt jedng =z konstrukcji
zgloszonych pod rozwage RAF jako przy-
szlty samolot szkolno-treningowy obok ta-
kich samolotow, jak Embraer EMB-312
Tucano. A-10/A-20 Wamira, NDN-1T Firec-
racker czy Pilatus PC-9 Turbo Trainer.

Wydluzenie skrzydla 7,86
Wydtuzenie usterzenia 6,76
9,36 m Masa witasna 450 kg
6,58 m Masa paliwa maks. 8 kg
2,38 m Masa bagazu maks. 45,4 kg
1,52 m Masa startowa maks. 748 kg
0,81 m Obcigzenie powierzchni 66,85 kg/m?
2,74 m Obcigzenie mocy 8,51 kg/kW
2,4 m Predkos$é dopuszezalna 375 km/h
1,46 m Predko$é maks. (H =0) 224 km/h
1,68 m Predkos$é przelotowa (75% mocy, H = 0) 204 km/h
0,30 m Predko$é min. bez klap 100 km/h
1,52 m Predkosé min. z klapami 74 km/h
11,15 m* Wznoszenie 4,65 ra/s
1,19 m Putap 5000 m
0,98 m? Zasieg maks. 1145 Ekm
1,30 m? Rozbieg 24 m
0,96 m? Start na 15 m 374 m
0,63 m? Ladowanie z 15 m 290 m
1,11 m? Wspotezynnik obgigzen konstrukcji n=+6 do —3
0,93 m?
04 m? T.M.

u
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ANSC Kristatt ® ZSRR e

Amatorski ultralekki samolot sportowy
KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jedno-
silnikowy zastrzalowy grzbietoptat o kon-
strukeji metalowej.

" Plat. Obrys prostokgtny, profil R-III,
wznios 1°. Konstrukeja dwudzielna, jedno-

diwigarowa z tylnym dzwigarkiem pomoc-
niczym. Diwigar gléwny w postaci rury
z duralu D-16T o S$rednicy 90 mm i gru-
bosci $cianki 1,56 mm. DzZwigarek tylny w
postaci cedowki gigtej z blachy duralowej.
Nosek do ok. 5% cigciwy w postaci bla-
szanego profilu. Oba dzwigary 1 nosek
kazdego skrzydla polgczone 14 Zebrami
tloczonymi 2z blachy i nawlekanymi na
dzwigar glowny. Usztywnienie konstrukeji
na sily dzialajace w plaszezyznie -cigeiw
stanowi rurowy zastrzal 1laczgacy diwigar
giobwny z wejsciem dzZwigarka tylnego w
pierwsze zebro (nasadowe). Calo$¢ skrzyd-
la pokryta tkaning. Skrzydla mocowane
do kadiuba w dwobdch punktach i wsparte
zastrzalami z rur duralowych ostonigtych
kroplowymi owiewkami. Klapy bezszczeli-
nowe, wychylenia: 20° do startu, 60° do
lgdowania. Lotki bezszczelinowe, wychyle-
nia: 30° w gére, 120 w doél. Konstrukcja
lotek i klap identyczna: rurowy dzwiga-
rek, metalowe zeberka i listwa splywowa,
pokrycie z tkaniy. Dzwigar gléwny skrzyd-
la usytuowany w 25% cieciwy. Glebokosé
lotek 22,3%, gleboko§¢ klap 22,5%.

Kadlub. Cze§é przednia (kabinowa) w
postaci gondoli o plaskich $cianach bocz-
nych, owalnie sklepionej od doiu. KXon-
strukcje noéng gondoli stanowi pélskoru-
powy duralowy wysiegnik, do ktérego jest
mocowane podwozie, zespél napedowy,
skrzydta i tylna cze$¢ kadluba. Na wysieg-
niku siedzenie pilota dostosowane do spa-
dochronu plecowego. Wewnatrz wyslegni-
ka, w jego gbérne] czefel, miedci sie zbior-
nik paliwowy. Kabina pilota calkowicie o-
szklona trzema ptaskimi szybami; prawa
szyba w otwieranej ramie stanowi drzwi.
Do lewej szyby przymocowany sektor ste-
rowania zespolem napedowym. Tylna cze§¢
kadluba ma postaé belki o przekroju pro-
stokgtnym, nitowanej z blach duralowych
i wusztywnionej zeberkami. O¢& helki usy-
tuowana praktycznie w plaszezyZnic cieci-
wy plata przy kadtubie.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie Kkla-
sycznym. Obrys usterzenia pozioh’xego pro-

stokatny, pionowego — pieciokatny ze
skosem 30° na krawedzi natarcia. Statecz-
nik poziomy niedzielony, ster wysokosei

dwusegmentowy. Pod statecznikiem piono-

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé

Dlugo$é (bez rurki Pitota)
Wysokos§é

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Cieciwa skrzydla

Rozpigto§é usterzenia poziomego
Cieciwa usterzenia poziomego
Srednica §migla

Skok $migta

Powierzchnia skrzydla
Powierzchnia lotek

Powierzchnia klap

Powierzchnia usterzenia poziomego
Powierzchnia statecznika poziomego
Powierzchnia usterzenia pionowego
Powierzchnia steru kierunku
Wydluzenie skrzydta
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wym ploza-resor chronigca tyl kadluba.
Konstrukeja statecznikoéw: dZwigar glow-
ny z rury duralowej D-16T o $rednicy
50 mm i gruboSci $cianki 1,5 mm, diwiga-
rek przedni z cienkiej rurki i ttoczone z
blachy duralowej zeberka; pokrycie z tka-
niny. Konstrukcja sterébw  analogiczna;
przedni dzwigar ster6w z rury o tej sa-
mej $rednicy co diwigar tylny stateczni-
kow, o$ obrotu steroOw pokrywa cie z o-
sig rury stanowigcej ich dzwigar przedni.
Wychylenia steréw wysokoS$ci: 300 w gore
i 20° w do6i; wychylenia steru kierunku po
20° w obie strony.

Sterowanie. Lotki i ster wysoko$ci ste-
rowane za pomocyg ukladu popychaczowo-
-linkowego, ster kierunku za pomocg ukia-
du linkowego, Kklapy wychylane za pomo-
cg ukladu popychaczowego (dzwignia re-
czna). Sterowanie sterem kierunku sprze-
zone bezposrednio z osig goleni podwozia
przedniego. Zesp6l! napedowy sterowany
ciegnami Bowdena.

Podwozie. Stale, tréjkotowe =z kolem
przednim. Kolo przednie na widzlcu, ste-
rowane, Kola gléwne na poélosiach moco-
wanych na piramidce z rurek ostonietych
blaszanymi kroplowymi owiewkami (po-
dobnie jak zastrzaty skrzydel). Zawiesze-
nie podwozia sztywne, amortyzatoré6w

brak. Jedyna amortyzacje daje sprezysto§é -

ogumienia. Wszystkie kola jednakowe o
wymiarach 255 X 110 mm. Jako uzupelnie-
nie amortyzacji traktuje sie odksztalcal-
noS¢ konstrukcji. Kola moga bhyé wyposa-
zone w laminatowe owiewki.

Zesp6l napedowy. Dwucylindrowy, rze-
dowy, chltodzony powietrzem silnik RMZ-
-640 o mocy 25,8 kW (adaptowany ze sku-
tera $nieznego Buran), $migto pchajace,
dwulopatowe, drewniane o stalym skoku.
Silnik zawieszony na wysiegnikowym loZu
z rurek stalowych i usytuowany pod hel-
kg ogonowg kadluba.

Wyposazenie. PredkoS$ciomierz, wysoko$-
ciomierz, wariometr, chylomierz i termo-
metr glowic cylindrow silnika,

ROZWOJ  KONSTRUKCJI. Konstruktora-

mi samolotu sg studenci i absolwenci KAI
w Kijowie — Almurzin, Nikitin, Safronow
i Carkow. Dwaj pierwsi znani sg ze swych
wezeéniejszych konstrukeji stworzonych we
wspolpracy z innym absolwentem KAI —
Bogatowem (byly to m. in. szybowiec ANB-
-M i jego wersja dwukadilubowa bliZnia-
cza ANB-Ja). Samolocik Xristall zostal
zgloszony na zlot konstrukcji amatorskich
SLA-8 i oblatany podczas tego zlolu.
Préby wykazaly malg skuteczno$¢ zespolu
napedowego wynikajgeq 2z przestaniania
$migta przez do§¢ szeroki i niekorzystny
aerodynamicznie kadiub. Do$§¢ szybko za-
radzono temu w sposOb raczej dorazny,
stosujac zesp6l napedowy z dwoma $mig-
tami usytuowanymi poza strefg cienia ae-
rodynamicznego kadluba. Mozna sie spo-
dziewaé, iz nastepnym Kkrokiem w rozwo-
ju samolotu bedzie poprawienie ksztaltu
bryty kadiuba.

4

Instalacje. Paliwowa — zbiornik opado- J%_ys.i Tablizca przyrzidév{: 1 — gredkos-
. s : : - ciomierz — wysokosciomierz — za-
wy. wew'natxz kfmstruk‘cﬁ wysiegnika gon kretomie'rz z. chylomierzem, 4’ — wario-
doli kabiny, pojemno$é¢ 7 1. metr, 5 — termometr glowic cylindréw
Wydluzenie usterzenia poziomego 3,2
M
8,00 m asa stat.towa 225 kg
4708 o Masa paliwa 5 kg
2’50 - Masa wtasna 149 kg
4 Masa skrzydla 34 kg
1,20 m §
1.60 0 Masa usterzenia 75 kg
1’00 i DMasa kadluba 34,5 kg
2’00 -y Masa podwozia 16 kg
s Masa zespolu napedowego 3B kg
0,62 m A
60 Masa ukladéw sterowania 8 kg
0’;3 m Obcigzenie powierzchni 28,13 kg/m?
8’00 i Obcigzenie mocy 8,72 kg/kW
2% 0’40 o Cigg statyczny zespolu napedowego ok. 45 daN
B 0’44 it Predkos$é maks. 150 - km/h
1‘24 e Predko$¢ przeciggniecia 57 km/h
0,60 o Wznoszenie maks. 1,5 m/s
1’07 et Zakres wywazen i 20--25% SCA
0’51 m? Wspblezynniki obciazen konstrukeji + 6 do —4
2,0 T M,

13
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Niemieckie skroty lotnicze (ll)

