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HOBOCTH U3 MONbLUM 4

@ 9 nexabps Op.r. Ha ABMraTelecTPOUTENRHOM 3aBoae BCK
N3J ZKemyB CcOCTOANOCH LEHTPAaJILHOE TOPIKECTBO II0 IOBO-
ay 50-rxerusn TocymapcerBeHHBIX ABHAIMOHHBLIX 3aBonoB II3JI1.
Ha Top:RecTBenuoOe 3acemanue nNpubblau; npexacemarenb Co-
BeTa Muunucrpor IIJIP Ilértp fpomesuuy, B. Kpyuer, Mun-
Hucrep MaunnocrpoureanHoit ITpoMmbriaenHoct A, Konens,
a Tak ke BBICOKUE IIPEACTABUTEU MOJIUTUHECKMX U 0OIecT-
BeHHBbIX opranusaumii. Ilpeacenarenr CoBera Mwuumcrposn II.
fApomeBuu yKazana B CBOEM BLICTYIIJIEHMM, UTO IJA MOJLCKOM
aBMa-NLOMBIUIIEHHOCTHY NPHUILAM Xopoliine roga. IIpumenenue
HOBOM IPOM3BOJCTBEHHOM TEeXHUKM obecneuymyo BBICOKYIO -
GEKTURHOCTE NPOU3BOACTBA. XOPOIIee KadyecTBO IOJIbCKON
aBMAIMOHHOM TEeXHMKM M €€ IWMPOKMUI auanasou obecrneumd
pa3sBUTME SKCIIOPTAa, KOTOPbUiI cocraBiseT no 90% croumocTu
BCETO TIPOMU3BOACTBA ITOJLCKONM aBMalpOMbllJenHocTu. Ilpen-
cenatenn CoBera MMHMCTPOB B CBOEM BBICTYIIJIEHMM IIOX~
4YEPKHYJ IEPCIeKTUBY HaJIbHEHINero yBEeNMYEeHUS aBUALMOH-
HOTO NPOM3BOACTBA B OmmzKaiimem OyayieM.

@ B HoBoroanem Homepe xypHaja «Ckmmaasira Ioabcka»
Ob1yla onybiMKOBaHaA CTaTbA TeHEPaNbHOro aupekrtopa O6be-
aunenmna Iloanbcekoit JIBuraTennloit M ABUMaumMoHHOM IIpo-
mpiuaesnoctu ITHP, mrp Kwmsiuroda Kyuunbexkoro. B cra-
Tbe OIMCAHO COCTOSAHMWE UM IEPCIEKTUBELI ITOJLCKOIM aBMANpo-
MBIIIJIEHHOCTM, KOTOpasd BbIIyCcKaeT aBHATEXHMKY IOJAA Ha-
POZHOrO XO3AMCTBa, 4YTO COCTamisieT Okomno 90% mnpomyrim.
I'mapHble HampaBJIEeHMUT cHENMANM3ALMM TIOJNBCKOM aBMaNpo-
MBIIIIJIEHHOCTH, 5TO:

— chnenManu3upoBaliiible CEJbCKOXO3AMCTBEHIbIe CcaMoJe-
TbI U BEPTOJET:I,

— CcaMoJieThbl JIETKOTO TPAHCIOPTa,

-— CIIOPTMBHBIE U yuebuble caMOIEThI,

— KooIlepaumfa B IIPOM3BOACTBE TPAHCIOPTHONM M JIETKOi
aBuaN. -

@ B Iloibize BRINYCKaeTCA 5 THIOB CeTbCKOXO3AHCTBEH-
HBIX CaMOJIETOB, Ipy30moahkeMHOCTRIO or 300 mo 2500 xkT.
Tonpko B 1977 r. 6naromapa Gosiee IUMPOKOMY IIPUMEHEHMIO
aBMallMM B CEJIBLCKOM M JIECHOM XO3fAMCTBE, “IMCTAf NPUOLLIL
cocTaBuja OKOJIO 2 MJH 3JIOTBIX.

B 1978 r. noabcKue CenbCKOXO3AMCTBEHHEIE CaMOJeThl 06-
paBoranu 2 miH ra moJei M NecoB, U3 Yero oxkoio 95%p co-
CTaBJIAJNIO BieceiiMe ynobpenuii.

@ Onuu U3 BLINYIEHHBIX 7O HOAOPA mp.T. camoJseros M-18
ApomMapep, ¢ rpy30noaBLEMHOCTBI0 B 2500 Kr XMMMKATa JO-
paboran B NpOTHMBORGIKAPHBIA BapyanT. KoJu4ecTBO TOIIMUBA
B 0akKax no3BOJseT IIPOTMBOINOKAPHOMY BapuauTy yAEpPKuU-
BaTbCA B BO3Jyie B TeueHyue 8 tacos.

@ Pacmupgercs AMana3oH ABMAXMMHUYECKMX YCJIYr BbI-
NOJIHAEMBIX IOJbCKMMM BepTodeTramu., B 1976 r. BepTOoJieTsl
obpaboranu 50 Thic. ra, 1978 r. yxe 1200 Thic. ra, a o nja-
Hy — B 1979 r. BepTojern! obpaboraror yxe 200 TpICc. ra.

@ Ha mexayHapoaHeix Ttpaccax Iloabckue ABraJIMHUMA
JIET npese3nn B 1978 r. cBpine | MJIH HACCAXXUPOB. YBe-
JUYeHue TIIePEeBO30K II0 CpaBHEHMIO ¢ I[IPOIUJLIM TOAOM
cocraBnsier 20%. DTO BLIZBAHO TriaBuLIM 00pa3oM ybeu-
YeHUEM YapTepoB.

@ Hosnie apnanpudops: Bhimyckaer BCK N3J1 Bapmasa I1:

— yKazarteau noBopora GZ-05 u GZ-06 gna yrJaorpoi
CKOpOCTU 70 360°/MuMH MU CKOJbXeuud mo 12° IIpubopbl
NPUMEHSAIOTCA HA EEPTOJIETAX M HECKOPOCTHBIX CaMOJeTax
¢ 1nanpsizkeuuem cetm 28 B (GZ-05) wumm 12 B
(GZ-06). Macca —0,6 kr, spemsa pasroua -— 1,5 MUH, AMATA3011
Temneparyp —35°, +70°C.

HerouHnocTy mnokazanuMi 1 gemndupoBanua -— IO
TSO C3b ocranpHbie -— 10 OPUTAHCKMM HOpPMaM,

— 11POTHUBOOGJIEJEHUTENbHBIE CUCTEMbI

ITporpaMMUPYIOIIUE Y CTPOMCTBO IPOTUBOOOIECHUTENIBHOIM CU-
cremp! Tura EN-02 1 EN-03 9710 ssnekTputueckie npubopsl ana~
JIOTOBOTO THMIIA, pa3paboTanHbIe IPU UCIOJIb30BAHUM OHlePATUR-
HbIX YCMJIUTENE U KPEMHMEeBBbIX TpaH3ucTopoB. OHU Hpej-
Ha3HAYEHbl JJI aBTOMATUYECKOTO yIIpaBJIEHWA, IO NPOTpRaM-
Me, BKJKUYEHMEM IO0JOTPEBATEJbHbIX 3JIeMeHTOB. Ilo cpas-
HEEMM € MeXaHWYeCcKMMM NporpaMMaTopaMy yMEHBUIAIOT
YUCAO NPOBOZOB UM obecrmeuusBarT 60Jiee INPOCTOE yIpaBie-
HHMEe BKJIOYaTeJgMMU.
Ouu obGecneuuBarOTL BO3MOXKHOCTE NPOIIMTE n0 50%0 mmxa
paboTel NpM CHUKEHUM TeMneparypsl ¢ +5° g0 —20°C
U PpyUHYH PeryJaMpOBKY 3TOTO BpeMeuM B auanazone 40—180
CEK. :

HOpMe

> NEWS FROM POLAND

@® On December 9, 1978, WSK PZL — Rzeszow Factory
was the place of central celebration performed on the
cccasion of the 50th anniversary of the PZL Polish —
Owned Aircraft Works. The ceremony was attended by
Prime Minister Piotr Jaroszewicz, Chairman of the Cen-
tral Board of Trade Unions W. Kruczek, Minister of Me-
tal Industry A. Kopeé¢, high-ranking officials of political
and social organizations. Prime Minister Piotr Jaroszewicz
stated in his address that Polish aircraft industry had
nowadays its most profitable years due to the introduc-
tiecn of new techniques which greatly increased the ef-
fectiveness of preduction of the flying craft. He also said
that high-quality equipment and its wide assortment made
the intensification of export possible which was already
90% of value of the total production output of the aircraft
industry. Piotr Jaroszewicz anticipated a considerable in-
crease in the production value of Polish aircraft industry.

@® The New Year’s issue of ,,Skrzydlata Polska” published
an article written by Krzysztof Kuczynski, General Di-
rector of the PZL— Union of the Aircraft and Engine
Industry. The authcr discusses the present situation
as well as the future of Polish aircraft industry the poten-
tial of which is engaged in 90% in the manufacture of
specialized utility aircraft. The chief trend of specialization
includes the following:

— Specialized airplanes and helicopters for agriculture,

— Aircraft for light transport,

l— Aircraft for sport flying and training flying person-
nel,

— Ccoperation
transport service.

in the area fo light aviation and air

@® Poland manufactures 5 types of agricultural airplanes

with a lift capacity of chemicals ranging from 300 teo
2500 kg.
Wider use of agricultural airplanes increased in 1977
alone the profit of agriculture and forestry by 2 billion
zlotys. In 1978, Polish ag airplanes treaced 5 million hecta-
res cropland and forest areas, including 95% {fertilizing
treatments.

@® One of the few PZL-M-18 Dromader ag planes with
a lift capacity of up to 2500 kg chemicals was converted
into a craft for fighting and controlling forest fires. The
fuel tank capacity allows for an eight — hour patrol.

@ Polish agricultural helicopters expand the range of
their services. In 1976, the aerial application work co-
vered 50 thousand hectares, in 1978 — 1200 thousand and
in 1979 it is planned to treat 2000 thousand.

@ LOT Polish Airlines carried over one million passen-
gers on its foreign routes in 1978, A 20% increase is
reported compared with the previous year. The increase
is mainly due to the growing number of charter flights.

@® WSK PZL — Warszawa Il Works produced the fol-
lowing new instruments:

— GZ-05 and GZ-06 turn and bank indicators. Designed
to indicate attitude and approximate value of angular
velecity of any turning movement about the vertical axis
of an airplane within %360°/min, and also the slip within
+12° The turn indicators can be used on low-performance
helicopters and airplanes, equipped with a 28V d.c. (GZ-05)
or 12V d.c. (GZ-06) electrical system. Weight: 0.6 kg; ope-
rating time: max 1.5 min; temperature range: -—35°C to
+70°C; indication and damping errors in conformity with
TSO C3b, the remaining with British Standards.

— EN-02 and EN-03 de-icing equipment.

