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SAMOLOTY SZKOLNE DLA AEROKLUBU

W zwigzku z niescisto$éciami zawartymi
w art. mgra inz. A. Glassa pt. ,,Braki i nad-
iniar samolotéw szkolnych”, TLiA 1/87, kie-
rownictwo Aeroklubu PRL uznalo za celo-
we przedstawienie Czytelnikom TLiA na-
stepujacych wyjasnien.

Sytuacja sprzg¢towa lotnictwa sportowego
w polowie lat sze§édziesigtych stata sie bar-
Azo trudna, wobec koniecznosci wycofywa-
nia z uzytkowania samolotow Junak i Bies
wskutek technicznego zuzycia. Opracowywa-
ny wg owczesnych tendencji samolot szkol-
no-treningowy zaroéwno do szkolenia pod-
stawowego, jak tez do szkolenia dla wo)-
ska, ze wzgledu przede wszystkim na brak
fechnicznych mozliwosci wdrozenia do pro-
dukeji silnika WN-6 i niepelne speinienie
wymagarl, nie zostal wprowadzony do pro-
dukeji seryjnej. W tej sytuacji wobec bra-
ku propozycji krajowego przemysiu lotni-
czego, Aecroklub PRL byl zmuszony do
przyjecia oferty przemystu CSRS na dosta-
we produkowanych seryjnie samolotow
Zlin, co w powazinym stopniu poprawito
sytuacje sprzegtowas.

Po zlozonej przez WSK-OKkegcie ofercie na
dostawe samolotéw PZL-110 Koliber, Aero-
klub PRL w koncu lat siedemdziesigtych
jednoznacznie okre$lit wymagania dotycza-
ce tego samolotu oraz zgtosit zapotrzebowa-
nie, ujimujac zakupy w wieloletnich pla-
nach, Bezposrednio po zakonczeniu prob i
dopuaszezeniu przez nadzor lotniezy samolo-
tu spelniajgcego wymagania Aeroklubu
PRL, w_1983 r. zawarto umowe na dosta-
we partii informacyjnej do nadzorowane]
eksploatacji samolotéw PZL-110 Koliber.
Wskufek trudnos$ci produkcyjnych, giéownie
silnika FZL-F4, realizacja dostaw dla Ae-
roklubu PRL byla niedostateczna, bowiem
zrealizowano w: 1983 r. — 50%, 1984 — 50%,
1985 —- 70%, 1986 — 30% (z opdinieniami kil-
kumiesigcznymi).

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

® WSK PZL-Swidnik zglosita do Urzedu
Patentowego PRL patent pn. Uklad stero-
wania aparaturg agrolotnicza (autor Wal-
demar Rejak). Przedmiot patentu ma na
celu umozliwienie utrzymywania stalej daw-
ki §rodka dozowanego przez aparaturg agro-
lotnicza niezaleznie od wahan predkosci i
wysokoéci roboczej statku powietrznego.

Uktad sterowania aparaturg agrolotniczg
ma mikroprocesor 1, ktorego wejScie jest
sprzezone z blokiem parametréw lotu robo-
czego 2, blokiem biezacych parametrow
pracy aparatury 3 i pulpitem sterowania ¢
przez przetwornik analogowo-cyfrowy 35, na-
tomiast wyjécie mikroprocesora 1 przez
przetwornik cyfrowo-analogowy 6 jest

Wobec niskiej realizacji produkcji, wad
silnika PZL-F4 oraz braku jakichkolwiek
dzialan wylwoércy w kierunku jego uspraw-
nienia (co mialo bezpo$redni wplyw na za-
stoscwanie i wykorzystanie samolotu PZL.-
-110 Koliber) Aeroklub PRL (znajgc pro-
jekt wzmoenionej wersji tego samolotu, tj.
PZL-111 z silnikiem PZL-F6) wielokrotnie
w rozmowach z WSK-Okgcie wyrazat swoje
zainteresowanie tym samolotem, a w 1985 r.
pisemnie jednoznacznie okre$lil zaintereso-
wanie zakupem tego samolotu od 1987 r.,
korygujae plany zakupow na lata 1986--1990.
Przemysi lotniczy nie potwierdzil mozliwo-
sci dostaw tego samolotu do 1990 r. m,in.
z powodu braku silnika i z tej przyczyny
odlozyl dokonczenie opracowania konstruk-
cji 1 budowy prototypu samolotu PZL-111
do czasu uruchomienia produkeji silnika
PZL-F6.

Na poczagtku lat osiemdziesigtych prze-
myst lotniczy przystgpit do opracowania
konstrukecji samolotu szkolno-treningowego
dla wojska oraz do szkolenia LPW-2 w Ae-
roklubie PRL. Podjeto decyzje opracowania
i budowy prolotypow w dwoéch osrodkach
konstiukcyjnych, tj, w WSK-Okegcie — Orlik
oraz w WSK-Mielec — Iskierka, wg jedno-
litycl, wymagan techniczno-lotnych uzgod-
nionych miedzy przemyslem a DWL. Wybdr
jednego z prototypow do produkeji seryj-
nej miat by¢ dokonany po ocenie przydat-
nosci do ww, celéow oraz uzyskaniu $§wia-
dectwa typu. Oceniajac projekty wstepne,
Aeroklub PRL zwracal uwage na koniecz-
nos¢  przystosowania wersji aeroklubowej
do mozliwosci eksploatacji na trawiastych
lotniskach sportowych. Ponadto Aeroklub
PRL pisemnie usci$lit swoje wymagania
dotyczgce wersji aeroklubowej (nie wykra-
czaly one poza uprzednie uzgodnienia). Pro-
totypy, zarébwno Orlika jak i Iskierki, nie
spelnialy wcze$niejszych wymagan Aecroklu-
bu PRL i tak: Orlika nie mozna uzytkowac
na lotniskach sportowych, a do Iskierki

POCZTA LOTNICZA

brak bylo silnika krajowego dopuszczonego
do pelnej akrobacji, w tym odwrdconej.

Stanowisko Aeroklubu dotyczgce jakosci
sprzetu  jest jednozraczne i znajduje od-
zwierciedlenie w zatwierdzonych przez Mi-
nistra Obrony Narodowej planach wielolet-
nich oraz w planach dostaw w Komisji
FPlanowania przy RM. Niestely brak moz-
liwosci dostaw w najblizszych latach zarow-
no samolotu sportowego, tj. PZL-111, jak
tez do szkolenia dla potrzeb wojska, tj.
PZL-M26 lub PZL-130 w wersji aeroklubo-
wej, powoduje trudng sytuacje sprzetowgy
podobnie jak w latach szeSédziesiatych, a
wige nie nadmiar mozliwo$ci utrudniajacy
dokonanie wyboru, a brak samolotow szkol-
nych jest najwiekszym problemem nie tyl-
ko dla Aeroklubu PRL, ale ré6wniez dla
przemystu lotniczego.

Celowe wydajg sie ponadlo wyjasnienia
dotyczgce samolotow Zlin-42/142. Ot6z zakres
uzytkowania samolotu Zlin-142 nie zostatl
przez wylworce pomniejszony w stosunku
do samolotow Zlin-42, a osiagi sg lepsze
chociazby z powodu wyzszej mocy silnika.
Natomiast ograniczenia dotyczace jedynie
zakazu wykonywania petli odwroéconej i po-
nad sze$¢ zwitek w korkociggu zostaty
wprowadzone przez polski nadzér lotniczy
po zakupie samolotéw. Fakt zawieszenia z
przyczyn technicznych samolotéw Zlin-142
w sezonie lotnym 1985 nie zostal przez Ae-
roklub PRL przyjety jako Wyzsza koniecz-
nosc¢. a jest przedmiotem roszczen arbitra-
zowych. Ogolna sprawno$¢ eksploatacyjna
tych samolotow jest dobra, nieporéwnywal-
na np. do samolotéw Koliber. Z powodu
braku samololu specjalistycznego do szkole-
nia dla wojska, jedynie samoloty Zlin zo-
staly zakwalifikowane przez zleceniodawce
do tych celow. Samoloty Koliber nie uzy-
skaly akceptacii.

Dyre¢ktor Aeroklubu PRL
ds. Eksploatacji 1 Remontow
(—) Pptk mgr iné. Wojciech Grzubkowskt

sprzezone z urzgdzeniem wykonawczym 7,
wskaznikiem wybranych parametréw pra-
cy 8 i znacznikiem trasy lotu 9, przy czym
urzgdzenie wykonawcze 7 jest polgczone z
elementem regulujgecym wydatek sekundo-
wy 10.

Skrot opisu patentu, chronionego jednym
zastrzezeniem, opublikowano w BUP nr
19/1986 w klasie B64D pod nrem P.252407.

® Zaklady Sprzetu Technicznego i Tury-
stycznego ,,Aviotex’, Legionowo, Polska
zglosily do Urzedu Patentowego PRL wy-
nalazek pn. Czasza spadochronu szybuja-
cego (wynalazca: Mieczystaw Wardzala).

Wynalazek rozwigzuje zagadnienie zwigk-
szenia sily noénej i polepszenia stateczno-
$ci spadochronu przy duzych kgtach na-
tarcia, Czasza spadochronu 3 ma slot 1
utworzony z wiotkiego pasa zamocowanego
swoja goérng krawedzig do krawedzi na-
tarcia 2 w odstepach tworzgcych nadmu-
chowe szczeliny 4, a swoja dolng krawedzia

do pomocniczych linek 5 odgatezionych od
poprzedniego rzedu noénych linek 6.

Skrot opisu patentowego, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 21/1986 r., w klasie B64D pod nrem
P.252761.
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llustrowany leksykon lotniczy

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Szybki rozwéj techniki lotniczej i jej poszeczegbélnych
dziedzin spowodowal, ze ciggle gwaltownie rozwija sig ter-
minologia lotnicza. Siedemdziesigt pieé¢ lat temu, gdy wyko-
nywano pierwsze loty nad Warszawg, znano zaledwie kilka
przyrzadow nawigacyjnych: predko$ciomierz, wysoko$cio-
mierz i busolg, podiczas gdy dzi§ do opisania rodzajéw awio-
niki lotniczej, jej dziatania i konstrukeji nie wystarczy
tysiac termindéw fachowych. Jakze prostym urzadzeniem
byla dZwignia przepustnicy (zwana raczka gazu) polgczona
cigglem z przepustnicg gaZnika w pordéwnaniu ze wsp6i-
czesnym automatycznym systémem regulacji silnika odrzu-
towego. Podwozie nie mialo mechanizméw weciggania i syg-
nalizacji, a amortyzator byl kawalkiem sznura gumowego
czy sprezyng. Pierwszy wydany u nas (w 1921 r.) nie-
miecko-polski stownik lotniczy K. Stadtmiillera, ktéry po-
rzadkowal uzywana w Polsce terminologig, liczyl kilkaset
terminow (jego objeto$¢ wynosila 28 siron).

Dzi§, aby prawidlowo obslugiwaé samolot, trzeba poznaé
do$¢ obszerng terminologie. Z braku znajomosci nazw czesto
mozna uslysze¢ slowo wymyslone wlasnie do takich sytua-
cji, czyli ,wichajster” (z niemieckiego wie heisst er, czyli
jak on si¢ nazywa). W biurach konstrukcyjnych nieraz pa-
daja slowa: skonstruowatem, lecz jak to teraz nazwaé.
Szezegolnie duzo klopotu sprawiajq poszczegédlne czeéci, a nie
cale urzadzenia. Konstruktor kazdego nowego urzadzenia
musi tez nada¢ mu nazwe, czasem opisujgcg przeznaczenie,
czasem skrétowa, a czasem zupelnie nows.

Dotychczas wydawane u nas encyklopedie i stowniki lot-
nicze zawieraly tylko najpowszechniej uzywane terminy
fachowe. W 1938 r. byla wydana ,Mala encyklopedia lotni-
cza”. W 1946 r. ukazal sie , Krotki slownik terminéw lotni-
czych” S. Hiszpanskiego. W 1958 r. bylo wydane ,,,1000
stow o lotnictwie”. W latach 1971, 1974 i 1978 ukazaly sie
trzy wydania ksigzki ,,1000 sléw o samolocie i lotnictwie”
J. Domanskiego. W latach 1970 i 1979 ukazaly sie dwa
wydania ,Ilustrowanej encyklopedii dla wszystkich — Lot-
nictwo"”. Sporo terminéw lotniczych znalazlo sie w ,,Ency-

klopedii techniki wojskowej” z 1978 r. Jednakze wszystkie
te wydawnictwa zamieszczaly tylko najwazniejsze, najcze-
Sciej spotykane terminy lotnicze. Dopiero tréjjezyczny ,,Stow-
nik lotniczo-kosmonautyczny” S. Czerni, wydany w 1984 r.,
podal wiekszg liczbe termindéw lotniczych. Takze na lamach
naszego czasopisma od lat zamieszczamy wielojezyczny
stownik lotniczy. Ciggle jednak brakowalo leksykonu lot-
niczego, precyzyjnie objasniajgcego znaczenie terminéw.
A dzi§ terminéw lotniczych jest juz kilka tysiecy. |

Rozwiagzaniem tego problemu ma byé¢ wielotomowy ,Ilu-
strowany leksykon lotniczy” opracowywany obecnie przez
Wydawnictwa Komunikacji i fgczno$ci. W 1987 r. ma sie
ukazaé jego pierwszy tom ,Technika lotnicza”, ktéry ma
obejmowaé skrétowo wszystkie dziedziny techniki lotniczej.
Natomiast nastepne tomy majg byé jednotematyczne. Prze-
widziane sg nastepujgce tomy:

— ,,Technika lotnicza”,

— ,Wyposazenie i osprzet statkéw powietrznych?”,

—- ,,Napedy lotnicze”,

— ,,Uzbrojenie lotnicze”,

— ,,Samoloty”,

— ,,Wiroplaty”,

— ,Szybowce, balony, spadqchrony”,

— ,,Eksploatacja statkOw powietrznych i ruch lotniczy”,

—- ,Materialy lotnicze”,

—- , Historia techniki lotniczej”.
Interesujaca jest koncepcja tomoéw ,Napedy lotnicze”, ,Sa-
moloty”, ,Wiroplaty”, ,Szybowce, balony, spadochrony”
oraz ,Historia techniki lotniczej”, ktére majg zawieraé ka-
talogi sprzetu lotniczego. Przewidziane sg takie zyciorysy
ludzi lotnictwa oraz informacje o wytworniach lotniczych.
Kazdy tom ma zawieraé 800--1200 hasel i ok. 400 ilustracji.

Ukazanie sie tak obszernej serii leksykonéw lotniczych
powinno zaspokoié gléwne pdtmeby w zakresie terminologii
lotniczej. Wazne jest tez, aby zawieraly one odpowiednio
duzo informacji, czyli aby spelnialy zarazem role encyklo-
pedii techniki lotniczej. ¥

PRENUMERATA ROCZNA
NAJPEWNIEJSZA FORMA NABYCIA
NASZEGO CZASOPISMA
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e Odrzucono propozycje wspoélipracy, o-
ferowang przez Scandinavian Airlines Sys-
tem (SAS), obstajgc przy niezaleznoS$ci swe-
go przewoznika, Finnair. (A. et C. 1110)

FRANCJA

e Drugi prototyp samolotu dyspozycyj-
nego Dassault-Breguet Falcon 900 5 wrzes-
nia 198 r. ustanowil rekord predkoSci w
kategorii C-1.I, grupa III (odrzutowe sa-
moloty dyspozycyjne o masie startowej
16<-20 Mg) na trasie Londyn — Nowy Jork.
samolot lecial ze $rednia predko$cig 939,6
km/h, tj. o 13 km/h wiekszg niz wynosit
poprzedni rekord. (A. et C. 1109)

¥\ [RAK

e W ciggu dwoéch miesigey 3 iranskie
mysliwce F-4 Phantom zostaly uprowadzo-
ne przez wilasne zalogi do Iraku. (A. ct C.
1110)

IZRAEL

e Przewiduje sie prywatyzacje linii lot-
niczych El Al. (A. et C. 1110)

PAKISTAN
Z

e Wskutek szturmu zolmierzy armii pa-
kistanskiej na porwany w Karaczi samolot
Boeing 747 linii Pan Am zginelo 20 0s6b,
a ok. 100 odniosto rany. Ws$rod zabitych
byli 4 porywacze. (A. et C. 1108)

® T

e Przewiduje sie mozliwo$¢ zastosowa-
nia samolotow treningowych Alpha Jet do
zwalczania S$migloweow. Wedlug prasy nie-
mieckiej, majg one by¢ nadzwyczaj sku-
teezne w zwalczaniu $miglowcow  Mi-24.
(A. et C. 1109)

e Zachodnioniemiecka {firma MTU i a-
merykanski Pratt and Whitney zamierzajg
poréwnaé opracowane przez
towentylatorowe jednostki
dowane pierscieniém:
1108)

siebie $mig-
napedowe obu-
CRISP i ADP. (A.
et IC,

USA

e 30 wrze$nia 1986 r. w Anaheim rozpo-
czgl sig doroczny Zlot NBAA (National Bu-

siness Aireraft Association),
glgdem $wiatowej techniki

bedgcy prze-
lotnictwa dys-

pozycyjnego. Z tej okazji podano, ze w
calym Swiecie uzytkuje sie obecnie 13493
samoloty tej klasy.

e W 1985 r, niepokojgco wzrosta liczba
przesianek do zderzen w powietrzu — do
777 (w 1984 r. zanotowano ich w USA 589).
Zwrocono uwage, ze znaczna ich wigk-
sz0o$¢  nastapila w  Kalifornii. W 1986 r.
liczba ta miala jeszcze wzrosngé¢. (A. et C.

1108)

e Federalny Zarzgd Lotnictwa Cywilne-
go (FAA) wyciggnagl wnioski ze zderzenia
DC-9 =z lekkim samolotem prywatnym.
Wymaga sie urzgdzen przeciwkolizyjnych
na pokladach samolotéw liniowych; zapo-
wiedziano $cislejszg kontrole ruchu samo-
lotow lekkich w rejonach ruchu lotnictwa
handlowego. (A. et C. 1110)

e Collins zaproponowal pierwszy pokla-
dowy radar meteorolgiczny, zdolny do wy-
krywania turbulencji, przenaczony dla sa-
molotow dyspozycyjnych. Radar TWR-850
(Turbulence Weather Radar) zdolny jest
do wykrywania turbulencji w promieniu
50 mil morskich, przy zasiggu maksymal-
nym radaru 300 mil morskich. (A.et. C
1108)

e Rozpoczeto proby w locie glinowo-li-
towych (Al-Li) elementéw struktury na sa-

molocie F-15 Eagle. (A. et C. 1110)
e Amerykanski matematyk, prof. Max
Shawick, postanowit przybyé z USA do

Europy (Paryza) — na VII Miedzynarodo-
we Sympozjum Paliw Alkoholowych —
dwusilnikowym samolotem Piper Aztec
napedzanym mieszanka 50% etanolu i 50%
metanolu. Miedzylgdowanie, w celu uzu-
pelnienia paliwa, planowano na Azorach.
Silniki i uklad paliwowy samolotu nieco
zmodyfikowano. W 1983 r. prof. Shawick
odbyl! lot {ranskontynentalny samolotem
Bellanca Decathlon, napedzanym ' takim sa-
mym paliwem. 2Z przyczyn technicznych
proba nie odbylta sie. (A. et C. 1110)

(®)) W. BRYTANIA

e Wartos¢ zaméwien i umoéw na sprzet
lotniczy, zawartych na Miedzynarodowym
Salonie Lotniczym Farnborough’s8é6 osigg-
neta 1 mld funtéw, z czego 250 mln fun-
16w przypadio na umowy z przemysiem

brytyjskim. (A. et C. 1108)

e Na poczatek 1987 r. zapowiedziano
prywatyzacje linii lotniczych British Air-
ways. - (A. et C. 1109)

® 11 sierpnia 1986 r. émiglowiec Westland
Lynx pobit absclutny rekord predkosci dia
$miglowcow, osiggajac 400,87 km/h. Poprzed-
ni rekord nalezal do radzieckiego Mi-10
(367 km/h w 1977 r.). Tym samym zostala
rowniez przekroczona przez S$miglowiec
predko$¢ 400 km/h. Westland Lynx, ktory
ustanowil nowy rekord predkosci, wypo-
sazony byl w nowe, kompozytowe lopaty
wirnika glownego, skonsiruowane w ra-
mach programu British Experimental Ro-
tor Programme III (BERP III) i w stan
dardowg glowice wirnika gidéwnego. (Flight
Int. 4025)

® Pierwsze loty dwoch nowych samolo-
téw British Aerospace, zbudowanych we-
dlug najnowszych technologii: 6 sierpnia
1986 r. — ATP (Advanced Turboprop, dwu-
silnikowy turbo$émiglowy samolot komuni-

}- ZE SWIATA

kacji lokalnej nowej generacji) i 8 sierp-
nia tego roku — EAP (Experimental Air-
craft Programme — eksperymentalny sa-
molot bojowy uznany za konkurenta fran-
cuskiego Dassault-Breguet Rafale). (Flight
Int. 4024 i A. et C. 1105)

® Po burzliwej debacie parlamentarnej,
na Kktorej ostro skrytykowano panig pre-
mier Margaret Thatcher i czlonkéw rzadu
oraz administracji odpowiedzialnych za
niedawng, pamietng ,,afer¢ Westlanda”, za-
preponowano utworzenie Ministerialnego
Biura ds. Lotnictwa (Ministerial Aerospa-

ce Board), ktore mnialobhy za zadanie koor-
dynowac
nie. (A.

polityke panstwa w
et C. 1109)

tej dziedzi-

WROCHY

e W produkceji samolotu Panavia Torna-
do, ze strony wloskiej uczestniczy 17 wy-
tworni: 7 zajmuje si¢ produkejg silnika

RB.199, a pozostale 10 — produkcjg awio-
niki.