1 —

7 —
8 —

9 —

17 —

18 —

19 —
20 —
21 —
22 —
23 —
24 —
25 —
26 —
27 —
28 —
29 —
30 —
31 —

32 —

36 —
37 —

38 —
39 —

40 —

41 —

42 —

43 —
4 —
45 —

46 —
47 —
48 —
49 —
50 —
51 —
52 —

53 —

przepisy o przewozach lot-
niczych; przepisy ruchu
lotniczego

prawo lotnicze

przepisy o dopuszczaniu do
lotu

wzmacniacz mocy (el)
przedsigbiorstwo komuni-
kacji lotniczej; eksploatacja
sprzetu lotniczego; przewo-
zy lotnicze

prawo lotnicze; towarzy-
stwo lotnicze; towarzystwo
komunikacji lotnicze]

przepisy ruchu lotniczego
przedsigbiorstwo komuni-
kacji lotniczej; towarzy-
stwo k. 1.

fale diugie; material lotni-
czy, tworzywo lotnicze
Srednica wewnetrzna;
miar wewnetrzny
usterzenie

moment obrotowy silnika
morze; poziom morza
czas Srodkowoeuropejski
magnetyczny namiar radio-
Wy, n.r. wzgledem polud-
nika magnetycznego
przyrzgd pomiarowy; $red-
ni czas wg Greenwich; wy-
soko$¢é metacentryczna
magnetogazodynamika,
magnetodynamika gazow
magnetohydrodynamika,
magnetofluidodynamika,
hydromagnetyka; stuzba
meteorologiczno-hydro-
logiczna (NRD)

sita magnetomotoryczna
braz manganowy

stal manganowa

liczba oktanowa silnika;
Sredni czas miejscowy
magnetyczny namiar samo-
lotu

m.n. punktu orientacyjne-
go

silnik marszowy (rakiety 1.
pionowzlotu)

deklinacja; fale $rednie
kurs magnetyczny

strojenie (rad); wyjScie a-

wy-

waryjne, wyltaz awaryjny
warunki normalne, w, stan-
dardowe

ci$nienie nominalne; niskie
ci$nienie

czestotliwo$é mata, c. akus-
tyczna

wskaZznik nawigacyjny: (do-
plerowski) wskaZnik pred-

kosSci wzgledem ziemi
kauczuk naturalny, k. ro$-
linny

ladowanie przymusowe, 1.
awaryjne

ciezar uzyteczny, c. rozpo-
rzgdzalny, udZwig; obcig-

zenie uzytkowe

czas wschodnioeuropejski
gbérne poloZzenie zwrotne,
goérny martwy punkt
poliamid

precyzyiny radar zblizania,
p.r. lgdowania

punkt przebijania chmur
(przy podchodzeniu do 13-
dowania)

radiolatarnia znacznikowa
zewnetrzna, marker ze-
wnetrzny

stacja radionamiarowa, s,
radiopelengacyjna, s. ra-
diogoniometryczna
radio(namiernik)

promil(le)

ogumienie (pneumatyczne),
pneumatyk

$miglo

polistyren

poliuretan

polichlorek winylu
wilgotno$é wzgledna
radiolatarnia kierunkowa
sygnal wywolawczy, s. ze-
WOWyY, zZew

sprzet ratowniczy
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54 — surowiec

55 — pozycja obliczeniowa,

56
57

58
59

71
72
74

75
76

ki
78

79
80
81

82
83

84

85
86

88
89
90
91
92

93
94

9%
96

97
98

99
100
101
102

103
104

105
10¢

107
108

109 -

110

111 -

poio-
zenie (geograficzne) oblicze-
niowe

lusterko wsteczne
poszukiwanie i ratownic-
two

kat obliczeniowy

kurs rzeczywisty

namiar rzeczywisty (NR)
kurs rzeczywisty

Srodek ciezkoSci
wodnosamolot

statecznik pionowy
nadajnik

statecznik pionowy

ciezar wlasciwy

silikon

startowy punkt kierowania
ruchem lotniczym
panstwowy nadz6ér lotniczy
(NRD)

cecha objeto$ciowa uste-
rzenia pionowego
mila morska
rozpietosé

stal szybkotngca;
syntetyczny

stal

potozenie startowe (np.
klap)

cieplo wtasciwe

gérne poltozenie zwrotne,
gérny martwy punkt
instrukeja techniczno-
-stuzbowa
wariometr energii
tej, WEC
czestotliwo$é nosna; c. aku-
styczna; c. dzwigku
dolnoptat(owiec)

dolne potozenie zwrotne,
dolny martwy punkt
warunki techniczne dosta-
wy

ponizej poziomu
nad poziomem m.

smar

catkowi-

morza

niezidentyfikowany obiekt
latajacy
ultrawielka czestotliwose;

fale decymetrowe

fale ultrakroétkie

ponizej poziomu morza
nad poziomem m.

obroty na sekunde, liczba
obrotow na s.

obroty na s, 1. o. na s.
dolne poloZenie zwrotne,
dolny martwy punkt
radiclatarnia znaczniko-
wa zewnetrzna, marker ze-
wnetrzny

szklo bezpieczne (wielo)-
warstwowe, szyba (wielo)-
warstwowa

gaznik

radiolatarnia znaczniko-
wa zewnetrzna, inarker ze-
wnetrzny

wzmacniacz

gaznik

promil(le)

wstepne warunki technicz-
ne dostawy

opbéY

rzeczywisty czas wg Gre-
enwich

narzedzie: narzedzia
wodnica, linia wody; dtu-
gos¢ fali
punkt zwrotny (trasy). p.
zmiany Kkierunku (PZK)
stal narzedziowa
prad zmienny, pr. prze-
mienny
kat drogi
aparat zaplonowyv; urzg-
dzenie zaplonowe; iskrow-
nik
lotnisko miedzyladowania,
1. etapowe
czestotliwo$é posrednia
liczba cylindréw
czas strefowy

K.D.

Deutsche Fliegerische Abkirzungen (i)

10
11
12
13

14

16

17

18

19
20
21
22

23

Luft VO = Verordnung
iiber Luftverkehr, Luft-
verkehrs-Ordnung

Luft VG = Luftverkehrs-
gesetz

Luft VZO = Luftverkehrs-
zulassungsordnung

LV = Leistungsverstidrker
LVB = Luftverkehrsbetrieb
LVG = Luftverkehrsge-
setz; Luftverkehr-Gesell-
schaft

LVO = Luftverkehrsord-
nung

LVU = Luftverkehrsunter-
nehmen

LW = Langwellen; Luft-
fahrtwerkstoff

L. W. = lichte Weite

Lwk, LWK = Leitwerk
Md = Motordrehmoment
MER = Meer; Meeresspie-
gel

MEZ, M.E.Z. = mitteleuro-
pdische Zeit

MFP = Magnetfunkpeilung
MG = Messgerit; mittlere

Greenwicher Zeit; meta-

zentrische Griosse

MGD = Magnetogasdyna-
mik

MHD = Magnetohydrody-

namik; Meteorologische
und Hydrologische Dienst

(DDR)

MMK = magnetomotori-
sche Kraft

MnBz = Manganbronze

MnSt = Manganstahl
MOZ = — Motor-Oktan-
zahl; mittlere Ortszeit
MPFz Magnetpeilung
des Flugzeugs

— MPO = Magnetpeilung
des Orientierungspunktes

— MTW = Marschtriebwerk

—MW = Missweisung; Mit-
telwellen

— mwSK = missweisender
Steuerkurs

— NA = Nachabstimmung;
Notausgang

— NB = Normalbedingungen

— ND = Nenndruck;
Niederdruck

— NF = Niederfrequenz

— NI = Navigationsindikator

— NK = Naturkautschuk

— Ntldg = Notlandung

— Ntzl. = Nutzlast

— OEZ = osteuropdische Zeit

— OT = oberer Totpunkt

SEETEARE

'
t

PA = Polyamid

PAR = Prizisions-Anflug-
-Radar

PD = Punkt des Durch-
stosses

PEZ = Platzeinflugzeichen
PFS = Peilfunkstelle

PeG, PeGe, PG = Peilge-
Tt

p.m. = Promille

Pneu = Pneumatik

Prop. = Propeller
PS = Polystyrol
PUR = Polyurethan

PVC = Polyvinylchlorid

r. F. = relative Feuchte
RFF = Richtfunkfeuer
Rfz = Rufzeichen

R. G. = Rettungsgeriit
Ro. = Rohstoff

R. O. = Rechenstandort
Rilcksp. = Riickspiegel

RuS = Rettung und Su-
chung
RW = Rechenwinkel

59 — rwK = rechtweisender
Kurs

60 — rwP = rechtweisende Pei-
lung

61 — rwSk = rechtweisender
Steuerkurs

62 — Schwp = Schwerpunkt

63 — Seeflgz = Seeflugzeug

64 — Seit. FI. = Seitenflosse

65 — Send = Sender

66 — SF = Seiten(leitwerk)flosse

67 — S. G. = spezifisches Ge-
wicht

68 — Si = Silikon

69 — SKP = Startkommando-
punkt

70 — SLI = Staatliche Luft-
fahrtinspektion

71 — SLLW-Vol = Seitenleit-
werksvolumen

72 — sm = Seemeile

73 — Sp. W. = Spannweite

74 — SS = Schnellarbeitsstahl;
synthetischer Schmier-
stoff

75 — St = Stahl

76 — Stst = Startstellung

T — s. W, = spezifische Wirme

78 — TD = Totpunkt Deckelsei-
te

79 — TDv = technische Dienst-
vorschrift

80 — TEVAR = Totalenenergie-
variometer

81 — TF = Trigerirequenz;
Tonfrequenz

82 — Tfd = Tiefdecker

83 — TK = Totpunkt Kurbelsei-
te

34 — TL = Technische Liefer-
bedingungen

85 — u.d. M. = unter dem Me-
eresspiegel

86 — 1.d. M. = {iber dem Mee-
resspiegel

87 — UFO = unbekannte Flug-
objekte

88 — UHF = Ultrahochfrequenz

89 — UKW = Ultrakurzwellen

90 — u. M. = unter dem Meeres-
spiegel

91 — 4. M. = {iber dem M.

