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PROTOTYPY

Cessna U-27A @ USA @

Turbo$miglowy wojskowy samolot wielozadaniowy

Firma Cessna zbudowata wojskowa wersj¢ znanego turbosmiglowe-
go samolotu Caravan I, ktora jest przeznaczona do zadan rozpoznaw-
czych oraz misji specjalnych, jak przewoz 14 pasazerow lub 12
spadochroniarzy, przew6z 4 pacjentow na noszach. Nowy samolot,
U-27A, odznacza si¢ wlasciwo$ciami krotkiego startu i ladowania oraz
duza statecznoscia przy malych predkosciach lotu, dzigki czemu nadaje
si¢ do zadan wykonywanych normalnie przez smiglowce. Podstawowe
wyposazenie rozpoznawcze samolotu miesci si¢ w pojemniku podwie-
szonym pod kadtubem. W jego sktad wchodza: trzy kamery (filmowe
lub elektrooptyczne do pracy w dzien i w nocy, ktorych potozenie mozna
zmienia¢ w locie), rejestratorzy obrazow, procesor video do opracowy-
wania obrazow, system przekazywania danych. Wyposazenie to pozwa-
la na przeglad i analiz¢ obrazow na pokladzie samolotu zaraz po ich
zarejestrowaniu i przekazanie wybranych informacji na ziemig. Pojem-
nik ma dlugo$§¢ 4,39 m, mase od 454 do 567 kg i wspolczynnik obcigzenia
9. Pod ptatem samolotu zamontowano 6 uchwytow do podwieszen,
a w kadlubie — dziatko strzclajace przez odsuwane do gory zaluzjowe
drzwi. Trojkolowe podwozic moze by¢ zastapione przez ptywaki lub
plywako-kola. Samolot jest napgdzany silnikiem Pratt and Whitney
Canada PTGA-114 o mocy startowej 448 kW (610 KM) i mocy
wojskowej” 504 kW (685 KM). Zapas paliwa wynosi 1257 1.

Dane techniczne

Rozpigtos¢ 15,87 m

Dlugos¢ 11,45 m

Wysokos¢ 4,52 m

Powierzchnia no$na 25,96 m?

Masa wlasna 1752 kg For il Gluss
Udzwig maks. 1893 kg

Masa startowa maks. 3629 kg »

Predkos¢ przelotowa maks. 340 km/h ~ Dlugos¢ startu na 1S m 674 m
Predkos$¢ przeciagnigcia 113 km/h DIUSOSC ladowania z I5m 504 m
Wznoszenie n.p.m. 533 m/s Zasigg z rezerwy paliwa 2010 km
Putap praktyczny 7770 m W.K.

WARUNKI PRENUMERATY

Prenumeratorzy zbiorowi - jednostki gospodarki uspolecznionej, instytucje i organizacje spoleczne zamawiaja prenumerate dokonujac wplaty wylacznie na blankiccie . wpla-
ta-zamowienie™” (jest to ,,polecenie przelewu’ rozszerzone dla potrzeb Wydawnictwa o czgs¢ dotyczacy zamowienia). Blankiety te bedg dostarczane dotycheczasowym prenumeratorom przez
Zaklad Kolportazu. Nowi prenumeratorzy otrzymaja je po zgtoszeniu zapotrzebowania (pisemnie lub telefonicznie) w Zakladzie Kolportazu.

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawiajy prenumerate dokonujgc wplaty w UPT lub NBP na blankiecie NBP. Na odwrocie wszystkich odcinkow blankietu nalezy wpisac¢
tytul czasopisma. okres prenumeraty, liczbe zamawianych egzemplarzy oraz wartos¢ wplaty. Wplaca¢ nalezy na konto: Panstwowy Bank Kredytowy 111/O Warszawa nr 370015-7490-139-11.
Prenumerata ulgowa - przysluguje wylacznie osobom fizycznym - cztonkom SNT. studentom i uczniom szkot zawodowych. Warunkiem prenumeraty ulgowe; jest poswiadczenie blankietu
wplaty (przed jej dokonaniem) na wszystkich odeinkach pieczgcia Kota SNT, wyzszej uczelni lub szkoly. Sposob zamawiania prenumeraty ulgowe; jest taki sam juk prenumeraty indywidualnej.
W prenumeracie ulgowej mozna zamowic tylko po | egzemplarzu kazdego czasopisma.

Prenumerate ze zleceniem wysylki za granice zamawia si¢ tak jak prenumeratg indywidualng. Dodatkowo nalezy poda¢ na blankiecie wplaty nazwisko i dokladny adres odbiorey. Cena
prenumeraty ze zleceniem wysylki za granice jest dwukrotnie wyzsza.

Whplaty na prenumerate sa przyjmowane w terminach:

do 10 listopada na kazdy kwartat, 11 [T potrocze oraz caly rok nastepny.
do 28 lutego na II, 111 i IV kwartal oraz IT potrocze,

do 31 maja na I i IV kwartat oraz 11 polrocze,

do 31 sierpnia na IV kwartal.

Zmiany w prenumeracie mozna zglasza¢ pisemnie tylko w ww. terminach.

Informacji o prenumeracie udziela - Zaktad Kolportazu Wydawnictwa NOT SIGMA (ul. Bartycka 20,00-716 Warszawa) skr. poczt. 1004, 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 248, 249,293,
297, 299 lub 40-30-86 1 40-35-89.

Egzemplarze archiwalne czasopism - mozna nabywa¢ za gotowke w Klubie Prasy Technicznej, Warszawa, ul. Mazowiecka 12 (tel. 26-80-16) lub zamowic¢ pisemnie. Zamowienia na
egzemplarze archiwalne czasopism przyjmuje: Zaklad Kolportazu, Dziat Handlowy. 00-950 Warszawa. skr. poczt. 1004 (tel. 40-37-31), na rachunek dla instytucji lub za zaliczeniem pocztowym
dla osob fizycznych.

Wstepna cena prenumeraty TLiA na 1990 r. - kwartalna normalna 2400 z1, kwartalna ulgowa 480 21, potroczna normalna 4800 z1. potroczna ulgowa 960 74, roczna normalna 9600 z1. roczna
ulgowa 1920 zt.

W przypadku zmiany cen w okresie obj¢tym prenumerata, prenumeratorzy sa zobowiazani do doplaty réznicy cen.
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Kryzysowe dziesigciolecie lotnictwa lekkiego

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Stany Zjednoczone sg najwigkszym w Swiecie producentem samolo-
tow lekkich, wigc wahania amerykanskicj produkcji tych samolotow
moga stuzy¢ za barometr sytuacji na rynku. W USA sprzedaz pralek,
lodowek, samochoddéw i samolotow lekkich jest wskaznikiem sytuacji
ekonomicznej spoleczenstwa.

W latach 19781979 produkcja i sprzedaz samolotow lekkich
w USA wyniosta ponad 17000 egz., w 1982 r. juz tylko ponad 4000 egz.,
za$ w 1987 r. nieznacznie ponad 1000 egz. Oznacza to spadek produkcji
do 6% stanu sprzed dziesigciu lat.

Jakie sa przyczyny tak duzego spadku produkcji? Produkcja z 1978 r.
byla szezytowa. Mozliwe, ze osiagnigto ja dzigki latwym kredytom, czyli
mogla by¢ nieco wigksza od rzeczywistych mozliwosci nabywcow, lecz
najwyzej w granicach 20% sprzedazy. Moze czg$¢ uzytkownikow
samolotow nie zdawala sobie sprawy z tego, ze od momentu wzrostu
ceny paliwa w latach siedemdziesiatych — koszty eksploatacji sg az tak
duze, lecz ten blad moglo popehi¢ kilkanascie procent nabywcow.
Wigcej bylo tych, ktorzy liczyli na wzrost zarobkow, lecz ich realna

EACZNIE
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1-SILNIKOWE
TEOKOWE

wartos$¢ zmalata. I ci zapewne odsprzedali zakupione samoloty. Dlatego
glébwna przyczyna spadku produkcji samolotow lekkich byt kryzys
ckonomiczny lat 1980 + 1982, ktory dotknal nie tylko obywateli amery-
kanskich, lecz rowniez wigkszo$¢ krajow na $wiecie.

Amerykanskie Stowarzyszenie Wytworcow Samolotow Lekkich GA-
MA (General Aviation Manufacturers Association) w sprawozdaniu za
1988 r. i jedenastolecie 1978 < 1988 wykazuje, ze zmniejszyla si¢ gtownie
produkcja samolotow tlokowych. Produkcja jednosilnikowych samolo-
tow tlokowych zmniejszyta si¢ z 14398 w 1978 r. do 613 w 1987 r. (czyli
do 4%), a dwusilnikowych ttokowych z 2843 w 1979 r. do 67 w 1988 r.
(czyli do 2,3%), natomiast turbosmigtowych z 918 w 1981 r. do 250
w 1986 1. (tylko do 27%), a odrzutowych z389 w 1981 r.do 122 w 1987 r.
(do 31%). Spadek produkcji samolotow turbo$miglowych i odrzuto-
wych byl mniejszy, gdyz sa to samoloty dyspozycyjne, kupowane przez
duze przedsigbiorstwa.

Gwaltowny spadek sprzedazy samolotow ttokowych doprowadzit do
zawieszenia ich produkcji przez dwoch gtownych wytworcow: firmy

Rys. Produkcja samolotow lekkich USA 1978-1988
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® Rzyd probowat ratowaé trudng sytuacje naro-
dowego przewoznika, Aerolineas Argentinas,
odprzedajac 40% jego kapitatu skandynawskim
liniom Scandinavian Airlines System (SAS).
Projekt zostat skrytykowany przez opozycje (peronis-
ci), ktora uchwalila blokowanie w parlamencie jego
realizacji (A. et C. 1217/1218)

ARGENTYNA

BULGARIA

@ Jak poinformowano w Sofii, z powodu redukcji
budzetu wojskowego o 12%, z sil powietrznych ma
by¢ wycofane 20 samolotéow (A. et C. 1223)

mmyiram  CHINY

o 17 listopada 1988 r. w Pekinie podpisano
wstgpna umowg migdzy CATIC i francuska firma
Microjet o ewentualnej licencyjnej produkcji
w ChRL odrzutowego samolotu szkolno-treningo-
wego Microjet 200B (A. et C. 1219)

® Podczas wizyty w Pekinie premier Indii Rajiv
Gandhi podpisal z chinskim premierem Li Pengiem
umowe 0 bezposredniej komunikacji lotniczej
miedzy Pekinem i New Delhi. (A. et C. 1219)

CZECHOStOWACJA

® Jak poinformowaly wladze panstwowe, z powo-
du redukcji wydatkow na sily zbrojne o 15% w latach
1989 =+ 1990 ma by¢ wycofanych ze stuzby 51 samo-
lotow bojowych (Rude Pravo)

DANIA

® Rzad przewiduje prywatyzacje dunskiego u-
dzialu (28,6%) miedzynarodowych linii lotniczych
Scandinavian Airlines System (SAS), jak rownicz
portu lotniczego Kopenhagi. (A. et C. 1217/1218)

EGIPT

® Armia powietrzna zdecydowala si¢ na zakup
50 argentyniskich samolotow szturmowych (COIN)
ENEAR Pucara. (A. et C. 1221)

O

® Zwigzani z przemyslem lotniczym ministrowie
panstw uczestniczacych w programie Airbus Indu-
stric  postulowali zwigkszenie tempa produkcji
samolotow A.320 do 10,5 miesigcznie. (A. et C.
1217/1218)

@ Porty lotnicze Paryza w 1988 r. odprawily 40
min pasazeréw — zanotowano rekordowy wzrost
ich liczby (o 10%) w porownaniu z poprzednim
rokiem. Na 1993 r. przewiduje si¢ obstuzenie 50 mln
pasazerow. (A. et C. 1217/1218 1 1221)

® W wyniku badan przeprowadzonych z inicjaty-
wy Air France ustalono m.in., Ze statystycznie co
drugi Francuz korzysta z transportu lotniczego raz
w zyciu. Inaczej — 85% Francuzow nigdy nie podro-
zuje samolotami (A. et C. 1219)

® 29 grudnia 1988 r. francuski pilot instruktor
Richard Fenwick (prezydent Aero-Club de France)
ustanowil $migtowcowy rekord $wiata wysokosci
w kategorii $miglowcow o masie do 500 kg (Ela),
osiggajac wysoko$¢ 5036 m n.p.m. w przelocie nad
szczytem Mount Blanc. Wyczynu dokonal na $miglo-
wcu Robinson R22 Beta (USA). Poprzedni rekord
w tej kategorii ustanowiono dokladnie 35 lat temu
~ 29 grudnia 1953 r. - na francuskim $migiowcu SO
1221 Djinn z napgdem turbinowych (4789 m). (A. et
C. 1221)

® Rajd Paryz-Dakar w najnowszej edycji byl
obstugiwany przez 32 samoloty i 7 smiglowcow,
w tym pomoc medyczng zapewnialy 2 Smigtowce Bell
206 oraz samolot Gulfstream I i Falcon 10. (A. et C.
1220)

O JAPONIA

® Pomimo ostatecznego ustalenia (umowa z maja
1988 r1.), ze japonski mySliwiec przysziosci
FSX bedzie rozwinigciem amerykanskiego General
Dynamics F-16 Fighting Falcon, rozbieznosci
w tej sprawie migedzy Tokio i Nowym Jorkiem nie

zmniejszyly si¢ (Japonia miala rozwina¢ samolot
samodzielnie, czemu przeciwstawity si¢ Stany Zjed-
noczone). Rozbieznosci te widoczne sa obecnie mig-
dzy przedstawiciclami przemystu lotniczego obu kra-
jow. Mowiono nawet o mozliwosei komplikaciji sto-
sunkow migdzy USA i Japonia. (A. et C. 1219)

® Przemysl lotniczo-kosmiczny osiagngl w roku
finansowym 1988 obroty wartosci 1,72 mld dol., tj.
0 4% wigcej niz w roku poprzednim. (A. et C. 1220)

N
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SZWECJA

® Opierajyc si¢ na zamowieniach szwajcarskich
linii lotniczych Crossair, Saab Scania postanowita
realizowa¢ program nowego samolotu komunika-
cjilokalnej Saab 2000. Bedzie to rozwinigcie samolo-
tu Saab 340 o przedtuzonym kadlubie (pojemnos¢
wzrosnie do 50 miejsc); turbinowe silniki majg nape-
dza¢ szesciolopatowe $migla niskoobrotowe o poste-
pujacym skosie (A.et C. 1217/1218)

ZSRR

® Po krazownikach lotniskoquh HKijew”, .Minsk™
i ,.Noworossijsk”, na Morzu Srodziemnym poja-
wil si¢ czwarty okret z tej serii —,,Baku’. Jest on bazg
dla 13 samolotow pionowego startu i ladowania
Jak-36 i 15 Smiglowcow. (TASS)

0GOLNE

® 1988 r. byl rekordowy pod wzglgdem liczby
zamoOwionych cywilnych samolotow transporto-
wych z napedem odrzutowym. W zakladach
Boeing, Airbus Industrie, McDonnell Douglas,
British Aerospace i Fokker w 1988 r. zamowiono
ogolem 1001 samolotow, ktorych dostawy beda
realizowane w ciggu najblizszych 4 + 5 lat. Najwigcej
zamoOwien zebral Boeing (636 samolotow wartosci
30 mld dol.), nastgpnie Airbus Industrie (173 samolo-
ty), McDonnell Douglas (124), British Aerospace
(36) i Fokker (32). (A. et C. 1219)

® Wg ICAO, przewozy linii lotniczych 160
krajow $wiata wzrosty w 1988 r. 0 7% w poréwnaniu
z 1987 r., przy tym liczba przewiezionych pasazerow
wzrosta 0 4%, a liczba wykonanych pasazerokilomet-
row — o 7%. Wspolczynnik wypelnienia miejsc wy-
niost 68% i wzrost o 1%. Przewozy towaréw wzrosty
o 10% (wykonano 53 mld tonokilometrow), zas
przewozy poczty — 0 3%. (A. et C. 1219)

cd. ze str. 1

Cessna i Piper. Na rynku w tej kategorii pozostaty: Beech (w 1988 r.
zbudowal 180 samolotow Bonanza i 222 dwusilnikowe Baron 58),
Mooney (142 samoloty jednosilnikowe w 1988 r.) oraz Maule (55
samolotow).

Produkcj¢ wznowit Piper (160 PA-28 i 53 dwusilnikowe Seneca III).
Na 1989 r. Piper otrzymat zamowienia na 500 samolotow PA-28-Cadet.
Samoloty turbosmiglowe i odrzutowe (448 szt.) w 1988 r. stanowily 39%
produkcji, lecz az 96% wartosci produkceji samolotow lekkich. Najdroz-
sze z nich, samoloty Gulfstream, stanowiace 5% liczby samolotow
dyspozycyjnych, osiagnely 40% ich wartosci. W 1988 r. sprzedano 62
samoloty dyspozycyjne Cessna Citation, 49 Gulfstream G-IV, 23
Learjet i 21 Beechjet.

Ze zbudowanych w 1988 r. samolotow turbosmiglowych okoto 150 to
Beech King Air i Beech 1900, zas 80 — Cessna Caravan I, a 29 — Fairchild
Metro I11.

Od 1983 r. amerykanska produkcja samolotow lekkich jest bardzo
mala (spadck z 2691 egz. w 1983 r. do 1085 egz. w 1987 r.). W 1988 r.

produkcja wzrosta o 58 samolotow, czyli do 1143 egz. Zbudowano o 15
wigeej samolotéw jednosilnikowych tlokowych (628 egz.), o 20 ezg.
mniej dwusilnikowych tlokowych (67 egz.), o 28 ezg. wigcej turbosmig-
towych 1 0 35 ezg. wigcej odrzutowych.

Czy jest to juz pierwszy symptom poprawy sytuacji na rynku? Czy
w kraju, w ktorym jest zarejestrowanych ponad 200000 samolotow
lekkich, sprzedaz 15 samolotow jednosilnikowych cokolwiek znaczy?
Raczej o czyms$ $wiadcza zamowienia na 500 Cadetow. Chyba powaz-
niejszym sygnalem jest rozpoczecie produkeji samolotu Christen Husky,
bedacego nastgpea jednego z najtanszych samolotow — Piper Cub. We
Francji produkcja samolotu ATL, a w W. Brytanii — Super 2 tez
swiadeza o niewielkich mozliwosciach nabywcow.

A jakie wnioski z tej sytuacji kryzysowej plyna dla nas? Poniewaz
chlonnos¢ swiatowego rynku na samoloty lekkie jest obecnie ciagle
mala, wigc mozliwosci sprzedazy na Zachod tlokowych samolotow
sportowych sa rowniez bardzo ograniczone. Tylko niektore zalety
Wilgi, czy niska cena Kolibra moga by¢ atrakcyjne dla zagranicznych
nabywcow.
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Metoda obliczania smigta tunelowego

Prof. dr STANISEAW KUCZEWSKI

W $migle tunelowym korice topatek nie poruszajg si¢ w swobodnym
powietrzu, ale sa otoczone kotowym pierScieniem, podobnie jak w
wentylatorze. Dlatego warunki przeptywu przy koncach topatek u-
wzglednia si¢ podobnie jak w wentylatorach i spr¢zarkach osiowych i
tak samo oblicza si¢ moc potrzebna do pokonywania strat wzbudza-
nych. Réznica w obliczeniach polega na tym, Ze wentylator nie porusza
si¢, a $miglo porusza si¢ z predkoscia lotu. Tylko przy ciagu w miejscu
predkosc ta jest réwna zeru (poczatek startu). W Smigle wypelnienie
wierica topatkami jest mniejsze niz w wentylatorach i na tym polega réz-
nica w konstrukcji. Wypetnienie jest definiowane jako stosunek dtu-
gosci profilu do podziatki lub inaczej liczby topatek Z pomnozonej
przez cigciwg [ do obwodowego przekroju na rozpatrywanym promie-
niu R:

i (1)

Wartos¢ wypelnienia waha si¢ od 0,3 do 1,7 i dla tych wartosci sa dane
doswiadczalne. Wspolezynniki sity noSnej C, oraz oporu C zaleza od
uktadu danych profilow, od kata natarcia &, kata ustawienia a, i wypet-
nienia 7. Dlatego mozna postugiwac si¢ danymi dla profilow pojedyn-
czych tylko wtedy, gdy wypetnienia sa mniejsze od 0,4, a dla wypet-
nient wigkszych od 0,4 sg potrzebne dane z uktadéw palisadowych pro-
filow. Mozna poleci¢ uktady profilu NACA 65-410 o szkicletowej ko-
towej i wygigciu tej szkieletowej 10°, Wykresy te wyrazaja zaleznoSci:

C.=1f(a, 81 (2)

- S (a0 3
£= c =f(a, d, 1) (3)

gdzie: @ - kat ustawienia profilu,
7-wypelnienie wienca topatki,
6 - kat natarcia.

