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Z DZIALALNOSCI SEKCH LOTNICZYCH SIMP i SITK 4

Zebranie Sprawozdawczo-Wyborcze w Kole
SIMP przy Instytucie Lotnictwa. Od pra-
wej kol.: Z. Zawadzki — przewodniczacy
zebrania, T. Kurcyk — przewodniczgcy Ko-
ta SIMP. Fot. J. Piontek

Wybory Zarzadu kola SIMP w Instytucie
Lotnicwa w Warszawie

Przewodniczacy Zarzadu Kola SIMP przy
Instytucie Lotnictwa w Warszawie kol. T.
Kurcyk serdecznie powital przybylych w
dn. 16 stycznia 1987 r. na Zebranie Spra-
wozdawczo-Wyborcze czlonkéw Kola i gos-
ci, a zwlaszeza: mgr. K. Lasiewickiego —
dyrektora Biura Zarzadu Giléwnego SIMP,
doc. dr. inz. C. Skoczylasa — zastepce dy-
rektora ds. naukowych, mgr. inz. J. Makle-
sa — zastepce dyrektora ds. ekonomiczno-
~organizacyjnych, inz. J. W. Fratczaka —
zastepce dyrektora ds. technicznych, mgr.
inz. W. Borowieckiego — I sekretarza POP
PZPR oraz mgr. A. Nowakowsky -—— prze-
wodniczacg Zarzgdu ZZPIL. Zebranie pro-
wadzit kol. Z. Zawadzki, za$ przebieg ze-
brania protokolowal kol. J. Muszyniski.

Na poczatku zebrania odbylo sie wrecze-
nie wyrézniei. Dyrektor C. Skoczylas wre-
czyl! , Medale 60-lecia Instytutu Lotnictwa”
nastepujagcym kolegom: L. Buczynskiemu —
redaktorowi naczelnemu Przegladu Mecha-
nicznego, K. ZFLasiewickiemu — dyrektoro-
wi Biura ZG SIMP oraz czlonkom Kola
SIMP przy ILot.: A. Glassowi, R. Lewan-
dowskiemu i T. Krélikiewiczowi. Dyrektor
Biura ZG SIMP mgr K. Lasiewicki wre-
czyl: Srebrng Honorowa Odznake NOT kol.
J. Seczykowi, dyplom jubileuszowy SIMP
im. J. Mierzejewskiego kol. J. Grzegorzew-
skiemu, dyplom Z& SIMP kol. G. Szelago-
wi.

Sprawozdanie z 3-letniej dzialalnoéci Ko-
ta SIMP zlozyl! przewodniczacy Zarzadu
Kota kol. T. Kurcyk, ktéory ograniczyl sie
do przedstawienia wazZniejszych imprez.
Zarzgd Kola zorganizowal m.in.: 22 odczy-
ty w centralnej akcji odczytowej, 7 kon-
ferencji 1 sympozjéw, wyswietlenie 3 fil-
méw, spotkania z ciekawymi ludZmi: ptk.
pil. M. Keniecznyma nt. I pulku lotnictwa
myéliwskiego Warszawa, pik. pil. W. Kré-
lem nt. polskich dywizjon6éw lotniczych na
¥achodzie i dr. inz. K. Leskim nt. wywia-
du i kontrwywiadu w czasie okupacji w
ruchu oporu, wyjazdy techniczne do PDPS
w Bielsku-Biatej, Muzeum Lotnictwa i As-

tronautyki w Krakowie, na Migdzynaro-
dowe Zawody Precyzyjnej Nawigacji w Lo-
dzi, na XXXVI Salon Lotniczy w Paryzu
(3 osoby), na Miedzynarodowg Wystawe
Lotniczg Farnborough '86 (1 osoba), corocz-
ne konkursy na najlepsze prace naukowo-
-badaweze miodych pracownikéw nauko-
wych i technicznych, kilka pokazéw prac
naukowo-badawezych dla specjalistow =po-
za Instytutu wraz =z zapoznaniem ich =z
dziatalnoscig Instytutu i jego historia. Po-
nadto na podstawie dyskusji nad tezami
XIX Plenum KC PZPR opracowano raport
(wspélnie z POP PZPR) dla Komitetu Cen-
tralnego pt. ,,Rola i miejsce inteligencji w
socjalistycznym rozwoju Polski’”. Zorgani-
zowano konkurs dla dzieci szk6t podstawo-
wych podleglych kuratorium m.st. Warsza-
wy pn. , Lotnictwo i kosmonautyka w stuz-
bie czlowieka’”. Udzielono pomocy w bu-
dowie izby pamieci pn. ,Historia letnictwa
polskiego” w szkole nr 16 im. Zwirki i
Wigury w Warszawie. Zorganizowano spot-
kanie z uczniami Liceum Wojskowego w
Toruniu i pokaz urzadzeri badawczych oraz
sprzetu lotniczego zbudowanego w Insty-
tucie. Kolo wspélpracuje 2z redakcjamli
Techniki Lotniczej t Astronautycznej, Prze-
gladu Mechanicznego oraz Skrzydlatej Pol-
ski, ze Stowarzyszeniem Inzynieré6w i Tech-
nikéw Komunikacji w PLL LOT, z sekcja-
mi naukowo-technicznymi SIMP i kotami
SIMP przy instytucjach lotniczych.

W dyskusji nad sprawozdaniem =z dzia-
lalnoéci Kota SIMP i wnioskami dot. przy-
szlej pracy Kola SIMP glos zabierali kol.
kol.: R. Witkowski, R. Lewandowski, T.
Kurcyk, K. Czaporowski, J. Wolf, J.-Tra-
czyk, P. Zys$k, E. Kotwicki, Z. Magnusze-
wski, Z. Wysocki, C. Skoczylas, J. Grzego-
rzewski.

Dyr. Biura ZG SIMP mgr K. Lasiewicki
podziekowal za zaproszenie na zebranie o-
raz za ,,Medal 60-lecia ILot.”. Na podstawie
przebiegu zebrania 1 prezentowanych osiag-
nie¢ stwierdzil, Ze dzialalno§5¢ Kota SIMP
przy ILot. jest bardzo dobrze prowadzona
i zdecydowanie zaprzeczyl pogladowi, ja-
koby im nizsza komoérka organizacyjna Sto-
warzyszenia, tym mniej wynikéw pracy.

I sekretarz POP PZPR mgr inz. W. Boro-
wiecki uznat za bardzo cenng inicjatywe
chronienia przed zniszczeniem wszystkich
cennych dowodéw osiggnie¢ ILot., Kktére,
choé z uplywem czasu staja sie zabytkami
techniki, ale dobrze $wiadcza o rozwoju
techniki lotniczej i udziale w tym naszych
pracownikéw. Stwierdzit. ze Egzekutywa
POP PZPR wysoko ocenia wyniki dziatal-
noéci Zarzagdu Kola SIMP. Dziatalnosé
SIMP byla skutecznie prowadzona.

Kol. R. Lewandowskli — przew. Komisji
Rewizyjne] Kola — przylgczyl! sie do wy-
powiadajacych sie z uznaniem o dziatal-
nosci Kota SIMP w latach 19841986, o
ktorej Swiadezy wyrédznienie w 1984 r. i
1986 r. oraz zajecie I miejsca w 1985 r. w
konkursie na najlepsze kolo w Oddziale
Warszawskim SIMP. Nastepnie zlozyl spra-
wozdanie z dzialalno$el Komisji Rewizyjnej.
Wystapil z wnioskiem o udzielenie absolu-

Zebrani
dotych-

torium ustepujacemu Zarzadowi.
jednogtoénie udzielill absolutorium
czasowemu Zarzadowi Kola SIMP.

W wyniku tajnego glosowania przewod-
niczacym Zarzgdu Kola SIMP zostat kol. T.
Kurcylk, czlonkami Zarzadu zostali kol.
kol.: W. Blonski, A. Jankowski, B. Klos,
J. Lewczuk, R. Muszynski, J. Seroka, J.
Seczyk, L. Szymanski, Z. Zawadzki i W.
Kowalski. Do Komisji Rewizyjnej zostali
wybrani nastegpujgcy kol.: R. Lewandow-
ski — przewodniczacy, J. Wolf i P. Zysk —
czlonkowie. Delegatami na Walne Zebranie
Sprawozdawczo-Wyborcze Oddzialu Warsza-
wskiego SIMP zostali kol.: T. Kostia, A.
Jankowski, B. Klos i K. Gryczynski (re-
ZEerWOWY).

Nastepnie cztonkowie SIMP — uczestnl-
cy zebrania glosowali za przyjeciem kofi-
cowego projektu uchwaty, ktorej tredé jest
nastepujgca:

1. Nalezy podja¢ dzialania w celu: za-
bezpieczenia istniejacych jeszcze S$ladéw
materialnych rozwoju techniki lotniczej w
ILot., objecia patronatu nad renowacjg
$émiglowca SP-GIL oraz znalezienia w ILot.
pomieszczenia do przechowywania ekspo-
natéw.

2. Zainicjowaé szkolenie zawodowe tylko
miodych pracownikéw ILot., a w dziedzi-
nie komputeryzacji 1 robotyzacji — wszy-
stkich pracowniké6w ILot.

3. Uintensywnié¢ dziatalno§é¢ wyjazdows
(poznawanie krajowych o$rodkéw produk-
cyjnych i naukowych oraz =zagranicznych
osiagnieé¢ techniki lotniczej).

4. Podjgé¢ starania o usuniecie brakéw
wazniejszych pozycji w zbiorze bibliotecz-
nym ILot. dot. zagranicznych przepisé6w lot-
niczych, ew. we wspélpracy i z pomocg
Kola SIMP przy GDLC.

5. Pomagaé w realizowaniu w ILot. prac
naukowo-badawczych o charakterze wy-
przedzajacym.

6. Toprowadzié do reaktywowania Klubu
Techniki i Racjonalizacji w ILot., na co
zwroécita réwniez uwage Sekcja Lotnicza
OW SIMP na zebraniu w dn. 19.12.1986 r.

7. Podja¢ dziatania majace na celu u-
zyskanie prenumeraty waznych dla dzia-
lalno$ei Instytutu fachowych czasopism za-
granicznych i zapobiezenie dalszemu
zmniejszaniu sie naptywu literatury facho-
wej do Biblioteki ILot.

8. Podja¢ akcje informacyjna nt. korzy$-
ci i zasad nadawania stopni specjalizacji
zawodowe].

9. Przyczyni¢ sie do czestszego organizo-
wania zakladowych seminariéw naukowych
nt. prac realizowanych w Instytucie.

Mitym akcentem bylo wreczenie legity-
macji nowym czlonkom SIMP, ktére z rak
nowo wybranego przewodniczacego Kola o-
trzymali kol.: A. Balcerzak, W. Gontarski,
R. Kostana, J. Kowalczyk i M. Witold.

Przewodniczacy Kola SIMP w imieniu
wlasnym 1 pozostalych czlonkéw wybrane-
go Zarzgdu podziekowal za okazane zau-
fanie 1 zwrécil sie do wszystkich z apelem
o wspblprace.

Opracowat T. Kurcyk

ERRATA: Do art. dra inz,
nastepujgce bledy:

A. Kowalskiego

s»Analiza wynikéw préb statycznyeh”

wydrukowanego w TLiIA nr 4/87 wkradly sie

s. 3 szpalta lewa w. 34 od dolu jest: ,,Rozwazamy najprostsza ptaska kratownice, skiadajaca sig...” powinno byé: , Rozwazamy
najprostsza plaska kratownice (rys. 1), skladajaca...”
(0—00)* | (e—ep)? (@—a)® | (e—e&K)’
s. 3 szpalta prawa wz6r 3 jest: — 2 2 =1, powinno by¢: > =1
a b b? a

s. 3 szpalta prawa w. 16 od gory jest: W celu okreSlenia paramectrow tej elipsy wykorzystujemy...”, powinno byé: ,,W celu okre-
Slenia parametrow tej elipsy (rys. 2) wykorzystujemy...”

I+ lg(l +é&,)?

s. 4 szpalta lewa wzdr 9 jest:

s. 4 szpalta prawa w. 5 od gory jest:
materialowe (rys. 3) prg¢téw duralo
podpis pod rys. 3 jest:
o = f(e)”’

wych...”

Autor i redakcja przepraszajg Czytelnikow.

21yl,(1 4 &))sina,
..y,na kalkulatorze typu SR-58”,
s. 4 szpalta prawa w. 4 od dolu jest: ,,Obliczeniowe dane materialowe pretéw duralowych”,

»sCharakterystyka pretéw duralowych byé:

cos(f-+-a)]l + ...

¢ = 1(0)"", powinno

powinno byé:

B+B(+e)

21,l4(1+-&)sina, cos(f—a,)]+ ...

powinno byé¢: ,,..na kalkulatorze typu TI-58”

powinno byé: ,,Obliczeniowe dane

s,Charakterystyka pretow duralowych
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Zespol napedowy a bezpieczenstwo lotu

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Od zarania lotnictwa zespo6t napedowy byl gléwnym Zrod-
lem wypadkow lotniczych. Poczgtkowo na pierwsze miej-
sce wysuwala sie sprawa niezawodnosci, a raczej zawod-
nosci silnika. Np. dzialajgce w Poznaniu przedsiebiorstwo
komunikacji lotniczej Aero mialo bardzo niski wskaZnik
regularno$ci lotéw (w 1926 r. — 42%, w 1927 r. — 52,7%,
w 1928 r. — 59,3%), gléwnie z winy czestych defektow sil-
nika Renault. Awarie silnika powodowaly woéwczas tylko
przymusowe lagdowanie w polu i lekkie uszkodzenie sa-
molotow, bowiem predkos¢ ladowania wynosila 70 km/h.
Cho¢ ladowan takich bylo duzo, a kilka zakonczylo sie
powaznym uszkodzeniem samolotu, to jednak nikt z pasa-
zer6w nie zgingl. Oczywiscie, gdyby samolot mial silnik
o tak duzej niezawodnos$ci jak Wright Whirlwind uzyty
przez Lindbergha do lotu przez Atlantyk w 1927 r., a w
latach trzydziestych przez LOT do samolotéw Fokker F-
-VIIB/3m, nie byloby tych klopotéw.

~W celu uniezaleinienia si¢ od awarii jednego silnika,
wytwoérnia Fokker skonstruowala w 1925 r. tréjsilnikowy
samolot Fokker F-VII/3m. W 1934 r. w wytwoérni Douglas
zbudowano samolot DC-2 (ktérego dalszym rozwinieciem
jest DC-3 Dakota) wyposazony w dwa silniki o takiej
mocy, ze mozliwe bylo kontynuowanie lotu z jednym sil-
nikiem nie pracujacym. Pozytywne doswiadczenia z eks-
ploatacji samolotow wielosilnikowych spowodowaly, ze w
przepisach miedzynarodowego transportu lotniczego uznano
za bezpieczne i dopuszczone do przewozu pasazeréow tyl-
ko samoloty majgce przynajmniej dwa silniki. Kryje sie
w tym spore uproszczenie problemu. Wieksze jest bowiem
prawdopodobienstwo przymusowego ladowania na samolocie
dwusilnikowym z silnikami o matej niezawodnosci (jak np.
w Moravie) niz na samolocie jednosilnikowym z silnikiem
o duzej niezawodno$ci (jak w An-2). Niestety, mimo prob
na hamowni i préb eksploatacyjnych, niezawodnosé¢ silnika
jest dobrze znana dopiero po wielu latach uzytkowania
danego typu silnika, a nie w chwili wprowadzania go dc
produkecji.

Warto wiedzie¢, ze niegdy$s zatrzymanie pracy silnika
powodowato brak napedu samolotu, dzi§ moze by¢ ponadto
przyczyng wylgcezenia sie pomp hydraulicznych i pradnicy
(napedzanych od silnikow) powodujgc: trudnosci lub nie-
mozno$é spuszczenia ze zbiornikéw calego paliwa, opusz-
czenia klap do lgdowania, czy otwarcia podwozia. Zalezy
to wowezas w gldwnej mierze od tego, czy awaryjne pom-
py 1 systemy uruchamiania klap oraz otwierania podwo-
zia majg inne Zrédila energii niz te, ktore zalezig od pracy
silnika. Wazne jest takze czy naped pompy hydraulicznej
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lub pradnicy jest tylko na jednym silniku (ktéry moze
wlasnie zawies¢) czy tez na kilku.

Dla bezpieczenstwa lotu jest zagrozeniem nie tylko przy-
padek wylgczenia silnika. Do$é czesto awaria silnika wigze
sie z jego pozarem. Dlatego w otoczeniu silnika znajdujg
sie (w samolotach pasazerskich obowigzkowo) czujniki tem-
peratury oraz instalacja gas$nicza. Skuteczno$é gaszenia
pozaru tylko wtedy jest duza, jeéli pozar jest wykryty w
zarodku. Zwykle spore klopoty sprawia czeSciowe uga-
szenie pozaru, czyli jakis tlacy sie element, ktéry po pew-
nym czasie staje sie przyczyng powtérnego pozaru. Na o-
g6l instalacja ga$nieza ma zapas $rodkéow gas$niczych poz-
walajacy na trzykrotne gaszenie pozaru. Miedzy silnika-
mi a resztg samolotu stosuje sie $ciane (przegrode) prze-
ciwogniowg wykonang z materialéw niepalnych odpornych
na diuzsze dzialanie ognia. Przy silnikach turboodrzuto-
wych i turbo$miglowych, ze wzgledu na to, Ze ich turbiny
pracujg przewaznie przy 6000--15000 obr/min, a czasem
przy 45000 obr/min, awarie zwigzane z uszkodzeniem tur-
biny czesto konczag sie jej rozsypaniem. Woweczas sila od-
srodkowa wyrywa i rozrzuca z duzg energig czesci tur-
biny. Tego rodzaju awaria staje sie groZna dla elementéow
samolotu znajdujgcych sie nawet w odleglosci kilku me-
trow od silnika.

Z punktu widzenia bezpieczenstwa mozna tez rozwazac
uklad rozmieszczenia silnikbw na samolocie. Tradycyjny
zwyczaj mocowania silniké6w do skrzydet w 1955 r. zostal
przelamany i na samolocie Caravelle silniki znalazly sie po
bokach tylu kadluba. Uklad ten powtérzono na samolotach:
Tu-134 (1963 r.), DC-9 (1965 r.) i Fokker F.28 1967 r.).

Na poczatku lat szes$édziesigtych powstaly nowe odmia-
ny tego ukladu. Z braku silnikéw o odpowiednio duzym
ciggu w 1962 r. na samolocie Vickers VC-10, a w 1963 r.
na I1-62 zastosowano uklad (jak na Caravelli) z dwoma
silnikami z kazdej strony kadluba. RO6wnocze$nie zastoso-
wano ten sam uklad do samolotu z trzema silnikami. Trze-
ci silnik umieszczono w tyle kadluba. Taki uklad miaty
samoloty: Trident z 1962 r. i Boeing 727 z 1963 r. oraz Tu-
-154 z 1968 r. Nastepnie dla aerobuséw DC-10 i TriStar w
1970 r. zastosowano mieszany uklad tréjsilnikowy, z dwoma
silnikami pod skrzydilami i jednym w tyle kadtuba.

Z tych wszystkich rozwigzan najlepszg opinie zyskat kla-
syczny uklad zastosowany w Caravelli. Umieszczenie dwéch
silnikbw obok siebie po jednej stronie kadiluba stwarza

cd. na 8. 2



AUSTRALIA

® Jednak wspé6lpraca z Airbus Industrie

5 wytwoérni australijskich podpisalo u-
mowe na udzial (4%) w produkcji aero-
buséw A.330/A.310. (A. et C. 1136; AviMag
938)

@ EGIPT

@® SpoSrod 120 samolotéw treningowych
Embraer EMB-123 Tucano (Brazylia), za-
moéwionyeh przez Egipt i Irak 20 be-
dzie zmontowanych przez Arab Organi-
sation for Industrialisation (AOI). (AviMag
936) *

@) oo

@® Linie lotnicze Finnair sg zaintereso-
wane aerobusem Airbus Industrie A.340. (A
et C, 1137)

SZWECJA

@ Sily powietrzne (Flygvapnet) otrzyma-
ly pierwsze spos$réd 50 zamodOwionych my-
Sliwcow SAAB 353 — zmodyfikowanej wer-
sji SAAB 35F Draken. Samolot charaktery-
zuje sie nowoczesniejsza awionika (m.in.
radarem) oraz znacznie zwigkszong liczbg
punktow podwieszen pod skrzydiami i ka-
dlubem. Uzytkowanie samolotow tej wer-
sji przewiduje sie do 2000 r., tj. do czasuw
calkowitego zastgpienia ich przez JAS 39
Gripen (poczatek prob w locie przewidzia-

USA

® Punktualno$¢ na liniach w USA jest
zla i zdaniem wielu bedzie sie pogarszala.
Worawdzie 170% opo6Zznien  przypisuje sig
pogodzie, ale witasciwymi przyczynami sg:
gwaltownie wzrastaigey ruch, nowy prze-
bieg tras, nicdostatek kontrolerow lotni-
czych i przestarzale $rodki techniczne. Je-
szeze 10 lat temu, przed ekonomiczng de-
regulacjg lotnictwa, ktora bardzo obnizyia
taryfy, 17 mln Amerykanow odbywalo
srednio dwie podroéze lotnicze rocznie.
Opecnie 50 min osdéb podrozuje trzy razy
w roku. Wg US News World Reports, aby
rozwigzac¢ sprawy, FAA powinna zaanga-
zowac¢ nastepnych Kkilkuset kontrolerow i
wydatkowa¢ 11,7 mld dol. na nowy, skom-
puteryzowany ogolnokrajowy system kon-
troli ruchu. Sktadniki tego nowego syste-
rau powoli stajg sie dostgpne. Zdaniem
prezesa stowarzyszenia Air Transport Assn.,
skupiajgcego 28 duzych linii amerykanskich,
1986 r. byl najgorszym rokiem pod wzglg-
dem porzgdku i punktualnosci. (Internatio-
nal Herold Tribune, Dec. 24, 1986) J.Z.