92 — Ups = Umdrehungen pro
Sekunde

93 — U/s = Umdrehungen pro
Sekunde

94 — uT = unterer Totpunkt

9% — VEZ = VYVoreinflugzeichen

96 — VG = Verbundglas

97 — Vgr = Vergaser

98 — Vor-E = Voreinflugzeichen

99 — Vr = Verstirker

100 — Vrg = YVergaser

101 — vT, v.T. = von Tausend

102 — VTL = Vorliufige Tech-
nische Lieferbedingungen

103 — Wdst = Widerstand

104 — WGZ = wahre Greenwi-
cher Zeit

105 — Wkz = Werkzeug

106 — WL = Wasserlinie; Wellen-
linge

107 — WP = Wendepunkt

108 — WSt = Werkzeugstahl

109 — Wstr. = Wechselstrom

110 — WW = Wegwinkel

111 — Za = Zundapparat

112 — Zw. LPl. = Zwischenlande-
platz

113 — Z¥ = Zwischenfrequenz

114 — Zz == Zylinderzahl

115 — ZZ = Zonenzeit



Wspélezynnik obcigzenia skrzydia szybowca
w roznych stanach lotu ustalonego

W celu przedstawienia wartosci obcigzen dziatajacych
na szybowiec w réznych stanach lotu, wprowadzono poje-
cie wspoélczynnika obcigzenia [6] w postaci zaleznosci:

b2
n=—2 )
Q
gdzie:
Pz — sita nosna calego platoweca,
@ — ciezar ptatowca w locie.

Wspéblezynnik ten jest superpozycja wielko$ci:

— wspblczynnika obcigzenia w locie ustalonym n,,

— przyrostu wspélezynnika obcigzena An powstajacego
w wyniku zaburzen lotu ustalonego badz zamierzonych
przez pilota (sterowanie), badz niezaleznych od jego woli
(burzliwo$¢ atmosfery). 5

n=n,-t+4n (2)

Wypadkowa sita nosna platowca Pz jest sumg sktado-
wych powstajacych na wszystkich jego elementach, jed-
nakze znaczgca jej warto$§é dotyczy plata nosnego i uste-
rzenia wysokosci:

Pz = Pzs+- P @3)

gdzie:

Pzs — sila no$na na placie,

Py — sila na usterzeniu wysokosci.

W celu scharakteryzowania obcigzen skrzydia, wprowa-
dzono pojecie wspbdlezynnika obcigzenia skrzydla, analo-
gicznie do =zalezno$ci (1):

PZs
ng = €Y
0

Wspblczynnik ten, jak okre$la to zalezno$é (2), sklada
sie z cze$ci odpowiadajcej lotowi ustalonemu ns, oraz za-
Tx;jzeniom lotu ustalonego Ans, tworzgc sume ms = g, +

ns.

Tematem niniejszego artykuiu jest charakterystyka wiel-
kosci wspodleczynnika obcigzenia skrzydia szybowca w locie
ustalonym mng,.

Zasadniczymi stanami lotu ustalonego szybowca sa:

— lot §lizgowy,

— hol za samolotem,

— wzlot przy uzyciu wyciggarki,

— ustalone kragzenie.

Ponadto jako stan pseudoustalony nalezy rozpatrywaé
rozbieg podczas startu oraz dobieg podczas lgdowania.

Lot slizgowy

Ustalony lot $lizgowy (rys. 1) wymaga spelnienia wa-
runku réwnowagi podiluznej [2]. Sita na usterzeniu wy-
soko$ci Py zapewnia te rébwnowage zgodnie z warunkiem:

My +Py-Lg =0 , (5)
gdzie:
My, — moment pochylajgcy szybowiec bez sily na uste-
rzeniu wysoko$ci, wyrazony zalezno$cig:
M, = mbu's'q'lo
Cmyuw — wspblczynnik momentu pochylajacego
Mbu,
S — powierzchnia no$na plata,
q — cisnienie dynamiczne,
lo — érednia cieciwa odniesienia plata.

Z zaleznosci (5) wynika wielko$¢ sily na usterzeniu wy-
soko$ci w stanie réwnowagi podluznej:
M; 1
T = _Cmbu's'q' LnH (6)

H

Sila no$na platowca Pz musi réwnowazyé¢ skladowsg cig-
zaru szybowca prostopadla do toru lotu nachylonego pod
katem ¢ do poziomu, spelniajgc zalezno$é:

Pz = Pz;+Pg = Q-cosp M

Pg=—

16

Dr inz. WIESLAW STAFIEJ
PZL-Bielsko

Wéwczas sila nosna na placie z warunkéw (6) i (7) wy-
nosi:

l,
Pzs = Qcosp + Cppu-S-q- :

(8)
H

Po uwszglednieniu zwigzkéw (4) i (8), wspélczynnik ob-
cigzenia skrzydla w locie §lizgowym wynosi:

> ©)
QLp

O wielkosci wspélezynnika ns, decyduja: kat toru lotu
Slizgowego ¢ oraz warto$é wspéleczynnika Cmpy. Poniewaz
kat j;oru__lotu slizgowego szybowca jest niewielki, mozna
przyja¢, iz cosp =1 i woéwezas decyduje wplyw wartosci
wspélezynnika Cppy.

']:.‘ypowy charakter przebiegu funkeji Crmou =1 (), gdzie
a jest katem natarcia plata, pokazano na rys. 2.

ns, = cosp + Cppy-l,

Rys. 1.
ty Jjako dodatni

Krzywa I — kierunek momentéw pochylajgecych przyje-

Dla przednich polozen S$rodka masy szybowca najczgs-
ciej w calym zakresie katow natarcia (od ujemnego do
dodatniego kata krytycznego) warto$§é Cnpu=>0 i wowczas
nso > 1. Dla tylnych polozen $rodka masy szyboweca, dla
malych katéw natarcia (na wykresie od ¢, do as) warto§é
Cmbu >0 i wobec tego ms, > 1, za$ dla katéw natarcia od
e, do g wartosé Cmpy <0 i nso < 1.

Lot holowany za samolotem

_ Sila w linie holowniczej (rys. 3), zaleznie od pozycji,
jakg utrzymuje pilot szybowca (lot nad, pod, lub w osi
samolotu holujacego), moze byé odchylona od kierunku
osi podiuznej szybowca o kat y. Skladowa pozioma silty
w linie musi réwnowazy¢ sile oporu platoweca:

Pr,=P,=C,-S.q (10)
gdzie:
Cr — wspoélczynnik oporu platowca.
Skladowa pionowa sily w linie:
PLz == PLx'tgy (11)
T\ Cmbu
¢
A
“\<
I
1}
4
o<y
Rys. 2. Krzywa 1 — przednie polozenie Srodka masy szybowca

w locle, 2 < tylne polezenie §rodka masy szybowca w locle
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Sita w linie wzgledem $rodka masy szybowca wywoluje
moment, ktéry zgodnie z oznaczeniami na rys. 3, wynosi:

Myp = —P; 7 —Pr, X1, = CyS-q(Z1+ Xtgy) (12)

Sila na usterzeniu wysokosci, w przypadku lotu holo-
wanego, musi réownowazy¢ momenty: My, i M, a zatem:

1 S.
Py = —(— Myy— M) = =2 [— Gt lo + C(ZL + X1te)] (13)
Ly Ly

Wielko$¢ wspodlczynnika obcigzenia skrzydia wynika =z

wartosci sily na placie:
Pzs=Q—Pr.— Py (14)
i woéwezas korzystajae z zaleznodei (4), (11) i (13):
S.
ns, = 1 +-a%{cm lo—CltgrLu+X1)+ 2} (15)

Poniewaz w locie holowanym najcze$ciej kat y =10, a
pionowa odlegto$¢ zaczepu od $rodka masy szybowca jest
niewielka, o wielkosci wspblczynnika ms, decyduje war-
tosé wspbleczynnika Chypu.

Wzlot za pomoca wyciagarki

Po poczatkowej fazie rozbiegu i przejsciu do wznoszenia
wzlot przy uzyciu wyciggarki

sie¢ szybowca, przybiera

Rys. 3

charakter ustalony (kat toru wzlotu y i predkoéé V nie
ulegajg zmianom). Sila w linie (rys. 4) dziala do dotu
skierowana pod katem y w stosunku do osi podluznej
szybowca.,

Rys. 4

Sita na usterzeniu wysokoSci, r()wr;owaiaca momenty
My, i My, zgodnie z zalezno$cig (13) wynosi:
S.-q
Py = _L;,—[_ Cnbulo— C(Z1 + X1 tgy)] (16)
Znak przy wspéiczynniku Cr jest przeciwny niz w za-
leznosci (13), poniewaz sila w linie skierowana jest do
dotu.

Z warunku rownowagi sit w kierunku prostopaditym do
toru wzlotu szybowca wynika:
Pz = Pr; -+ Qcosp — Py (17)
Warto$¢ wspoélczynnika obcigzenia skrzydia (4) przy u-
wzglednieniu zwigzkéw: (11), (16) i (17) wynosi:
S.
ns, = cos¢+@f;{cmbu lo + Ciltgy(Lu +X1)+ Z1]}  (18)

Ze wzgdeu na znaczny kat, jaki tworzy lina z kierun-
kiem osi podluinej szybowca, udzial czlonu przy wspél-
czynniku Cr jest znaczny i warto$ci wspblczynnika nso
siggajg wielkoSci 2 do 25.

Krazenie

Krazenie (rys. 5), w zaleznodci od predkosci lotu V i
promienia R, wymaga pochylenia szybowca o kat §.

TLIiA 1987 nr 3

Wypadkowa W sil: ciezkos$ci @ i odsrodkowej P, musi
by¢ zréwnowazona wypadkowg nosnoscig plata [4]:

Q

coso

Pz=W=

(19)

Z warunkéw analogicznych do przypadku zaleznosci (8)
wynika:

Rys. §
Py = + Cobu S, L (20)
cosd i
Zalezno$¢ (4) po uwzglednieniu (20) daje wynik:
l S-q
nge = R 4 Cnpe I —QEI—I‘ (21)

Wielko$¢ wspolezynnika ng, w krazeniu zalezy gléwnie
od wielko$ci kgta przechylenia szybowca §, a takze od
wielkosci wspolczynnika Cppy.

Rozbieg i dobieg

Podczas rozbiegu (start) i dobiegu (ladowanie) mamy do
czynienia z pseudoustalonym stanem obcigzenia. Wspot-
czynnik obcigzenia skrzydla ns, zmienia sie w czasie: nso =
= f (t). Wypadkowy wspolczynnik obcigzenia skrzydila ns =
= ngo + Ans zawiera czton Ans, ktéry pojawia sie w wy-
niku dzialania podmuchéw w przyziemnej warstwie po-
wietrza albo w wyniku oddzialywania podloza na kolo
podwozia przy uwzglednieniu charakterystyki zespolu a-
mortyzujacego.