(A. et C. 1109)

e Planuje sie skonstruowanie i produk-
cje dwboch nowych samolotéw transporto-
wych: aerobusu dalekiego zasiegu I1-96-300
(zblizony do 11-86) oraz samolotu komuni-
kacji lokalnej Ii-114. Ten drugi, jakkol-
wiek symbolem nawigzuje do stosowanego
jeszeze obecnie samolotu I1i-14, jednak
sylwetka i ukladem zblizony jest do bry-
tyjskiego samolotu komunikacji lokalnej
nowej generacji BAe ATP (prowadzono
rozmowy nt. kupna licencji na ten samo-
lot przez ZSRR). (Aviaeksport)

OGOLNE

® IATA poinformowala, ze pomimo zwig-
kszenia liczby oferowanych miejsc o 7%,
w I poélroczu 1986 r. w migdzynarodowych
przewozach pasazer6w panowala stagnacja.
Przewozy towardéw wzrosty za$§ tylko o 5%.

(A. et C. 1107)
e Wedlug IATA, w pierwszym poéiroczu
1986 r. przewieziono przez Atlantyk PoOl-

nocny 9 381 687 pasazerow, tj. o 8,2% mniej
niz w 1985 r. Zmalal takze wspoOlczynnik
wypelnienia miejsc w samolotach na tych
liniach — wyni6st $rednio 59,4% (tj. o
10,4% mniej niz w analogicznym okresie
1985 r.). A. et C. 1108 i 1110)

e Wedlug obecnych prognoz, wartose
wyrobéw S$wiatowego przemystu lotniczo-
-kosmicznego, sprzedanych do konca wie-
ku, osiggnie sume 1000 mld dol. Przewidu-
je sie, ze 280 mld dol. z tej sumy (28%)
przypadnie na lotnictwo wojskowe, 330
mld dol. — na cywilne, a pozostate 390 mld
dol. — na wyroby rakietowe i kosmiczne.
(A. et C. 1108)

e Przewiduje sig, ze rozw6j samolotéow
komunikacji lokalnej nastepnej generacji
wymaga¢ bedzie od konstruktoréw zespo-
lenia wysiltkéw. (A. et C. 1108)
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Analiza wynikéw préb statycznych

Dr inz. ANDRZEJ KOWALSKI
OBR SK PZL-Mielec

Przepisy budowy samolotéw wymagajg prowadzenia préob
statycznych w celu udokumentowania dostatecznej wytrzy-
malosci elementéw platowca. Mimo Ze wymagajg one row-
niez korekty otrzymanych wynikéw [1, 2, 3, 4] (na podstawie
rzeczywistych parametrow wytrzymatosciowych materialow
czesci tworzgcych strukture nosng badanego elementu), w
kraju z reguly nie robi sie takich analiz, co prowadzi (przy
pelnej $wiadomosei tego faktu) do automatycznego zafal-
szowania rezultatow tak, aby otrzymaé¢ zawyzone wspoi-
czynniki bezpieczenstwa.

Zazwyczaj obcigza sie dang cze$¢ silami wyznaczonymi
zgodnie z wymaganiami danych przepisow (z uwzglednie-
niem wymaganego wspoélczynnika bezpieczenstwa) i jesli
udaje sie utrzymaé to obcigzenie w wymaganym czasie —
to uznaje sie za udowodnione spelnienie wymagan przepi-
sow dla danego przypadku obcigzenia.

Niektore przepisy (jak np. AP-970) przewidujg mozliwo$é
pewnego zwigkszenia w probach obcigzenn dopuszczalnych
(dla tych przepisow o 20%) w celu pokrycia rozrzutow wla-
sciwosci wytrzymatosciowych materialow badanych czescei.
By¢ moze, iz w przypadku angielskich materiaiow stosowa-
nych w budowie wojskowych samolotow bylo to wystarcza-
jace. JeSli wzigé pod uwage, ze krajowe durale [5, 6, T]
typu PATta maja dla Rny rozrzut przekraczajacy 70%, a dla
Ry, — powyzej 100% (w odniesieniu do minimalnych), to
i taki dodatkowy 20% zapas niewiele moze zabezpieczyé,
zwlaszcza jesli chodzi o proby statyczne prowadzone do
zniszezenia elementu, z ktérych wycigga sie ponadto po-
chopne wnioski, co do mozliwosci dodatkowego przecigzenia
danego zespolu.

W opracowaniu przeprowadzono pewne elementarne roz-
wazania dot. tego tematu.

Wyjsciowy model ukladu i ograniczenia

Rozwazmy najprostsza plaskg kratownice, skladajgca sie
7z dwu przegubowo powigzanych pretéw, zawieszonych prze-
gubowo na sztywnej ptycie, obcigzona jedna sila lezaca
w plaszeczyznie kratownicy i przylozong w wezle. Zaklada-
my jednorodnosé materiatu kazdego z pretow i pomijamy
zaburzenia rownomierno$ci rozkladu naprezen w przekro-
jach w poblizu we¢zlow mocowania, W tej analizie ograni-
czymy sie jedynie do pretéw rozcigganych, a wiec:

o, < f<sm—a,

Uklad jest statycznie wyz.naczalny,' wiec roéwnania statyki
daja zwigzki na sily w pretach:

R, — siin.([)’—~a,) ’
sin(a, + a,) )
Py sin( f -+ ay)

) sir (¢, + a,)

Przyjmujac, ze prety sg wykonane z materialow o doraz-
nej wytrzymalosci (odpowiednio Rm ymin i Rm emin) 1 sita P
jest silg niszczgcg, mozemy dobra¢ przekroje tych pretow:

R, R,

j o By s —

]{,,, 1min

(2)

m 2min

Tak wigc, jesli konstruktor w ogole prowadzi jakies ana-
lizy projektowe, a ponadto zna sile P obcigzajaca strukture,
moze swojg konstrukcje zaprojektowaé¢ catkiem optymalnie
pod wzgledem cigzarowym, co w lotnictwie jest jednym
z podstawowych Kkryteriow.

W powyzszych obliczeniach kryja sie jednak dodatkowe
zalozenia:

—- zaréwno kazdy z elementow skladowych, jak i struk-
tura jako calo$¢ zachowuja sie identycznie w calym prze-
dziale naprezen od zera do zniszczenia, co oznacza Propor-
cjonalnos¢ wzrostu naprezen we wszystkich elementach,
rowniez poza granicami sprezystosci (a dokladniej — pro-
porcjonalnosci),

— odksztalcenia kazdego z elementow, a takze struktury
jako calosci, sg bardzo mate, tak male, ze nie powodujg
zmiany rozkladu obcigzen wewnetrznych w miare wzrostu
obciazen zewnetrznych.
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Obydwa zalozenia sg ze sobag zwiazane i wzajemnie sig
warunkujg.

Sprobujmy przesledzié zachowanie sie kratownicy obcig-
zanej az do jej zniszczenia, przy uwzglednieniu duzych de-
formacji kazdego z pretow. ‘

Model zniszczenia konstrukeji w probie statycznej

Przyjmijmy model zachowania sie probki materiatu, z kto-
rego jest wykonany pret kratownicy, w probie rozciggania:

— do umownych naprezen ¢ i wydluzen & material za-
chowuje sie liniowo,

— pozostalg cze$¢ wykresu o = f(¢) zastgpujemy elipsg
zniszczenia o rownaniu:

o — 0,)? & —é&p)?
( ) +( %) —1 3)
az b2
gdzie ey — maksymalne wydiuzenie wzgledne prébki ma-

terialu preta, otrzymane podczas badan na zrywarce.

W celu okreslenia parametrow tej elipsy wykorzystujemy
ponizsze warunki brzegowe:

do
gy == Ry, e =0
i

de
4
_ ( do ) o ()
o; =0, |—|=E=—
de &
gdzie E — modul Younga.
Podstawiajac:
_— (er.— éz_
(R,,—0)
otrzymujemy:
S—1
W il PP
V ?(S = 2)
(S
b= Rm ) (5)
(5—2) (
G(S b 1) ¥ Rm
O, = SRt
(5—2)

W niniejszym artykule w obliczeniach przyjeto, ze @
odpowiada naprezeniom plastycznym Ry, lub Re.

Ponadito bedziemy przyjmowali, Ze odksztalcenia pretow
(mimo ze juz znaczgce) bedg powodowaly tylko takie defor-
macje kratownicy, ze jeszcze bedzie mozna operowaé przy-
bliieniami
cos (da)y 1

oraz ze
p = const

Wykorzystujae zaleznodci (1), otrzymujemy zwigzek po-
micdzy R; i R, dla odksztalconej kratownicy:

R,[sin(f + a;) + 4ay cos (B + )] = Ry[sin(f—a,) +

—Aa, cos(f—a,)l (6)
Na podstawie wzoréw znanych z trygonometrii, dla od-
ksztalconej kratownicy mamy zaleznoSci:
R—B1+e)+BA +8)
cos(a, + da,) = cosa, — da, sine; = — ‘(‘)Til(ll) r 52) —7724
(7

BB Fe)? —B(1 +e)?

cos(ay 1 das) = costy, — da, sina, =

20y 1,(1 - &)
(8)
Wyznaczajac Aay i Ada, ze wzorow (7) i (8) i podstawiajgc
do (6), otrzymujemy:
3



cosf B+ +¢e)? ' Jesli ktorakolwiek z sit R; lub R, osiggnie wielkosé
R, ST m—cos(ﬂ +a) |+ niszczaca, to wyznaczona dla nich sila 'P bedzie silg niszcza-
n&a ok 1 2 ca kratownice.
P Beos(f+an)] (L+e) Powyzsze obliczenia mozna wzglednie prosto zaprogramo-
21, I,sina, (1+¢) . wa¢ nawet na kalkulatorze typu SR-58.
cos B 4121 &y
= Ry|—— b o +1( .2) cos(f-+ay) | + Przyktady
sina, 2l l(1 +¢,)sina, o ) )
Peos( B )T (1 +e)? Przyjmijmy dla wyjsciowych, projektowych warunkow
I B i . 2R, (9) obliczeniowych dla materialow pretow minimalne wielkoéci
21, l,sina, (1+¢&) naprezen doraznych:
6 6,
; Mo
/ o T 600
, | P
| w0
| il T —
£ 300
Q
o/ § \ a0
| P
] &%
& & 0 2 4 6 8 10 12 44 16 8 20
m———«~»v—§k—-.-l
Rys. 1. Kratownica z pretow zawieszonych Rys. 2. Oznaczenia wartosci uzytych w Rys. 3. Charakterystyka pretow duralowych
przegubowo na sztywnej plycie tekscie e=1f (o)
TABLICA 1
Oznaczenie Miano
& — 0,005 0,05 0,1 0,125 0,15 0,175 0,1797
& - 0,00367 0,00494 0,00614 0,00683 0,01233 0,03824 0,05 l
R, kN 3,358 4,032 4,309 4,391 4,447 4,478 4,482 l
R, . kN 9,319 12,531 15,573 17,326 19,266 21,005 21,144 |
-+ doty grad® 40,239 42,302 44,784 45,980 47,142 48,109 48,214
PR grad® 50,249 50,264 50,163 50,082 50,266 51,619 52,271 |
r kN 9,033 13,345 16,513 18,345 20,323 22,204 22,400

Majac wyznaczone parametry elips zniszczenia dla zaio-
zonych charakterystyk materialowych obu pretow, czyli
zwigzki oy = f(eg) 1 0, = f(e,), moina okreslaé¢ (metodg ko-
lejnych przyblizen, dla zadanej dokladno$ci rozwigzania)
zalezno$¢ Ry od R,.

Nastepnie oblicza sig sile P, ktora powinna byé¢ przylo-
zona, aby w odksztalconej kratownicy wywolaé¢ odpowied-
nig wielko$¢ sil Ry i R,:

-lemin o R,,, 2min 400 MPa

Sila obcigzajgca Py = 10 kN, przy wymaganym wspolczyn-
niku bezpieczenstwa n = 1,5, a wigc projektowa sita niszczg-
ca begdzie wynosila P = 15 kN.

Obliczeniowe dane materialowe pretow duralowych (np.
na podstawie bhadania probek swiadkow):

El = Ea = 7,2-10' Bipil

P = Rycos[f—(a, + Ada,)] — R cos[f - (ay -1 da,)] (10) Ry, =350 MPa, R,, =250 MPa, &, = 0,20
% oy b)
2 % g, kN b
18 : lﬂt
. |
z Ra. kN Y X ik o ﬂ Ry kN
64 4t |
12 12 62 12 12
10 1 60 L 10+
8 8 581 8 81
< d (oly*a0ly)’ 56 6 61
- 4 5 54 4 41
# 2 52 52 2 2‘;
0 kN 0 4 RykN D haue 45(0(,44«4;°L40’2§E'MJ’ 0 2 4 6RMNO 2 4 6 &Tu
Rys. 4. Wyniki obliczenn obcigzenia: a) przy- Rys. 5. Wyniki obliczenn katow: a) przypa- Rys. 6. Wyniki obliczen ohcigzenia: a) przy-

padek 1la, b) przypadek 1b dek,

4

la, b) przypadek 1b

padek 2a, b) przypadek 2b
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TABLICA 2

Uznuczenie Miauo
£, — 0,003 0,004 0,0043 0,005 0,00525 0,0055 0,00561
& —_— 0,00302 0,01866 0,05561 0,11115 0,14485 0,18254 0,20000
R, kN 2,770 3,694 4,155 4,617 4,348 5,079 5,171
Ry kN 7,654 10,153 11,192 11,950 12,191 12,319 12,333
oy +doy grad® 40,144 40,177 40,105 39,837 39,594 39,257 39,089
oyt Aoty grad® 50,205 51,269 53,783 57,574 59,886 62,487 63,630
P kN 8,156 10,891 12,202 13,368 13,869 14,249 14,385

Ry = 600 MPa, R,, =500 MPa, ¢, = 0,05
i .odpowiadajqce im (odpowiednio) parametry elips zniszcze-
nia:
a, = 0,19653275, b, = 100,716846, oy(;) = 249,283154,
& = 0,003472222
ay = 004307949, by, = 103,448276, go(y) == 496,551724,
g, == 0,006944444
Przypadek 1la
a; = 40°, ay =50°, f=60°
Przyjmujgc projektowe Rm min dla obliczenia przekrojow
pretow, z zaleznosci (1) i (2), otrzymujemy:
F; =0,12862-10"% m?, F, = 0,35238-10"1 m?
oraz sily niszczgce prety:
Ry niszer = Fy+ Ry, = 4,489 kN, Ry pigzes = Fi Ry = 21,144 kN
Zadajac stopniowo wzrastajgeg wielko$é (np. &), okresla-
my Ry, a nastepnie z (9) z zadang dokladnoscia wyznacza-
my wielko$ci & i R,, aby kolejno z (10) obliczy¢é P, az do
uzyskania zniszczenia ktoéregokolwiek z pretéw.
Wyniki obliczenn zestawiono w tabl. 1 i na rys. 4a i 5a.

Przypadek 1b

Zachowujgc te sama co w przypadku la geometrie ukiadu,
zamieniamy rzeczywiste materialy pretéw, to znaczy ze
dane materialowe dotychczasowego preta nr 1 przypiszemy
pretowi nr 2 i odwrotnie. Zmienig sie wielkosci sit niszczg-
cych pretéow i sita niszczgca konstrukcje:

R pisgez = Fy1+ Ry = 1,695 kN, R, nigger = F-Rpmy = 12,333 kN

Wyniki obliczen zestawiono w tabl. 2 i na rys. 4b i 5b.
Przypadek 2a

Zmienimy nieco wielkos$ci katow, zachowujgc pozostale
parametry identyczne jak w przypadku la:
a, =35° a; =45°, f=65°
Przekroje pretow (dla tego samego Ry min = 400 MPa)
bedy wynosity odpowiednio:
I')=0,19039-107* m®, F; = 0,357682-1074 m*

a sily niszczgce prety:

Ry yiceer = F) Ry = 6,663 KN Ry g0, = F5 - Ry = 21,469 kN

Przypadek 2b

Zachowujgce geometrie ukladu jak w przypadku 2a, za-
mieniamy wzajemnie materialy pretow, analogicznie do
przypadku 1h.

Nowe sity niszezgce bedg wynosily odpowiednio:
R niszes == F'|  Rips = 11,423 kN R) nicges = F - Ry = 12,524 kN

Wyniki obliczen zestawiono w tabl. 4 i na rys. 6b i 7h.

Uwagi koncowe

e Pewne zastrzezenia moze budzi¢ przyjecie w oblicze-
niach zatozenia, ze f = const. W rzeczywistych warunkach
realizacji préb statycznych sita P powinna byé raczej skie-
rowana do stalego bieguna niz zachowywaé stalos¢ kata,
ale zmienienie go do$¢ istotnie skomplikowaloby poglado-
we rachunki nie wprowadzajgc zadnego istotnego meryto-
rycznego elementu w przeprowadzane rozwazania, a jedno-
cze$nie przy normalnie spotykanych proporcjach wymiarow
badanej kratownicy i odleglo$ci do ustawionego zespolu
obcigzajgcego — wplyw zmiennosci kata f bedzie nieduzy.

@ W niniejszym artykule pominieto przypadek proby sta-
tycznej jednego preta rozcigganego osiowo, w ktorym wynik
proby jest wprost zalezny od wilasciwosci materialu preta
i jego geometrii przekrojow poprzecznych. Nie jest jednak
oczywiste, czy i w takim przypadku dokonano by korekty
wynik6w proby w odniesieniu do rzeczywistych wilasciwosci
materiatu i wielko$ci przekrojow badanego elementu. Praw-
dopodobnie nie.

e Przyjmujgc, ze elementy kratownicy (bedacej obiektem
préoby) majg przekroje poprzeczne dokladnie takie, jakie
zostaly wyznaczone w obliczeniach projektowych (co oczy-
wiscie powinno byé sprawdzone pomiarami przed rozpo-
czeciem proby) i porownujac wyniki przypadkéw la i 1b
mozna stwierdzi¢, Zze nawet po wzajemnej zamianie mate-
rialow obu pretéw (kiore to materialy roznig si¢ w sposéb
istotny wlasciwo$ciami mechanicznymi) zniszczeniu ulega
ten sam pret nr 2, przy czym niszczgce sity obcigzajace
uklad w obu przypadkach réznig sie zasadniczo.

Je$li nie uwzglednimy parametréw materialowych, to
przyjmujgc nominalng sile dopuszczalng P, =10 kN otrzy-
mamy wspolezynniki bezpieczenstwa:

22,400
Nya = 10

. 14,385
=224, nyp=- 5 = 1,44

L}

Po uwzglednieniu parametrow materialowych zniszczone-
go elementu otrzymamy:

22,400 400 14,385 400

o ) . ) Big == =149 nj,=———r— =164
Wyniki obliczen zestawiono w t{abl. 3 i na rys. 6a i 7a. 10 600 10 350
TABLICA 3

Oznaczenie Miano
e - 0,005 0,05 0,1 0,125 0,15 0,175 0,20
£ s 0,00366 0,00469 0,00546 0,00583 0,00021 0,00660 0,00709
R, kN 4,985 5,985 6,397 6,519 6,601 6,648 6,663
R, kN 9,428 12,092 14,059 15,014 15,993 17,014 18,096
a4z, grad® 32,271 37,384 39,711 40,870 42,027 43,182 144,336
ta Aoty grad® 45,310 45,741 46,051 46,156 46,231 46,280 16,308
P kN 9,917 12,837 15,023 16,055 17,149 18,259 19,354
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TABLICA 4

Oznaczenie Miano

- - 0,001

0,004 0,005 0,0051 0,0052 0,005288

L = 0,00100

0,01904 0,13698 0,15670 0,17855 0,200

R, kN 1,371

5,483 6,854 6,991 7,128 7,249

R, kN 2,579

10,326 12,333 12,435 12,502 12,524

oty Aoy grad® 35,057

35,360 35,825 35,807 35,762 35,691

ogt+day grad® 45,082

46,396 54,719 56,105 57,642 59,152

2,706

10,975 14,200 14,515 14,820 14,9898

a 5) (oG +A0s)"
59

57

55

53

Ko0olp) 5
4 49
47 : 471

37 39 41 43 (oG h0,)° 35 37 bipdoky)

Rys. 7. Wyniki obliczen katéw: a) przypadek 2a, b) przypadek 2b

Z otrzymania (z przeprowadzonej proby) wielkosci wspoi-
czynnika bezpieczenstwa m = 2,24 mogiby sie cieszy¢ tylko
bardzo naiwny konstruktor, ale realia sg takie, Ze z ana-
logicznych wynikéw cieszg sie nie tylko naiwni.

Poréwnujgc wyniki przypadkéw 2a i 2b mozna stwierdzi¢,
ze w obu przypadkach zniszczeniu ulega pret wykonany
ze stabszego materiatu (R., = 350 MPa).