@ Przemyslowi europejskiemu 2zapropono-
wano udzial w rozwoju przyszlego mysliw-
ca (ATF) dla US Air Force; z kolei ame-
rykanski przemyst lotniczy bedzie uczest-
niczyé, byé moze, w rozwoju mysliwea
europejskiego EFA. Czyzby koniec zadaw-
nionej miegdzykontynentalnej konkurencji?
(A. et C. 1134)

® Kolejny dowod
skiego przemysiu lotniczego
amerykanski: kalifornijska
¥Finance Co. Kkupita 3 ,mate”
Airbus Industrie A.320 1 trzy aerobusy
transkontynentalne A.330. (A. et C. 1135)

@ Pentagon zmniejszyl z 1000 na 593 egz.
swe zamoéwienie na Smiglowce pola walki
McDonnell Douglas Helicopters (d. Hughes)
AH.64 Apache, Firma zostala postawiona

przenikania europej-
na kontynent
spolka  Lease
aerobusy

* ZE SWIATA

co najmniej 1 ha. Energia, ok. 2000 W, be-
dzie odbierana przez anteny podskrzydto-
we. Sam statek powietrzny bedzie miat
ukiad potgezonych skrzydel (mocna kon-
strukcja -+ ekonomiczna aerodynamika).
Prototyp ma mie¢ rozpicto$¢ 3045 m i
bedzie napedzany silnikiem elektrycznym
o mocy 18+29 kW (25+-40 KM). Zaklada
sig, ze CO-OPS bedzie mogt operowaé¢ nad;
jednym rejonem nieprzerwanie przez 60=
-+90 dni. Lockheed zapowiacda, ze system
bedzie uzyteczny po 4 latach od decyzji
o rozpoczeciu prac, (A et C. 1135)

@® Lockheed podjagl prace nad organicz-
nym systemem anodowania powierzchni po-
krywajacych konstrukcje, co m.in. elimi-
nuje koniecznos¢ zabezpieczajgcego malo-
wania tych powierzchni po anodowaniu
zwyklym. Korzysei z ewentualnego wpro-
wadzenia tego procesu na skale przemy-
stowg bylyby nastepujgce: zmniejszenie
kosztow produkeji; zmniejszenie masy sa-
molotu; zwiekszenie odporno$ei na korozje.
(A. et C. 1134)

@ W. BRYTANIA

® Zaczeto rozprowadza¢ akcje Brytyjskie-
go  Zarzadu Portéw  Lotniczych  (British
Airport Authority — BAA). (A. et C. 1135)
® Ograniczenie prac wydobywcezych na
Morzu Polnocnym i ubiegloroczna katas-
trofa S$miglowca Vertol 234 Civil Chinook,
wplynely na znaczne ograniczenie dzialal-
noSci przedsigiborstwa transportu $migtow-
cowego British International Helicopters.
(A. et C. 1137)

* =

ny w br.). (A. et C. 113%) w bardzo trudnej sytuacji finansowej. (A. i
et C. 1135) ’ ® Przedsiebiorstwo handlu zagranicznego
£, ® Lockheed proponuje system wysoko- Aviaeksport wysyla za granice ok. 1000 spe-
o TURCJA sciowej obserwacji CO-OPS na uzytek ru- cjalistow rocznie, zajmujgcych sie obstuga
BN - chu lotniczego, przybrzeznego morskiego, eksportowanego przez ZSRR sprzetu lot-
. sluzb meteorologicznych i przeciwpozaro- niczego, szkoleniem personelu itp. (L+K
® Okolo 30 samolotébw uczestniczylo w  wych oraz komunikacyjnych. Podstawg sy-  8/87)
akcji represyjnej przeciwko Kurdom, na  stemu ma by¢ bezpilotowy, zdalnie stero- ® W wytwoédrni samolotow transportowych
terenie Iraku, po uprzednim poinformowa- wany statek powietrzny, zdolny unies¢ w Charkowie dobiega konca produkcja Tu-
niu wiladz tego kraju. Zginelo ok. 100 0s6b; aparaturg obserwacyjng o masie 225+45)  -134. Jego miejsce zajmie An-74, specjalnie
straty okre$la sie jako znaczne. (A. et C! kg. Energia ma by¢ czerpana z mikrofa-  przystosowany do operowania. za. Kregiem
1134) lowych anten naziemnych, o powierzehni polarnym. (L+K 6/87)
cd, ze s. 1 moloty otrzymaly ten ukltad. W 1969 r. zostal zbudowany

mozliwo$¢ uszkodzenia sgsiedniego silnika przez silnik roz-
sypujgcy sie lub przeniesienia pozaru z silnika na silnik.
Bezpieczenstwo tego rozwigzania zalezy od niezawodnoSci
silnikdw oraz od skuteczno$ci zabezpieczenia przeciwpoza-
rowego i przeciwodlamkowego. Do ukladu z trzecim sil-
kadtuba
zastrzezenia, gdyz naped steréw musi

gaé do$¢ blisko silnika. Oczywiscie ten odcinek mechaniz-
moéw sterowania wymaga ochrony przeciwpozarowej i prze-
ciwodlamkowej. Do$§wiadczenia zebrane w latach sze$c¢dzie-
sigtych spowodowatly, ze konstruktorzy zaczeli powraca¢ do
mocowania silnikéw pod skrzydiami, na wysiegnikach, co
zapewnia dostateczne oddalenie od mechanizméw sterowa-
nia w kadlubie oraz przewodéw paliwowych, a takze od
zbiornikéw paliwa. Wszystkie nowo konstruowane duze sa-

nikiem umieszczonym w koncu

2

wowcezas

Boeing 747 Jumbo Jet z czterema silnikami pod skrzydia-

rosilnikowy I11-86.

powazne
przebie-

tez sg

mi, w 1972 r. dwusilnikowy Airbus A-300 i w 1976 r. czte-
Konstruktorzy
Otrzymaty go: Boeing 767 z 1981 r., Boeing
A310 z 1985 r., A320 z 1987 r
i I}-96. Niezaleznie od liczby silnikow (samolot dwusilniko-
wy i jednosilnikowy) i sposobu ich mocowania — o bez-
pieczenstwie lotu decyduje
bezpieczen. Np. samolot trojsilnikowy z silnikami mocowa-
nymi w tyle kadiuba, Boeing 727, ktory mimo masowego
uzycia (zbudowano go
z najbhezpieczniejszych na Swiecie, gdyz tylko jedna kata-
strofa tego samolotu spowodowana byla problemami tech-
nicznymi. Samolotem o najwyzszym stopniu bezpieczenstwa
jest aerobus A.300 (zbudowano go ponad 250 egz.), gdyz nie
zgingl na nim jeszcze ani jeden pasazer.

ten uklad.
z 1982 r,
i budowane obecnie Tu-204

nadal stosujg

(o

niezawodno$¢ silnikéow i za-

1832 egz.) uwazany jest za jeden
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Obloty prototypow samolotéw,
smigtowcow i szybowcow 1984 1986

1984

9.01
4.02
6.02
14.02
15.02
18.02
24.02
29.02

5.03
9.03
19.03
12.04
15.04
21.04
4.05
4.05
7.05
10.05

14.06
17.06
20.06
22.06
28.06

3.07
13.07
22.07
27.07
30.07

4.08

6.08
12.08
15.08

16.08
17.08
24.08
13.09

17.09
17.09
21.09
29.09
2909

510

6.10

12 10.

18.10
2110

3.12
14.12
17.12
28.12

1985

28.01

2001
12.02
26.02

3.03
11.03
15.03
20.03

20.03
29.03

20.04 Reims-Cessna

r.

Hughes AH-64A Apache, 1. ser., $miglowiec, USA
Sikorsky HH-60A Night Hawk, $miglowiec, USA
AIDC AT-3, 1. ser., treningowy, Tajwan

Cessna Citation S.II, 1. ser., stuzbowy, USA

Cessna T-47A, treningowy, USA

NDNIT Turbo Firecracker, Wk. Brytania

Boeing 737-300, pasazerski, USA

Aerospatiale SA 365M Dauphin 2 z silnikami TM333,
$miglowiec, Francja

Saab-Fairchild SF340, 1. ser., pasazerski, Szwecja/USA
Schafer/Neiva N-821 Caraja, stuzbowy, USA/Brazylia
IATI 1125 Astra, stuzbowy, Izrael
Airbus A.300-600C, pasazerski,
Grob 111, sportowy, RFN
Schempp-Hirth Discus, szybowiec, RFN
Grob 112, sportowy, RFN

Hughes 530MG Defender, smiglowiec, USA
Pilatus PC-9, treningowy, Szwajcaria
Aerostructure (Fournier) RF-10, 1.
wiec, Francja

Westland Lynx 3, Smiglowiec, Wk. Brytania

HAL HTT-34, treningowy, Indie

Mitsubishi/MAI Diamond II, stuzbowy, Japonia/USA
Rutan Voyager, rekordowy, USA

Fuji KM-2D, treningowy, Japonia

BAe VC.10 K.Mk3, zbiornikowiec, Wk. Brytania
Kuffner WK-1, motoszybowiec, RFN

Antonow/PZL, An-28, pasazerski, ZSRR/Polska
Sikorsky S-75 ACAP, $miglowiec, USA

BAe Super 748, pasazerski, Wk. Brytania

Edgley EA7 Optica, 1. ser., obserwacyjny, Wk. Bry-
tania

Shorts C-23A Sherpa, transportowy, Wk. Brytania
RFB Fantrainer 600, 1. ser., treningowy, RFN
McDonnell Douglas F/A-18R Hornet, mys$liwsko-sztur-
mowy, USA

ATR 42, pasazerski, Francja/Wlochy

C. Dornier SeaStar. amfibia, RFN

Socata TB21 Trinidad, sportowy, Francja

Lockheed S-3B Viking, rozpoznawczo-szturmowy,
USA

ATA Predator 480, doswiadczalny, USA

Avtek 400, stuzbowy, USA

Dassault-Breguet Falcon 900, stuzbowy, Francja
Norman NAC 1 Freelance, sportowy, WKk. Brytania
Schleicher AS-22-2, szybowiec, RFN

RTAF-5, treningowy, Tajlandia

FMA IA-63 Pampa, treningowy, Argentyna

PZL-130 Orlik, treningowy, Polska

Rockwell B.1B, 1. ser., bombowy, USA

Robin R3000/100, sportowy, Francja

Kawasaki C-1 Kai, treningowy, Japonia

Grumman X-29A, doswiadczalny, USA

MDonnell Douglas MD-83, pasazerski, USA

Enaer T-35 Pillan, 1. ser., treningowy, Chile

Francja/miedzynarod.

ser., motoszyho-

r.

Mitsubishi/MAI Diamond II, 1.
nia/USA

Robin R3000/180R, sportowy, Francja

Valm=t L-80TP, treningowy, Finlandia

McDonnell Douglas/GAF¥, TF-18 Hornet, treningowo-
-mysliwski, USA/Australia

PZL 1-22, treningowy, Polska

ARV.1 Super 2, sportowy, Wk. Brytnia

Radab Windex 1110, motoszybowiec, Szwecja

Airbus A.300-600 =z silnikami CF6-80C, pasazerski,
Francja/miedzynarod.

IAT Astra, 1. ser., stuzbowy, Izrael

Partenavia AP.68TP600 Viator, stuzbowy, Wlochy
1406 Caravan II, stuzbowy, Francja/

ser., stuzbowy, Japo-

/USA
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30.04

16.05
21.05

24.05
3.06

24.06
26.06

8.07
9.07

25.07
29.07

1.08
17.08
17.08

29.08

30.08
10.09
18.09
19.09
19.09

8.10
15.10
28.10

711

9.11

20.11
11.12

17.12
28.12

STATYSTYKA LOTNICZA

R .

McDonnell Douglas/BAe Harrier
USA/Wk. Brytania

Slingsby T67M200, sportowy, Wk. Brytania
Dassault-Breguet Falcon VI10F (plat kompozytowy),
stuzbowy, Francja

Robin DR 400/180RP z siln. Porsche PFM, sportowy,
Francja

McDonnell Douglas/GAF F/A-18B Hornet, 1. ser., my-
sliwsko-szturmowy, USA/Australia

Sikorsky S-76 SHADOW, $miglowiec, USA

GR.5, szturmowy,

Partenavia P.68C-TC, wersja plywakowa, stuzbowy,
Wiochy

Airbus A.310-300 z silnikami JT9D-7R, pasazerski,
Francja/miedzynarod.

Lockheed/Marshall 1.-1011-500 TriStar K.1, zbiorniko-
wiec, USA/Wk. Brytania

PW-2 Gapa, szybowiec, Polska

Kawasaki XT-4, treningowy, Japonia

PZL Krosno KR-03 Puchatek, szybowiec, Polska
Nanchang CJ-6 Haiyan A, rolniczy, Chiny
PZL/Melex M18 Turbine Dromader, rolniczy, Polska/
/USA

Beechcraft 2000 Starship 1, doswiadczalny (do 85%
zmniejszony), USA

Bell D292 ACAP, smiglowiec, USA

Lockheed C-5B Galaxy, transportowy, USA
PZL-106BT Turbo Kruk, rolniczy, Polska

Gulfstream IV, stuzbowy, USA

Centrair 2001 Marianne, szybowiec, Francja

Mudry CAP-230, akrobacyjny, Francja

Fairchild Republic T-46A, treningowy, USA

NAL Asuka QSTOL, do$wiadczalny, Japonia
Westland Lynx AH Mk.7, smiglowiec, Wk. Brytania
Aerospatiale Epsilon z siln. TP319, treningowy, Fran-
cja

Panavia Tornado F.Mk.3, 1. ser., mysliwski, Wk. Bry-

»

tania/miedzynarod.
Changhe 2Z-8 (Super Frelon), $miglowiec, Francja/
/Chiny

Aermacchi MB-339C, treningowy, Wlochy
Fokker F50, pasazerski, Holandia

1986 r.

30.01
31.01

5.02
14.02

14.02
15.02

3.03
22.03
28.03
25.04
27.04

2.05
19.05
14.06

1.06
4.07
607
15.07
16 07
1.08
6.08
8.08
19.08

.08
15.09

23.09

Boeing 767-300, pasazerski, USA

Dornier/HAL Do 228-201, transportowy, RFN/Indie
Westland TT300, Smiglowiec, Wk. Brytania
Embraer/Shorts EMB-312 Tucano z siln. Garrett, tre-
ningowy, Brazylia/Wk. Brytania

Enaer T-35TX Aucén, treningowy, Chile

Beechcraft 2000 Starship 1, stuzbowy, USA

Cessna 208B Caravan I, transportowy, USA

Schleicher ASW-22BE, motoszybowiec, RFN

Schleicher ASH-25MB, motoszybowiec, RFN

Air Tractor AT-503, rolniczy, USA

Partenavia P 86 Mosquito, sportowy, Wtochy
Schempp-Hirth Nimbus 3D, szybowiec, RFN

BAe Hawk 200, szturmowy, Wk. Brytania
Westland/Sikorsky S-70C z silnikami RTM322, $mig-
lowiec, USA/Wk. Brytania

Valmet L-90 Redigo, treningowy, Finlandia
Dassault-Breguet Rafale A, mysliwski, Francja
Stemme S.10, motoszybowiec, RFN

PZ1L.-M26 Iskierka, treningowy, Polska

PZL/Airtech PZIL-130T Turbo Orlik, treningowy, Pol-
ska/Kanada

Douglas/Schafer DC-3 z silnikami PT6A-65, transpor-
towy, USA

BAe ATP, transportowy, Wk. Brytania

BAe EAP, mysliwski, Wk. Brytania

CASA/Nurtanio Airtech CN-235, 1, ser., transportowy,
Hiszpania/Indonezja

TAI Lavi, treningowo-mysliwski, Izrael

McDonnell Douglas F/A-18C Hornet, 1. ser., mysliw-
sko-szturmowy, USA

Piaggio Avanti, stuzbowy, Wiochy

o



Zagadnienia zwiqzane ze sterowaniem

poprzecznym szybowca

Jednym z etapéw projektu wstepnego szybowca jest ana-
liza zagadnien zwigzanych ze sterowaniem Ppoprzecznym.
Jej celem jest dobranie parametrow lotki przy zalozonym
rozkiadzie profili wzdluz vozpietosci skrzydia. Wielkos¢ mo-
mentu poprzecznego obracajgcego szybowiec wokoOt 0si
podiuznej i reakcja platowca zalezg od masowej, geome-
trycznej i aerodynamicznej charakterystyki statku po-
wietrznego. glownie za$ od aerodynamicznej charakterysty-
ki lotki oraz tlumienia wywolanego zjawiskami towarzy-
szgcymi obrotowi [1].

Tematem niniejszego artykulu jest charakterystyka czyn-
nikow wplywajacych na wielko$s¢ momentu poprzecznego
oraz wynikowych obcigzen skrzydia [4].

Geometryczna i aerodynamiczna charakterystyka lotki

Polozenie lotki na skrzydle charakieryzuje (rys. 1):

— wspélrzedne poczatku yp i konca vy lotki,

— rozpieto$é lotki br = Y — Yp,

— gteboko$é lotki (stala lub zmienna wzdiuz rozpigtosci)
L= (lL/“y.

Znajac funkcje zmiany cieciwy wzdiuz rozpigtosei (I;) =
= f(y) mozna wyznaczyé powierzchnie lotki:

Yk
Sp= [ (lw)ydy
Yp
przy czym za cieciwe lotki przyjmuje sie odleglos$é osi obro-
tu lotki od krawedzi splywu, mierzong wzdiuz cieciwy pro-
filu.
Wychylenie lotki o kat fr (dodatni dla wychylen do dolu,
ujemny dla wychylen do gory) wywoluje zmiane kata na-
tarcia na skrzydle o wielo$é:

(1)

\

da
AaL=(E)tL'kﬁ'ﬂL 2
gdzie:
da
(5/31,)![‘ = f(ry) — funkcja glgbokosci lotki,
ks —- wspolczynnik zalezny od kala wychylenia fr.

Obie powyisze wielkosci pokazano na rys. 2.

W przypadku gdy glebokos$é¢ lotki jest zmienna z roz-
pieto$cig skrzydia, zaleznos$é¢ Aar == f(fi1.) tworzy pek krzy-
wych, z ktorych kazda odpowiada innej giebokosci 71
(rys. 3). .

Rozklad wspélczynnika sily mnosnej wzdiuz rozpigtosci
skrzydla Czy = f(v), w przypadku lotki nie wychylonej
(rys. 4), po jej wychyleniu ulega modyfikacji wskutek su-
perponowania nan przyrostu ACzp = f(y) wywolanego wy-
chyleniem lotki (rys. 5), z uwzglednieniem wplywu na calg

Dr inz. WIESLAW STAFIEJ
PZL-Bielsko

ny na lewym i prawym skrzydle), zaburzenie roénowagi
poprzecznej moze byé wywolane jedynie rozkladem ACzp =
= f(y) mniesymetrycznym, ze wzgledu na roézny kierunek
wychylenia lotki na lewym i prawym skrzydle [2].

W celu likwidacji momentu oporowego lotek, utrudnia-
jacego zakret, stosuje sie rozZnicowosé wychylen (do gory
lotka jest wychyvlana o kat wiekszy niz do dotu), co po-
woduje, iz warto$¢ ujemnego ‘przyrostu wyporu na jednym
skrzydle jest wyzsza od przyrostu dodatniego na drugim.
W wyniku tego wypadkowy przyrost wspolczynnika sily
noénej bylby ujemny, jednakze dla zachowania nhie zmie-
nionej predkos$ei lotu nalezy zmieni¢ (w tym przypadku
powiekszy¢) Kkat natarcia mna skrzydle: przez sterowanie
podluzne, o warto$é Aas. Wskutek tego na calym placie
pojawi sie przyrvost wspotczynnika siiy nosnej

dCz
ACxz, :( ) da, o przebiegu proporcjonalnym do Czy = f(y),
a
¥
. dCz
gdzie T — pochylenie charakterystyki wyporowej w
y

przekroju u.
Superpozycja rozkladéow: ACzs= f(y) { ACz, = f(y) daje

,zerowy” rozklad przyrostu wspodlczynnika sity mnosnej
(rys. 6), rowny:
A4Czp, = ACzs + ACzy, (3)
Wielko$é kata das okreéla zaleznosé:
— APzy,
N T, i 4
& g, 4Cs @
L da
gdzie:
q — cisnienie dynamiczne dla predkosci lotu V, przy
ktorej nastepuje wychylenie lotki,
dCS — powierzchnia nosna plata,
_da; — pochylenie charakterystyki wyporowej Cz = f(«)
calego plata,
b2
AP;LL ‘ (AC:L),,Ivdy
2 9%y
ly — cigciwa w przekroju v,

(4ACzL)y — przyrost wspolczynnika sily nosnej od wychy-
lenia lotki (na lewym i prawym skrzydle), w przekroju y.
Calkowanie dotyczy calego plata, tj. od (-—=b/2) do (+b/2).

Moment przechylajacy

Moment przechylajacy jest wywolywany silami jakie
powoduje .zerowy’ rozklad wspodtczynnika sily nosnej:

b/2
rozpietosé poléwki ptata (od v =0 do Yy = b/2). M = [ (G )yl yedy = q- A 5
Poniewaz rozkilad Czny = f(y) jest symetryczny (identycz- S q_-!,/l( Hlyydy=q )
? Ad;. P :’ln
0 :
N
08 \ TL(
\‘%A
NI ke=fB) - "
a4 §=04 /7 === Rys. 3
7:0% =
7,-045 ~
= 02
NEi 0 @ 24 30 40 50 BT
Rys. 1 - 0 of 02 @ o 05 T « Rys. 2
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gdzie:
b/2
A= [ (dCz))yy-ly-dy
—pl2
Osigga on nominalng warto$¢ w momencie pelnego wy-
chylenia lotek, wzrastajgec w czasie wychylenia od poczgt-
kowej wartosci zerowej.
Pod wplywem momentu ML szybowiec zostaje wprawio-
ny w ruch obrotowy wzgledem osi podluznej, zakreélajge
droge katowa w (rys. 7).

Momenty thumiace
Moment od skrzydta

Ruch obrotowy szybowca odbywa sie z predkoscia ka-
towqg:

Wy = —— (6)

W przekroju skrzydla odleglym o w od plaszczyzny sy-

metrii szybowca (w ktoérej lezy srodek masy szybowca)
dochodzi do zmiany kata natarcia wywolanej obrotem:
dy y
Ay, r——siv 7
Coa v @

co jest powodem przyrostu wspolezynnika sily nosnej:

7Cz~ v f(Y)
lerTTTT \ 3 laca AC2,~fly)
| | ]
‘ !
\ ‘ i | 5 ! ‘
U Ll LLL | JL Y SR
Rys. 4 Rys. 5
dCz\ d¥ y
ACs, =(vf) Kol 8 (8)
da dt V

skierowanego przeciwnie do przyrostu wywolanego wychy-
leniem lotki. Przyrost ten stwarza moment tlumigcy ruch

obrotowy :
b2 [ dCz dy  y*
M,® =" el d 9
g q_!,u(da)y = 9)
Zapisujac:
b/2 ( dCs ) y
B= — ) -y2ly-dy
—»bll da ¥ v
chwilowg wartcsé momentu okreéla zaleznoéé:
q dy
M, =-—-—2DB 10
s V dt ¢

Moment od usterzenia wysokoéci

Analogicznie jak dla skrzydla, moment tltumigcy od uste-
rzenia wysokosci wynosi:

qn  dy

M, = 11
gdzie:
/
br > dCzy 2
0= ~yn-luy-d,vn
—bg/2 \ doy [y
Indeks Il oznacza wielkosci charakteryzujace usterzenie
poziome.