Kat natarcia w ukladzie palisadowym fopatek jest mierzony pomig-
dzy umownie ustalong cigciwg profilu a Srednim wektorem predkosci
naplywu i wyplywu z wierica topatkowego. Ta Srednia predkos$é w
ukladzie wzglgdnym wynosi w :

wl=w?+w)? 4)
d=a,—f lub &=a —f (5)

gdzie: #_—kat pochylenia wektora w .

u=wk

Dane okreslajace wspolczynniki € i ¢ dla danych profilow pocho-
dzg z badan nieruchomych palisad topatek, w ktorych kat naptywu na
topatki zalezy od odlegloSci miejsca pomiaru od czota palisady (dla
wypelnien wigkszych od zera). Trzeba wi¢e pamigtac o tym, aby katy
naplywu powictrza 3, byly mierzone tuz przy czole palisady, a gdyby
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byty mierzone dalej, nalezy je przeliczy¢ na czoto palisady, biorac pod
uwagg cyrkulacj¢ wytwarzang przez uktad topatkowy.

Na rys. 1 pokazano uktad wektoréw przeplywu przez przekrgj
wienca fopatkowego na promieniu R, a na rys. 2 [2] - przekréj podtuz-
ny przez $Smigto tunelowe. Na rys. 2 i w artykule uzyto nastgpujacych
oznaczen: zewngtrzny promien ostony — R_, promien piasty — R,
szczelina nad kofcami topatek — s, grubos¢ warstw przysciennych
(przyjmujemy jednakowa grubos$¢ na $ciance ostony i na piascie) — &,
przekroje kontrolne: daleko przed Smiglem — 0, tuz przed czolem

i — W(R.-5) -
)
i 1 *
| \
| Ca | Cau
|
- ! -
3 ‘ y
’ whR,,

Rys. 2

wienca — /, za wiencem lopatkowym — 2, u wylotu z ostony $migta — 3,
daleko za ostong, gdzie ci$nienie statyczne powietrza osiagnie wartosé
ci$nienia atmosferycznego — 4, predkosé bezwzglgdna — ¢, jej skta-
dowe osiowe — ¢ , sktadowe obwodowe — ¢,» predkos¢ wzglgdna — w
(indeksy od 0 do 4 oznaczaja przynalezno$¢ pr¢dkosci lub ci$nienia do
danego przekroju), ciSnienie statyczne — p, ciSnienie catkowite —p .

Z miejsca obserwacji umieszczonego na poruszajacym si¢ napgdzie
Smigtowym przebieg ciSnien catkowitych wzdtuz osi jest nastgpujacy.
Daleko przed Smigtem (przekrdj 0) panuje ciSnienie atmosferyczne p,
i predkosé réwna predkosci lotu ¢, ciSnienie catkowite wynosi zatem:

o ,
po(‘ :pa i 2—(“'!(“ (6)

gdzie: o — ggstoS¢ powietrza.

Poniewaz przez odcinek /=2 przeptywa jednakowy strumien powie-
trza i przekrdj jest ten sam, rowniez osiowa predko$é pozostaje taka
sama i wynosi ¢, zas sktadowa obwodowa w przekroju I w przyblize-
niu jest rtéwna zeru (¢, , = 0), natomiast na wylocie wynosi ¢, .

W wypadku $migla tunelowego, w obszarze zdrowej strugi (poza
warstwami przySciennymi) fopatki potraktujemy tak, aby zachodzita
réwnowaga promieniowa (zachowany wir swobodny R ¢, = const),
wobec tego sktadowa osiowa predkosci jest stata (¢, = const). W nor-
malnych Smigtach odstgpuje si¢ od tego warunku ze wzglgdu na mate
wartosci predkosci obwodowych ¢, . Jest to réwnoznaczne z zapew-
nieniem stalego przyrostu cisnienia catkowitego w tym obszarze od
promienia R, — §do promienia R + &.

Na odcinku /=2 ci$nienie catkowite wzrasta o:

Ap.=p, . —p,. (7)

Ale ci$nienie catkowite na wlocie wynosi:
Pie= Pac
a wige mozna napisac:
Pac =Pt AP, (8)
W przekroju 3 (jesli nie zmienimy jego wymiaréw promieni R iR )

straty na drodze mozna uzna¢ za pomijalnie mate o ile nie umiescimy
kicrownicy prostujacej. Wtedy jednak energi¢ kinetyczna zwiazang z



predkoscia ¢,, trzeba uznac za stracona. Zcebra podtrzymujace nalezy
wicce uksztaltowa¢ w postaci kierownic, a wtedy strata wyniesie:

[+ ctg’a,
S, =€ 0dc, ¢, ———— )
[+ ¢ ctga,

gdzie: & —wzgledny wspotczynnik oporu kierownicy,
a, ~S$redni kat przeplywu przez Kierownicg.

Projektujac Smiglo, na poczatku zaktadamy wartosc strat, np. §, =
= 0,03 Ap_. Po zaprojektowaniu mozemy tg wiclkos¢ skorygowac.

Jesli jest kierownica i na niej czg$¢ energii kinetycznej przeksztat-
cona na ciSnienie statyczne, wowczas ci$nienie catkowite w przekroju
J wyniesie:

P =Py~ S, (10)

Za wylotem 3 w powietrzu utworzy si¢ co§ w rodzaju dyszy rozprgza-
jacej, w ktorej straty mozna pomingc. Cisnienie statyczne w tej dyszy
zmniejszy si¢ do atmosferycznego, co mozna zapisac¢ jako:

0
p4(‘=p3<‘:pa+—2—c24 (ll)
Z poprzednich zaleznosci otrzymujemy:
p4r:p2r_sk :pur+ Ap(_Sk
(12)
p4r:por+ Ap('_Sk
Q @
pu + ._2_("24 :pu + —ECQIOI + Apt - Sk
(13)
@ @
7624 =4p. — S, + 'Eczloz

Predkosc ¢, jest potrzebna do obliczenia ciggu. Korzystamy tu z za-

sady ilosci ruchu. Ciag 7 wynosi:
T=0Q(c,~¢p) (14)
gdzie: Q — strumienl powietrza przeptywajacy przez Smigto.

Roéwnanie (14) pozwala na obliczenie ciagu w réznych warunkach
lotu, poczawszy od poczatku startu (gdy predkosc ¢, = 0) do predkos-
ci maks. ograniczonej mocg silnika. Przy starcie moment obrotowy
wzrasta i dostosowuje si¢ do mozliwosci silnika. W tym wypadku mu-
simy zna¢ krzywa mocy silnika w funkcji jego obrotéw i obliczy¢ ciag
dopasowujac moc i obroty $migta do mozliwosci silnika napgdowego.

Uwaga: Wylot obudowy pierscieniowej §migta mozna tak zmniej-
szy¢, aby w przekroju 3 przy jakiej$ pr¢dkosci lotu uzyskac ciSnienie
rowne atmosferycznemu. Moze to nieco polepszy¢ pracg Smigla, a
obliczeniowo nie jest zadnym problemem.

Tok obliczania $§migla

Ponizej przedstawiono wzory stuzgce do obliczania §migta tunelo-
wego utozone w kolejnosci dogodnej przy stosowaniu komputera.

Dane wyjsciowe sa zwykle nastgpujace:

— krzywa mocy silnika napgdowego, w tym moc znamionowa N,
kW,

— obroty znamionowe silnika n, obr/min,

— gestosé powietrza o, kg/m?,

— zadany cigg przy okreslonej predkosci lotu, np. bliskiej maksy-
malnej — 7 niutonéw.

Ciag dobieramy najczgsciej dla takiej predkosci lotu i warunkéw, na
ktérych nam najbardziej zalezy, np. $migto szybkosciowe, startowe
lub ekonomiczne. Niezaleznie od tego kazde $migto powinno zapew-
nia¢ mozliwo$¢ lotu i dobrego startu i dlatego powinno byé obliczone
na te dwa punkty, w locie i w starcie.

Przyjmowane wielkosci wynikajg z tego, Ze predkos$é unoszenia
koncow topatek nie moze przekroczy¢ predkosci krytycznej, tj. takiej,
przy ktérej na konturze profilu moze wystapi¢ w jakim§$ miejscu pred-
kos¢ dzwigku. Warunek ten jest tatwy do spetnienia, gdyz zwykle
ogranicza go wezesniej moc silnika. Ze wzgledu na dobry start, pro-
mien zewnegtrzny Smigla zwykle wybieramy jak najwigkszy (na ile po-
zwala na to konstrukcja samolotu).

Zaktadamy stosunek Srednicy piasty do Srednicy zewngtrznej. Nie
warto zbytnio obcigzac lopatek u ich podstaw i dlatego mozna polecié
stosunek RW/RZ =10,3.

Trzeba zatozy¢ grubos¢ warstw przysciennych 6 jednakowa przy pia-
scie i na obwodzie zewngtrznym. Grubos$¢ warstw przysciennych za-
lezy od wymiaréw $migha. Nalezy to przeliczyé ze znanego modelu na
inny mniejszy lub wigkszy metodaq opisang w [1]. Od grubosci warstwy
przysciennej na kotowej obudowie zalezy moc potrzebna do pokona-
nia strat wzbudzanych. Nalezy o tym pamigta¢ zwtaszcza przy matych
$miglach, np. dla modeli latajacych.

Obliczenia prowadzimy metoda kolejnych przyblizen powtarzajac
kilkakrotnie az do osiagnigcia poszukiwanego rezultatu w nastgpuja-
cej kolejnosci:

Iin
1. o=
30
2. R,=0,3R,
1
3. R = '/— RZ+R2
5 2( z w)
4. u,=wR,
S5 u,=wR,
6. u =wR,

7. 0=c, x(R2-R}?)

Uwaga: Zakladamy warto$¢ ¢, ikolejno powracamy do obliczen od
wzoru 141 18.

8. Predkosc¢ osiowa w obszarze zdrowej strugi, zaktadajac paraboli-
czny przebieg sktadowych osiowych predkosci w obszarze warstw
przysciennych:

s
c, = ‘
: 26
3(R,—R,)
9. Spigtrzenie statyczne:
P T
P TH®RI-RY

10. Przyrost predkosci obwodowej na promieniu $rednim R (w
przyblizeniu):

1. Spigtrzenie calkowite:
B s
Ap. = Ap + ;A(',;‘
12. Przyrost prgdkosci obwodowej (do dalszych obliczen):

Ap,

ou g

13. Predkos¢ daleko za Smigtem, gdzie p = p -

0 , 3 9
—2(‘_“‘ = A])r == 'S/\‘ + 3(‘2[("
S, = 0,03 4p,
T = Q Q ((‘4 = Clul)
e , @ N
7('4“_76‘4_6_ [)('+Sk*0‘

stad wartosc ¢,.

TLiA 1989 nr 7



14. Predkosc lotu:
T

e
ot = €a 00

Uwaga: Jesh predkosé lotu nie odpowiada zadanej, obliczenie na-
lezy powt6rzy¢ zmieniajac przede wszystkim ¢, .
15. Moc zwigzana z przeptywem w zdrowej strudze:

N=ou Ac, c I1 [(R ~ 3P < {2 + 5)3]

16. Moc potrzebna do pokonywania strat wzbudzanych przy kon-
cach topatek [1]1[2]:

N, = %HR: sc,0(R, - ~3) [(R: ~5)w+ A('“:]

2
R
A(.U z - A(‘II ) __‘
: R,
17. Moc potrzebna do pokonania oporéw wzbudzanych u podstaw
topatek:

N, = % MR, ¢, w (R + 12—5) (wRH. +4c,,, )

18. Moc catkowita potrzebna do nap¢du wynosi:
N. =N+ N_+ N,

19. SprawnosS¢ propulsywna:
r (.lul

N

c

By =

Obliczenie przekroju na srednim przekroju R

Obliczenie dotyczy wymiaréw topatek Smigta. Zaktadamy liczbg to-
patek Z i dtugos$¢ cigciwy profilu / tak, by wypelnienie v = 0,6 +0,4.
20. Wypetnienie:

_ ZI
2IIR,
21. Wskaznik przeptywu, ktéry powinien wynosi¢ 0,3+0,5 (dla
mniejszych warto$ci sprawno$¢ przeptywu zmniejsza sig):
(l)— [
u

22. Udzial kinematyczny wirnika:

1
wR —— Ac
2 u

A 5

e

wR

s

(9]
[9%)

. Srednia predkosé wzgledna:

I 5
w ZV (u_——A(' _)-+(‘2
s s 2 usy a

24. Kat wektora w i jego sinus:

“

sin f3 =

w
5

2

N

. B, =arc sinf3,

26. Jesli dysponujemy danymi palisadowymi podajacymi katy od-
giccia Aff, to wowcezas obliczymy:

AB =, B,
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C
y . I It a
B, zzaleznosci tgf3, = vl

5

a

wy—de

us

27. f3, zzaleznosci igf3, =

28. Z danych palisadowych dla obliczonego kata odgigcia Af3 i okres-
lonego juz wypetnienia odczytujemy kat natarcia 6, wspotczynnik strat
€ oraz kat ustawienia profilu a

o,=f+86
Uwaga: Tu kat natarcia mierzy si¢ od predkosci naptywu w,.
Jedli dysponujemy wykresami wyrazajacymi wspotczynnik sity nos-

nej w funkeji kata natarcia i wypelnienia oraz wspotczynnika C, to
wyliczymy C : .
DT 2 Ac, sinf3

29. C,= =
. s
c"r(l + ¢ p )

30. Kat ustawienia
a =f +6

31. Wspotezynnik oporu wzglednego:

Sprawdzamy w obu wypadkach, czy obliczony kat _lub C, mozna
uzyskac i czy C, nie jest za duze. W razie niepowodzenia korygujemy
wypetnienie lub powracamy do poczatku obliczenia.

Obliczenie przekroju u podstawy lopatek na promieniu R, + 6

32. u,= (R, + ) w

R)
33. Ac,, = Ac,,————
R, +6
Zl
34 e
211 (Rw + 8)

W tym przekroju wypetnienie jest najwigksze, staramy si¢ jednak
nie przekroczy¢ wartosci 1,7 ze wzglgdu na brak odpowiednich da-
nych. Ze wzgl¢du na wytrzymatosé dajemy w tym miejscu pogrubiony
profil.

Cu’

35. =

36. &=

37. w, = V( u, — %Acu“, ) b

38. tgf, =

B
—, stad f3,
u

w

c
39, tg B, = —E—u—"
g u_ — Ac

w uw

stad f3,

40. A =4, - B,

Mozna réwniez, jak poprzednio, postugiwac si¢ wykresami dla C .

Znajdujemy wartos¢ katéw 81 a oraz wspétezynnik oporu C i €. W
tym przekroju jest najwicksze obciazenie profilow, kat ustawienia i
kat natarcia, przy czym mozna dopuszczaé przekroczenie wartosci 4 f3
wskazujacej na oderwanie i powigkszy¢ kat natarcia do ok. 120%, a
nawet 130% bez obawy, ze wystapi oderwanie, poniewaz zachodzi tu
zjawisko plynigcia warstw przysciennych na powierzchniach topatki i
odsysanie powietrza z powierzchni piasty. Warto pamigtac o tym zwta-



szcza dla warunkéw startowych. Praktycznie przedtuzamy krzywa od-
gigcia strugi lub sity nosnej w sposéb ciagly tak, jakby oderwania nie
byto.

Obliczenie przekroju przy korcach topatek na promieniu R, — &

41. u, = w(R, - &)

R
2. Ac,,= Ac,,———
: R.—6
zZl
3. 1=———
211(R, - 0)
¢
4, p=—=
ul
1
u,——de,
45. §=
u,
|
46. w, =]/(uz -4, )2+¢;
. c
47. sinff = —
: w

§

@
48. tg 3, =7" ,stad 8,

z

C
49. t =—2*%  'stadf3,
gﬁz uL_ACuz q ﬁ‘_
S50. AB=p,—-4,
Sl a,=f3,+6

Obliczenie Smigla w warunkach startudlac,, = 0

Obliczenie prowadzi si¢ podobnie jak poprzednio z ta réznicg, ze
wymiary §migla juz sa zaprojektowane w pierwszym etapie. Nieznany
jestcigg i predkosc za Smigtem ¢,. Wielkosci te dobiera si¢ metoda ko-
lejnych przyblizen, tak zeby uzyskac zgodnos$¢ z mozliwosciami silnika
okreslonymi przez jego krzywa mocy w funkcji obrotéw. Moment kre-
cacy przy ciggu w miejscu bedzie wigkszy niz w locie i obroty moga si¢
zmniejszyc.

W praktyce jest wygodnie prowadzi¢ obliczenia w nastgpujacej ko-
lejnosci.

Zaktadamy warto$¢ ciagu wicksza od poprzedniej T.

1. Przyblizone spigtrzenie statyczne:

Ap = T
P TIRI=R Y

2. Przyblizony przyrost predkosci obwodowe;:
_ 4

out,

W pierwszym przyblizeniu nie zmieniamy pr¢dkosci obrotowej.
3. Spigtrzenie catkowite:

us

Ap = Ap + — Ac’?
P / >

4. Doktladniejszy przyrost predkosci obwodowej:

Sk =0,04 Ap‘_

6. Strumien powietrza Q:
T

Q(‘4

0=

7. Srednia predkos¢ przeptywu przez §migto:

o

¢ = ——
as n(R:z _ RWZ)

8. Pregdkosé osiowa w zdrowej strudze:

C

c as
a l 2 (s
3(R,-R))
9. Moc zwigzana z przeptywem w zdrowej strudze:

N=oudc, c, [ (R, - 8- (R, + )]

10. Moc wzbudzona na koricach topatek:
4 é ;
N = 2—HR:6cuw(Rz - 7) [w(R,—5) + Ac, ]

R,
‘ A(‘ ‘—“
us us R: —

11. Moc wzbudzana u podstawy topatek:

0 0 .
Nw = 7 HRm 6Cu @ (Rw + 2_) ((L) Rw + Ac u .\')
i R
Ac. = A€ . -
us us R“l +

12. Moc calkowita:

N,=N+N,+N,

Jesli moc catkowita jest wicksza niz maks. moc silnika, to nalezy z
krzywej mocy silnika oceni¢ jak zmnicjsza si¢ obroty silnika, azeby
moce dostarczane i potrzebne pokryty si¢. Dla tych nowych obrotéw
trzeba powtdrzyc obliczenie az do uzyskania zgodnosci. Nastgpnie na-
lezy sprawdzi¢, czy Smigto moze prawidtowo pracowac, czy moze osig-
ga¢ przewidywane sity nosne w przekrojach przy piasScie oraz w prze-
kroju srednim, stosujac obliczenie wg wzorow od 20 do 31 oraz od 32
do 40.

Gdyby przy starcie nie udato si¢ uzyska¢ zadowalajacych rezulta-
téw, cate Smigto nalezy przekonstruowac na nowo.

Ciagi dla innych pre¢dkosci oblicza si¢ w taki sam sposéb jak dla
ciggu w locie.

Projekt kierownicy

Smiglo wywoluje pewien moment obrotowy, ktéry w locie musi byé
zlikwidowany przez ukltad sterowy samolotu. Mozna go wyeliminowac
juz w Smigle, stosujac topatkowy wienicc kierowniczy prostujacy

ACU’ACUK

Cs

AL

«;,

Rys. 3 : !
strugi wyplywajace z wirnika do kierunku osiowego. Odbywa si¢ to w
niewielkim stopniu kosztem ciagu, poniewaz kierownica daje opory
osiowe zmniejszajace cigg 0 ok. 2%. Niezaleznie od tego topatki kie-
rownicze moga by¢ wykorzystywane jako elementy konstrukcyjne
(wspornikowe) obudowy wirnika.