Obliczajac wspélezynniki bezpieczenstwa, otrzymujemy:

— bez korekty materialowej:

14,99
= l 5

19,354 ,
Ny, = ——10— = 1,54, ny, = 1o 40

— z korektg materialowg zniszczonego elementu:
5 19,354 400 14,99 400
"0 =70 350 10 350

Szczegdlnie imponujgce jest tutaj otrzymanie wspoélezyn-
nika bezpieczenstwa n = 2.21, i to po przeprowadzeniu for-
malnej korekty materialowej. Sukces ten wynika z zupelnie
blednego zalozenia, pojawiajacego sie jeszcze w niektorych
publikacjach, np. w [8], ze jesli w ogole prowadzi¢ jakies$
korekty w proébach statycznych, to tylko w odniesieniu
do elementoéw zniszczonych.

Dodatkowo, analizujgc tabl. 2 i 4, mozna stwierdzi¢, ze
mimo formalnie wysokich wspélczynnikéw bezpieczenstwa,
przy obcigzeniach bliskich dopuszczalnym (P = 10 kN) od-
ksztalcenia w pretach, ktoére pdzZniej ulegna zniszczeniu,
znajduja sie juz w obszarach elips zniszczenia, a wige po
zdjeciu obcigzenia dopuszczalnego pozostalyby w nich cal-
kiem spore odksztalcenia trwate.

® Zamieszczone w artykule cztery przypadki pracy takiej
elementarnej struktury (ktoére oczywiscie nie wyczerpujg
calego bogactwa roéznych mozliwych skojarzen geometrii
i wlasSciwosci fizycznych pretéw tej kratownicy) wskazuja
dowodnie, ze bez pomiaréw geometrii cze$ci i prob materia-
lowych obiektu préby (o czym obszerniej w [9]) oraz pelne]
analizy obliczeniowej pracy struktury, ktéora umozliwitaby
przynajmniej ocene korekty wynikow proby — sam wynik
proby statycznej o niczym nie stanowi.

e Z calg premedytacjg w niniejszym artykule nie poru-
szono zakladania danych wytrzymatosciowych w dokumen-
tacji konstrukcyjnej. Bylo to wtedy, gdy konstruktor przy
dobieraniu przekrojow pretéw przyjmowal Rymin =
=400 MPa.

Rzeczywistosé jest taka, ze w najlepszym przypadku w
trakcie fizycznej realizacji elementow bedzie sie zwracac
uwage na gatunek materialu — w tym np. przypadku PATta.
Natomiast czy to bedzie profil wyciskany lub walcowany,
czy tez wytnie sie go z bardzo lichego bloku materiatow —

’

=221, nj= =1,72

2 min

6

zalezy od przypadku i od tego, co jest w magazynie. Takie
a nie inne realia zmuszajg (a wilasciwie powinny zmuszac)
konstruktoréw do nietworzenia mitéw w dokumentacji i do
operowania minimalnymi witasciwosciami dla gatunkow,
a nie dla po6lproduktéow, co w sposdb oczywisty znacznie
zwieksza masy elementéw przy jednoczesnym pogorszeniu
sie np. parametrow trwatosciowych. I jak tu nawet po-
marzy¢ o konstrukcjach materiatooszezednych!

e Problem jako$ci materiatow i dyscypliny konstrukcyj-
no-technologicznej jest pomijany. I nie chodzi juz tylko
o to, czy hutnictwo potrafi, czy nie potrafi produkowaéc
pélabrykaty strukturalne o witasciwych i powtarzalnych
parametrach (zwlaszcza gdy chodzi o materialy, ktérych
receptury i technologie wykonania sa znane od ponad
pig¢dziesigciu lat), ale zagadnieniem podstawowym jest
aktualna wiedza o calym kompleksie zalezno$ci parame-
trycznych, wilasciwosciach wytrzymalosciowych stosowanych
materiatow. Konstruktor, tworzac dokumentacje i odpowia-
dajac za jako$é sprzetu, powinien chcieé i moce do-
kladnie wiedzie¢, jakie konsekwencje wynikaja dla kon-
strukcji, gdy wpisuje material do tabelki. A zagadnienie
jest szerokie, bo oprécz statyki jest jeszcze cata obszerna
dziedzina pokryé¢ i trwaloSci — zuzycia, zmeczenie, kruche
pekanie i rézne postacie korozji.

Wydawaé by sie moglo, ze wniosek jest oczywisty —
nalezy wprowadzi¢ karty materialowe, chotby na wzor
amerykanskich [10], czy RFN-owskich [11], ale mimo wie-
ioletnich préb i zabiegdw problem nie zostal rozwigzany.
Ciekawostkg jest réowniez, ze organy nadzoru — zaréwno
cywilne, jak i wojskowe — takze nie przejawiaja rzeczo-
wego zainteresowania tym problemem.

e Wydaje si¢ by¢ oczywiste, ze aby otrzymac¢ wyniki
prob statycznych najblizsze nominalnym warto$ciom obcig-
zen, nalezaloby elementy do prob wykonywaé z materialow
o najnizszych wartosciach dopuszczalnych przemys$lang do-
kumentacjg. Wowczas korekty, jesli nawet bylyby potrzeb-
ne, stanowilyby znikomy procent. Jednak w obecnych ukla-
dach organizacyjnych nie jest to realne i nie ma zadnej
gwarancji, ze jeSli nawet w magazynie uda si¢ wyselek-
cjonowaé¢ polprodukty o minimalnych parametrach — to
trafia one w produkcji tam gdzie trzeba. Pozostaje wiec
wycinanie probek z gotowych (lub prawie gotowych) ele-
mentéw i prowadzenie catej dzialalno$ci korekcyjnej, ktora,
nawet dla tak prymitywnego przykladu jak powyiszy, jest
zabiegiem nie najprostszym, lecz — jak wida¢é — niezbed-
nym.
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Klasyfikacja nosnosci

Dr inz. KRZYSZTOF CZARNECKI
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

Kontrola obcigienia nawierzchni naziemnym ruchem
samolotow

Metoda ACN—PCN daje zarzadom lotnisk mozliwo$é bie-
zacej kontroli naziemnego ruchu samolotéw pod wzgledem
wielkosci i czesto$ci obeigzen przekazywanych na nawierzch-
nie, Umozliwia w ten sposéb ochrone nawierzchni przed
przedwczesng utratg nosnosci. Jest to zasadniczym celem
metody. Na podstawie liczb ACN i PCN i3 podejmowane
decyzje odno$nie do dopuszczalnego sposobu eksploatacji
nawierzchni. Metody zalecane do okre$lania warto$ci tych
liczb oméwiono w [2] i [3]. Jezeli spelniony jest warunek:
ACN << PCN, to samolot moze 'bez ograniczen uzytkowac
nawierzchnig. W przeciwnym przypadku jest wymagane
ograniczenie ruchu samolotu ma nawierzchni w celu unik-
nigcia jej nadmiernego przecigzenia. Odpowiednie kryteria
sformulowane dla ograniczen ruchu przedstawiono w [1].
Aby maksymalnie ulatwié praktyczne wykorzystanie mozli-
wosci jakie daje omawiana metoda klasyfikacyjna w kon-
troli obcigzen nawierzchni, przedstawiono (wraz z krétkim
komentarzem) przyktady dziatan na liczbach ACN i PCN.
W tabl. 1 podano liczby ACN samolotéw bedgcych przed-
miotem analiz w poszczegbélnych przykladach.

Korekta liczb ACN

Wielko$¢ cisnienia w oponach kol glownych jest zazwy-
czaj dostosowywana do maksymalnej warto$ci masy samo-
lotu. Cisnienia tego nie zmienia sig, mimo iz w praktyce
masa startowa samolotu czesto przyjmuje roézne wartosci,
niekiedy nawet znaczgco mniejsze od maksymalnej masy
samolotu obcigzonego. Zdarzaja sie jednak przypadki, w
ktorych jest uzasadnione eksploatowanie samolotu przy ce-
lowo zredukowanej masie oraz ciSnieniu w oponach. Na
nawierzchnie jest woweczas przekazywane mniejsze obcig-
zenie. Oznacza to réwniez, ze liczba ACN wyrazajaca od-
dzialywanie tego samolotu na nawierzchnie powinna by¢
mniejsza niz w przypadku jego maksymalnego obcigZenia
oraz nominalnej warto$Sci ciSnienia w oponach. Korekty
liczb ACN ze wzgledu na redulqcje masy samolotu mozna
dokona¢ w nastepujacy sposob:

%

ACN/ACN o7p
=3
A\

*
o
|
|
YR
iy
Ea—

=

(=)
Q.

Wspoéczynnik poprawkowy ¥

i

I

06 l
05 o7 10 125 45 47 20
Cisnienie w oponie , MPa

Rys. 1. Korekta liczb ACN ze wzglgdu na ci$nienie w oponie —
tylko dla przypadku oddzialywania samoloté6w na mnawierzchnie
sztywne: 1 — wysoka no$no$é podioza, 2 — $§rednia nosno§é¢ podio-
za, 3 — niska no$no$¢ podioza, 4 — bardzo niska nosno$¢ podioza
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nawierzchni lotniskowych

metodg ACN-PCN (IV)

M —m, X
————(max ACN —min ACN) (1)
—m

ACN,,, = max ACN —
M

gdzie:

M — maks. masa startowa samolotu, kg,

m — masa operacyjna nie obcigzonego samolotu, kg,

my — masa samolotu, dla ktoérej aktualnie jest wyznacza-
na liczba ACN, kg,

max ACN — liczba klasyfikacyjna samolotu wlasciwa dla
masy M,

min ACN — liczba klasyfikacyjna samolotu wtasciwa dla
masy m,
ACN,,, — liczba klasyfikacyjna samclotu wlasciwa dla
masy m;.

Wzor (1) zostal opracowany na podstawie wynikéw ba-
dan, wskazujgcych na istnienie wprost proporcjonalnej za-
leznosci miedzy masg operacyjng samolotu a jego liczbg
ACN. Zatem prawdziwa jest relacja:

M— m, _ max ACN — ACN,,, .
M—m  max ACN — min ACN &

Dane niezbedne do wyznaczenia wartosci ACNy,; sg zamiesz-
czone w tablicach liczb ACN samolotéw. Przykladem takie-
go zestawienia jest tabl. 1.

Korzystajac ze wzoru (3) mozna przeprowadzi¢ korekte
liczby ACN ze wzgledu na redukcje cisnienia w oponach
kot glownych samolotu:

1 1
C-CBR  Cy-Prea
ACN,,“Ad =ACNpmﬂx 7 1 3)
CICBR C2'pmnx
gdzie:
Pmax — hominalne, zalecane przez producenta cisnienie
w oponie, MPa,
Drea — warto$é zredukowanego ci$nienia w oponie, MPa,
pmax — liczba klasyfikacyjna samolotu wilasciwa dla

ciSnienia pmax W oponie (zamieszczana w tablicach liczb
ACN),

CBR — standardowa nos$no$¢ podioza gruntowego (przyj-
mowane sg cztery wartosci: 3, 6, 10 lub 15),

Cy = 0,5695; Cy, = 32,035 — wspodtczynniki empiryczne.

Wzér (3) znajduje zastosowanie tylko w przypadku od-
dzialywania samolotu ze zredukowanym ci$nieniem w opo-
nach na nawierzchnie o konstrukcji podatnej. Jezeli samo-
lot oddzialuje na nawierzchnie sztywnag, to korzystajac z wy-
kreso6w przedstawionych na rys. 1 mozna wyznaczy¢ wspol-
czynnik poprawkowy ¢. Skorygowang liczbe ACN wyzna-
cza sie wowezas ze WwWzoru:

ACN = ¢-ACNgq (4)
gdzie:
ACNgq — liczba klasyfikacyjna samolotu witasciwa dla

standardowej wartosci ci$nienia w oponie, rownej 1,25 MPa
(zamieszczana w tablicach liczb ACN).

Jezeli max ACN pewnego typu samolotu jest wigksza od
liczby PCN nawierzchni, to przejazd tego samolotu spowo-
duje przecigzenie nawierzchni. Metoda ACN—PCN umoz-
liwia okre$lenie maksymalnej masy mMmgop samolotu, przy
ktorej nie wystepuje jeszcze wspomniane przecigzenie.
W tym celu nalezy we wzorze (2) przyjaé m; = mgop Oraz
ACN,,, = PCN, a nastepnie przeksztalci¢ ten wz6r do po-
staci:

PCN — min ACN ©)
max ACN — min ACN

Samolot ze zredukowang w ten sposéb masg moze bez ogra-
niczen uzytkowaé dang nawierzchnie.

myep = m - (M —m)



Przyktad 1

Okre$li¢ warunki, przy jakich samoloty Airbus A.300-B2,
B-727-200 (Standard) oraz It-62 moga bez ograniczen uzyt-
kowaé¢ nawierzchnie podatng wykonang na podiozu o $red-
niej nosnosci, majaca liczhe PCN = 48,

Rozwiqzanie

Zgodnie z wymaganiami metody ACN-PCN, informacja
o0 nosnosci nawierzchni publikowana jest nastepujgco:

mase operacyjng lub cis$nienie w oponach. Korzystajgce ze
wzoru (5) wyznaczono maksymalng wielkosé¢ zredukowanej
masy samolotu, przy ktérej nie nastepuje przecigzenie na-
wierzchni:
48 —17
Myeq = 69400 + (162 000 — 69 400) ———— = 159 106 kg
49 —17
Liczha ACN samolotu Ii-62 obliczona ze wzoru (1), wla-
Sciwa dla masy mreq jest réwna:
162 000 — 159 106

ACN,,, , = ———————— (49 —17) = 48
PCN 48/F/B/W/T ik 162 000 — 69 400
TABLICA 1
(:b‘t“::j":‘;e Podloze nawierzchni sztywnej, MN/m? Podloze nawierzehni podatnej, CBR
Typ Masa, ‘gl{!lfl'l‘ :,:ii'l',i“.'|"’i;: N |
Wl ke ""f:j:;,‘:;’: MPa 150 80 40 20 15 10 6 3
% ACN ik ACN
Aicbus 142 000 - w i 37 a4 52 60 10 45 55 70
A. 300-B2 85 690 ¢ = 19 232 26 30 21 33 26 35
(95.327(;203) ;‘_._‘: :;’; 16,2 1,15 ’:A’: T ‘,2: i J)'() 77_"7‘ 1:: l; j:: s
andar 2 2 2 26 27 2 2 23 27
B-747-100 B __i‘"f: ;‘;Z 23,1 1,56 :l—) ";[1 % 5:2- _‘t Z S)L: f:': 'i(;'
T P v I I I I I
1-62 69 400 16 18 21 16 1 19 24
; " Cisnienie w oponie 4,44 MPa Podobngmu zmniejszeniu ulegnie liczba ACN w pszypgd-
GOLEN GLOWNA 40t 50t 60t 6665t ku odpowiedniej redukeji ci$nienia w oponach. Przyjmujgc,
H . T T T cBR  ze AGNp ., = PCN po przeksztalceniu wzoru (3) ustalono, Ze:
BRI : -4 1
- = A =
L - - Bt I 1 48 1 1
| .05 32,035 | ——— — — —
3 1 ‘ / //-2 0,5695-10 49 10,5695-10  32,035-1,08
| - i 4 = 0,98 MPa
; ’ | ‘ - //"3 W obydwu przypadkach skorygowana liczba ACN nie
M—l L oy o~ 4 jest wigksza od liczby PCN. Samolot It-62 moze wiec uzyt-
180 —1 L5 kowa¢ bez ograniczen rozwazang w przykladzie nawierzch-
54&, /’/ A ,///' L6 nig, jezeli spelnione zostang alternatywnie nastepujgce wa-
- e L7 runki:
s vl //'/ :: — nominalne ci$nienie w oponach (1,08 MPa), masa ope-
glm P » A §) racyjna samolotu nie wieksza niz 159,1 t,
1 - A T — cisnienie w oponach zredukowane do wartosci 0,98
g'w 1 = 45 MPa, maksymalna masa startowa.
0 - — rZ = Przedstawione wzory umozliwiajg podejmowanie traf-
g 80— /’E — — -20 nych decyzji w planowaniu obcigzenia nawierzchni ruchem
8. 70 — : p5 il samolotow. Umozliwiajg ponadto prawidlowg Kklasyfikacje
s A T nosnosci nawierzchni w sytuacjach, gdy wystepuje niejed-
9 60 ),1 /(/ P 5 ] noznaczno$¢ w klasyfikacji nosnosci podioza. Jest tak je$li
N _P T T 7 | parametr charakteryzujgcy nosno$¢ podioza mozina zakwa-
5 90 7 A ~ | lifikowa¢ jednoczes$nie do dwoch sposrod czterech kategorii
-’i // T [ ] wymienionych w [1]. Sposéb postepowania przy rozwigzy-
s 4O | T1 T ] waniu tych zagadnien ilustrujg przyktady:
-~ Pt & —4
8 /l/l \ ;rK L | ] Przyktad 2
30 7 I I/ [ e = .
- ,{/]V 1 | ‘ \ | 4 Okresli¢ liczbe PCN nawierzchni podatnej o nastepujg-
- 1T S I R cych charakterystykach:
/J/‘ly J | | \ | ‘ 3 — catkowita grubo$é zastepcza h: = 70 cm,
20F—tp—1— T g g S A — nos$no$¢ podloza CBR = 8.
725“# 1 jU 5 [ = 5 P e Nawierzchnia jest eksploatowana gléwnie przez samoloty
. —% H— —1 1T 111 Airbus A.300-B2, 11-62, B-727-200 (Standard) oraz B-747-100B.
=5 10 12 46820 25 303540 50 60 70 8056100

Obcigzenie rownowazne , T

Rys. 2. Nomogram do projektowania nawierzchni podatnych dla

samolotéw Airbus A.300-B4 — A.310

Odpowiednie liczby ACN wymienionych samolotow (tabl. 1,
kolumna 10) sg réwne:

— A.300-B2 ACN = 45,
— B-727-200 Standard  ACN = 42,
— 11-62 ACN = 49.

Samoloty A.300-B2 i B-727-200 (Standard) mogg bez ogra-
niczen uzytkowaé nawierzchnie przy maksymalnych ma-
sach startowych i nominalnym ci$nieniu w oponach kot
gléwnych, poniewaz ich liczby ACN sg mniejsze od liczby
PCN. Aby samolot I1-62 mogt rOwniez bez ograniczen uzyt-
kowa¢ te nawierzchnie, nalezy odpowiednio zredukowaé jego

Rozwiqzanie

® Podloze mozna zakwalifikowaé zaréwno do kategorii B
(Srednia no$nosé), jak i do kategorii C (niska nosnosé).
Dlatego te dwie kategorie nosnosci podloza bedg uwzgled-
nione w dalszych obliczeniach.

@ Okreslenie dopuszczalnych obcigzen przekazywanych na
oceniang nawierzchnie przez wymienione samoloty. Wielko-
Sci te wyznaczono korzystajge z nomograméw stluzacych do
projektowania grubosci nawierzchni podatnych, opracowa-
nych dla réznych typéw samolotéw. Przyklad takiego no-
mogramu przedstawiono na rys. 2. Dopuszczalng wielkosé
masy A.300-B2, B-727-200 (Standard) i B-747-100B ustalono
z nomogramoéw opracowanych dla tych samolotéow; dla
I1-62 — wykorzystujgc nomogram opracowany dla samo-
lotu A.300-B4 (charakterystyki tych samolotéw sg podobne:
uklad geometryczny két w podwoziu — podwéjny tandem;
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TABLICA 2

Dopuszczalne Masa Calkowita
obcigzenie goleni przypadajaca dopuszezalna
Typ samolotu gléwnej na golen gléwna masa saniolotu
mg, o/ ' mdops
tys. kg “© tys. kg
A.300-B2 66,0 46,5 142,0
1162 63,3 45,5 139,0
B-727-200 (Standard) 39,0 46,2 84,4
B-747-100B 76,0 23,1 329,0
obcigzenie goleni glownej — ok. 73000 kg. Rozne wartosci

ci$nienia w oponach k6! uwzgledniono przez korekte gru-
bosci nawierzchni). W tabl. 2 zamieszczono wartosci poszu-
kiwanych mas. Poréwnujac kolumne 4 tabl. 2 z kolumng 2
tabl. 1 mozna stwierdzié¢, ze przy maksymalnej masie star-
towej samoloty Ii-62 i B-747-100B powoduja przecigzenie
rozwazanej nawierzchni.

e Wyznaczenie liczb ACN z uwzglednieniem dopuszczal-
nych mas samolotow. Liczby ACN nalezy wyznaczyé z
uwzglednieniem kategorii B i C nosnosci podioia, korzy-
stajac ze wzoru (1). Przyklad obliczen przedstawiono dla
samolotu It-62:

— kategoria B:

162 000 — 139 000

ACNpgop = 49 — 162 000 — 69 400 (49 —17) =41

— kategoria C:

162 009 — 139 000
ACdenp =58

162 000 — 69 400
sposob liczby ACN przyjmujg wartosci

(58 —19) = 48

Obliczone w ten
podane w tabl. 3.