W przypadku szybowcow wielkos¢ zmiany predkosci
strugi sptywajacej ze skrzydla jest niewielka i moznra przy-
jaé

Vg=V, a tym samym g = q.

Moment od usterzenia kierunku

kierunku

Aerodynamicznie znaczgca c¢zgS¢ usterzenia
Mo-

(rys. 8) zawiera sie migdzy wspblrzegdnymi 2p i 2k

.
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' gdzie:

ment tlumiacy wywolany obrotem usterzenia pionowego
wynosi:
{ll,l
M, = e
2 7 dt
gdzie:
=k dCzy
D) = | by 2% dz
by do, |z
Indeks v oznacxa wielkodcei charakteryzujace usterzenie
pionowe.

Catkowity moment tiumiqey

Catkowity moment tlumigcy jest sumg skladowych:

M, M, +M, +M “. Y picip
1 w == “‘ We ! w " l w = == T 4= [ =
- " " vV o )
q dy
SO T Y 13
Vo d: ( )
Jednakze sita na usterzeniu pionowym wywolana obro-

tem wzgledem osi podiuznej:

iCz,\ d
P:q;(‘ )4£—~ld~
Zp z

14
d V 4

wywoluje z kolei wzgledem osi pionowej (rys. 9) moment:

da,

J8Czq 4Cza=f(y)

4

£

Mz = P,-L,

(15)

Ly jest ramieniem sily P, wzgledem osi pionowej

gdzie:
przechodzacej przez $rodek masy szybowca [3].

Moment M. wywoluje obrot szybowca wzgledem osi plo-
nowej z predkoscia katowaq:
di
Wy = —
dt
K jest przemieszczeniem katowym szyboweca w trak-
cie obrotu wzgledem osi pionowej.

Obrét ten jest przyczyna zroznicowania predkosci op.y-
wu na lewym i prawym skrzydle, ktéora w rozpatrywan;
przekroju y wynosi:

17

Przyrost ten, w zaleznosci od kierunku obrotu na jednej
polowece plata jest dodatni (4V, > 0), na drugiej za§ ujem-
ny (AV, <0). W konsekwencji skladowa wypadkowego mo-
mentu tlumiacego pochodzgea od skrzydia (10) zostaje,
wskutek obrotu wokét osi pionowej, zmodyfikowana do:

d¥

(16)

= V44V,

M, =q——F (18)
’ dr
gdzie:
b2 [ dCz 1 1
F= - 2.p,.+d
f ( da )y y di * v dr Fy
Y T
AV dr
y di 4

Wypadkowy moment tlumigcy przybiera woéwczas postac:
dy C+ D

M,=q— | F
“=%% ( T )

przy czym wplvw predkosci katowej w. na Moy i Mw,, .
z powodu mniejszych rozpietosci usterzen w porownaniu
ze skrzydiem, moze by¢ pominigty.

<t



Obrot szybowea

Moment przechylajacy szybowiec wywoluje przyspiesze-
nie katowe wzgledem osi podiuznej, o maksymalnej war-
tosei:
dy My,

U, 20)

gdzie Jr jest momentem bezwladnos$ci szybowca wzgledem
osi podiuzZnej.

Przyspieszenie to osigga wartos¢ maksymalng w chwili
poczatkowej (przy zatozeniu gwaltownego wychylenia lotek),
a nastepnie maleje w miare wzrostu tlumienia.

Chwilowa wartoéé przyspieszenia wynika z zaleznoéci:

Rys. 7

dxy My — Mo E d
S A heic, 0l B 1P Pl (1)
di? T Js Voodt
wzglednie biorae pod uwage obrot wokoél osi pionowej:
d2y q C+H D\ dy
——=—1A—|F+ —_ 22
P ol Rl s o b3 I

Rownanie ruchu ohrotowego szybowca wzgledem osi po-
dluznej przedstawia zaleznosé:

d2y C+ D\ dy A
ik T . B [ W f )] v_922 (23)
d? J 4 d: Ju

Wraz z uplywem czasu obroiu przyspieszenie katowe

maleje i po czasie t, spacda do zera, a ruch staje sie obro-
tem ustalonym z predkoscig katowg wynikajgcg z zalez-
nosci (23):

dy A
—_— =
dt C+D £ (24)
Fi—
l/’
W celu scharakteryzowania obrotu ustalonego czesto
wprowadza sie wielko$é:
o A
P (25)

V FV+C+D

Podane wyzej zaleznosci dotyczg ustalenej wartosei pred-
kosci lotu V. Zgodnie z przepisami budowy szybowcow (np.
OSTIV'76, JAR 22) sterownos$é¢ charakterystyczna jest okre-
slana dla predko$ci lotu V =14 V, gdzie Vg jest predko-
$cig przeciggniecia szybowca w rozpatrywanej konfigura-
cii lotu.

Obcigzenia skrzydia

W trakcie obrotu szybowca wolkol osi podiuznej obcia-
zenia skrzydia zmieniaja sie od stanu poczatkowego
(wy=0) do ustalenia sie obrotu (®wz= wzy = const). Dla
ustalenia wielkosci obciazenn skrzydia nalezy przeanalizo-
waé oba stany graniczne.

Stan poczgtkowy

Obcigzenie skrzydia w momencie wychylenia lotek do
nominalnego polozenia, tj.:

— pelnego wychylenia (konstrukcyjnego) przy predko-
sci Va,

— 1/3 pelnego wychylenia przy predkosci Vp,
jest superpozycja:

— obcigzenia w locie wustalonym przed wychyleniem

lotek,

— przyrostu obcigzenia aerodynamicznego spowodowane-
go wychyleniem lotek,

— przyrostu obcigzenia masowego wywolanego przyspie-
szeniem katowym obrotu.

Sita dynamiczna na skrzydle:

b/2
P,= | (Czn J(l':,,l FACs )y - dy (26)
~'bj2 ) o
gdzie: Czy -— wielko§¢ wspolezynnika sily nosnej . na

skrzydle przed wychyleniem lotek (rys. 4).

Sita masowa:
b2 M- d
—j(li L)’)(Qs)_dy
~b/2 ng dy’ ¥

gdzie: Q; — ciezar struktury skrzydia.

Znak (4, —) dotyczy odpowiedniej polowki plata, z kto-

rych jedna porusza sie¢ de gory, a druga do dotu.
Wypadkowa sila na skrzydle:

P =P, 4 P, (28)

Moment gnacy normalny w dowolnym przekroju plata
Uy Przy upraszezajacym zalozeniu, ze skladowa normalna

D —
B

@7

sily aerodynamicznej Py~~~ P. wynosi:
b/2 M
My = | [(CZN + 4Czy, + ACz)y 1y — (1 g )
yo Jog

(2

o) ] o= @9)

Obrot ustalony

W chwili. ustalenia sie obrolu obciazenie skrzydia jest
superpozycja:

~— obcigzenia w locie ustalonym przed
lotek,

— przyrostu obcigzenia wywolanego wychyleniem:' lotek,

— przyrostu obcigzenia wywotanego obrotem skrzydta.

Sila aercdynamiczna na skrzydle:

wychyleniem

biz 1) Cz
o L s ” oY 3
Pe= g/z [(C.N 4G, + ACa)y .(_da_)y]. L-dy (30)
Sila masowa:
b2 14
P, = — cosy, _J (_Qi) 'dy (31)
-b/2 dy y
z ]
«
N
; =1
a 1
N
RS
1 E——— - ,,,LL —
gdzie: y, — kat, jaki tworzy plaszczyzna cieciw z liniy

horyzontu w momencie ustalenia sie obrotu. Podczas trwa-
nia ohrotu ustalonego y = f(t) i dla y = 90° oraz 270° sita

W

e

4 Rys. 9

masewa (rormalna do plaszczyzny cigciw) znika, za§ dla
0° i 180° osigga wielko$é rowng ciczarowi skrzydia.

Moment gnacy normalny (przy zalozeniach jak dla sta-
nu poczatkowego) w przekroju y, wynosi:

b/2 10) dCz
My = yJ {[(C;N + 4Cz, + 4Cz) £ :y (_(—1;—)’] Iy +
(V] J
d
— oS 1/10(- dgs) }dy (32)
b £

cd. na s. 7
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Ttumienie drgan skretnych watéw korbowych
lotniczych silnikow ttokowych (ll)

Dr inz. MICHAL LAGOSZ
Prof. dr hab. inz. STEFAN SZCZECINSKI
Wojskowa Akademia Techniczna

Tlumiki bez rozpraszania energii

Grupe tlumikéw ograniczajacych nadmierne amplitudy
drgan bez rozpraszania energii ruchu drgajgcego tworzg
tzw. tlumiki wahadlowe (jest stosowane rowniez okresle-
nie: antywibratory weahadlowe). Tiumik wahadlowy two-
rzy masa zawieszona przegubowo na ramieniu walu kor-
bowego. O$ obrotu tej masy nie pokrywa sie z jej $rod-
kiem geometrycznym ani z osig obrotu walu korbowego.
Jest to w zasadzie rodzaj wahadla fizycznego znajdujgcego
c<ie w polu przyspieszen dosrodkowych.

Na rys. 6 przedstawiono schemat najprostszego tlumika
wahadiowego, skladajgcego sie z masy skupionej zawie-
szone] obretowo na ramieniu o w punkcie O;. Punkt za-
wieszenia O; lezy w odleglosci L od osi obrotu watu kor-
bowego, tj. od punktu O. Podczas jednostajnego ruchu
obrotowego walu masa ta, wskutek dzialania sit odsrodko-
wych, lezy-na prostej przechodzgcej przez punkily O i O,
W przypadku wystapienia drgan skretnych watu, zaréwno
ramie walu jak i przegubowo zawieszona masa bedg wy-
konywaé ckresowe ruchy drgajace.

Rownania ruchu ramienia walu i masy tlumika mozna
przedstawié¢ w postaci [2].
(L -+ p)ow +p G+ Lor* gp =
®)

Iy .(I"w + Cw o — m (L + p)w* L gy = My sin (2, -} 0)

gdzie: ;

L — odleglo$¢ punktiu zawieszenia wahadia od osi obrotu
walu korbowego,

o — ramie wahadla, tj. odleglo$¢ Srodka masy wahadia
od osi jego obrotu,

w — predkosé katowa walu korbowego,

m — masa wahadia,

I,, — masowy moment bezwladnosci ramienia walu kor-
bowego,

Cw — wypadkowa

sztywno$é walu, tj. odcinkéw watu

Rys. 6. Schemat t’umika wahadlowego

bezposrednio przylegajacych
ttumika,
M, — amplituda momentu wymuszajgcego,
£ — czestosé momentu wymuszajgcego,
®w, ¢ — katy wychylenia ramienia walu i
tlumika wzgledem ich necutralnego polozenia,
0 — kat przesuniecia fazowego momentu wymuszajacego.
Rozwigzanie powyzszych réwnan ruchu przewiduje sie w
postaci:

do plaszezyzny zamocowania

ramienia

ow = Ay-sin(2-t -+ 0) (6a)
¢y = Ap-sin(2-t -+ 9) (6b)
Po wykonaniu niezbednych dzialan otrzymuje sie wzory
okreslajgce amplitudy drgan ramienia watu:
M,
A S ®
Bo— i T LT
w [ w+ Lo — pQt ]
i {iumika:
M, (L + p) Q22
s w (L p)

o 8
(L — pQ2) (Cop — 1s2%) — m(L + p)? Lo? 2, @)

Ze wzoru (7) wynika, ze wplyw tlumika wahadlowe_u
na uktad drgajacy sprowadza sie do zwiekszenia masowe-
go momeniu bezwladnosci ramienia walu o wartosé dru-
giego skladnika w nawiasie kwadratowym w tym wzorze.
Niezwykle istotny jest fakt, ze warto$é ta zalezy nie t,1
od cech geomelrycznych t{lumika (tj. wymiaréw i m:. ,
ale réwniez od predkosci obrotowej walu korbowego i c¢. .,
stosci momentu wymuszajgcego. Je$li dobierze sie para.ie-
try tlumika w ten sposob, ze:

S~

® p

te warto$s¢ momentu bezwladnosci ramienia walu razein
z zamocowanym na nim tlumikiem wahadlowym bedzic
nieskonczenie wielka. Jednocze$nie, jak wynika to ze wzo-
ru (7), amplituda drgan ramienia walu bedzie réwna zeru.
Oznacza to, ze w plaszczyznie zamocowania tlumika przy
spelnieniu zalozenia (9) tworzy sie wezel drgan, natomirs

tiumik bedzie podlegat drganiom, ktérych amplitude

na okre$li¢ ze wzoru (8) po uwzglednieniu zalozenia

M w

_ 1v
m (L + p) Le? (9
Vstawiajoe powyzszg wartos¢ do roéwnania ruchu tlumika
(6b), otrzymuje sie:

Ape= =

M,y . N
LA rmr(Li?I))“[Tu;ﬂ» s o) =
S ]wzf‘—sin(!)vt +6+7) (11)
m(L -+ p) Lw?*

A zatem, jak wynika z powyzszego wzoru, tlumik wychy-
la sie w przeciwnej fazie do momentu wymuszajgcego.
Rownanie (9) mozna zapisa¢ nastepujaco:

cd. ze 8. 6
Whnioski

@® Sterowanie poprzeczne szybowcem wprowadza zlozo-
ny stan zjawisk aerodynamicznych warunkujgcych obroét
szybowca wokol osi podiluznej.

® Momentom obracajacym towarzysza aerodynamiczne
momenty tlumienia i ich réwnowaga decyduje o ustaleniu
sie¢ obrotu.

@® Obrotowi woko6l osi podluznej towarzyszy sprzezony
obrot dokcla oci pionowej, modyfikuiae zjawiska aerody-
namiczne.

®. Obciazenie aerodynamiczne skrzydla ulega w trakcie
obrotu zmianie od stanu w momencie poczgtkowym do
chwili ustalenia sie obrotu.
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@ Obcigzenie masowe wywolane przyspieszeniem w ru-
chu obrotowym osiaga maksimum w fazie poczatkowej
i znika w chwili ustalenia si¢ obrotu.

® Obcigzenie masowe pochodzgce od przyspieszenia
ziemskiego zmienia sie wraz z cosinusem kata, jaki two-
rzy plaszczyzna cieciw z horyzontem.
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gdzie: k —- rzad harmonicznej momentu wymuszajacego.

Powyzsza zalezno$é jest podstawowym wzorem dostro-
jenia tlumika wahadlowego do harmonicznej momentu
rzedu k. Np. aby uzyskac¢ dostrojenie tiumika do harmo-
nicznej rzedu k = 3,5 w siedmiocylindrowym (czterosuwo-
wym) silniku gwiazdowym, stosunex wymiaré6w L/o po-
winien wynosi¢ L/o = 12,3.

Powyzsze rozwazania przeprowadzono bez uwzglednienia
oporéw ruchu masy tlumika. W rzeczywistosci opory ruchu
ttumika spowodujg, Ze ramiona, do ktdéryvch zamocowano
tlumiki, bedg wykonywaé¢ drgania o amplitudzie tym
wiekszej, im wieksze bheda opory ruchu tlumika.

Dolaczenie tlumikéw wahadlowych do ukladu drgajace-
go wiaze sie ze wzrostem liczby stopni swobody, dlatego
zmienia sie nie tylko czesto$é i postacie drgan swobodnych,
ale rowniez ich liczba. Wyznaczanie czestosci drgan wla-
snych uktadu z tlumikami wahadiowymi moze by¢ doko-
nane tak jak dla ukiadu bez tlumikéw, z tym Ze momenty
bezwladnos$ci mas z dolgczonymi tlumikami wahadlowymi
nalezy przyja¢ w postaci:

m (L -+ p)*?
I, = I+ B
(2] a3
L\o
gdzie: p — czesto$¢ kolowa drgan wiasnych ukladu.

Z, powyzszego wzoru wynika, ze masowy moment bezwlad-
nosci jJest zalezny od predko$ci katowej watu, a zatem
czestosci drgan wtasnych roéwniez bedg zalezne od pred-
kosci katowej watu.

Na rys. 7 przedstawiono wykres rezonansowy czternasto-
cylindrowego silnika w uktadzie podwo6jnej gwiazdy z dwo-
ma tlumikami, przy eczym jeden dostrojono do harmonicz-
nej rzedu k = 3,5, a drugi k=7 [2]. Linig przerywang za-
znaczono czestosei drgan wlasnyech watlu przy sztywnym
zamocowaniu mas tlumikéw. Jak widaé¢ z rysunku, linie
czgstofci wymuszajacych dla k=35 i k=17 nie przeci-
naja linii czestosci drgan wiasnych uwzgledniajacych dzia-
lanie tlumikéw, a zatem harmoniczne tych rzedoéw, na
ktore dostrojono tlumiki, nie mogg wywolaé¢ drgan uktadu.

Powyzsze rozwazania elementarnej teorii tlumikéw wa-
hadlowych przeprowadzono bez uwzglednienia masowego
momentu bezwladno$ci wahadla wzgledem jego $rodka ma-
sy, zatem jest to model wahadla matematycznego. Rzeczy-
wiste postacie konstrukcyjne tiumikéw wahadlowych maja
masy rozlozone, dlatego, zachowujgc wazno§¢ dotychcza-
sowych wniosk6w, nalezy przyjmowaé promienn wahadla
jako:

Q.p,
15

kf4 k=105 _
7 |

2000

Rys. 7. Wykres rezonansowy walu korbowego silnika gwiazdowe-
BO: p1, p2 — czestoSci drgan wiasnych walu z usztywnionymi tiu-

mikami, pjit, p2t, P3¢t — czestoSci drgan wlasnych watu z uwzgled-
nieniem dziatania ttumikéw wahadlowych

I ma?
p = é.ru.+ (14)
ma
gdzie:
Is.m. — masowy moment bezwladno$ci
dem jego $rodka masy,
a — odleglo$é punktu obrotu od s$rodka masy wahadta,
m — masa wahadla.

wahadla wzgle-

(12)

Na rys. 8 przedstawiono schemat konstrukcyjny prostegn
Uumika wahadlowego, skladajgcego sie z masy zawieszo-
nej obrotowo na sworzniu. Warunek dostrojenia tlumika
do harmonicznej rzedu k po uwzglednieniu  wzoru (14)

przyjmuje postaé:
mla )
o == ——— e
Ié.m. ‘}' ma?

Istotng wadg tego typu tlumika sa znaczne opory ruchu
masy tlumika wywolane tarciem na sworzniu mocujacym.

" (15)

- I
1 \
3
= 0; !
Yo Nt
2 |

Rys. 8. Prosty tlumik wahadlowy: I — ramie walu, 2 — wahadlo,
3 — sworzen mocujacy

Zmniejszenie opordéw ruchu masy tlumika jest mozliwe

przez takie jej zawieszenie, aby ruch wahadilowy powo-
dowal wzajemne przetaczanie sie wspdlpracujgeych ele-

a) ‘"_‘*T* —“r b)

~
|
1
SN
Q 8
D
0
i
-

Rys. 9. Tlumiki Salomona: a) wewnetrzny, b) zewnetrzny; 1 — ra-
mig watu korbowego, 2 — wewnetrzny krgzek wahadlowy, 3 —
zewnetrzny pierScien wahadlowy, 4 — sworzen

mentéw w punkcie zawieszenia. Jedno z takich rozwigzan
przedstawiono na rys. 9 {(jest ono znane jako wewnetrzne
i zewnetrzne krazki Salomona). Warunek dostrojenia ttu-
mika wahadlowego z wewnetrznym krazkiem wyraza sie
wzorem:

mLd*
- - T 16)
2(D—d) ([_g‘m. |- v mdz) (
1
lub po uwzglednieniu, ze Ig,, = = md*
k _ BE 16
- l/ 3(D—d) (162)

gdzie:

L — odleglo$¢ srodka otworu w ramieniu walu od osi
obrotu walu korhowego,

D, d Srednica otworu i krazka (rys. 9a).
Natomiast dla zewnetrznych krgzkoéw (pierscieni) Salomo-
na warunek dostrojenia ma postaé:

mLD?

2(D —d) (Ig.m_ + —i— sz)

) -
17
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gdzie: i

D, d — srednica wewnetrzna pierscienia 1 sworznia
(rys. 9b),

L — odleglo$¢ osi sworznia od osi obrotu walu korbo-
Wego.

Bardzo czestym rozwiazaniem konstrukcyjnym jest wy-
korzystanie jakce tlumika przeciwmasy stuzacej do wyrow-
nowazenia silnika. Cel ten osigga sie dzieki wahadlowe-
mu polgezeniu  przeciwmasy z ramieniem  wykorbienia

Rys. 10. Tiumik wahadlowy z bifilarnym zawieszeniem: 1 — ramieg
wealu, 2 — przeciwmasa wahadlowa, 3 — sworzen

dwoma sworzniami przechodzacymi przez otwory w ramie-
niu walu i przeciwmasie (rys. 10). Tilumiki tego typu sa
znane pod nazwa ttumiki bifilarne lub ttumiki wahadlowe
Taylora. Masa tlumika, dzieki zawieszeniu w dwoch punk-
tach, wykonuje plaski ruch réwnolegly, a zatem masowy
moment bezwladnos$ci wzgledem srodka masy wahadla nie
ma wplywu na dostrojenie. Warunek dostrojenia tlumika
bifilarnego ma nastepujgca postac:

1+Lé.m.
D—d

k== (18)

gdzie:

D — érednica otworu w przeciwmasie 1 ramieniu walu,

d — $rednica sworznia,

L — odleglos¢ osi otworow w ramieniu walu od osi
walu, i

L¢.m. — odleglos¢ osi otworéw w przeciwmasie od jej
srodka masy.

Z powyzszego wzoru wynika, ze masa tlumika nie wy-
wiera wplywu na jego dostrojenie. Nalezy jednak pamietac,
ze masa tiumika wplywa na amplitude jego wahan — por.
wzor (8) i (10). Przy amplitudzie A¢ > 0,1..0,2 rad przed-
stawiony warunek dostrojenia traci swa wazno$¢. Podobnie

POLSKIE PATENTY LOTNICZE —

® WSK PZL-Warszawa-Okecie zglosita do
Urzedu Patentowego PRL wzor uzytkowy ta
pn. Zbiornik pozarniczy do samolotu (wy- i
nalazca: Andrzej Frydrychewicz).

Wzér uzytkowy ma na celu zaprojekto-
wanie zbiornika umozliwiajacego porcjo-
wany zrzut z samolotu cieczy ga$niczej.

Zbiornik ma wewngtrz Scianke 1 usytuo-
wang w przyblizeniu pionowo i réwnolegle

Wzor uzytkowy,
strzezeniami,

® WSK

deo plaszezyzny symetrii
dzieli. wnetrze zbiornika
3 zamykane u dolu pokrywami 4, 5§ za-

opatrzonymi w mechanizmy ryglujace zwal- G
niane z kabiny pilota niezaleznie od siebie.
opatrzony
opublikowano
/1987 w Kklasie A62C pod

w przypadku tlumikéw Salomona wystapienie amplitud
przekraczajgcych podang warto$é stwarza mozliwo$§é za-
istnienia po$lizgbw na wspolpracujgcych powierzchniach,
co dodatkowo zmienia dostrojenie ttumika.