Z wirnika powietrze wyptywa ze sktadowa obwodowa ¢, . Kierow-
nica likwiduje tg sktadowa do zera. Zmniejszenie predkosci obwodo-
wej na kierownicy WYNosi wige:
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52, &c,;=¢;,,—~0=¢,,

Przekro6j kanalu przeplywowego kierownicy jest zwykle taki sam
jak dla wirnika, a wigc promienie zewngtrzny i wewngtrzny wynosza
R iR,

‘Na rys 3 pokazano uktad wektoréw przeplywu przez kierownicg,
ktory wywodzi si¢ z uktadu wektoréw dla wirnika.

o3 290°
//’
~ 0ty Rys. 4
Narys. 4 pokazano geometrig kicrownicy szkieletowej kotowej, bo
takie sa najczgsciej stosowane. Lopatki moga by¢ profilowane lub wy-
gigte z ptaskich blach.
Jak wynika z geometrii, zachodzy ponizsze zaleznos$ci katowe:

0
5 = G = —
ok 3 2

-

S o O
a,=a,+v, =90+ v,

Jesli przyjmiemy, ze naplyw na kierownicg jest styczny do szkieleto-
wej profilu na wlocie «', = @,, a wigc wyptyw odbywa si¢ w punkcie
znamionowej pracy z katem odchylenia v, to szkicletowa kierownicy
powinna by¢ wygigta o kat 6:

O=a,-a,=90°"+v, —a,=9"+v - q
gdy:a,=a,

Widzimy stad, ze kgt odgigeia strugi na kierownicy wyniesie:

da=ay—a,=0-1y,

W tabl. podano dane dos§wiadczalne dla kierownic kotowych, kto-
rymi mozna postugiwac si¢ przy doborze katéw kierownicy spr¢zaja-
cej, a taka tu whasnie wystgpuje [1].

Tablica jest wazna dla wypelnienia T = 1,1. Stosujac inne wypetnie-
nie, nalezy przeliczy¢ katy odchylenia strugi wg wzoru:

Takg kierownicg mozna jeszcze nieco ulepszy¢. Wiadomo, ze na-
plyw styczny nie jest najlepszy, bo lepszy jest lekko skierowany na
grzbiet profilu. Zatem mozna kat wlotowy topatek zmniejszy¢ o 2 do
3%

, o
a,=a—2

Poprawia to takze wlasciwosci startowe smigta.

Geometri¢ kierownicy okreslamy w ten sposéb dla trzech przekro-
jow: gérnego, potowigcego wydajnosé i u podstawy, podobnie jak dla
wirnika. Wykorzystujemy to do konstrukeji i ostatecznie budujemy
kierownicze topatki prostokreslne, cylindryczne lub stozkowe.

Liczbg lopatek kierowniczych dobieramy biorgc pod uwagg mini-
mum rozchodzenia si¢ hatasu [1], ze wzoru:

u

C

Z
N — W
dz Zw - Zk
gdzie: u — pr¢dkosé unoszenia koncow topatek wirnika,
. — predkos¢ dzwigku w powietrzu,
Z,, - liczba topatek wirnika,
Z, —liczba topatek kierownicy.
Opory stawiane przez kierownicg, bez uwzglgdnienia strat wzbudza-

nych, mozna obliczy¢ ze wzoru:

" A 1+ ctgte
k= & OAC,C, ‘
B 1+ g ctga,
gdzie: g — wspélpzynnik starat prchlyvxfu przez iopat‘ki kierownicze,
a, - sredni kat przeptywu przez kierownicg obliczany ze wzoru

2ctgay = ctga, + ctga; = ctga, (a, = 90°).

TABLICA
Yy 2,6 5,4 7,8 1 10,5 | 11,8 | 453 | 17,6 | 19,5
0-v, 7,7 | 14,6 | 22,2 | 29,5 | 38,2 | 44,7 | 524 | 61,5
0 10,0 | 20,0 | 30,0 | 40,0 | 50,0 | 60,0 | 70,0 | 80,0

Jesli cheieliby$Smy doktadnie obliczy¢ te straty (uwzglgdniajac straty
wzbudzane $ciankami obudowy), wéwczas mozna postuzy¢ si¢ wzo-
rem [3]:

i R
5k=lgk 1+7 R R

gdzie: §— grubo$¢ warstwy przysciennej (przyjgto jednakowa grubosé
dla powierzchni obudowy zewngtrznej i dla piasty).

Uwzgledniajac straty kierownicy, cigg Smigia nalezy zmniejszy¢ o
wielkos¢:

ctga, — &, ]
- 28
g (1 + ctg’a)

AT=TI(R?-R2)S,
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POLSKIE PATENTY LOTNICZE

o Wytwérnia Sprzg¢tu Komunikacyjnego PZL-
-Swidnik zglosita do Urzedu Patentowego PRL do
ochrony wzér uzytkowy pt. Mechanizm napinajaco-
-kompensujacy ukladéw ciagnowych statkéw lataja-
cych (autor Czestaw Romanowski).

Mechanizm sktada sig¢ ze sprezyny / oraz uchwy-

tentowania wynalazek pt. Spos6b sterowania skrzy-
dlowym aparatem latajacym, zwlaszcza latajacym
skrzydlem (autorzy: Jerzy Wolf, Jan Wolf, Tomasz
Wolf).

Spos6b charakteryzuje sig tym, ze sterowanie roz-
poczyna si¢ od wywotania zelizgu, a nastgpnie
przechylenia aparatu latajacego przez wychylenie

tow i charakteryzuje si¢ tym, ze ma tulejg 2 zaopa-
trzong z jednego konca w dwa asymetryczne wycig-
cia bagnetowe 3 usytuowane naprzeciw siebie, w
ktérych jest osadzony kolek 4 polaczony ze sprg-
zyng I oraz pokrgtiem 5 osadzonym na tulei 2. Drugi
koniec tulei jest zaopatrzony w symetryczne kanaty
wzdluzne, w ktorych jest osadzony kolek 7 poty-
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czony ze sprezyng I oraz tulejkq posrednia 6 zakoni-
czong uchwytem 8.

Skrét opisu wzoru uzytkowego, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP nr 25/
/1988, w klasie B64D, pod nr 82993.

e Instytut Lotnictwa, Warszawa, zglosit
13.05.1987 r. do Urzg¢du Patentowego PRL do opa-

przez pilota pionowej powierzchni sterowej w tym
samym kierunku co zamierzone odchylenie toru
lotu, po czym stosuje sig¢ sterowanie podiuzne zna-
nymi sposobami.

Skrét opisu patentowego, chronionego 3 zastrze-
zeniami opublikowano w BUP nr 24/1988, w klasie
B64C, pod nr 265664.



Niekiore zagadnienia erozyjnego zuzycia
elementéw lotniczych silnikéw turbinowych

Niewatpliwe zalety lotniczych silnikow turbinowych sa ogolnie zna-
ne, lecz nie w pelni jest poznana specyfika warunkéw ich pracy, m.in.
warunki pracy w zapylonym powietrzu. Twarde czastki, najczgsciej
pochodzenia mineralnego, znajdujgce si¢ w powietrzu przeplywaja-
cym przez wewngtrzne kanaly przeptywowe silnika turbinowego
powoduja erozyjne zuzywanie elementéw konstrukcyjnych silnika.
Najbardziej zuzywaja si¢ topatki wirnikéw i kierownic sprgzarek.
Znane s3 liczne przypadki wycofywania z eksploatacji juz po kilku-
dziesigciu godzinach pracy w zapylonym powietrzu samolotow 1 $mi-
gloweow z powodu zbyt duzego erozyjnego zuzycia elementow silni-
kow, ktore uniemozliwiajg dalsza ich eksploatacj¢. Tak byto np. pod-
czas operacji wojskowych w Wietnamie i na Bliskim Wschodzie.

Charakteryzujac pracg silnika turbinowego w zapylonym powietrzu
nalezy ustali¢ parametry §rodowiska erozyjnego dziatania, ktore sg
okreslane przez:

— wielkos¢, rodzaj i ksztalt czastek,

+— stopieni ich koncentracji, tj. ich udzial masowy w jednostce objg-
to$ci powietrza,

— predkos¢ przeptywu,

— kat padania.

Wspéltczesnie eksploatowane silniki turbinowe sa tym bardziej
narazone na erozyjne dziatanie, gdyz w zwigzku z dgzeniem do zwigk-
szania mocy (ciggu) maja one coraz wigksze pr¢dkosci przeplywaja-
cego przez nie powietrza.

W [1]i[2]sa omawiane problemy erozyjnego zuzycia silnikow turbi-
nowych, szczegolnie w przypadku napg¢du Smigtowcow. Podczas pracy
silnika na ziemi lub na niewielkiej wysokosci zanieczyszczony pytami
strumien powietrza przeptywajacego przez wewngtrzne kanaty silnika
powoduje przede wszystkim zwigkszenie chropowatosci powierzchni
fopatek wirnika, topatek wiencow kierownic, tarcz wirnika, a takze
kadtuba sprezarki. Wzrost-chropowatosci prowadzi do zwickszenia
oporéw przeptywu. Opory przeplywu powoduja zamiang okreslonej
czgsei energii przeptywajacego strumienia na cieplo tarcia.

Rys. 1. Tory ruchu czg-
steczek r6znej wiclko-
Sci przeplywajacych w
palisadzie lopatek spre-
zarki silnika turbino-
wego [1]. Linia ciagla —
tory odpowiadajace
wartosci 0,9, linia prze-
rywana — 0,5 predkosci
powietrza przed pali-
sada

Czastki pytu znajdujace si¢ w powietrzu przeptywajacym w palisa-
dach topatek maja rézne tory ruchu. Zaleza one przede wszystkim od
wielkosci tych czastek, a takze od predkosci przeptywu. Na rys. 1
pokazano przyktadowo tory czastek o roznej wielkosci w palisadzie

Dr inz. EMIL WEGRZYN

Instytut Mechaniki Precyzyjnej
Warszawa

topatek sprezarki osiowej. Jak wida¢, czgstki o wielkosci 1+5 um na
ogol nie maja kontaktu z powierzchniami topatek. Potozenie punktu
zderzenia czastki z powierzchnia topatki zalezy réwniez od ggstosci
palisady i kqta ustawienia topatek.

Jak wiadomo, kierunek naplywu strumienia na topatki zmienia si¢
wraz z ich wysokoscia, dlatego tez powierzchnia koryta topatki w roz-
nym stopniu ulega erozyjnemu zuzyciu wzdtuz wysokosci topatki.

Charakter i wielkos$¢ zuzycia krawedzi natarcia i powierzchni koryta
nieruchomej topatki kierownicy sprezarki przedstawiono na rys. 2. Bada-
nia te wykonano uzywajac piasku o wielkosci czgstek 140200 um,
przy koncentracji K = 2000 mg/m? pow. Badanie trwato 90 min.
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Rys. 2. Charakter ero-
zyjnego zuzycia krawg- 0 l
dzi natarcia i koryta 0 5 10 15 20 25 mm

topatki w nieruchomej
palisadzie [1]. Srodowi-
sko erozyjnego dziala-
nia — powietrze z pias-

kiem o ziarnistosci

140+200 pum i koncen-

tracji K =2 g/Fn‘. Czas K\e'““aém"“
badania—90 min il

W firmie Allison [1] prowadzono badania erozyjnego zuzycia silnika
turbinowego w celu okreSlenia wplywu crozji na jego moc. Przed
kazdg prébg i po niej mierzono szezeling pomigdzy fopatkami a obu-
dowa, a takze okreslano charakterystyki mocy i jednostkowego zuzy-
cia paliwa silnika. W badaniach ustalono, ze czastki o wielkosci powy-
zej 20 pum pod dziataniem sit odSrodkowych byly odrzucane na kornce
topatek i osiadaty na powierzchni kadtuba sprezarki, gdzie czgsto ule-
galy zbryleniu.

Erozja turbiny przebiegala niemal identycznie jak erozja sprgzarki,
z tym ze wigksze czastki po drodze ulegaty rozbiciu na mniejsze.

Na rys. 3 przedstawiono wykres zmian mocy badanego silnika turbi-
nowego w funkcji catkowitej ilosci czastek pylu, jakie przeplyngly
przez silnik wraz z powietrzem. Linig ciagla zaznaczono zmiang mocy
wynikta wskutek erozyjnego zuzycia, za$ liniami przerywanymi —
zmiany mocy wskutek osadzania si¢ matych czastek w kanatach prze-
plywowych silnika, co powodowalo zdtawienie silnika.

Zasadniczo badania erozyjne powinny by¢ prowadzone na pracujg-
cych urzadzeniach, zainstalowanych na specjalnych stoiskach badaw-
czych. Jednak ze wzgledu na koszty prowadzi si¢ je najcz¢Sciej na sta-
nowiskach modelowych, na ktérych dzialaniu erozyjnemu podlegaja
specjalnie przygotowane probki.

R. F. Coburn [3] podaje przyktad préby stoiskowej majgcej na celu
okreslenie erozyjnego zuzycia elementow silnika turbinowego Pratt
and Whitney JFTD12, napgdzajacego Smigtowiec Sikorsky CH-54A.
Przed pracujacym silnikiem w regulowanej odlegltosci od jego wlotu
ustawiono specjalne mieszadlo, przez ktore powietrze dostawalo sig
do silnika. Mieszadlto to wytwarzalto pyt z grudek ziemi, przy czym ist-
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niata mozliwos¢ regulacji koncentracji czastek. WielkosSci czgstek byty
stale i zalezaly od rodzaju ziemi podawanej do mieszadta. Proby te
wykazywaly, ze silniki, dla ktérych przewidziano trwatos¢é 660 h, w
warunkach eksploatacji w Wietnamie mialy trwaltos¢ zaledwie 175 h,
zatem pracowatly prawie 4-krotnie krocej.

J. E. De Remer [4] podaje przyktad zastosowania rurowego dozow-
nika pytow przed pracujgcym silnikiem turbinowym. Dozownik ten —
rura o dlugosci ok. 3 m i Srednicy odpowiadajacej Srednicy wlotu sil-
nika — byl ustawiony przy wlocie do silnika.

losc pytu, kg

Rys. 3. Wplyw ilosci przeptywajacego pylu na stratg mocy silnika turbinowego
Allison [1]. Linia ciggta —strata mocy wynikta z dzialania erozji na wirujace cz¢-
§ci sprezarki, linia przerywana — strata mocy wynikla z zatkania kanalow przelo-
towych silnika czaskami pytu

Kilka innych przyktadéw stoisk badawczych podaja: G. V. Bian-
chini [5] i M. M. Maslennikow [1]. Schemat stoiska do erozyjnych
badan palisady topatek kierowniczych sprezarki osiowej pokazano na
rys. 4. Sprgzone powietrze przechodzace przez zwezke pomiarowa 3
dochodzi do rury przyspieszajacej 4 o przekroju prostokatnym. Przy
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Rys. 4. Schemat stoiska do erozyjnego badania nieruchomych palisad topatko-
wych [29]: ] — zasilanie sprezonym powietrzem, 2 — zawor redukeyjny, 3 — zwez-
ka pomiarowa, 4 — rura przyspieszajaca, 5 — palisada badanych lopatek, 6 — filtr
bezwladnosciowy. 8 — przewdd doprowadzajycy pyl, 9 - zwezka dozownika

ujsciu tej rury jest ustawiona (pod kgtem odpowiadajacym katowi
natarcia) palisada topatek 5. Zapylone powietrze jest wytwarzane w
dozowniku 7, do ktorego przez zwgzke dozownika 9 jest doprowa-
dzane spr¢zone powietrze. Po przejsciu przez badane topatki, zapy-
lone powietrze wychodzi na zewnatrz przez filtr bezwltadnosciowy 6.
Regulacja zaworem redukeyjnym 2 pozwala na uzyskanie pr¢dkoscei w
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rurze przyspieszajgcej w granicach 100250 m/s. Wykres predkosci
poszczegolnych czastek uzyskiwanych w rurze przyspieszajacej w zale-
znosci od drogi ich rozpgdzania przedstawiono na rys. 5.

W Washington State University [6] kilkanascie wybranych materia-
tow poddano prébom erozyjnego zuzycia na stoisku badawczym umoz-
liwiajacym erozyjne dziatanie czastkami wyizolowanymi. Przy tych
samych parametrach badari okreslono ksztatt, gigbokosé i morfologig
obrzeza krateréw powstajgcych po uderzeniu czastek.

Prosty i interesujacy sposob badan erozyjnych materialéw metalo-
wych podano w [7] i [8]. Przez prébki wykonane jako dysze zbiezno-
-rozbiezne (Lavala) przeptywato powietrze zawierajace twarde czgst-
ki. Zaproponowano, by wielkos$¢ erozyjnego zuzycia w tych warun-
kach badan okresla¢ przez proste pomiary geometryczne badanych
probek — dysz. Pomiary te stuza nastgpnie do obliczania tzw. wskaz-
nika crozji dyszy.

Prace W.J. Heada [9], W. H. Jenningsa [10]i G. Sundararajana[11]
poswigcono prébom stworzenia teoretycznych modeli erozyjnego
zuzycia wybranych materialow w zaleznosci od ich niektérych wtasci-
wosci.
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Rys. 5. Droga rozpgdzania
czastek réznej wielkosci w 0
strumieniu  powietrza o 0 04 08 412 16 20 24

predkosei v = 250 m/s [29] Droga rozpedzania, m

W Department of Materials of Engineering [10] zaproponowano,
zeby danymi wyjsciowymi do tworzenia modelu byly obrazy mikro-
skopowe erodowanych powierzchni. G. Sundararajan [11] uwaza, ze
wielkos¢ plastycznego odksztalcenia danego materialu moze stanowi¢
kryterium do oceny podatnosci tego materiatu na erozyjne zuzycie.

Kilka prac bylo poswigconych prébom zwigzania erozyjnego zuzy-
cia z niektorymi wlasciwosciami i tak: A. K. Vijh [12] uwaza, ze zuzy-
cie erozyjne sporej grupy czystych metali, w okreslonych warunkach
badani, mozna zwigzaé zich wspélczynnikiem rozszerzalnosci liniowej.
D. G. Rickerby [13] natomiast odnosi erozyjne zuzycie czystych metali
do ich granicy plastycznosci, granicy wytrzymatosci i wspoiczynnika
wzglednego odkszalcenia. S. Malkin [14] prezentuje probg powiazania
erozyjnego zuzycia z ,.energia whasciwa topnienia” czystych metali.
Energia wlasciwa erozji (tj. energia kinetyczna uderzajacych czastek
podzielona przez obj¢tosé erozyjnego ubytku) ma by¢ wprost propor-
cjonalna do energii wlasciwej topnienia danego metalu.

R. C. Richardson [15] stawia hipotezg, ze dla sporej grupy czystych
metaliistnieje optimum ich twardosci ze wzglgdu na erozyjne zuzycie.

Wyniki kompleksowych badan erozyjnego zuzycia stali wgglowe;j
gat. SAE 1020, nierdzewnej stali austenitycznej gat. 304 oraz stali sto-
powej gat. SAE 4340 obrobionych cieplnie wg roznych parametrow
podano w [16]. Erozyjne zuzycie tych materiatéw okreslono w zalez-
nosci od rozmiaréw uderzajacych czastek przy okreslonych katach ich
uderzenia.

W przypadku objgtosciowych maszyn przeptywowych bardzo istot-
na jest znajomos$¢ rozktadu pola predkosci. Zagadnienie to dosé szcze-
g6towo ujgto w pracach J. L. Colehoura [17], D. Glenny’cego [18], K.
1. Miroszniczenki [19], S. Szczecinskiego [20] i K. W. Watfina [21].

W celu wyjasnienia zjawiska zasysania drobnych czastek pytow
przez turbinowe silniki lotnicze podjgto badania, ktére pozwolity
okresli¢ pole prgdkosci przed wlotami do silnikow. W [17] i [19] stwier-
dzono, ze zasysanie czgstek cial stalych w okreslonych warunkach jest
zwigzane z wirem tworzacym si¢ przed wlotem do silnika. S. Szczecin-
ski [20], opierajac si¢ na metodzie modelowania zrédet i zZlewow poda-
nej przez K. W. Wafina [21], przytacza obliczeniowa metodg postgpo-
wania w celu uzyskania rozktadu linii pradu oraz rozkltadu linii statych
predkosei przed wlotem do silnika.



Sposoby ograniczenia erozji $ciernej elementow silnikéw

Zapobieganie szkodliwemu dziataniu erozyjnemu lub jego zmniej-
szenie jest zagadnieniem ztozonym i ogélnie biorgc sporowadza si¢ do
ostabienia $rodowiska erozyjnego dziatania lub tez do uodpornienia
powierzchni na erozjg.

W silnikach Smigtowcow i samolotéw rolniczych stosuje sig filtrowa-
nie powietrza wlotowego [22], jest to jednak trudne ze wzgledu na zna-
czne opory przeptywu, prowadzace do pogorszenia charakterystyk sil-
nika, a w przypadku zastosowania w samolotach — do zwigkszenia ich
oporéw aerodynamicznych.