Nalezy zwroci¢ uwage, ze wartoé¢ dopuszczalnej masy,
przy uwzglednieniu ktorej wyznaczono liczby ACN samo-
lotu B-727-200 (Standard) jest wigksza od maksymalnej
masy startowej tego samolotu. Liczby max ACN z tabl. 1
wskazuja, ze w obydwu rozwazanych przypadkach nosnosci
podloza, samolot B-727-200 (Standard) moze bez ograniczen
uzytkowaé nawierzchnie. Jezeli noénos$¢ podloza zostanie
zakwalifikowana do kategorii B, to poszukiwana liczba
PCN bedzie zawierala sie w przedziale 41-+49. W przypad-
ku zastosowania kategorii C liczba PCN przyjmie wartoéé
z przedzialu 48--59.

@ Ostateczny wybor liczby PCN dokonywany jest spo-
srod. wartos$ci $rednich, réwnych odpowiednio:

— dla kategorii B PCN = 45,

— dla kategorii C PCN = 54.

TABLICA 3
Samolot Kategoria B | Kategoria C
A.300-B2 45 55
1t-62 41 48
B-727-200 (Std.) 46 52
B-747-100B 49 59

W tym celu nalezy obliczy¢ roznice miedzy podanymi w
tabl. 2 wielkos$ciami obcigzen dopuszczalnych dla nawierzeh-
ni a wielko$ciami wyznaczonymi na podstawie liczby PCN
z wykorzystaniem wzoru (5). Za miarodajng dla ustalenia
informacji o nosnoéci nawierzchni nalezy przyja¢ te grupe,
w ktorej wystepujg mniejsze sumaryczne réznice (tabl. 4).

Sumaryczna réznica miedzy wyznaczonymi w roézny spo-
sob dopuszczalnymi obcigzeniami jest mniejsza w drugiej
grupie. Wobec tego informacje o nosnosci nawierzchni na-
lezy publikowa¢ nastepujaco: PCN 54/F/C/W/T.

TABLICA 4
Obcigzenie Obcigzenie
dopuszezalne, dopuszezalne, Réznica,
wzbr (5) tabl. 2, tys. kg
tys. kg tys. kg
A.300-B2 142,0 142,0 0,0
11-62 150,6 139,0 +11,6
Kategoria B-727-200 (Std.) 82,8 84,4 —1,6(71%,3)
PCN =45 B-747-100B 306,7 329,0 —22,3
A.300-B2 140,0 142,0 —2,0
i1-62 153,4 139,0 14,4
Kategoria B-727-200 (SQ(L) 87,2 84,4 +2,8(7 )
PCN = 54 | B-747-100B 306,7 329,0 —22,3
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Przyktad 3

Nawierzchnia o charakterystyce PCN 54/R/C/YW/T
eksploatowana przez nastepujgce samoloty:

— I1-62 o0 masie 162 t (ACN = 54), 3 przejazdy/dobe,

— B-727-200 (Standard) o masie 78 t (ACN = 50), 2 prze-
jazdy/dobe,

— A.300-B2 o masie 142 t (ACN = 52), 2 przejazdy/dobg.
Czy nawierzchnia moze by¢ uzytkowana przez samolot
B-747-100B o masie 335 t (ACN = 59)?

jest

Rozwiqzanie

Stosowana w krajach zachodnich metoda oceny obcigze-
nia nawierzchni ruchem samolotéw polega na okre$leniu
zastgpczych liczb przejazdéw samolotéw rzeczywistych.
Przyjmuje sig, Zze nawierzchnia nie jest przecigzona, jezeli
suma tych liczb nie przekracza warto$ci 10 przejazddw/

TABLICA 5
Obcig- Olcig- Liczba .
zenie zenie przejazdéw L’FZb",
rzeczy- dopusz m . rzeczywis- | Praejazdow
Typ samolotu o czaliie T C tych, zastepezych,
m, Mdop, /3 przejazdy/ przejazdy/
tys. kg tys. kg /dobe [dobe
1162 162 162 1 1 3 3
B-727-200
(Standard) 7 84 0,03 | 0,45 2 0,9
A.300-B2 142 146 0,97 0,71 2 1,42
B-747-100B 335 312 1,07 2,24 x 2,24x

/dobg. W tabl. 5 przedstawiono kolejnos$¢ postepowania przy
wyznaczaniu liczb zastepczych przejazdéow. Wartosci dopusz-
czalnych (z punktu widzenia noénosci nawierzchni) mas
samolotéw (kol. 3) wyznaczono korzystajge ze wzoru (5).
Wspolczynnik obcigzenia C obliczano ze wzoru:

C = 105(R-1) - (6)
gdzie:
m
R == -y
mdop
m — rzeczywiste obciazenie nawierzchni samolotem, kg,
Maop — dopuszezalne obcigzenie nawierzchni samolotem,

wyznaczane ze wzoru (5), kg.
Suma przejazdow zastepczych jest rowna:

5,32 +2,24 x

Jezeli x = 2 przejazdy/dobe, to wielkos¢ zastgpczego ruchu
jest rowna 9,8 przejazdu/dobe. Samolot B-747-100B o masie
335 t moze by¢ dopuszczony do ruchu na nawierzchni, przy
czym czesto$¢ jego przejazdow nie powinna przekraczac
2 przejazdowydobe.

Przedstawiony przyklad wskazuje na celowos$¢ prowadze-
nia tego typu analiz przy podejmowaniu decyzji o dopusz-
czeniu samolotu do ruchu na nawierzchni. Opierajac sig tyl-
ko na wynikach bezposredniego poréwnywania liczb ACN
i PCN uznano by bowiem, ze samolot B-747-100B moze spo-
radycznie uzytkowaé rozwazana w przykladzie nawierzch-
nie. Przy zadanej wielkosci ruchu oznaczaloby to niedocig-
zenie nawierzchni.

Whnioski

Podsumowujgc calodé przedstawionych zagadnien dotycza-
cych klasyfikacji no$nosci nawierzchni lotniskowych zgod-
nie z zasadami metody ACN—PCN mozna stwierdzi¢, ze:

e Metoda ACN—PCN umozliwia dokonywanie oceny nos$-
no$ci nawierzehni w sposob teoretyczny oraz praktyczny
z wykorzystaniem dowolnych, stuzgcych do tego celu tech-
nik pomiarowych. Decyduje to w znacznej mierze o uni-
wersalnosei tej metody.

® Metoda ACN—PCN jest narzedziem do kontroli pra-
widlowoéci eksploatacji nawierzchni przez samoloty. Stwarza
mozliwoéé trafnego dostosowywania naziemnego ruchu sa-
molotéw do noénoéci nawierzchni lotniskowych.
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PROTOTYPY

Promavia FI300 Jet Squalus
e Belgia ©

Dwumiejscowy odrzutowy samolot treningowy

Inz. Stelio Frati we wloskiej wytwoérni General Avia, na
zamoOwienie wytworni belgijskiej Promavia, zaprojektowal
i zbudowal dwa prototypy samolotu F1300, ktéry nawigzuje
do oblatanego w 1961 r. samolotu F400 Cobra o konstruk-
cji drewnianej krytej sklejka i blacha duralowa. Jet Squa-
lus ma konstrukcje metalowa. Nalezy on do kategorii naj-
tanszych odrzutowych samolotéw treningowych. Oblot pro-
totypu odbyl si¢ jesienig 1986 r. Plat jednodiZwigarowy ma
profil GAW-2. Miejsca zalogi obok siebie z mozliwoscig
zabudowy foteli wystrzeliwanych. Instalacja otwierania oslo-
ny kabiny, klap, hamulcéw aerodynamicznych i chowania
podwozia — hydrauliczna. Cztery zamki podskrzydlowe do
podwieszania uzbrojenia. Zbiorniki paliwa o pojemnosci
800 1. Pierwszy prototyp jest mapedzany silnikiem Garrett
TFE 109-1 o ciggu 592 daN, drugi prototyp — silnikiem
Williams FJ44 o ciagu 800 daN.

Dane techniczne (z silnikiem FJ44)

Rozpietosé ) - 9,04 m
Dlugosé 9,36 m
Wysokosc 3,60 m
Powierzchnia nos$na 13,58 m2
Masa wilasna 1400 kg
Masa calkowita 2400 kg
Predkos¢ maks. 584 km/h
Predkos¢ przelotowa 556 km/h
Predkos$¢ min. 124 km/h
Wznoszenie 20 m/s
Pulap 12800 m
Rozbieg 305 m
Zasieg 900 km

Valmet L-90TP Redigo @ Finlandia @

Dwumiejscowy turbosmiglowy samolot szkolno-treningowy

Wytwornia Valmet, po wyprodukowaniu 30 tlokowych sa-
molotéw L-70 Vinka (z 1975 r.), zbudowala w 1985 r. pro-
totyp turbosmiglowej odmiany L-70 oznaczonej L-80TP.
1 czerwca 1986 r. wykonal pierwszy lot prototyp ulepszonej
odmiany oznaczony L-90TP Redigo. Samolot ma metalowa
konstrukcje, w zasadzie identycznag z L-70, lecz ma zmie-
niony profil plata. W celach poréwnawczych wykonano plat
z kompozytu weglowego i szklanego (laminatowy), ktory
bedzie wyprébowany na jednym z prototypéw. Pod skrzy-
dilami sze$¢ zamkoéw do podwieszania uzbrojenia o masie
800 kg. Samolot moze stuzyé do réznych zadan treningo-
wych i rozpoznawczych. Zbiorniki na 360 1 paliwa. Silnik
Allison 250-B17D 265 kW (360 KM).

Dane techniczne

Rozpigtosé 10,34 m
Dlugosé 7,90 m
Wysoko$é 2,85 m
Powierzchnia noséna 14,75 m2
Masa wilasna 890 kg
Masa catkowita maks. 1900 kg
Osiagi przy masie calkowitej 1350 kg:
Predko$¢ maks. 335 km/h
Predko$¢é min. 99 km/h
Wznoszenie 10 m/s
Pulap 7500 m
Rozbieg 195 m
Zasieg 1400 km
AG.
190

TLiA 1987 nr 4




Aerospatiale/Aeritalia ATR-42

® Francja/Wtochy e

Samolot pasazerski komunikacji lokalnej

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, turbo$mi-
glowy grzbietoptat o konstrukcji mieszanej
z chowanym podwoziem.

Plat, Obrys w czesci $rodkowej prosto-
katny, obrys czeS$ci zewnetrznych trapezo-
wy, profil Aérospatiale RA-XXX-43 (zblizo-
ny do NACA 43000) o grubo$ci wzglednej
18°% w czeSci Srodkowej i 13% przy koncow-
kach. Wznios cze$ci zewnetrznych 2°30°.
Konstrukeja dwudzwigarowa, polskorupowa,
fail safe. Keson skrzydia (dzwigary, zebra,
pokrycia) wykonany jest ze stopéw lek-
kich, jego wnetrze stanowi integralny zbior-
nik paliwowy. Keson noskowy wykonano
jako konstrukcje skorupowsg przekladkowq
z kompozytu Kkevlar z wypelniaczem ulo-
wym Nomex. Splywowa cze$¢ skrzydla ma
konstrukcje analogiczng do konstrukecji nos-
ka ~- wzmocniona widknem weglowym,
73% rozpietosci krawedzi sptywu zajmuja
czterosegmentowe dwuszezelinowe klapy ty-
pu Fowler. Segmenty przykadiubowe za-
wieszone sg na dwobch, a zewnetrzne na
trzech wspornikach. Klapy wykonane prze-
kladkowo z kompozytu weglowego. Lotki
wywazone masowo i aerodynamicznie, na
obu lotkach klapki wywazajace. Pod $rod-
kowg cze$cig skrzydia, na jej koncach u-
mieszczone s3 poiskorupowej konstrukeji
metalowe gondole silnikowe. Na noskach
skrzydet instalacja przeciwoblodzeniowa.
Owiewka ostaniajgca polgezenie skrzydio—
—kadiub wykonana przekladkowo z kom-
pozytu kevlarowego i wypelniacza ulowego
Nomex.

Kadiub. Przekrdj owalny, konstrukeja me-
talowa, polskorupowa fail safe z kabing
ciénieniowa. W nosku kadluba radar osto-
niety dielekiryczng koputag. Za nim, pod
podioga kabiny pilotéw mieéci sie wneka
podwozia przedniego i zespoly instalacji
pokladowych. Oszklenie kabiny pilotow skia-
da sie z szeSciu duzych szyb, szyby przed-
nie wyposazone sg w wycieraczki i insta-
lacje przeciwoblodzeniow3. W dachu kabi-
ny pilotbw wyjécie awaryjne. Miejsca pilo-
tow obok siebie, za nimi — wyposazenie
radioelektroniczne. Za kabina pilotéw ko-
rytarzyk wejdciowy i bagaznik, oddzielony
§ciankg od kabiny pasazerskiej. Kabina pa-
sazerska mieéci 46 foteli w czterech rze-
dach (2 +2) z przejéciem poérodku, odstepy
miedzy szeregami foteli wynoszg w tym
przypadku 0,76 m. Mozliwe jest zwieksze-
nie komfortu przez powiekszenie odstepow
do.O.81 m kosztem zmniejszenia liezby fo-
teli do 42. Za kabina pasazerska znajduje
sie bagaznik tylny. W przypadku wykorzy-
stania przedniego bagaznika na przediuze-
nie wnetrza kabiny mozliwe jest zmiesz-
czenie 50 foteli w podzialce 0,76 m. Weidcie
do kabiny umieszezone jest z lewej strony
tylnej cze$ci  kadiuba.  Wyjscia awaryjne
zna].duja_ sie z obu stron przedniej czé.écl
kabiny i naprzeciw wejScia gléwnego. Po
lewej stronie przedniej czefci kadluba usy-
tuowano luk bagazowy. Z obu stron kadlu-
ba poq skrzydiem znajduja sie gondole
podwozia . Bl6wnego. wewnatrz ktérych
mieszczy si@ takze podzesnoty instalacji po-
kladowych. Gondole przedkladkowe z kom-
pozytu kevlarowego wzmocnionego wilok-
nem weglowym 1 wypelniaczem ulowvm
Nomex, Tylna, nieci$nieniowa cze$é kadtu-
ba ma ksztalt stozkowy.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie T, obry-
sy obu usterzen trapezowe, usterzenie pio-
nowe skoéne z podwdjnie zalamang krawe-
dzia natarcia I z pletwa na grzbiecie ka-
dluba. Konstrukcia statecznikdédw mieszana,

DANE TECHNICZNE (wersja 46-miejscowa)

Rozpietosée

Dtugosc

Wysoko$¢

Rozpieto$¢ usterzenia

Cigciwa skrzydla u nasady

Cigciwa skrzydla przy koncoéwcee

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Rozstaw osi silnikéw

Srednica $migiet

Przefwit $migiet

Dlugos¢é wnetrza kabiny

Szeroko§¢ wnetrza kabiny

Wysoko$§é wnetrza kabiny

Szeroko§¢é przejécia miedzy fotelami

Powierzchnia skrzydia

Powierzchnia usterzenia poziomego

Powierzchnia usterzenia pionowego

Wydtuzenie skrzydia

Pojemno$¢ bagaznika przedniego

Pojemnos$¢ bagaznika tylnego

Pojemnos¢ schowkéw podrecznych
(1gczna)

Masa wlasna
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dwudzwigarowa —

keson metalowy,
niczony dzwigarami,
przekltadkowy z wypelniaczem ulowym No-

ogra-
nosek kompozytowy

mex. Stery wywazone masowo i aerody-
namicznie, Konstrukcja ster6w kompozyto-
wa, przckladkowa — pokrycia z kompozytu
weglowego, wypelniacz ulowy Nomex. Ste-
ry wyposazone w klapki odcigzajgco-docig-
zajgce, Pletwa grzbhietowa przekiadkowa z
kompozytu kevlarowego z wypelniaczem
Nomex. Na noskach statecznikéw instalacja
przeciwoblodzeniowa.

Sterowanie. Sterowanie lotkami i sterami
linkowo-popychaczowe, klapy wychylane hy-

draulicznie, klapki wywazajgce — elek-
trycznie.
Podwozie. Trojzespolowe, chowane hy-

draulicznie do kadituba i gondol przykadiu-
bowych. Podwozie przednie z golenig tele-
skopowg, kota bliZniacze, kierunek chowa-
nia — ku przodowi. Podwozie gléwne z ko-
tami bliZniaczymi zawieszonymi na waha-
czach, kierunek chowania — ku przodowi.
Na kolach gléwnych hydrauliczne hamulce
wielotarczowe z urzgdzeniem przeciwposliz-
gowym, hamulce niechlodzone. Amortyzacja
olejowo-gazowa. Wymiary ogumienia: przed-
nie 450X190—5TL, giowne — 32X8,8—10PR.

Zesp6t napedowy. Dwa silniki turbos$mi-
glowe Pratt and Whitney of Canada PW-120
o mocy termodynamicznej 1700 kW, star-
towej 1342 kW i przelotowej trwatej 1200 KW
kazdy. W przypadku awarii jednego z sil-
niké6w podczas startu mozna zwickszy¢é na
krotki czas moc drugiego do 1490 KW. Smi-
gla czierotopatowe metalowo-kompozytowe o
stalych obrotach Hamilton Standard 14SF z
mozliwo$cig odwracania ciggu. Smigla wy-
posazone w hamulce, co umozliwia uzycie
jednego silnika jako #Zrédla energii dla in-
stalacji podczas postoju. Na noskach lopat
émigietl instalacja przeciwoblodzeniowa. Osie
silnikobw rozstawione do$é szeroko, co u-
mozliwia odsunigcie koncoéHwek ltopat od
pokryé¢ kadiuba. Loza silnikbw spawane z
rur stalowych. Ostony silnikéw z kompo-
zytu kevlarowego, cze$ci otlwierane meta-
lowe. Otwieranie oston na boki i do goéry,
zawiasy na ich tylnych krawedziach. Wloly
powietrza zaopatrzone w instalacje prze-
ciwoblodzeniowg. Wyloty spalin skierowane
do tytu.

Instalacje. Paliwowa — zbiorniki integral-
ne w kesonach skrzydel, lgczna pojemno$¢
5700 1, napelnianie ci$nieniowe lub grawi-
tacyjne. Olejowa — pojemno$é¢é zbiornikéw
40 1. Hydrauliczna — dwuobwodowa, stuzy
do chowania i wypuszezania podwozia, ste-
rowania podwoziem przednim, wychylania
klap, hamowania két i hamowania $migiel.
Elekiryczna — prad staly 28 Vv, dwa prado-

for nrgdu tr6jfazowego 115/200 V, transfor-
matory jednofazowe 115/26 V, dwa alterna-
tory pomocnicze 20 kVA (do instalacji prze-
ciwoklodzeniowej), akumulator 43 Ah. Kli-
matyzacyjna — zapewnia maksymalne nad-
ciénienie 0,41 kPa. Przeciwoblodzeniowa —
elektryczna na noskach skrzydet i statecz-
nik6w oraz pier§cieniach wiotéw do silni-
kOw 1 noskach lopat $migiet.

WyposaZenie. Zestawy elektronicznych
przyrzgdow pokladowych EFIS z monitora-
mi., Przewidziana mozliwo$¢ zabudowy Kkla-
sycznych zestawoOw przyrzgdow (King Gola
Crown III jako standard lub Collins Pro
Line II na zyczenie odbiorcy). Radar me-
teorologiczny Sperry P-800, pilot automa-
tyezny, 2 komputery sterowania lotem,
2 VHF, 2 VOR-ILS, ADF, DME, transpon-
der, system lgcznosci wewnetrznej.

ROZW(OJ KONSTRUKCJI. Pod koniec lat
siedemdziesiatych w Aérospatiale opracowa-
no projekt samolotu AS-35, w Aeritalia —
podobny projekt oznaczony AIT-230, W
1980 r. rozpoczela sie wspoéipraca obu kon-
cernbw -— utworzono spblke ATR (Avion
de Transport Régionale).