Tiumiki wahadlowe moga by¢ stosowane nie tylko po-
jedynczo. W silnikach, w ktérych waly korbowe nie musz3
byé wyposazane w przeciwmasy wyrdéwnowazajace spotyka
sie tlumiki wahadlowe zgrupowane w osiowo-symetryczne
zestawy na jednym koncu walu. W zestawie znajduja sie
tlumiki wahadlowe dostrojone parami do rdznych harmo-
nicznych.

Tlumiki wahadlowe umieszcza sie w silnikach gwiazdo-
wych w plaszczyznach przylozenia momentéw wymuszaja-
cych drgania, a zatem najczeSciej wykorzystuje sie do tego
celu wahadlowo zawieszane przeciwmasy. W niektérych
konstrukcjach oprocz tlumika bifilarnego stosuje sie kraz-
ki Salomona, przy czym na jednym ramieniu mogg znaj-
dowaé¢ si¢ nawet dwa tlumiki, tak jak to jest w silniku
PZL-3S. Kazdy z tlumikéw tiumi wtedy innag harmoniczng
momentu wymuszajacego, a (wynika to z wcze$niejszych
rozwazan) usytuowanie tlumikéw w plaszczyznie przyloze-
nia momentu pozwala na izolacje ukladu od harmonicz-
nych, na ktore dostrojono tlumiki.

W silnikach rzedowych tlumiki umieszcza sic w tym
miejscu watu, w ktérym wystepujg maksymalne amplitudy
danej formy drgan, przy czym celowe staje sie zastoso-
wanie tlumikéw wtedy, gdy amplitudy te przekraczajg
warto$ci dopuszczalnych katow skrecenia walu korbowego.
Zasada ta dotyczy réwniez tlumik6éw ciernych réwnolegle
wlaczonyeh w uklad.

Wynika z tego réwniez sposéb dostrojenia tlumikéw wa-
hadlowych, ktory powinien zapewnié¢ wytlumienie tej har-
monicznej, ktéora powoduje niebezpieczne (pod wzgledem
amplitudy) drgania rezonansowe. W silnikach gwiazdowych
z zasady sa to harmoniczne rzedu bedacego krotno$cig po-
towy liczby cylindréow. W silnikach lotniczych niekiedy
dostraja sie tlumiki do innych harmonicznych, bedacych
rezultatem oddzialywania $migla na uklad drgajacy. W sil-
nikach rzedowych tlumiki dostraja sie w zaleznosci od
indywidualnych cech konstrukeji watu korbowego, ktéry
moze wpadaé w rezonans z dowolng harmoniczng momen-
tu wymuszajacego, lecz ttumi sie {ylko te, ktére zagrazaja
wytrzymalosci i trwalo$ci walu korbowego. Nalezy jednak
podkresli¢, ze wprowadzenie tlumika do ukladu zmienia
w istotny sposob, nie zawsze pozytywny, jego wiadciwoscei
dynamiczne.

T MY
H
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nywania opryskow

PzL-Swidnik, Swidnik, Polska
zgtosita do Urzedu Patentowego PRL wy- ~5fpgf
nalazek pn. Sposéb i aparatura do wyko- /705”/[0 Wiy, b .
drobnokroplistych  ze 795 '”/io‘ )

Smiglowea (autorzy: Henryk Zaleski, Anto-
ni Muszynski, Waldemar Rejak).
Wynalazek rozwigzuje zagadnienie wyko-
rzystania zjawiska wiru zstepujgcego wy-
twarzanego przez wirnik noé$ny S$migltowca
do rozprowadzania cieczy opryskujacej.
Opryski wykonuje sie¢ w ten sposfb, ze
rozdrobniong przez atomizery ciecz Kkie-
ruje sie przez wir wytwarzany przez wir-
nik nos$ny $miglowca w kierunku jego dzia-
tania i formuje si¢ w postaci pasa oprys-
ku na ziemie.

Aparatura charakteryzuje si¢ tym, ze ma
dwa atomizery 1, umieszczone na maloga-
barytowej kratownicy 2 po obu stronach

i
nej $miglowca, Kkorzystnie w odleglo$ci x

wynoszacej do 1/4 $rednicy wirnika nosne-
go $migloweca.

Skrot  opisu  patentowego, chronionego
dwoma zastrzezeniami, opublikowano w
BUP nr 6/1987 w Kklasie B640, pod nrem
P.254783.
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PROJEKTY

Akaflieg Mu 30 Schlacro ® RFN e

Samolot do holowania i akrobaciji

Studenci monachijskiego Akafliegu (akademii lotniczej)
zaprojektowali i zaczeli budowaé samolot Mii 30 Schlacro,
ktory lgczy cechy samolotu do holowania szybowcow i sa-
molotu do akrobacji (stad nazwa wynikajgca ze stow
Schlepp i Acro). Koncepcja samolotu nie polega na pro-
stym kompromisie, lecz ma za podstawe dokladng analizg
wspolnych cech samolotu do holowania i samolotu akro-
bacyjnego, jak np. mala masa i duza moc, duza predkost
wznoszenia, mata predkos¢ minimalna, dobre wlasciwosci
startu i ladowania, male sily na sterach, dobra widocznos¢
z kabiny, sterowanie silnikiem za pomoca pojedyncze]
dzwigni. Natomiast specyficzna cecha samolotow akroba-
cyjnych jest symetria aerodynamiki w locie normalnym
i odwréconym, co wymaga stosowania symetrycznych pro-
fili plata. Celem budowy samolotu o podwoédjnym przezna-
czeniu jest zapewnienie ekonomii eksploatacji.

Trapezowy, jednoczesciowy plat, zaopatrzony w klapy
wychylane w sposob ciagly w zakresie od 0 do 60° jest
wykonany z tworzyw zbrojonych wibknem weglowym
i szklanym oraz z Aramidu. Podobna konstrukcje ma uste-
rzenie. Nalomiast konstrukcja kadluba sklada sie ze szkie-
letu z rur stalowych pokrytego laminatem zbrojonym wiok-
nem c<zklanym, Aramidem i blachami aluminiowymi. State,
dwukolowe podwozie ma sprezyste stalowe golenie i osto-
ny na kolach. Na dwukolowy uklad podwozia zdecydowano
cie ze wzgledu na mase i niekorzystny wplyw przedniego
kola podwozia trojkolowego na sprawnos$é smigla. Do na-
pedu zastosowano silnik Porsche PFM 3200, z ttumikiem.
o mocy 156 kW (210 KM) z przestawialnym trojtopatowym
$miglem Hoffmann HO-V-123. Umieszcezone w placie zbior-
niki paliwa maja pojemnos$é 75 1. Dopuszczalne obcigzenia
konstrukcji wynosza +9,7 G przy masie samolotu 700 kg.

Dane techniczne

Rozpietosé 8,70 m
Diugosé 7,30 m
Wysokosé 2,20 m
Powierzchnia nosna 11,80 m?
Wydluzenie 6,41
Masa wlasna 565 kg
Masa startowa

do holowania 700 kg

maks. 850 kg
Wznoszenie

maks. L 9 m/s

Fot. Aerokurier

z szybowcem 15 m 7 m/s
z szybowcem dwumiejscowym 5 m/g
Diugosé startu na 15 m 270 m
Diugosé lgdowania z 15 m 310 m
W.K.

NOWOSCI TECHNICZNE

Automatyczny system mycia samolotéw

Japan Air Lines sg pierwszym przewoznikiem, ktéry uru-
chomi automatyczny system mycia samolotéw AAWS (Au-
tomatic Aircraft Washing System). Planuje sie, ze powsta-
nie on w 1987 r. w tokijskim porcie lotniczym Narita.

Stosowane obecnie metody mycia samolotow wymagaja
np. dla Boeinga 747 — pracy dwudziestoosobowej ekipy
przez 4,5 godziny. Nowy system AAWS bedzie obstugiwany
przez jednego czlowieka i umozliwi umycie B.747 w czasie
nie dluzszym niz 45 min. Pozwoli to przede wszystkim na
czestsze mycie samolotéw: przy dotychczasowych metodach
sg one myte co 5060 dni; przy uzyciu systemu AAWS
bedzie mozliwe oczyszezenie powierzchni kazdego samoio-
tu JAL co ok. 30 dni. Obliczono, ze system AAWS umozli-
wiajacy czestsze mycie samolotéw zmniejszy opédr aerody-
namiczny samolotu o 0,038%.

Zasada funkcjonowania japonskiego systemu AAWS jest
podobna do myjni samochodowej. Giowny element stanowi

10

stala, bramowa konstrukecja (kratownica) o wysokosci prze-
Switu 25 m i szerokosci 90 m. W roéinych jej miejscach
sg zamocowane ruchome ramiona z obrotowymi szczotka-
mi i koncéwkami przewodoéw, z ktérych pod duzym ci$nie-
niem wydostaja sie sirumienie wody. Podobne urzgdzenia
zamontowane na konstrukcjach ruchomych (suwnice) beda
stuzy¢é do mycia dolnych powierzchni skrzydet, gondoli
i pylonéow silnikowych oraz usterzenia. Specjalne urzadze-
nia bedg przeznaczone do mycia okien.

Jraca catego systemu bedzie nadzorowana przez jedne-
go operatora, ktérego stanowisko ma sie znajdowaé w ka-
binie umieszczone] na pewnej -wysokosci.

Oblicza sie, ze budowa systemu AAWS w porcie Narita
bedzie kosztowaé ok. & min dol. JAL bedzie go udostep-
nia¢ odplatnie innym przewoznikom.

P.G.

TLiA 1987 nr 8



Lockheed[Skyfox/Boeing Skyfox ® USA e

Samolot szkolno-treningowy i szkolno-bojo-
wy

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, odrzuto-
wy, catkowicie metalowy, dwumiejscowy
dolnoptat.

Plat. Obrys dwutrapezowy =z poszerze-

niem przy kadiubie, profil laminarny po-

grubiony przy kadiubie, wznios 3°. Kon-
strukecja dwudzielna, dwudzwigarowa, pol-
skorupowa, calkowicie metalowa. W mnasa-
dowej, poszerzonej i pogrubionej, przyka-

diubowej czeSci skrzydla znajduja sige i1-
tegralne zbiorniki paliwowe i wneki pod-
wozia glownego. Szczelinowe klapy zajmu-
ja 60% rozpieto$ci. Lotki szczelinowe wy-
wazone masowo i aerodynamicznie. Kon-
strukecja lotek i klap klasyczna, metalowa.
Koncowki skrzydet typu winglet opuszczo-
ne ku dolowi, o konstrukcji metalowo-
-kompozytowej. Koncoéwki moga by¢ za-
stapione zawieszanymi na koncach skrzy-
det zbiornikami dodatkowymi. Pod Kkaz-
dym skrzydlem znajduja sie 3 zaczepy do
podwiegzania uzbrojenia. Skrzydio jest
adaptowane z samolotu Lockheed T-33, mo-
dyfikacje sprowadzajg sie do pogrubienia
(ze wzgledow aerodynamicznych) strefy
przvkadlubowej i umieszczenia w niej no-
wvch zbiornikéw paliwowych oraz zmia-
ny konecoéwek z owalnych na typ winglet.

Kadtub. Przekréj owalny, konstrukeja
catkowicie metalowa, polskorupowa. W no-
sku kadluba miesci sie .wyposazenie r%c;io-
elektroniczne. Kabina zalogi z miejs¢ami
jedno za drugim. Fotele wyrzucane Sten-
cel, usytuowane bez przewvizszenia. Oslto-
ny kabiny dwuczeSciowe: staly wiatrochron
i otwierana w gore ku tylowi oslona.
Ksztalt oszklenia wiatrochronu i ostony
nierozwijalny. Pod przednia cze$cig ka-
biny zalogi znajduje si¢ wneka podwozia
przedniego. Za kabina wewnatrz kadluba
mie$ci sie zbiornik paliwowy oraz wneki
k6t podwozia glownego. Po obu stronach
kadluba znajduia si¢ kanaly wlotowe pno-
wietrza do silnika, ktorych wnetrze wyko-
rzystano na umieszczenie zbiornikéw pali-
wowvch. Cala §rodkowa czei¢ kadluba jest
adavfowana bez wiekszych zmian z samolo-
tu T-33. W tylnej czeSci kadluba poprzeczne
bhelki, stuzace do mocowania silnikow. Tyl
kadluba zakonczony stozkowo i ptasko §cie-
tv. Wloty powietrza, znajdujace sie w
‘rodkowej cze$ci kadlnba, sa oprofilowane
od przodu dlugimi owiewkami, nadajacy-
mi wnrzekrojowi worzedniej eczeéci kadlubha
keztalt gruszki. Na catej dlugoéei przed-
riej crze$ei kadluba, od noska do nasady
ckrzydel. umieszczono poziomo listwy —
kierownice oplywu.

Usterzenie. Usterzenie w uktadzie krzy-
zowvm. Obrysy usterzen trapezowe. oba
usterzenin sko$ne. Stateczniki konrstrukeiji

wielodzwigarowej, catkowicie metalowe.
Stery wywazone masowo i aerodynamicz-
nie, o znurifikowanei konstrukeii. Na ste-
r7zn Kiervrku nastawiana na ziemi klanka
wvwazajrea, Na obn segmentach steru wy-
sokoéei  ¥lapki odeinzajaco-docinzajaca i
wywazaiaca, Konheowki uvsterzen kompo7v-
towe. Ustervenie uzupelnione dwiema vo-
dtuznymi hrzechwami o tranezowvm obrv-
sie, uminczezonvmi vod tvlna czeéeia kad-
t'ha. Pod msterzeniem bpionowvm zasohnils
enndpehrans  hamujaceeo. Usterzenie jest
caltkowirie mowym zesnolem. ckonstrnowa-
nvm specialnie dla samolotu Skyfox.

Sterawanje, Sterownice (drazki i vnedalv)
zdwojo~e. Uklady sterowania linkowe i

DANE TECHNICZNE

Rozpietos¢

Dlugosé

Wysokoseé

Cieciwa skrzydia u nasady
Cieciwa skrzyvdia przy koncowcee
Rozpieto$é usterzenia

Rozstaw podwozia

Powierzchnia skrzydla
Wydtuzenie skrzydla

Masa wilasna

Masa startowa maks. (bez podwieszen)
Masa na podwieszeniach maks.
Obciazenie powierzcehni
Obciazenie ciagu
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linkowo=-popychaczowe. Klapy wychylane
hydraulicznie, klapki wywazajgce i docig-
zajaco-odciazajagce — elektrycznie. Uklady

sterowania w wigkszo$ei adaptowane z sa-
molotu T-33.

Podwozie. Trojzespolowe, chowane hy-
draulicznie do wnek w kadlubie i skrzyd-
lach. Podwozie przednie z golenia telesko-
powa, sterowane kolo na polwidelcu. Pod-
wozie glowne z goleniami teleskopowymi,
kola wyposazone w hydrauliczne hamulce
tarczowe. Amortyzacja olejowo-powietrzna.
Podwozie w caloSci adaptowane z samolo-
tu T-33.

Zesp6l napedowy. Dwa silniki turbowen-
tylatorowe Garrett TFE 731-3A o ciggu
1675 dalN kazdy. Silniki umieszczone z obu
stron kadluba za skrzydiem i umocowane
do poprzecznych belek wkomponowanych
w strukture tylnej czeSci kadiuba. Przej-
¢cie. miegdzy gondolami silnikéw a kadlu-
bem oprofilowane podluznymi owiewkami.

Instalacje. Paliwowa -— integralne zbior-
niki skrzydilowe (976 1), kadlubowy (359 1)
i zbiorniki umieszczone w kanatach wloto-
wych (2X870 1); laczna pojemnos$é 3075 1,
mozliwo§é zawieszenia na koncach skrzydel
zbiornikow dodatkowych o pojemno$ci 870 1
kazdy. Hydrauliczna — ciSnienie robocze
20,7 MPa, stuzy do wychylania Kklap oraz
chowania i wypuszczania podwozia. Elek-
tryeczna — napiecie 24/28 V pradu statego
i 26/115 V/400 Hz pradu przemiennego, 2
pradnice, 2 akumulatory, pradnica awaryj-
na, przetworniki napigcia. Tlenowa —
zbiornik ciektego tlenu, parownik, pod-
grzewacz, maski zalogi.

Wyposazenie. Zdwojony zestaw przyrza-

dow. Przyrzady pilotazowo-nawigacyjne i
monitory Collins Pro Line 1II, przyrzady
kontroli zespoiu napedowego Marconi
(prod. kanadyjskiej), systemy laczno$ci, sy-
stemy sterowania uzbrojeniem.
Uzhrojenie. Wvlacznie podwieszane na 6
zoezenach podskrzydiowveh — roézne ze-
stawv zasobnikoéw z bronig strzelecka i po-
ciskami niekierowanymi, bomby roéznego
typu i przeznaczenia.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Historia samo-
lot1 Skyfox siega ostatnich lat II wojny
Swiatowej. W zakladach Lockheed opraco-
wano wtedy jeden z pierwszych amerykan-
skich mysliweow o napedzie odrzutowym
przeznaczony do vrodukciji seryjnej. Byl
to F-80 Shooting Star, oblatany w 1944 r.
W 1948 r. opracowano jego dwumiejscowa
wersje treningowg T-33 nazwana Tweety

Bird (przyjeta sie jednak skrocona nazwa
Tweet) i wyposazong w silnik Allison J33

o ciggu ok. 2000 daN, z kadlubem prze-
dluzonym o 0,98 m w poréwnaniu z F-80.
T-33 stat sie wkrotce jednym z najpopular-
niejszych samolotéw szkolno-treningowych
i protoplasta nastgpnych dwumiejscowych
wersji  samolotow myéliwskich, wyposazo-
nych w radar i silnik o wigkszym ciggu
— F-94A i F-94B (oblatane w 1950 r.) oraz
F-94C (oblatany w 1953 r.). MySliwce te
braly udziat w wojnie koreanskiej. Samo-
loty T-33 uznano za tak udane, ze przez
pewien czas byly one w TUSA podsta-
wowym sprzetem do szkolenia pilotow woj-
skowych, uprzednio jedynie ,,oswojonych”
z lataniem na lekkich samolotach z nape-
dem $miglowym -— pilotow tych od razu
szkolono na odrzutowcach w celu unik-
nigcia tworzenia, a nastgpnie likwidowania
zbednych nawykoéw wynikajgeych z 16z-
nicy charakterystyki sterowania samolo-
tem . Smiglowych w poréwnaniu z odrzu-
towcem. System ten okazal sie jednak bar-
dzo kosztowny i mniej efektywny niz sie
erodziewano. W 1956 r. T-33 doczekat sieg
kolejnej wersji rozwojowej. Byt to samo-
lot szkolno-treningowy T2V-1, zaprojekto-
wanv do§¢ nowoczeénie, z wyraznym prze-
wyz<zeniem fotela instruktora nad fotelem
veznia oraz wyposazony w hak do chwyta-
min lin hamujacych na pokladach lotnis-
kowcow. Ogé6lem zbudowano ok. 5800 egz.
samolotu T-33, z ktérych ponad 1500 bylo
jeszeze uzytkowanyveh na poczatku lat o-
siemdziesiatych. Ta wtasnie znaczna ich
liczba oraz brak czefci zamiennych do sta-
rych silnikéw J33 zadecvdowalv o podje-
ciuv opracowania kolejnej wersji rozwojo-
wej samolotu T-33, wynosazonej w 2 silniki
o ciagn wiekszym o 60% nrzy réwnoczes-
nvm obniZzeniu masy zesvotin napedowego o
ok. 17 i obnizeniu zuzycia paliwa az o
45%. Takze okres miedzynapraweczv nowvch
silnikow jest 10-krotnie dtuzszy niz starych
J33. Opracowanie nowego samolotu. naz-
wanego Skvfox, podjeto na poczatku lat
osiemdziesiatveh w uvtworzonei w tym celu
firmie Skvfox Co. Zachowano hez zmian
70% <trukturv samolotn T-33, wolne przes-
trzenie w kadlubie nozostate po wlotach
rowietrza do  silnikow  wykorzvstano na
zhiorriki naliwa. zastosowano fotele wy-
rzucane i najnowsza awionike. Prototyn sa-
moloty Skyfox oblatano 22 ciernnia 1982 r.
Oferowany czas przebudowv samolotn T-33
na Skvfoxa wynosi 3+4 miesigev. Powsta-
nie  eamolotu Skvfox jest niewatvliwie
nrzviiadem wvi-tkown sidarei i1 obiecenia-
roi koneencii nrredinzeria okresen ekenlna-
tacii starveh. pgwarantuiaseveh dihena
trrola jeszeze sprawnos$é techniczna samo-
lotow.

lens

Predko$é¢é maks. na duzej wysokosci 0,8 Ma
Prekosé¢ maks. 926 km/h
11,84 m Predkos¢ maks. przy ziemi 833 km/h
14,02 m Predkoé¢¢ podejicia 195 km/h
3,76 m Predkos¢ lgdowania 176 km/h
2,79 m Wznoszenie maks. 50,8 m/s
1,06 m Czas wznoszenia na 9150 m - 480 s
483 m Puiap maks. 15 240 m
2,67 m 7Zagieg norm. 3600 km
22,22 m* Zasiog maks. 5500 km
6,3 Ttendé startu na 15 m 670 m
3856 kg Nlesoéé lgdowania z 15 m 1097 m
6532 kg Dobieg 488 m
2700 kg Wspélezynniki obcigzen Kkonstrukeji n = +7,33/—3,5
294 kg/m?
1,95 kg/daN T.M.
11
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FMA |A-63 Pampa ® Argentyna @

Samolot szkolno-treningowy i szkolno-bojo-
wy

KONSTRUKCJA. Calkowicie melalowy,
jednosilnikowy, odrzutowy, dwumiejscowy
grzbietoplat.

Plat. Obrys trapezowy, profil u nasady
Dornier DoA-7 (grubo$¢ wzgledna 14,5%),
przy koncoéwce Dornier DoA-8 (grubos¢
wzgledna 12,5%), wznios ujemny 3°. Kon-
strukcja jednocze$ciowa, dwudzwigarowa,

poiskorupowa fail safe. W Kkesonach mig-
dzydzwigarowych integralne zbiorniki pa-
liwowe. Na nosku skrzydla w poblizu kad-
tuba umieszczono mate kierownice oplywu.
Pod kazdym skrzydiem po 2 zaczepy do
podwieszania pylonéw z uzbrojeniem.
Szczelinowe Kklapy typu Fowlera zajmuja
67% rozpigtoSci. Kazda Klapa jest zawie-
szona na 3 wspornikach. Lotki wywazone
masowo i aerodynamicznie, wychylenia lo-
tek 23° w gore i 17° w dol. Konstrukcja
lotek i klap klasyczna, metalowa. Kon-
coOwki skrzydila kompozytowe, sa w nich
umieszezone $wiatla pozycyjne i specjalne
lampki luminescencyjne utatwizajace nocne
loty w szyku.