Powszechnie znane sa odpylacze multicyklonowe i inne typu bez-
wladnosciowego. W ZSRR, jak podaje M. M. Maslennikew [1], doko-
nywano prob z odpylaczem bezwladnosciowym, ktorego schemat
pokazano narys. 6. Czastki zanieczyszczen odbijaja si¢ od stozkowych
Scianek (przegréd) 2 ustawionych w rurowym kanale wlotowym i wraz
z czgScig powietrza sa odsysane na zewnatrz, a OCZyszczone powietrze
3 szczelinami dostaje si¢ do silnika 4.

Znacznie dogodniejszym sposobem jest wytwarzanie specjalnych
warstw lub powtoki na elementach podlegajacych erozyjnemu dziata-
niu $Srodowiska. Opracowano wiele technologii, ktére w r6znym stop-
niu opdzniaja erozyjne dziatanie §rodowiska. Nalezy jednak podkre-
§li¢, ze nie ma dotychczas uniwersalnej technologii, ktéra we wszyst-
kich stanach srodowiska erozyjnego dziatania w sposéb zadowalajacy
zabezpieczataby elementy narazone na erozyjne zuzycie.

W przypadku turbin parowych (jak podaje Kornenko [23]) dobre
wyniki daje napawanie stellitem krawedzi natarcia topatek roboczych
lub tez elektroiskrowe nanoszenie twardych stali. Ta ostatnia metoda
pozwala na wykonanie tego zabiegu bezposrednio na topatkach
zamontowanych w tarczach turbin.

E. Bickel [24], I. G. Grinczenko [25], a takze W. D. Cedrow [26] w
swych publikacjach podaja kilka réznych sposob6éw uodpornienia
powierzchni czgéei na erozjg. Polegaja one na nanoszeniu cienkich
powlok metaloceramicznych lub wprowadzeniu obrébki zgniotem na
zimno w celu wytworzenia bardzo cienkiej warstewki o niemal bezpo-
staciowej strukturze. R. Ward [27] wspomina réwnicz o zaawansowa-
uych pracach nad zastosowaniem specjalnych emalii i tworzyw sztucz-
nych, ktérymi pokrywa si¢ powierzchnie narazone na erozjg.
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Rys. 6. Odpylacz bezwtadnosciowy [1]: 7 — wlot powietrza, 2 — przegrody stozko-
we, 3 — oczyszczone powietrze, 4 — wlot oczyszczonego powietrza do silnika

Jedna z najnowszych metod zwigkszania odpornosci erozyjnej
materialéw metalowych jest obrébka laserowa. C. H. Chen [28] opu-
blikowat wyniki badan erozyjnych kilku gatunkow zeliw sferoidalnych
poddawanych klasycznej obrébee cieplnej i obrébee laserowej. Pod-
czas obrobki laserowej gwaltowne reakcje zachodzace w przypo-
wierzchniowej warstwie materiatu prowadza do osiagnigcia twardosci
ok. 1250 HV, podczas gdy twardos¢ ta po klasycznych obrébkach ciepl-
nych wynosi 600+-800 HV. Badania erozyjne prowadzono na specjal-
nym stoisku badawczym przy uzyciu zawiesiny ziaren SiO, 1 SiC w
wodzie. Wyniki badan wykazaty, ze probki zeliwa tego samego ga-
tunku poddawane obrébce laserowej wykazaly 2+3-krotnie wigksza
odpornosc¢ erozyjna niz probki obrabiane cieplnie metodami tradycyj-
nymi. Jednak procesy obrébki laserowej metali s jeszcze na etapie
intensywnych badan i dlatego nie moga by¢ szerzej stosowane w tech-
nice przemystowej.

Przestudiowanie dost¢pnej literatury pozwala stwierdzic:
e Wraz z rozwojem konstrukeji i zwigkszeniem mocy maszyn wirni-
kowych nast¢puje intensywny rozwoj materialow i technologii stoso-
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wanych przy wytwarzaniu elementow silnikow turbinowych. Rozwdj
ten ma m.in. na celu zwigkszenie odpornosci tych materialow na ero-
zj¢ Scierna.

e Literatura nie podaje wyczerpujacych i petnych danych o odpor-
nosci na erozj¢ Scierng elementéw sprezarek we wspotezesnych silni-
kach turbinowych pracujacych w zapylonym powietrzu.

e Informacje o odpornosci na erozjg $cierna konstrukcyjnych stali
stopowych sg fragmentaryczne, a o stalach maraging nie ma zadnych
informacji. Nie pozwala to zatem na jednoznaczne okreslenie wptywu
rzeczywistego stanu $srodowiska w sprgzarce silnika turbinowego oraz
obroébki cieplnej materialu na erozyjne zuzycie topatek wykonanych z
tych stali, a zwhaszcza stali maraging.
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British Aerospace Hawk 200

® W. Brytania @

Samolot szturmowy

KONSTRUKCIJA. Jednomiejscowy, jednosilni-
kowy, odrzutowy, catkowicie metalowy dolnoplat.

Plat. Obrys trapezowy, skos 21730 (w 25% cigci-
wy), wznios 2°, profil o grubosci wzglednej 10,9,
u nasady i 9% przy koncowce. Konstrukeja niedzic
lona, dwudzwigarowa polskorupowa ze sko$nym
przednim dzwigarkiem pomocniczym. Plyty pokryc.
dzwigary i Zebra integralne, frezowane. Wewngtrs
kesonu miedzydzwigarowego integralne zbiorniki
paliwowe. Miedzy dzwigarem przednim a skosnym
dzwigarkiem pomocniczym miesci si¢ wngka podwo
zia glownego. Na dzwigarze tylnym zawieszone dwu-
szczelinowe dwusegmentowe klapy i lotki. Konstruk-
cja klap i lotek metalowa. Wnetrze splywowej czgsc
skrzydla dostepne od gory po otwarciu rz¢du wzierni-
kow umieszczonych przed klapami i lotkami. Nu
nosku skrzydla male kierownice strug. Najwigkszc
z nich, usytuowane na przejsciu lotka-klapa sa w po-
rownaniu z samolotem Hawk znacznie zmniejszone
Skrzydlo jako calos¢ jest mocowane do kadluba z:
pomoca szesciu sworzni. Konstrukcja skrzydla jest
praktycznie taka sama jak w samolocie Hawk.

Kadlub. Przekroj owalny, konstrukcja potskoru-
powa catkowicie metalowa, trzyczesciowa. W przed-
niej czesci kadluba znajduje sie radar, oslonigty
dielektryczna koputa, wngka podwozia przedniego,
zespoly awioniki i instalacji poktadowych (dostgpna
przez luki z obu stron kadiuba), kabina pilota
1 przedzial uzbrojenia (umieszczony pod podiloga
kabiny). Kabina pilota usytuowana dos$¢ wyso-
ko i wyposazona w fotel wyrzucany Martin Baker
Mk. 10H. Oszklenie kabiny dwuczgsciowe - wiatro-
chron i oslona otwierana na bok w prawo. Srodkowa
czese kadluba, adaptowana bez wigkszych zmian
z samolotu Hawk, miesci zbiorniki paliwowe. Pokry-
cia tej czesci kadiuba sa trawione chemicznie, a wregi
sifowe frezowane. Po obu stronach $rodkowej czgsci
kadluba znajduja si¢ wloty powietrza o przekroju
potkolistym, laczace si¢ w jeden kanal o przekroju
kolowy wkomponowanym w strukturg kadluba. Tyl-
na czgs¢ kadtuba jest rurg o konstrukgji potskorupo-
wej, obudowujaca silnik i niosaca usterzenie. Pod
tylng czescia kadtuba jest umieszczony hamulec aero-
dynamiczny. Cala tylna czgs¢ kadluba z usterzeniem
moze by¢ odejmowana do przegladu i wymiany
silnika.

Usterzenie. Klasyczne, obrysy usterzen trapezo-
we, oba usterzenia skosne. Usterzenie poziome plyto-
we 0 wzniosie ujemnym — 10°. Statecznik pionowy
dwudzwigarowy, usterzenie poziome trojdzwigaro-
we. Ster kierunku metalowy, przektadkowy, z klapka
wywazajacd. Pod tylna czesdcia kadtuba dwie brzech-
wy ustateczniajgce.

DANE TECHNICZNE

Rozpigtos¢

Dhugosé

Wysokos¢

Cigciwa skrzydla u nasady

Cigciwa skrzydla przy koncu
Rozpigtos¢ usterzenia

Baza podwozia

Rozstaw podwozia

Powierzchnia skrzydla

Powierzchnia lotek

Powierzchnia klap

Powierzchnia hamulca aerodynamicznego
Powierzchnia statecznika pionowego
Powierzchnia steru kierunku
Powierzchnia usterzenia poziomego
Wydluzenie skrzydla

Wydluzenie usterzenia poziomego
Masa wlasna

Masa paliwa wewngtrznego
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Sterowanics W s/ sthie powicrZchinge sterowe wy -
chylane hydrauliczme (ukfady sterowania zdwojone),
klapka wywazajaca steru kierunku wychylana elekt-
rycznie.

Podwozie. Chowane hydraulicznie do wnek
w  skrzydtach i kadiubie. Podwozie przednie
z kolem na widelcu wahaczowym. Podwozie
glowne z kolami na wahaczach wleczonych.
Na kolach gtownych hydrauliczne hamulce tarczowe
z urzadzeniem przeciwblokadowym. Amortyzacja
olejowo-gazowa. Wymiary ogumienia: przednie

457 % 140-203, glowne 559 x 165-279.

Zespol napedowy. Silnik turbowentylatorowy
Turboméca-Rolls-Royce Adour Mk.871 bez dopala-
cza, ciag 2600 daN.

Instalacje. Paliwowa zbiorniki kadlubowe
1 skrzydtowe o lacznej pojemnosci 1705 1, mozliwos¢
podwieszenia zbiornikow dodatkowych o lacznej
pojemnosci do 1720 1. Hydrauliczna - cis$nienie
20,7 MPa, sie¢ dwuobwodowa, zasila uktady stero-
wania platowcem 1 podwoziem, pompa awaryjna
napedzana wiatrakiem wysuwanym z grzbietu kadtu-
ba. Elektryczna — pradnica na silniku, 2 akumulatory,
sie¢ pradu stalego 28 Vi przemiennego 115 V/400 Hz.
Klimatyzacyjna - zasilana z upustu sprezarki silnika.
Tlenowa — butla, inhalator i maska pilota.

Wyposazenie. Zaleznie od przyjetego wariantu
radar Westinghouse APG-66. Emerson APG-69,
Ferranti Blue Fox lub Blue Falcon, FLIR, laser,
HUD, IFF, systemy lacznosci i nawigacji.

Uzbrojenie. Stale — 1 lub 2 dziatka Aden kal.
25 mm (po 100 nabojow). Podwieszane — na 4 zacze-

)
R L

—

pach podskrzydiowschinr I podhadiubow s zalezing
od wariantu.

ROZWOJ KONSTRUKCIJIL. Program samolo-
tu Hawk rozpoczgto jeszeze w firmie Hawker Sidde-
ley jako HS-1182 w 1971 r. Pierwszy prototyp
oblatano w 1974 r. W produkcji znalazly si¢ wersje:

Hawk T.Mk.l - podstawowa wersja szkol-
na, 2 zaczepy podskrzydlowe, silnik Adour 151-01
(2313 daN), wyprodukowano 175 egz.,

Hawk T.Mk.la — 4 zaczepy podskrzydiowe,
przystosowany do przenoszenia pociskow Sidewin-
der, dostarczany od 1983 r.,

- Hawk 50 - silnik Adour 851 (2375 daN), wigksza
masa i udzwig, dostarczany do Finlandii, Kenii
i Indonezji,

Hawk 60 - silnik Adour 861 (2535 daN). powigk-
szone mozliwosci przenoszenia uzbrojenia, dostar-
czany do Zimbabwe, Dubai, Abu Dhabi, Kuwejtu,
Arabii Saudyjskiej 1 Szwajcarii,

-~ T-45A Goshawk - wersja licencyjna pro-
dukowana w USA od 1981 r. przez koncern McDon-
nell Douglas dla USNavy, silnik Adour 861-49
(2424 daN), zmodyfikowane podwozie i hak do
chwytania lin hamujacych, nowa awionika,

Hawk 100 -~ rozwinigcie wersji Hawk 60, nowa
awionika, zaczep podkadlubowy, silnik Adour 871
(2600 daN).

Samolot szturmowy Hawk 200 jest rozwinigciem
tej ostatniej wersji z calkowicie zmieniona przednia
czgscia kadluba i nowym wyposazeniem. Prototyp
Hawk 200 oblatano 1986-05-19, podczas prob ulegi
on rozbiciu.

9,39 m Masa paliwa maks. 3210 kg
11,38 m Masa uzbrojenia podwieszanego maks. 3500 kg

4,16 m Masa startowa maks. 9101 kg

2,65 m Obcigzenie powierzchni maks. 545,3 kg/m?
0,90 m Obciazenic ciagu mask. 3,50 kg/daN
439 m Predkos¢ dopuszezalna Vg, 1.2 Ma

3,30 m Predkos¢ maks. (H = 0) 1037 km/h
347 m Predkosc przelotowa (H = 0) 1019 km/h
16,69 m? Predkos¢ ekonomiczna (H = 12500 m) 796 km/h
1,05 m? Predkos¢ min. z klapami 197 km/h
2,50 m? Wznoszenie maks. 58.5 m/s

0,53 m? Putap 15250 m

2,61 m? Promien dzialania (hi-lo-lo-hi) 617 km

0,58 m? Zasi¢g norm./maks. 892/3610 km

433 m? Rozbieg (maks. masa podwieszana) 1585 m

5,28 Start na 15 m H (jw.) 2134 m

4.45 Ladowanie z 15 m (masa 4550 kg) 1250 m

4128 kg Ladowanie z 15 m (jw. ze spadochronem hamujacym) 854 m

1360 kg T M.
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Birdman WT-2S Chinook @

Samolot sportowy kategorii ULM

KONSTRUKCIJA. Jednosilnikowy, dwumic)
scowy gornoplat zastrzalowy o konstrukcji mieszu
nej.

Plat. Obrys prostokatny, profil Marsden UA 80 |
(mod.) wznios 2.2°. Konstrukcja dwudzielna, dwu
dzwigarowa; dzwigary z rur duralowych, nosch
i splyw usztywnione profilami duralowymi, zeberka
ksztatltowane z rurek duralowych, pokrycie dakrono-
we. W sklad szkieletu kazdego skrzydla wchodzi 13
zeberek. Skrzydla sq w polowie rozpigtosci podparte
zastrzatami w ksztalcie liter V. Na zastrzalach pod
wieszone zbiorniki paliwowe. Lotki bezszczelinowe
Konstrukeja lotek: szkielet duralowy, pokrycie zdak-
ronu. Maks. wspolczynnik sily nosnej C. dla zastoso-
wanego profilu wynosi 2.

Kadlub. Konstrukcyjnie podzielony na dwie czgs-
ci. Czgs¢ przednia tworzy gondola kabinowa o struk-
turze wykonanej z rurek duralowych obciagnig¢tych
dakronem. Migjsca zatogi jedno za drugim. Kratow-
nica z rurek wyprowadzona z konstrukcji gondoh
niesie skrzydla i toze silnika. Do dolnej czgsci gondoli
jest mocowane podwozie glowne i belka ogonowa.
Przod gondoli oszklony jest rozwijalnymi szybami
z Lexanu. Tylng cz¢éc kadluba tworzy duralowa rura
o duzej srednicy, na ktorej koncu jest mocowane
usterzenie i podwozie tylne.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie klasycznym.
Obrysy usterzen trapezowe, profile plaskie. Kon-
strukcja usterzen: ramy z rurck duralowych, pokrycie
dakronowe. Stery wysokosci 1 kierunku zawieszone
na zawiasach cigglych (szarnirowych) i wyposazone
w klapki wywazajgce.

Sterowanie. Sterownice zdwojone, stery wyso-
kosci 1 kierunku wychylane za pomoca ukladow
linkowych, lotki sterowane roznicowo ukladem
ciggnowo-dzwigniowo-linkowym z uzyciem ciggien
Teleflex.

Podwozie. Stale, trojkolowe z kolem tylnym,
nichamowane. Podwozie glowne trojgoleniowe, kota
zawieszone na osiach mocowanych poétwahaczowo,
amortyzacja — sznury gumowe. Podwozie tylne z kol-
kiem na widelcu, na stale polaczone z dzwigarkiem
steru kierunku i razem z nim sterowane, amortyzacja
—sznur gumowy. Wymiary kot: glowne — 0,40 x 0,10
m, tylne 0,115 % 0,03 m.

DANE TECHNICZNE

Rozpigtosé

Dlugos¢

Wysokosé

Cigciwa skrzydta

Cigciwa lotki

Rozpigtos¢ usterzenia poziomego
Cigciwa steru wysokosci

Cigciwa steru kierunku

Rozstaw podwozia

Baza podwozia

Srednica $migla

Skok $migla

Powierzchnia skrzydta

Powierzchnia lotek

Powierzchnia statecznika pionowego
Powierzchnia steru kierunku
Powierzchnia statecznika poziomego
Powierzchnia steru wysokosci
Powierzchnia trymera steru kierunku
Powierzchnia trymera steru wysokosci
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Kanada @

KARTOTEKA TLiR

Zespol napedowy. Reduktorowy, dwucylindro-
wy, chlodzony powietrzem silnik Rotax 503 o mocy
maks. 34,5 kW przy obrotach 106 s~ '. Przelozenie
przekladni silnika 2,58:1. Rozruch silnika rg¢czny
z przedniego fotela. Smiglo dwulopatowe drewniane
o stalym skoku.

Instalacje i wyposazenie. Paliwowa - dwa kom-
pozytowe zbiorniki o ksztalcie cygara 1 kwadrato-
wym przekroju, podwieszone w polowie dlugosci
zastrzalow skrzydlowych, laczna pojemnos¢ 40 1,
paliwo - mieszanka benzyny samochodowej BA-96B
Super z olejem M-2T w proporcji 50:1. Olejowa

w skrzyni przekladniowej miesci si¢ 0.4 | oleju
SAE-90GL-5/PP-90H. Tablica przyrzadow tylko
przed przednim fotelem, standardowy zestaw przy-
rzadow tworza predkosciomierz, wysokosciomierz,
wariometr i kontroler pracy zespolu napgdowego
(obroty 1 temperatura spalin).

ROZWOJ KONSTRUKCIJI. Samolocik ten zo-
stal skonstruowany w Kanadzie przez polskiego
emigranta Wlodzimierza Tatanczuka na poczatku
lat osiemdziesiatych. Jego prototyp oblatano 1S

A .mw%&?ﬁﬁwm

pazdziernika 1983 r. Samolot, oznaczony WT-2
i nazwany Chinook, bardzo szybko zyskal przychyl-
ng oceng uzytkownikow, ktorzy budowali go z zesta-
wow do samodzielnego montazu, produkowanych
przez konstruktora przy wspoltudziale firmy Birdman
Ent. Ltd. (Edmonton, Alberta). Przyjecie koncepcji
samolotu dwumiejscowego mialo na celu nie tylko
umozliwienie latania dwém osobom, lecz przede
wszystkim zapewnienie mozliwosci tworzenia wersji
o utylitarnym przeznaczeniu pozasportowym. Pierw-
szg takg wersja byla wersja rolnicza, zademonstrowa-
na w Chinach. Zdobyla tam wiclkie uznanie, ktore
zaowocowalo negocjacjami kontraktowymi na do-
stawe zestawow do montazu i produkcje licencyjng az
5000 ezg. Przedwcezesna $mier¢ W. Talanczuka nie
pozwolila na finalizacj¢ kontraktu. Sama koncepcja
ultralekkiego samolotu rolniczego zrealizowanego
w taki wlasnie sposob musi zastugiwac na szczegolng
uwage, gdyz wydaje si¢ niezwykle obiecujgca. Samo-
lot Chinook charakteryzuje si¢ duza poprawnoécia
pilotazu i zupelnie niezlymi osiagami. Produkcja
zestawOw Chinooka jest kontynuowana przez Bird-
man Ent. Ltd.