Budowe prototypu rozpoczgto w sierpniu
1982 r., ostateczny montaz w styczniu 1984 r.
Pierwszy prototyp byl gotowy 17 czerwca
1984 r., oblatano go 16 sierpnia 1984 r. Dru-
gi prototyp oblatano 31 pazdziernika 1984 r.
Samolot skonstruowano, opierajgc sie na
przepisach amerykanskich FAR-25 i euro-
pejskich JAR-25. Produkcja ma wynosié
4 egz. miesigeznie. W 1985 r. wyprodukowa-
no 11 samolotéw seryjnych, na 1986 r. pla-
nuje sie wyprodukowanie 28 egz. Na po-
czagtku 1985 r. zlozone byly opcje na 70 sa-
molotoéw, Wg oceny producentdw ATR-42
jego produkcja moze osiggngé 1000 egz.
Glowny podziat kooperacyjny produkcji ze-
spolow ATR-42 przedstawia sie nastepu-
jaco: Aérospatiale — skrzydla, gondole sil-
nikow, owiewki skrzydio—kadiub, Aeritalia
— kadtub, usterzenie, Messier—Hispano—Bu-
gatti — podwozie (przy wspélpracy Megh-
naghi i Nardi); ponadto Pratt and Whitney
of Canada — silniki, Hamilton — $migla,
Garret AiResearch -- instalacja klimatyza-
cyjna, Sperry — awionika. Planowana jest
produkcja samolotu w wersjach): ATR-42
(46 miejsc), ATR-42 Combi (pasazersko-to-
warowa), ATR-42F (towarowa, przystosowa-
na do konteneré6w LD-3), ATR-42M (trans-
portowa wojskowa z rampg w tyle kadlu-
ba), ATR ST (przedtuzony kadiub, 5662
miejsc), SAR-42 (nowa wersja pasazerska),
ATN-425 (wersja patrolowa morska). Cena
samolotu 2z wyposazeniem standardowym
wynosila w potowie 1985 r., ok. 6,7 min do-

rozruszniki prgdu stalego 12 kW, alterna- larow.
Masa do ladowania maks. 15770 kg
27,05 m Masa startowa maks. 15 750 kg
26,30 m Masa do lgdowania maks. 15 500 kg
7,57 m Masa handlowa maks. 4891 kg
7,31 m Masa paliwa maks. 4500 kg
2,57 m Masa bez paliwa maks. 14500 kg
1,41 m Obcigzenie powierzchni no$nej maks. 2899 kg/m?
8,78 m Obcigzenie mocy maks. 5,87 Kg/kKW
4,10 m Predko$é przelotowa (H = 6100 m) 510 km/h
3,10 m Predkoéé¢é operacyjna norm. 463 km/h
3,96 m Predko$é¢ min. bez klap 178 km/h
0,82 m Predkoéé min. z klapami 135 km/h
13,87 m Wznoszenie maks. 9,45 1n/s
2,57 m Wznoszenie z 1 silnikiem wylgczonym 3,30 m/s
1,91 m Pulap maks. 7620 m
0,46 m Putap roboczy 7600 m
54,56 m? Pulap z 1 silnikiem wylgczonym 4025 m
10.3 m? Zasieg 1769 }<m
12,5 m? Zasieg maks, 4633 km
11,08 Start na 15 m 1080 m
5,8 m3 Ladowanie z 15 m 960 m
2,7 m? Dopuszczalny wiatr boczny przy lado-
waniu 23 m/s
1,5 m? Promien zakretu na ziemi 17,68 m
09609 kg T.M.
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British Aerospace (BAe) ATP e W.Brytania e

Samolot pasazerski do komunikacji lokalnej

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, turbosmi-
glowy calkowicie metalowy dolnoplat z cho-
wanym podwoziem.

Piat. Obrys trapezowy, profil NACA 23018
u nasady przechodzgcy w NACA 4412 przy
koncowce, wznios cze$ci zewnetrznych 7°.
Konstrukcja trzyczesSciowa, calkowicie me-
talowa, kesonowa, dwudziwigarowa. Kroétka
srodkowa cze$¢ plata mocowana do kadiu-
ba. W kesonach miedzydzwigarowych inte-
gralne zbiorniki paliwowe, siegajqce prawie
do Kkoncowek. Pokrycia nitowane gladko.
68% krawedzi splywu zajmujg klapy typu
Fowlera (po jednym segmencie na kazdym
skrzyale) z klapka splywowsg. Kazda klapa
podparta na czterech prowadnicach. Kon-
strukcja klap metalowa; pokrycie Kklapki
spltywowej z blachy zlobkowanej. Lotki wy-
wazone masowo i odcigzone aerodynamicz-
nie (rogowo), wyposazone w klapki wywa-
zajgce i odcigzajace. Pokrycia lotek glad-
kie. klapki pokryte biachg zlobkowang.
Kazda lotka zawieszona na trzech konso-
lach. Na nnskach skrzydel instalacja prze-
ciwoblodzeniowa, wewngtrz noskoéw reflek-
tory. Gondole silnikowo-podwoziowe o kon-
strukcji ramowo-skorupowej. Koncowki
skrzydet z tworzywa sztucznego. W $rod-
kowej czedci plata za tylnym dzwigarem
znajduje sie sitownik napedu klap (po pra-
wej stronie) oraz pomocniczy zespdl napeg-
dowy APU (po lewej stronie). Owiewka
przejécia skrzydto—kadiub metalowa. Struk-
tura skrzydia ogoélnie podobna do zastoso-
wanej w samolocie BAe-T748.

Kadlub. Przekr6j kotowy. Konstrukeja me-
talowa polskorupowa. W czeSci przedniej
radar ostoniety dielekiryczna oslong otwie-
rang na bok i akumulatory, mocowane do
przedniej, szczelnej wregi kadiuba. Kabina
pilotow z iniejscami obok siebie. Oszklenie
kabiny pilotow sklada sie z ofmiu szyb,
skoSne szyby przednie sg zaopatrzone w wy-
cieraczki. Pod podlogg kabiny pilotow mie-
Sci sie wneka podwozia przedniego, za ka-
bing pilotobw znajduje sie korytarzyk wej-
Sciowy, toaleta i przedni bagaznik. Kabina
pasazerska jest wyposazona w 64 fotele
umieszezone w czterech rzedach 2z przej-
éciem posrodku (2 + 2). Wnetrze kabiny
pasazerskiej oswietlone przez 26 par prosto-
katnych okien. Za kabing pasazerska znaj-
duje sie tylny korytarzyk wejéciowy, od-
dzielony S§ciang od tylnego bagaznika. Ba-
gaznik tylny, dostepny przez drzwi z kory-
tarzyka, jest zakonczony tylng szczelng wre-
g3 ci$nieniowg. Tylna cze¢$¢ kadluba stoz-
kowa. WejScie do kabiny zapewniajg drzwi
giowne, umieszezone z lewej strony kadiu-
ba w przedniej i tylnej jego czes$ci. Drzwi
sa zaopatrzone w skladane schodki. Drzwi
glowne sg odsuwane na prowadnicach do
przodu, Z prawej strony kadiuba, naprze-
ciw drzwi glownych, znajdujag sic drzwi
pomocnicze. Wyjscia awaryjne umieszczono
naprzeciw siebie po obu sironach kadiuba
nad skrzydlem. Wnetrze szezelnej czesed
kadiluba klimatyzowane, Struktura kadiuba
zblizona konsirukcyjnie do zastosowanej w
samolocie BAe-T748.

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé

Dlugosé

Wysokos$e

Srednica kadiuba

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Srednica $migiet

Przeswit $migta—kadlub

Dlugosé wnetrza kabiny pasazerskiej
Szeroko$¢ wnetrza kabiny pasazerskiej
Wysoko$¢ wnetrza kabiny pasazerskie]
Podzialka foteli (64 miejsca)

Pojemno$¢ kabiny pasazerskiej
Pojemno$é hagaznikow

Powierzchnia skrzydla

Masa wilasna (typowa operacyjna)
Masa paliwa maks.

Masa tadunku maks.
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Usterzenie w ukladzie Kkla-
sycznym, obrysy usterzen trapezowe, uste-

Usterzenie.

rzenie pionowe lekko sko$ne. Konstrukcja
statecznikow metalowa, dwudzwigarowa, pol-
skorupowa. Dzwigar statecznika pionowego
zalamany przy wejsciu w kadlub. Na nos-
kach statecznikéw instalacja przeciwoblo-
dzeniowa. Stery o konstrukecji metalowej,
jednedzwigarowe, wywazone masowo i od-
cigzone aerodynamicznie, Ster kierunku
wyposazony w klapke wywazajgcg i klap-
ke odciazajacg. Na kazdym segmencie steru
wysokoscei klapka wywazajjca. Stery pokry-
te blachg gladka, klapki -— 2lobkowang.
Ster kierunku i oba segmenty steru wyso-
ko$ci zawieszone na trzech konsolach. Przed
usterzeniem pionowym pletwa grzbietowa.

Sterowanie, Uklady sterowania linkowe
ze wspomaganiem hydraulicznym, klapy wy-
chylane elektrycznie (powrdt mechaniczny
reczny). Wszystkie uklady sterowania zdwo-
jone, prowadzone w kadlubie pod podiogg
kabiny.

Podwozie, Trojzespolowe, chowane hydrau-
licznie do kadluba i gondol skrzydiowych.
Wszystkie golenie podwozia teleskopowe,
wyposazone w kota bliZzniacze. Podwozie
przednie sterowane. Na kotach podwozia
glownego hydrauliczne hamulce tarczowe z
urzgdzeniem przeciwposlizgowym. Amorty-
zacja olejowo-gazowa. Ogumienie bezdetko-
we. Wymiary ogurnienia: przednie 22X
X 6,75—10, gléwne — 34 X 11,75—14,

Zespo6t napedowy. Dwa silniki turbo$mi-
glowe Prait-Whitney of Canada PWI124 o
mocy 1604 kW kazdy; mozliwoé¢é chwilo-
wego podwyzszenin moey do 1790 kW. Moz-
liwoéé zestosowania silnikow Pratt-Whitney
of Canada PWI25 o mocy maks. 1916 kW
i przelotowej 1514 k'W. Smigta sze$ciotopato-
we o stalych obrotach z mozliwoscig usta-
wienia w choragiewke firmy BAe/Hamilton
ctandard. Lopaty ¢migiel z kompozytu. Osie
silnikow usvtuowane nad platem, rury wy-

lotowe spalin dovrowadzone do krawedzi
splywu, f.0za silnikoOw spawane z rur sta-
lowych. Oslony zespoldw napedowych me-

talowe. Pomocniczy zesp6l napedowy APU
Garrett-AiResenreh (na zyezenie) do nape-
du zespoiow instalacji poktadowych podczas
posioju.

Irstalacje. Paliwowa — integralne zbior-
niki skrzydiowe o tgcznej pojemnosci 6364 1,
napelnianie grawitacyjne. Elektryczna —
prad staly o napieciu 28 V, zmienny troj-
tazowy o napileciu 200 VvV, dwa alternatory
Lucas 30/45 kVA, transformatory, przeklad-
nik 1,5 KVA 200/115 V 400 Hz pradu zmien-
nego, dwa akumulatory niklowo-kadmowe.
Hydrauliczna — ciénienie robocze 20,6 MPa,
stuzy do chowania i wypuszczania pod-
wozia, sterowania podwoziem przednim,
wypuszczania schodkow drzwi gitéwnych i
napedu wycieraczek szyb kabiny pilotéw.
Klimatyzacyjna — zapewnia nadci$nienie
38 kPa, skiada sie z dwoch (jeden awa-
ryjny) zestawdw Hamilton Standard zasila-
nych powietrzem z upustow sprezarek sil-
nikOw. Przeciwoblodzeniowa - pneumatycz-
na na noskach skrzydel i statecznikow.

Wyposazenie. Radar nawigacyjno-meteoro-
logiczny Bendix, podwdjny system projek-
cji danych Smith EFIS, cyfrowy przetwor-
nik danych ARINC 429, pilot automatyczny
z systemem radiokompasu Bendix ¥FCS/60B,
system Litton LTR-81-01 AHRS, dwa VHF,
dwa VOR, dwa ILS, ADF, DME, transpon-
der ATC, system 1gczno$ci wewnetrznej,
mozliwos$¢ zabudowy wyposazenia dodatko-
wego lub innego wg zyczenia odbiorey.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Nowe potrzeby
przedsigbiorstw transportu lotniczego, sta-
rzenie sie konstrukcji BAe-T48 oraz zagroze-
nie konkurencyjne ze strony Xkonsorcjum
francusko-wtoskiego opracowujgcego samo-
lot ATR-42 sklonily British Aerospace do
podjecia opracowania nowego samolotu pa-
sazerskiego na linie lokalne, zabierajgcego
40--70 pasazerOw. Otrzymal on oznaczenie
ATP (Advanced TurboProp). Prace nad
projektem rozpocze¢to w 1980 r. w biurach
konstrukcyjnych BAe w Manchesterze, wy-
korzystujge do$wiadczenia z budowy i roz-
woju samolotu BAe-748. Prototyp samolotu
ATP oblatano w maju 1986 r. Certyfikacje
i pierwsze dostawy planowano na 1987 r.
Samolot ATP skonstruowano wg przepisow
FAR 25 Part 54 i JAR-25 Part 10. Przewi-
dywana trwatos¢ konstrukeji ma wynosic
60000 h. W 1985 r. byly prowadzone nego-
cjacje nt. podjecia produkeji licencyjnej sa-
molotu ATP w ZSRR.

Masa do kolowania maks. 22 590 kg
Masa startowa maks. 22 450 kg
30,63 m Masa do lgdowania maks. 21 7713 kg
26,06 m Masa bez paliwa maks. 20 320 kg
7,14 m Obciazenie powierzchni nos$nej 286,76 kg/m?
2,67 m Obciazenie mocy (PW124) 7,42 kg/kW
9,70 m Predko$é przelotowa (19 051 kg,
8,46 m H = 4576 m) 496 km/h
4,19 m Wznoszenie typowe 6,96 m/s
0,80 m Pulap przelotowy # 7620 m
19,20 m Pulap z jednym silnikiemn wylgezonym 3962 m
2,46 m Zasieg (tadunek maks., rez. na 185 km) 1065 km
1,92 m Zasieg (64 pasazerOw, rez. na 185 km) 1825 km
0,79 m Zasieg (ladunek 3780 kg) 3444 km
75,1 m3 Zasieg maks. 4070 kim
11.04 m? Wymagana maks. dilugos$¢ pasa do startu
78,3 m? (H =0, ISA) 1539 m
13 595 kg Wymagana normalna dlugos$¢ pasa do
5080 kg startu i ladowania (jw.) 1097 m
6726 kg T.M.
13
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TEGHNIGINY StOWNIK LOTNIGIY

Lotnicze terminy hiszpanskie, rumunskie i wegierskie (l)

14

16

31

KK
34

36

38

53

65

TLiA

- lotnictwo

1. cywilne

- 1. wojskowe

- balon, aerostat

sterowiec

- samolot
- szybowiec

|

i

- o, dynamiczne, c.

- opor

smigtowicc
spadochron
wodnosamolot

w. todziowy, lodz
(samolot-) amfibia
aerodynamika
atmosfera
przeptyw
cisnienie

¢. statyczne

latajgca

predkosci
c. calkowite
podci$nienie; ssanie

(aerodynamiczny)

0. tarcia

0. ksztattu

o. profilowy

0. indukowany

o. falowy

ptat nosny, skizydto

- profil (aerodynamiczny), pro-

fil lotniczy: p. skrzydlowy

kat natarcia

sila nosna,
miezny)

wypor (aerodyna-

predkosc

p. przydzwiekowa
p. poddzwickowa
p. naddzwiekowa
liczba Macha
dane techniczne
wymiary
rozpigtosce (skrzvdel)
diugosce

Wysokosc

powierzchnia nosna;

p. skrzyvdla

- rozstaw kot

- cigzar; (masa)

cigzar wiasny. c¢. samolotu
pustego (m. wlasna, m.s.p.)
cigzar caltkowity; c¢. w lo-
cie; ¢. startowy (masa catko-
wita; m. w locie; m. star-
towa)

- 0851381

- predkosc

maksymalna

p. minimalna; p.

przecigg-
nigeia

- P. przelolowa

- P. wznoszenia,

wznoszenice

- putap
- zasicg (lotu)

diugose startu

- d. lgdowania

R R

zespol napedowy
silnik lotniczy

spalinowy

. lokowy

. odrzutowy

. turboodrzutowy
turbo$migtowy

- 5. turbowentylatorowy

- smiglo

moc

- ciag

K.D
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Terminy
hiszpanskie (l)

09

2
25
26
28

29

30

32

46 —

v
18

49
50

51
82
53
H4
a5

o
o8
59

60 —

61

== (Y,

— namero
— datos

— (maxima)

— alkance

— d.
— Brupo
o6 -

i

(f); aeronautica (f)

civil

- aviacion
— aviacion
a. militai

i

globo (m) aerostatico
dirigible (m)

|

- avion (m), aeroplano (m)
— velero (m)
— helicoptero (m)
— paracaidas (m)
— hidravion (m)
- h. de casco
- anfibio (m)
- aerodinamica (f)
-~ atmosfera ()
— flujo (m)

5 — presion (f)

— p. estatica

- p. dinamica
- p. toial

- depresion (f)

resistencia ()

1. de rozamiento
r. ae forma
r. de perfil
1. inducida
1. a las ondas de choque
- ala (f); plano (m) principal

— perfil (m) aerodinamico,
p. alar, p. de ala delgada

— angulo (m) de ataque,
a. de incidencia

— sustentacion (f) (aerodina-

mica)

~ velocidad (1)
transonica

—- V. subsbnica

— v. supersonica

(m) de DMach
(mply técnicos
- dimensiones (fpl)

- envergadura (f)

- largo (m)

— alto (m)

superficie (f) alar, s. de

sustentacion, s. portante

-—— distanecia (f) entre ruedas
- peso (m)

- p. vacio; p.

|

proprio

en vuelo; p.
despeguce

- P Alulal‘. p.
(maximo) de

actuation (f),
cia (f)
vedocidad  (f)
lacla)

- v. minima (de sustentacion);
v. de desplome, v. de stall

- v. de crucero
razon

performan-

maxima (nive-

(f) de
ascenso

- techo (m) (de servicio)

(m)

- distancia (f) de

de aterrizaje

(m) motopropulsor

- motor (m) de aviacion,
m. aeronautico

- m. de combustion

- m. de piston

- m. de reaccion

(motor) turborreactor

despegue

mterna

(m)

— (motor de) turbohélice (m),

turbopropulsor
— m. de turbina de combustion
con hélice entubada
hélice (f)
- potencia (f)
- traccion (f),

fuerza (f) de

Terminy
rumunskie ()

— aviatie (f)
2 — a.

civila, flota aeriana c.

3 — a. militara

4 -- aerostat (n)

5 — dirijabil (n)

6 — avion (n)

7 — planor (n)

8 — elicopter (n)

9 — parasuta (f)

10 - hidroavion (n)

11 — h. monococa, h. du coca

2 — avion amfibiu

13 — aerodinamica (f)

14 — atmosfera (f)

13 — curent (m); curgere (f)

16 — presiune ()

17 — p. statica

18 — p. dinamica, p. cinetica

19 — p. totala

20 — subpresiune (f), depre-
siune (f)

21 - rezistenta (f) (aerodina-
mica)

22 — r. de frecarc

23 — r. de forma a

24 — r. profilului

25 — r. indusa

26 — r. de unda

27 — aripa (f)

28 —— profil (n) (aerodimamic).
p. de aripa

29 — unghi (n) de atac

30 — forta (f) portanta, f. de
sustentatie; portanta ari-
pit

31 — viteza (i)

32 — v. transsonica

33 — v. subsonica

V. supersonica

numarul (n) lui
— date (fpl) tehnice

37 — dimensiuni (fpl)

Mach

38 — anvergura (f)

39 — lungime (f)

40 — inaltime (f)

41 — suprafata (f) portanta,

aripa (f) p.
42 - ecartament (n)
43 - greutate (f)
44 — . proprie

45 — g, totala. . de decolare

46 — performante (fpl) de
zhor

47 — viteza (f) maxima

48 — v, minima: v. de infun-
dare

49 — v. reala orizontala

50 — v. ascensionala

51 — plafon (n)

52 — distanta (f) dc¢ zbor

53 — d. de decolare

54 — d. de aterizare

55 — grup (n) motopropulsor

56 — motor (n) de aviatie

57 — m. cu andere interna

58 — m. du piston

59 — m. aeroreactiv

60 -—— m. turboreactor

il — m. turbeopropulsor

62 — m. turboventilator

63 — elice (f)

64 — putere (f)

i -— tractiune (f)

Terminy
wegierskie ()

1 — repulés, repulésugy

2 — polgari repilés

43— hadi r., katonai repu-
derd

4 - léggomb

5 — kormanyozhato léghajo,
ceppelin

G — repulduép
vitorlazo r.

8 -—— helikopter
9 — ejtdernyo
10— vizirepulSgep
11— repiilocsonak

12— keteltd replilégep
13 — aerodinamika

14 — atmoszféra
atuszas

- nyomas

17 — statikai n.

18 — dinamikai n.

19 — teljes n.

20 - depresszio

21 — (acrodinamikai) ellenallas
22 — surlodasi e.

23 — alakai e.

24 — profilai e., profilos e

25 — indukai e.

26 — hullamellenallas

27 — szarny (a_ repiillégep).
szarnyfellilet, repuldgep
szarnya

28 -~ szelveny, profil

29 — allasszog. ddlesi szog

30 — horderd
31 — sebesseg
32 — hangkorili s,
33 — hangalatti s.
34 — hangfeletti s.
35 — Mach- s

36 — mfszaki adatok

37 — {6 meéretei

38 — fesztavolsag, szarnysze-
lesség

39 - hossz

40 — magassag

41 — hordefelulet, szarnyfe
lilet

42 — kerékhoz

43 - suly; (tomeg)

44 — luresen s.

45 — v: repulosuly;

1lasi suly
46 — teljesitmeények

47 — maximalis sebeseég

-
=3

minimalis s.

- atrepilési s. =
50 emelkedés; fuggoleges s

51 — (csues) magassag
52 — hatotavolsag
53 - felszallasi tavkoz
54 — leszallasi t.

55 — erdgéep, hajtomi

56 — repulégéphajtomd
»i — robbandmotor -
58 — dugattyus hajtomu

59 — léglokéses h., 1. motot
60 — turboléglokeéses h.