Kadlub. Przekroj owalny, konstrukcja
calkowicie metalowa, poélskorupowa fail
safe. W nosku kadluba mieéci sie wneka
podwozia przedniego, a nad nia zasobnik
cieklego tlenu i podzespoly instalacji
tlenowej oraz rezerwa miejsca na inne wy-
posazenie. Wnetrze noska jest dostepne
przez luk z lewej strony, przed ktorym
jest umieszezona raczka awaryjnego otwie-
rania ostony kabiny. Kabinowa cze$¢ kad-
tuba miesSci 2 fotele usytuowane jeden za

drugim. W prototypach stosowano fotele
wyrzucane Martin  Baker MKk.AR 8LM i
Stencel SIIIS-31A63, w samolotach seryj-

nych sa przewidziane fotele ACES II. Fo-
tel tylny umieszczony znacznie wyzej niz
przedni. Cale wnetirze, rozmieszczenie wy-
posazenia, geometria tablic i pulpitow sta-
rannie opracowane ergonomicznie. Oszkle-
nie kabiny dwucze$ciowe: staly wiatro-
chron z szyba o rozwijalnym ksztaleie i
podnoszona w goére ku tylowi oslona z
dwoch szyb ksztaltowanych przestrzennie
i mocowanych do metalowej ramy. Na
¢srodkowym luku ramy wewnatrz kabiny
jest umieszezone lusterko wsteczne dla in-
struktora. Ostona kabiny unoszona do goéry
ze wspomaganiem hydraulicznym, telesko-
powy podno$nik znajduje sie za przednim
fotelem. Pod kabinowa czeécia kadluba u-
mieszczono anteny urzadzen radionawiga-
cyjnych oraz wychylany 2z podkadlubowe]j
wneki wizatraezek napedzajacv awaryjng
pompe hydrauliczna. Po obu stronach kad-
tuba znajduja sie wloty powietrza do sil-
nika. Sa one zaopatrzone w odzielacze war-
stwy przySciennej. W ich obudowach mie-
szeza sie wneki podwozia gléwnego oraz
podzesvoly wvynosazenia i instalacji pokla-
dowych. Przekroj kanaléow wlotowych pol-
owalny, przechodzacv w kotowy przed sil-
nikiem. Kanalv  wykonane 2z kompozytu
weglowo-enoksvdowero. Za Kkabina zalogi,
w rozwidleniu kanaléw wlotowych, jest u-
mieszezonv  zbiornik ovaliwowy, Pod kad-
lubem znajduja sie zaczeny do podwiesza-
nia pojedynczego zasobnika 7z uzbrojeniem.

Tvina ec7eé¢é kadlrba mieéri  wyposazenie
radioelektroniczre. instalacie klimatyzacyi-
na i niewielki bagaznik. dosteony 2z lewej

stronv. Sa na niej umieszezone plvtowe
hamvlee aerodynamiczne o konstrukeji me-

talowej. Tyt kadluba jest zakonczony duza

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé

Dlugoéé

Wysokos$ce

Rozpiegto$¢ usterzenia

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Przewyzszenie fotela tylnego nad przednim
Powierzchnia skrzydla
Powierzchnia usterzenia poziomego
Powierzchnia usterzenia pionowego
Wydluzenie sKrzydia

Wydluzenie usterzenia

Masa wilasna

Masa na podwieszeniach maks.
Masa startowa (bez podwieszen)
Masa startowa maks.

Masa do ladowania typowa
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stozkowa owiewka z kompozytu szklano-
-epoksydowego. Silnik jest umocowany pod
tylna czeScig kadluba w otwartym od dolu
kanale obudowanym struktura platowca i
dostegpny po otwarciu i czeSciowym od-
jeciu dolnych pokryw i ostony dyszy wy-
lotowej. Na kadlubie sa umieszczone pasy
z tworzywa odblaskowego, majace ulatwiac¢
nocne loty w szyku. Wchodzenie do kabiny
umozliwiaja stopnie umieszczone na lewym
boku kadiuba i obudowie lewego wlotu po-
wietrza do silnika.

Usterzenie. Usterzenie w uktladzie klasycz-
nym. Obrysy usterzen trapezowe, usterze-
nie pionowe sko$ne. Usterzenie poziome
plytowe o ujemnym wzniosie., Konstrukcja
usterzenia poziomego jednocze$ciowa, dwu-
dzwigarowa, polskorupowa, calkowicie me-
talowa. Statecznik pionowy trojdzwigaro-
wy. Ster kierunku o konwencjonalnej kon-
strukeji  metalowej. Koncéwki usterzenia
7z kompozytu szklano-epoksydowego.

Sterowanie. Sterownice (drazki i pedaly)
zdwojone. Uklad sterowania lotkami popy-
chaczowy ze wspomaganiem hydraulicznym.
Usterzenie wysokosci wychylane hydrauli-
cznie. Ster kierunku wychylany za pomoca
ukladu linkowo-popychaczowego ze WwWsSpo-
maganiem hydraulicznym. XKlapy skrzydla
i hamulce aerodynamiczne wychylane hy-

draulicznie. System =zasilania wzmacniaczy
hydraulicznych — zdwojony.
Podwozie. Trojzespolowe, chowane hy-

draulicznie do wnek w kadlubie. Podwozie
przednie sterowane, kolo na wahaczowym
potwidelcu. Podwozie glowne z kolami na

wahacza_ch‘ Amortyzacja olejowo-gazowa.
Hydrauliezne hamulce tarczowe 2z urza-
dzeniem przeciwpo$lizgowym na kotach

glownych. Pokrvwy wnek nodwozia za-
mykane po schowaniu i wypuszezeniu pod-
wozia dla ochrony wnetrza  konstrukeiji
przed zanieczyszczeniem. Awaryjne wypsz-
czanie podwozia grawitacyjno-aerodynami-
czne po recznym otwarciu zamkow, Wv-
miary ogumienia: przednie — 0,38X0,15 m.
glowne — 0,65X0.10 m.

Zesp6l manedowv. Silnik turbowentyvlato-
rowy Garrett TFE 731-2-2N o ciagu staty-
cznym 1558 daN i nrzelatowvm 225 daN na
wvs., 12200 m nrzy nredkoéci 0,8 Ma., Prze-
widziana mozliwoée zabudowy silnika TFE
731-5 o ciggu statyecznym 1913 daN.

Instalacje. Paliwowa — integralne zbior-
niki skrzydlowe o pni. 550 1 i miekki zbior-
nik kadlubowy o oni. 418 1 (tj. lacznie
968 1), mozliwoé¢ nodwieszenia na wewne-
trznyech, przykadlubowyceh pylonach skrzyd-
lowych zbiornikéw dodatkowych (2X207 1),
navelnianie instalacji grawitacyijne lub cié-

115/26 V/400 Hz pradu
kW,
Hydrauli-
sie¢
dwuobwodowa, 2 pompy napedzane od sil-

prze-
prze-

du stalego i
miennego, pradorozrusznik 11,5
kladnik statyczny, akumulator.
czna — cis$nienie robocze 20,7 MPa,

nika, pompa awaryjna napedzana wiatra-
kiem wysuwanym z kadluba, instalacja za-
sila obwody sterowania platowcem, sluzy
do chowania i wypuszczania podwozia oraz
otwierania i zamykania Kkabiny. Klimaty-
zacyjna — zasilana z upustu sprezarki sil-
nika. Tlenowa -- zbiornik z ciekiym tle-
nem, parownik, podgrzewacz, maski zalo-
gi; pojemnosc¢ instalacji umozliwia diugo-
trwale loty na duzej wysokosei.

Zdwojony zestaw podsla-
wowych przyrzadow pilotazowo-nawigacyj-
nvceh i1 kontroli silnika, ADF, DME, VOR/
/17 S, 1IFF, system laczno$ei VHF. mozliwos$é
zainstalowania systemu nawigacyjnego
OMEGA, komputer sterowania lotem.

Wyposazenie.

Uzbrojenie. Celownik SAAB RGS-2 lub
Ferranti Mk.195, uzbrojenia stalego brak.
Mozliwos§¢ podwieszania pod kadiubem za-
sobnika z dzialkiem DEFA 553 kal. 30 mm
z zapasem 145 nabojoéw, zasobnika ETNA
TMP-5 z dwoma karabinami maszynowymi
kal. 7,62 mm lub bomby 500 kg. Na zacze-
pach podskrzydlowyeh moga byé zawie-
szane bomby, zasohniki FFAR z pociska-
mi niekierowanymi, kal. 68 mm, zasobniki
— miotacze bomb kulkowych Alkan 3531
lub bombv szkolne. Noénos¢  zaczepow:
250 + 400 -+ 500 + 400 -4 250 kg.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Koncepcja tego
samolotu, doréwnujgcego cbecnie $wiato-
wemu poziomowi, sigga polowy lat 70. Re-
alizacje programu jego budowy rozpoczeto
w 1979 r. rozpatrujac kolejno 7 podstawo-
wych wariantéw projektu, roézniacych sig
uvkladem (dolnoplat — grzbietoplat), liczbg
silnikow 1 ich usytuowaniem. W trakcie
prac projektowych nawiazano wspolprace
z firmami Dornier (RFN)., Messier-Hispano-
-Bugatti (Francja) i IAI (Izrael). Prototypy
samolotu nazwanego Pampa byly budowa-
ne w zakladach FMA (Fabrica Militar de
Aviones) w Kordobie. Pierwszy 2z nich u-
konczono w sierpniu 1984 r. i oblatano
6 pazdziernika 1084 r.: w 1985 r. wystawio-

no go na Salonie Paryskim. Drugi proto-
typ oblataro 7 sierpnia 1985 r. Zakupem
samolotu  jest zainteresowane lotnictwo

wojskowe Argentyny (Fuerza Aerea Argen-
tina), ktore ma otrzymaé¢ w latach 1989 i
1990 odpowiednio 14 i 36 egz. samolotu. TA-
-63 Pampa ma szanse sta¢ sie dobrym wy-
robem eksnortowym argentvnskiego prze-
myvstu  lotriczeso ze wzgledu na ekono-
miczny silnik i obiecujace osiagi. Samolot
odpowiada przepisom amerykanskim MIL-

rieniowe. Elektryczna — napiecie 28 V pra- -S-83691.
Obcigzenie powierzehni maks. 311 kg/m?
Obciazenie ciagu maks. 3,12 kg/dalN
9,68 m Predko$¢ dopuszezalna 0,81 Ma
10,92 m Predko$¢ maks. 839 km/h
4,28 m Predkosce przelotowa 747 km/h
4,58 m Predkoé¢ podejéeia 222 km/h
4,42 m Predko$¢ min. 143 km/h
2,66 m Predko$é startu norm. 176  km/h
0,35 m Wznoszenie maks. 27,4 m/s
15,63 m Pulap maks. 12900 m
4,35 m?® Zasigg bhez zbiornikow dodatkowych 2492 Km
2,52 m? Bojowy promien dzialania (lo-lo-lo) 854 km
6,0 Bojowy promien dzialania (hi-lo-hi) 1271 km
4,8 Rozbieg 400 m
2598 kg Start na 15 m 640 m
1160 kg Ladowanie z 15 m 830 m
3800 kg Dopuszezalny wiatr boezny 6 km/h
4860 kg Wspolezynniki obeigzen konstrukeji n = +7/—3
3300 kg T.M.
13
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TECHNICZNY SEOWNIK LOTNIGZY

Terminy lotnicze butgarskie, czeskie i serbochorwackie (V)

U S

&

43
44
45
46
47
48
49
50
51

53
54
55

57

58

60

lot
rozruch
lotnisko

droga startowa;
wy

start

rozbieg

pas starto-

wznoszenie

tor lotu

lot poziomy
zakret

slizg

schodzenie, znizanie
lot $lizgowy
lagdowanie

1. bez widocznosci
1. przymusowe
wodowanie
wyréwnanie
dobieg

hamowanie

kolowanie

nawigacja lotnicza

n. z widoecznoseig, n. z wi-
dzialno$cia, n. wizualna
mapa lotnicza

siatka kartograficzna

wspoéirzedne geograficzne
poludnik

p. magnetyczny
diugos¢ geograficzna
réwnoleznik

szeroko$¢ geograficzna
rownik

biegun

poéinoc

poludnie

wschod

zach6d

kurs

trasa

busola (magnetyczna)

b. giromagnetyczna (odleg-

losciowa)

girobusola,
wskaznik kursu

giroskopowy

zegar (czasowy)
predkos$ciomierz
wysokosciomierz
wariometr

widzialnoéé, widocznosé
chmura

zachmurzenie
turbulencja

oblodzenie

mgta

opady atmosferyczne

deszecz

$nieg

grad

lot bez widocznosei, 1. wg
przyrzadéw, 1. na przyrzady
zakretomierz

chylomierz (poprzeczny)

sztuezny horyzont

4
&
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nojer
2 — nyckaHe (Ha aBHraTesns)
3 — nerume

4 — uncTa Ha M3IMTaAHe (1 KauaHe), aepo-
nucra
S — m3naTaHe

6 — pasder npu u,

7 — w3nnrave

8 — TpaexkTopHs

9 — XOpPHM3OHTAsIEH MOJieT
10 —
11 — mrbsrave
12 — cnyckaHe

3aBOif, BHpax

13 — npaHupaul mosner; nuaHupaHe
14 — xauaHe

15 — K. no ypeam, cisno x.

16 — npuHyanTeiHO K.

17 — K. BBB BOIQ; NMPHUBOIHNBAHE

18 — m3BexnaHe
19 — w3rbpranBaHe

20 — cnmpate

21 — pyaupaHe

22 — BB3AYWIHA
uusa

23 — pm3yanHa (Bh3aywHa) H., H. ¢ BHAN-
MOCT Ha 3emsiTa

HaBurauus, acpoHaBWra-

24 — neratenHa kKapra, K.
Kaprorpadcka mMpexa

3ia noner

26 — reorpadeckir KoOpaHHATH
27 — mepnanaH
28 — MarHuTEeH MepHaHaH
29 — reorpadicka aBIKUHA
30 — napanen
31 — reorpadcka wmpuHa
32 — exBatop
3 — nonroc

34 — cesep
35 — tor
36 — u3tok
37 — 3anan
38 — kype

39 — (B3aywro) Tpace

40 — (marHnreH) komnac; Oycona
41 KNPOMATHINICH K.
42 — KUPOCKONEH K., KHPOKOMNAC

43 — vacosHUK

44 — ykasaTtes 3a CKOPOCTTaA, CKOPOCTOMEp

45 — Bucoromep
46 — BapuomeTbp
47 — Bunumoct
48 — oGnax

49 — obnauHocT, 3ao0sauanaHe
50 — 1ypOyneHTHOCT
51 — 3anensBaHe, 3aMph3BaHe

52 — mBraa
53 — armochepHu Banexu

54 — mwexa
55 — cHar
56 —rpan

57 — poner no ypeau, ciasn .
58 — ykaszaresn Ha 3aBouTe

59 — HaksoHOMED;
ykasaren

(BepPTHKAJICH) Kypeo-

60 — aBHOXOPHIOHT, KIUPOXOPHIOHT, KH-
pOBEPTHKAJIA

; I
v
3

©
|

10 —
11 —
12 —
13 —
14 —
15 —
16 —
17 —
18 —

e
|

0 o
o

|

1
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D OI DU DW= O DI D
Bl A I 1 (O

41 —

43 —

45—
46 —
47
48 —
49 —
50 —
51 —

52 —
53 —
54 —
55 —
56 —
57 —

59 —

60 —

let
spousteni
letiste
ptistavaci draha, vzleto-
va d.

start, vzlet

rozjezd (letadla pfi
tu)

stoupani
dréha letadla,
vodorovny let
zatacka
skluz, sklouznuti
sestupny let, sestup
klouzavy let
pristani

p. podle pFistrojua
nouzove p.

p. na vodu
podrovn#ani
dojezd (letadla
stani)

brzdéni
pojizdéni
letecka navigace,
na n.

star-

cesta

pri pfi-

vzdus-

vizualni (1.) n.

leteckda mapa

sit’ mapova. s.
na

zemépisné soufadnice
polednik
megneticky p.
zemeépisna deélka
rovnobézka
zemépisna Ssifka
rovnik

pol

sever

jih

vychod

zapad

kurs, smér
trasa, trat’

zemépis-

(magneticka) busola, (ma-
gneticky) kompas
gyromagneticky k.

gyroskopick¥ k., gyro-
kompas, smeérovy setrva-
¢nik

hodiny

rychlomér

vySkomér

variometr

viditelnost

mrak

oblaénost

turbulence

namraza

mlha
atmosférické srazky
dest’
snih
krupobiti

let podle pristroju

zatackomeér
(pri¢ny) sklonomer

umeély horizont

1 — let

2 — puSstanje

3 — aerodrom, sletiste, vaz-
duhoplovni pristaniste

4 — poletno-sletna staza; leti-
liste

5 — zalet, start

6 — zalet

7 — penjanje

8 — staza letenja

9 — horizontalan let

10 — skretanje, zaokret

11 — klizenje

12 — snizenje; spuStanje

13 — KkliZzenje

14 — sletanje

15 — s. (na) slepo

16 — prinudno s.

17 — spustanje na more

18 — izravnanje

19 — pristajanje, protréavanje

20 — koéenje

21 — (tréavanje, trcanje)

22 — navigacija, aeronaviga-
cija

23 — vizuelna a.

24 — avionska mapa

25 — Kkartografska mreza

26 — geografske koordinate

27 — meridijan

28 — magnetski m.

29 — geografska duZina

37 — uporednik

31 — geografska S§irina

32 — polutar, ekvator

33 — pol

34 — sever

35 — jug

36 — istok

37 — zapad

38 — kurs

39 — trasa (puta); staza le-
tenja

40 — busola, magnetski kom-
pas

41 — ziromagnetski (daljinski)
k.

42 — zirokompas

43 — ¢asovnik, sat

44 — brzinomer

45 — visinomer

46 — variometar

47 — vidljivost

48 — oblak

49 — oblaénost

50 — turbulencija

51 — (mrzZnjenje, smrznjava-
nje, smrzavanje)

52 — magla

53 — atmosferske padavine

54 — kiSa

55 — sneg

56 — grad

57 — let bez spoljne vidljivo-
sti

58 — pokaziva¢ skretanja, p.
klisanja

59 — p. klisanja, inklinometar

60 — aviohorizont, veS§ta¢ki ho-

rizont
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Cisnienie na wlocie do gaznika i wydatki paliwa

instalacji paliwowych samolotéw lekkich (l1)

Advisory Circular nr 23.955-1 (ed.)
5. Proby
a. Wydatek paliwa w instalacjach o zasilaniu grawitacyj-

nym

B ot L T ]

(1) Ustawi¢ samolot na ziemi w takim polozeniu kadlu-
ba, ktére odpowiada najbardziej krytycznym warunkom
przeplywu paliwa. Moze by¢ wykonana proba stoiskowa,
przy ktorej elementy instalacji paliwowej bgda umieszczo-
ne na odpowiednich wysokosciach wzgledem siebie, odpo-
wiadajgcych krytycznemu polozeniu samolotu.

Jesli samolot jest poddawany probie w polozeniu ,w linii
lotu”, to nalezy analitycznie i za pomocyg prob okresli¢
wlasciwy stup paliwa dla krytycznego polozenia i dodaé¢ ten
stup paliwa do stupa w polozeniu poziomym.

(2) Przeplyw powinien by¢ mierzony na wlocie paliwa
do gaZznika i w tym miejscu powinno by¢ dlawienie, zapew-
niajace minimalne cisnienie za'ecane przez wytworce gaz-
nika i silnika dla zapewnienia pracy silnika na mocy
startowej (jezeli na wlocie paliwa do gaznika jest stoso-
wana koncowka redukeyjna, to przeplyw musi by¢ mie-
rzony przez ta koncowke).

Zadowalajaca metoda symulowania minimalnego ci$nie-
nia na wlocie do gaznika jest odlgczenie przewodu zasilaja-
cego od gaznika i uniesienie koncowki na takag wysokosé,
ktora odpowiada minimalnemu przeciwceisnieniu, wyrazone-
mu w stupie paliwa.

Wielko$¢ wymaganego cisnienia ustala siec z Arkusza Da-
nych (TCDS) silnika albo metodami podanymi w punktach
4b lub 4c niniejszego AC (Advisory Circular).

»RoézZnica ciénien”, obliczona wg punktu 4b, powinna by¢
odjeta od minimalnego wymaganego cisnienia na wlocie
paliwa do gaznika. Np. jezeli minimalne dozwolone cisnie-
nie paliwa na wlocie bedzie réwne 19 calom (483 mm) stu-
pa paliwa, a roznica ci$nien pomiedzy przestrzenia po-
wietrzng zbiornika paliwa a przestrzenig powietrzng komo-
ry plywakowej gaZnika okaze sie réwna 7 calom (178 mm),
to pomiar wydatku powinien by¢ przeprowadzony przy kon-
cowce przewodu paliwowego, odlaczonej od gaznika, pod-
niesionej 12 cali (305 mm) powyzej wlotu paliwa do gai-
nika.

Rzeczywiste cisnienie, uzyskiwane z instalacji o zasilaniu
grawitacyjnym, moze by¢é w przyblizeniu obliczone jako ro-
wne 1 (Ib/sq in) na kazde 40 cali (1026 mm) stupa paliwa
(dla jednostek metrycznych: 1 kPa na kazde 141,6 mm
stupa benzyny o gestosci 0,72 kg/dm3).

Mozna tez obliczyé sume stupa paliwa, ktory odpowia-
da najlepszemu wznoszeniu (wyrazonego w stupie paliwa)
wymaganego cisnienia na wlocie, a nastepnie udowodnié¢, po
zainstalowaniu zaworu dlawigcego tak wyregulowanego, aby
uzyskaé¢ to ci$nienie, ze wydatek paliwa jest eo najmniej ro-
wny wymaganemau.

(3) Przed rozpoczeciem pomiaru wydatku, instalacja pali-
wowa powinna by¢ kompletnie oprézniona z paliwa. Insta-
lacja powinna by¢ przelaczona na zasilanie tylko z jednego
zbiornika. Wydatek musi byé mierzony przy krytycznym —
pod wzgledem przeplywu paliwa — polozeniu owego zbior-
nika. Paliwo musi by¢ nalewane powoli do zbiornika. az do
uzyskania ustalonego przeplywu na koncowce zasilajgcej
gaznik.

Ustalony przeplyw powinien bhy¢ uzyskany mniej wiecej
po dodaniu niezuzywalnej ilosci paliwa, albo tez przy dolnej
wartosci paliwa.