11,30 m Wydluzenie skrzydia 9,25
5,30 m WydluZenie usterzenia poziomego 3,58
1.80 m Masa wlasna 175 kg
1,28 m Masa uzyteczna 147 kg
036 m Masa startowa maks. 350 kg
2,56 m Obciazenie powierzchni nosnej 2536 kg/m?
0,36 m Obcigzenie mocy 10,1 kg/kW
0,38 m Predko$¢ dopuszezalna 137 km/h
1,56 m Predkos¢ maks. 115 km/h
3,56 m Predkoéé przelotowa 838+-96 km/h
1,63 m Predkoéé dla optimum doskonalosei (silnik na biegu luzem) 84 km/h
0.76 m Predko$¢ dla min. opadania (silnik na biegu luzem) 72 km/h
13.80 m? Predko$¢ min. 56 km/h
2x0,80 m? Wznoszenie maks. 3,6 m/s
0.68 m* Opadanie (¥ = 80 km/h, bieg luzem) 3.1 m/s
0,37 m? Opadanie min. 1.8 m/s
0,92 m? Pulap praktyczny 4000 m
0,90 m? Rozbieg (nawierzchnia trawiasta) 75 m
0,02 m* Dobieg 125 m
0,09 m? T. M.
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TERMINY LOTNICZE

17. Wilasnosci lotne (samolotu),
wlasciwosci lotne,
wlasciwosci pilotazowe

Ang. flying qualities, handling (characteristics); flight characteristics
Niem. Flugeigenschaften (fpl); Flugverhalten (n)

Fr. qualités (fpl) de vol, caracteristiqués (fpl) de T'avion en vol;
qualités (fpl) de pilotage

JETHBIC KA4YECTBA, JICTHBIC CBOWCTBA, JICTHBIC XdPAKTCPHCTHKH,
ITMJIOTAXKHBIC KAUCCTBA

Ros.

Polski termin wlasnosci lotne jest nieco szerszy niz termin wlasciwosci
pilotazowe. Oznacza on ogolnie charakterystyki zachowania si¢ samo-
lotu przy wszelkich stanach lotu i manewrach w locie i na ziemi lub
wodzie. W zwigzku z tym obejmuje zagadnienia: sterownosci i zwrotno-
sci, mozliwosci wywazenia sit na sterownicach w poszczegdlnych
stanach lotu, statecznosci statycznej i dynamicznej, zachowania si¢
w przeciggnigciu, w akrobacji (w tym korkociggu) oraz manewrowania
i stateczno$ci w ruchu na ziemi lub wodzie. Nie nalezy myli¢ wlasciwosci
lotnych z wlasciwosciami lotno-technicznymi lub danymi lotno-te-
chnicznymi czy tez danymi lotno-taktycznymi, jak niektorzy nazywa-
ja osiagi samolotu, zwlaszcza wojskowego. Jest to tym bardziej mylace,
ze zarowno angielskie flight characteristics, jak niemieckie Flugeigens-
chaften czy francuskic qualités de vol i odpowicednic terminy rosyjskie
moga by¢ uzywane rowniez ogolnie, to znaczy jako zarbwno wlasnosci
lotne, jak 1 osiagi.

18. Zwrotnos¢ (samolotu)

Ang. maneuverability, manceuvrability
Niem. Manovricerfahigkeit (), Wendigkeit (f)
Fi. maniabilit¢ (), manceuvrabilit¢ (f), qualite () de maniement,
qualite manceuvricre

ROS. MaHCBPCHHOCTH

Zwrotnos¢ jest to zdolnos¢ samolotu do wykonywania okreslonych
manewrow (w locie lub na ziemi czy wodzie) w jak najkrotszym czasie
lub na jak najmniejszej przestrzeni, jednak bez przekraczania ograni-
czen eksploatacyjnych (np. dopuszczalnych predkosci czy wspolczynni-
kow obcigzenia). Zwrotnos¢ moze zaleze¢ od sterownosct, ale nie nalezy
jej utozsamiaé z¢ sterownoscia: samolot moze byc bardzo zwrotny, ale
moze wymagac¢ duzych sil na sterownicach dla pelnego wykorzystania
jego zwrotnosci. Francuskie terminy maniabilit¢ i manceuvrabilité sa
uzywane w obu znaczeniach, tzn. jako zwrotno$c i jako sterownosc!
W lotnictwie wojskowym uzywa si¢ rOwniez terminu manewrowosé.
Jest on bliskoznaczny ze zwrotnoscia, ale nieco rozszerzony: obejmuje
takze sterownos¢ oraz zdolnos¢ samolotu do szybkiego rozpedzania
i zmniejszania predkosci w locie.

19. Wlasnosci na ziemi i na wodzie

Ang. ground and water handling characteristics, ground and water
Manceuvres
Niem. Verhalten (n) auf dem Boden und auf dem Wasser

TLiA 1989 nr 7

Fr. qualités (fpl) (d’¢volutions) au sol et a flot
RoOs. 1I0Be/leHUe Ha 3eMJIe M HA TIaBY

Wilasno$ci na ziemi i na wodzie (te ostatnie — w przypadku
wodnosamolotu) przepisy zdatnosci samolotow na ogot zalicza si¢ do
whasnosci lotnych, prawdopodobnie ze wzglgdu na to, ze (oprocz
oddzialywania podloza) dzialaja tu na samolot rowniez sily aerodyna-
miczne. Do wilasnosci w ruchu na ziemi zalicza si¢: statecznosc¢
podtuzna, z uwzglednieniem ewentualnych tendencji do wahan podtuz-
nych lub podskokow (,,kanguréow”), sterownos$¢ podluzng, w tym
— zdolno$¢ do uniesienia kota przedniego lub tylnego przy rozbiegu,
sterownos¢ kierunkowa, zwlaszcza mozliwos$¢ opanowania samolotu
przy przerwaniu pracy jednego silnika przy starcie, ewentualne
sklonnosci do zarzucenia oraz mozliwo$¢ opanowania wplywu wiatru
bocznego. Do glownych wlasnosci na wodzie, zgodnie z przepisami
zdatnosci, naleza: stateczno$¢ podituzna na wodzie z uwzglegdnieniem
charakterystyk galopowania (patrz 20), ewentualne tendencje do zarzu-
cenia na wodzie ( z uwzglgdnieniem wiatru bocznego), a takze charakte-
rystyki rozbryzgu, z punktu widzenia ograniczenia widocznosci z miejs-
ca pilota oraz narazenia na uszkodzenia bryzgami $migiel, silnikow
i innych czesci wodnosamolotu lub amfibii.

20. Galopowanie (wodnosamolotu
w Slizgu)

Ang. porpoising

Niem. Stampfen (n), Stampfschwingung (f), Schaukeln (n)
Fr. tangage (m), galop (m)

Ros. .,0apcenue, npojoJibHble KoseOanust (rnjapocaMoieTa)

Galopowanie jest to rytmiczny ruch wzgledem osi poprzecznej,
ze stosunkowo mnieznacznymi przemieszczeniami pionowymi, na
przemian zadzierania i opuszczania dzioba, przypominajacy sposob
ptywania delfinbw 1 innych waleni (angielska nazwa porpoising
pochodzi od porpoise = morswin). Galopowanie jest postacia
niestatecznosci dynamicznej, ktéra pilot moze w pewnym stop-
niu thumi¢, wychylajac w pore ster wysokosci; moze ja tez
zainicjowac¢ lub poglebi¢ przez nieskoordynowane ruchy sterownica
(tzn. PIO = Pilot-Induced-Oscillations-wahania wzbudzane przez
pilota). Bezposrednia przyczyna galopowania jest utrzymywanie przez
pilota za malego lub za duzego kata przeglebienia (za bardzo na dziob
lub na rufg) i w wyniku — gwaltowne zadzieranie lub pochylanie.
Galopowaniu sprzyja gladka powierzchnia wody, bez zmarszcezek (przy
bezwietrzu), ale tez moze ono wystapi¢ przy regularnym uktadzie fal
(rytmiczne impulsy moga zainicjowa¢ wahania podtuzne). Zakres
katow przeglgbienia, przy ktorych galopowanie nie zagraza, moze by¢
mniejszy lub wigkszy dla réznych predkoscei ruchu na wodzie 1 zmieniac¢
si¢ przy zmianic konfiguracji samolotu (zwlaszcza wychylenia klap).
Gwaltownos¢ galopowania jest tym wigksza, im lzejszy jest samolot,
a $cislej, im ma mniejszy moment bezwladnosci wzgledem osi poprze-
cznej.

K.D.
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POMOCE KONSTRUKCYINE

Zdatnos¢ do lotu malych samolotow

w wymaganiach brytyjskich BCAR, Section S (I)

Od Redakcji

Szybkie upowszechnienie 1 rozwoj samolotow klasy zwanej (pod
wplywem terminologii amerykanskiej) ultralekka doprowadzily do
wydania w roznych krajach wymagan dotyczacych ich zdatnosci do
lotu.

W W. Brytanii ukazaly si¢ przepisy BCAR Section S Small Light
Acroplanes (CAP 482). oparte na przepisach JAR 22, czyli brytyjskie
i curopejskie przepisy dla szybowcoOw i motoszybowcow. Przepisy te, po
opublikowaniu wydania wstgpnego (Advance Copy), sa rozwijane
i dopracowywane, za$ opublikowany material stuzy wstgpnemu zapo-
znaniu zainteresowanych konstruktorow i uzytkownik éw z warunkami,
ktore beda musiaty by¢ spelnione dla uzyskania zezwolenia na wykony-
wanie lotow (chodzi o ..Permit to Fly™).

Ponizej podajemy podstawowe wymagania, pozwalajace zoriento-
wac si¢ co do wymiarujacych przypadkow obciazen oraz decydujacych
zalozen tych (przyszlych) przepisow. Podany tekst jest skrotem i nie
zastgpuje pelnego wydania przepisow, ma on stuzy¢ jedynie orientacji co
do podstawowych wielkosci liczbowych oraz zalozen.

*

CZESC A - OGOLNE i CZESC B - LOT

Zastosowanie

BCAR c¢z. S odnosi si¢ do samolotow:

(1) majacych nie wigeej niz dwie osoby na pokladzie.

(i) ktorych masa wlasna nie jest wigksza niz 150 kg,

(iii)ktorych powicerzchnia no$na nie jest mniejsza niz 10 m?2,

(iv)ktorych stosunek masy wilasnej do powierzchni nosnej nie jest
wigkszy od 10 kg/m?,

Chociaz wymaga si¢, aby samoloty o masic wlasnejdo 70 kg whacznic,
majace miejsce dla jednej osoby na pokladzie, spelnialy te wymagania,
jezeli nie sa przewidziane do transportu publicznego albo do prac
z powietrza, sa one jednak usilnie zalecanc. Jezeli wymagan cz. S nie
mozna zastosowac do jakiego$ rozwigzania konstrukeyjnego lub jego
cech szczegolnych, nalezy zwrocic si¢ do Nadzoru Lotniczego w celu
ustalenia wymagan.

Dla samolotu, ktory zostaje dopuszezony do lotu na podstawic
niniejszych wymagan, jest dozwolone uzytkowanie do lotow bez
akrobacji. Dozwolone sa:

(1) wszystkic manewry, potrzebne do normalnego lotu,

(2) przeciagnigcie,

(3) glebokic zakrety, przy czym kat przechylenia nic moze byc
wigkszy niz 60°.

Zakres wywazenia

Wymaga si¢, aby zakres dopuszczalnych potozen srodka masy nic byl
mniejszy od tego, ktory odpowiada masie 0sob na poktadzie od jednego
pilota o masie 55 kg do maksymalnej podanej masy pilota 1 pasazera,
przy czym musi ona wynosi¢ co najmniej 90 kg na osobg.
Zakres masy

Wymaga si¢, aby dopuszczalna masa w locie nie byla mniejsza od

sumy masy wlasnej samolotu, masy o0sob liczonych po 90 kg oraz
minimalnego wyposazenia i pelnego paliwa.
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Osiagi
Start

Dtugos¢ startu okresla si¢ dla startu z suchej, poziomej nawierzchni
trawiastej 1 jest to dhugos¢ od poczatku rozbiegu do osiagnigcia
wysokosei 15 m przy predkosci 1.3Vg, albo Vg, + 10 weztow
(Vg, + 18.6 km/h), przy czym jest wymagana wartos¢ wicksza. Vg,
oznacza predkosc przeciagnigeia (albo, jezeli predkosci przeciagnigcia
nic mozna uzyska¢, minimalna predkosé lotu ustalonego) dla samolotu
w danej konfiguracji. Vg, oznacza analogiczna predkos¢ przy klapach
wychylonych do ladowania.

Wznoszenie

Czas od oderwania od ziemi do osiagnigcia wysokosci 1000 stop
(304.8 m), sprowadzony do warunkow Atmoslery Wzorcowej, nie moze
przekracza¢ 4 min, przy czym moc nic moze by¢ wyzsza od startowej,
podwozie moze by¢ weiagnigte i nie moga by¢ przekroczone ogranicze-
nia temperatury zespolu napedowego.

Ladowanie

Dhugos¢ ladowania okresla si¢ dla maksymalnej masy, dla zalecanc
predkosci podejscia na wysokosei 15 m. przy czym predk osc ta nie moze
by¢ mmnicjsza od 1.3 ¥, lub Vg, + 10 weztow (V, + 18.6 km/h)
- wymagana jest wartos¢ wigksza. Warunki pracy silnika. takic, jakie
maja podane w Instrukeji Uzytkowania jako zalecane przy ladowaniu.

Sterownosc¢

Wymaga si¢, aby samolot byt bezpiccznie sterowany przy:
— starciec z maksymalna moca startowa,
- wznoszeniu,
- locie poziomym,
znizaniu,
ladowaniu z moca i bez mocy,
w przypadku naglego zatrzymania silnika.
Wymaga si¢ takze, aby byly dokladnie zbadane — jezeli wysiepuja
-istotne zmiany charakterystyki w locie, wywolane przez deszez, a takze
wszelkie nietypowe wlasciwosei zauwazone podczas prob w locie.
Dopuszczalne maksymalne sily na sterownicach dla ukladu klasycz-
nego. ktore nic moga by¢ przekraczane przy zadnej mocy silnika, sa
podane w tabl. 1. Moze okaza¢ si¢, ze podanych wartosci nie mozna
osiagnac przy sterowaniu przesunigciem ciala pilota, wtedy obowiazuje
uzgodnicnie przyjmowanych wartosci z Nadzorem.

Sterowno$é podluzna

Przy kazdej predkosci mniejszej niz 1.3 Vg, musi by¢ mozliwe szybkic
opuszczenie nosa w celu uzyskania predkosci 1.3 Vy, . zas przy predkosci
V,p musi by¢ mozliwe podniesienie nosa.

Sterownosé poprzeczna i Kierunkowa

Zmiana kicrunku zakretu z przechyleniem 30" na przeciwny z tym
samym przechyleniem musi by¢ mozliwa w czasie nie dluzszym niz 5 s,
przy predkosciach lotu od 1.3 Vg, do V', bez powodowania nadmierne-
go slizgu, przy podwoziu wypuszezonym i klapach (jezeli sa) — w poloze-
niu do ladowania.
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Sila przy sterowaniu podluznym w manewrach

Przy stalej predkosci lotu powigkszenie wspolezynnika obciazenia
musi wymaga¢ powigkszenia sity na drazku. Do uzyskania dopuszczal-
nego wspolezynnika obcigzenia pionowego sita na drazku musi wynosic
co najmniej 7 daN. Dla samolotow sterowanych przesunigciem ci¢zaru
wartosci sit musza by¢ uzgadniane z Nadzorem.

Wywazanie

Predkosci wywazenia podluznego, poprzecznego 1 kierunkowego
musza miescic si¢ miedzy 1,3 Vg, a 2,0 Vg, dla kazdej mocy silnika i dla
skrajnych polozen srodka masy.

Statecznos¢

Ogolne

Jest wymagana ogolnie ,,wlasciwa’ statecznos¢ oraz ,,czucie” samo-
lotu (te wlasnie stowa zostaly uzyte w tekscie) we wszystkich warunkach
odpowiadajacych normalnej eksploatacji.

Sterowno$¢ statycezna podiuzna

W podanym nizej zakresie warunkow lotu i predkosci wymaga sig
dodatniej pochodnej sity na drazku wzgledem predkosci. Dla samolo-
tow z trymerem jest wymagany powrot (po wytrgeeniu z rOwnowagi
podluznej) do predkosci wywazenia — dopuszczalne odchylenic wynosi
10%.

Warunki, w ktorych musi by¢ wykazana statecznos¢ samolotu, sa
nastepujace:

a) wznoszenie:
predkose 1,4 Vy,,
podwozie schowane,
klapy w potozeniu do wznoszenia,
moc maksymalna,
przelot:
predkos¢ — maks. lotu poziomego 1,4 Vy,,

— VP (maks, obliczeniowa predkos¢ nurkowania),

podwozie schowane,
klapy nie wychylone,
podejécie do ladowania:
predkos¢ — zalecana predkosc podejscia,
podwozie wypuszczone,
klapy w polozeniu do ladowania,
moc — zalecana do podejscia

— zdtawiona.

b

—~

(o]
~

Statecznosé poprzeczna i kierunkowa

Przy wychyleniu steru kierunku i lotek w przeciwnych kierunkach
wzrost kata $lizgu musi wymagac¢ wzrostu kata wychylenia sterownicy
poprzecznej (cho¢ nickoniecznie liniowego). Sila na sterownicy kierun-
ku musi rosnac z katem $lizgu.

Stateczno$é dynamiczna
Wymaga si¢, aby w zakresic od predkosei przeciagniecia do V., ze

sterem trzymanym i puszczonym i dla kazdej mocy silnika, oscylacje
podluzne byly silnie thumione.

Przeciagniecie
Przeciqgnigcie symetryczne
Wymaga sig, aby w locie poziomym prostoliniowym az do wystapie-

nia przeciagnigeia bylo mozliwe sterowanic poprzeczae i kierunkowe
za pomoca odpowiednich sterow (przy czym kicrunek wycliylenia

sterOw musi by¢ zgodny z kierunkiem ruchu, nie moze wystgpowac
odwrotna reakcja).

Przy przeciggnigciu nie moze wystepowac tendencja do korkociagu,
przy wyprowadzeniu musi by¢ mozliwe zapobiezenie wystapieniu
przechylenia wigkszego niz 20°.

Wymagane jest okreslenie utraty wysokosci przy przeciagnigciu.

Musi by¢ to udowodnione przy:

— wszystkich potozeniach klap,
podwoziu schowanym i wypuszczonym,

— wywazeniu na 1.4 Vg (jesli jest klapka wywazajaca).
— mocy maks. ciaglej 1 bicgu luzem silnika.

Przeciqgnigcia w zakrecie

Po przeciagnigciu w prawidlowym zakrgcie z przechyleniem 30" nie
moze wystapi¢ nadmierna (,,nie do opanowania”) tendencja do prze-
chylania ani korkociagu. Wymaga si¢ okreslenia utraty wysokosci
w warunkach jak dla przeciagnigcia w locie prostoliniowym.

TABLICA 1
; . ; Uruchamianie
Pochylanie, Przechylanie, Odchylanie, ¥ )
klap i podwozi.
daN daN daN -
daN
Wartosci przy
przylozeniu 20 10 40 10
krotkotrwatym
Wartosci przy
przylozeniu 2 1.5 101
przez diuzszy cras

Wyprowadzanie z przeciggnigecia

Jezeli nie wystepuje ostrzeganie przed przeciggnigciem wymaga sig,
aby po przeciagnigciu w locie prostoliniowym:

— samolot dawal si¢ sterowa¢ lotkami, przy sterze kierunku w potoze-
niu neutralnym,

— przy lotkach i sterze kierunku w poloZeniu neutralnym nie
wystepowala tendencja do opuszcezania skrzydta.

Jezeli za§ samolot nie spetnia powyzszych warunkow wymagane jest,
aby we wszystkich konfiguracjach (tj. dla wszystkich kombinacji
potozen klap i podwozia), zaréwno w locie prostoliniowym, jak
i w zakrecie wystgpowalo ostrzeganie przed przeciagnieciem. Ostrzega-
nie moze by¢ aecrodynamiczne (np. buffeting) albo moze pochodzi¢ od
odpowiedniego urzadzenia, musi by¢ wyrazne i nie moze pojawiac sig
przy normalnych predkosciach lotu.

Korkociag

Warunki dla samolotu, ktéry ma by¢ dopuszczony do zamierzonego
wykonywania korkociggu, musza by¢ ustalane z Nadzorem.

Sterowno$¢ na ziemi

Sterownos$é i statecznosé kierunkowa

Nie moze wystepowac nie dajaca si¢ opanowac tendencja do zarzuca-
nia, wymaga si¢ sterownosci przy kotowaniu, wielkos¢ dopuszczalnego
wiatru bocznego do startu i ladowania musi by¢ okreslona w probach.
Zalecenia wynikajace z tych prob musza si¢ znalez¢ w Instrukcji
Uzytkowania w Locie

Rozne

Drgania i nadmierny buffeting nie moga wystgpowac do predkosci Vi
przy zadnej dopuszezalnej mocy silnika.
Opracowal A. K.
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Lotniskowy kod referencyjny ICAO

Podany w Aneksie 14 | 1] kod referencyjny (zalecajycy) Migdzyna-
rodowej Organizacji Lotnictwa Cywilnego zostal zasadniczo zmic-
niony w stosunku do sugerowanego w poprzednich latach (przed
wydanicm obecnej wersji Ancksu 14w 1983 r.). Poprzedni kod opieral
si¢ na podstawowej diugosci drogi startowej podanej w okreslonych
granicach, w porzadku malejgcym, i oznaczonej literami od A do E.
Podstawowa diugosé drogi startowej byla dlugoscig drogi startowej
wybrang do projektowania lotniska, wymagana do startu lub ladowa-

TABLICA 1. Kod referencyjny lotniska (wg Ancksu 142 1983 r.)