Zmienno$¢ wspdlczynnika ng, podczas rozbiegu zamyka
si¢ w granicach:

— od ng,, — wspolczynnik obeigzenia postojowego,

— do ns,, — wspoélezynnik obcigZzenia w momencie o-
derwania sie szybowca od ziemi (poczatek lotu).

W trakcie lgdowania zmienno$é ta przebiega odwrotnie:
od ng,, do ng,, (zgodnie z rys. 6). T, jest czasem kontak-
tu kol’a z podlozem. W czasie T, sila no$na platowca na-
rasta od zera do warto$ci rownej masie szybowca. Nato- '
miast w momencie ruszania szybowca z miejsca (stan posto-
jowy) Pz = 0, skrzydlo za$ jest obciazone cigzarem wlasnym
Qs, wobec czego Pzg = —Q,. Znak ujemny wskazuje, iz
ciezar skrzydla dziala przeciwnie niz sila nosna.

Przed rozpoczeciem rozbiegu wspédlczynnik obcigzenia
(postojowego) skrzydia wynosi:
_Qs
NS, = Q (22)

a nastepnie w miare narastania predkosci rozbiegu roénie
az do wartosci, przy ktérej szybowiec odrywa sig¢ od zie-
mi przechodzac do lotu. W przypadku lotu holowanego
osigga on warto§é okreslong zalezno$cig (15) z tym, iz kat
dziatania liny » =0, a wige: -

Nos
Nes. 21

nﬂl( o) ___Ib ,_}

Rys. 6
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S-q
neoy = 14 G (Gt bs— € Z1) (23)

Zastosowanie wyznaczonych wielkoSci

Znajomos$¢é wielkosci wspoélezynnikéw obcigzenia skrzyd-
la w réznych stanach lotu ustalonego jest konieczna w

przypadku okreslania widma obcigzen zmeczeniowych
skrzydia [1].
Przyrosty obcigzenn wywoltane burzliwo$cia atmosfery

(loty termiczne) badz sterowaniem (akrobacja) oscyluja
wokél poziomu podstawowego (rys. 7). Poziomern tym jest

wlasnie wartos¢ nso. Wypadkowe wspoétezynniki obcigze-
nia wynoszg:
Ng = Nso + Ang — goérna granica obcigzenia,
Ny = Ngo — AN, — dolna granica obcigzenia.
n
iy
0
= £
"
& S
3|
(=2
<
t
3
£
— /1

" Rys. 7

Do okreslenia maksimum i minimum obcigzenia jest
wiec konieczna znajomosé wielkos$ci ns, dla kazdego z roz-
patrywanych stanoéw lotu ustalonego [5]. Warto$é przy-
rostow obcigzenia: dodatniego Ang oraz ujemnego An, jest

odrgbnym zagadnieniem wykraczajgcym poza zakres ni-
g'ue,]szych rozwazan |3]. Nalezy tu jedynie wspomnie¢, ze
ich wielkos¢ moina okresli¢ obliczeniows na podstawie

znajomosci struktury podmuchéw i charakterystyki amor-

tyzacyjnej platowca (elastycznos$é struktiury, charakterys-
tyka amortyzacyjna podwozia).
Wnioski

Przedstawione rozwazania prowadza do nastepujgcych
wnioskow:

® W celu wyznaczenia widma obcigzen skrzydla szy-
bowca w locie konieczna jest znajomo$¢ poziomu obcigze-
nia w stanach ustalonych wyrazonego za pomoca wsp6i-
czynnika ngo.

e Ze wzgledu na zachowanie warunkéw réwnowagi po-
diuznej szybowca, warto§¢ wspotczynnika obcigzenia
skrzydta w locie ustalonym ns, 7 1,0.

® Podczas holowania szybowca za samolotem lub pod-
czas wzlotu przy uzyciu wyciggarki, moment sily w linie
wprowadza zaburzenie rownowagi podluinej, wymagajgce
skompensowania przez dzialanie usterzenia wysokosci, na
co wskazuje wartosé wspbdlczynnika ngo.

® TFazy rozbiegu i dobiegu szybowca sg stanami pseu-
doustalonymi, w ktoérych wspoéiczynnik obcigzenia skrzyd-
la nso = f(t) i na niego nakladajg sig wartosci wspotezyn-
nika obcigzenia wywolanego zjawiskami dynamicznymi An.
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Klasyfikacja nosnosci nawierzchni lotniskowych

metodq ACN-PCN (i)

Ocena techniczna nosnoSci nawierzehni lotniskowych

Okre$lenie liczb PCN w sposéb kwalifikujgcy je do gru-
py ,ocena techniczna” stwarza mozliwo§é dobrego dostoso-
wania naziemnego ruchu samolotéw do nosno$ci nawierz-
chni lotniskowych. Zapobiega si¢ w ten sposoéb przed-
wezesnej, niekontrolowanej degradacji nawierzchni i tym
samym minimalizuje koszty ich utrzymania. Metoda ACN-
-PCN jest uniwersalna, dopuszcza bowiem mozliwos$é sto-
sowania r6znych metod do oceny nosnosci nawierzchni
i na tej podstawie — do okreslania wartosci liczb PCN [2].
Techniczna oceng nosnosci nawierzchni mozna przeprowa-
dza¢ w nastgpujacy sposob:

— z wykorzystaniem ,,odwréoconych” metod wymiarowa-
nia,

— z wykorzystaniem pomiaréw i badan w celu okreéle-
nia wybranych charakterystyk materialowych warstw na-
wierzehni lub jej odksztalcenn pod obcigzeniem testowym.

W artykule przedstawiono wazniejsze informacje doty-
czgce tych zagadnien. Szczegélowe dane sa dostepne [I,
3, 4].

Ocena nos$noSci nawierzchni
oparta na metodzie wymiarowania

Proces projektowania nawierzchni mozna najog6lniej o-
kredli¢ jako kolejng realizacje nastepujgcych czynno$ci:

1) wyb6ér metody wymiarowania nawierz-
chni,
2) przyjecie danych w postaci:
— charakterystyk nosnosci podioza gruntowego,
— charakterystyk  fizykomechanicznych  materiatéw
konstrukeyjnych przewidzianych do zabudowy w
poszczegdlnych warstwach nawierzchni,

konstrukeji
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— zalozen odnosnie do wielko$ci i intensywnosci ru-
chu w zadanym okresie eksploatacji przysziej na-
wierzchni,

3) okre$lenie wymaganych grubo$ci warstw konstrukeyj-
nych nawierzchni przy wykorzystaniu algorytmu dla
przyjetej w pkt. 1 metody wymiarowania oraz przy
uwzglednieniu danych z pkt. 2.

W procesie oceny nosnoéci istniejgcych nawierzchni ko-

lejnos¢ postepowania jest zmieniona. Dysponujac danymi
o0 nosnosci podioza, grubos$ciach warstw i charakterysty-

kach materialow konstrukcyjnych oraz wykorzystujac
przeksztalcone wzory wybranej metody wymiarowania,
mozna wyznaczy¢ dopuszczalng wielkos$¢é 1 czestotliwosé

obcigzenia. Nie jest przy tym konieczne, aby metoda za-
stosowana do oceny byla metodg, ktérg uprzednio projek-
towano rozpatrywang nawierzchnie. Nalezy jednak zwro6-
ci¢ uwage, ze algorytmy tych metod powinny wykorzy-
stywaé podobne wazZniejsze parametry charakteryzujgce
materialy warstw konstrukeyjnych. Decydujgce znaczenie
dla poprawnosci dokonanej w ten sposdéb oceny nosnosci
ma wiarygodno$é danych przyjetych do obliczen. Charak-
terystyki materialtéw konstrukcyjnych i podloza, wystepu-
jace w algorytmie obliczeniowym, zasadniczo nalezy okres-
la¢ na podstawie badan. Mogg to by¢ badania laborato-
ryjne prowadzone na prébkach pobranych z nawierzchni.
Zazwyczaj sa to rutynowe badania, jak np. okreslenie pa-
rametrow wytrzymalosciowych probek nawierzchni beto-
nowej, okre$lenie cech fizycznych gruntéw podloza itd.
Kompletowanie w ten sposéb danych do obliczen powodu-
je jednak wydluzenie procesu oceny. Obniza to wartosé
metody ze wzgledu na wysockie koszty wylgczenia nawierz-
chni z ruchu. Niedogodnos$é te mozna cze$ciowo lub cal-
kowicie wyeliminowaé¢ wykorzystujac dane o charakterys-
tykach nawierzchni zawarte w dostepnych materiatach
dokumentacyjnych. Istotne jest przy tym dokonanie wstep-
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nej analizy aktualnosci takich danyeh 1 na tej podstawie
orzeczenie o ich przydatnosci do oceny nawierzchni.

Na $wiecie sg cbecnie preferowane szybkie, nieniszczace
metody badan in situ”. Modul sprezystosci poszczegdl-
nych warstw nawierzchni i podloza mozna okresla¢ na
podstawie wynikow pomiaru w osrodkach predkosci pro-
pagacji fal naprgzen. Fale sa generowane przez powierz-
chniowe obcigienie nawierzchni obcigzeniem szybkozmien-
nym o charakterze wibracji przy odpowiednio dobieranych
czgstotliwosciach. Na rys. 1 przedstawiono urzgdzenie do
prowadzenia tego typu badan wraz z jego wazniejszymi
charakterystykami roboczymi. Wpyznaczone w ten sposcb
wartosci modulow sprezystosci moZna nastepnie wykorzy-
staé do oceny nosnoseci, przyjmujac model nawierzchni w
postaci sprezystego ukladu warstwowego. W takim mode-
lu, przydatnym rowniez do projektowania dowolnego typu
konstrukcyjnego nawierzchni, wymagane jest scharaktery-
zowanic kazdej warstwy trzema wielkosciami: modulem
sprezystosei, wspoélezynnikiem Poissona i gruboscig warstwy.
Opracowane sa programy na EMC, wykorzystujace w algo-
rytmach obliczeniowych metode elementow skonczonych,
umozliwiajace szybka obrobke danych uzyskanych z bhadan
i w ten sposdb — ocene nosnosci nawierzchni. Obecnie pro-
wadzone sg prace ukierunkowane na wdrozenie metod nie-
niszczgcych do badan stanu nawierzchni lotniskowych w
warunkach krajowych.