61 — turbolégesavaros h.
62 — turboventilatoros h.
63 — légcsavar

654 — teljesitmeny i
65 - vonoero, hajtoerd
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Zabezpieczenie ukladdéw paliwowych samolotow

od zapalenia si¢ par paliwa wskutek wyladowan

elektrycznych w atmesferze (V)

Zatacznik 1

Do poprzednich czesci niniejszej publikacji
nastepujace definicje:

a. Action Integral — calka przebiegu

Okreslenie calki przebiegu jest trudne do przedstawie-
nia, ale stanowi ona krytyczny czynnik tworzenia uszkodzen.
Odnosi si¢ do energii zgromadzonej lub pochlonigtej przez
uklad. Jednakze rzeczywista energia nie moze by¢ okreslo-
na bez znajomo$ci opornosci ukladu. Np. chwilowa moc
rozpraszana w oporniku jest wg prawa Ohma okreslona
wzorem i(t)2R (i2R, gdzie i jest funkcja czasu — przyp.
ttum.) i jest wyrazona w watach. Do znalezienia calkowi-
tej energii wyrazonej w watosekundach (lub kWh) wartosé
ta musi by¢ scalkowana wzgledem czasu, Watosekunda jest
rowna 1 J, Bez znajomosci R nie mozna okre$li¢ zgroma-
dzonej energii. Okreslajac catke i(t)2 wzgledem czasu w da-
nym przedziale czasu, okresla sie uzyteczna warto$é (ener-
gii) dla interesujacej wartos$ci opornosci. W przypadku wy-
ladowania warto$¢ ta jest okreslana jako calka przebiegu
i obliczana jako i(t)2dt w granicach czasu, w jakim prze-
plywa prad.

b. Aftachment Point — punkt przylozenia (uderzenia).
Punkt styku wyladowania z powierzchnia samolotu.

¢. Average Raie-of-Rise of Veltage — érednia predkosc
wzrostu napiecia. Srednia predkosé wzrostu dV/dt przebie-
gu w ksztatcie fali jest okreélana jako pochylenie linii
prostej, przeprowadzonej przez punkty, w ktoérych ampli-
tuda wynosi 30% i 90% warto$ci szezytowej.

d. Charge Transfer -—— przeplyw ladunku. Przeplyw la-
dunku jest okreslony jako calka chwilowej wartosci prgdu
w calym przedziale czasowym jego przeplywu i(t)dt.

e. Corona — korona. Swiecace wyladowanie, ktére wy-
stepuje jako rezultat rdoznicy potencjalu elektrycznego po-
miedzy samolotem i otaczajgca atmosfers.

f. Decay Time of a Voltage Waweform — czas zaniku
przebiegu napiecia w ksztalcie fali. Czas ten jest okresélony
jako przedzial czasu pomiedzy przecieciem rzedne] przez
linie¢ poprowadzona przez punkty, w ktérych napiecie wy-
nosi 30 1 90% wartosci szczytowej podezas narastania a mo-
mentem, w ktorym napiecie spadlo do 50% wartosci szezyto-
wej.

g. Direct Effects — cfekly bezpoSrednie. Fizyczne efekty
niszezace spowodowane przez bezposredni kontakt wylado-

odnoszg si¢

wania na samolocie lub jego wyposazeniu jak luk, iskrze-
nie lub przebicie pokrycia zbiornika.
. Lightning Attachment — przylozenie wyladowania.

Kontakt glownego kanalu wyladowania z samolotem.

i. Dwell Time — czas przylegania. Okres czasu, w kto-
rym kanal tuku wyladowania zostaje przylozony do jedne-
go punktu.

Jj. Indirect Effects — efekty posrednie. Rezultaty elektro-
magnetycznego oddzialywania wyladowania, tak jak np. in-
dukowane iskrzenie w obwodzie paliwomierzy.

k. Leader — wyladowanie liderowe. Wyladowanie to jest
inigowane przez wstepne wyladowania w chmurach. Wstep-
ne przebicie ustala droge ladunku ujemnego splywajacego
do ziemi w serii krotkich, $wiecacych wyladowan.

1. Lightning Flash — wyladowanie. Calkowity przebieg
zdarzenia wyladowania, w toku ktérego nastepuje prze-
niesienie ladunku z jednego punktu do innego. Moze ono
nastapi¢ w chmurze, pomiedzy chmurami albo pomigdzy
chmurami i ziemig. Moze sklada¢ si¢ z jednego lub wig-
cej uderzen.

m. Lightning Stirike — uderzenie. Kazdy kontakt wyla-
dowania z samolotem.

n. Lightning Stroke, Return Stroke — uderzenie, uderze-
nie powrotue. Uderzenie powrotne, ktére nastepuje po doj-
$ciu wyladowania liderowego do ziemi lub innego osrodka
Jadunkow.

o. Streamering — Podobne do

wyladowanie pasmowe.

{6

galezi kanaly zjonizowane, ktore wystepuja w czasie glow-
nego uderzenia lub w czasie jego nadciggania.

p. Swepi-Stroke — wyladowania omiatajace. Seria na-
stepujacych po sobie punktéw styku (wyladowania), spo-
wodowana przesuwaniem si¢ wyladowania wazdluz po-
wierzchni samolotu zwigzanym z ruchem samolotu.

q. Time-to-Crest of a Voltage Waveform -— czas nara-
stania napi¢cia o przebiegu falowym. Czas ten jest zdefinio-
wany jako 1,67 raza wigkszy od czasu uplywajacego pomie-
dzy momentami osiggnigcia 30% i 90% wartosci szczytowej.

r. Time Duration of a Current Waveform — czas trwa-
nia fali przebiegu pradu. Czas trwania fali przebiegu pradu
jest okreslony jako czas od rozpoczecia przeplywu pradu
do chwili spadku amplitudy (albo amplitudy szczytowej dla
sinusoidy tlumionej) do 5% wielkosci szczytowej poczat-
kowej.

Zalacznik 2

Rys. 1. Zjawiska wyladowan omiatajgcych:

Ty — poczatkowy punkt
uderzenia, Ti—s — kolejne punkty dzialania wyladowania, T, —
koncowy punkt dzialania wyladowania. Kolejne polozenie kanalu
wyladowania pokazano w stosunku do poruszajgcego sie samolotu

strefa 18

/ AB CD

Bco

10c, TLiA nr 1/87)

Rys. 2. Typowe strefy uderzenia wyladowania (p.
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e ) Rys. 4. Przebiegi natezenia prgdu: a) skladnik A (uderzenie po-
strefa 2A. strefa 28 strefa 18 czgtkowe): szezytowa amplituda — 200 kA (110%), calka przebiegu

2 X 10%A?s (120%), czas trwania < 500 ps; skladnik B (prgd po-
sredni): maks. ladunek przeptywajgcy 10 C, s$rednie natezenie
2 kA (%10%); skladnik C (prad podtrzymuigey): tadunek przeply-
wajgey 200 C (%20%), natezenie 200800 A; skladnik C (ponowne
uderzenie): szezytowa amplituda 100 kA (£10%), calka przebiegu
0,25 X 10°A2s (£20%), czas trwania < 500 us; b) przebieg E: szczyto-
wa amplituda > 50 kA, narastanie pragdu w ciggu >25 kA/us;
¢) okreSlenie intensywno$ci narastania prgdu wymaganej dla prze-
biegu E. Uwaga: wyKkresy nie sg w skali

v
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v
3
N
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9
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2 L.
€500 s~ § 510735 40255 TS 45—~ € 500us -]
Czas (nie w skali)
L) Natezenie c)
Intensywnosc  narastania
250 kA natezenia

Rys. 3. Typowe strefy uderzenia wyladowania (p. 10e, TLiA nr 1/87)
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3 { { 0 50=250us Rys. 6. Przebieg napiecia D
| |
1 l
| |  Bys: 5. Przebiegi napigeia A i B. Uwaga: przebieg B odpowiada
| | | narastaniu do napiecia szczytowego w ciagu 1,2 ps (20+%). Czasy
J I Py narastania i spadku (dla napigcia w obwodzie otwartym) dotyczg
ize it o (2us + 20% S0us*20% generatora napigcia do wyladowan i nalezy zatozy¢, ze nie sa limi-
(1] Cx ; , towane przez przebicie lub wytadowanie na obiekt poddawany
as (me w skali) prébom
Zalgcznik 3
TABLICA, Zast anie p gélnych przebiegéw napiecia do préb na wplyw wyladowan
Napigeie Skladniki przebiegu natezenia pradu
Préba Strefa
A B D A B C D E
Punkty przylozenia wyladowania, préba na elemen-
tach w podzialee 1:1 1A, 1B X X71)
Bezpoirednie oddzialywanie na elementy steuktury 1A 0 X v‘\ - 2 h
1B X X X X
2A X2) Xz) X
2B X X X
3 X X
Bezposrednie oddzialywanie na zapalenie si¢ par 1A __ X X
palnych 1B X X X X
2A X2) X?) X
2B X X X
3 X X
Bezposrednie oddzialywanie korony i wyladowaii .
pasmowych X
Poérednie efekty zwiqzane z powstawaniem iskier i . o
w strefach, w kt6rych sa pary paliwa X3)

1) Przebieg napigcia D moze by¢ stosowany do znajdowania punktéw o mniejszym prawdopodobiefistwie uderzeri, 2) nalezy zastosowaé éredni prad 2 kA4-109, w czasie réwnym
czasowi przylozenia, do maksymalnej wielkoéci 5 ms. Jezeli czas przylozenia przekracza 5 ms, to przez reszte czasu nalezy przylozyé prad 400A. Czas przylozenia powinien byé
okreslony uprzednio, na podstawie préb wyladowan omiatajgcych, albo analityoznie. Jezeli takie okreélenie nie zostato dokonane, to czas przylozenia nalezy przyjaé réwny 50 ms.
3) Efekty poérednie powinny byé takze zmierzone dla skladnikéw pradu A,B,C lub D, jezeli te skladniki sq tu wladciwe
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Wypadki w lotnictwie wojskowym

Amerykanie dziela wypadki lotnicze na ciezkie i nieduze.
Do ciezkich zaliczaja katastrofy, awarie*) i polamania,
a do nieduzych — drobne polamania i przymusowe lado-
wania.

Podstawowym wskaznikiem wypadkéw jest liczba wy-
padkéw lotniczych na 100 tys. h lotu. W latach 1950--1980
warto$é tego wskaznika w lotnictwie wojskowym TUSA
zmniejszyla sie dwunastokrotnie (tabl. 1).

TABLICA 1. WskaZnik wypadkéw w lotnictwie wojskowym USA w latach 19501980

Liczba na 100 tys. h lotu
Rok ieski dké straconych lub
cu;zk]l ﬁni‘:zyyl') :h s zniszezonych katastrof
samolotéw

1950 36 14,0 6,0
1955 18 7,8 4,0
1960 6 4,0 2,0
1965 5 4,0 1,6
1970 3 2,0 1,1
1975 3 2,3 1,2
1980 3 2,5 1,4
x7 10,57 5,29 2,46

TABLICA 2. Wskainik wypadkéw dla niektérych typéw samolotéw bojowych w pierwszych
650 tys. h lotu

Liczba na 100 tys. h lotu
Typ samolotu ciezkich straconych lub % katastrof
wypadkéw zniszczonych katastrof
samolotéw

¥-100 68,60 41,23 13,23 19,28
F-104 30,15 24,62 8,92 29,59
F-102 . 26,77 14,92 4,46 16,66
F-105 24,46 20,62 6,00 24,53
F-101 23,38 13,54 5,23 22,37
F-4 18,31 10,31 5,54 30,25
F-106 14,46 10,00 4,46 30,85
A-7 14,61 14,01 3,84 26,31
F-111 9,69 7,23 2,31 23,80

z/9 25,60 17,42 6,00 24,85

TABLICA 3. Wypadki w lotnictwie wojskowym USA w latach 1970--1973

Dr inz. MIROSEAW OSTAPKOWICZ

5,29 samolotow straconych lub zniszczonych i 2,46 katastrof.
Te ostatnie stanowig 23,27% ciezkich wypadkoéw lotniczych,
czyli co czwarty z tych wypadkéw skonczyl sie katastrofs.

Duzg warto$§é wskaznika wypadkéw w pierwszych latach
eksploatacji oraz podang warto$¢ procentowego udziatu ka-
tastrof w ogéblnej liczbie ciezkich wypadkéw lotniczych
potwierdzajg badania kanadyjskie (tabl. 2).

Wskaznik wypadkow w lotnictwie wojskowym USA usta-
bilizowal sie w ostatnich dziesigciu latach na poziomie
3 wypadkéw lotniczych na 100 tys. h lotu. Wynika to
z tabl. 1 i potwierdzaja to takze dane zawarte w tabl. 3
i4.

TABLICA 5. Wypadki w lotnictwie wojskowym USA w latach 1950-:-1980

Wiskaznik wypadkéw na poszezeg6lnych
t lotu, 9/
y ol Taw,: 38 Lot szkolno-
Rok g -treningowy
start wykonywanie lgdowanie
zadania
1950 20 40 33 7
1955 L9 38 36 7
1960 18 33 42 7
1965 14 43 33 10
1970 15 41 33 11
1975 10 52 27 11
1980 10 60 17 13
X7 15,14 43,86 31,57 9,43%

W poszezegblnych krajach zachodnich warto$é tego wskaz-
nika jest roéozna (tabl. 4). Jest ona najmniejsza w USA
i we Francji, a najwieksza w Holandii i w Szwecji. Ze
wzgledu na niekompletno$é danych, wniosek ten moze byé¢
jedynie orientacyjny.

Wszystkie podane dotychczas wskazniki wypadkow w lot-
nictwie wojskowym byly wskaznikami ogdélnymi, bez po-
dzialu lotnictwa na rodzaje. Przy uwzglednieniu tego po-
dzialu wartosci wskaznika wypadkoéw bylyby bardzo zroz-
nicowane. I tak np. w lotnictwie wojskowym USA wskaz-
nik wypadkéw w 1976 r. wynosil 3,4 cigzkich wypadkow
lotniczych na 100 tys. h lotu. Zlozyly sie na to nastepu-

Cigzkie wypadki lotnicze Stracone lub zniszcezone Katastrofy
Licxba samoloty
Rok Godziny lotu wypadkéw
lotniczych . wskaznik - wskaznik . wskaznik
liczba wypadkéw liczba wypadkéw liczba wypadkéw
1970 6597 248 258 200 3,03 167 2,5 75 1,1
1971 5754 376 187 141 2,45 112 1,9 48 0,8
1972 5356 984 214 163 3,04 137 2,6 65 1,2
1973 4307058 144 101 2,34 86 2,0 36 0,8
Py 5503 916 200 151 2,71 125 2,25 56 0,975
TABLICA 4. WskaZnik wypadkéw w lotnictwie wojskowym nicktérych krajéw zachodnich
Lata
Pafistwo
1970 1971 | 1972 1973 1974 1975 1976 1977 1978 1979 1980
USA 3,0 2,4 3,0 2.3 — 3,0 3,4 — 2,7 4,9 3,0
W. Brytania — —_ —_ 13,0 6 —_ 6,4 3,6 5.3 5,5 5.3
Francja - — 3.2 — 2 — —_— = s ez s
RFN — 12,2 6,9 — — 4,6 — — - e P
Szwecja — — — —_ 4 o = o s = -
Holandia — —_ —_ 16,8 — 26,8 — —_ —_ — —
Kanada — — 6,2 — 10,1 — — — = R =

W ciggu tych trzydziestu lat ma 100 tys. h lotu przypa-
dalo $rednio w roku 10,57 wypadkéw lotniczych, z tego

')\“Do awaril zallczajg stracenie lub zniszczenie samolotu.

18

jace wskazniki wypadkéw samolotow: wojskowo-transpor-
towych 0,8, strategicznych 1,0, szkolno-treningowych 1,3,
rezerwowych 23, stacjonujgcych w Europie 29, gwardii
narodowej 3,3, obrony powietrzno-kosmicznej 4,1, stacjo-
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TABLICA 6. Przyezyny wypadkéw w lotnictwie wojskowym

USA w lutach 1971-1973 Ogblnie biorge, wypadki lotnicze powstaja z winy tech-

= T niki lub w nastepstwie bledéw ludzkich. Procentowy udzial
e Z winy techniki W nastepstwie bledéw tych przyczyn przedstawiono w tabl. 6 i 7. Z danych za-
Rok wypadiéw ludzkich wartych w tablicach wynika, ze wiedej wypadkéw lotni-
Iotniczych - czych powstaje w mnastepstwie bledéw ludzkich. Ponad
liczba % liczba % 40% wszystkich bledé6w jest popelnianych przez personel
lotniczy. Najwiecej bledéw zdarza sie w czasie wykony-
{g;; o & . ]1372 - wania zadania mna poligonie, podczas przelotu na malej
1973 144 4 14 80 56 wysoko$ci i w czasie ladowania (tabl. 8).
/3 181 72 40 109 60
TABLICA 8. Podzial pr wy bledéw per lu latajacego w lotnictwie wojskowym
USA w latach 19621976
TABLICA 7. Preyczyny wypadkéw w lotnictwie wojskowym W. Brytanii w 1980 r. . Wskaznik wypadkéw lotniczych
. Etapy lotu z winy personelu latajgcego, 9
Liczba cigzkich wypadkéw lotniczych z winy
Liczba cieikich bledéw ludzkich
Samolot wypadkéw " Bledy podezas startu 3,90
lotniczych techniki personelu innego Utrata orientacji przestrzennej 4,20
lotniczego personelu Zderzenie w powietrzu 4,65
Zderzenie z ziemig na trasie lotu 11,20
Bledy podezas wykonywania zadania na poligo-
Phantom 4 1 2 1 nie . 13,15
Havder 9 1 - 1 Bledy podezas lgdowania 10,25
Sea Harrier 1 - 1 -
Jaguar 3 1 2 — z 47,05
Buccaneer b | 1 _— _
Canberra 1 —_— 1 —
Nimrod 1 —_— — 1
Hunter 3 1 1 1 LITERATURA
8 16 (100% 31,25% 43,75% 25,00% 1. P. G. LOJFIERMOW: Awarijnost w wojennoj awiacji niekoto-
rych kapitalisticzeskich stron. Problemy biezopasnosti poletow,
11, 1976
2. W. A. GRIGORIEW: Urowien awarijnosti w WWS SSzA. Pro-
$ o f : s s $ blemy biezopastnosti poletow, 2, 1982 »
nujacych w strefie Alaski 6,4, stacjonujacych w strefie , ZW7V SERBNoR RO O, warijnosti w WWS SzA za 1950+
Oceanu Spokojnego 6,8, taktycznych 7,1 i do$wiadczal- —+1979. Problemy biezopasnosti poletow, 11, 1981
nych 15,8, 4, NFA Program a New Fighter Aircraft for Canada Wings Ma-
. Y . ” 2 gazine, 1978
Nz,i po.szczeg.OIny‘Ch etapach lotu na:vyw;ce] wypadkow w 5. W. OGNIEW: Awarijnost w WWS SSzA. Zarubieinoje wojen-
lotnictwie wojskowym USA zdarzylo sie¢ podczas wykony- noje obozrienije, 9, 1980 h e
wania zadania i w czasie lagdowania (tabl. 5). Z tabl. § 6. m ‘}‘2%‘,,‘22223?3 3&22‘%2?2%%%5‘2‘2%‘3’}3"’2 agggcm Wielikobrita-
wynika, ze wypadki przy wykonywaniu zadania maja ten- ., W' WEADIMIROW: Awarijnost w WWS SSzA. Zarubleinoje

dencje zwyzkowa, a w czasie lagdowania — spadkowsg.

Ukazat sie nr 104=-105 (1+-2, 1986) Prac
Instytutu Lotnictwa, poSwigcony w catosci
zagadnieniom symulacji pragmatycznej. Z
wprowadzenia (J. M, Morawski) dowiaduje-
my sig, ze jest to oryginalna metoda bu-
dowy modeli, przydatna wszedzie tam,
gdzie dochodzi do bezpos$redniego kontaktu
migdzy modelem a jego odbioreg-uzytkow-
nikiem, w szeczegélno$ci w treningowych
symulatorach lotu.

Obecno$§é¢ czlowieka-pilota we wspdélnym
ukladzie z symulowanym obiektem-samo-
lotem zmusza do realizacji procedur symu-
lacyjnych w tzw. czasie rzeczywistym. Przy
duzej zlozono$ci réwnan ruchu prowadzi to
niejednokrotnie do granic mozliwo$ei ope-
racyjnych komputera.

Antropocentryczne spojrzenie na symula-
cje dostarcza nowych mozliwo$ci upraszeza-
nia modeli: mogg by¢ z nich usunigte
(bez zmiany wierno$ei symulacji) wszyst-
kie efekty nie percepowane przez pilota
W procesie lotu.

Podstawg nowej metody jest wiec do-
kladna znajomo$é¢ charakterystyk percep-
cyjnych czlowieka oraz istnienie w $wia-
domoS$ci subiekta tzw. modelu wewnetrz-
nego — hipotetycznej struktury, bhedacej
odbiciem $§wiata rzeczywistego.

Okre$lenie ,,pragmatyczna’”

zostato  za-
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wojennoje obozrienije, 1, 1979

KSIAZKI LOTNICIE ey

czerpniete z jezykoznawstwa, a $ciSlej mo- ski, mgr inz. Longina Krezlewicz: ,,Tech-

wige z jego gatezi — semiotyki — przed-
miotem badan ktérej jest forma i tresé
znaku, Sposroéd trzech poziomoéw uogoOlnie-
nia znaku: syntaktyki, semantyki i prag-
matyki, ten ostatni obejmuje interpretacje
i zrozumienie znaku przez jego adresata.
Innymi stowy symulacje¢ traktuje sig jako
jezyk, za$§ model — jako znak. Zrozumienie
i wykorzystanie znaku, zgodnie z intencjag
nadawcy, nie wymaga siegania do kategorii
syntaktyeznyeh i semantycznych. Pilot bo-
wiem nie musi legitymowaé¢ sie znajomo-
$ecig roéwnan roézniczkowych, czy tez zasad
programowania komputera, aby wykonac¢ ty-
powe zadania lotne.