Picrwszy element kodu Drugiclement kodu
cylra referencyjna dlugose | litera rozZpiglose odleglose pomigdzy zewngtizny -
kodu | startusamolotu D, m | kodu skrzydel Yom - fmi krawgdziami opon skrajnych
kol glownego podwozia U, m
1 D <800 A ¥=15 U<45
2 800< D < 1200 B ISs¥Y<24 45<sU<6
3 1200 = D < 1800 € 24s¥Y <36 6 sU<Y
4 1800 = D D Jo<Y<52 9 =sU<H4
E S2<Y <60 9 <U<14

TABLICA 2. Wybrane pozycje z klasyfikacji samolotow wg [3]

Odlcglosc pomigdzy
Diugos¢ :
N T ey = AR zewngliznyini hrawyg-
Model samolotu Cyfrailitera| roferencyjnal RozPigtose it ki
kodu TR skrzydel, m CZEIMIOPONSKIA]-

startusamo- i nych kol glownego

lotu.m podwozia, m
DHC-2 Beaver 1A 381 14.6 3.3
Beech A24R Sierra 1A 603 20,0 39
Beech King Air C90 1B 488 153 3
DHC-3 Ouer IB 497 177 33
Learjet 241 2A 1003 10.9 25
Learjet 28/29 2A 912 13,4 2,5
Learjet 54 3A 1217 134 25
HS 125-400 3A 1646 14.3 3.3
Canadair CL600 3B 1310 18.8 3.6
Fokker F28-1000 3B 16460 23.6 5.8
Antonow An-24 3C 1600 29,2 8.8
DC-9-20 3C 1551 28.5 6.0
B727-100 4C 2502 329 6.9
Concorde 4c 3400 25.5 8.8
DC 10-30 4D 3170 S04 12,6
11-62M 4D 3280 432 8.0
B747-100 4E 3060 59.6 12.4
B747-SP 4k 2710 59.6 12,4

nia w warunkach atmosfery wzorcowej na poziomic morza, przy pogo-
izie bezwietrznej i zerowym spadku drogi startowej [2]. Obecny kod
cferencyjny zawiera dwa clementy. Element pierwszy", cyfrowy,
lotyczy osiagow samolotu okreslonych tzw. diugoscia referencyjng
<tartu samolotu®. Element drugi (literowy) odnosi si¢ do wymiarow
-amolotu, a mianowicie do rozpigtosci skrzydel i odlegtosci migdzy
zewngtrznymi krawgdziami opon skrajnych kol gtéwnego podwozia.

D Oméwienie pierwszego elementu kodu referencyjnego oparto na informa-
cjach podanych w [2]1[3].

Y Termin dhugosé referencyjna startu samolotu przyj¢to za odpowiednik ter-
minu angielskiego aeroplane reference field lenght. Podobny odpowiednik jest
przyjety w wersjach francuskich wydawnictw ICAO: le distance de reference de
I'avion.
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Politechnika Warszawska

Wartosci liczbowe odpowiadajgce poszezegdlnym znakom  kodu
podano w tabl. 1.

Sformutowane w ten sposob elementy kodu powodujg koniecznosé
ustalenia w pierwszej kolejnosci (tak jak w przypadku klasyfikacji
FAA), jakie samoloty bedq korzystaly z lotniska. W tej ustalonej gru-
pie samolotow o cyfrze kodu decyduje samolot wymagajacy najwigk-
szej dtugosei referencyjnej. Podobnie litera kodu musi odpowiadaé
samolotowi (moze to by¢ inny samolot z tej samej grupy niz wybrany
poprzednio) o najwig¢kszej rozpigtosci skrzydel lub najwigkszej odle-
glosci migdzy zewngtrznymi krawgdziami opon skrajnych kot glow-
nego podwozia, w zaleznosei od tego, ktorej z tych dwoch wartoscei sta-
wia si¢ wyzsze wymagania. Np. gdy samolotowi o najwigkszej rozpig-
tosci skrzydel odpowiada litera C, a samolotowi o najwickszej odle-
glosci migdzy zewngtrznymi krawgdziami kol litera D, wybiera si¢
liter¢ kodu D.

Dtiugosc referencyjna jest podawana w uprawomocnionych instruk-
cjach uzytkowania samolotu w locie (instrukcjach pilotazu) lub przez
wytwornig. Samoloty mogg by¢ klasyfikowane za pomoca cyfr i liter
kodu. Takq klasyfikacjg, obejmujacy ok. 100 samolotow, podano w
[3]. Przykladowe pozycje z tej klasyfikacji przedstawia tabl. 2.

Dtiugos¢ referencyjna startu samolotu jest najmniejsza dtugoscia
niezb¢dng do startu, przy maks. masie startowej, na poziomie morza,
w warunkach atmosfery wzorcowej, przy pogodzie bezwietrznej i
zerowym spadku drogi startowej [3]. We [1] moze to by¢é rowniez réw-
nowazna dlugosé drogi startowej?), jezeli to pojgcie jest stosowane.

Vior [ V2
Vi % /—/ arm
. - ) C, 0 \Z'/XE:)/L 2, (®sti
ASD 1 d
70D 2 d
3

Rys. 1. Dlugosci w przypadku nieczynnego krytyeznego silnika [3]: TOR - dtu
2os¢ rozbiegu (dlugosé drogi startowej), ASD — dtugosc przerwanego startu
TOD — dlugos¢ startu

Dlugosé startu (take-off distance) jest odlegloscia migdzy punktem
rozpoczecia startu (poczqtek drogi startowej) a punktem, nad ktérym
samolot znajduje si¢ na wysokosci 10,7 m (35 stop). Ustalajac dtugosé
startu bierze si¢ pod uwagg start normalny przebiegajacy bez zaklio-
cen, tj. ze wszystkimi silnikami pracujacymi, oraz start, podczas kto-
rego przestal dziata¢ jeden z silnikow. W tym ostatnim przypadku sg
mozliwe dwa rozwigzania: zaniechanie lub kontynuowanie startu.
Przyjgeie wlasciwego rozwigzania zalezy od prgdkosci, jakg mial
samolot w chwili, gdy pilot zauwazyl uszkodzenie silnika. Jezeli ta pre-
dkos¢ byta mniejsza od tzw. predkosci decyzji v, pilot powinien roz-
pocza¢ hamowanie i zatrzymac samolot, jezeli wigksza—kontynuowac
start. Pr¢dkosS¢ decyzji nie jest stata predkoscia odpowiadajaca kaz
demu samolotowi, lecz moze by¢ wybrana przez pilota w zaleznosci od
diugosci startu i tzw. diugosci przerwanego startu (jakie ma pilot do
dyspozycji) oraz masy samolotu przy starcie, charakterystyki drogi
startowe] 1 warunkow atmosferycznych (rys. 1). Dtugosé przerwanego
startu jest sumg dlugosci, na ktorej samolot osiggnat predkosc v, i diu-
gosci, na ktorej moze sig zatrzymac. Normalnic jest wybierana wigk-
sza predkosc decyzji przy wigkszej diugosci przerwanego startu. Ogol-

I Termin rownowazna ugodé drogi startowej przyjgto zaodpowiednik ter-

minu angielskiego bul nec ' ficld lenght.
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na zasada jest przyjmowanie predkosei decyzji mniejszej lub réwnej
bezpiecznej predkosci wznoszenia v,. Bezpieczna predkosé wznosze-
nia jest najmniejsza predkoscia, przy ktérej samolot moze wznosié sig
po osiagni¢ciu wysokosci 10,7 m, utrzymujac co najmniej minimalny
kat wznoszenia podczas startu z jednym silnikiem nieczynnym. Dla
kazdego samolotu mozna otrzymac rézne warianty wymaganej diugo-
Sci przerwanego startu i wymaganej diugosci startu, uwzglgdniajac
masg samolotu przy starcie, charakterystyki drogi startowej i warunki
atmosferyczne, przy czym kazdej kombinacji bgdzie odpowiadac
szczegolna dhugos¢ rozbiegu, tj. diugos¢ drogi startowej. Rownowaz-
na dlugos¢ drogi startowej otrzymuje si¢ w przypadku takiej wartosci
predkosci decyzji, przy ktorej wymagana dhugos¢ wydtuzonego startu
jest rowna wymaganej dlugosei przerwanego startu®. Predkosé decy-
zji musi wige by¢ wtedy taka, aby odleglo$¢ potrzebna do zatrzymania
(od punktu osiagnigcia tej predkosci) byta rowna odleglosei (od tego
samego punktu) niezbgdnej do uzyskania wysokosci 10,7 m nad drogg
startowg®).

Roéwnowazna dhugosé drogi startowej jest rowna diugosci drogi star-
towej z nawierzchnig o petnej wytrzymatosci, jezeli nie sg przewidzia-
ne: zabezpieczenie przerwanego startu (ZPS) i zabezpieczenie wydlu-
zonego startu (ZWS) oraz gdy dlugosé ta jest wigksza niz 115% dlugo-
Sci startu ze wszystkimi silnikami pracujgcymi. Ten ostatni warunek
jest uwzgledniony w publikowanych nomogramach i tabelach osiggéw
samolotow. Wg tych zrédet dtugo$é wymagana do startu jest rowna
wigkszej z dwu diugosci:

— rownowaznej dlugosci drogi startowej,

— 115% dtugosci startu normalnego, tj. ze wszystkimi silnikami
pracujacymi®.

OkreSlona na podstawie nomogramadw lub tabel dtugo§¢ wymagana
do startu odpowiadajaca: maks. masie startowej, poziomowi nrorza,
warunkom atmosfery wzorcowej, pogodzie bezwietrznej i zerowemu
spadkowi drogi startowej jest dtugoscig referencyjng startu samolotu.

Rys. 2. Tlustracja przyjgtych zatozen w drugim elemencie kodu referencyjnego:
Y — rozpigtosé skrzydet, X — rozstaw goleni podwozia gtéwnego, U — odleglosé
migdzy zewngtrznymi krawgdziami skrajnych kot gtownego podwozia

Pod okre§leniem zabezpieczenie przerwanego startu (stopway) ro-
zumie si¢ prostokatny obszar, rozpoczynajacy si¢ od konca drogi star-
towej, na ktérym samolot moze zatrzymac si¢ w przypadku zaniecha-
nego startu. Dlugos¢é ZPS na rys. 1 wyznacza odcinek XY. ZPS powi-
nien miec tg sama szerokoSc¢ co droga startowa, z ktorg taczy si¢ i musi
by¢ przygotowany do przeniesienia masy samolotu.

Pod okresleniem zabezpieczenie wydtuzonego startu (ZWS —clear-
way) rozumie si¢ prostokatny obszar zaczynajgcy si¢ rowniez od kKonca
drogi startowej, nad ktérym samolot moze wykonaé ¢z¢S¢ poczatko-
wego wznoszenia do wyznaczonej wysokosci. Na rys. 1 ZPS okresla
odcinek X7Z. Dlugos¢ ta jest rowna polowie odlegtosci migdzy pun-
ktem, w ktorym samolot osigga predkosc v, , a punktem, nad ktérym
znajduje si¢ na wysokosci 10,7 m (35 stop) 1 nie powinna by¢ wigksza
niz potowa dlugosci drogi startowej. Szerokosé ZWS musi wynosic co
najmnicj 150 m (po 75 m z kazdej strony przedtuzonej osi drogi starto-
wej).

Predkose oderwania sig samolotu przy starcie v, . (lift-off-speed)
jest to predkosé (jako predkosé poprawiona), przy ktorej samolot
zaczyna by¢ zdolny do lotu. Predkosc obrotu v, (rotation speed) jest
predkoscig. przy ktorej pilot rozpoczyna obrét samolotu, aby spowo-
dowac podniesienie podwozia przedniego.

Y Przypadku tego nie pokazano narys. 1.

VW przypadbn samolotda 2 silnikam tokowymi byta dawniej stosowana
wysokos¢ 15 m.

O Nalezy tu zwroci¢ uwagg, ze np. dtugosé referencyjna startu samolotu -
-62M rowna 3280 m (tabl. 2) odpowiada, zgodnie z instrukcja uzytkownika tego
samolotu opracowang przez PLL LOT, dtugodei startu normalnego.

TLiA 1989 nr 7

Omowilismy definicje v,, v,, ZPS, ZWS, v, ,.i v, tylko w takim
zakresie, w jakim jest to potrzebne do wyjasnienia pojgcia referencyj-
nej dtugosci startu samolotu.
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Litera kodu

Rys. 3. Wykres ilustrujgcy zaleznos¢ pomigdzy Y a U. Uwaga: cyferki przy krzy-
zykach oznaczajag, ile razy powtorzyly si¢ wspolne wartosci w zestawieniu 105
samolotéw

Nalezy jeszcze zwrdci¢ uwagg na fakt, ze skréty terminéw angiels-
kich z rys. 1 uzupetnione na koncu litera A (available — dost¢pny, roz-
porzadzalny, nadajacy si¢ do uzytku) oznaczajq tzw. diugosci deklaro-
wane, ktore muszg by¢ podane (jak wiele innych informacji) uzytkow-
nikom portu lotniczego. Dtugosci deklarowane maja nastepujace defi-
nicje:

— TORA (take-off run available) — rozporzadzalna diugos¢ roz-
biegu przy starcie, odpowiednia przy rozbiegu samolotu przy starcie,
be¢daca do dyspozycji dtugosé drogi startowej,

— TODA (take-off distance available) — rozporzadzalna dlugos¢
startu. Jezeliistnieje ZWS, TODA jest rowna sumie TORA i dtugosci
ZWS. Oczywiscie, jezeli ZWS nie ma, TODA = TORA,

— ASDA (accelerate-stop distance available) — rozporzgdzalna diu-
g08¢ przerwanego startu. Gdy istnieje ZPS, ASDA jest rowna sumie
TORA idlugosci ZPS,

— LDA (landing distance available) — rozporzadzalna diugosé lado-
wania (nie pokazana na rys. 1); diugos¢ drogi startowej dysponowana
i odpowiednia do dobiegu ladujacych samolotow.

Zgodnie z tabl. 1, drugi element kodu dotyczy wymiaréow samolotu,
tj. rozpigtosci skrzydet i dtugosci pomigdzy zewngtrznymi krawg-
dziami opon skrajnych kot gtéwnego podwozia (rys. 2). Od liter kodu
sq uzaleznione: wymagane szeroko$ci drég startowych i drog kotowa-
nia, odlegtosci pomig¢dzy drogami kolowania, droga kolowania a
droga startowa, droga kotowania i statymi przeszkodami, warunki
widocznosci na drodze startowej i drodze kotowania oraz spadki
poprzeczne.

Granice rozpigtosci skrzydet odpowiadajace kolejnym literom kodu
sa takie same jak granice pigeiu grup projektowych klasyfikacji FAA.
Litera A odpowiada I grupie projektowej samolotow, B — 11 grupie, C
— III grupie, D = IV grupie i E =V grupie. W kodzie referencyjnym
ICAO” nie sa uwzglednione samoloty o rozpigtosci skrzydel
60 m = Y < 80m (VI grupa projektowa FAA).

Te same granice rozpigtosci skrzydel samolotow przyjete w kodzie
referencyjnym ICAO 1w klasyfikacji FAA uzasadniaja nie tylko celo-
woS¢ poréwnania obu zbioréow norm wymiarowych, lecz takze mozli-
wos¢ wykorzystania pewnych rozwigzan FAA.

Druga charakterystyka, tj. odlegtos¢ pomig¢dzy zewngtrznymi kra-
wedziami opon skrajnych kol gtéwnego podwozia U, jest §ciSle zwig-
zana z rozpigtoscig skrzydel Y. Dowodem jest eliptyczny rozklad

7 W wykazu podanego w 3] najwigksza rozpigtosé skrzydet ma samolot Boe-

ing 747 (59,6 m). Rozpigtoscig skrzydel wigkszg niz 60 m wyroznia si¢ samolot
Lockheed C-5A Galaxy (67,8 m—[4]). ICAO sygnalizuje w [3] mozliwosé wpro-
wadzenia do eksploatacji samolotow wigkszych od uwzglednionych obecnie w
kodzie referencyjnym. Nalezy zauwazy¢, ze rozpigtosc skrzydel 64,94 m ma naj-
nowszy typ samolotu Bocing 747-400 [5].
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zmiennych na wykresie przedstawiajacym zwiazek pomiedzy U a Y
(rys. 3). Wykres opracowano na podstawie wykazu 105 samolotow
podanego w [3]. Przerywane linie poziome i pionowe tworza na wykresie
obszary nalezace do obydwu charakterystyk drugiego elementu kodu.
Mozna zauwazy¢, ze badane wartosci litery kodu A 1 w duzym
stopniu litery kodu C prawie calkowicie znajduja si¢ we wtasciwych
obszarach. Oznacza to, ze w tych przypadkach wystarcza jedna cha-
rakterystyka — U lub Y. Nie jest tak jednak przy literach kodu B, Di E
i fakt ten moze przemawiac za celowoscia wykorzystania obu charakte-
rystyk.

Nalezy jeszcze podkresli¢, ze normy wymiarowe s uzaleznione nie
tylko od cyfr i liter kodu referencyjnego ICAO, lecz takze od typu
drogi startowej (nieprzyrzadowa lub przyrzadowa z podejsciem nie-
precyzyjnym lub precyzyjnym).

W [6] oraz w niniejszym artykule oméwiono klasyfikacjg techniczna
FAA ikod referencyjny ICAO. Celem tych artykutéw byto sformuto-
wanie nast¢pujacych wnioskow, ktére mogtyby byé wykorzystane przy
opracowaniu nowej polskiej klasyfikacji technicznej:

e Lotniska powinny by¢ sklasyfikowane w porzadku odpowiadaja-
cym wzrostowi wielkosci (odwrotnie niz w dotychczas obowiazujacej
klasyfikacji).

e Przyjcty podzial na klasy powinien by¢ oparty na wielkosci i cha-
rakterystykach osiagéw samolotow, ktére bgda korzystac z lotniska.

e Wydaje si¢, ze najlepsza miarg wielkosci samolotu jest rozpigtos¢é
skrzydel. Jako uzupelnieniec moze by¢ stosowana, sugerowana nprzez
ICAO, odleglos¢ pomigdzy zewngtrznymi krawgdziami opon skraj-
nych kot gtownego podwozia.

e Proponuje si¢ uwzglednienie w klasyfikacjinie tylko dtugosci refe-
rencyjnej startu samolotu, lecz takze prgdkosci progowej (kategorii
samolotu). Ta ostatnia charakterystyka utatwi ewentualne projekto-
wanie procedur przy ladowaniu wg wskazan przyrzadow, lokalizacjg
drég kotowania, szybkiego zjazdu i okreslanie dtugosci drogi startol
wej wymaganej do lagdowania.

e W klasyfikacji nalezy wziaé pod uwagg podziat drég startowych na
nieprzyrzadowe oraz przyrzadowe z podejSciem nieprecyzyjnym i pre-

.

cyzyjnym okreslonej kategorii. Podzial ten ma wplyw nie tylko na wiel-
kos¢ norm wymiarowych, lecz réwniez na dopuszezalne wysokosci
przeszkod na podejseiu.

Mozna zauwazyc¢, ze przedstawione wnioski tacza elementy klasyfi-
kacji technicznej FAA z clementami kodu referencyjnego ICAO.
Zalety polskiej klasyfikacji technicznej sformutowanej zgodnie z
wnioskami bgdg nastgpujace:

— uwzglednienie petnego zakresu niezbgdnych informacji wyjscio-
wych, .

— zbieznos¢ z wymaganiami ICAO,

— mozliwos¢ wykorzystania doswiadczen FAA.

Nalezy wyraznie podkreslic, ze klasyfikacja techniczna bgdzie miata
zastosowanie glownie w przypadku projektowania nowego lotniska
lub rozbudowy istniejacego. Eksploatowane porty powinny by¢ opi-
sane zgodnie z wymaganiami rozdz. 2 (,,Dane lotniska™) Aneksu 14.