Po uzyskaniu przeplywu ustalonego, nalezy dodaé jeszcze
jeden galon paliwa (3,78 1), albo taka ilo$¢ paliwa, ktora
jest niezbedna do zakonczenia pomiaru, po czym nalezy
zmierzy¢ czas w sekundach, w ciggu kidérego wyplynie przez
koncowke zasilajgca gaznik co najmniej jeden galon pali-
wa. Czas wyplywania jednego galona paliwa (w sekundach)
nie moze by¢ wigkszy od liczby obliczonej z ponizszych
WZOTOW.
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(i) Dla samolotow z silnikami tlokowymi, certyfikowany-
mi wg cz. 3 CAR albo cz. 23 FAR, dla wydatku wynoszg-
cego 150% rzeczywistego startowego zuzycia paliwa przez
silnik, obowigzuje wzoOr

ol 1 eal 14 400
sekKun na alon = ————————=

i B (SFC) (TOMP)

gdzie: SFC — zuzycie jednostkowe paliwa przez silnik
wyrazone w funtach na godzine na 1 KM przy mocy star-
towej,

TOMP — moc startowa silnika w KM.

(ii) Dla samolotow z silnikami tlokowymi, certyfikowa-
nych wg cz. 04a CAR, dla wydatku rownego dwukrotnemu
wydatkowi wymaganemu dla mocy startowej silnika, obo-
wigzuje wzor

sekundy na 1 galon =

(iii) Dla samolotow z silnikami turbinowymi, certyfikowa-
nych wg cz. 23 FAR dla wydatku réwnego 100% rzeczy-
wistego zuzycia paliwa przez silnik, nalezy korzystaé z pa-
ragrafu 5.b.2 (ii) dla okreSlenia odpowiadajacego wydatku i
ograniczen.

Od redakcji

Podane w punktach (i) oraz (ii)

benzynie:

wspoélczynniki odpowiadaja

y = 0,72 kg/dm?, tj. ~ 6 Ib/US Gall

Dla jednostek metrycznych dla y =072 kg/dm3 wzory mialyby
postac:
— dla punktu (i):

17 280

bi- Ny

J

sekundy na 10 dm® =

— dla punktu (ii):
12 960

j- Ns
gdzie: bj — jednostkowe zuzycie paliwa dla
wyrazone w kg/h- kW,

Ng — moc startowa wyrazona réwniez w kW.
(Uzycie bj odniesionego do mocy w KM oraz mocy N; wyrazo-
nej rowniez w KM nie zmienia tu, jak nietrudno zauwazyé, osta-
tecznego wyniku).

sekundy na 10 dm? =

mocy startowej

b. Przeplyw paliwa dla instalacji wyposazonych w pompe¢

1) Pomiar wydatku dla instalacji wyposazonych w pom-
pe odbywa sie przy ustawieniu samolotu w takim samym
poloZeniu, jak przy systemach grawitacyjnych. Poniewaz w
tym przypadku pompa musi by¢ uruchomiona, wigee musi
ona by¢ napedzana albo przez silnik — co dotyczy pomp
zamocowanych na skrzyni napedow silnika, albo tez przez
oddzielne, zewnetrzne Zrédto napedu.

Jezeli zamierza sie przeprowadzi¢ probe z napedem pom-
py przez silnik, to konieczne jest zapewnienie zasilania sil-
nika z instalacji spoza samolotu, wystarczajace do zapewnie-
nia pracy silnika na mocy startowej.

Jezeli za$s pompa jest napedzana przez naped zewnetrz-
ny, to nalezy przeprowadzaé¢ probe przy liczbie obrotow,
dokladnie odpowiadajacej obrotom tejze pompy przy obro-
tach startowych silnika oraz przy zamocowaniu pompy na
tej samej wysokosci co pompa zamocowana na silniku. W
kazdym przypadku wyplywajace paliwo jest zbierane i mie-
rzone. Mozna tez uzy¢ skalowanego przeptywomierza do po-
miaru rzeczywistego wydatku naliwa.

(2) Przed przystgpieniem do proby, paliwo musi byé
przelaczone na zasilanie tylko z jednego zbiornika. Nalezy
wlewac¢ paliwo do tego zbiornika az do chwili uzyskania u-
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stalonego przeplywu na wlocie do gaznika lub do urzg-
dzenia wtryskujacego paliwo. Ustalony przeplyw powinien
by¢ uzyskany po wlaniu iloSci paliwa réwnej w przyblize-
niu jego niezuzywalnej iloSci. Po uzyskaniu ustalonego prze-
plywu, nalezy wlaé dodatkowo ok. 1 galonu paliwa. Probe
nalezy przeprowadzi¢ przy pracujgcej pompie glownej (lub
ukladzie pomp gléwnych), a nastepnie przy pracujgcej pom-
pie awaryjnej (lub systemie pomp awaryjnych), przy symu-
lowanej lub rzeczywistej awarii pompy gtéwnej, wplywaja-
cej w najbardziej niekorzystny sposéb na zasilanie silnika
paliwem.

(i) Dla samolotéw z silnikami tlokowymi, certyfikowanych
zgodnie z cz. 3 przepisow CAR lub cz. 23, z uzupelnieniem
6, przepisbw FAR, czas na jeden galon nie moze by¢ wiek-
szy od mniejszej z dwobch liczb, obliczonych z ponizszych
WZOrow:

(A) dla wydatku 0,9 funta na godzinge na 1 HP mocy
startowej: -

124000
{ TOMP

(B) przy wydatku réwnym 125% rzeczywistego
paliwa przez silnik przy mocy startowej:

17 300
sekundy na 1 galon = ———-—

(SFC) (TOMP)

(ii) Dla samolotéw z napedem turbinowym, certyfikowa-
nych wg cz. 23 przepisow FAR, dla wydatku rownego 100%
wydatku paliwa dla kazdego zamierzonego manewru i kaz-
nych zamierzonych warunkéw uzytkowania, czas w sekun-
dach nie moze byé¢ wiekszy niz liczba obliczona z poniz-
szych wzoréw:

sekundy na 1 galon =

zuzycia

23400 dla paliwa JP—4

sekundy na galon =

natomiast dla paliwa JP-5 liczba stala w tym wzorze wy-
nosi 26 400. Uwaga: Gestos¢ paliw dla silnikéw turbinowych
przy temp. 60°F (15,6°C) zmienia sie od 6,5 lbs/US Gall dla
JP-4 do 6,95 lbs/US Gall dla JP-5. Poniewaz wymagane wy-
datki paliwa dla silnikéw turbinowych wynosza 100%, wiec
wplyw niskiej temperatury paliwa, zatkania {filtru, wyso-
koéci, polozenia samolotu, manewréw, przyspieszen itp. mu-
si by¢ uwzgledniony.

(iii) Dla samolotéw napedzanych silnikami tlokowymi,
certyfikowanych wg cz. 04a przepisow CAR, czas w se-
kundach na wyplyniecie 1 galonu paliwa nie moze by¢
wiekszy niz liczba obliczona z ponizszego wzoru:

10 800

kund 1 galon= ————
sekundy na 1 galon (SFC) (TOMP)

Uwaga redakceji

Po uwzglednieniu réznicy pomiedzy ,koniem mechanicznym’ an-

glosaskim (HP) i metryeznym (1 HP =1,014 KM ==76,04 kGm/s)
podane wymagania przyjmg postaé:
dla punktu (i) (A): 0,9 1b/HP odpowiada 0,4027 kg/KM, czyli
0,5475 kg/kW,
za$§ wz6r dla jednostek metrycznych:
64 366
8 ; B
ekundy na 10 dm N (KM)
albo
47 324
8 0 ¥ iy e
ekundy na 10 dm N(kW)
*dla punktu (i) (B):
20 736
sekundy na 10 1 = hﬁ
dla punktu (ii):
wg posiadanych danych, gesto§¢ JP-5 wynosi 6,82 Ib/US Gall

(0,817 kg/dm3, co oznaczaloby, ze stala we wzorze wynosi 24552,
Dla podanej wartosci 6,95 1b/US Gall (0,833 kg/dm?) stala wyno-
sitaby 25020, za$§ wartoSci stalej 26 400 musialaby odpowiadaé ge-
sto$¢ 7,33 1b/US Gall (0,878 kg/dm3). Stala dla JP-4 natomiast od-
powiada podawanej gesto$ci 6,5 1b/US Gall (0,779 kg/dm?).

W tej sytuacji, dla paliw silnik6bw turbinowych wydaje sig
najwygodniejsze podanie wzoru:

36 000- 4
To= 3N ()
j- N (T)
gdzie: Tjg — czas wyplywu 10 dms, s (jest to maksymalny czas

dopuszezalny),
y — gestosé paliwa, kg/dm?,
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b; — jednostkowe zuzycie paliwa w kilogramach na jednostke
mocy (lub ciggu),

N(T) — moc startowa (lub ciag startowy);

dla punktu (iii):

12 960

bj-l\

Podajgc powyzsze wzory w przeliczeniu na jednostki metrycz-
ne, redakcja pragnie podkresli¢, ze maja one jedynie charak-
ter pomocniczy, za$§ zasadniczy tre$cig AC jest metodyka po-
miarow.

c. Wydatek paliwa dla instalacji z pompa wtryskujaca

(1) Instalacja do wtrysku paliwa, wyposazona w kontrolu-
jaca predko$¢ pompe ci$nieniowg, zazwyczaj moze wytwa-
rza¢ pewne ssanie na wlocie, nie musi by¢ zatem wymaga-

sekundy na 10 dm?® =

. na awaryjna pompa paliwa.

Pomiary wydatku w instalacjach z pompg do wtrysku
paliwa sg prowadzone podobnie jak pomiary wydatkow dla
instalacji z zasilaniem grawitacyjnym, opisanym w pkt. 5a,
z nastepujgcymi wyjatkami i uzupelnieniami.

(i) Instalacja do wirysku paliwa zazwyczaj jest wyposazo-
na w napedzang przez silnik pompe wiryskowa, ktora jest
zatwierdzana jako czes¢ silnika. W tym przypadku nalezy
wykazaé, ze instalacja paliwowa, poza pompg na silniku,
spelnia stosowne wymagania. Zatem kazda pompa paliwa,
ktora moze zapewni¢ wymagany przeplyw, moze by¢ uzyta
do przeprowadzenia pomiaréw wydatku paliwa. WskaZzniki
ci$nienia, zainstalowane na przewodach paliwowych, beda
niezbedne do wykazania, ze instalacja utrzymuje ci$nienie
podane przez wytworce silnika.

(i) Niektore instalacje do wtrysku paliwa sa wyposazone
w przewody bocznikujgce albo przewody przeplywu powrot-
nego. Te instalacje mogg by¢ badane przez stwierdzenie,
ze instalacja moze odprowadzaé paliwo z powrotem do
zbiornika przy wymaganym wydatku przeplywu, bez prze-
kraczania przeciwci$nienia na wlocie do przewodu bocz-
nikujgcego.

(iii) Podczas sprawdzania wymiaréw wydatku paliwa in-
stalacji z osobng pompg paliwa, wymagania co do wielkosci
wydatku paliwa powinny uwzglednia¢ takze wielkos¢ pa-
liwa, ktorg instalacja odprowadza do zbiornika.

(2) Samoloty, wyposazone w napedzang od silnika, kon-
trolujaca predko$¢ pompe cisnieniowa, moga wykazywaé¢ ob-
jawy defektu silnika, gdy dodatkowa pompa awaryjna wy-
tworzy wysokie ci$nienie. W tych przypadkach dodatkowe
pompy paliwowe nie sa wymagane jako pompy awaryjne.
Sgq one uzywane do zapewnienia ci$nienia na wlocie do
napedzanej silnikiem pompy wiryskowej do rozruchu sil-
nika, dla zapobiezenia powstawaniu par paliwa, a takze
w pewnych przypadkach dla zapewnienia utrzymania mocy
przez silnik po uszkodzeniu napedzanej silnikiem pompy
wtryskowej.

Te dodatkowe pompy paliwa moga mie¢ na tyle wysokie
ci$énienie wylotowe, ze moga zakl6ci¢ dzialanie silnika, je-
zeli zostang wlaczone gdy pompa napedzana przez silnik
pracuje normalnie. Dla upewnienia sig, ze dodatkowa pom-
pa nie powoduje przekroczenia maksymalnego dopuszczal-
nego ci$nienia paliwa na wlocie do napedzanej przez sil-
nik pompy paliwowej, nalezy wykona¢ badania w locie
przy wilaczonych obu pompach, albo tez zaleca sie¢ naziem-
ne sprawdzenie ci$nienia, jak podano nizej:

(i) Zablokowa¢ przew6d wylotowy pompy napedzanej
przez silnik i wlgczyé platowcowa pompe paliwowa w wa-
runkach pracy bez przeplywu.

(ii) Odczytaé ci$nienie i upewnié¢ sie, ze cisnienie paliwa
lezy w granicach podanych dla silnika jako wtasciwe na
wlocie do wtryskiwacza paliwa, albo porownaé charakte-
rystyke tej pompy dla warunkow bez przeplywu, podang
przez producenta, z ci$nieniami podanymi jako graniczne
na wlocie do pompy wiryskiwacza paliwa.

d. Zmiany elementéw instalacji paliwowe]

Zmiany elementéw takich jak pompa paliwowa napedza-
na od silnika albo reczna pompa paliwowa mogg byé za-
twierdzone w wyniku préb poréwnawczych samych elemen-
tow, bez wykonywania préb calej instalacji.

Pompa, uzyta do zastapienia innej, musi. zapewnia¢ co
najmniej ten sam wydatek przeplywu co pompa oryginal-
na, przy tym samym ssaniu na wlocie i ci$nieniu na wy-
locie.

Nowa pompa musi oczywiscie pracowaé¢ przy tych sa-
mych obrotach co poprzednia.

Nalezy zachowaé¢ starannos$é przy odtwarzaniu warun-
kéw przeplywu oraz cisnien wlotowych i wylotowych in-
stalacji.

EO/696/87
Zatwierdzit:

Edwin S. Harris Urzedujgcy Dyrektor Region Centralny
Oprac. A. Kardymowtcz
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Osobliwe stany pracy sprzegiet gtownych reduktorow
zespolu napedowego smigtowcow

Sprzeglo jednokierunkowe, zwane tez czesto sprzeglem
wolnego biegu, jest nieodiacznym elementem w transmisji
napedu $miglowca, sluzacej do przekazywania momentu
obrotowego z silnika na piaste wirnika nos$nego. Jest prze-
znaczone do ~automatycznego odlgczenia walu silnika od
giownego reduktora podczas awarii silnika w locie. W
przypadku $migtoweow z dwoma i wiecej silnikami sprzeg-
fo umozliwia ich kolejna, oddzielng probg, a takze pracg
na roznych parametrach w przypadku rozdzielnego stero-
wania.

W wigkszosei typoéw $miglowcedw stosuje sie sprzegla rol-
kowe, ktore konstrukcyjnie wchodzy w sklad reduktora
glownego. Zaletami sprzegiel rolkowych sg:

— praktycznie natychmiastowe wiaczenie i wytaczenie,

— niski poziom szumbéw podczas pracy, duze predkosci
swobodnego biegu,

— mozliwosci przekazywania duzych obciazen przy ma-
lych wymiarach,

— niewielkie momenty pochodzsce od sit tarcia podczas
biegu w stanie niecbcigzonym.

Wygladajgce z pozoru na bardzo proste urzadzenie, sprzg-
glo rolkowe (zgodnie ze swym charakterem pracy) okazuje
sie¢ bardzo zlozonym, automatycznie dzialajagcym mechani-
zinem, ktérego niezawodna praca w eksploatacji moze by¢
zapewniona tylko przez wysoka jako$¢ konstrukeji i wy-
konawstwa.

Zasadniczg wada tego typu sprzegiel jest to, ze w czasie
ich eksploatacji wystepujg przypadki poslizgow  czionu
wiodgcego w stosunku do wodzonego. Taki stan pracy
sprzegla prowadzi z reguly do naruszenia ciagloSci prze-
kazu mocy z walu silnika na wirnik no$ny $miglowca oraz
do calkowitego lub czesciowego uniemozliwienia pracy ze-
spolu napedowego.

Ggoélna charakterystyka osobliwyeh stanéw pracy sprzegiel

Osobliwe stany pracy sprzegiel (zwane dalej awariami
lub usterkami) przejawiajace sie poslizgami walu wiodg-
cego Wy w stosunku do obejmy O, wystepuja praktycznie
na wszystkich typach glownych reduktorow smiglowcow
i prowadzg do rozbiegania si¢ walu turbiny napedowej lub
walu wykorbionego silnika, a w koncowym efekcie do
jego calkowitego zniszczenia. Awarie sprzegiel majg zitozo-
ny charakter i mogg pojawiaé¢ sie w roznych formach w
eksploatacii $miglowcowych zespoldéw napgdowych znanych
jako:

A — niewlaczenie,

B — zaklinowanie udarowe,

C — S$lizganie,

D -— rozlaczenie.

Nazwy stanow awaryjnych okresiajg charakter przyeczyno-
wy powstajacych stanow awaryjinych.

Na rys. 1 pokazano uog6élniony strukturalny schemat,
ukazujgcy koleino$¢ normalnego [unkcjonowania sprzegla

Stan
Zakiinowania

Udarowe
Zaklinowywane

Niewtgczenie

Rys. 1. Strukturalny schemat normalnego funkcjonowania sprzegta
oraz zaleznofci miedzy nienormalnymi stanami jego pracy i po-
wstajacymi usterkami

i
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(linia ciggta) oraz rozne warianty zaleznosci miedzy nie-
normalnymi stanami jego pracy i formami powstajgcych
usterek (gruba linia ciagla).

Pelny cykl pracy sprzegia zgodnie z ogoélnie przyjetym
schematem zawiera nastepujace okresy:

1 — ruch w stanie nieobcigzonym,

2 — zaklinowywanie,

3 — polgczeniowy stan zaklinowania,

4 — rozlaczanie.

Jednakze rezultaty prob i dosSwiadczen eksploatacyjnych
zwigzanych z osobliwymi stanami funkcjonowania sprze-
giel oraz analiza przyczyn ich powstawania dowodzg ko-
niecznos$ci dokladniejszego rozgraniczenia pojedynczych faz
i okresOw ruchu mechanizmu.

W okresie zaklinowywania jest konieczne wyodrebnie-
nie dwoéch gldownych faz, z ktérych kazda ma wazne zna-
czenie dla pracy sprzegla:

— faza poczatkowa — wilgczanie, w czasie ktorego wy-
stgpuje przemieszczanie sie rolek od polozenia zajmowa-
nego przez nie w koncowym momencie woinego biegu do
zaistnienia kontaktu i polaczenia z obejmg i walem wio-
dgeym (rys. 2).

—2C+d_
0 of=arccos {g

Rys. 2. Proces wtaczania sprzegla

— faza koncowa — samozaklinowywanie lub zaklinowy-
wanie, w procesie ktorego pod dziataniem sit tarcia rolki
przemieszczajg sie w kierunku zwezajgcej sie cze$ci kli-
nowej przestrzeni.

Analogicznie w okresie rozigczania sprzegla nalezy roz-
patrywaé¢ dwie fazy:

— pierwsza faza — roziaczanie,

— druga faza — wylgczanie, w czasie ktorego rolki traca
kontakt (polgczenie) z obejma i walem wiodgcym.
Ponizej rozpatrzono gloéwne posiacie awarii sprzegiel.

Niewlqczenie sprzegla

Usterka ta przejawia sie krotko- lub diugotrwalym bra-
kiem kontaktu rolek z pracujgcymi powierzchniami walu
wiodgcego rozpeczynajacym sie przemieszcezaniem sie watu
wzgledem obejmy w kierunku przekazywanego momentu
obrotowego (wuww > @on).

Podczas elsploatacji sprzegiel zespolow napedowych $mi-
glowecow przypadki niewlaczenia sg konsekwencjg nieza-
dowalajgcej pracy wilgczajacych elementéw dociskowych,
nie zapewniajacych normalnegn przebiegu pierwszej fazy
okresu zaklinowywania (strzalka 4 na rys. 1), w rezulta-
cie czego kontakt i polaczenie rolek z obejmg i walem
wiodgeym nie sa calkowile lub nastepuja z pewnym opdz-
nieniem. W ostatnim przypadku zaklinowywanie rolek roz-
poczyna sie przy réznych predkosciach kgtowych walu
wiodacego i obejmy (®ww = wen) 1 przebiega w sposob uda-
rowy (strzalka 5--6), tzn. zachodzi zjawisko zaklinowywa-
nia udarowego.

Naruszenie kontaktu rolek z roboczy powierzchnig obej-
my lub plaszezyzng walu wiodgcego w poczatkowej chwili
okresu zaklinowywania (niewlaczenie sprzegla) moze byé
wynikiem nastepujacych przyczyn:

— dziatanie na rolki dynamicznych obcigzen w kierunku
rozlaczania,
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— obecno$é nadmiernie wytrzymalego filmu olejowego
na kontaktowycn powierzchniach elementow,

— rozklinowujace dzialanie hydrodynamicnzych sit w
warstwie smarujgcej przy wzajemnym przemieszczaniu si¢
roboczych powierzchni pracujacych elementéw,

— niesprawnosci dociskowego elementu (pekniecie 1ub
zlamanie sprezyn, zaciecia separatora).

Gléwnym warunkiem niezawodnego wiaczenia
jest dostatecznie duzy moment dociskowy, zapewniajacy
pokonanie wszystkich ,szkodliwych” sit, ktbére uniemozli-
wiajaq osiggniecie kontaktu rolki z obydwoma elementami.
Przy wlaczaniu sprzegla ogromne znaczenie ma takze war-
tos¢ kata zaklinowania «. Ze wzrostem « wzrasta sila do-
ciskowa potrzebna do pewnego wlgczenia, co jest zwig-
zane ze zmniejszaniem sie sil normalnych dzialajacych
na rolki, rozrywajacych film olejowy w miejscach ich
stykania sie z obejmg i czlonem wiodacym w chwili wia-
czenia.

sprzegla

Specyficzng cechg niewlgczenia jest to, ze przy tej
w
Wyyw™ Wop

j S _—\ Sr— - - —

1 2 b3 1.4
Rys. 3. Krzywe zmian predko$ci katowej walu wiodgcego i obt_aj-
my podczas zaklinowywania udarowego: 1 -— wolny bieg, 2 — nie-
wlaczenie, 3 — zaklinowywanie udarowe, 4 — stan zaklinowania

usterce na wspoélpracujacych ze soba powierzchniach ele-
mentéw mechanizmu nie ma zadnych uszkodzen. Uszko-
dzenia wystepujg wylacznie wtedy, gdy w rezultacie krot-
kotrwalego niewlaczenia nastepuje zaklinowywanie sprzegla
z rownoczesnym poslizgiem (strzalka 5, 6 i 7).