Jak wynika ze wstepnych oszacowan, no-
wa metoda pozwoli na istotne (35+-40%)
oszczedno$ci w wymaganej pojemnos$ci ope-
racyjnej komputera, a co za tym idzie, na
zblizone w mierze oszczgdnoSci w czasie
dokonywania obliczen.

Na tre§¢ =zeszytu skladaja
jace prace:

— doc. dr hab. inz, Janusz M. Morawski:
nSymulacja pragmatyczna i jej zastosowa-
nie w treningowych symulatorach lotu”
(s. 11-+-28),

— doc.

sie nastgpu-

dr hab. inz. Janusz M. Moraw-

nika symulacji pragmatycznej” (s. 29--40),

— mgr inz. Janusz Januszewski: ,,Poréw-
nanie analitycznych i pragmatycznych me-
tod redukacji modelu na przykladzie dyna-
miki ruchu bocznego samolotu’” (s. 41--76),

— mgr inz. Jerzy Graffstein: ,,Zoptyma-
lizowany sposob wyliczania wspo6lczynni-
k6w uproszczonego modelu dynamiki samo-
lotu w ruchu boecznym” (s. 77+92),

— mgr inz. Mariusz Krawczyk: , Kom-
pleksowy system odwzorowan wrazen ru-
chu w kabinie symulatora lotu” (s. 93--120),

— doe. dr hab. inz. Janusz M. Morawski:
»Rytmy lokomocyjne., Geneza i niektore
mozliwoéei praktycznego wykorzystania”
(s. 121--135),

— ,,SposOb cyfrowej symulacji lotu w cza-
sie rzeczywistym”. Opis wynalazku zareje-
strowanego w Urzedzie Patentowym PRL
w dn. 29 maja 1984 r. pod nrem P.247898
(oprac. mgr inz. J. Sobieranski (s. 136--139).

Cena zeszytu 360 zi. Zamoéwienia prosimy
kierowaé pod adresem: Instytut Lotnictwa,
Branzowy O$rodek Informacji Technicznej
i Ekonomicznej, Al. Krakowska 110/114,
02-256 Warszawa.

J.M.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Polskie modyfikacje samolotu MiG-17 (l)

Lim-5M

Lata pieédziesigte to okres uzbrojenia polskiego lotnic-
twa wojskowego w samoloty odrzutowe. Po pierwszych
samolotach myéliwskich Jak-17 i Jak-23, wprowadzono
znacznie od nich doskonalsze MiG-15. Wobec duzego na-
piecia stosunkéw miedzynarodowych (wojna koreanska) pod-
jeto decyzje rozpoczecia w Polsce licencyjnej produkcji
samolotu mysliwskiego MiG-15 (Lim-1), a nastepnie MiG-
-15bis (Lim-2) (w mniektoérych starszych publikacjach oraz
instrukcjach i opisach technicznych jest spotykana pisow-
nia LiM, jednakze w nowszych Zroédiach, a takze we
wszelkich aktualnych dokumentach fabrycznych i wojsko-
wych pisze sie Lim).

W 1950 r. w ZSRR przeprowadzono dalsza modyfikacje
samolotu MiG-15bis, nadajac jego skrzydlom skos 45° —
powstal w ten sposéb MiG-17. W 1953 r. w Zwigzku Ra-
dzieckim rozpoczeta sie produkcja seryjna samolotu MiG-17F
napedzanego nowym siinikiem WK-1F z dopalaczem. W
1955 r. dokumentacje do uruchomiienia produkecji seryjnej
MiG-17F dostarczono do Polski. Linie produkcyjng w
WSK-Mielec oprzyrzagdowano do wytwarzania samolotu
Lim-5, jak nazwano licencyjng kopie MiG-17F (oznaczenie
fabryczne samolotu brzmialo 1C, uzywano tez kryptonimu
,brodukt CF” pochodzacego od radzieckiego oznaczenia
fabrycznego SF). Jednocze$nie w WSK-Rzeszow podjgto
produkcje silnikéw Lis-5 (WK-1F).

Pierwszy seryjny egzemplarz Lim-5 z numerem fabrycz-
nym 1C 00-01 opuscit zaklad 28 listopada 1956 r. — 5 dni
po ostatnim Lim-2 (p6Zniej egzemplarz 1C-00-01 byl samo-
lotem dowo6dcy Wojsk Lotniczych gen. J. Freya-Bieleckiego,
a dzi§ znajduje sie w WOSL w Deblinie i stuzy jako pomoc
naukowa). W koncu 1956 r. wyprodukowano 4 egz. Lim-5,
a w 1957 r. juz 222. Od 8 lutego do 19 kwietnia 1957 r.
proby przechodzil pierwszy egzemplarz drugiej serii pro-
dukcyjnej 1C 02-01. Oblatywaczami byli: Z. Strek, Z. Korab
i M. Skowronski, a inzynierem prowadzgcym proby —
T. Kue. Samolot 1C 02-01 byl nastepnie wzorcem do pro-
dukecji w Polsce. Egzemplarz ten nie mial jeszcze radio-
dalmierza SRD-1M (z powodu opézZnienia dostawy z im-
portu), byl rowniez o 130 kg ciezszy od wzorca radzieckie-

Rys. 1. Podstawowe polskie seryjne wersje samolotu MiG-17; od
gory: Lim-5, LimS5P, Lim-5M
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go — przypuszczalnie dlatego, Zze dane radzieckie dotyczyly
samolotu wczesnej serii produkcyjnej, bez zmian wpro-
wadzonych pozZzniej i uwzglednionych juz w Lim-5. W spra-
wozdaniu z prob samolotu 1C 02-01 stwierdzono, ze ,bada-
ny samolot posiada prawidlowe wiasnosci pilotazowe i eks-
ploatacyjne”. Osiggi licencyjnego 1C 02-01 byly bliskie
osiggom radzieckiego pierwowzoru. W pbZniejszym okresie
na egzemplarzu 1C 02-01 zabudowano podkadiubowy pojem-
nik z lotniczym aparatem fotograficznym, przeksztalcajgc
go w samolot Lim-5R.

W ciggu 3 lat wykonano 19 serii produkcyjnych samolotu
Lim-5 wprowadzajac w nich poprawki i ulepszenia. Np.

samolot 1C 07-07, przedstawiony do préb we wrzesniu
1957 r., mial blokade dopalacza, dzieki ktérej dopalacz
mogt pracowaé¢ nie tylko przy maksymalnych obrotach

sprezarki silnika. Jest to rozwigzanie przydatne podczas
lotu w szyku z dopalaczem, gdyz mozna wowczas regulo-
wac_cigg obrotami. Na egzemplarzu 1C 16-13 przechodzgcym
préby w locie od wrzesnia 1959 r. zamontowano urzgdzenie
odpowiadajgce SR0-2 (w poprzednich seriach bylo SRO0-1).
Ostatnim z 477 zbudowanych samolotéw Lim-5 byl egzem-
plarz 1C 19-14 pokazany 30 czerwca 1960 r.

Samoloty Lim-5 prezentowano publicznie podczas wielu
parad powietrznych w latach pigédziesigtych i sze$édziesig-
tych. Byly one podstawowym sprzetem mysliwskim ludo-
wego lotnictwa polskiego do polowy lat szeéédziesigtych,
gdy zastapily je MiG-21.

Bezposrednia modyfikacja Lim-5 byl Lim-5R powstaly
w koncu lat pieédziesigtych przez zamontowanie lotniczego

Rys. 2. Przekr6j przykadlubowej cze§ci skrzydila samolotu Lim-5M

(wzdluz pierwszego zebra): 1 — owiewka wypelniajaca, 2 — kontur
skrzydta samolotu Lim-5, 3 — zdwojone kola podwozia gloéwnego,
4 — klapa, 5§ — owiewka Srodkowa, 6 — owiewkozbiornik

aparatu fotograficznego AFA-39 w fotopojemniku pod cen-
tralng czescig kadtuba.

Po zastosowaniu na samolocie MiG-17F stacji radioloka-
cyjnej Izumrud (poczatkowo w wersji RP-1, a nastepnie
RP-5), powstal produkowany seryjnie my$liwice przechwy-
tujgey MiG-17PF. Radiolokator zapewnial wykrycie celu
powietrznego znajdujgcego sie w odleglosci do 12 km oraz
celowanie z trzech dzialek NR-23 na odleglo$¢ do 2 km. Do
Polski sprowadzono samoloty MiG-17PF nalezgce do wczes-
nych serii produkeyjnych i majgce stacje radiolakacyjna
Izumrud-1 (RP-1). 18 stycznia 1959 r. WSK-Mielec opudcil
pierwszy ‘licencyjny Lim-5P bedacy kopig MiG-17PF poZ-
nej serii produkcyjnej, juz ze stacjg Izumrud-5 (RP-5).
Samolot Lim-5P nosil oznaczenie fabryczne 1D, w WSK-
-Mielec uzywano dla niego takze kryptonimu ,produkt PF”.
Wykonano 6 serii produkcyjnych Lim-5P (129 egz.), a bu-
dowe ostatniego egzemplarza (1D 06-41) zakonczono 29 grud-
nia 1960 r.

Druga polowa lat pieédziesigtych to na calym Swiecie
okres poszukiwan nowych rozwigzan w dziedzinie unieza-
leznienia samolotéw od lotnisk. Nowoczesne samoloty woj-
skowe wymagaly coraz solidniejszych i dluzszych pasow
startowych, a to powodowalo wzrost kosztéw. Uzaleznienie
samolotu od lotniska jest niekorzystne takze ze wzgledow
taktycznych — pas startowy jest duzym i tatwym do
zniszczenia celem. Dwa podstawowe sposoby rozwigzania
tego problemu w konstrukeji samolotu — uzycie przyspie-
szaczy startowych w celu skrbécenia rozbiegu i spadochronu
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hamujgcego w celu skrbécenia dobiegu — byly stosowane
na samolotach dos$wiadczalnych juz od co majmniej 10 lat,
ale w koncu lat piec¢dziesigtych wprowadzono je takze do
wyposazenia samolotow seryjnych. Mozna tez powiedzieé,
ze zapanowala woéwezas swiatowa moda na te urzgdzenia.

W Polsce postanowiono zmodyfikowaé samolot CIF (Lim-5).
W 1958 r. pod kierunkiem inz. F. Borodzika w WSK-Mielec
powstal projekt samolotu CM w wersji CM-I (kryptonimem
CM oznaczono calo$¢ prac nad polska modyfikacja Lim-5).
Samolot CM-I réznit sie od Lim-5 zamontowaniem po bo-
kach tylnej cze$ci kadluba rakiet startowych SR o ciggu
po 981 daN (1000 kG) oraz pojemnika ze spadochronem
hamujacym SH-19 pod tylng czeScig kadluba, w miejscu
gdzie na Lim-5 znajdowal sig grzebien aerodynamiczny.
Spadochron SH-19 (TP-19) byl stosowany we wprowadzo-
nym do uzbrojenia w Polsce w 1958 r. samolocie MiG-19.
Masa startowa samolotu CM-I wynosila 5697 kg w wersji
myéliwskiej i 5762 kg w wersji szturmowej, predko$é maks.
1080 km/h, a pulap 14 100 m. Niemal jednocze$nie powstal
projekt CM-II, w ktorym do polepszenia wilasciwosci samo-
lotu na lotniskach gruntowych i trawiastych dodatkowo
zastosowano zwojone glowne kola podwozia. Samolot CM-II
przeznaczono przede wszystkim do wykonywania zadan
bezposredniego wsparcia wojsk ladowych, dlatego tez po-
wiekszono w nim instalacje paliwowg o dodatkowe stale
zbiorniki paliwa wlaczone integralnie w konstrukcje samo-
lotu. Zrobiono tak, gdyz wlasciwo$ci samolotu Lim-5 przy
atakowaniu celow naziemnych (w pierwszym przyblizeniu
mozna je okresli¢ jako iloczyn udZwigu uzbrojenia i zasie-
gu) oceniono jako niewystarczajgce. Je§li na zamkach pod-
skrzydlowych podwiesié bomby, to pozostanie tylko paliwo
w zbiornikach wewnetrznych i taktyczny promien dzialania
okaze sie niewielki, je$li zas uzy¢ dodatkowe zbiorniki pa-
liwa — to uzbrojenie ograniczy sie tylko do dzialek. W sa-
molocie CM-II pod skrzydlami, w ich nasadzie, zalozono

Rys. 4. Samolot Lim-5 (1C 13-01). Zauwazalny brak radiodalmierza
i anteny radiokompasu. Fot. F. Butowski

Rys. 5.

Samolot Lim-5R (1C 17-18) w barwnym
P, ButowskKki

malowaniu. Fot.

dwa metalowe owiewkozbiorniki stanowigce jednoczesnie
zbiorniki paliwa oraz owiewki dodatkowych kol podwozia
gléownego. Te zasadnicze zmiany w stosunku do Lim-5 (w
tym etapie prac samolot CM-II nazywano juz Lim-5M) spo-
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Rys. 6. Otwarty pojemnik na aparat fotograficzny AFA-39 pod
kadtubem. Fot. P. Butowski

Rys. 7. Plerwszy egzemplarz samolotu Lim-5P wyprodukowany w
Polsce

wodowaly dalsze drobne przerdbki, m.in. w miejscu zamon-
towania rakiet startowych 1 spadochronu hamujacego
wzmocniono konstrukcje platoweca, anteny radiowysokogcio-
mierza RW-2 zostaly przeniesione spod skrzydel pod kad-
lub. Odpowiednie zmiany nastgpily w instalacjach: pneu-
matycznej i elektrycznej oraz w wyposazeniu kabiny pilota.

Do wyprébowania nowej koncepcji przeznaczono egzem-
plarz 1C 10-30 samolotu Lim-5. Wprowadzono w nim
wszystkie przerobki i przekazano do prob w locie. 2 lipca
1959 1. rozpoczely sie badania prototypu CM-10-30 na lot-
nisku polowym Pomorskiego Okregu Wojskowego. Ich ce-
lem bylo sprawdzenie wytrzymato$ci podwozia, sprawdzenic
spadochronu hamujgcego oraz okreslenie dlugosci startu
i lgdowania. W sprawozdaniu z prob stwierdzono, ze pod
wzgledem wytrzymaloSciowym ,podwozie zdalo egzamin
i moze byé¢ dopuszczone do lotow na samolotach typu CM”,
za$ ,zastosowanie podwoéjnych két pozwala na calkowity
rezygnacje z eksploatacji samolotéw tego typu na lotni-
skach betonowych, asfaltowych itp.”. Podkreslono, ze w
przypadku pekniecia opony zaleta jest zdwojone podwozie.
Przez zastosowanie spadochronu hamujacego uzyskano $red-
nie skroécenie dobiegu o ok. 250 m. W czasie ladowania
zdarzaly sie jednak uszkodzenia pojemnika ze spadochro-
nem z powodu uderzenia nim o ziemie, postulowano takze
usprawnienie zamknigcia pojemnika. Proby CM 10-30 na
lotnisku polowym prowadzil inz. S. Kruk.

W koncu 1960 r. na prototypie CM 10-30 przeprowadzono
proby specjalne wytrzymato$ci podwozia przedniego przy
zwickszonej po modyfikacji masie startowej (6890 kg)
i masie do lgdowania (5800 kg).

Dalsze prace nad samolotem CM przebiegaly dwutorowo.
7 jednej strony dopracowywano jego konstrukcje w celu
szybkiego rozpoczecia produkeji seryjnej samolotu Lim-5M,
z drugiej za$ nadal poszukiwano rozwigzan konstrukcyjnych
polepszajacych jego charakterystyki.

30 listopada 1960 r. hale montazowg WSK-Mielec opuscit
pierwszy egz. seryjnego Lim-5M oznaczony numerem fa-
brycznym 1F 01-01 (dzi§ samolot ten, przebudowany na
Lim-6bis, nadal lata w jednej z jednostek Wojsk Lotni-
czych). Produkcja trwala do 10 maja 1961 r. i zakonczyla
sie po zbudowaniu 60 egz. w trzech seriach produkcyjnych
(ostatnim egzemplarzem byl 1F 03-30). W jej toku wpro-
wadzono zmiany, np. pierwsze egzemplarze nie mialy jeszcze
oston na antenach radiowysoko$ciomierza. Wg instrukcji
eksploatacji samolotu seryjnego, rozbieg samolotu Lim-5M
przy pracy silnika z dopalaczem wynosil 710--770 m (zalez-
nie od rodzaju nawierzchni), za$ przy uzyciu rakiet star-
towych skracal sie do 350--370 m. Dobieg wynosil 1140 m,
a przy uzyciu spadochronu hamujacego — 670 m. Samoloty
Lim-5M zostaly wprowadzone do uzbrojenia jednostek
Wojsk Lotniczych i lotnictwa Marynarki Wojennej. Wsrod
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TABLICA 1. Dane techniczne samolotéw MiG-17 oraz Lim-5 i jego modyfikacji

im-51

MiG-17F 180301 MiG-17PF CM-I?) Lim-5M7)
Rozpictoéé, m 9,628 9,628 9,628 9,628 9,628
Dlugosé, m 11,36 11,36 11,68 11,36 11,36
Wysokoéé, m 3,80 3,80 3,80 3,80 3,80
Powierzchnia noéna, m* 22,60 22,60 22,60 22,60 TR
Masa wlasna, kg 3950 4114 4 234 4326 4 455
Pilot, kg 97 97 97 97 100
Paliwo w zb. wewn., kg 1178 1145 1160 1145 1555
Olej, kg 6 6 6 6 6
Amunicja, kg 123 123 123 123 123
Masa calk. norm., kg 5354 5483 5620 5697 6241
Rakiety startowe, kg — o e . 260
Dodatkowe zbiorniki z paliwem, kg 732 721 732 — —
Masa calkowita maks., kg 6286 6206 6552 — 6501
Pojemnoéé zbiornika wewn., 1 1415 1377 1395 1377 1890
Predkoéé bez dop./z dop.:
— na wys. 1km, km/h 1045/. ..
— na wys. 3 km, km/h L1145 1055/1154 ..o /1123 «»1108
— na wys. 5 km, km/h ...[1130 1060/1138 ..« J1097
— na wys. 11 km, km/h 1015/1061 <., /1060
Wznoszenie bez dop./z dop.:
— na wys. 0 m, m/s 35/...
— na wys. 3 km, m/s 29,2/76
— na wys. 5 km, m/s 25,3/65,2 p
Pulap bez dop., m 15100 14 700 14 450 13 250
Putap z dop., m 16470 16 600 16 300 15 200
Czas wznoszenia na 5 km, min 2.1 2,63 2.5 3,62
Czas wznoszenia na 10 km, min 3.7 4,29 4,5 6.93
Zasieg bez zbiorn. dod. (79, rezerwa):
— na wys. 5 km, km 659
— na wys. 10 km, km 957
— na wys. 12 km, km 1080 1085 1100
Zasi¢g we zbiorn. dod., km 1670 1730
Zrédta: 1) Préby panstwowe samolotu 1€ 02-01 (8.02.1957 - 19.04.1957): 2) zestawienie danych samolotu CM, wersja I, Mielec 1958, 3) Instrukeja uzytkowania samolotu Lim-5M.
Wyd. 1, Mielec, 1961
Uv?/aga: w wariantach rozpoznawezych (R) dodatkowo fotopojemnik podkadiubowy 20 kg i fotoaparat AFA-39 7.5 kg

Rys. 8. Przod kadluba samolotu Lim-5P (1D 06-09) z podwieszonym
luskozbieraczem. Fot. W. Holys

Rys. 9, Samolot Lim-5M (1F 01-02) — widoczny owiewkozbiornik

pilotow rozpowszechnily sie okreslenia owiewkozbiornika:
,szalik” lub , kolnierzyk”.

W tym samym czasie powstawaly rozine modyfikacje sa-
molotu Lim-5M. W czerwcu 1960 r. opracowano projekt sa-
molotu rozpoznawczego CMR (Lim-5MR) roznigcego sie od
Lim-5M zamontowaniem na koncach skrzydel pojemnikow
z aparatami fotograficznymi AFA-39, AFA-BA/40R, AFA-
-BAF/21S i AFPN-21 oraz wyposazeniem pomocniczym w
roznych zestawieniach. Rozpieto$¢ samolotu CMR wzrastala
przez to do 10,58 m. Projekt ten nie byl realizowany. Wsrod
nie zrealizowanych projektow pozostala tez koncepcja sa-
molotu Lim-5M z wusterzeniem plytowym, polepszajacym
sterowno$¢ samolotu.

Pomysiem zrealizowanym w 1960 r. na doswiadczalnym
egz. Lim-5M oznaczonym CM 16-01 (pierwotnie byl to

(5]
(8]

Lim-5 nr fabryczny 1C 16-01) bylo zastosowanie reguly
pol przez pogrubienie kadluba w jego tylnej czesci. Proby
w locie nie wykazaly zalet takiego ukladu w poréwnaniu
z dotychczasowym.