Programming devices of the de-icing equipment are elec-
tronic analog devices using operational amplifiers and
silicon transistors. The equipment is designed for automa-
tic control according to a present program of contactors
switching on the heating elements. Compared with the
so far used mechanical programming devices, the new
ones permit a considerable reduction of current collectors
necessary to transfer electric energy to the heating ele-
ments and simplify the contactor control. The program-
ming devices are capable of lengthening the duty cycle
by 50 and simultaneous reduction of temperature from
+5 to —20°C as well as manual adjusiment of time in
the range of 40—180 seconds.
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WASKOWSKI W.

Tasks and Future of Ground-attack Variations of School — Training
Aircraft, Part V :

This part of the article discusses primary combat tasks of the Alpha-
-Jét close support aircraft, methods of carrying out combat operations,
characteristic, performance and armament, ensuring the effectiveness
of close support operations and also savings obtained when operating
Alpha-Jet compared with other aircraft of this class. New training
methods in the military aviation of France and Belgium have been
described after the Alpha-Jets were furnished.

EABUC T.
‘SZD-45A Ogar Powered Glider

‘The author discusses the design of the SZD-45A Ogar powered glider
built in collaboration with West Germany at the Gliding Experimental
— Production Factory at Bielsko-Biala, including a detailed technical
description and parameters.

PERLINSKI J.
Design of Aircraff Shock Absorption

From an analysis of Polish and foreign publications the author gathe-
red all conclusions concerning all parameters having effect on the
aircraft shock absorption during its touchdown and taxiing.

TOMASZEWICZ J.
CMOS Circuits and Their Application Possibilities in Aviation

Possibilities of using complementary MOS circuits in aviation are
described. Basic features of these citcuits, justifying their use instead
of the TTL circuits, are shown. Studies of the complementary MOS
circuits were carried out on the basis of circuits of the series F4000
developed by American Fairchild in 1973.

. RACZYNSKI Z., SZURLEJ R., WASKO L.

Thermal Fatigue Resistance Tests of Aluminum and Non-Aluminum
Turbine Blades of Jet Engines, Made of Nimonic 80A

In 'this'paper are discussed results of one’s own tests of thermal
fatigue resistance of aluminum and non-aluminum turbine blades made
of Nimonic alloy 80A.

LUNARSKI J.
Abrasion Resistance of Titanium Alloys

This paper presents test results of abrasion resistance of titanium
alloys and processing methods improving anti-friction properties of
these alloys. The impact of such treatment methods as cementation,
galvanic treatment and burnishing on the abrasion resistance was dis-»
cussed in particular.

ADAMSKI W.
Numerical Representation of Aircraft Geometry
‘This is a presentation of the main kinds of curves and surfaces, and

their polynomial forms being a startnig point of working out a pro-
gram for EMC.

BORGON J. -

Selected Problems of Non-static Operation of Air Compressors in Tur-
bine Engines

In the article are presented the mechanism, causes and symptoms and
effects of the unsatisfactory operation of turbine engine compressors -
both on the ground and in flight. Limitations of the engine operating
ranges, preventing an engine from surge, have been discussed.

BARTOSZEWSKI P.
Yak-23 Fighter Plane
The article presents the development of Yak-23 fighter plane, its

versions, operation in Polish aviation in 1951—1955 and its technical
description.
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Chlubne tradycje,

wspotpraca z ZSRR, nowe zadania

(Wystgpienie premiera Piotra Jaroszewicza na uroczystos-
ciach jubileuszu 50-lecia zakladéw przemystu lotniczego
PZL w WSK PZL-Rzeszéw 9 grudnia 1978 r.)

Naszemu przemystowi lotniczemu, matce polskich skrzy-
del, wybilo na zegarze réwne p6! wieku — stwierdzil pre-
mier. — Nieprzypadkowo spotykamy sie na ziemi rzeszows-
kiej. Wszak tutaj znajduja sie dwa najwieksze zaklady
braniy lotniczej, ktére tworzg czotéwke polskiego przemy-
slu maszynowego. Ich zalogi dawaly wielokrotnie dowody
patriotyzmu, rzetelnosci zawodowej i zaangazowanej pra-
cy. W programie VI i VII Zjazdu Partii przemyst lotniczy
zostal postawiony w rzedzie galezi rozwojowych, szczeg6l-
nie waznych dla gospodarki, co wigcej — zostal uznany
za nasz przemys! narodowy.

W ciggu 50 lat polski przemyst lotniczy przeszedl diugie
i chlubne koleje. Rozdzial miedzywojenny, bogaty w suk-
cesy konstrukcyjne i sportowe, sprowadzal sie jednak do
wysitku grupy zapalencéw, entuzjastéw nowej dziedziny
techniki, jaka bylo lotnictwo. Wojna ten wysilek przer-
wala.

Potencjal branzy lotniczej, w tym wytwoérnie w Rzeszo-
wie i w Mielcu zbudowane w roku 1938, byl wykorzysty-
wany przez okupanta do celéw produkcji zbrojeniowej —
powiedzial P. Jaroszewicz. To za$, ze wyniki byly gorsze
niz wrég sie spodziewal, jest zastugg robotnikéw i inzynie-
réw Waszej branzy, ktérzy z narazeniem zycia organizo-
wali sabotaz na terenie tych fabryk, zapisujac piekne karty
w dziejach polskiego ruchu oporu.

Wysilek zbrojny narodu, nowa orientacja polityczna
i nowy system sojuszéw obrony za sprawg Polskiej Partii
Robotniczej i calej lewicy spolecznej spowodowaly, ze
II wojne swiatowg zakonczyliSmy najwiekszym w naszych
dziejach zwyciestwem, ze z odmetéw niewymownych cier-
pien i zniszczen Polska odrodzila sie w nowym ksztalcie
ustrojowym, zespolila swoje losy i przyszlo$é z socjalis-
tycznym budownictwem.

Nowe stosunki spoleczne, wspéipraca ze Zwigzkiem Ra-
dzieckim i jego pomoc, ofiarno$¢ kadry — oto czynniki, kt6-
re pozwolily odbudowaé zniszczone fabryki, wznowié i roz-
wingé produkcje, diwigngé Wasz przemyst na nowy, nie-
poréwnanie wyzszy szczebel.

Podstawga stal sie w pierwszym okresie doptyw dokumen-
tacji urzadzen, licencji i zaméwienn z ZSRR. Dzi§ mozemy
moéwié¢ o szerokiej, wzajemnie korzystnej wspoélpracy pols-
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kiego i radzieckiego przemysiu lotniczego. W tym jest tez
miara przebytej drogi.

Rozwé6j Waszego przemystu — kontynuowal méwca — be-
dzie réwniez w przyszlosci oparty na pomocy i partnerskiej
wspblpracy ze Zmwigzkiem Radzieckim, a w tej mierze na
jego wielkim zapotrzebowaniu na sprzet lotniczy produko-
wany w Polsce. :

Polski przemyst lotniczy przezywa wspbiczesnie swoje
dobre lata. M6wi o tym wdrazanie nowej techniki i no-
wych technologii, stosowanie coraz sprawniejszych i bar-
dziej efektywnych metod produkcji. W polaczeniu z gos-
podarska skrzetnosScig zalég pozwala to wygospodarowaé
w Waszych fabrykach powazne oszczednosci surowcéw
i materialéw. Umozliwia dynamiczne rozwijanie eksportu,
na ktéry skladajg sie samoloty, $miglowce, silniki lotnicze

.1 inne wyroby.

R6éwnie wysoko jak wyniki produkcyjne, ekonomiczne
i techniczne cenimy te wartosci, ktére umozliwiajg ich
osigganie — dzialalno$é¢ polityczno-spoleczng i ideowo-wy-
chowaweczg, ksztattujaca Swiadomosé i postawe w duchu
umilowania i stuzenia socjalistycznej Polsce, w duchu ak-
tywnej obecnosci w rozwigzywaniu naszych wsp6lczesnych
narodowych spraw.

Bardzo na Was, Towarzysze, i na Wasz przemyst liczy-
my — powiedzial dalej P. Jaroszewicz. Réwniez teraz, kie-
dy ogromnie skomplikowaly sie zewnetrzne warunki eko-
nomiczne naszego rozwoju, kiedy coraz trudniej na ryn-
kach miedzynarodowych o potrzebne nam surowce, mate-
rialy, a czasem i technologie, kiedy coraz wiecej przy-
chodzi placié za to co w krajach kapitalistycznych kupu-
jemy, a lokowanie naszych towaréw za granicg napotyka
rozliczne przeszkody. Jestem pewny, ze w realizacji przy-
szlorocznego planu, ktéry jest trudny ale niezbedny dla
utrzymania i osiggniecia giéwnych celé6w naszej polityki
spolecznej, przemysl lotniczy odegra istotng role. Wysi-
lek, jaki podéjmiecie, powinien p6j§¢ w kierunku zmniej-
szenia materiato- i energochlonnosci produkeji, co skutecz-
nie. robicie, w kierunku dalszego podnoszenia wydajnos$ci
pracy i jakosci wytwarzanych wyrobéw, a w konsekwen-
cji — do obnizenia spolecznych kosztéw produkcji.

W zakonczeniu, w imieniu kierownictwa partii i pafstwa,
w._imieniu CRZZ premier zloiyt wszystkim pracownikom
polskiego przemystu lotniczego z okazji ich jubileuszu ser-
deczne podziekowanie za rzetelng prace, obywatelskie ini-
cjatywy i zaangazowanie.

(PAP)



Z KRAJU

® 9 grudnia ub. roku w zakladach pro-
dukcji silnikow WSK PZL-Rzeszéw odby-
1a sie centralna uroczysto$é¢ z okazji 50-le-
cia powstania Pafistwowych Zakladéw Lot-
niczych PZL. Na uroczysto$¢ przybyll m.
in. przewodnlczgcy Rady Ministré6w PRL
Plotr Jaroszewicz, przewodniczgcy Central-
nej Rady Zwigzkow Zawodowych W. Kru-
czek, minister Przemystu Maszynowego A.
Kopeé oraz przedstawiciele organizacjl po-
litycznych 1 spotecznych. Premler Jarosze-
wicz stwlerdzit w swolm -przeméwienlu, 12
polskl przemyst lotniczy przeiywa obecnie
swoje dobre lata. Do produkecjl wdrozono
nowsg téchnike, co pozwolilo na znacznie
wiekszg efektywnos¢é wytwarzanla sprzgtu
latajgcego. Dobry jakosclowo sprzet 1 je-
go szerokl asortyment umozliwlt Intensy-
fikacje eksportu, ktéry juz wynosl do -80%
wartosei catej produkeji przemystu lotni-
czego. Piotr Jaroszewlcz przewlduje bardzo
powazne zwigkszenle, juz w blisklej przy-
sztosci, warto$cl produkcji polsklego prze-
mystu lotniczego 1 rozszerzenle jego profl-
1w

& W ostatnim ubieglorocznym numerze
czasopisma ,,Skrzydlata Polska’” zostal za-
mieszczony artykut naczelnego dyrektora
Zjednoczenia Przemysiu Lotniczego 1 Slini-
kowego PZI. Krzysztofa Kuczynsklego. Au-
tor oméwil w artykule stan obecny 1 przy-
szlo$¢ polsklego przemystu lotniczego, kté-
rego potencjat jest w 80% zaangazowany w
wytwarzanie specjalistycznego sprzetu na
cele gospodarcze. Gioéwny kilerunek spe-
cjalizacji polskiego przemystu lotniczego
obejmuje: :

— specjalistyczne samoloty | $migtowece do
prac agrotechnicznych,

— sprzet lotniczy do lekkiego transportu,

— sprzet do sportu lotniczego i szkolenla
personelu latajgcego,

— wspbiprace kooperacyjng w zakresle
lotnictwa komunikacyjnego 1 lekkiego.