Ocena nosnosci oparta na pomiarach
wykonanych na nawierzchni

Oceng nosnosci mozna realizowaé¢ wykorzystujac istnie-
nie zalezno$ci pomiedzy wielko$ciami ugieé nawierzch-
ni a ich obcigzeniem. Proporcjonalnosé zaleznosci obcig-
zenie-ugigecie mozna jednak uwzgledniaé¢ tylko w waskim
zakresie naprezen, bowiem wigkszos¢é materialow uzywa-
nych do budowy nawierzchni nie wykazuje cech sprezys-
tych. Dlatego do badan nawierzchni lotniskowych opraco-
wano specjalne metody. W metodach charakteryzujgcych
sig najwyzsza niezawodnoscia wykorzystuje sie obcigzenia
o wielko$ciach zblizonych do rzeczywistych obciazen od
samolotow. Mozna wymieni¢ nastepujgce metody:

Rys. 1.

Wibrator drogowy RVM (Road Vibration Machine). Gene-
rowane obcigzenia z mozliwoéciq plynnej regulacji w zakresach:

sila 050 000 N, czgstotliwos¢ 580 Iz

— badanie ugig¢ nawierzchni pod obcigZzeniem statyez-
nym wywolanym uzyciem plyty naciskowej,

— badanie ugig¢ nawierzchni pod golenig samolotu,

— badanie ugigé nawierzchni wywolanych dzialaniem
obcigzenia udarowego,

— badanie ugigc nawierzchni lub predko$ci propagaciji
fal naprezen w warstwach konstrukeyjnych wywolanych
dzialaniem obcigzenia wibracyjnego.

Dwie pierwsze metody zalicza si¢ do grupy badan sta-
tycznych. W metodzie statycznego obcigzenia nawierzchni
przy uzyciu plyty naciskowej mozna wyré6zni¢ kilka badan
znanych w praktyce pod mnazwg metody LCN, metody

francuskiej i kanadyjskiej. Metody {rancuska i kanadyj-
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Rys. 2.
flectometer). Zrzucana masa
zenia 125 000 N, czas t{rwania

ugigciomierz udarowy FWD (Falling Weight De-
250 lub 407 kg, maks. impuls obcig-
impulsu 28 ms

ska sg pewng modyfikacja metody LCN. Sa zroéznicowane
pod wzgledem sposobu realizacji obcigzenia lub wymiarow
stosowanych w standardowych plytach naciskowych. Za-
stosowanie metody statycznego obcigzania nawierzchni
przy uzyciu plyty naciskowej jest obecnie ograniczane ze
wzgledu na wysoki koszt badan zwigzanych z czaso- i e-
nergochlonnosciag pomiarow. Inng, bezposrednig metodag sta-
tycznag jest pomiar ugiec nawierzchni pod golenig samolo-
tu kolujgcego z malg predkoscig. Jest to szybki i prosty,
sposéb oceny nosnosci nawierzchni. Badanie odbywa sig
w ten sposob, Ze na wybranej powierzchni jezdni ustala
sig punkty pomiarowe i okresla sig¢ ich rzedne wysoko$-
ciowe. Wzdiuz linii wyznaczonej przez te punkty przeta-
czany jest samolot i réwnoczesnie ponownie rejestrowane
sq rzedne wysokosciowe punktow pomiarowych.

Odregbng jakosSciowo grupg sg nowoczesne metody oceny
nosnosci nawierzechni wykorzystujgce obcigZzenia dynamicz-
ne. Istota metody udarowej jest pomiar ugig¢ dynamicz-
nych nawierzchni spowodowanych dzialaniem krotkotrwa-
tych obcigzen majgcyh charakter impulsow silowych. Na
spoczywajacy na nawierzehni uklad zlozony z generatora
impulséw silowych i plyty naciskowej z zadanej wysokosci
zrzucany jest ciezar o stosunkowo niewielkiej masie. U-
gigcie nawierzchni mierzone jest za pomocg przetwornikow
piezoelektrycznych w centrum obcigzanego obszaru oraz
w pewnych okreslonych odleglo$ciach, Wariantowanie
wielkosei masy, wysoko$ci jej zrzutu oraz $rednicy plyty
naciskowej pozwala osiggna¢ duze wielkosci obcigzen, re-
prezentatywne nawet dla kot ciezkiego samolotu, przy jed-
noczesnie niewielkich wymiarach urzgdzenia pomiarowego.
Skutki takiego obcigzenia sg wigc podobne jak w przy-
padku przetoczenia si¢ kola po nawierzchni, oczywiscie
znacznie cigzszego od cigzaru zastosowanego w badaniu.
Na rys. 2 przedstawiono ugieciomierz udarowy FWD (Fal-
ling Weight Deflectometer) wraz z jego wazniejszymi cha-
rakterystykami roboczymi. Do wyznaczania ugie¢ dyna-
micznych mozna posiugiwac¢ sie rowniez metodg wibracyj-
ng wykorzystujge urzadzenie pokazane na rys. 1. W tym
przypadku pomiar wykonuje si¢ przy wzrastajgcym pozio-
mie obcigzenia i statej czgstotliwosci., Waznymi zaletami
metod dynamicznych sg: duza sprawno$é i prostota badan
oraz ich nieniszczacy charakter. Uwzgledniajge jednoczes-
nie wysoka mobilnos$¢ urzadzen pomiarowych nalezy stwier-
dzi¢é, ze metody te sg obecnie najbardziej efektywne.

Oireslanie wartosei liczb PCN

Z definicji — liczba PCN jest rownowazna 1/500 dopusz-
czalnego obcigzenia (wyrazonego w kg masy) przylozonego
do nawierzchni przez pojedyncze kolo ze standardowym
ci$nieniem w oponie réwnym 1,25 MPa. Ocena nosnosci
nawierzchni oparta na metodzie wymiarowania umozliwia
bezpoé$rednie wyznaczanie wielkoécei tego obcigzenia przez
przyjecie w algorytmie obliczeniowym odpowiednich da-
nych dotyczacych warunkow obcigzenia., W metodach ba-
dawczych wykorzystujacych relacje obcigzenie — ugigcie,
wielkos¢ dopuszczalnego obcigzenia okre§la si¢ stosujac
wiasciwg dla danej metody teorig mechaniki konstrukecji
nawierzchni. Moze tutaj dodatkowo wystgpié konieczno$é
zastosowania wzoréw na obliczanie obcigzenia réwnowaz-
nego, aby spelni¢ warunek standardowego cisnienia w o-
ponie kola obcigzajacego nawierzchnig.

Liczby PCN nawierzchni obliczone na podstawie obcig-
zen dopuszczalnych, wyznaczonych z zastosowania wybra-
nej spos$réd omoédéwionych metod, sg zaliczane do grupy
»ocena techniczna®.
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Niezaleznie od zastosowanej metody oceny, wskazana
jest znajomos$¢ charakterystyk zmeczeniowych zasadmczych.
elementéw konstrukeyjnych nawierzchni. Przy znajomosci

dotychczasowej eksploatacji nawierzchni oraz prognoz
przysztego ruchu stwarza to mozliwos¢ okreSlenia ,pozo-
stalo$ci” czasu eksploatacyjnego i tym samym — precy-

zyjnego prognozowania terminu remontu nawierzchni.

Przyklad technicznej oceny nosnosci
nawierzchni lotniskowej [5]

A. Nawierzchnia podlegajaca ocenie wykonana jest
z prefabrykowanych plyt wstepnie sprgzonych o nastgpu-
jacych charakterystykach konstrukcyjnych:

e beton cementowy:

— wytrzymalo$é¢ na
=5 MPa, . )

— obliczeniowa wytrzymalo§é na rozcigganie przy zgi-
naniu uwzgledniana w sprawdzaniu wstepnie sprezonych
przekrojow na tworzenie sie rys Rry = 4,2 MPa,

— modul sprezystosci podiluznej Ep = 3,6 - 10 MPa,

— wspoblezynnik Poissona u = 0,16, ’

— wymiary plyty: 6,00 X 2,00 X 0,14 m;

e zbrojenie podituzne sprezajgce, wykonane z 18 lin ()
7,8 mm (sploty: 1 @ 2,8 + 6 @ 2,5 mm) rozmieszczonych
symetrycznie w goérnej i dolnej strefie plyty:

— minimalna sila zrywajaca ling — 62 kN,

e zbrojenie poprzeczne — niesprezone, prety ¢® 0 mm:

— wytrzymalo$é obliczeniowa R, = 316 MPa,

— modul sprezystoSci podtuznej Eq= 1,8 - 10° MPa,

rozcigganie przy zginaniu Ry =

Stanowisko do badan noénosci

Rys. 3.
z plyt wstepnie sprezonych.
niem statycznym

nawierzchni wykonanej
Pomiar ugiccia plyty pod obcigze-

Plyty spoczywaja na podlozu gruntowym o mnos$nosci
k; =41 MN/m3? i k, =133 MN/m3.

W celu poréwnania wyznaczonych liczb PCN, oceng
nosno$ci przeprowadzono dwiema metodami:

— teoretycznie, z zastosowaniem ,odwréconej” metody
wymiarowania,

— dos$wiadczalnie, z zastosowaniem statycznych obcigzen
testowych.

B. Ocena nos$nosci oparta na ,odwréconej” melodzie

wymiarowania.

1. Ocene przeprowadzono na podstawie radzieckiej meto-
dy wymiarowania nawierzchni lotniskowych z plyt wstep-
nie sprezonych, wykorzystujgcej teorie stanéw granicznych
konstrukeji.

2. W obliczeniach przyjeto:

— wspb6lezynnik dynamiczno$ci obcigzenia Kgyn = 1,25,

— wspbiczynnik przecigzenia n, = 1,0,

— wspblczynnik warunkéw pracy m = 1,1,

— standardowe ci$nienie w oponie kota obecigzajgcego
nawierzchnie p = 1,25 MPa.

3. W wyniku obliczenn [6] okreslono warto§é granicznego
momentu zginajagcego w przekroju poprzecznym plyty or-
totropowej:

JVI;:‘ = 15,096 kNm/m

4. Stosujgc metode kolejnych przyblizen, ustalono war-
tos¢é obcigzenia granicznego Pgr wg wzoru:

TABLICA
=
Noénosé podloza k, hun
MN/m?* teoretyczny doéwiadezalny
(ssodwrécenie’” projektu) (obcigzenie testowe)
41 R 21
133 18 31

Pyr-£(r) = M, ;,‘,‘
gdzie:
f(r) — wielkos¢ zalezna od zredukowanego promienia
T obcigzenia (przyjmowana z tablic),

re=—

l

R — promien $ladu styku kola samolotu z nawierzch-
nig; na nawierzchnie przekazywane jest obcigzenie
Pg;; ciSnienie w oponie kota réowne jest 1,25 MPa,
l — promien wzglednej sztywnosci plyty.
Obcigzenie graniczne jest rowne:
— 75,85 kN — dla nawierzchni na podlozu o wspolezyn-
niku k = 41 MN/m?,
— 75,85 kKN — dla nawierzchni na podlozu o wspolczyn-
niku k = 133 MN/mS3,

deowiadajqce tym obcigzeniom wartosci liczb PCN za-
mieszczono w tablicy.