Scislejsza propozycja polskiej klasyfikacji technicznej musi by¢
dodatkowo oparta na analizie norm wymiarowych.
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SWIATECKI A.: ICAO airfield reference code
TLiA, vol. XLIV, 1989, No. 7, p. 18

A new concept has been presented of the airfield
classification to the contemporary ICAO and FAA
regulations.

CYNK J. B.: Victories of Polish Fighters in Septe-
mber 1939 (I). Remarks, reflections, conclusions.
TLiA, vol. XLIV, 1989, No. 7, p. 21

Using different sources the author discusses the
victories of Polish fighters in 1939. Part one presents
successive downings as listed by the Polish comman-
ding staff.

ZUSAMMENFASSUNGEN

KUCZEWSKI S.: Berechnungsmethode einer
Tunnelluftschraube. TLiA, XLIV Jhrg.. 1989, H. 7,
S.3

Es wird eine Berechnungs- und Entwurfsmethode
fir eine luftfahrttechnische Tunnelluftschraube mit
abgedeckten Laufer und hinterem Leitring behan-
delt. Die Methode erméglicht die Ermittlung der
optimalen Luftschaubenform bei gegenbener Leis-
tung und Drehzahl des Motors sowie der
Schubgrosse bei beliebiger Geschwindigkeit vom
Start bis zur maximalen Geschwindigkeit. Die Glei-
chungen wurden so festgelegt, dass die Berechnung
mit einem Computer durchgefiihrt werden kann.
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WEGRZYN E.: Ausgewahlte Fragen zum Auftret-
ten der Erosion an Bauteilen von Flugzeug-Strahl-
triebwerken. TLiA, XLIV Jhrg., 1989, H. 7,S.8

Besprochen werden die Grundlagen der Erosions-
wirkung durch Verschmutzte Luft auf Bauteile der
Flugzeug-Strahltriebwerke. Vorgestellt werden
Proben zur Ermittlung der Erosion in Abhiingigkeit
von den Materialeigenschaften und den Umweltpa-
rametern und Vorbeugende Massnahmen zur Ver-
hinderung von Erosionserscheinungen.

SWIATECKI A.: Fliegerischer Referenzkode
ICAO. TLiA, XLIV Jhrg., 1989, H. 7, S. 18

Dargestellt wird ein neuer Vorschlag der Flug-
platzklassifikation, gemiss den gegenwirtigen
Vorschriften ICAO und FAA.

CYNK J. B.: Polnische Jagdsiege im September
1939 (I). Bemerkungen, Betrachtungen, Schliisse.
TLiA, XLIV Jhrg., 1989, H. 7, S. 21

Der Autor stellt nach verschiedenen Quellen eine
zusammenfassende Statistik polnischer Jagdsiege in
den Kampfen im Jahre 1939 dar. Im ersten Teil
werden Abschiisse laut aufeinanden Aufstellungen
durch die polnische Militirfihrung behandelt.

COJIEP)KAHU S

KYUEBCKMU C.: Meroj pacuera TYHEJIbHOI'O BHHTA.
TJIuA, T. 44,1989 r.. Ne 7, ¢. 3

OnwmcaH METOJ pacueTa M MPOCKTHPOBAHMS aBUa-
[MOHHOI'O BO3JYILIHOIO BUHTA C KOJBIOM C BbI-
NPAMUTCABHON pelIeTKON nozaau. Merop obecne-
YMBACT BO3MOXKHOCTb OINPEACHUThL ONTHMAJbHbIC

opMBbl BUHTA J1712 32J]aHHBIX — MOILHOCTH K 0GOPO-
TOB JIBUTATENSl 4 TAaKXKC PACCUMTATh TATY TNpH
N1I060M CKOPOCTH CaMOJIETa, OT B3JICTA M 10 MAKCH-
MaJIbHOM CKOPOCTH NojeTa. YPaBHCHUA COCTaB-
JICHBI TAaKHM 00pa3soM, YTO UMECTCS BO3MOXKHOCTD
NPUMCHHTb KOMITIOTCP Ji1a PACYCTOB.

BOHI2KHH E.: Hekoropsie npobiaemer abpasus-
HOIO HM3HOCA JIEMEHTOB ABHAUMOHHBIX TA30Typ-
Ounnbix asurareaen. TIInA, T. 44, 1989 r., No 7,
c.8

CraTbs NOCBsiLEHA A0PA3UBHOMY BO3JICHCTBUIO
3aMbUICHHOTO BO3JlyXa HA 3JIEMEHThI ABUALIMOHHBIX
ra3oTypOMHHBIX IBUTATENCH, OMMMCAHBI HEKOTOPbIE
METOJIbI  MCCeloBaHNS abpasuBHOTO M3HOCA U
NOMNbITKH HAUTUH KOPPEISINIO MEXKAY M3HOCOM M
CBOMCTBAMM MATEPHANIOB a TAKXKE XapaKTePHCTH-
KOH OKPYKaloLIeH Cpejibl, AIOTCH YKa3aHus 10
NPEOTBPAILCHHIO a0pPasMBHOTO W3HOCA [{BUraTe-
JIeH.

CBUOHTOLIKHN A.: Aspoapomusliii Ko/ 06031ase-
it UKAO. TJIuA, T. 44, 1989 1., Ne 7, ¢. I8

Onucano HOBOE NPeUIOKeHHe B 0OJIaCTH KJ1accH-
hukaunn a3poPOMOB, COBNAJIAIOIICE ¢ COBPEMEH-
HbiMu Hopmamin MKAO uw dAA.

LIMHK E.: ITobeapt nosckx ueTpeduie/icit B cenb -
siope 1939 (1 w.). Pasmbiuiaenus, 3aMeqanns, BhIBOAbL
TJluA, T. 44, 1989 Ne 7, c. 21

ABTOP COCTABHJI, HOJIB3YSCh PA3HBIMU MCTOYHH-
KaMHM, CTATHCTHKY nobea MoJbCKUX MCTpeOHTeei
B 60sx B 1939 r. B nepBoii yacTH cTaThbH NPUBEIEHBI
1obe/ibl COracHo OYepe/IHbIM CBOJIKAM pa3pabo-
TAHHBIM IOJIBCKMM KOMAaH/JIOBAHHCM.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Polskie zwyciestwa mysliwskie we wrzesniu 1939 (I)

JERZY B. CYNK
Londyn

U zrédel polskiej dokumentacji

W wyniku dekretow Prezydenta RP i organéw Rzadu poza granicami
kraju, zadajacych ustalenia przyczyn klegski wrzesniowej i gromadzenia
materialow o przebiegu dzialan wojennych w Polsce, oficerowie lot-
nictwa przystapili do skladania zeznan i o$wiadczen juz w pazdzierniku
1939 r. Proces ten regulowata Instrukcja MS Wojsk w Paryzu
7 1939-10-29 (L.dz. 310-145/39), wynikiem ktorej byly pierwsze szkico-
we opracowania dzialan jednostek lotniczych, odtwarzane gléwnie
z pamigei. Pismo Szefa Biura Rejestracyjnego w Paryzu z 1940-04-01
domagalo si¢ rozszerzenia akcji sporzadzania sprawozdan.

Rownoczesnie przy 111 Oddziale PSP we Francji powotano K omisje
Historyczna Lotnictwa, ktorej sklad i program zatwierdzono
1940-03-20. Przewodniczacym Komisji zostal ptk Franciszek Wieden,
a wsrod jej cztonkow znalezli si¢ znani pdzniej historycy: pptk dypl. pil.
obs. Olgierd Tuskiewicz i mjr obs. Wiladystaw Zaczkiewicz. Celem
Komisji mialo by¢ zebranie i zabezpieczenie aktow dotyczacych dziatan
lotniczych we wrzesniu 1939 r. (w tym wielu oryginalnych dokumentow
wrzesniowych zdeponowanych w ambasadzic RP w Bukareszcie)
1 przygotowanic opracowan historycznych. Wobec upadku Francji,
Komisja nie zdazyla rozwing¢ powazniejszej dzialalnosci.

Przerwane prace wczesniejszej Komisji podjela w Anglii Komisja
Likwidacyjna Aktow Lotnictwa przy Biurze Historycznym Lotnictwa.
Biuro to powstato pod kicrunkiem ptk, obs. Kazimierza Winnickiego
przy organizujycej si¢ od jesieni 1940 r. Delegaturze Dowodztwa
Lotnictwa w Blackpool. W 1941 r. kierownikiem Biura zostal pptk dypl.

Uwagi, refleksje, wnioski

Dokladniejsze prace, przygotowane przez zespol referentow Komisji
Likwidacyjnej Aktow Lotnictwa w skladzie: ptk Stanistaw Karpinski,
pplk Franciszek Haberek i mjr Wiadyslaw Zaczkicwicz byly publikowa-
ne w Bellonie w latach 1942 1 1943. Skrutacj¢ zgodnosci poszczegolnych
opracowan z dokumentacja przeprowadzala i zaswiadczala kazdorazo-
wo specjalna komisja rzeczoznawcow skladajaca si¢ z sedziow sadow
polowych. Opracowania te obejmowaly m.in. dzialania Brygady Posci-
gowej oraz jednostek mysliwskich Lotnictwa Armijnego i przyniosly
pierwsze zestawy polskich zwycigstw powietrznych oraz imienne listy
zwycigzcow, ktore do dzi$ sa punktem wyjsciowym do prac wszystkich
pozniejszych historykow (tabl. 1 = 3). Rozkazy i instrukcje przypomina-
ly lotnikom o potrzebie skladania sprawozdan, ale wobec roznych
trudnosci w zgromadzonej dokumentacji nadal istnialy powazne luki.

TABLICA 3. Zestawienie wedlug typow

Samoloty Brygada Poscigowa Mysliwee Armijne Razem
He 111 12 27 39
Do 17 3 29 32
Ju 86 3 2 5
Ju 87 10 5 15
Me 110 6 7 13
Me 109 — 4 4
Hs 126 1 10 11
He 45 ~ 1 1
Nie ustalony 10 1 11
Razem 45 86 131

TABLICA 1. Sumaryczne zestawy polskich zwycigstw opracowane przez Biuro Historyczne Lotnictwa z lat 1941 = 1942 (wg cyklu artykulow w Bellonie)

Dzien: 1939 09 01 ]02({03[04]05]{06[07 (08091011 [12[13)14]15]16(17 Razem
Brygada Poscigowa M= 31915 =]1|{2|-]=]=|-|—-|—-]=1]—=1] 45 (wtym 4 przez nie ustalonych pilotow)
Mysliwee Armijne 12{21 (14104 |53 (25|t f[2]2]2|1[1]1 |~ 8 (wtym 6 przeznie ustalonych pilotow)
Razem 26 12|17 |y 98020] 331702221 1|1 [ — 131 (wtym 10 przez nie ustalonych pilotow)

* wg sprawozdan dowodey Brygady Poscigowe) zestrzelono tylko 40 samolotow npla.

TABLICA 2. Zestrzelenia przypisane poszczegdlnym my§liwskim dyonom armijnym

Dyon 111/2 10 samolotow npla (Armia Krakow)
Dyon 111/3 36 samolotow npla (Armia Poznan)
Dyon 111/4 20 samolotow npla (Armia Pomorze)
Dyon I11/5 (152 esk.) 9 samolotow npla (Armia Modlin)

151 eskadra
Dyon 111/6

(Samodzielna Grupa Operacyjna Narew)
11 samolotow npla (Armia Lodz)

Razem 86 samolotow npla

pil. Franciszek Haberek. W 1942 r. etaty Biura zostaly formalnie
zatwierdzone, a polski osrodek lotniczy w Blackpool stal si¢ Delegatura
Inspektoratu PSP.

Pierwszym efektem dzialalno$ci Biura Historycznego Lotnictwa byly
szkicowe omoéwienia wrzesniowych dzialan lotnictwa autorstwa
mjr. W. Zaczkiewicza, ktorych druk podjal miesigcznik Mys! Lotnicza
wychodzacy w Blackpool od lipca 1941 (w numerze 2). Te fragmentary-
czne opracowania zostaly wkrotee poprawione i rozszerzone na podsta-
wie ocalalych oryginalnych dokumentow wrzesniowych przewiezionych
z Rumunii lub ich autoryzowanych odpisow, sprawozdan sktadanych
we Francji oraz sprawozdan i o$wiadczen uzyskanych w W. Brytanii.

1) PSP

Polskie Sily Powictrzne.,
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Dalsza reorganizacja Biura Historycznego Lotnictwa nastapila jesie-
nia 1944 r_, kiedy jego kierownictwo objal pptk Stanistaw Nazarkiewicz.
Nastgpnym ectapem prac miala by¢ ostateczna proba ,,naprawienia
niedopatrzen w zakresie zbierania sprawozdan™?) oraz przygotowanie
wyczerpujacego opracowania historycznego. Rozkazem nr 32/44
7 1944-12-15 powotlano ,,Komisj¢ do ustalenia listy zwycigstw pilotow
w Kampanii Wrze$niowej”, ktorej kierownictwo powierzono plk. pil.
Jerzemu Bajanowi. Komisja miata przeprowadzi¢ szczegdlowe badanie
listy zwycigstw, ktorej pdzniejsza wersja obejmowala 133 samoloty npla
(2 wigeej przypisane Brygadzie Poscigowej pod data-9-04) oraz zmiany
w dziennych zwycigstwach MySliwecow Armijnych (zestawy wg pplk.
Haberka z 1943-12-03; Biuro Hist. Lot. L.dz. 325/43) (tabl. 4).

Ustalone komisyjnie 1 oficjalnie potwierdzone przez Komisjg zwy-
cigstwa, ktore zgodnie ze stosowana praktyka RAF podzielono na
grupy: pewne-prawdopodobne-uszkodzone, przedstawia tabl. 5.

Oficjalnie uznane najlepsze wyniki w walkach powietrznych osiag-
neli:

— ppor. Stanistaw Skalski z 111/4
na pewno,

— zestrzelil 4, 25 samolotu

2) Pismo Biura Hist. Lot. L. dz. 136/tjn./Kanc./44, Blackpool, 1944-10-27
i rozkaz Naczelnego Dowodey Lotnictwa ., Zebranie dokumentow i relacji
dzialalno$ci Lotnictwa Polskiego w Kampanii Polsko-Niemieckiej w 1939 r.
w Polsce™.
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TABLICA 4

Drzien: 1939 09 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10 11 12 13 14 15 16 17 Razem
Brygada Po$cigowa 14 - 3 3 9 15 — 1 2 - - - - - - - - 47
Mysliwee Armijne 8 20 14 9 4 5 5 4 3 3 3 2 2 2 I 1 - 86
Razem 22 20 17 12 13 20 5 o] 5 3 3 2 Z 2 1 1 - 133
TABLICA 5
Jednostka Pewne Prawdopodobne Uszkodzone
Brygada Poscigowa
/1 14 2 0
IV/1 29 3 5
Razem 43 5 5
Dywizjony w armiach:
11,2 10 0 0
I11/3 31 3 0
I1/4 21 0 5
I11/5 (152 esk.) 6 0 0
111/6 13 0 1
Szkota Wyzszego Pilotazu 2 2 3
Razem 83 5 9
Ogolem 126 10 14
— ppor. Hieronim Dudwat z IV/I — zestrzelil 4 samoloty

na pewno,

— ppor. Czestaw Glowcezynski z 111/6 zestrzelil 3,5 samolotu

|

na pewno,

— ppor. Wlodzimierz Gedymin z ITI/3 — zestrzelil 3,5 samolotu
na pewno,

— kpt. Mirostaw Lesniewski z [11/4  — zestrzelil 3 samoloty
na pewno

Ostateczny wykaz zestrzelen w porzadku dziennym, z zastrzezeniem,
7¢ daty niektorych zwycigstw moga by¢ ustalone tylko w przyblizeniu,
podaje tabl. 6.

Studiujac dokumentacje Komisji Likwidacyjnej Aktow Lotnictwa,
jako Komisja Bajana dysponowala w 1945 r. (znajdujaca si¢ obecnic

Rys. 1. Samolot mysliwski P.11c nr 8.132, nr wywolawezy 72N, nr indywidualny
2 ze¢ 114 eskadry myéliwskiej z Brygady Poscigowej

Rys. 2. Szezatki bombowego Dorniera Dol7E z dyonu HI/KG77 zniszezonego
k. Olkusza w wyniku ataku ppor. Wladystawa Gnysia
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Rys. 3. P.llc nr 8.70 ppor. Hieronima Dudwala ze 113 eskadry mysliwskiej
(nr 10, nr wywolawczy 170N) uszkodzony | wrzesnia z dzialka Bf110,
wyremontowany. Ogladany przez Niemcow w Poniatowie.

Rys. 4. P.7a ppor. Edwina Kawnika (nr 5, nr wywolawczy 281K) ze 123 eskadry
mysliwskicj zdobyty przez Niemcow na Okgciu

w Archiwum Lotniczym Muzeum im. gen. Wladyslawa Sikorskicgo
w Londynie) trudno oprze¢ si¢ wrazeniu, ze postgpowala ona bardzo
ostroznie, 1 kierujac si¢ prawdopodobnie wzgledami personalnymi,
wstrzymata si¢ od gruntowniejszej rewizji wezesniej sporzadzonych
zestawow 1 list zwyciezecow. Wskazuja na to nicktore oczywiste bledy.
przypuszezalnie swiadomie pozostawione bez korekty. Mozna tu przy-
toczy¢ przyznanie zestrzelenia ,,na pewno’ po jednym Bf 110 pilotom
dyonu ITI/I por. Arsenowi Cebrzynskiemu i plut. Stanistawowi Karubi-
nowi 1939-09-03, cho¢ z zachowanych akt wrzesniowych wynika
niedwuznacznie, ze byl to jeden i ten sam samolot®. Komisja Bajana nie
wywiazala si¢ nalezycie z postawionego jej zadania.

Po likwidacji PSZ i PSP, Generalny Inspektor Polskiego Lotniczego
Korpusu Przysposobienia 1 Rozmieszezenia ustanowil nowa Komisje
Historyczng pod przewodnictwem plk. Olgierda Tuskiewicza. Jej celem
(zgodnie z wytycznymi Owczesnego Ministra Obrony Narodowej
w Londynic gen. Mariana Kukiela) bylo ostateczne opracowanic

31 Obok dokumentu Dowodztwa Brygady Poscigowe) ,,Walki w dniu 3 wrzes-
nia”, potwierdzaja to obaj piloci, toczacy z soba spor o to, ktory z nich
zestrzelil Bf 110. Dowddztwo Brygady rozstrzygnelo we wrzesniu sprawe na
korzysc por. A. Cebrzynskicgo, przyznajac mu trolea z zestrzelonego Messersch-
mitta. Liczba zestrzelonych przez Brygade w dniu -9-03 samolotow npla powinna
WIgC wynosic 2, nie 3.
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1 opublikowanie w jezyku polskim, jako ,,sprawozdania dla Narodu™,
historii dzialan Lotnictwa Polskiego we wrzesniu 1939 r. i na obezyznie,
Komisja ta miata postuzy¢ si¢ zarowno wezesniejszymi pracami Biura
Historycznego Lotnictwa i Wydziatu Studiow Dowodztwa PSP, jak
1 nowymi, przygotowanymi juz przez specjalne komisje i zespoly
w 1945 r.

Jeshi chodzi o dziatania wrze$niowe to, oprocz gotowych referatow
Komisji Bajana, na specjalng uwage zastugiwaly skompletowane wtedy
duzym nakladem pracy indywidualne bruliony wszystkich eskadr,
obejmujgce pelne wykazy imienne personelu, mapy Polski z naniesiony-
mi lotniskami polowymi i przesunigciami kazdej z eskadr*) oraz zestawy
ich lotow, strat i zwycigstw, autorstwa inz. mjr. 1. Pawlowskiego. Ten
starannic usystematyzowany i wyczerpujacy material nie zostat wow-
czas opublikowany, a mjr I. Pawlowski nie doczekal si¢ nigdy nawet
wzmianki o swojej dziatalnosci.