Zaklinowywanie udarowe

Zaklinowywanie udarowe sprzegla (rys. 1 i 3) jest na-
stepstwem krotkotrwalego niewlgczenia i obrazuje jedng
z form pojawiajacej sie awarii. W niektoérych mechani-
zmach, takich jak rozruchowe, przekazujace lub hamujace,
zaklinowywanie udarowe sprzegiet nastepuje w rezulta-
cie gwaltownego przylozenia obciazenia na czlon napedo-
wy. Jednakze $miglowcowe zespoly napedowe charaktery-
zujg sie plynng zmiang obcigZenia na czlonie napedowym
sprzegla. Dlatego przy niezawodnych elementach wilgcza-
jacych w chwili wlaczenia sprzegla ma miejsce albo za-
klinowywanie styczne, albo dynamiczne bezuderzeniowe
zaklinowywanie podczas tzw. przyspieszenia ponawianego
oraz deceleracji.

Przy udarowym charakterze zaklinowywania warunki za-
klinowania mechanizmu zdecydowanie pogarszajg sie (wa-
runek braku poslizgu jak wiadomo wyrazany jJest zalezno-
Scig a < p. gdzie p = arc tg f — kal tarcia posuwistego)
i istnieje mozliwo$¢ poslizgow. Wystgpieniu poslizgu sprze-
giel przy udarowym zaklinowywaniu towarzyszy zawsze
znaczna deformacja elementéw mechanizmu i powierzchni
kontaktowych, prowadzaca do szybkiego zwiekszania sie
kgta zaklinowywania, co powoduje naruszenie warstwy
materialu na powierzchniach kontaktowych w wyniku po-
wstajacych naprezen normalnych i stycznych.

Na schemacie (rys. 1) przedstawiono za pomocy strzalek
dwa mozliwe warianty powstawania poslizgu jako wyniku
udarowego charakteru zaklinowywania:

— sirzaltka 7 oznacza mozliwos¢é wystgpienia poslizgu w
procesie zaklinowywania mechanizmu (®uw = ®ob),

— sirzalki 8 i 2 oznaczajg mozliwosé wystapienia poslizgu
po zakonczeniu procesu udarowego zaklinowywania w na-
stepstwie krotkotrwatego stanu zaklinowania (wyw = ®op)-

Przy zaklinowywaniu udarowym sprzegla na powierzch-
niach koniaktowych elementéw mozna zaobserwowaé uszko-
dzenia zwigzane z dzialaniem nieobliczeniowych obcigzen
kontaktowych. Objawami udarowego zaklinowywania sg
deformacje, takie jak-

— wglebienia na plaszezyznach walu wiodacego i pracu-
jgcej powierzchni ohejmy,

TLiA 1987 nr 8

— krawedzie na cylindrycznych powierzchniach rolek.
Jednakze w zwigzku z tym, ze udarowe zaklinowywanie
sprzegla zwykle przejawia sie poslizgiem, na poczatkowe
dgeformacje nakladaja sie uszkodzenia wywolane intensyw-
nym slizganiem sie rolek pod obciazeniem w miejscach
konlaktowych z obejmg i walem.

Osobliwogcia procesu udarowcego zaklinowywania sprze-
giel smiglowcowyeh zespolow napedowych jest jego cyk-
liczny charakter, uwarunkowany sprezystymi wiasciwoscia-
mi kinematycznymi zlgcza i wzbudzaniem drgan skretnyci
w transmisji. Dlatego w procesie jednego udarowego za-
klinowywania na powierzchniach kontaktowych czesci
sprzegla zwykle pojawiaja sie liczne miejscowe uszkodze-
nia od wielokrotnych zaklinowan.

Poslizg sprzegta

Poslizg sprzegla jest stanem charakteryzujgcym sie po-
$lizgiem walu wiodacego w stosunku do obejmy w kie-
runku przekazu momentu obrotowego (Www > Wep) PIZY
istnieniu kontaktu rolek z obydwoma elementami. Poslizg
zachodzi w rezultacie naruszenia warunkéw zaklinowywa-
nia lub stanu zaklinowania sprzegla, ktére wyrazajg sie
nastepujgcymi przyblizonymi zaleznosciami:

a < 2p — dla zaklinowywania statycznego,

a < p — dla zaklinowywania udarowego.

Jak widaé z zamieszczonych nieréwnosei, w celu zabez-
pieczenia sie przed poslizgiem podczas udarowego zakli-
nowywania jest konieczny dwukrotnie mniejszy kat zakli-
nowania.

Regula ta - (dowiedziona mna podstawie teoretycznych
i eksperymentalnych badan) bardzo dobrze odpowiada re-
zultatom obserwowanych przypadkéw awarii sprzegiet
&émiglowcowych zespoléw napedowych, ktére wykazuja, ze
powstawanie poélizgu sprzegiel majacych dostatecznie male
katy zaklinowania (4°+-6°30") jest spowodowane udarowym
charakterem zaklinowywania (przy wuww = wop). Wyjatkiem
sg awarie sprzegiel zwigzane ze zwiekszonym zuzyciem
czgsei sprzegla w procesie eksploatacji, w rezultacie ktore-
go kat zaklinowywania osigga wartosci uniemozliwiajgce
prawidiows prace w okresie zaklinowywania (9° i wiecej).

Poslizg sprzegla gldwnego reduktora moze by¢ przyczy-
ng awarii dwojakiego rodzaju:

— w niektérych przypadkach okazuje sie on awaria
wywolang zmiang podstawowego parametru geometryczne-
go mechanizmu, tj. kata zaklinowania,

— w innych przypadkach jest on wynikiem udarowego
zaklinowywania sprzegla. tzn. przedstawia sobg jedna
z form przebiegu fazy niewlaczenia.

Powstawanie poslizgu jest mozliwe zardbwno w procesie
zaklinowywania, jak i po osiggnicciu stanu zaklinowania.
Na schemacie (rys. 1) okres stanu zaklinowania oraz dru-
ga faza okresu zaklinowywania sg powigzane strzatkami
z nazwg stanu (strzatki 1 i 2). Podczas eksploatacji sprzegta
w niektérych przypadkach wyslepuje krotkotrwale $lizga-
nie, konczgce sie stanem zaklinowania mechanizmu., Dla-
tego mozliwos¢ zaklinowywania sprzegia po wystapieniu
poslizgu na schemacie przedstawiono strzatkg 3, ukierun-
ikowang od pos$lizgu do stanu zaklinowania.

W procesie normalnego zaklinowywania sprzegla pod
dzialaniem przykladanego obcigzenia, wielko$¢ wzajemne-
g0 katowego przemieszczenia watu wiodacego i obejmy
zalezy od wielko$ci sprezystych deformacji walu wioda-
cego 1 rolek, tj. od podatnosci elementow mechanizmu.

W zaleinosci od stosunku wartosci wspoédlezynnikéw tar-
cia posuwistego f; i f, w kontakcie rolek z obejmag i wa-
lem, a takze wartosci wspblezynnikéw tarcia potoczystego
ky 1 ky (rys. 4) proces poslizgu sprzegla moze przebiegac
wg trzech roznych rodzajow zjawiska, ktore charaktery-
zujg sig¢ nastepujgeymi wlasciwoS$ciami:

— poslizgiem w kontakeie rolek z obejmg zewnetrzna

Rys. 4. Proces powstawania poSlizgu sprzegta
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bez obrotu rolek wokol swej osi na powierzchniach pra-
cujgcych walu wiodacego (1 rodzaj),

-— poslizeiem w kontakcie rolek z obejmg i walem przy
obracajgcych sie rolkach wokél wiasnej osi (II rodzaj),

— poslizgiem w kontakcie rolek z pracujgcymi  po-
wierzchniami waltu przy obracajgcych sie rolikach woko6t
wilasnej o0si z toczeniem bez posiizgu po pracujgcej po-
wierzchni obeimy (IIT rodzaj). e

W rzeczywistych sprzeglach o jednakowych materiatach
obejmy i walu oraz jednakowych chropowatoSciach ich
pracujagcych powierzchni, sita tarcia w kontakcie pary
rolka z obejmg (Fy) osigga dopuszczalna wartos¢ do tej
chwili, gdy rozpoczyna sie poslizg w kontakcie pary rolka
z pracujaca powierzchnig walu wiodgcego. Jak  widacl
z rys. 4, wraz ze wzrostem wspélezynnika tarcia potoczy-

Rys. 5. Slady uszkodzen rolek sprzegla

stego k; i k, wzrasta moment przeciwdzialajacy obrotowi.
Dlatego w sprzeglach przewaza tendencja do wystepowania
pierwszego rodzaju poslizgu.

Przy powstaniu krawedzi lub wgniecen na cylindrycznej
powierzchni rolek w rezultacie udarowego zaklinowywania
sprzegita Iub w rezultacie silnego miejscowego uszkodze-
nia rolek w kontakcie z obejmg w czasie ich wzajemnego
poslizgu wystepuje bardzo gwaltowne zwigkszenie k; i ks
(iub tylko k;). Przyczynia sie to jeszcze bardziej do roz-
woju pierwszej formy poslizgu. Przy powsianiu na rolkach
dostatecznie szevrokich krawedzi, wykluczajgcych przeta-
czanie ich w klinowej przestrzeni, sprzegio rozpoczyna po-
§lizg jak klinowy mechanizm,

Praktycznie we wszystkich uszkodzonych sprzegtach re-
dukiorow gtownych z reguty wystepujg posiizgi tak I, jak
i JI rodzaju. Fakt ten wyjasnia sie tym, ze mimo tenden-
¢ji do rozwoju I formy poslizgu przy intensywnym pos$li-
zgu wystepuje skokowe zwiekszenie sity tarcia I, (wspo6i-
czynnika f) w wyniku wyrywania materialu z tracych sie
powierzchni rolek i obejmy, ktora narusza réwnowage ro-
lek i uniemozliwia ich obrot. Obréot rolek przyblokowanych
w przestrzeni klinowej prowadzi do intensywnego niszcze-
nia powierzchni kontaktowych i powstania wgniecen z wy-
cisnieciem materiata w strone obrotu rolek (rys. 1, 2 i 3).

Do wywolania III rodzaju poslizgu jest konieczne, aby
warunki tarcia w kontakcie rolek z obejmg eliminowaly
mozliwos$é ich wzajemnego poslizgu przy obtaczaniu sie
rolek po obejmie w czasie poslizgu, wywolanego poslizgiem
w  xontakcie rolek z walem wiodgcym. W stosowanycin
konstrukejach sprzegiet wystapienie takiej formy poslizgu
jest praktycznie wyeliminowane.

Fozlqczenie sprzegla

Szezegblne miejsce wérdbd awarii sprzegiet zajmujag te.
ktore powstaja w samym procesie przekazywania momen-
tu, tj. w stanic zaklinowanego mechanizmu, Ze wzgledu
na swo0j charakter takie awarie mozna podzieli¢ na dwa
podstawowe rodzaje:

-— poslizg,

— rozlaczenie.
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Rys. 6. Slady uszkodzern walka wiodgcego sprzegla
Plerwszy rodzaj awarili zostal juz omowiony. Wyniki
badan i doSwiadezenia cksploatacji potwierdzajg fakt, ze

wystapienie poslizgu po normalnym zaklinowaniu i nastg-
pieniu stanu zaklinowania sprz¢gla majacego kat zakli-
nowania 4--9° jest praktycznie wykluczone. W warunkach
statycznych stan zaklinowania jest zapewniony nawet dla
katow 13-+-17°.

Wystepowanie rozlaczen nie jest zwiazane z poélizgiem
sprzggla, lecz jest uwarunkowane nierd6wnomierno$ciami
momentu obrotowego w transmisji i przejsciem zmienne-
g0 momeniu obrotowego przez warto$ci zerowe, tj. tzw.
,podskokiem” sprzegla.

Na schemacie (rys. 1) rozlgczenie sprzegla w rezultacie
wystgpienia warunkow dla ,podskoku” oznaczono liniag
przerywang 9, laczaca stan zaklinowania ze stanem rozig-
czenia. Podezas ,podskoku”, w rezultacie rozlgczenia sprzeg-
fa, mechanizm rozpada si¢ na dwa zespoly: wiodgcy i wie-
dziony, poruszajace sic niezaleZniec w niewielkim odecinku
czasowym. Naslgpnie w wyniku przyspieszonego ruchu
walu wiodgcego powinno wystapi¢ wigczenie i zaklinowa-
nie sprzegia. Zaklinowywanie mechanizmu moze wystgpié
zarowno przy réwnych oredkosciach kgtowych walu wio-
dgcego i obejmy, jak réwniez przy réznych predko$ciach,
w tym ostatnim przypadku nastapi zaklinowanie udarowe

Charakter zaklinowywania sprzegla w nastepstwie krot-
kotrwatego rozigczenia w znacznym stopniu jest okreslony
szybko$cig zadzialania elementu sprzegajacego, ktére po-
winno zapewni¢ warunki dla praktycznie bezopoéznieniowe-
go doprowadzenia mechanizmu do stanu zaklinowania.
Wilasnie wynikiem zbyt duzego opdznienia mechanizmu
sprzeggajacego sa niewlgczenia lub zaklinowywania udaro-
we, ktore charakteryzuja rozlgczenie.

Jezeli podczas ,podskolku” ma miejsce tylko rozlgczenic
rolek bez wylgczenia sprzegila, tzn. bez oderwania rolek
od powierzchni kontaktowych walu napedowego i obejmy,
to powtérne zaklinowywanie przebiega Dbez opOZnienia
i rozigczenie nie nast¢puje (linie przerywane na rys. 1).

Wystgpowanie nier6wnomiernosci momentu obrotowego,
wywolujacego rozigczanie sprzegla, moze byé zwigzane
z roéznymi wlasciwosciami dynamiki transmisji, ktére nie-
jako narzucaja konieczno$¢ przedsiewziecia wszystkich
mozliwych rozwiazan w celu zwiekszenia niezawodnosci
i szybkosci zadzialania mechanizmu sprzegajacego.

Dla wiegkszosel rodzajow sprzegiel poslizg nie jest pierw-
szg charakterystyczng przyczyng rozlgczenia — jest on
zwigzany glownie z op6znieniem wlaczenia i zaklinowywa-
niem udarowym. Tylko cze$¢ awarii sprzegiel moze byé
bezposrednio zwiazana z wystepowaniem poslizgbw pod-
czas zaklinowywania, spowodowanego zwiekszonym zuzy-
ciem powierzchni koniaktowych mechanizmu.

EO/697/87
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Instytut Lotnictwa— 60 lat w stuzbie polskich skrzydet

Mgr inz. JERZY GRZEGORZEWSKI

Instytut Lotnictwa

Specjalizacja Instytutu Lotnictwa

Ze wzgledu na swoje wysokie, specyficzne wymagania,
jak: lekkosé¢ konstrukeji, odporno$é na zmienne obcigze-
nia, duze sprawnosci napedéw i ich zespolow, wysokowy-
trzymate materialy, nowe techniki wytwarzania itp. tech-
nika lotnicza musi opieraé¢ sie na wiedzy i pracach ba-
dawczych na najwyzszym poziomie. Przenoszenie do innych
dziedzin techniki tego teoretycznego i praktycznego do-
S§wiadczenia przyspiesza postep techniczny w dziedzinie
maszyn i urzadzen nielotniczych. Np. badania aerodyna-
miczne kratownic (dZwigowych) w tunelu IL umozliwily
opracowanie normy i doprowadzily do powstania konstruk-
cji lZzejszych, mniej materialochlonnych i bardziej wytrzy-
malych. Opracowanie rodziny sprawnych wentylatorow,
specjalnych metod spawalniczych, elektronicznych urzadzen
pomiarowych, skonstruowanie i wyprodukcowanie serii ra-
kiet meteorologicznych, radiospektrografu satelitarnego —
to tylko niektéore przyklady przenoszenia osiggnieé tech-
nicznych na inne dziedziny.

Okreslenie zadan perspektywicznych dla przemysiu lotni-
czego umozliwilo opracowanie w 1973 r. specjalizacji dla
poszczegblnych jednostek zaplecza badaweczego Owczesnego
ZPLiS. Specjalizacje te rozumie sie jako przypisanie po-
szezegdlnym jednostkom okreSlonego dzialania i okreélo-
nych grup tematycznych, dla ktorych dana jednostka przy-
gotowuje kadre i wyposazenie badawecze oraz prowadzi
systematyczne prace, przeznaczone na uzylek wtasnego za-
kladu oraz innych przedsiebiorstw nie rozwijaigcych danej
specjalizacii, a wymagajacych rozwigzania okreslonego pro-
blemu dla potrzeb produkcji. Uzgodniony ze wszystkimi
zainteresowanymi podzial specjalizacji stat sie podstawa
do podejmowania badan i ukierunkowania dalszego roz-
woju IL, OBR i ZD przy maksymalnym wykorzystaniu
kadry, wyposazenia badawczego i nakladow finansowych.
Zgodnie z ta specjalizacja dokonywane byly zakupy i uzu-
pelnienie wyposazenia pomiarowo-badawczego, a Przedsie-
biorstwo DProjelttowo-Technologiczne ZPLiS PZL-Krakéd v
opracowywalo projekty rozbudowy dla poszcezegolnych
OBR i ZD.

Specjalizacja objela ok. 100 probleméw z dziedziny pla-
towcow, napedow, osprzetu, aparatury agro oraz techno-
logii. Szczegodly specjalizacji byly okresowo aktualizowane.

Podzial specjalizacji opracowany w 1973 r. jest z nie-

Rys. 7. Laboratorium autcpilotow
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i gospodarki narodowej (ll)

znacznymi zmianami aktualny do dziS. Zgodnie z tym po-
dzialem opracowano w 1974 r. dokument pt. ,Zadania
i specjalizacja Instytutu Lotnictwa w latach 1975--1980 na
tle zadan ZPLiS oraz niezbedna kadra”, a w 1975 r. do-
kument pt. , Program perspektywicznej tematyki prac na-
ukowo-badaweczych w dziedzinie lotnictwa dla zaplecza ba-
dawczo-rozwojowego ZPLiS do 1990 r.”.

Generalnym zamierzeniem obowigzujgcej specjalizacji
bylo i jest stworzenie warunkéw do systematycznego, stop-
niowego rozwoju jednostek badawczych i ich kadry przez
stale zwigkszanie ich mozliwos$ci badawczych oraz kwali-
fikacji zawodowych pracownikéw w kierunkach zgodnych
z planem rozwoju branzy lotniczej.

Kontynuacjg prac w tym kierunku bylo opracowanie w
1983 r. raportu o stanie zaplecza badawczo-rozwojowego
wytworcéow sprzetu lotniczego i silnikowego. Celem pracy
nad raportem byla ocena stanu rozwoju zaplecza badaw-
czo-rozwojowego WSS, aby na jej podstawie oraz pro-
gnoz przyszlych zadan mozna bylo wytyczyé kierunki

dalszego rozwoju tego zaplecza pod katem:

— lepszego ukierunkowania jego specjalizaciji,

— zaciesnienia wspoélpracy miedzy poszczegdlnymi osrod-
kami, zakladami i Instytulem Lotnictwa,

— lepszego wykorzystania zasobow kadrowych, wytwor-
czych 1 aparaturowych,

— ustalenia podstaw do lepszego ukierunkowywania w
zapleczu wysitkow inwestycyjnych.

Glownym odbiorca raportu byla w zalozeniu Rada Zrze-
szenia. Raport zostal przyjely przez Rade na posiedzeniu
w lutym 1984 r. W odniesieniu do Instytutu raport zakla-
dal nadanie priorytetu rozwojowi osprzetu i awioniki. Zrea-
lizowanie zamierzen rozwojowych i w rezultacie stworze-
nie w IL bazy do$wiadczalno-produkeyjnej umozliwiloby
(przez wykonanie prototypéw i malych serii osprzetu i wy-
posazenia) stopniowe likwidowanie przeszkd6d w unowo-
czesnianiu produkowanych w Polsce samolotow i $miglow-
cOw. Rozwoj awioniki i osprzetu jest korzystny, gdyz po-
tencjal doiwiadczalno- produkeyjny w tym obszarze tech-
niki jest elastvezny, co nalezy rozumieé¢ jako mozliwosé
podejmowania zadan z innych dziedzin, w ktorych domi-
nujg elektromechanika. mechanika precyzyjna i elektronika.

Zaczelo rozbudowywacé przede wszystkim te laboratoria,
kiore ugruntowuja pozveje Instylutu jako jednostki wio-
dgecej w branzach zgrupowanych w Zrzeszeniu Wytworcow
Sprzetu Lotniczego i Silnikowego oraz w przemysle ma-
szynowym. Dotvcezy to zwlaszeza aerodynamiki, gazotermo-
dynamiki, wytrzymalosci konstrukcji. W I1I polowie lat 70.
uruchomiono zestaw aparatury do badan rezonansowych
konstrukeji (ktory jest w Polsce unikatem) i systematycznie
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powieksza sie jego mozliwo$ci. Zamontowano go na pod-
woziu samochodowym i dzieki temu jest uzytkowany réow-
niez poza Instytutem. W budowie znajduje sie nowoczesne
laboratorium do badan sprezarek lotniczych. Modernizuje
sie duzy tunel aerodynamiczny o $rednicy 5 m. Zbudowano
laboratorium autopilotéw. Wyposaza sie¢ hamownie lata-
igcg do prob silnikow odrzutowych w locie. Wprowadzono
elektronizacje stanowisk hadawcezych w celu umozliwienia
automatyzacji procesu pomiarowego i maszynowej obrobki
danych uzyskanych z pomiaréw. Prace zwigzane z tym
procesem objely znaczna cze$¢ laboratoriow Instytutu. Ze-
brane doswiadczenia pozwolily wprowadzié elementy auto-
matyzacji réwniez do laboratoribw w przemysle.

Automatyzacja pomiaréw i obrobki danych jest jedng
z zasadniczych mozliwosci intensyfikacji procesu badaw-
czego przy pogigbiajacym sie deficycie kadrowym.

Obecnie 1l. dysponuje m.in. nastepujacymi laboratoriami:

— tunele aerodynamiczne poddiwickowe o $rednicy 0,5
i 5 m i maksymalne) predkosci przeplywu powietrza do
60 m/s,

— tunele aerodynamiczne naddzwiekowe o dzialaniu nie-
cigglym w zakresie liczby Macha do 3,5 z wizualizacja prze-
plywu,

— laboratorium gazodynamiki i spalania,

— laboratorium sprezarek,

— labhoratorium turbin i turbosprezarek,

— laboratorium ukladow zasilania i sterowania lotni-
czych silnikow turbinowych,

— laboratorium uktadéw paliwowych
preznych,

— hameownie silnikéw odrzutowych turbinowych silnikow
¢miglowych/$Smiglowcowych i tlokowych,

— hamownie silnikéw wysokopreznych,

— laboratorium cieczy roboczych i smarow,

— laboratorium podwozi,

— laboratoria przyrzadéow pilotazowo-nawigacyjnych, ra-
diowo-nawigacyjnych, osprzetu i wyposazenia lotniczego,

silnikow  wysoko-

Rys. 9. Urzadzenie do spawania mikroplazmowego

— laboratoria aparatury agroiotniczej,

— laboratorium prévh zmeczeniowych i rezonansowych,
— laboratorium pomiarow halasii,

— laboraloria technologiczne,

— laboratorium badan niezawodnodci osprzetu lotniczego.