C. Ocena no$nosci z zastosowaniem obcigzen testowych.

1. Ugigcie nawierzchni wywolano przez stopniowe, sta-
tyczne przykladanie obcigzen za posrednictwem stalowej
tarczy o sSrednicy 300 mm (706,5 cm?). W trakcie badania
mierzono wielko$¢ dzialajagcej sily oraz w okres$lonych
punktach — ugiecie plyty. Obcigzenie stosowano w naj-
stabszym miejscu, tj. w narozu plyty, az do osiggniecia
stanu zniszczenia. Widok stoiska pomiarowego przedsta-
wiono na rys. 3.

2. W wyniku badan ustalono warto$¢ obcigzenia nisz-
czgcego, a nastgpnie obcigzenia dopuszczalne stosujgc
wspoiczynnik bezpieczenstwa roéwny 1,5. Obcigzenie do-
puszczalne wynosi: .

— 106,7 kN — dla nawierzchni na podlozu o wspolczyn-
niku k = 41 MN/m3,

— 153,3 kN — dla nawierzchni na podiozu o wspblczyn-
niku k = 133 MN/m?.

Odpowiadajace tym obcigzeniom wartosci liczb PCN za-
mieszczono w tablicy.

D. Dla obydwu warto$ci wspélezynnika k charakteryzu-
jacego nos$no$é podloza zaobserwowane roznice liczb PCN
nalezy tlumaczyé zastosowaniem w metodzie teoretycznej
kilku wspoéiczynnikéw bezpieczenstwa. Konsekwencjg tego
jest zanizenie wartosci granicznych momentéw zginajg-
cych. Jest to zgodne z weczesniejszym stwierdzeniem do-
tyczacym przewagi doswiadczalnego. sposobu okreslania
no$nosci, bowiem wartos¢é tej charakterystyki ustalana
teoretycznie moze byé niekiedy znacznie zanizana.

Reasumujgc, pelna informacja o nos$no$ci nawierzchni
rozpatrywanej w przedstawionym przykladzie, zgodnie
z wymaganiami metody ACN-PCN, ma zatem nastepujgcg
postaé:

— PCN 21 /R/ C/W/T (jezeli k=41 MN/m?3),

— PCN 31 /R/ B/W/T (jezeli k =133 MN/m3).
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Wojskowe silniki lotnicze USA i Europy Zachodniej

Producenci silnikow

Najwigkszymi producentami silnikow lotniczych w USA
sg dwie firmy: General Electric i Pratt and Whitney.
Pierwsza z nich produkuje m.in. jeden z najbardziej li-
czacych sie obecnie silnikéw na Zachodzie — F404-GE-400,
druga jest producentem tak znanych silnikow, jak TF30-P-
-414 i F100-PW-100.

Produkcja silnikow lotniczych w Europie Zachodniej
zajmuja sie przede wszystkim takie firmy, jak: Rolls-Roy-
ce w W. Brytanii, Snecma i Turbomeca we Francji, Volvo
Flygmotor w Szwecji, Fabrique Nationale (FN) w Belgii,
Motoren und Turbinen-Union (MTU) i Klockner-Hum-
boldt-Deutz (KHD) w FRN oraz Fiat Aviazione i Alfa Ro-
meo Aviazione!) we Wloszech.
tych firm przedstawiono w tabl. 1.

Z firm zachodnioeuropejskich, tylko Rolls-Royce dorow-
nuje produkejg firmom amerykanskim. Ogolem zatrudnia
on 58800 osdéb, w tym 52200 przy produkcji silnikéw lot-
niczych. Z pozostalych firm zachodnioeuropejskich najbar-
dziej liczy sie francuska firma Snecma. Zatrudnia ona
18400 oséb, w tym 10300 przy produkeji silnikéw lotni-
czych. MTU jest spdélka dwoch firm: Maschinenfabrik
Augsburg-Nurnberg (AG) oraz Daimler-Benz AG. Pierwsza
z nich zajmuje si¢ produkcjg pojazdéw i konstrukeji sta-
lowych, a druga — produkcja silnikow lotniczych, glow-
nie wojskowych. Firmy wiloskie, szwedzka i zachodnionie-

1) Rowniez firma

Piaggio, ktéra wuczestniczy w
silnikbw  Viper

produkcji m. in.
(przyp. red.).

TABLICA 1 Charakterys'yczne dane firm silnikowych Europy Zachodniej

Charakterystyczne dane’

przedstawiono w tabl. 2.

Dr inz. MIROSEAW OSTAPKOWICZ

miecka KHD sg duze, ale przy produkeji silnikow pracuje
w nich po kilka procent zalogi, Niewiele wigcej, ho kil-
kanaécie procent ogoélu zatrudnionych, pracuje przy pro-
dukeji silnikéw lotniczych takze w belgijskiej firmie FN,
We francuskiej firmie Turbomeca przy produkcji silnikéw
pracuje polowa zatrudnionych. Wigkszos¢ firm prowadzi
takze naprawy silnikow i produkuje do nich czeSci za-
mienne.

Z wyjatkiem Volvo, wszystkie firmy zachodnioeuropej-
skie kooperujg ze sobg lub z dwiema najwigkszymi [ir-
mami amerykanskimi. Przykladem takiej kooperacji jest
silnik RB199-34, budowany w kooperacji przez trzy firmy
europejskie: Rolls-Royce, MTU i Fiat. Rolls-Royce pro-
dukuje sprezarke niskiego ciénienia, komore spalania, tur-
bine wysokiego cisnienia, dopalacz, przewody i uklad pa-
liwowy silnika. MTU produkuje sprezarke s$redniego i wy-
sokiego cisnienia, turbing $redniego cisnienia, obudowy,
skrzynke napedow, odwracacz ciggu i automatyke. Fiat,
wspélnie ze swoim podwykonawca Alfa Romeo, produkuje
turbine niskiego ci$nienia, waly, podpory lozyskowe, wlot
i dysze regulowang. Montaz silnikéw odbywa si¢ we
wszystkich trzech firmach.

Wspélezesne silniki do samolotow wojskowych

Zestaw tych silnikow wraz z ich podstawowymi danymi
W tej grupie tylko J79-GE-119
firmy General Electric oraz Atar 9K-50 i Atar 8K-50
firmy Snecma sg konstrukcjami jednoprzeplywowymi.
Maja one diuga historig. Pierwszy z nich wszedl na uzbro-

Liczba zatrudnionych Produkcja silnikéw
Painstwo Firma przy pro- ll:::l)g;lklg:
ogdélem dukeji wylgezna w kooperacji :
silnikow
W. Brytania Rolls-Royce 58 800 52200 Dart RDa 6Mk596-72 i 10Mk510, Gnome | — RB199-34 z MTU i Fiatem
H. 1400 i H.1400-1, Gem-2 i 4BS360-23, | — Olympus 593Mk610-14-28 ze Snecma
Spey: RB163Mk512-14, -— Adour: MKk102, Mk811i Mk851
183 Mk555-15H, 163Mk511-8, 7 Turbomecaq
168Mk250 i 168-25R, Viper 632, — MKk21-22 ze Snecma, MTU i FN
M45H-01Mk501 i M45SD/RB410, — RB318 z Alfa Romeo
F402-RR-401 Pegasus 11Mk103, — TF41-A1 Spey
Pegasus 15 RB211-22B -524B i 535, RB168-62 z Allison
RB401-07, RB432-03 i Tyne RTy20Mk22
Francja Snecma 18 400 10 300 Atar 9C, Atar 9K-50, Atar 8K-50, M53 — Olympus 593Mk610-14-28 z Rolls-Royce | sprzgt komunikacyj-
M88 — MKk21-22 z Rolls-Royce, MTU i FN ny, urzgdzenia ato-
— Larzac, 04 z Turbomeeg MTU i KHD | mowe, przemyslowe
— CFM56-3 z General Electric turbiny gazowe
— CFM56-2 z General Electric i FIN i
— CF6-80A1 i CF6-80A3 z General
Electric i MTU
Turbomeca 4 600 2300 Arbizon II i 1V. Marhore VI, Astafan IV | — Adour: Mk102, Mk811 i Mk851 z-Rolls-
H i G, Astazou XVIG i XX, Bostan VI C4 -Royce
i VII, Astazan III, X1V XVIII XXA, — Larzac 04 ze Snccmmg, MTU i KHD
Turmo 1Ve, Arriel I C1, Makila I i TM333
Szwecja Volvo Flygmotor 59 500 2600 RM8 samochody, silniki
okr¢towe i przemys-
lowe, maszyny rol-
nicze i dla lednictwa

Belgia Fabrique 9 700 1500 Derwent, Avon — MK21-22 zRolls-Royce, Snecmg i MTU | male turbiny gazo-
.Nationalle (FN) — CFM56-2 ze Snecma i General Electric | we do pojazdéw

— J79-11A z General Elcctric specjalnych
— Atar 9C ze Snecmg (do samolotéw Mi-

rage w Belgi)
— F100-PW-100 z Pratt and Whitney

(do samolotéw F16 w Belgii, Holandii

Danii i Norwegii)

RFN Motoren und Tur- —_— 6 300 250-MTU-C20B — RB199-34 z Rolls-Royce i Fiatem

binen-Union (MTU) : — MKk21-22 z Rolls-Royce, Sneecmg i ¥N
— Larzac 04 ze Snecmg, Turbomeeg i KHD
— CF6-80A1i CF6-80A3 ze Snecmg i Gene-
ral Electric
Klockner-liumboldt- 27 560 1400 T312 APU, T117, T114A —- Larzac 04 ze Snecma, Turbomeca i MTU
-Deutz (KHD)

Wiochy Fiat Aviazione — 2700 J79-GE19, J85-GEI13A, T64/P4D, Spey — RB199-34 z Rolls-Royce i MTU morskie i przemyslo-
ijego gléwny koope- Mk807 i Viper serii 600 — RBI168 z Rolls-Royce we turbiny gazowe
rant Alfa Romeo — JT10D z Pratt and Whitney
Aviazione

ed. na III s. okt.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Polskie balony zaporowe z 1942 i 1943 r.