W Polsce produkuje sie 5 rodzajow
samolotéw rolniczych o udiwigu chemika-
li6w od 300 do 2500 kg. Tylko w 1977 r.
dzieki zastosowaniu w szerszym zakresle
sprzetu latajacego w pracach agrotechnicz-
nych, zysk rolnictwa 1 leSnictwa wzrést o
2 mld zlotych. W 1978 r. palskle samoloty
rolnicze wykonaty ustugl agrotechniczne na

5 mln ha uzytkéw rolnych 1 lesnych, w '

tym ok. 95% przeznaczono na nawozenle.
W sprzecie lekkim Polska rozwija produk-
cje Smiglowedbw. O Kklasle tych S$Smiglow-
coéw, latajgcych we wszystklech warunkach
~ atmosterycznych, fwiadezy fakt, 12 sg one
uzytkowane w ekspedycjach polarnych
przez radzleckle lodolamacze atomowe. Roz-
poczyna sig produkcje samolotéw komuni-
kacji lokalnej, dowozu pasazeréw 1 towa-
réw do gidwnych weziéw komunikacji lot-
niczej. 84 to samoloty An-28, ktbére bedg
budowane na radziecklej licencji. Opraco-
wuje sle¢ nowe typy dwusilnikowych samo-
lotéw dla lotnictwa sanitarnego, do pa-
trolowania laséw, ktére réwniez bedg stu-
iyty. jako aerotaxi. Realizuje sie umowy
kooperacyjne :zawarte z firmami Piper i
Aéroqpnthle—!OCA'rA oraz z ZSRR, dla kto-

rego produkujemy usterzenie, mechanizmy |

‘stefownlcze, Klapy | wysiegniki dla gondoll
slinikewych, - przemaczone do = aerobusu
1288, .Dla’.realizacji tych _za,mlpr:eh rozbu-
dowuje sile zaplecze produkcyjne 1 nau-
kowo-badawcze. Dzi§ polski przemyst lot-
‘nicxy dysponuje 10 zakladami wyposazony-

~

s

Polska blalo-czerwona Wllga. 35 w USA Nig2 AS

mi w nowoczesny park obrabiarkowy i
zatrudnia okolo 90 tys. pracownikéw o wy-
~%oklch kwallfikacjach zawodowych. Ponad-
o przemyst lotniczy Kkooperuje ze 150 za-
kiadami innych branz. Wtilasne zaplecze
naukowo-badawcze zdolne jest do samo-
dzielnego opracowywania nowych kon-
strukcji samolotéw rolnlczych, $migtowcoéw
oraz silnikéw. Pod wzgledem wielkoscel pro-
dukcjl polskli przemyst lotniczy zajmuje,
po 2Zwlgzku Radzieckim, drugle mlejsce
wiréd krajow RWPG. Polska Jest drugim
$wiatowym producentem samolotéw rolni-
czych 1 szybowcow, a czwartym — $migtow-
céw. Biorgc pod uwage caloksztalt dziatal-
noscl polsklego przemystu lotniczego,
stwlerdzi¢ mozna, 1z plasuje sle on na
sz6éstym miejscu w skall $wiatowe]. Opra-
cowane | juz. zatwlerdzone perspektywicz-
ne plany rozwoju polskiego przemystu lot-
niczego przewidujq jego trzykretny wzrost

w najblizszych 15 latach.

@ Jeden z kilku wyprodukowanych do
listopada ub. roku samolotéw PZL-M-18
Dromader o udiwigu do 2500 kg chemika-
16w, zostal przeksztalcony w samolot po-
2arniczy. Samolot jest przeznaczony glow-
nie do wykrywanla 1 zwalczania pozaroéw
lesnych. Ilos¢ paliwa ‘znajdujgcego sl w
zblornikach pozwala pozarniczemu Droma-
derowl na patrolowanie masywoéw leSnych
przez 8 godzin,

® Polskie Linje Lotnicze LOT przewio-
zly w 1978 r, na swolch linlach zagranicz-
nych ponad 1 mln pasazeré6w. Wzrost prze-
woz6w w poréwnaniu z poprzednim rokiem
wynosl 20%. Do tego wzrostu w giébwne]
mlerze przyczynit sie rozwé6] przewozdéw

czarterowych.
@ Zostala zawarta umowa pomiedzy
PRL i Stanami Zjednoczonymi, dotyczgca

komunikacjl lotniczej. Zgodnie z jej usta-
lenlaml przewiduje sle zwiekszenle liczby
lotnisk docelowych do dwu (Polska prze-
widuje Chicago, jako drugle lotnisko. na te-
renie USA), znieslenle dotychczasowych o-
graniczen liczby lotéw czarterowych i cze-
stotliwosei lotéw regularnych.

. @ Nowe preyrzady wyprodukowane
przez WSK PZL-Warszawa II:

-~ zakretomierze GZ-05 1| GZ-06 przezna-
czone sg do wskazywania klerunku i przy-
blizonej wartoSel predkosei katowe] za-
kretu woko6l osi plonowej statku powietrz-

nego w zakresie +360°/min oraz do wska-
zywania S$Slzgu w zakresie +12° Zakre-
tomierze mogg by¢ stosowane w $migiow-
cach i samolotach o niskich oslggach wy-
posazonych w sie¢ pokladowg o napie-
ciu 28 V prgdu statego (GT-05) lub 12 V
prgdu statego (G2-08). Masa — 0,8 kg, czas
rozruchu — maks. 1,5 min, zakres tempe-
ratury pracy: —35° + +70°C. Bledy wskazaf
i ttumienia zgodne z normg TSO C3ib, po-
zostale wg norm brytyjskich;

— urzgdzenla przeclwoblodzenlowe. U-
rzgdzenia programujgce ukladu przeclw-
oblodzenlowego typu EN-02 i EN-03 sa u-
rzgdzeniami elektronicznymi zbudowanymi
w oparciu o technike analogowg przy u-
2yclu wzmacniaczy operacyjnych i tran-
zystoréw krzemowych. Przeznaczone sg do
automatycznego sterowania wediug ustalo-
nego programu stycznikédw wigczajqcych
elementy grzejne. W poréwnaniu z do-
tychczas stosowanymi programatorami me-
chanicznymi, nowe programatory pozwa-
laJa na 2znaczne zmniejszenie llczby Kko-
lektoréw prgdowych potrzebnych do prze-
kazywania energil elektrycznej elemen®
tom grzejnym oraz upraszczaja sterowa-
nle stycznikaml. Urzgdzenla programujgce
majg mozliwo§é wydluzenia o 50% cyklu
pracy przy obnizaniu temperatury od +5
do —20°C oraz reczng regulacje tego czasu
w zakresle od 40 do 180 s.

@ Rozszerza sie zakres usiug agrotech-
nicznych $wiadczonych przez polskie $mi-
glowce. W 1978 r. smigiowce przeprowadzi-
1y ustugi agro na powierzchni 50 tys. ha,
w 1978 r. juz na 1200 tys. ha, a jJak zakla-
dajg plany — w 1979 r. $miglowce obstu2g
juz 2000 tys. ha.

® W dniach 9 i 10 grudnia 1978 r. od-
byta si¢ w Walbrzychu konferencja lotnio-
wa nazwana ,Pierwszym Ogo6lnopolskim
Sejmikiem ILotniarskim®, polgczona z po-

sledzeniem Komisji Lotniowe] Zarzgdu
Giéwnego Aerokiubu Polskiego. W toku
konferencji oméwiono m.ln. zagadnienle

startéw - holowanych, warunkujgcych roz-
wo) tej dyscypliny sportu w nizinnych
regionach Polski. Ponadto doc. dr in%. Je-
rzy Wolf z Instytutu Lotnictwa przedsta-
wil wynlki swej pracy, ktéra stanowl istot-
ny wktad techniki lotniowej do sprawy
bezpleczeristwa latanla — réwnie2 na szy-
bowcach | samolotach. W wynlku konferen-
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cjl mozna oczekiwaé uaktywnlenia w kra-
ju dzlatalnoscl lotniowej. Wyrazem tego u-
aktywnienia bedzie zorganizowanie kursu
unifikacyjnego dla instruktoréow lotnlowych,
organizacja kilku krajowych zawodéw lot-
nlowych w 1979 r. oraz uczestnictwo pols-
kich zawodnlkéw w mistrzostwach $wiata
we Francjl 1§ mistrzostwach Europy W
Austril. Na Konferencji przyjeto réwnlei
projekt utworzenia na zieml watbrzyskiej,
dysponujgcej odpowiednimi terenami lot-
nlowymi, Centralnego Os$rodka Szkolenia
Lotnlowego Aeroklubu PRL.

® W grudniu ub. roku odbyla sie w
Politechnice Warszawsklej obrona pracy
doktorskie} mgra inZz, Mieczyslawa Bor-
kowskiego nt. ,Wplyw skladu { struktury
tworzyw sztucznych wzmocnionych wiék-
nem clgglym na niektéore wlasnosel me-
chaniczne kompozytu”. Promotorem byl
doc. dr hab. A. Wilczynski.

BELGIA

® Belgia — jeden z krajow NATO, kto6-
ry zakupil lekkie myéliwsko-bombowe sa-
moloty amerykanskie F-16 okreSlilta calko-
witg cene tego samolotu: wynosl ona 6,08
min dol. Belgla, kooperujaca przy Jjego
produkcji, placl za 60% elementéw w do-
larach, pozostale 40% bedzie splacata ok.
16" .drozej niz wynosi obecny parytet bel-
gijsklego franka. Minister finanséw Bel-
gli o$wiadczyl, 2e w przypadku zakuplenia
tych samolotéw bezposSrednio od amery-
kansklego producenta, koszt jednego samo-
lotu bylby nilZzszy o 30% w poréwnaniu z
kosztem samolotu kooperacyjnego.

O

@ Wydziatl techniczny sztabu francuskle-
go lotnictwa wojskowego, wspélnie z fir-
m3 Aerospatiale opracowal projekt tioko-
wego samolotu szkolnego oznaczonego
TB-30, Proces dmuchan w tunelu aerody-
namicznym jest juz zaawansowany tak, 12
nalezy sie spodziewa¢, %2e oblot TB-30 na-
stapl jesienig 1979 r. TB-30 Jest dwumiej-
scowym, metalowym samolotem z fotelaml
instruktora 1 ucznia umleszczonymi posob-
nie. Jest on napedzany przez silnik AVCO
Lycomlng 10-540K o mocy 228 kW (300 KM).
Rozpietos¢ wynosl 7,40 m, powlerzchnia pta-
ta 8 m? wysokos¢ samolotu 2,7 m. Urzg-
dzenle kabiny 1 charakterystykl lotne sg
upodobnione do samolotéw bojowych. Sa-
molot ma by¢ w pelni akrobacyjny I ma
‘'sle charakteryzowaé¢ prostg konstrukcjq
przy duzym wspélczynniku wytrzymatosel
i bezpleczefistwa. Konstrukcja jest przewi-
dzlana na 10000 ha lot6w szkolnych. Masa
startowa 1200 kg, przelotowa predkosé po-
ziloma 352 km/h, maks. predko$¢ nurkowa-
nia 463 km/h, predko$é przeclagniecla 115
km/h, zasleg 1200 km, pulap 4600 m.