Osiggnigcia Instylutu

Do najwazniejszych prac Instytutu w okresie powojen-
nym nalezy zaliczy¢é m.in.:

— opracowanie koncepcji, warunkéw technicznych, prze-
prowadzenie préb aerodynamicznych i wytrzymatosciowych
oraz badan w locie samolotow szkolno-treningowych Ju-
nak 3, TS-8 Bies i TS-11 Iskra. Samoloty Junak-3 i Bies
zostaly wdrozone do produkcji i stanowily przez kilkana-
scie lat podstawowy sprtet szkolno-treningowy w szkolach
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Rys. 10, Pomiar pola akustycznego wokoél samolotu PZL-106 Kruk
lotniczych i aeroklubach. Iskra znajduje sig nadal w pro-
dukcji seryjnej,

— wspotudziat (z PZL-Bielsko) w ustaleniu koncepcji
i warunkéw technicznych oraz przeprowadzenie wigkszej
czesci badan aerodynamicznych i wytrzymalosciowych oraz
w locie wiekszosei polskich szybowcow,

— wspotudzial w rozwigzywaniu trudnych problemow
technicznych przy wdrazaniu do produkcji samolotéw tlo-
kowych i odrzutowych, $miglowcow, silnikow lotniczych
tlokowych i odrzutowych oraz agregatow i osprzetu lotni-
czego wg radzieckiej dokumentacji licencyjnej, a takze
udzial w prébach laboratoryjnych i w locie,

— przeprowadzanie badan i prob kontrolnych zespoiow
aparatury rolniczej samolotow PZI.-101 Gawron i An-2
oraz $miglowcow SM-1 i Mi-2, jak rowniez samolotu wie-
lozadaniowego PZI.-104 Wilga,

— opracowanie samolotu doswiadczalnego Lala-1 prze-
znaczonego do badania nowych rozwigzan konstrukcyjnych
aparatury agrolotniczej, zwtlaszcza pneumatycznego trans-
portu chemikaliow,

Rys. 11. Model samolotu M18 Dromader w tunelu o Srednicy 5 m.
Fot, IL — Z. Zych
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— opracowanic, wylkonanie, przebadanie i przekazanic
do produkcji seryjnej pierwszego polskiego turbinowego
silnika odrzutowego SO-1 o ciggu 1000 daN do napedu
samolotu szkolno-treningowego Iskra,

— przebadanie na hamowni turbinowego silnika $miglow-
cowego PPZL.-10W oraz jego zespolow na stoiskach badaw-
czych,

— opracowanie, wykonanie, przebadanie i przekazanie do
produkcji seryjnej licznych przyrzgdow pokiadowych do
samolotow 1 szybowcow, takich jak predkosciomierze, za-
kretomierze, liczniki czasu pracy silnika, rejestrator para-
metrow lotu roboczego, paliwomierze itp.,

— opracowanie, wykonanie, przebadanie i przekazanie do
produkcji wielokanatowych systeméw telemetrycznych prze-
znaczonych do zdalnych pomiaréw parametréow w roéznych
urzgdzeniach oraz aparatury do pomiarow elektrycznych
mechanicznych wielkosci dynamicznych, z ktérych oprocz
lotnictwa korzysta wicle innych galezi gospodarki narodo-
wej,

— opracowanie, wykonanie, przebadanie i przekazanie do
produkcji rodziny rakiet meteorologicznych Meteor,

— opracowanie technologii i urzadzenia do produkeji
wypelniacza komérkowego z folii metalowej m.in. do pro-
dukeji topat $miglowcOw oraz urzgdzen produkcyjnych do
zautomatyzowanego spawania bardzo cienkich blach ze
stali stopowych i metali lekkich,

— opracowanie, wykonanie, przebadanie oraz przekazanie
do produkcji nowoczesnej, wysokowydajnej apratury agro-
lotniczej do samolotu M-15, z zastosowaniem transportu
pneumatycznego chemikaliow,

— zmodernizowanie (wsp6lnie z WSW-Andrychow) sil-
nika licencyjnego SW-400, ktoérego moc zostala zwigkszona
najpierw do 102 kW (138 KM), a podZniej przez zastosowa-
nie doladowania do 110 kW (150 KM) (zmodernizowany
silnik jest stosowany m.in. do napedu autobuséw Autosan
i maszyn budowlanych),

— wprowadzenie (wspoOlnie z WSK-Mielec) dotadowania
w silnikach licencyjnych SW-680 zwiekszajacego ich moc
do 221 kW (300 KM),

— opracowanie turbosprezarki typoszeregu RWPG,

— opracowanie wielu urzgdzen przeznaczonych do badan
z pokladéw sztucznych satelitow ziemi zjawisk fizycznych
w kosmosie, w tym analizatorow fal plazmowych malej
czestotliwo$ei, ktore zostaly uzyte do badan komety Hal-
leya w marcu 1986 r. w eksperymencie Wega,

— opracowanie nowego samolotu szkolno-treningowego,
I-22, jego napedu i osprzetu.

W IL znajduje sie Branzowy Osrodek Informacji Nau-
kowo-Technicznej i Ekonomicznej, pracujacy na potrzeby
Instytutu i branz przemystowych. W BOINTE dziala bi-
blioteka dysponujaca zbiorem ponad 60000 ksigzek z dzie-
dziny lotnictwa i dziedzin pokrewnych. Biblioteka prenu-
meruje 390 czasopism krajowych i zagranicznych. Obecnie
prenumeruje si¢ 135 czasopism zagranicznych, w tym 53
z krajow zachodnich. W ostatnich latach znacznie zmniej-
szyla sig liczba czasopism zachodnich otrzymywanych przez
biblioteke. Jest to zjawisko bardzo niekorzystne, gdy:
zmniejsza mozliwoscei korzystania z informacji naukowo-
-technicznej nt. tendencji i najnowszych rozwiazan tech-
w dziedzinie silnikOw wysokopreznych na

niki lotniczej i
Swiecie.

Rys. 12. Badania modelu $§miglowca Soké6l z wirujacym wirnikiem
W tunelu aerodynamicznym

Dla potrzeb Instytutu i zaktadéw przemyslowych BOINTE

wydaje miesieczniki Informacja Ekspresowa Lotnicza i Sil-
nikowa oraz Przeglad Dokumentacyjny. Przemyst Lotniczy
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Rys. 13. Silnik PZL-10W na hamowni

i Silnikowy. Najstarszym wydawniciwem Instytutu jest
kwartalnik Prace Imstytutu Lotnictwe, w kiorym sg publi-
kowane wyniki prac teorelycznych i doswiadezalnych pra-
cownikow Instytutu. W celu udostepnienia zakladom prze-
myslowym i uczelniom informacji o pracach wykonywa-
nych w Instytucie od 1960 r. dokumentuje sie je w specjal-
nym roczniku pt. Tematy Prac Wykonanych w Instytucie
Lotnictwa. Rocznik Prace Przemystu Lotniczego i Silniko-
wego ukazujacy sie od 1965 r. zamieszcza streszczenia wy-
branych tematéw o charakterze konstrukcyjnym i techno-
logicznym, wykenanych w przedsiebiorstwach wytworcow
sprzetu lotniczego i silnikowego. Ww. wydawnictwa zawie-
rajg informacje o tym, co si¢ aktualnie dzieje w technice
lotniczej i w dziedzinie szybkoobrotowych silnikow wyso-
kopreznych na éwiecie i w Polsce.

-— BOINTE wydaje rowniez malterialy z konferencji na-
ukowo-technicznych organizowanych przez Instytut Lotni-
ciwa. W styczniu 1986 r. odbyla sie konferencja pt. ,,Me-
chanika w lotnictwie”, we wrzeéniu ,,Mechanika plynow”.
Obydwie konferencje byly zwigzane z obchodami 60-lecia
Instytutu.

W 1L znajduje sie takze Branzowy Osrodek Normaliza-
cji, ktory opracowuje normy polskie i branzowe na po-
trzeby przemysiu lotniczego i silnikowego oraz prowadzi
wypozyczalnie norm. W celu utatwienia korzystania z norm
lotniczych i silnikowych opracowanych w kraju, w 1980 r.
i 1983 r. wydano katalogi tych norm.

W ciggu ostatnich 15 lat nastgpil powazny wzrost kwa-

Rys. 14. Podwozie tylne samolotu PZL-104 Wilga podczas préb
dynamicznych

lifikacji podstawowej kadry Instytutu, tzn. pracownikow
naukowo-badawczych. W latach 1970-+-1985 powolano na
stanowiska asystentow 258 osd6b, na starszych asystentow

cd, na III oki,
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STRESZCZENIA

STAFIEJ W.: Zagadnienia zwigzane ze ste-
rowaniem poprzecznym szybowca. TLiA, t.
XLII, 1987, nr 8, s. 4

W artykule przedstawiono analize stero-
wania poprzecznego przeprowadzong w
trakcie projektowania szyboweca, w celu
doboru pararmetrow lotki. Podstawa obli-
czenia jest geometiryczna, aerodynamiczna
i masowa charakterystyka skrzydia i ca-
tego szyboweca.

EAGOSZ M. SZCZECINSKI S.: Tiumienie
drgan skretnych waléw Kkorbowych lotni-
czych silnikow tlockowych (1I). TLiA, t.
XLII, 1987, nr 8, s. 7

W artykule przedstawiono typy tilumi-
kOw drgan skretnych ukladdéw korbowych
lotniczych silnikow tlokowych, opisano ich
podstawowe cechy konstrukcyjne i witasci-
wos$ci dynamiczne oraz podano przyktady
zastosowan. Zwrocono uwage na ewentual-
no$¢ dynamicznego oddzialywania lopat
Smigla na uklad korbowy silnika.

GRUCHALSKI R.: Osobliwe stany pracy
sprzegiel glownych reduktoré6w zespotu na-
pedowego Smiglowedw. TLiA, t. XLII, 1987,
nr 8, s. 18

Autor, na podstawie diugoletniej prakty-
ki, stara sie usystematyzowaé szczegdlne
przypadki pracy sprzegiel, dokonujgc ich
klasyfikacji i analizujgc ich przyczyny.

GRZEGORZEWSKI J.: Instytut Lotnictwa
— 60 lat w siuzbie polskich skrzydel i go-
spodarki narodowej (II). TLiA, t. XLII,
1987, nr 8, s. 21

W artykule przedstawiono zarys dziejow
Instytutu Lotnictwa. Omoéwiono role Insty-
tutu Lotnictwa w polskim przemys$le lot-
niczym po II wojnie Swiatowej, zakres
i rodzaj jego prac, wyposazenie i osiagnie-
cia w latach 1945--1986.

CONTENTS

STAFIEJ W.: Problems related to trans-
verse control of the glider. TLiA, vol.
XLII, 1987, No. 8, p. 4

Analysis of glider transverse control,
carried out in the course of design work
at a glider in order to determine the op-
timum aileron parameters, has been pre-
sented in this article. The calculations are
based on geometrical, aerodynamical and
mass distribution characteristics of the
wing and the glider as a whole.

EAGOSZ M., SZCZECINSKI S.: Crankshaft
torsion damping in aircraft piston engines
(I1). TLiA, vol. XLII, 1987, No. 8, p. 7

Types of crankshaft torsion dampers of
aircraft piston engines have been pre-
sented, their basic design features and dy-
namic characteristics have been described
and application examples have been given.
A possibility of the crankshaft, piston and
connecting rods assembly being dynami-
cally affected by the aircrew blades has
heen pointed out.

GRUCHALSKI R.: Singular operating con-
ditions of main dutches of helicopter po-
wer unit reduction gears. TLiA, vol. XLII,
1987, No. 8, p. 18

On the ground of many years’ practical
experience, the author has made an
attempt to systematise special cases of
clutch  operation, classifying them and
analysing the conditions they result from.

GRZEGORZEWSKI J.: Aeronautical Institu-
te — 60 years of service for Polish wings
and national economy (II). TLiA, vol.
XLII, 1987, No. 8, p. 21

History of the Aeronautical Institute has
been outlined in this article. The role
played by the Aeronautical Institute in the
Polish aircraft industry after the world
war II, scope and nature of work carried
out by the Institute, Institute’s facilities
and equipment as well as the main
achievements for the period from 1945 to
1986, have been described.

cd. na III s. okl.
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Rys. 15. Satelitarny analizator niskich czestotliwosei ILF wystrze-
lony w kosmos w grudniu 1980 r.
Wszystkie zdjecta Instytutu Lotnictwa

— 169, na adiunktéw 114 i na docentow — 17 os6b. W
tym samym czasie otwarto 69 przewodédw  doktorskich,
obroniono 26, w tym 8 przed Radg Naukowa Instytutu.
Przeprowadzono roéwniez 2 habilitacje. 15 pracownikéw
ma specjalizacje inzynierskg I stopnia.

Obecnie 73 pracownikéw Instytutu legitymuje sie stop-
niami i tytulami naukowymi, w tym 69 pracownikéw ma
stopien doktora, dwoéch doktora habilitowanego, dwéch
tytuly profesorow. Wséréd 33 zatrudnionych w Instytucie
docentdéw, 21 ma stopien doktora, a dwoch doktora habili-
towanego.

Wieloletnia kontvnuacja tematyki i tworcze jej trakto-
wanie stworzyly mozliwosci wypracowania specjalizacji w
niektérych dziedzinach jak: w dziedzinie gazodynamiki sil-
nikow turbinowych, maszyn wirnikowych, wytrzymalosci
silnikowej i platowcowej, aparatury satelitarnej do badan
zjawisk fizycznych w kosmosie. W IL pracuja konstruk-
torzy o wysokich kwalifikacjach w dziedzinie platowcow,
silnikbw oraz osprzetu i wyposazenia lotniczego, zdolni do
podejmowania trudnych i odpowiedzialnych =zadan. Za
wykonane prace zespoly pracownikéw Instytutu otrzymatly
kilka nagrdéd panstwowych: Ministra Obrony Narodowej,

Ministra Nauki, Szkolnictwa Wyzszego i Techniki, Mini-
stra Przemystu Maszynowego, wyrdznienia w konkt_lrsm
Mistrza Techniki — Warszawa M.in. zesp6l pracownikéw

Instytutu w 1970 r. otrzymal nagrode panstwowg drugiego
stopnia w dziedzinie techniki za udzial w opracowaniu
i wdrozeniu do produkcji miernikéw elektronicznych do
bomiaru dynamicznych wielkosei mechanicznych.

Wysokie kwalifikacje i dorobek pracownikéw 1L, w nie-
kiorych dziedzinach znalazly uznanie za granica, Zespol
pracownikéw Instytutu na zlecenie Furopejskiej Komisji
Gospodarczej ONZ opracowal studium pt. ,,Rozwdj wypo-
sazenia agrolotniczego stuzacego wrzrostowi produkcji zyw-
nosci” (,Development of airborne equipment to intensify
world food production”), ktére zostalo wydane w Nowym
Jorku w 1981 r. Od kilku lat czujniki przemieszezen linio-
wych sg eksportowane m.in. do Czechoslowacji. Dla obser-
watorium astronomicznego w Czechostowacji opracowano
dopplerowski odbiornik geofizyczny. Zespdl pracownikéw
1L przeprowadzil na Wegrzech, przy uzyciu wilasnej apa-
rzla(t’ux_'y, badania flatterowe szybowca konstrukeji wegier-
skiej.

Miara osiagnieé¢ Instytutu jest udzielenie na jego rzecz
przez Urzad Patentowy PRL w latach 1954--1985 322 pa-
tentéw i 44 wzoréw uzytkowych.

Instytut Lotnictwa jest jedna z najstarszych placéwek
naukowo-badawczych w Polsce i w czasie 60 lat istnienia
dobrze przystuzy! sie polskim skrzydiom i gospodarce na-

rodowej.
)—' NOWOSCI TECHNICZNE

Studium zintegrowanego systemu napedowego samolotéw naddzwiekowych

Firma Lockheed zawarla z US Air Force umowe na wy-
konanie studium zintegrowanego napedu samolotéw bojo-
wych o naddiZwigkowej predkosci przelotowej. Naped taki
bylby zastosowany réwniez w opracowywanym obecnie
przez Lockheeda nowoczesnvm mysliwen taktycznym ATE
{Advanced Tactical Fighter). Szczegdélna uwaga ma byé
zwrocona na komputerowe metody odwzorowywania dyna-
miki przeplywéw. tak aby réine uklady napedu byly inte-
growane z samolotami w sposdh komputerowy, przed zbu-
dowaniem modelu.

Konstrukeja samolotéw mysliwskich nastepnej generacji
bedzie wynikiem rozwoju zintegrowanego systemu napedu.
aerodynamiki platoweca j ukladu sterowania. a nie nieza-
leznego ich zaprojektowania, jak to bylo doivchczas. Jest

to szezegdlnie wazne obecnie, gdy wzrosty wymagania do-
tyczace radarowego echa samolotu, przelotowych predkosci
naddzwickowych i takich nowych rozwigzan, jak odwra-
canie ciggu w warunkach lotu.

Na poczatku ma byé przeprowadzona analiza réZnych
ukladéw samolotu oraz réznych typéw wlotu i wylotu w
celu ich optymalizacji. W nastepnym etapie programu be-
dzie opracowana szczegdlowa Kkoncepcja napedu z dwoma
alternatywnymi rozwigzaniami wlotu i wylotu. Wynikj tego
etapu pozwola na wykonanie modeli i przebadanie ich w
tunelu asrodynamicznym. Kohcowy etap studium bedzie
stanowié analiza uzyskanych wynikéw.

W.K
cd, ze 8. 24 GRUCHALSKT R.: Besondere Betriehszu- JTATOIT M., MEIHLBCKUA C.: Jlenmnduponanne xpy-
stinde der Hauptkupplunegen an Unterse- TAMEHEIX KoneBanuit xonmenwarLix BANOR ABMAMHONMLIX
tzungsgetrieben bei Hubschrauber-Antrieben. nopmuensrx asrratened (1T cacrw). TITuA, 1. 42, 1987 .,
TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 8, S. 18 Ne 8, c.
ZUSAMMENFASSUNGEN Auf Grund jaherlanger Erfahrung,

versucht der Avtor die besoderen Betriebs-
¥ upplungen zu
zu klassifizieren und
chen zu analysieren.

zustdnde der

STAFIEJ W.: Probleme der Quersteuerung tisieren,

heim Segelflugzeug. TLiA, XLII Jhrg.,
1987, H. 8, S. 4

In dem Aufsatz wird die beim Entwerfen
eines Segelflugzeuges durchgefithrte Ana-
lyse der Quersteuerung fiir die Wahl der

GRZEGORZEWSKI

nischen YLuftfahrt

Querruder-Parameter dargestellt. Die g8, S. 21

Grundlage fiir die Berechnung bildet die In dem Aufsatz
geometrische, aerodynamische und die der Geschichte des
Massen-Charakteristik des Flligels und des fahrtwesen gegeben.
“anzen Segelflugzeuges.

1.AGOSZ WM., SZCZECINSKI S.: Dimp-
fung der Drehschwingungen an XKurbel-
wellen bei Kolben-Flugmotoeren, (IT), TLiA,
¥LIT Jhrg., 1987, H. 8, S. 7

Arbeiten,

CONEPXAHUA

Es werden die Typen, die grundsétzlichen
Konstruktionsmerkmale, die dynamischen
Figenschaften und Anwendungsbeispicle
von Drehschwingungsddmnfern fiir Kur-
helanordnungen bei Wolben-Flugmotoren
dargestellt. Ausserdem wird auf die
Mbelichkeit einer dvnamischen Elnwirkung
der  Tmftschaubenbldtter auf die Kur-
helanordnung des Motors hingewiesen,

Luftfahrtwesen-69 Jahre im Dienst der pol-
und der
Wirtschaft (IT). TLiA, XLII, Jhrg., 1987, H.

wird
Instituts fur
Es werden die Rolle
des Instituts in der nolnischen Flugzeug-
bauvindustrie nach dem zweiten Weltkrieg,
der Bereich und die Art der avsgefiihrten
seine Ausriistung
schaften in dem Jahren 19451968 erdrtert.

CTA®EW B.: TTpo6iieMst Honepeunoro ynnapienns nia-
nepom. TJTrA, 1. 42, 1987 r., Ne 8, c. 4

Crathst HOCBAMIEHA aHAA3Y TONEPETHOro YUPasJIeHus!
NAAHEPOM TPOBONMMOMY HA CTAIUH NPOCKTUPOBAHAS
¢ mensro noabopa nmapamMeTpos 3epoHos. OcHOBOI pac-
gera SRIIOTCA reoMeTpuyecKasi, ajponnHaMMYecKas W
MaccoBas XapakTepPHCTHRA KPHUIA M MaHepa B MeJoM.

OnucaHs! THIE neMnidepoB KPYTANBEHBEIX KormeGaHmi
KOJEHYATEIX BaJIOB aBAWANHOHHBLIX NMOPIMTHEBHIX NBATA-
Teneif, X OCHOBHHIE KOHCTPYKTHBHEIC PEIICHUS W ITHHa=
MHYECKAS XapaKTEePUCTUKH, & TAKKE NaHLl MPAMEPST RX
npAMeHeHns1. YYuThBaeTca TaKxKe NWHAMAYECKWE BITH-
sHEEe JomacTel BHHTA Ha KONeHYaThlH MexaHwu3M IBr-
rarens.

systema-
ihre Ursa-

Das Institut fiir

nationalen
TPVXAJIBCKHU P.: Ocobsre pesxumer paGorsr coenie-

Uil TJIABABIX PeAYKTOPOB mMpHBOAa Beproieron. TJIHA,
T. 42, 1987 1., Ne 8, c. 18

ein Grundriss
Luft-

AnTop, Ha Gaze MHOTONETHEro OMLITA, HCIAET MO~
MBITKY CHCTEMATR3APOBATL 0OCOObIe pPexmMBl paboTer
crienyIeHwmi, NMpennaraeT ux Xnacchburammo 1 aHaIA3H-
PYET TPWIWHB! 3THX SBICHAIN.

und Errungen-

TOKEIOXEBCKH E.: Hncruryt Asnanna — 60 ner na
cayxbe monmcxnx Kpouibes W mapommoro xossitcrsa (1T
wacte). TITuA, 1. 42, 1987 r., Ne 8, c. 21

CraTtes NpeAcTasnsicT o¥Yepk no ucropmn VIHCTHTYTA
Apwmamym. OmuceBaercss pons VHcTATYyTa ABHanad B
TMTOJTHECKO M ABUANPOMEINUICHHOCTA MOCHIC BTOpOﬁ MHDPO~
BO#t BOITHEI, 06BeM ® xapakTep ero pabor o6opynona~
Hue ¥ HocTmkeHus 3a nepuon 1945--1968 r.
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