Czynniki finansowe, a nawet moze w wigkszym stopniu nickonczace
si¢ dyskusje i rewizje brulionowych opracowan przez zainteresowanych
oficerow lotnictwa (uniemozliwiajace sfinalizowanie i aprobate teks-
tow) spowodowaly, ze projektowane tomy ,,Lotnictwo Polskie w Kam-
panii Wrzesniowej 1939 r.”" i ,,Polskie Sily Powietrzne na obczyznie™,
ktore miaty by¢ lotniczym odpowiednikiem dzieta ,,Polskie Sity Zbrojne
w IT wojnie Swiatowej”, ukazaly si¢ tylko jako powiclane maszynopisy®.
Pierwszy z nich, o niewiclkiej objetosci i nieszezegdlnym poziomie (pod
wzgledem ilosci nagromadzonych materialow i gotowych, wyczerpuja-
cych opracowan poszczegdlnych tematow) ujmowal dziatania bojowe
jednostek tylko w najwigkszym skrocie 1 zawieral rozbieznoSei w teks-
tach. Przedmowa don potwierdza, ze jego redaktorzy dysponowali
nicktorymi aktami Luftwaffe, zdobytymi przez Aliantow i udost¢pnio-
nymi im® w formie kopii i ttumaczen brytyjskiego lotniczego Dziatu
Historycznego Ministerstwa Lotnictwa, ktore pozwalaly na pewng
analiz¢ porownawcza polskich zwycigstw wrzesniowych. Analizy takicj
jednak nie przeprowadzono, ograniczono si¢ tylko do lakonicznej
wzmianki, ze wg posiadanych dokumentow straty lotnictwa niemieckie-
go wynosity 220 samolotow zniszczonych i 46 uszkodzonych.

W podsumowaniu wynikow dziatan lotnictwa mysliwskiego” postu-
Z0no si¢ przytoczonymi powyzej ..ustalonymi komisyjnie” wynikami
zatwierdzonymi przez J. Bajana, cho¢ dane zawarte w poprzednich
rozdzialach opracowania niezupelnie si¢ z nimi pokrywaty. (Podsumo-
wanie tych danych przypisywalo 22 zwycigstwa dyonowi 111/4, 5 zwy-
cigstw dyonowi I11/5, a 12 zwycigstw dyonowi 111/6, podczas gdy wg
cytowanych ustalenn Komisji Bajana bylo ich odpowiednio 21, 6 i 13).

W Polsce Ludowej po zakonczeniu wojny nie byto zadnej dokumenta-
cji dotyczacej wrzesniowych dzialan Lotnictwa Polskiego. Wiadystaw
Zaczkiewicz wkrotce po powrocie do kraju wydat ksiazke ..Lotnictwo
Polskic w Kampanii Wrzesniowej w 1939 r.” (Warszawa, 1947 r.),

Rys. 5. Messerschmitt BfIO9E wyprodukowany w 1939 r.

Rys. 6. Dwumiejscowy Messerschmitt Bf110

Wszystkie zdjecia ze zbiorow J. B. Cynka

wylacznie, a pozniej glownie, na relacjach spisywanych z pamigci
w 2030 lat po rozgrywajacych si¢ wydarzeniach. Scistos¢ tych relacji,
czesto bardzo osobistych, musiala wige by¢ watpliwa. Wyjatkiem byla
solidna praca Adama Kurowskiego ,,Lotnictwo Polskie w 1939 roku™
(MON, 1962 r.), ktorej autor korzystal z wtornych zrodet londynskich
oraz z wlasnych materialow z pracy w sztabic lotnictwa Armii Poznan.
Ksiazki W. Zaczkiewicza i A. Kurowskiego byly i sa jedynymi

TABLICA 6
Dzien: 1939 09 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10 11 12 13 14 15 16 17 Razem
Brygada Poscigowa 13 - 3 | 5 15 - 3 1 - - - - - = 1 1 43
Mysliwee Armijne 12 21 12 8 6 9 3 - 1 1 2 2 1 1 1 1 - 81
Szkota Wyzszego
Pilotazu - — - - - - - - — - - — - 1 1 — - 2
Razem 25 21 15 9 11 24 3 3 2 1 2 2 1 2 2 2 1 126

oparta glownie na materialach publikowanych w Bellonie 1 Mysli
Lotniczej, lecz nie uwzgledniajaca w pelni pozniejszej dokumentacji
Biura Historycznego Lotnictwa. Mimo duzych brakow, jest ona do dzi<
najbardziej autorytatywnym opracowaniem tematu.

Warto$ciowym uzupetnieniem archiwalnych materialow zgromadzo-
nych w Londynie byty relacje lotnikow, ktorzy w kraju podczas okupacji
pracowali w konspiracji, lub powrdcili z niewoli — lecz w okresie
stalinowskim, poza specyficzna propaganda, uczciwe omowienie tema-
tow wrzesniowych nie bylo mozliwe. Po ,,odwilzy™, zwlaszcza w latach
szes¢dziesiatych i siedemdziesiatych, ukazalo si¢ wicle ksiazek o lotni-
czych dzialaniach wrzesniowych. Ich autorzy (z braku autentycznych
materialow zrodlowych w kraju) opierali si¢ poczatkowo niemal

+ Bardzo podobne jak u Jerzego Pawlaka w ksiazce .,Polskic eskadry w Wojnie
Obronnej 1939, opublikowanej po jego wizycie w Londynie.

3 W 1949 r. Samopomoc Lotnicza wydala jedynie popularna ksiazke w jezyku
angielskim pod nieszezegolnym tytulem ,,Destiny can wait”, (,,Przeznaczenie
moze poczekac™)

o W lipeu 1947 r.

7 Str. 6465 maszynopisu.
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publikacjami krajowymi opartymi na autentycznej dokumentacji wrzes-
niowej, cho¢ nickompletnej i pochodzacej ,,z drugiej reki”.

Poza nielicznymi pozycjami, jak ksigzka Tadeusza Rolskiego ,,Uwa-
ga, wszystkie samoloty!” (PAX, 1959 r.) z ktorej tresci wynika, ze jcj
autor dysponowal dobrymi materiatami zrodlowymi), mnozace si¢
pOZniej wspomnienia i opowiesci, pisane nawet przez powszechnie
szanowanych asow lotnictwa mysliwskiego 1 dlatego uwazane przez
spoleczenstwo za autorytatywne pod wzgledem Scistosci historycznej,
pozostawialy wiele do zyczenia. Dzis, kiedy stalo si¢ wiadome, ze
Stanistaw Skalski pisat ,,Czarne krzyze nad Polska™ w celi wigziennej,
po wyroku §mierci i o$mioletniej katordze, niescistosci w jego ksiazee sa
az nadto zrozumiale.

Zbieranie spoznionych relacji stworzylo w kraju baz¢ zrodlowa
zupelnie odrebna od autentycznych aktow londynskich, o charakterze
wybitnie przyczynkarskim, ktora w normalnych warunkach powinna
stuzy¢ tylko jako nadbudowa rzeczywistej dokumentacji historycznej.
Tymczasem dla historykéw w Polsce, nie majacych do niedawna
zadnych mozliwosci poznania archiwaliow londynskich, byta jedynic
dostepnym zrodlem, a wynikle z tej sytuacji ,,mity” powtarzane w wielu
wydawnictwach zostaty przyjete za niewzruszalng prawde.
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STRESZCZENIA

KUCZEWSKI S.: Metoda obliczania $migla tune-
lowego. TLiA, t. XLIV, 1989, nr 7, 5. 3

Opisano sposob obliczen i projektowania lotni-
czego smigla tunelowego z obudowanym wirnikiem
i tylng kierownica. Metoda pozwala na okreslenie
optymalnych ksztaltow Smigla przy danej mocy i
obrotach silnika i na okreslenie ciggu przy dowolnej
predkosci samolotu, od startu do predko$ci maks.
Rownania zostaly tak ulozone, ze do obliczen
mozna wykorzystywa¢ komputer.

WEGRZYN E.: Niektére zagadnienia erozyjnego
zuzycia element6w lotniczych silnikéw turbinowych.
TLiA, t. XLIV, 1989, nr7,s. 8

Omdéwiono podstawy erozyjnego oddzialywania
zanieczyszezonego powietrza na elementy lotni-
czych silnikéw turbinowych, przedstawiono nie-
ktére metody badan erozji §ciernej i préby jej skore-
lowania z wlasciwosciami materialow i parametrami
Srodowiska oraz opisano sposoby zapobiegania ero-
zyjnemu zuzyciu silnik6w.

SWIATECKI A.: Lotniskowy kod referencyjny
ICAO. TLiA, t. XLIV, 1989, nr 7, s. 18

Przedstawiono nowg propozycje klasyfikacji lot
nisk, zgodng ze wspolezesnymi przepisami ICAO i
FAA

CYNK 1. B.:Polskie zwyciestwa myS$liwskie we
wrzesniu 1939 (I). Uwagi, refleksje, wnioski
TLiA, t. XLIV, 1989, nr 7, s. 21

Autor zestawil wedlug roznych zrodel statystyke
polskich zwycigstw mysliwskich w walkach w 1939 r.
W pierwszej czesel przedstawil zestrzelenia wg kolej-
nych zestawien opracowanych przez polskie dowodz-
wo.

CONTENTS

KUCZEWSKIS.: Methods of the ducted propeller
calculation. TLiA. vol. XLIV, 1989, No 7, p. 3

A method has been described of calculation and
design of the ducted propeller. The method makes it
possible to determine the optimal shape at a given
power and speed, and to establish thrust at whatever
flight speed from T-O to maximum speed range.
The equations have been so arranged as to use com-
puters in calculation.

WEGRZYN E.: Selected aspects of erosive wear of
turbine engine components. TLiA, vol. XLIV, 1989,
No.7,p. 8

Some aspects have been discussed of the contami-
nated air effect on turbine engine components.
Selected methods have been presented to investi-
gate friction erosion and to correlate it with material
properties and environment s well as topr

vent it.
cd. na str. 20
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Badania naukowe i ksztalcenie kadr technicznych
za granica

2 grudmia 1988 r. w Domu Technika NOT w War-
szawie odbylo si¢ zebranie Sekcji Lotniczej Oddzialu
Warszawskiego SIMP, na ktorym prof. dr inz. Wia-
dystaw Fiszdon, wspotzalozyciel Sekcji Lotniczej
w 1947 r., wyglosil prelekcje nt. prowadzenia badan
naukowych i sposobow ich finansowania oraz ksztal-
cenia kadr technicznych za granica.

Kadry i badania naukowe moga decydowac o po-
stepie technicznym. Gdy sq poprawnie ustawione,
uzyskuje si¢ duze efekty. W Polsce prowadzi si¢
nieustanne eksperymenty, lecz ciggle nie ma takich
rozwigzan, ktore zadawalalyby wszystkich zaintere-
sowanych. Bardzo czg¢sto zdarza sig, ze zarzadzenia s
nierealne juz w chwili ich ustanawiania badz sa
anulowane jeszcze przed ich sprawdzeniem sig.

A jak te problemy wygladaja w innych krajach?
Z tym pytaniem Zarzad Sekcji Lotniczej OW SIMP
zwrocit si¢ do prof. dr inz. Wladystawa Fiszdona
— czlonka rzeczywistego Polskiej Akademii Nauk
— ktory jest autorytetem w $rodowisku lotniczym
w dziedzinie mechaniki cieczy i gazéw. Ponadto prof.
W. Fiszdon jest organizatorem mig¢dzynarodowych
sympozjow organizowanych przez Instytut Podsta-
wowych Probleméw Techniki PAN nt. mechaniki
cieczy 1 gazow, odbywajacych si¢ od wezesnych lat
pigédziesigtych az do dzi$ z udzialem wybitnych
naukowcow zarowno z Zachodu, jak ze Wschodu.

Nie jest latwo omowic szezegolowo obowigzujgce
zasady w jednym kraju, a tym bardziej w kilku. Prof.
W. Fiszdon ograniczyl si¢ zatem do omdwienia tych
form, ktore przyjety si¢ prawie powszechnie.

Ksztalcenie kadr technicznych

W USA o przyjecie na studia ubiega si¢ ok. 70%
absolwentow szkol $rednich. System studiow jest
dwustopniowy. Pierwszy etap trwa 34 lata i obe-
Jjmuje przedmioty podstawowe, przy czym po drugim
roku przedmioty mogq by¢ wybierane. Drugi etap
trwa 12 lata — studenci sa zobowiazani do wykona-
nia pracy dyplomowej. Studia majq przewaznie cha-
rakter do$wiadczalny lub obliczeniowy. Obecnie
wprowadza si¢ takze nauke projektowania konstruk-
¢ji przy wykorzystaniu wspomagania komputerowe-
go. Wielu studentow rezygnuje z drugiego etapu
studiow, gdyz po pierwszym etapie maja mozliwosc¢
szybkiego awansu w przemysle i osiagania wysokich
zarobkow. Wielkie koncerny chetnie zatrudniaja ta-
kich absolwentow, doksztalcaja ich w pierwszym
roku pracy zgodnie ze swoimi potrzebami i zapoznaja
z procesami technologicznymi i konstrukcyjnymi.
Studenci, ktorzy wykazuja duza inicjatywe na drugim
etapie studiow moga otrzymac propozycj¢ pozosta-
nia na studiach doktoranckich — musza wowczas
wykona¢ prace doktorska i zdac egzamin. Magistran-
ci i doktoranci biorg udzial w badaniach naukowych.

Wyzsze uczelnie reprezentuja rozny poziom nau-
czania. Absolwenci szkol o nizszym poziomie naucza-
nia nie otrzymujg ofert z przemystu, a jezeli zostana
przyjeci do pracy — otrzymuja nizsze uposazenia.
W USA na wyzszych uczelniach, zwlaszcza o wyso-
kim poziomie (sa to przewaznie uczelnie prywatne)
pobiera si¢ wysokie oplaty. Studenci moga uzyska¢

w banku nisko oprocentowana pozyczke lub podej-
mowac¢ réoznorodne prace. Studenci wyrdzniajacy si¢
moga ubiegac si¢ o stypendia. W W. Brytanii studia
sq takze odplatne. Jezeli §rednia zarobkow rodziny
nie przekracza ustalonego minimum, student auto-
matycznie otrzymuje stypendium. W RFN oplaty sa
bardzo niskie. We Francji nie ma oplat, lecz aby
dosta¢ si¢ na studia, trzeba zda¢ egzamin konkurso-
wy. Z chwila przyjecia na studia, student pozostaje na
utrzymaniu uczelni.

Finansowanie badan naukowych

System finansowania prac badawczych w poszcze-
golnych krajach jest bardzo zréznicowany. Wyzsze
uczelnie w USA dysponuja bardzo skromnymi fun-
duszami wlasnymi, na prace badawcze przeznaczajy
wige stosunkowo niewielka ich czg§¢. Pracownicy
naukowi na uczelniach maja nizsze uposazenia niz
specjalidci zatrudnieni w przemyséle. Staranie si¢
o fundusze na prace badawcze (co jest zwigzane takze
z planowaniem prac naukowych) polega na przysta-
pieniu do konkursu organizowanego przez tzw. agen-
cje, np. Ministerstwo Energetyki, NASA, Narodowg
Fundacj¢ Badan Naukowych i in. Agencje nie sa
zwigzane z Akademia Nauk — zasiggaja jej opinii, lecz
fundusze rozdzielaja samodzielnie. Pracownicy nau-
kowi poszezegdlnych uczelni skladajg wlasne propo-
zycje na temat kierunkéw rozwoju zakresu planowa-
nych badan i spodziewanych efektow badan. Agencje
wyznaczaja koreferentdéw i na podstawie ich opinii
przeprowadzajg ostra selekcje. Ze wzgledu na ograni-
czone fundusze istnieje duza konkurencja. Na wigk-
szg przychylno$¢ moga liczy¢ pracownicy naukowi ze
znanych o$rodkow. Dla pracownikoéw naukowych
uczelni, ktore nie wyrobily sobie jeszcze opinii, prze-
znacza si¢ bardzo mate sumy. Na rozwoj malo
znanych o$rodkoéw przeznacza si¢ tylko ok. 10%
funduszy. Awans i dalszy rozw6j naukowy profesora
jest uzalezniony m.in. od tego, na jaka sumg potrafi
zdoby¢ zamowienie. Inaczej odbywa si¢ rozdzial
finansow przez agencje obronne na tematy badawcze
dla Marynarki Wojennej, Lotnictwa Wojskowego
1 Armii, ktore rozporzadzaja znacznie wigkszymi
sumami. Przemyst ma wlasne laboratoria, zleca wigc
opracowanie tematu tylko wtedy, gdy nie widzi
bezposredniego zastosowania wynikow, lecz cheialtby
wiedzie¢ czy warto sig tym problemem zajmowac
w przyszio$ci.

Prof. W. Fiszdon omowil rowniez finansowanie
i planowanie prac badawczych w innych krajach.

W dyskusji udzial wzieli: mgr inz. R. Witkowski,
dr inz. T. Roznowski, doc. dr inz. L. Bukowski,
doc. dr inz. T. Kostia, doc. dr inz. J. Wolf, mgr inz.
J. Hillar i doc. mgr inz. R. Lewandowski.

Przewodniczacy Sekcji Lotniczej kol. T. Kurcyk
podzickowal prof. W. Fiszdonowi za przyjecie zapro-
szenia i wygloszenie prelekcji.

Prof. W. Fiszdon wpisat do kroniki Sekcji nastepu-
jaca dedykacje: ,.Z wyrazami uznania za utrzymanie
picknych tradycjiiserdeczne zyczenia dalszej pomysl-
nosci i utrzymania jednosci Kolegow Lotnikow™.

W drugiej czgsci zebrania pilot szybowcowy doc.
dr Jerzy Glowacki pokazal wlasne filmy pt. ,,Beczki
na Puchaczu™, ,,Smig%owcem nad Manhattanem’,
..Przelot samolotem nad Alpami z Genewy do Nicei”

* Z DZIALALNOSCI SEKCIJI LOTNICZYCH SIMP i SITK

z bardzo ciekawymi komentarzami. Filmy wzbudzily

duZe zainteresowania.
T. Kurcyk

Nowoczesne materialy lotnicze

18 stycznia 1989 r. w Instytucie Lotnictwa w War-
szawie odbylo si¢ seminarium poswigcone wspotczes-
nym konstrukcjom i materialom lotniczym. Zostato
ono zorganizowane przez sekcje naukowo-techniczne
SIMP: Metaloznawstwa i Obrobki Cieplnej oraz
Lotnicza. Podczas seminarium wygloszono nastgpu-
jace referaty:

— ,,Polskie wspotczesne konstrukcje lotnicze oraz
efekty ze stosowania nowoczesnych tworzyw lotni-
czych” — doc. dr inz. Tadeusz Kostia,

—~ ,,Nowoczesne materialy lotnicze” — doc. mgr inz.
Emil Gruszezynski,

- ,,Historia 1 terazniejszo$¢ Instytutu Lotnictwa”
—~ mgr inz. Jerzy Grzegorzewski.

Uczestnicy seminarium zwiedzili wybrane labora-
toria Instytutu Lotnictwa. Na seminarium bylo obe-
cnych 35 osob.

T. Kurcyk

Rola pilota doswiadczalnego

24 stycznia 1989 r. Sekcja Lotnicza i Koto SIMP
przy Instytucie Lotnictwa zorganizowaly odczyt pt.
.. Rola pilota doswiadczalnego w probach z Biesem,
Iskra, i Iryda. Prelegent inz. Ludwik Natkaniec
— pilot do$wiadczalny I klasy —mowit o cechach, jakie
powinny charakteryzowa¢ pilota doswiadczalnego,
0 znaczeniu prac przygotowawczych i technice wyko-
nywania prob. Opowiedziat rowniez o licznych przy-
godach, jakie przezyl dzigki wielkiemu doswiadcze-
niu i niezwyklym predyspozycjom w czasie badan
samolotow TS-8 Bies i TS-11 Iskra.

T. Kurcyk

Problemy niezawodnosci

10.02.1989 r. Sekcja Lotnicza i Kolo SIMP zorga-
nizowaly odczyt pt. ,,Wybrane problemy niezawod-
nosci statkow powietrznych™, ktory wyglosit dr inz.
Jozef Zurek, pracownik naukowy ITWL. Prelegent
omowil:

— funkcj¢ intensywnosci uszkodzen konstrukcji
1 zespolow mechanicznych,

— charakterystyki niezawodnosci zespolow lotni-
czych konstrukeji mechanicznych i wyznaczanie cza-
su uzytkowania wg strategii cksploatacji statkow
powietrznych i ich zespolow,

— dobor strategii eksploatacji dla zespolu statku
powietrznego wg algorytmu wnioskowania,

- proces wnioskowania o potrzebie modernizacji,

— algorytm sterowania procesem eksploatacji,

— aspekty wspolczesnego systemu zbierania i prze-
twarzania informacji na przykladzie amerykanskiego
systemu GIDEP (Governement Industry Data
Exchange).

T. Kurcyk

CENTRALNA BIBLIOTEKA TECHNICZNA NOT
w Warszawie, ul. Mazowiecka 12, tel.:27-36-12, 26-85-88
czynna jest w:
poniedzialki, czwartki: 12°°-18%; wtorki, srody, piatki: 9%0-15%
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