FRANCIA

@ Dwusllnikowy émigtowiec Aerospatiale
Dauphin 2 SA-365, napedzany 2 sllnikami
Turbomeca Arriel o mocy po 500 kKW (650
KM) uzyskat certyfikat na loty w warun-
kach VFR. W sierpniu ub. roku taki sam
certytikat uzyskano w USA | W. Brytanil.
Certyfikat francuski na loty w warunkach
IFR otrzymano w pazdzierniku ub. roku.
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® W dalszym ciggu trwa rozwéj sprze-
daly lekkich jednosilnikowych émiglowcéw
Aerospatiale Ecureuil (oznaczenie na ryn-
ku Stanoéw Zjednoczonych — AStar). We
wrzeSniu 1878 1. portfel zamowlen liczyl
juz 300 zlecen. Przewldywane tempo pro-
duke)i ma wzrasta¢ nleustannie i za rok
powinno wynosi¢ po 23 Ecureuil miesiecz-
nie. Obecnie Aerospatiale prowadzi studia
nad dwusilnikowg odmiang Ecureull, ktéra
moglaby by¢ alternatywnle wyposazona
albo we francuskie sllniki Arriel, albo w
amerykafiskle Lycoming LTS-101.

@ Firma Dassault-Breguet przekazala mor-
skiemu . lotnictwu plerwsze trzy seryjne
egzemplarze pokladowego samolotu mysliw-
sko-szturmowego Super Etendard. &j3czne

zamoOwlenie opiewa na dostawe 71 tych ma-

szyn.

RFN

® Zachodnioniemiecki przemyst lotnicey
przetywa okres prosperity w zwiazku z
rozpocze¢ciem produkcji bojowych samolo-
tow Tornado, szkolno-bojowych Alpha Jet,
wojskowych $&miglowcéw rozpoznawezych 1

przeciwczolgowych Bo-105 (tgczne zaméwie-

nie ok. 700 szt.). Réwnlez przemyst silni-
k6w lotniczych moze wykazaé sle sukée-
sem. Gl6wnym producentem tego sprzetu
jest flrma MTU. W 1877 r. naplyw nowych
zamoéwien mial warto$¢ ok. 1 mld dol.. i byt
wyzszy o 36% w pordéwnaniu z wartosclg
sllnik6w zaméwlonych w poprzednim roku.

@® Od 1973 r., kiedy liczba motoszybow-
cow osiggneta w RFN swé] szczyt, zazna-
czyl sle wyrainy spadek zalnteresowanla
tym sprzetem | nast3apllo zmniejszenie jego
produkcji: w 1973 r. zarejestrowano 145 no-
wych motoszybowcow, w 1977 tylko 55 szt.
Jest to naj)niiszy poziom zanotowany od
1968 r. Lacznie od 1963 r. zachodnjoniemiec-
ki przemyst lotniczy wyprodukowal ponad
1500 motoszybowcéw, W dniu 31.12.1977 r. w
RFN bylo zarejestrowanych 111 jednomiej-
scowych 1 687 motoszybowcéd4w dwumiejsco-
wych, w tym 235 motoszybowcé4w z silni-
kaml o mocy 44 kW (60 KM), 50 z silnika-
mi 53 kW (72 KM), 288 motoszybowcbdw z
silnlkami po 33 kW (45 KM) oraz kilka-
dziesigt maszyn z silnlkami w réinych kla-
sach.

SIWAICARIA

® Firma Pilatus przyjmuje aktywa zban-
krutowanego przedsieblorstwa Fairey-Brit-
tan-Norman, Do tych aktyw6w naleig: ma-
clerzyste zaklady Brittan-Norman na wy-
sple Wight 1 zaklady Falrey w Gosselies
(Belgla), gdzle byly produkowane samolo-
ty Islander i Trislander. Wraz z aktywa-
mil Pllatus przejat réwnlez wszystkie u-
prawnlenia  Brittan-Norman, Licencyjna
produkcja Islanderéw w Rumunii { na Fi-
lipinach bedzie kontynuowana. Wykupienie
firmy Falrey-Brittan-Norman przez szwaj-
carskle przedsieblorstwo ma na celu roz-
szerzenle protilu produkcjl Pllatusa o dal-
sze samoloty STOL. W przyszloscl Pilatus
zamierza przeprowadzi¢ akcje marketingo-
wg zakrojong na szerokg skale, usprawnié
posprzedazny serwis 1 podjg¢ prace nad
udoskonaleniem Islanderéw, ktére beda o-
znaczone BN2-B.

® wWe wrzesniu ub. roku odbyl sie oblot
zmontowanego w pafistwowej firmie FFA

’» ZE SWIATA

z° Emmen * licencyjnego samolotu my$liw-
sko-bombowego Northrop F-5E .Tiger II
W biezgcym roku tempo montaiu tych sa-
molotébw ma wynies¢ 2,5 szt. miesiecznie.

USA

® Dowddztwo wojska ochrony wybrzely
(Cost  Guard) -w zwigzku z konlecznoscig
wymiany $miglowcéw blisklego rozpozna-
nia 1 dla celéw ratownictwa Sikorsky HH-52
przeprowadza préby smigtowcow: Sikorsky
S-76, Bell 222 1 francuskli Dauphin (wszyst-
kie te $miglowce dopiero niedawno weszly
do produkecji) dla wybrania nastepcy $mi-
glowca HH-52. Orzeczenie komisji dokonu-

-jJacej wyboru nastapi w I kwartale br., po

czym zamoéwi ona plerwszg partle (81 szt.)
zwycleskich Smiglowcow. Podstawowe wa-
runkl postawione przez Cost Guard: pred-

~ kog¢ przelotowa 185 km/h na wysokoscl

305 m, promien dziatania 278 km, czas za-
wisu min. 30 m, w ktérym ma on wywin-
dowa¢é¢ trzech rozbitkéw o masie po 77 Kkg.
Stagacy do konkursu Aerospatiale przedsta-
wil nowg odmiane Dauphin 2 z chowanym
podwozlem, napedzang zamiast 2 francu-
skimi silnikami Arriel — 2 amerykanskimi
Lycoming LTS-101. Wszystkle konkurujjce
$miglowce majg specjalne wyposazenie dla
obserwac)i 1 ratownlctwa. :

® Boeing przystapil do prac nad udosko-
naleniem pasazerskich samolotéw B-707. Sa-
molot ten bedzle wyposazony przez pro-
dukowane w kooperacj)i amerykatisko-fran-
cuskie] (General Electric) sllniki CFM-56;
jest on przeznaczony do eksploatacji na diu-
gich trasach (do 10 000 km) bez lgdowania o
niskim pozlomie ruchu pasazerskiego. Oblot
ma sig. odby¢ w 1978 r., a uzyskanie cer-
tytikatu przewldziane jest w 1980 r. Dzigkl
nowym sllnlkom ma sl zwlekszyé zasleg o
10% przy tej samej iloscl paliwa, ktérego
zuzycle bedzie mnliejsze o 15% w stosunku
do zuzycla przez silnikli JT3D, kt6ére obec-
nie napedzaja B-707. Rozbleg B-T07 —
CFM-58 ma byé¢ krotszy o 13%, a poziom
hatasu bedzle sle mlescit w przeplsach FAR
przewldzianych dla samolotéw lat oslem-
dziesigtych. Przewlduje sle, iZ rynek po-
winien zapotrzebowa¢ do 200 szt. B-T07
CFM-58, tzn. 2e dostawa sllnikéw obejmie
do 1600 szt. W 1978 r. 60 przewoinikow
miato w eksploatacjli 93¢ samoloty B-707.

® Firma Bede Aircraft Inc. pobrala od
9500 klientéw zaliczki na dostawe komple-
tow elementé6w 1| kompletnych jednomiej-
scowych samolotéw Bede-5 1 dwumiejsco-
wych Bede-7. Dotychczas nle dostarczyla
ani jednego samolotu kompletnego 1 tylko
50 zestaw6éw elementébw do montazu w
domu klienta. Z tych 50 zbudowanych roz-
bito sie 11 szt.,, a dwu pllotow zginelo. W
obronie Kklient6w staneta Federalna Komi-
sja Handlu, ktéra wymusila na wlascicle-
lu tirmy J. R. Bedem albo zwrot wyplaco-
nych zaliczek z procentaml, albo wyplate
procentébw tym kllentom, ktérzy zechcy
czekaé na dostawe samolotéw. Federalna
Komisja réwniez polecila Bedemu odwola-
nle reklamowych zapewniefi, 12 montaz w
domu pochlania tylko 8080 roboczogodzin i
2e na jego samolotach moze lataé nawet
niedo$wiadczony pllot. Wartos¢ pobranych
zaliczek wynosi 6,3 mln dol. Obecnie Bede
stara sle o uzyskanle kredytéw w te] wy-
sokoscl, aby podjaé¢ produkcje samolotow.
wartos¢ ewentualnej sprzedazy samolotéw
Bede ma wynles¢ 45 min dol.
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Wytwérnie samolotow lekkich, rolniczych i Smiglowcow

TION

Wytwérnia l Miejscowoéé \ Wyroby
Samoloty pasaicrskic i wojskowe
BOEING ! Seattle, Waszyngton BOEING MODEL 1707, 727, 737, 747, T47SP 747-200F FREIGHTER, AWACS, YC14
FAIRCHIL INDUSTRIES - Germantown, Maryland FAIRCHILD REPUBLIC A-10
GENERAL DYNAMICS St. Louis GENEAL DYNAMICS F-111, F-16, CCV YF-16
GRUMMAN AEROSPACE CORPORA- Nowy.Jork GRUMMAN HAWKEYE, A-6E INTRUDER, EA-6B PROWLER, EF-111A

LOCKHEED

Burbank, New Jersey, Waszyugton

Marietta

LOCKHEED F 104 'SR- 71A, 85 ORION, CP-140 AURORA, S-3A VIKING, L-1011
TRISTAR
MODEL 82 HERCULES, 1329-25 JETSTAR II C-141B STARLIFTER, C-5 GALAXY

MecDONNELL DOUGLAS CORPO-
RATION
McDONNELL AIRCRAFT COMPANY

St. Louis

Long Beach, Palmdale, Torrance

PHANTOM 11, F-15 EAGLE, AV-8B Harrier, F-18 HORNET
DC-é FREIGHTER, DC-9, C-9B, DC-10, YC-15

NORTHROP Century City, Los Angeles F-5, TIGER II, NORTHROP/McDONNELL DOUGLAS F-18 HORNET,

ROCKWELL INTERNATIONAL El Segundo BRONCO, INTERNATIONAL B-1, XFV-12A SABRELINER 60, 60A, 65, 75A, 80A,
| COMMANDER 112, 114, 5005, 6908, 700,