Jeszcze przed rozpoczeciem produkceji seryjnej Lim-5M
powstal projekt tego samolotu z innym rozmieszczeniem
gpadochronu hamujacego: nad dysza silnika, u nasady sta-
tecznika pionowego. Byly dwa powody takiej zmiany:
stwierdzone podczas prob przypadki uszkodzenia o ziemig
pojemnika na spadcchron oraz wieksza skutecznos$é spado-
chronu umieszczonego wyzej. Aby jeszcze bardziej zwiek-

Rys. 10. Samolot Lim-5M (1F 01-02) — widoczny pojemnik na spado-
chron hamujacy

Rys. 11. Samolot Lim-5M (1F 02-19), 1962 r. Fot. WAF
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TABLICA 2. Wyniki préb samolotu €M 16-01 ze zdwojonym podwoziem i owiewkami
(8 kwietnia — 24 maja 1962 r.) %

. Osiagnieta = 5
Typ owiewek predkosé Uwagi
Owiewka z grze- | 1046 kmn/h od Fp- 800 km/h wahania poprzeczne i nie-

bieniem znaczne drgania platowea

Owiewka bez
grzebienia

1091 km/h drgania pojawiajg si¢ pray } = 700 km/h i stop-
niowo zanikajy. Wahania samolotu wokét trzech

osi

szyé efektywno$é hamowania, na samolocie doswiadczal-
nym CM 16-01 zastosowano uklad z dwoma pojemnikami
na spadochrony umieszczonymi obok siebie wewngtrz
owiewki miedzy kadlubem i statecznikiem pionowym. Bytly
one wypuszczane jednoczeénie, prawy spadochron otrzy-
mal line dluzszy, lewy — krotszg. Program préb samo-
lotu CM 16-01 z dwoma spadochronami hamujgcymi za-
twierdzono w styczniu 1960 r. W paZdzierniku 1960 r. opra-
cowano program prob podobnego rozwigzania na samolocie
CM 10-30, tym razem jednak z pojedynczym spadochronem
hamujgcym. W przyszlo$ci na samolotach seryjnych zasto-
sowano wilasnie to rozwigzanie.

Jeszeze jednym pomyslem sluzacym do skrocenia startu
bylo zastosowanie nowego rodzaju klap. W poprzednich sa-
molotach Lim stosowano klapy Fowlera, ktore wychylajac
sig jednocze$nie wysuwaly sie do tylu. W lipcu 1960 r.

przeprowadzono obliczenia klap nowego rodzaju — Kklap
szczelinowych z nadmuchem przeznaczonych dla samolotu
Lim-5M. Dziatanie systermu zdmuchiwania warstwy przy-
$ciennej z klap skrzydlowych polega na doprowadzeniu
czesSci powietrza zza sprezarki silnika na gérng powierzch-
nie klap. Nadmuch zapobiega oderwaniu strumienia oraz
zwicksza sile nosna.

Konkretne rozwigzania konstrukcyjne badano od stycznia
1961 r. na egz. CM 16-01. Dla tego wariantu Lim-5M (miat
on klapy z nadmuchem oraz spadochron hamujacy umiesz-
czony w owiewce u nasady statecznika pionowego) uzywano
oznaczenia Lim-5M-II lub tez samolot CM-II (nie nalezy
myli¢ z poprzednim CM-II, projektem Lim-5M z owiewko-
zbiornikami, ktory teraz nazwano CM-I). Samoloty te mialy
wiele réznych wariantéw, poszczegdlne egzemplarze do-
Swiadezalne byly wielokrotnie przebudowywane i trudno
tu stosowaé¢ rygorystyczng terminologie. Np. egzemplarz
1C 16-01 byl kilkanascie razy modyfikowany i byl w ciggu
swego ,zycia” samolotem Lim-5, Lim-5M, Lim-6, Lim-6bis
oraz przyjal wiele postaci posrednich.

Silnik Lis-5 przystosowany do nadmuchu na klapy ozna-
czono Lis-5M. Silnik otrzymat trzyzakresowe otwieranie na-
sadki dyszy i uklad odprowadzania powietrza dostarczanego
nastepnie do klap. Do mnadmuchu stuzyla rura ulozona
wzdluz rozpietosci skrzydla, zabudowana w komorze skrzy-
dla w okolicy szczeliny klapy. Rura miala wiele otworkéw
(dysz), ktorymi strumien powietrza kierowany byt na gér-
ng powierzchni¢ klapy. Cigg silnika Lis-5M wynosit 3363 daN
(3430 kG).

Nowy silnik dwuprzeptywowy PW-300

Kanadyjska filia firmy Pratl and Whitney — Pratt and
Whitney Canada — opracowuje rodzine silnikéw dwuprze-
plywowych przeznaczonych do samolotéw stuzbowych lat
dziewiec¢dziesigtych. Od poczatku zostaly postawione ostre
wymagania dotyczace masy i ceny silnika oraz jednostko-
wego zuzycia paliwa i systemu sterowania, a takze mozli-
wosei budowy wersji zaréwno o wiekszym, jak i mniej-
szym ciggu od ciggu silnika podstawowego. Dane technicz-
ne pierwszego silnika opracowywanej rodziny, oznaczonego
PW300/1, sa nastgpujgce:

— cigg termodynamiczny 2330 daN, ciag ograniczony, staly
do temp. otoczenia 25°C, 2115 daN,

— cigg przelotowy na wysokosci
= 0,8 —495 daN, h,

—. jednostkowe zuzycie paliwa w warunkach startowych
0,414, a w warunkach przelotowych (warunki lotu jw.)
0,688 kg/daN,

— stosunek mnatezen przeplywu 4,5:1,

-— sprez calkowity 15,

— masa silnika suchego 430 kg, a nawet tylko 400 kg,

— $rednica maks. 890 mm, dlugos¢ 1650 mm.

Silnik ma jednostopniowy wentylator z lopatkami z kev-

12200 m przy Ma =

NOWOSC! TECHNICZNE

do samolotéw stuzbowych

laru, napedzany trojstopniowsg turbing, mieszang sprezarke
z czterema stopniami osiowymi i jednym ods$rodkowym
(z rurkowym dyfuzorem), napedzang dwustopniowg turbing,
i pierscieniowg komore spalania o stozkowym ksztalcie.
Catkowicie elektroniczny, cyfrowy uklad sterowania zasto-
sowano przewidujac' jego wiekszg niezawodno$¢ niz ukladu
hydromechanicznego z blokiem elektronicznym.

Rozpoczynajac prace projektowe w 1980 r. zalozono za-
kres ciggu startowego rodziny silnikéw od 1550 do 2800 daN.
Wersja rozwojowa PW300/3 bedzie miala cigg bliski gornej
granicy. Cena samolotéw, do ktéorych sa przeznaczone sil-
niki PW300, bedzie wynosi¢ od 6 do 8 mln dol.,, natomiast
cena silnikow nie powinna przekraczaé 20% ceny samolo-
tow. Na budowe nowego silnika, zamiast na rozwoj juz
istniejgcego JT15D, zdecydowano sie ze wzgledu na jednost-
kowe zuzycie paliwa -— rozwoj silnika JT15D nie mogl
zapewni¢ wymaganego zmniejszenia jednostkowego zuzycia
paliwa.

Proby pierwszego prototypu maja rozpoczaé sie we wrzes-
niu 1987 r., a juz w grudniu 1989 r. silnik prawdopodobnie
uzyska certyfikat.

‘ W.K.
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KOWALSKL A : Analiza wynikéw préb sta-
tystycznyech. TLIA, L XILII, 197, nr 4, s. 4

Préby statyczne hez prowadzenia analiz
Korekey jnych, zarébwno geometrycznych, jak
i materiaiowych, nie moga bhyé g)odbta“q
do wydawania ocen wytrzymalosciowych.
Przedstawlony przyklad obliczeniowy uza-
sadnia powyzsze twicrdzenie.

CZARNECKI K.: Klasyfikacja nos$nosci na-
wierzchni lotniskowych metodg ACN—PCN
(IV). TLiA, t. XL1I, 1987, nr 4, 5. 7

W cz. IV artykulu podano przyklady za-
stosowan metody ACN—PCN do kontroli i
planowania obeigzen nawicrzchni naziem-
nym ruchem samolotow.

OSTAPKOWICZ M.: Wypadki w lotnictwie
wojskowym. TLIA, t. XLII, 1987, nr 4, s. 18

W artykule oméwiono wypadki w lotnic-
twie wojskowym Standéw Zjednoczonych i
niektorych wmnych krajow zachodnich, dzie-
lagc je na ciezkie i nieduze, spowodo'.wne
przyczynami technicznymi i btedami ludz-
kimi i podajgc ich udzialy procentowe w
ogblnej liczhie wypadkoéw.

\

BUTOWSKI P.: Polskie modyfikacje samo-
lotu MiG-17 (I). TL1A, t. XLII, 1937, nr 4,
S, 20

Przedstawiono dzieje powstanla i rozwoju
samolotu Lim-5M, ktéry byt odmiang samo-
lotu Lim-§ (MxG 17) opracowang w WSK-
-Mielec w latach 1958--1961. Samolot byl
produkowany seryjnie,

CONTENTS

KOWALSKI A.: Analysis of resulls obtained
from static load tests. TLiA, vol. XLII, 1987,
No. 4, p. 4

static load tests which are not combined
with corrective considerations of both geo-
metric and material factors cannot be a
ground for strength assessment of the
structure under test. The above statement
is illustrated and supported by an example
of calculations having been presented,

CZARNECKI IK.: Classification of airfield
surface load capacity with the ACN-PCN
method (IV). TLiA, vol. XLII, 1987, No. 4,
p. 7

Examples of application of the ACN-PCN
method to monitoring and estimating of
airfield surface loads from the ground air-
craft traffic have been given in part IV
of this article.

OSTAPKOWICZ M.: Accidents in military
aviation. TLiA, vol. XLI1I, 1887, No. 4, p. 18

Accidents which occurred in the air for-
ces of the United States and some other
western countries have been discussed, with
considering them as "severe” and 'not
serious” or '"caused by technical reasons”
and “caused by human factors”. The per-
centage dala as against the total number
of aircraft accidents have been given,

BUTOWSKI P.: Polish modifications to the
MiG-17 aircraft (I). TLiA, vol, XLII, 1987,
No. 4, p. 20

The history of development of the Lim-5M
aeroplane, which was a modification to the
Lim-5 (MIiG-17) aircraft worked out at
WSK-Mielec in 1958+-1961, has been descri-
bed[. The aeroplane was manufactured in
serles,
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Prelekcja pt. ,,Barwa i znak w lotnictwie

polskim”
wBarwa i znak w lotnictwie polskim' to
tytut prelekcji, jakg w dn. 10 kwietnia

1986 r. w Domu Technika NOT w Warsza-
wie wyglosit mgr inz. T. Kroélikiewicz, za-
proszony przez Sekcje Lotniczg i Kolo SIMP
przy Instytucie Lotnictwa. Prelegent jest
dobrze znany w $Srodowisku lotniczym. Na-
pisal wiele artykuléw i ksigzek o lotnic-
twie, m.in. ,Nowoczesny samolot wojsko-
wy” w 1979 r., ,,Polski samolot i barwa’
w 1981 r., ,,Szybowce transportowe” w
1985 r. Wyktad byt ilustrowany pigknymi
kolorowymi planszami, na kilorych pokaza-
no wybrane charakterystyczne sposoby ma-
lowania i oznaczania samolotéw i $miglow-
cOw w polskim lotnictwie wojskowym od
jego zarania az do dzi§. Spoérod wielu
znakbédw, ktore omoédwil prelegent, warto
przypomnie¢ historie bialo-czerwonej sza-
chownicy wprowadzonej do standardowego
oznaczania wszystkich samolotéw polskiego

lotnictwa rozkazem szefa Sztabu General-
nego z dn. 1.12,1918 r., zgodnie z ktérym
miat to by¢ znak kwadratowy szerokosci

60 cm, dzielgcy sie na cztery réwne pola:
lewe gorne i prawe dolne pole o barwie
karmazynowej, lewe dolne i prawe goérne
o barwie biatej. Uzupelniony wkrotce obra-
mowaniem roéowniez na przemian bialym i
czerwonym, przetrwat on do dzi§. Twoércq
tego znaku byl por. pil. S. Stec. Jeszcze
w czasie stuzby w wojsku austriackim ma-
lowatl on na kadlubach samolotow, na kto-
rych latat (Fokker EV) bialo-czerwone czte-
ropolowe szachownice w biato-czerwonyin
obramowaniu, Byl to wéwczas wlasny znak
por. S. Steca. Osobng tradycje majy godla
eskadr oraz oznaczenia rejestracyjne samo-
lotobw wojskowych.

Ksigzka ,,Polski samolot i barwa” T.Kro-
likiewicza, ktéra bardzo szybko zniknela
z poélek ksiggarskich, ukaze si¢ ponownie w
poszerzonym wydaniu,

Mgr inz. T. Krdlikiewicz pelni liczne funk-
cje spoteczne w organizacjach lotniczych,
m.in. przewodniczy Komisji ds. Historii
i Muzealniclwa Polskiego Lotnictwa przy
Sekceji Lotniczej ZG SIMP. Prace te wyko-
nuje z pasjg i wielkim znawstwem. Tym,
ktoérzy pragneliby podzieli¢ si¢ dotychczas
nieznanymi faktami, dokumentami lub
przedmiotami zwigzanymi z historig polskie-
go lotnictwa, ww. Komisja bylaby bardzo
wdzieczna.

T. Kurcyk

Odczyt nt. urzadzenia zmniejszajacego
zuzycie paliwa w samochodach

W dn. 24.04.1986 r. w Domu Technika NOT
w Warszawie, na zaproszenie Sekcji Lotni-
czej i Kola SIMP przy Instytucie Lotnictwa

goseil inz. S. 2Zbierski — dlugoletni dy-
rektor biur projektowych, twoérca wielu
urzgdzenn technicznych, obecnie dyrektor

Zespolu O$rodkoéw Rzeczoznawstwa i Postepu
Organizacyjno-Technologicznego w Warsza-
wie, a takZze wybitny dzialacz spoleczny,
przez wiele lat przewodniczacy ZG SIMP,

Czionek Honorowy SIMP. Wyglosit on od-
czyt pt. ,Urzadzenie zmniejszajgce zuzycie
paliwa w samochodach’”. Mimo ze temat nie
dotyczy dziedziny lotniczej, postanowiono
zapozna¢ sie z wynalazkiem, ktérego wdro-
zenie wydawalo sie niemozliwe lub co naj-
mniej problematyczne. Chodzi o stynny
wynalazek inz. A. Kowalskiego. Palent za-
kupit ZORPOT i nabyl! prawa wdrozenia
go do produkcji. Wersja podstawowa tzw.
oszezedzacza sklada sie z zestawu elemen-
tobw potrzebnych do zmodyfikowania gaz-
nika, kompletnej turbinki oraz chwytacza
spalin do silnika. Wersja wzbogacona za-
wiera ponadto kolektor ssgcy.

W prelekeji, poza opisem budowy, omo-
wiono przebieg badan eksploatacyjnych i
stoiskowych przeprowadzonych w Instytucie
Lotnictwa, ktére rozpoczeto we wrzesniu
1985 r. i zakonczono w marcu 1986 r. Pod-
czas badari nie stwierdzono nadmiernych
zmian trwaloSciowych silnika 1 turbinki.
Uzyskano zmniejszenie zuzycia paliwa w
stosunku do wersji standardowej o ok. 21
na kazde 100 km. Toksycznoé¢ spalin byla
zgodna z normg amerykanskg.

W dalszej czgSci odezytu prelegent poin-
formowatl, ze zawarto kontrakt z fabrykg
wyrobéw =z proszkbw spiekanych w FEo-
miankach, ktéra podjela produkcje oszcze-
dzaczy do samochodu ,Fiat 125P” oraz z
rzemie$lniczg spoétdzielniczg ,,Motor” w. Po-
znaniu, ktéra rozpoczeta produkceje oszcze-
dzaczy do samochodu ,,Polonez’”. Natomiast
Zesp6l Szk6l Zawodowych w Olsztynie na-
byl prawa zabudowywania oszczedzaczy do
ww. samochodéw. Koszt wersji podstawo-
wej oszczedzacza do ,,Poloneza’” wyceniono
na ok. 135 tys. zlhL

Po prelekcji, w ktorej wzigto udzial kil-
kadziesigt os6b — specjalistow z branzy sa-
mochodowej i innych branz przemystu ma-
szynowego, wywigzala sie dyskusja. Ze
wzgledu na niezwykle sprawne przeprowa-
dzenie udanego wdrozenia, u jednych przy-
padek ten wywolal zachwyt, u innych za$
zdziwienie. Glowne wnioski wynikajace z
dyskusji mozna ujgé nastepujgco:

® Powodzeniem we wdrazaniu innowacji
technologicznych i konstrukeyjnych nie-
zbednych w czasie wprowadzania reformy
gospodarczej jest:

— umiejetno$¢ znalezienia problemu na-
dajacego sie do wdrozenia,

— odwaga w podejmowaniu decyzji o
wdrazaniu tematéw, w ktérych moze wy-
stepowaé pewien stopien ryzyka.

W tych dzialaniach jest niezbedne do-
$wiadczenie zawodowe,

@ Oszczedzacz paliwa moze mieé wplyw
na nowe podejScie do projektowania silni-
koéw samochodowych,

T. Kureyk

Odczyt nt, $miglowca PZL-Sokot

W dn. 4.11.1986 r. Sekecja Lotnicza i Kolo
SIMP przy Instytucie Lotnictwa zorganizo-
waly w Domu Technika NOT w Warszawie

odczyt pt. ,,Polski s$miglowiec PZL-Soko6t”,
opracowany i wygloszony przez dyrektora
ds. technicznych w zakladach $miglowco-
wych WSK PZL-Swidnik mgr inz. S. Ka-
minskiego, ktory powiedziat: ,,Trzeba dzia-
la¢ szybko i dynamicznie, S$ledzenie stanu
i problemow $wiatowej techniki $miglow-
cowej nie moze pozostawaé tylko czczym
zbieraniem informacji”. Podstawg do dzia-
lania bylo miedzynarodowe porozumienie
miedzy rzgdami PRL i ZSRR w 1971 r.,
przewidujgce opracowanie i wdrozenie do
seryjnej produkcji w Polsce nowych wy-
robOw techniki lotniczej. Efektem tego dzia-
lania jest $miglowiec PZL-Sokdi, ktory byl
ksztaltowany przez zesp6él konstruktorow i
pracownikéw badawczo-technicznych  pod
kierownictwem gléwnego konstruktora mgr.
inz. S. Kamiriskiego w biurze konstrukceyj-
nym WSK PZL-Swidnik.

Poszczegbdlne etapy prac obejmowaly:

— zestawienie i zatwierdzenie wymagan
taktyczno-technicznych dot. $miglowca (maj
1974 1.),

— posiedzenie Komisji Makietowej 1 za-
twierdzenie projektu wstepnego oraz sfor-
mulowanie koniecznych zmian (maj 1976 r.).

— rozpoczecie préb na uwigzi oraz pierw-
szy wzlot Smiglowca (listopad 1979 r.),

— pierwszy lot i rozpoczecie zakladowych
prob w locie (maj 1982 r.),

— wprowadzenie zmian polepszajgeych
charakterystyki lotno-techniczne oraz mo-
dernizacja osprzetu (maj 1984 r.),

— proby eksploatacyjne w skrajnych wa-
runkach klimatycznych na terytorium
Zwigzku Radzieckiego (1986 r.).

PZL-Sok6t jest pierwszym polskim $&mi-
glowecem wdrozonym do produkceji seryjnej.
Przewiduje sie okres miedzynaprawczy
1500 h eksploatacji, resurs ogoéinotechniczny
dla kadiuba 9000 h, a dla podstawowych
zespolow konstrukcyjnych poddawanych ob-
cigzeniom zmeczeniowym 4500 h pracy.

W wywiadzie zamieszczonym w Skrzydla-
tej Polsce nr 39 (1986.09.28) dr inz., M, Tisz-
czenko, generalny Kkonstruktor Biura Smi-
glowecowego im. M.L. Mila w Moskwie,
powiedzial: ,,...PZL-Sokét jest naprawde
udany, dajgcy dobre $§wiadectwo umiejet-
nos$ciom polskich konstruktoréw i bedacy
dowodem nowych form naszej wsp6lpra-
cy. ...Byl tworzony z pomocg radzieckich
konstruktordéw, ktérzy nakre$lili tylko ogol-
ng koncepcje. Powstala ona rdéwnolegle w
umystach waszych i naszych projektantéow,
ale sama konstrukeja to juz dzielo Pola-
ko6w. ...Z mgr inz. Stanistawem Kaminskim
znamy sig juz od dawna, Od czasu Kkiedy
byt mlodym inZzynierem. Dzi§ jest to jeden
z wybitnych konstruktor6w nalezgeych do
Swiatowej czolowki twoércow Smigtowcodw.
Ma wysokie kwalifikacje, rozlegla wiedze,
umiejegtno$ci dobrego inzyniera i szefa biu-
ra konstrukeyjnego. Odnosze sie do niego
z pelnym szacunkiem i sympatig”.

Na zebraniu bylo obecnych ponad 30 0s6b
z biur konstrukecyjnych, instytutow i za-
kiladéw produkcyjnych. Po wykladzie wy-
wigzala sie ciekawa dyskusja.

T. Kurcyk
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