O prototypach polskich balonow zaporowych zbudowa-
nych podczas wojny w WIlk. Brytanii pisano dotychczas
niewiele i to tylko na podstawie relacji ustnych i kilku
zdje¢ (patrz A. Morgala: Polskie samoloty wojskowe 1939-+-
--1945). Informacje byly wigc 'dos¢ ogoélnikowe i1 zawieraly
niescistosci pod wzgledem oznaczen i pojemnosci balonow,
jak i ich prob. Obecnie na podstawie zachowanych opi-
sow 1 sprawozdan z prob mozna byto odtworzyé dzieje
tych balonow.

W 1939 r. do Rumunii zostata ewakuowana kadra i cze$¢
urzadzen Wytworni Balonéow i Spadochronéow z Legiono-
wa. Po nieudanych probach uruchomienia Wytworni w
Rumunii, pracownicy zostali ewakuowani do Francji, a na-
stepnie do Anglii. Kierownik WBS mjr Stanistaw Mazurek
oraz konstruktor inz. Jézef Paczosa dazyli do wykorzysta-
nia polskich doswiadczen w budowie balonéw, aby prze-
chyli¢ szale zwyciestwa na strone aliantow. W 1941 r. wy-
sungli oni propozycje budowy prototypu balonu zaporo-
wego o Kkorzystniejszych cechach niz stosowane w armii
brytyjskiej. W wyniku tego dowodztwo Polskich Sit Po-
wietrznych wuzyskalo zgode w brytyjskim Ministerstwie
Lotnictwa na skierowanie kilkuosobowej polskiej grupy (w
sktad ktorej wechodzili: mjr S. Mazurek, por. inz. J. Pa-
czosa, sierz. majster Czestaw Nowacki i kilku wysoko wy-
kwalifikowanych rzemieé§lnikéw) do osSrodka Ballon De-
velopment Establishment (BDE) w Cardington k. Bedford.
Prace w tym osrodku rozpoczeto jesienig 1941 r.

Ladowy balon zaporowy P.1

Inz. J. Paczosa zaprojektowal balon, w ktérym mialy
by¢ wyprobowane rozwigzania z powodzeniem stosowane
przed wojng w Polsce oraz nowe ulepszenia. Byly to:

— pojedyncza tkanina powloki (zamiast podwoéjnej),

— smuklejszy, bardziej oplywowy ksztalt balonu niz ba-
lonow brytyjskich Mk.VI,

— $ciagane guma faldy umozliwiajgce rozszerzalnosé ba-
lonu,

— sztywne stateczniki.

Przy projektowaniu zalozono nastepujace osiqgi balonu:

-— pulap 2400 m,

— wytrzymalos$¢ liny weciagarki 2 t,

— maks. predkosé wiatru 72 km/h,

— rozciggliwo$¢ powloki umozliwiajaca osiagniecie pel-
nego pulapu z uwzglednieniem mozliwosci rozgrzania gazu
przez promieniowanie sloneczne.

Wymiary i masy balonu:

— dlugos¢ 19,80 m,

— srednica maks. 7,66 m,

— pojemnos¢é maks. 515 m3,

— pojemnosé¢ na ziemi 350 mb,

— masa powloki bez statecznikow 179 kg,

Rys. 1. Balon zaporowy P.1 o pojemnosci 515 m?
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Mgr inz, ANDRZEJ GLASS

— masa statecznikéw 59,5 kg,

— masa wilasna 238,5 kg.

Balon miatl wydluzenie 1:2,6, zas maksymalna jego
srednica znajdowala si¢ w 32% jego dlugo$ci. Powloka
byla wykonana z 12 brytow, kazdy z 25 odcinkéow. W
grudniu 1941 r. rozpoczeto badania szczelnosei tkaniny.
Tkanina bawelniana o gramaturze 76 g/m?2 nagumowana
od spodu warstwg 120 g/m? oraz z wierzchu warstwg za-
wierajacg aluminium 25 g/m2 miala mase 221 g/m2 Nasy-
cenie tkaniny wykonata firma Dunlop. Studniowe proby
szczelnos$ci zostaly przeprowadzone na 5 probkach tkaniny
w warunkach zimowych. Przy wykonywaniu powloki sto-
sowano poczworne szwy pokryte z zewnagtrz i wewnatrz
przyklejong ta$ma 30 mm.

System umozliwiajacy rozszerzainosé¢ powloki polegal na
wykonaniu po obu bokach balonu fald o wzmocnionych
krawedziach goérnej i dolnej, miedzy ktorymi byly napiete
Sciggacze gumowe. Nad faldg umieszczone byly cztery far-
tuchy o szerokosci 2,9 m i dlugosci 1 m, do ktorych byly
mocowane liny polgczone z ling holujgca. Na goérnej czg-
sci powloki z kazdej strony znajdowato sie 6 punktéw
mocowania lin cumowniczych. Trzy sztywne stateczniki
o maksymalnej cieciwie 6,56 m miaty szkielet z rur dura-
lowych o $rednicy 25,6 mm (1 cal), kryty pojedynczo plét-
nem. Biegnace od powloki linki usztywniajgce stateczniki
miaty krotkie amortyzatory gumowe.

Pierwsza probe napelnienia balonu powietrzem, dla
sprawdzenia prawidlowo$ci jego budowy, wykonano W
drugiej polowie sierpnia 1942 r. i 29 sierpnia balon na-
pelniono gazem. 31 sierpnia 1942 r. po raz pierwszy balon

Rys. 2.

Balon P.1 w powietrzu w Cardington w 1943 r.

e

Rys. 3. Statecznik balonu P.1
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wzniost si¢ w powietrze. Przy lekkim wietrze 13+21 km/h
balon wzniost sie na wysokosé 2400 m. Kat liny wyciagar-
ki wynosil 45°.° Wieksza masa statecznikéw sztywnych niz
gumowych spowodowala konieczno$é przesuniecia do przo-
du punktu zaczepienia liny holujgcej. Podczas proéb przy
wietrze 24--32 km/h wystgpily drgania .statecznikéw, co
zmusilo do zredukowania do minimum odcinkéw gumo-
wych w linkach usztywniajacych stateczniki. Wykorzysta-
nie 36 osob do cumowania balonu, zamiast niezbednych 6,
doprowadzilo do szarpania balonu linami cumowniczymi
i do oderwania jednej z tasm mocujgcych liny do powlo-
ki, w wyniku czego 18 wrzesnia wypuszczono gaz, aby
balon naprawi¢. Po drobnych modyfikacjach balon napel-
niono gazem 16 pazdziernika i od 18 do 30 pazdziernika
wykonywano z nim proby na malych wysokoSciach przy
predkosci wiatru do 48 km/h. W probach stwierdzono spa-
dek nieprzepuszczalnosci powloki z 95 do 83%, co wska-
zywalo na jej zlg jakosé. 2 listopada balon wzniost sie
na wysokos¢ 1370 m przy wietrze 16--32 km/h, zas 10 li-
stopada na 760 m przy wietrze 48--56 km/h. Przy S$cigga-
niu balonu podczas ulewy na wysokosci 90 m podczas

porywu wiatru zlozyl si¢ jeden ze statecznikow powodujac
Balon znurkowai uderzajac o zie-
Balon nie nadawal sie

niestateczno$¢ balonu.
mieg, co spowodowalo uszkodzenia.
juz do uzytku.

Rys. 4.
czas prob w

Morski balon zaporowy VLA.48 o pojemno$ci 120 m® pod-
1943 1.

W wyniku préb stwierdzono, ze pojedyncza tkanina jest
zbyt przepuszczalna (choé w Polsce uzyskiwano zadowa-
lajace wyniki), brak gumy nie pozwala uzywaé jej az
39 kg na $ciggacze, za$ brak aluminium uniemozliwia
stosowanie go do konstrukeji statecznikéow. Sztywne sta-
teczniki byly prawie 2-krotnie cigzsze niz migkkie, a za-
razem byly niedostatecznie pewne., Ksziall balonu byl ko-
rzystny.

balonu P.1

Rys. 5. Szkielet statecznika

Morski balon zaporowy VLA.48

Po zakonczeniu projektowania balonu P.1 Sekcja Polska
BDE przystapila do projektowania balonu klasy Mk.VI
o nastepujacej charakterystyce:

— pulap 600 m z rezerwg pojemnosci pozwalajgca na
przegrzanie stoneczne oraz niescigganie balonu przez trzy
dni,

w stanie zlozonym

Rys. 6. Szkielet statecznika

— pojemnos$¢ nie przekraczajgca 127 m®,

— sila zrywajgca linke holowniczg (KB.1) 1 t,
— pozostale osiggi jak dla balonu Mk.VI.
Wymiary i masy:

— dlugosé¢ 125 m,

— Srednica maks. 4,8 m,

— pojemnos$¢ maks. 120 m3,

— masa powloki bez statecznikéw 81 kg,

— masa statecznikéw 285 kg,

— masa wilasna 109,5 kg.

Powloke¢ wykonano z dwoch warstw tkaniny od balonu
Mk.VI o masie 265 g/m2 Rozwigzania konstrukcyjne sy-
stemu rozszerzania powloki i mocowania lin nos$nych za-
stosowano jak w balonie P.1. Trzy stateczniki o konstruk-
cji z rur duralowych byly skladane. Usztywnialy je po
3 linki z kazdej strony. Na koncu balonu umieszczony byt
zawor gazu z balonu MKk.VI.

Balon napelniono gazem “16 stycznia 1943 r. i pozosta-
wiono go na 10 dni w celu sprawdzenia szczelnosci.
Stwierdzono spadek udiwigu z 39 do 25 kg, co oznaczalo
ubytek 8,5 m3 gazu, czyli szczelno$¢ zmalala z 98,3 do
97,1%. 26 stycznia balon wykonal pierwszy lot na male]
wysoko$ci i $ciggnieto go na ziemie przy podmuchach wia-
tru 24--29 km/h. Wykazywatl tendencj¢ do skrgcania i nur-
kowania. Na wysokosci 6 m balon znurkowal i wyrwat
w gore zrywajac ling o wytrzymalosci 1 t. Balon odnale-
ziono; byl tylko lekko uszkodzony. Po ponownym napet-
nieniu osiggngl wysokos¢ 900 m. Przy slabym wietrze ba-
lon latat dobrze. Przy silniejszym wietrze stosowano moc-
niejsza ling. 3 kwietnia 1943 r. balon osiggngt wysokosc
1000 m przy wietrze 58 kmy/h; wowcezas kat liny wynosit
20° do poziomu. W koncu maja wymieniono zbyt rozcigg-
nigte gumowe sznury $ciagaczy. Rankiem 7 maja balon
wypuszcono na wysokosé 120 m w celu przeprowadzenia
proby lotu diugotrwatego. W nocy wiatr o porywach do
80 km/h uszkodzit balon VLA.48. Rano znaleziono go; byl
rozdarty, z polamanymi statecznikami. Z towarzyszacych
mu w probach na tej samej wysokos$ci czterech balonow
Mk.XIII i jednego Mk.VI — w tym samym czasie ulegl
zniszczeniu jeden balon. Uznano, ze VLA.48 stracit sta-
tecznos¢ przy nadmiernie silnych podmuchach i znurko-
wal az do ziemi.