VOUGHT Dallas i CORSAIR I

Samoloty lekkie 1 Smiglowce

BEECHCRAFT Salina MODEL T.34C, 77, SIERRA 200, SUINDOWNER 180 { SPORT 150, BONANZA MODEL

V35B, F33A/C, A36, BARON MODEL 95-B55, E55, 58P, 58 TC, DUKE B60

BELL HELICOPTER TEXTRON Fort Worth MODEL 205, 206B, BELL KI0WA, JETRANGER 11, I1I, 206L, 214A/C, 222, 301

BELLANCA Minnesota "VIKING, 7ECA/7TGCAA/TGCBC/TKCAB CITABRIA, BGCBC SCOUT ‘

BOEING VERTOL COMPANY ‘ MODEL 107, 114, 234, 237, BO 105 EXECUTAIRE

BRANTLY-HYNES Frederick MODEL B-2B, 305 o

CESSNA Wichita MODEL 150, R172E, CARDINAL, SKYLANE, 180 SKYWAGON, 210 CENTURION,
310 i 31011, 318 E DRAGONFLY, 337 SKYMASTER, 340A i 340A 11, 402 i 402 I,
421 TITAN, CITATION

ENSTROM Menominee MODEL F-28, 280 SHARK

GATES LEARJET Wichita 24E i 24F, 25D, 25F, 35A i 36A

GRUMMAN AMERICAN AVIATION | Savannah GULFSTREAM 11, I1I, AA-1C i T-CAT, AA-5A i CHEETAH, SUPER AG-CAT

300, OH-6, 500M-D DEFENDER, 77

i

HUGHES Culver City

KAMAN Bloomfield SEASPRITE — UH-2, HH-2, SH-2

MOONEY Kerrville RANGER, EXECUTIVE, 201 o

PIPER Lock Haven PA-18 SUPER CUB 150 PA-239-250 AZTEC F, PA-25PAWNEE 1, CHEROKEE
CRUISER, PA-26R-102, PA-28-235 CHEROK EE PATHFINER, PA-32R.300, PA-31-310
NAVAIO PA-34 SENECA II, PA-36PAWNEE BRAVE

PITTS Afton 51 SPECIAL, 524 SPECIAL AAAA

ROCKWELL Bethany COMMANDER 112, 114, 690B, 700, 710

SIKORSKY Stratford $-58T, S-61A, S-61B i S-61F S-69, 70, 72, 6

SWEARINGEN San Antonio MERLIN IIIA, IVA, SA-226TC METRO II

VOLPAR |"Van Nuys MODEL 18, TURBO 18 TURBOLINER
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kim samolotem A-10 2,5 raza tafszy (jednostkowa cena pta-
towca wraz z zespolem napedowym Alpha-Jet wynosi ok.
2,5 do 3,5 mln dolaréw, podczas gdy samolotéw A-10 prze-
kracza 6 mln dolaréw). Roéznica w cenie samolotu oraz
mozliwosé uzycia ich wiekszej liczby w operacji — sg to
najwazniejsze argumenty, sSwiadczgce na Kkorzys$¢ samolo-
tow Alpha-Jet i jego angielskiego konkurenta samolotu
Hawk. Moze wyloni¢ sie pytanie: dlaczego Luftwaffe nie
wybrata jeszcze mniejszych samolotéw, takich jak np. hisz-
panskie CASA-101? OdpowiedZ jest prosta. Samoloty o zna-
cznie nizszych osiggach 1 gorszych charakterystykach
niz samoloty Alpha-Jet (predko$¢ maksymalna CASA 101
jest mniejsza o ok. 300 km/h oraz ma on dwa razy siab-
sze uzbrojenie podwieszane) nie moga wykonywaé¢ zadan
stawianych przez wymogi zachodnioniemieckiego lotnictwa
wojskowego samolotom tej klasy. Z powyzszych wzgledow
samoloty Alpha-Jet sg ,zlotym s$rodkiem” pomiedzy ciezki-
mi samolotami wsparcia (amerykanskie A-10) oraz lekkimi
(CASA-101, czy MB-339 i MB-340). Nalezy zatem sadzié,
iz beda one jeszcze dlugo eksploatowane (przypominam, iz
okres eksploatacji samolotéw Alpha-Jet przy 500 godzinach
rocznego nalotu przewidziany jest dla zachodnioniemieckiej
odmiany wsparcia na 12 lat, odmiany francuskiej — trenin-
gowej na 20 lat. Oznacza to praktycznie, iz beda one uzyt-
kowane az do konca XX wieku, jako ze ich produkcja
seryjna rozwinela sie dopiero w biezgcym roku .[3]).

Sztab Luftwaffé przy opracowywaniu koncepcji przyszie-
go lekkiego samolotu mysliwsko-bombowego 1 bliskiego
wsparcia wysungt nastepujgce postulaty dotyczace jego
charakterystyki:

— ma on by¢ przystosowany do elastycznej i natychmia-
stowej operacji bojowej,

— musi mie¢ duzy zasieg operacyjny,

— powinien mie¢ mozliwosé¢ transportu duzej masy uzbro-
jenia alternatywnego,

— ma by¢ przystosowany do lotu w kazdych warunkach
atmosferycznych i o kazdej porze dnia lub nocy,

— powinien mie¢ zdolno$¢ prowadzenia operacji bojo-
wych nawet w gorszych warunkach atmosferycznych
i przy malej widzialnosci. :

Czy Alpha-Jet jest w stanie speini¢ pokladane w nim
nadzieje i sprosta¢ wymienionym zadaniom?

W polowie ub. roku, tj. po zejsciu z tasm montazowych
pierwszych seryjnych samolotéw Alpha-Jet wiele facho-
wych czasopism lotniczych (Interavia, Flug Revue, Air et
Cosmos, Aviation Magazine oraz inne) ocenialo walory te-
go samolotu, wchodzacego na uzbrojenie najwiekszej po-
tegi militarnej NATO na terenie Europy — RFN.

Najciekawsza wypowiedz na ten temat mozna znalezié¢
w. publikacji Hermanna Friedla [4] w Interavii. Ponizsze
rozwazania s oparte m.n. na tym dokumencie.

Czynnik czasu przy wyszukiwaniu i razeniu celu

W walce na przedniej rubiezy wykorzystanie czasu stano-
wi jeden z wazniejszych elementéw powodzenia operacji.
Trudnos¢ polega na tym, ze w akcji na przedniej rubiezy
lokalizacja celu stale zmienia sie, co czesto przesgdza o po-

Rys. 2. Prace obstugowe przy silniku Larzac 04. Budowa modulo-
wa tego silnika umozliwia wymiane elementéw i calych zespolow
bez koniecznos$ci demontazu calego silnika
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wodzeniu calej operacji. Po zasygnalizowaniu miejsca,
gdzie znajduje sie cel, operacja musi nastapi¢ natychmiast.
Samoloty przeznaczone do tego rodzaju operacji musza
zatem znajdowaé sie w stalym operacyjnym pogotowiu. Czy
Alpha-Jet spelnia ten podstawowy warunek oraz czy prze-
wyzsza pod tym wzgledem samoloty konkurencyjne? Au-
torzy przytoczonej bibliografii, analizujac to zagadnienie
z calg stanowczoscia stwierdzajg, iz Alpha-Jet przewyisza
pod wzgledem operatywnosci zaréwno swych poprzedni-
koéw, jak i konkurentéw. Oto przedstawione argumenty
[4]. Prace obslugowe przy Alpha-Jet zostaly znacznie skro-
cone w poréwnaniu z innymi samolotami. Na 1 h lotu pra-
ce obslugowe pochlaniajg w przypadku Alpha-Jet tyl-
ko 7 roboczogodzin, podczas gdy dla samolotu G-91 wy-~
maga sie juz 23 roboczogodziny. Napelnianie zbiornikow
paliwem trwa tylko 16 minut. W tym samym czasie odby-
wa sie zatadunek zasobnikéw amunicji. Podwieszanie pod-
ptatowego uzbrojenia nie zabiera wiecej niz 8 minut. Przy-~
puszcza sig, iz wszystkie te czynnosci, w miare dochodze-
nia przez obstuge naziemng do wprawy, zostang skrécone
do 10 minut.

Autorzy opracowan stwierdzaja, iz zaden z istniejacych
wspblczesnie samolotéw tej klasy nie jest w stanie rywali-
zowaé pod tym wzgledem z Alpha-Jetem. Jezeli dzienng
zdolno$¢ do operacji oznaczy¢ jako 100, to wskaznik dla
angielskiego samolotu Hawk wynosi 85, dla samolotu
Saab-105 — 81, dla amerykanskiego Harriera (AV-8B) 170,
wreszcie za$ dla poprzednika Alpha-Jet, tj. samolotu G-91
wskaznik ten zmniejsza sie az o 70%, tzn. do 30 [5]. Po-
wyzsze zestawienie $wiadczy, iz operatywnos$¢ i dyspozy-
cyino$é samolotéw Alpha-Jet jest rzeczywiscie bardzo du-
za. Natomiast autor niniejszego szkicu ma odmienne zda-
nie o walorach uzytkowych Alpha-Jeta. Sadzi bowiem, iz
w tej klasie samolotow przoduje odmiana treningowo-bojo-~
wa amerykanskich samolotéw treningowo-bojowych North-
rop F-5F [6].

Zasieg samolotu Alpha-Jet

Alpha-Jet przy takim udZwigu uzbrojenia podpiatowego
jaki moze transportowaé¢ samolot G-91 ma zasigg trzy ra-
zy wiekszy. Przy dwa razy wiekszej masie uzbrojenia pod-
platowego niz wynosi maksymalny udzwig samolotu G-91,
zasieg Alpha-Jeta jest dwa razy wigkszy. Promiefh opera-
cyjny Alpha-Jeta w zaleznosci od wielkosci masy uzbrojenia
oraz konfiguracji lotu bojowego, tj. czy jest to lot lo-lo-lo,
czy tez hi-lo-hi waha sie od 350 do 800 km, zasigg za$
przy operacji patrolowania i konwojowania moze byé na-
wet wydluzony do 17002000 km (lo-lo-lo jest to lot ko-
szacy w czasie calej operacji, hi-lo-hi oznacza, iz dolot i po-
wrét przeprowadzane sa na duzej wysokosci, natomiast
trwajaca do 5 min akcja nad celem — na wysokosci do
15 m). Typowy lot bojowy w zakresie wysokosci hi-lo-hi
z 6 hombami o masie po 250 kg i pelnym zapasie amuni-
cji do dziatka (150 pociskéw) wynosi 520 km. Przy locie
bojowym na matej wysokosci (lot koszacy) i takim samym
uzbrojeniu promien dzialania zmniejsza si¢ do 350 km. Al-
pha-Jet uzbrojony w dwa zasobniki z rakietami (2 X po
36 rakiet) i z pelnym zapasem amunicji do dzialka ma pro-
mien do 520 km (lot lo-lo-lo) i 910 km przy locie hi-lo-hi.

Zdolnosé manewru i uzbrojenie

Samoloty Alpha-Jet sg przede wszystkim przeznaczone
do zwalczania broni pancernej nieprzyjaciela i obezwlad-
niania jego sity zywej, dlatego tez oprécz odpowiednio du-
zej masy uzbrojenia musza sie one wykazywaé¢ odpowied-
niag zdolnoscia manewrowsq, tak aby w trakcie operacji pi-
lot mégl blyskawicznie przeprowadzaé¢ korekte kierunku na
ruchomy cel. Jak wykazuja ponizsze rysunki, Alpha-Jet dy-
sponuje dobrg zwrotnoscia tak poziomga, jak i pionows,
ponadto za$ przy duzym wspélczynniku przecigzenia stra-
ta predkosci jest minimalna.

Maksymalny udzwig podwieszanego uzbrojenia odmiany
bojowej samolotéw Alpha-Jet wynosi 2200 kg, co pozwala
transportowaé uzbrojenie o duzej skutecznosci razenia. Po-
nadto Alpha-Jet dysponuje bronig lufows wmontowang w
przednia cze$¢ kadiuba. Sg to: albo .dziatko 30 mm, albo
tez dwa karabiny maszynowe 27 mm Mausera. Dzialko ma
150 pociskow. Czesto$¢é odpalania pociské4w wynosi 1700/
/min, co pozwala na przeprowadzenie dwu lub trzech ata-
kéw trwajacych po ok. 1,5 s kazdy. Dzialtko jest przysto-
sowane do obstrzalu powietrze-powietrze lub powietrze-
-ziemia (takie dzialtko stanowi réwniez standardowe wypo-
sazenie wszystkich samolotéw Tornado, francuska odmiana
samolotu Alpha-Jet jest wyposazona w dziatka produkcji
francuskiej). Dotychczas nie zostalo ustalone, czy Alpha-
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-Jet (mowa o odmianie zachodnioniemieckiej) zostanie réw-
niez wyposazona obok rakiet i homb w pociski zdalnie kie-
rowane. W biezacym roku czynione sa préby uzbrojenia
samolotu w pociski Maverick naprowadzane systemem
elektrooptycznym (wowezas Alpha-Jet bylby samolotem jed-
nomiejscowym, jak Dassault-Breguet-Dornier zaproponowa-
i Marynarce Wojennej USA).

Alternatywne uzbrojenie samolotéw Alpha-Jet stanowi
kombinacje nastepujgcych rodzajéw broni o masie nie prze-
kraczajacej 2200 kg:

— 1 dzialko,

— 2 pociski powietrze-powietrze,

— 4 pociski powietrze-ziemia,

— 8 bomb po 250 kg <+ zasobniki z rakietami,

— 2 bomby po 50 kg + zasobniki z rakietami,

— 6 zasobnikéw dla bomb kulkowych lub matych bomb

innego rodzaju,

— 2 zasobniki z napalmem (2 X 375 kg)

-— 6 zasobnikéw z napalmem (6 X 250 kg)

— zasobniki z rakietami

rakiety F-1 i 2 zasobniki po 36 szt. rakiet 68 mm

F-5F Tiger Il

3180 kg

Rys. 3. Odmiana szkolno-bojowa amerykarnskiego samolotu Nor-
throp Tiger Il F-5 F

i RS

Smin
atak Wi

maks. 350 km

~———

Rys. 4. Koncepcja lotu bojowego samolotu Alpha-Jet w zakresie
wysoko&ci lo-lo-1o. Uzbrojenie wmontowane: jedno dziatko 30 mm
i 150 pocisk6éw; uzbrojenie podwieszane: szes¢ bomb po 250 kg.
Promien dziatania 350 km

5I’mn

L7 S

Rys. 5. Koncepcja lotu bhojowego samolotu Alpha-Jet w zakresie
wysoko$ci hi-lo-hi. Uzbrojenie wmontowane: jedno dzialko 30 mm
i 150 pociskéw; uzbrojenie podwieszane: sze§¢ bomb po 250 Kkg.
Promien dziatania 520 km., Przy uzbrojeniu podwieszanym sktla-
dajgcym sie z dwu wyrzutni rakiet (2X36 rakiet) promien dzia-
tania wzrasta do 910 km

maks 520 {910} km

Alpha Jet
ODMIANA BOJOWA

6 5 4 7 3 2

Rys. 6. Uklad zaczepéw do uzbrojenia podwileszanego odmiany
bojowej samolotu Alpha-Jet
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rakiety M-155 6 zasobnikéw po 30 szt. rakiet 68 mm
rakiety LAU-51 4 zasobniki po 19 szt. rakiet 70 mm

— 2 zbiorniki paliwa po 310 L

Wyszukanie i1 odnalezienie celu w duzym stopniu uza-
leznione jest od kilku obiektywnych czynnikéw, np.: stop-
nia wyszkolenia pilota, zamaskowania celu przez nieprzy-
jaciela, zlej widzialnosci, zachmurzenia itp. Z powyzszych
wzgledéw samolot Alpha-Jet musi mie¢ zdolno$é lotu w
kazdych warunkach atmosferycznych i o kazdej porze dnia.
Natomiast w celu unikniecia mozliwych pomytek, jak np.
zaatakowanie wlasnych pozycji i dla skutecznosci operaciji,
rozpoznania stanowisk ogniowych nieprzyjaciela, jego ru-
chomych lub zamaskowanych celéw — konieczne jest pro-
wadzenie obserwacji wzrokowej. Dlatego tez, pomimo ze
Alpha-Jet przystosowany jest do lotu w kazdych warun-
kach atmosferycznych i o kazdej porze doby — nie stawia
mu sie wymogéw prowadzenia operacji bojowych w kaz-
dych warunkach. W przewidywaniu jednak powstania ko-
niecznosci zwalczania celéw nieprzyjaciela réowniez w nie-
sprzyjajacych warunkach system uzbrojenia samolotow
Alpha-Jet przystosowany jest do akcji nawet w trudnych
warunkach, z tym jednak zastrzezeniem, iz cel moze byé
wykryty przez bezposrednig obserwacje wzrokowa.

Zdolno§¢ przetrwania samolotow Alpha-Jet

Sztab wojsk lotniczych RFN wyraza opinie, iz samoloty
klasy Alpha-Jet sa w operacjach najbardziej narazone na
przeciwdzialanie naziemnej obrony przeciwlotniczej. Dla-
tego jest sprawg bardzo wazng, aby maksymalnie skroécié
czas operacji dla uzyskania odpowiedniej zdolnosci do prze-
trwania (nie moze ona trwaé dluzej niz 5 minut), Dlate-
go nalezy przeprowadzaé¢ akcje z mozliwie malej wysoko$-
ci przy duzej wlasnej predkosci, gwaltownych manewrach
i zakretach. Alpha-Jet ma, zdaniem teoretykéw Luftwaife,
wystarczajaco duzg predkosé katowa i moze przeprowadzaé
operacje nawet na wysokoSci 15 m przy predkosci do
700 km/h. Te dwa czynniki powinny zapewnié samolotowi
wzglednie wysoki wspélczynnik przetrwania. W celu unik-
niecia niebezpieczenstwa zaatakowania wlasnych oddzia-
16w, Alpha-Jet wyposazony jest w urzadzenie IFF pozwa-
lajgce na stwierdzenie, czy znajduja sie przed nim wlasne
oddzialy, czy tez nieprzyjaciel. Ponadto Alpha-Jet ma
wbudowany system ostrzegania elektronicznego, chronigcy
go przed nieprzyjacielskim rozpoznaniem.

Zagrozenie zniszczenia ladowisk sameolotéw Alpha-Jet

Istotnym czynnikiem skutecznodci operacji samolotéw kla-
sy Alpha-Jet jest zapewnienie bezpieczenstwa ladowisk, na
ktérych one bazujg (przypominamy, iz samoloty bliskiego
wsparcia sg pierwszg formacja, ktéra zwalcza nieprzyja-
cielskie zagony pancerne na najbardziej wysunietej rubie-
zy). Z tego tez powodu samoloty Alpha-Jet, podobnie jak
Hawk, muszg dysponowaé¢ mozliwie krétkim rozbiegiem, aby
w przypadku zniszczenia przez nieprzyjaciela nawet czesci
pasa startowego mogly wzbi¢ sie w powietrze. Samoloty
Alpha-Jet sg przystosowane do startu i lgdowania nie
tylko z lotnisk i odcinkéw droég kolowych o utwardzonej
nawierzchni, lecz nawet z przygodnych ladowisk grunto-
wych.

Rozbieg Alpha-Jet, w zaleznosci od masy podwieszanego
uzbrojenia, waha sie od 450 do 530 m, a start na wysokos$¢
15 m przy masie calkowitej 5000 kg wynosi 900 m. Start
przy pracy tylko jednego silnika nie przekracza 900 m
(predko$¢ wznoszenia 6 m/s); przy pracy 2 silnikow —
25 m/s. Na wysoko$¢ 15 m Alpha-Jet wznosi sie w ciggu
12 s od chwili zwolnienia hamulcéw. Ré6wnocze$nie Alpha-
-Jet jest samolotem, ktbérego eksploatacja przynosi duze
oszczednos$ci. Pik Friedel, ktéry sam testowal pierwszy se-
ryjny Alpha-Jet (odmiana zachodnioniemiecka) stwierdzil,
iz na wysokosci 9000 m i predkosci M=0,7 zuzycie paliwa
wynosi po 4,5 1 na 1 silnik w czasie 1 minuty lotu.

Francuskie, treningowe odmiany samolotéw Alpha-Jet

Uzbrojenie francuskich treningowych samolotéw Alpha-
~Jet sklada sie z dwu wmontowanych karabinéw maszyno-
wych 27 mm i alternatywnie z 4 éwiczebnych wyrzutni
rakiet (firma Matra opracowala 10 typéw wyrzutni rakiet,
z czego 5 przeznaczono do treningu ogniowego, a 5 do ope-
racji bojowych), 4 podwieszanych bomb o masie po 500 kg,
2 systeméw wykrywania celu (DATS-1) i 2 odrzucanych
zbiornikéw paliwa (2 X 310 1). Sztab I’Armée de I’Air prze-
widuje, iz po otrzymaniu zaplanowanych 200 szt. Alpha-Je-
tow, 70 szt. zostanie przystosowanych do akcji bliskiego
wsparcia, jako lekkie samoloty mysliwsko-bombowe [7].



Nowe metody szkolenia pilotéw po wprowadzeniu na wy-
posaienie Alpha-Jetow

W zwigzku z wprowadzeniem na wyposazenie w 'Armee
de I'Air i w belgijskim lotnictwie wojskowym samolotéw
Alpha-Jet, powaznej zmianie ulegnie metoda szkolenia
pilotéw wojskowych obu sit powietrznych.