Udzwig balonu VLA.48 nie byl wiele wyzszy niz balonu
Mk.VI o pojemnosci 76,5 m3, lecz wymagal wiekszego
wkladu pracy oraz rur aluminiowych i gumy ma $cigga-
cze, ktore to materialy w WIk. Brytanii byly bardzo o-
szczgdzane. Na budowg poprawionych prototypéw nie uzy-
skano juz zgody.

ZRODLA

1. Report on Polish balloons P.1 and VLA.48. Balloon Develop-
ment Establishment, Cardington, November 1943. Archiwum In-
stytutu Polsliego i Muzeum im. gen. Sikorskiego, Londyn, nr
arch. Lot. AV 1-24

2, Uwagi mjr S. Mazurka do ww. sprawozdania (w jez. ang.). Ar-
chiwum i nr jw.
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TABLICA 2. Wspdlezeene silniki do samolotéw hejowych

- Jednostkowe -
Ciag startowy, zuzycie paliwa, Temp. Marowe Przeplywy Wymiary silnika
daN kg/daNh przed natgze- =
s Rok wejécia , ’ turbing Giies nie
Typ silnika do eksploatacji Zastosowanie K prez prze- 1. )
bez do- | z dopala- | bez do- | z dopa- plywu, liczba " dlugoéé | érednica| masa
palania niem palania | laniem kgjs |%ceba stosune m m kg

Pegasus 11Mk103 1966 Harrier 9 560 —_ —_ — —_ 14 196 2 1,4 ?,48 1,22 1699
Spey RB168 Mk-250 1967 Nimrod 4 380 9130 0,53 — — 19 — 2 0,6 2,70 0,97 1225
RM38 1967 Viggen 7202 12 600 0,62 2,30 - 16,5 146 2 1 6,00 1,34 2 ’I_(NF)
Adour Mk102 1967 Jaguar 2260 3 740 0,74 —_— —_ 11 — 2 0,8 2,97 0,76 :l:)
Atar 9K-50 1968 Mirage F1, Mirage 50 4929 7050 0,97 1.96 1200 6,15 72 1 — 5,95 1,02 1582
Larzac 04 1969 Dornier, Alfa Jet 1320 — 0,71 — — 10,65 27.6 2 1,18 1,18 0,60 290
TF30-P-414 1970 F14 Tomecat 5740 9450 0,69 2,78 e 19.8 110 2 0,9 6,00 1,30 1900
F100-PW-100 1972 F151i F16 6670 11 000 — — - 2,5 103 2 0,7 4,85 0.8'8 1370
TF34-GE-2, 1972 Viking S-3A, 4 200 —_ 0,36 —_ — 21 153 2 6,2 2,54 1,33 6'60
TF34-GE-100 Al10 4100 —_ 0,36 — — 21 153 2 6,2 2,54 1,26 6.59
Atar 8K-50 1974 Super Etan-dart 4 950 —_ 0,99 — — — — 1 A 3,49 1,02 1155
F404-GE-400 1978 Northrop F18 B

Hornet 4450 7120 —_ - - 25 63,8 2 0,34 4,05 0,88 908
RB199-34 1979 Tornado 3550 7100 0,45 — 1600 23.% 70 2 1 3,20 0,87 900
J79-GE-119 1980 ¥4 i F104 5290 8 340 0,85 1,98 1260 13,4 773 1 —_ 5,31 0,99 1745
M53 1980 Mirage 2000 6500 9 520 0,90 2,05 — 9,8 94 2 0,35 4,85 1,05 1420
DFE101 lata 80. ¥14 1 F16 7550 12 600 0,66 2,01 — 30 118 2 0,85 4,60 1,28 1740
M38 lata 90. Super Mirage 4000 7550 10 400 - 1,89 — — - 2 — 3,64 0,90 900
PW1120 lata 90. F-XX 6 350 9 350 0,78 — 1670 23 78 2 0,155 3,29 0,84 1255

jenie juz 25 lat temu, dwa pozostale sg ewolucja rowniez
dawnych konstrukcji oryginalnych. Silniki te byly przed
laty bardzo udane. Dzis sg juz przestarzale, a produkuje
sig¢ je dotychczas przede wszystkim ze wzgledu na opla-
calno$é. Pozostate silniki sg dwuprzeplywowe, o malym
i duzym stopniu dwuprzeplywowosci®). Do tych ostatnich
nalezg tylko dwa silniki firmy General Electric: TF34-
-GE-2 1 TF34-GE-100. Ich stopien dwuprzeplywowosci
wynosi 6,2. Zastosowanie tak duzego stopnia dwuprzepty-
wowosci pozwolilo uzyska¢ bardzo maly wartosé jednost-
kowego zuzycia paliwa — 0,36 kg/daNh. Jednak duzy sto-
pienn dwuprzeplywowosci pociaga za sobyg wzrost wym'a-
ré6w poprzecznych silnika, a lym samym jego masy i o-
poréw czolowych. Dlatego tez w innych silnikach dobrano
stopien dwuprzeplywowosci na optymalnym poziomie, Naj-
mniejszg warto$¢ ma on w silniku amerykanskim F404-
-GE-400 (0,34) i w silniku francuskim M53 (0,35). W sil-
niku PW11200 firmy Pratt and Whitney dla mySliwca
przysziosci bedzie on wynosit prawdopodobnie tylko 0,155.
Srednica tego siinika bedzie réwna dzieki temu tylko
0,84 m przy masie 1255 kg i dlugosci 3,29 m.

Najwieksza zaletg silnik6w dwuprzeplywowych jest ma-
la wartos¢ jednostkowego zuzycia paliwa, wynikajaca z
wiekszej w poréwnaniu z silnikami jednoprzeptywowymi
wartodci ich sprawnosci cieplnej i napedowej.

?) Stopien przeplywowo$ci silnika okresla stosunek natezenia
przeptywu w kanale zewnelrznym do natezenia przepltywu w ka-
nale wewnetrznym.

O duzej sprawnos$ci cieplnej decyduje przede wszystkim
wartos¢ sprezu. W silnikach jednoprzeplywowych udalo
sie uzyskaé, jak dotad, sprez 15, co pozwolilo osiggnaé
wartos¢ jednostkowego zuzycia paliwa 0,75 kg/daNh., U-
klad dwuprzeplywowy silnika umozliwia dalsze zwigksze-
nie sprezu nawet do wartosci rownej 30. Takg wiasnie
wartos¢ zamierza osiggnaé firma Pratt and Whitney w sil-
niku najblizszej przysziosci DFE 101, ktéory ma zastapic
silniki TF30-P-414 i F100-PW-100. W produkowanych juz
silnikach warto$¢ sprezu jest réwna 25 w silniku F404-
-GE-400 1 23,1 w silniku RB199-34.

O wartosci sprawnosci napedowej decyduje predkosé
wyplywu czynnika z dysz wylotowych. W turbinach sil-
nika dwuprzeplywowego nastepuje wigkszy spadek ciénie-
nia i temperatury niz w turbinie jednoprzeplywowej, w
wyniku czego jest mniejsza predkos¢ wyplywu spalin z dy-
szy kanalu wewnetrznego. Rowniez jest mniejsza predkosé
wyplywu powietrza z kanalu zewnetrznego, dzieki stosun-
kowo niskiej temperaturze i maltemu cis$nieniu powietrza
wyplywajgcego z wentylatora. Zmniejszenie predkosci wy-
plywu czynnika z obu dysz? tego silnika jest Zrodlem
zwiekszenia jego sprawnos$ci napegdowej.

3) Lub ze wspblnej dyszy
silnika z mieszaniem stirumieni

dla obu przeplywbw w przypadku
(przyp. red.).

NOWOSCI TECHNICZNE

Samolot Sikorsky z ptatem o uktadzie

Firma Sikorsky Aircraft opracowala koncepcje samolotu
pionowego startu i lgdowania zaopatrzonego w plat-wirnik
o ukladzie X. Plat-wirnik ma cztery trapezowe lopaty o
stosunkowo duzej cigciwie, ktére po zablokowaniu wirnika
tworza uklad dwéch platow jednego ze skosem do
przodu i drugiego ze skosem do tylu. Dzieki temu samo-
lot moze lata¢ jak $miglowiec oraz jak samolot konwen-
cjonalny, w tym drugim przypadku z predkoscia do
750 km/h. W zalezno$ci od sposobu wytwarzania mocy do
napedu wirnika nosnego i ciagu potrzebnego w locie po-
ziomym z duzg predkoscig rozroznia sie dwie wersje sa-
molotu:

— wersje z silnikami o zmiennym obiegu cieplnym, kt6-
re napedzaja plat-wirnik po skierowaniu gazéw wytwor-
nicy na wieniec oddzielnej turbiny napedowej oraz wy-
twarzaja ciqg po skierowaniu gazéw do dyszy wylotowej
zabudowanej w koncu kadiluba. W czasie lotu $miglowco-

X

wego moment reakcyjny wirnika nosnego rownowazony
jest za pomocg bocznych dysz wylotowych;

— wersje z turbinowymi silnikami watowymi, tj. turbi-
nowymi silnikami $miglowcowymi, ktére =za posrednic-
twem przekladni napedzaja albo wirnik X, albo umiesz-
czone wysiggnikowo po bokach kadiuba $migla wentylato-
rowe (prop-fany). Moment reakcyjny wirnika réwnowa-
zony jest za pomoca réznicowego ciggu smigiel.

Obie wersje zostaly tak zaprojektowane, aby mozliwe
byto wykorzystanie samolotu stuzgcego w programie NASA
do badan do$wiadczalnych wirnika typu X firmy Sikor-
sky, ktére mialy rozpoczaé sie w pazdzierniku 1986 r.
Proby samolotu do$wiadczalnego z platem-wirnikiem X w
jednej z dwoéch wersji zaczna sie dopiero ok. 1990 r.

w. K.
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