Dotychczasowy system szkolenia pilotéw wojskowych w
UVArmeé de VAir przedstawial sie nastepujqco:

Elew francuskich oficerskich szk6t pilotéw wojskowych
rozpoczynal szkolenie w bazie lotniczej GE-745 w Clermont-
-Ferrand, gdzie przechodzil cykl wstepnego szkolenia na
samolotach CAP-10 (lacznie 17 godz. lotu). W dalszej ko-
lejnosci przechodzil do jednej ze szkél w Cognac (GE-315)
lub Salon en Provence, gdzie po raz pierwszy siadat w ka-
binie lekkich samolotéw odrzutowych Fouga-Magister (150
godz. lotow). Kolejnym etapem byta szkota w Cazaux, gdzie
nauka odbywala sie na samolotach Lockheed T-33 (150
godz.). Zakonczenie szkolenia to kolejne 150 godz. lotéw na
samolotach Mystere IV, a nastepnie elew po otrzymaniu
stopnia oficerskiego przechodzit do jednostki operacyjnej,
gdzie szkolil sie w lotach bojowych. Szkolenie na samolo-
tach Fouga-Magister bedzie sie odbywalo jeszcze do 1986 r.,
kiedy te maszyny zostang zastgpione przez wchodzace obec-
nie do produkcji nowoczesne lekkie samoloty odrzutowe
Fouga-90, ktére moga by¢ uzywane do celow COIN (zwal-
czanie akcji partyzanckiej). Na wyposazeniu lotnictwa woj-
skowego Francji znajduje sie jeszcze 311 Fouga-Magister
(lipiec 1978 r.) z liczby 475 samolotéw dostarczanych od
1963 r.

Przyszli piloci wielosilnikowych samolotéw wojskowych
przechodzg dodatkowy trening na samolotach Nord-Atlas
i Transall C-160 w bazie lotniczej w Avord. Lacznie co ro-
ku mury uczelni opuszcza 80 pilotéw mysliwskich oraz 1500
technikéw wszystkich specjalnosci lotniczych [8].

Po wprowadzeniu na wyposazenie ’Armeée de I’Air sa-
molotéw Alpha-Jet piloci beda szkoleni tylko na dwu ro-
dzajach samolotéw odrzutowych: Fouga-Magister oraz Al-
pha-Jet, z czego na tym ostatnim po 180 godz. WyposazZenie
kabiny Alpha-Jeta jest wzorowane na wyposazeniu samo-
lotow bojowych Mirage III i F-1C, tak iz uczen bedzie még?
szkoli¢ sie na tym samolocie zaréwno w lotach bojowych
(przechwytywanie) jak i szkole ognia. Oprécz szkolenia na
samolotach Alpha-Jet kazdy uczen bedzie mial ukonczony
kurs lotéw Slepych na symulatorach, ktérych zamowiono
4 szt. Szkolenie na symulatorach ma trwaé¢ przez 30 godz.
{91.

Oblicza sie, iz dzieki wprowadzeniu na wyposazenie sa-
molotéw Alpha-Jet ’Armée de ’Air uzyska bardzo powaz-
ne oszczednosci tak w zuzyciu paliwa, jak i w pracach
obstugowych, ktére w poréwnahiu z dzi§ eksploatowanym
sprzetem zostang zredukowane o 430 h na kazdy samolot
w stosunku rocznym [9].

Szkolenie pilotéw w belgijskim lotnictwie wojskowym

Wojskowe lotnictwo belgijskie szkoli wylgcznie pilotéw
my$liwskich. Dotychczasowy przebieg szkolenia mysliwskich
pilotow dla wojskowego lotnictwa tego kraju odbywal sie
na ttokowych dwumiejscowych samolotach SF-260M, na-
stepnie uczen szkolit sie na francuskich Fouga-Magister
i Lockheed T-33. Poczynajgc od 1982 r., kiedy lotnictwo
belgijskie zostanie wyposazone w treningowe odmiany sa-
molotéw Alpha-Jet szkolenie bedzie sie odbywalo tylko na
dwéch typach samolotéow: SF-260M oraz Alpha-Jet. Eks-
ploatacja tylko tych typo6w samolotéw przyczyni sie do
zmniejszenia liczby godzin lotu ucznia o 75 godz. (z 350
godz. lotow szkolnych do 275 godz.). W rozbiciu na po-
szczegélne typy kurs szkolenia belgijskiego pilota samolo-
téw mySliwskich przedstawia sie nastepujaco: 125 godz. lo-
tobw na tlokowych samolotach SF-260M i 150 godz. na
Alpha-Jetach, z czego 90 godz. treningu zaawansowanego
i 60 godz. przeznacza sie¢ na przygotowanie do lotéw ope-
racyjnych, poczatkowo na bojowych samolotach Mirage III
i V, a nastepnie na wchodzacych na wyposazenie belgijs-
kiego lotnictwa najnowszych amerykanskich samolotach
mys$liwsko-bombowych F-16.

W pierwszym numerze czasopisma ,Alpha-Jet Contact”
wydawanym wspolnie przez firmy Dassault-Breguet i Dor-
nier znalazl sie wywiad szefa programu Alpha-Jet w Bel-
gii, ptk. sztabu generalnego A. Vanhecke, ktéry omoéwil
powody zakupu treningowej odmiany samolotéw Alpha-Jet.
Zdaniem belgijskich szkoleniowcéw samolot dla zaawanso-
wanego treningu pilotdéw wojskowych powinien mieé bar-
dzo wysokie osiagi, gdyz jest to podstawg dobrych rezul-
tatéw szkolenia pilotéw myS§liwskich, a zatem i skutecz-
nej dzialalnos$ci hojowej. Podstawowymi wymogami, ktére
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stawia sztab wojsk lotniczych Belgii sg: rozbieg mozliwie
krotki, podobnie jak i czas oderwania sie od pasa starto-
wego, duza predkos$¢ pozioma, majaca wdrozyé ucznia do
szybkiego odczytania mapy i rozpoznania terenu (obie te
cechy powinny charakteryzowaé¢ pilota samolotow bliskie-
g0 wsparcia), duzy zasieg, umozliwiajacy co najmniej go-
dzinny lot (ta cecha samolotu powinna dziataé uspokaja-
jgco na ucznia, ktéry dopusceil do powstania omylki w na-

Rys. 7. Zwrotno§¢é w poziomie samolotu Alpha-Jet na matej
wysoko§ci. Utrata lub wzrost predkos$ci jako funkcja przecigie-
nia w warunkach ISA, predko$ci 720-900 km/h i 50% wypelnienia
wewnetrznych zbiornikow paliwa

Rys. 8. Zwrotno$¢ w poziomie samolotu Alpha-Jet na wyso-
koSci 12000 km. Utrata lub wzrost predkosci, jako funkcja prze-
cigzenia przy predkosci 720+-900 km/h i 50% wypelnienia wewnetrz-
nych zbiornikow paliwa

wigacji i moze doznaé¢ uczucia paniki na mysl, ze mu za-
braknie paliwa na powro6t), dobre warunki do treningu ope-
racyjnego, polegajace m.in. na wyposazeniu kabiny w ze-
sp6t urzadzen i przyrzadow, ktoére stanowia standardowe
wyppsazenie kabiny samolotéw bojowych, na ktérych uczen
ma nastepnie lataé, wreszcie niewielki wzglednie koszt
nabycia samolotu oraz mozliwie niskie koszty eksploata-
c¢ji [10]. Wedlug ptk. Vanhecke wszystkie te postulaty ma
spelnia¢ odmiana treningowa samolotéw Alpha-Jet, dlate-
go tez lotnictwo wojskowe ze wszystkich czterech typéw
samolotow szkolno-bojowych, ktoére walczyly o zdobycie
rynku belgijskiego (Alpha-Jet, brytyjski Hawk, wloski
MB-339 i amerykanski Northrop Tiger II F-5-F) wybralo
treningows odmiane szkolno-bojowego samolotu Alpha-Jet.

LITERATURA

1. Bize 4l‘ﬂe:;ichte Kavallerie der Luftwaffe. Interavia, 1978, nr 5, s.

2. J. MORISSET: En 1979 Dassault-Breguet-Dornier livreront onze
Alpha-Jet par mois. Alr et Cosmos, 1977, nr 695, s. 26.

3. WE. WASKOWSKI: Zadania i przyszto§¢ szturmowych od-
mian samolotéw szkolno-treningowych (IV). Technika Lotnicza
i Astronautyczna 1979 nr 2, s, 6.

4. H. FRIEDEL: Alpha-Jet, a great leap forward. Interavia, 1978,
nr 6, s. 541--544.

5. Die leichte Kavallerie der Luftwaffe. Op. cit., s. 443+444.

6. WbL. WASKOWSKI: Zadania i przyszto§é szturmowych wersji
samolotow szkolno-treningowych. Technika Lotnicza i Astro-
nautyczna, 1978, nr 9, s. 29.

7. Wb, WASKOWSKI: Odrzutowe samoloty treningowo-szturmowe.
Cze$¢ 1. Instytut Lotnictwa, 1977, pazdziernik s. 20.

8. G. 1?90'_[1‘?0UIN: L’Armée de I'Air 1978. Air Pictorial, 1978, nr 4,
S. +130.

9. L’Armée de l'Air — ein Konzept fiir die Schulung. Interavia,
nr 5, 1978, s. 441.
10. Alpha-Jet bientdét en service dans la force aerinne belge.

Alr et Cosmos, 1978, nr 739, s. 40 i 56.

TLiA 1979 nr 3



Mgr ini. TADEUSZ LABUC

CIEKAWE KONSTRUKCJE

Motoszybowiec SZD-45A Ogar

Prgedsiebiorstwo Do$wiadczalno-Produkcyjne Szybownictwa — Bielsko-Biata

Oméwiono budowe motoszybowca SZD-45A Ogar wypro-
dukowanego we wspélpracy z RFN w Przedsigbiorstwie
Doswiadczalno-Produkeyjnym 8Szybownictwa w Bielsku-
~Bialej, uwzgledniajac jego szczegblowy opis i parametry
techniczne.

Od wielu lat w Przedsiebiorstwie Doswiadczalno-Pro-
dukcyjnym Szybownictwa w Bielsku-Bialej podejmowano
proby zbudowania motoszybowca, jednakze kazdorazowo
sprawa ulegala odroczeniu z powodu braku wlasciwego
silnika. Odpowiednie warunki zaistnialy dopiero po na-
wigzaniu w 1972 r. wspblpracy z firma Kiihn (RFN), kté-
ra miata zapewnié¢ dostawe silnikéw Stark 45 SG. W kon-
cowej fazie opracowania projektu zapewniono dostawy
silnikéw firmy Limbach (RFN), ktéra wyspecjalizowala sie
w przystosowywaniu samochodowych silnikéw VW dla
potrzeb motoszybowniciwa. Opracowany w 1972 r. projekt
dwumiejscowego motoszybowca oparty zostal na wyma-
ganiach przepisbw LFS wraz -z zalgcznikami dla moto-
szybowcbéw, poniewaz w tym czasie brak bylo odpowied-
nich przepiséw polskich. Projekt otrzymal oznaczenie
SZD-45 Ogar; uwzglednial istniejace w tym czasie ten-
dencje oraz doswiadczenia wlasne Zakladu. Motoszybowiec
projektowano z myS$la o wykorzystaniu go gl6éwnie do
szkolenia i treningu pilotéw szybowecowych oraz turysty-
ki. Przyjeto niekonwencjonalny uklad z zespolem napedo-
wym umieszczonym za kabina zalogi i pchajacym stalym
$miglem. Konfiguracja taka gwarantowala stworzenie za-
todze warunkéw zblizonych do warunkéw typowego szy-
bowca, a jednocze$nie maksymalnie zabezpieczala zespét
napgdowy przed uszkodzeniem przy ladowaniu z przytar-
ciem lub schowanym podwoziem, co w przypadku sprzetu
szkolnego zdarza sie czesto. Réwniez wzgledy aerodyna-
miczne przemawialy za takim ukladem. Miejsca zalogi —
.obok siebie — przyjeto z my$lg o stworzeniu mozliwie
bliskiego kontaktu pomiedzy uczniem (pasazerem) a in-
struktorem (pilotem); ma to szczegblnie istotne znaczenie
w szkoleniu.

Pierwszy prototyp =zostal oblatany w dniu 29 maja
1973 r. W trakcie préb fabrycznych prototypu rozwiazano
wiele istotnych probleméw jak np.:

— chlodzenie silnika —- klopotliwe ze wzgledu na nie-
konwencjonalny uklad, wymagajacy chlodzenia wymuszo-
nego,

— dob6r wlaSciwej geometrii §migla, zapewniajacej moz-
liwie optymalne osiagi, dobre chlodzenie silnika. W roz-
wigzaniu problemu wspélpracowano z firma Hoffmann
(RFN), kt6éra dostarczyla do préb odpowiednie $§miglo
o nastawnym skoku,

— samodzielnego kolowania przy jednotorowym ukladzie
podwozia gléwnego,

— zabezpieczenia ukladu przed drganiami samowzbud-
nymi i wymuszonymi itp.

Réwnolegle na innym egzemplarzu platowca prowa-
dzone byly préby statyczne i sztywnoSciowe, lacznie
z integralng préba niszczaca. Wyniki tych prac pozwolily
na ostateczne dopracowanie projektu i uruchomienie w

roku 1974 serii informacyjnej motoszybowcéw Ogar. Otrzy-

Rys.. 1. MotoszyboWIec (fof.: 'A‘ Glass). o
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maly one oznaczenia SZD-45A. Istotne réznice w wersji
A w stosunku do prototypu polegaly na:

-~ zmianie skosu skrzydla, co bylo zwigzane z zabudo-
wa ciezszego silnika Limbach zamiast Stark,

- zmianie zaklinowania belki ogonowej
polepszylo warunki startu i ladowania,

— wprowadzeniu sterowanego kéika
podpérek podskrzydlowych, umozliwiajacych
kolowanie i start,

— wprowadzenie wymuszonego sposobu chlodzenia sil-
nika,

— zmianie polozenia gérnej plyty hamulcowej.

Prototyp serii informacyjnej oblatany zostal w kwietniu
1974 r., poddany zostal pré6bom fabryczno-panstwowym, w
rezultacie czego w polowie roku 1975 uzyskano $wiade-
ctwo typu wydane przez Centralny Zarzad Lotnictwa Cy-
wilnego. Réwnolegle z procesem certyfikacyjnym w Pol-
sce przeprowadzono rozmowy z wladzami nadzoru lotni-
czego RFN. w celu uzyskania dla Ogara certyfikatu Luft-
fahrt Bundesamt. W rezultacie tych rozméw w roku 1976
uzyskano swiadectwo typu wydane przez LBA, co bylo
warunkiem wyjscia z eksportem motoszyboweca na rynek
RFN i innych krajéw zachodnich. Szczegblnie trudnym do
spelnienia wymaganiem nadzoru niemieckiego bylo ogra-
niczenie poziomu halasu. Wymaganie zostalo spelnione
dzieki zastosowaniu skréconego $migla firmy Hoffmann
o oznaczeniu HO 11*-145B75D oraz tlumikéw wydechu
firmy Thielmann. Motoszybowiec byl eksponowany na
wielu wystawach i targach jak Honover, Essen, Moskwa,
Farnborough. Wykonat lot akwizacyjny do Szwecji i Fin-
landii o lacznej dlugosci 5000 km w tym dwukrotny prze-
lot przez Baltyk (piloci inz. J. Popiel i inz. J. Smielkie-
wicz).

kadluba, co

ogonowego oraz
samodzielne

KONSTRUKCJA

Zespél napedowy. Silnik Limbach SL 1700 EC cztero-
cylindrowy czterosuwowy w ukladzie bokser. Chipdzenie
powietrzem. Smarowanie rozbryzgowe i pod ciénieniem.

Zaplton iskrowy pojedynczy. Naped Smigla bezposredni.
Rozrusznik elektryczny. Pompa paliwowa mechaniczna.
Pradnica pradu zmiennego alternator.

Wymiary

Srednica cylindra 88 mm
Skok 69 mm
Objetosé skokowa calkowita 1680 c¢cm?
Stosunek sprezania 8:1
Kierunek obrotu walu korbowego

patrzac w kierunku lotu prawy
Masa silnika suchego bez

deflektoréw i tlumikéw 73 kg

Rys. 2. Silnik (fot. Konior)



Wyposazenie
Iskrownik Bendix-Scintilla S4 RN-21
lub Slick — 4030

Bosch WB240ERT!

Slick High-Temperature
Harness

Stromberg Zenith

150CD 1lubk 150CD3

APG 17.09.001

Fiat 76-0,5/12S 12V/130 A
Ducellier 7522-12V/22 A lub

Swiece zaplonowe
Przewody wysokiego
napiecia

Gaznik

Pompa paliwowa
Rozrusznik
Pradnica

7532-12V/22 A

TL-101/1/78-R 3

Rys. 3. Instalacja pdhwowa 1 — przewod odpowietrzenia, 2 —
wlew paliwa, 3 — S§ciana ogniowa, 4 - gaznik, 5 — pompa pali-
wowa, 6 — suwak zaworu odcinajacego, 7 — zbiornik paliwa,
8 — zawor odcinajacy, 9 — f{iltr paliwa

19 2021 22 23 25

8 9 335 10 12 14 16 15 18

TL-101/1/78-R. 4

Rys. 4. Kabina: ! — oparcie pilota, 2 -—— uchwyt drazka stero-
wego, 3 -~ uchwyt diwigni hamulca aerodynamicznego i kola,
4 — prowadnica podpérki ostony kabiny, 5 — uchwyt zaworu
odcinajacego paliwo, 6 — uchwyt cigegla przestawiania pedalow,
7 — wysokosciomierz, 8 — ,wariometr, 9 — predkos$ciomierz, 10 —
wylacznik zakretomierza, 11 — zakretomierz, 12 — uchwyt prze-
pustnicy rozruchowej, 13 — uchwyt przepustnicy, 14 — obroto-
mierz, 15 — busola, 16 — otwér wentylacyjny, 17 — uchwyt ciegta
rozrusznika, 18 — bezpiecznik automatyczny 8A, 19 — bezpiecznik
automatyczny 15A, 20 — termometr oleju, 21 — manometr oleju,
22 — bezpiecznik topikowy 0,63 A, 23 — bezpiecznik topikowy
2,5 A, 24 — woltoamperomierz, 25 — termometr glowicy czwartego
cylindra, 26 — licznik czasu pracy silnika, 27 — radiostacja, 28 —
pedaly pilota, 29 — wylgcznik przyrzadéw pokiadowych, 300 — wy-~
lacznik iskrownika, 31 — uchwyt wywietrznika, 32 — wytacznik
glowny, 33 — symulator sprezynowy steru wysokofeci (trymer),
3¢ — diwignia sterowania podwozlem, 35 — sygnallzator przeciag-
niecia

10

Rys. 5. Skrzydlo (fot. Kontor)

Moc startowa 5 min
Moc trwala
Obroty biegu luzem

50,05 kW (68 KM) 3600 obr/min
44,16 kW (60 KM) 3200 obr/min
700 obr/min

Silnik wymaga paliwa o liczbie oktanowej min. 90 oraz
oleju silnikowego HD SAE 10W50 (w przypadku stosowa-
nia oleju wielosezonowego).

Smiglo HO11*-150B55D lub HO11*-145B75D firmy Hoff-
mann state pchajgce

Obroty prawe
Srednica 1,5 lub 1,45 m
Liczba lopat dwie

Skok $miglta H na 0,7R 55 lub 75 cmm

Konstrukcja $migla zlozona, drewniana. Rdzen wykonany
z lamel selekcjonowanego drewna jesionowego o niskim
cigzarze wlasciwym, klejony klejem na bazie sztucznych
zywic. KrawedZ natarcia, uzbrojona metalowg tasmg luto-
wang do brazowej siatki. Siatka mocowana jest do rdze-
nia za pomocg odpowiednich klamer (zszywaczy). Zewnegtrz-

)
Rys. 6. Podpodrka (fot. Konior)
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Rys. 7. Statecznlk wysokosci

TL-101/1/78-R.8

Rys. 8. Ster kierunku

TL-10Y1/78-R 9 -

Rys. 9. Podwozie
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na powierzchnia pokryta jest materialem lakierniczym od-
pornym na wilgoé, chemikalia i promienie ultrafioletowe.
W USA Ogary sg napedzane silnikiem Twurbo-Revrnaster
o pojemnosci 2,1 1 i mocy 50 kW (75 KM).

Wyposazenie kabiny. TrzyczeSciowa tablica przyrzadédw
sklada sie z cze$ci pilotazowej po stronie lewej, silniko-
wej w srodku, po stronie prawej istnieje mozliwoéé zabu-
dowy radiostacji Dittel FSG 15. W plaszczyznie symetrii
pod tablicg przyrzadé6w umieszczono kolumne, w ktorej
zabudowany jest suwak przepustnicy, uchwyt przepustni-
cv rozruchowej, uchwyt cigela rozrusznika, uchwyt wen-
tylacii kabiny oraz wylacznik gléwny instalacji elektrycz-
nej. Uchwyt zaworu odcinajgcego paliwo umieszczony jest
na lewej burcie. Pomiedzy siedzeniami pilotéw na podio-
dze znajduje sie diwignia chowania pcdwozia. Uchwyt
sprezynowego symulatora wywaZenia umieszczony jest na
nokrywie sterownicy w wplaszczyZnie symetrii platowca.
Sprzezone diwignie hamulca aerodynamicznego polaczone
z hamulcem kola umieszczone sg po lewej i prawej stro-
nie kabiny. Ruchoma cze$é oslony kabiny otwierana jest
do tyltu i blokowana w pozycji otwartej specjalnym za-
strzalem. Na gléwnej wredze nosnej od strony kabiny za-
mocowany jest laminatowy zbiornik paliwa z wizjerem do
kontroli zapasu paliwa w locie. Apteczka umocowana jest
na podlodze za diwignia chowania podwozia.

Kadlub. Tylng cze$é kadluba stanowi duralowa belka,
do ktérej przytwierdzony jest statecznik kierunku réwniez
o konstrukcji metalowej. Belka wykonana jest z blachy
o grubosci 1,5 mm, wregi usyvtuowane w miejscu wprowa-
dzenia sil oraz ljczenia blach. Polaczenia z wregami cze-
$ci przedniej za pomocg sworzni. Pokrycie statecznika -
kierunku wykonane jest z jedneso arkusza blachy dura-
lowei o grubo$ci 1 mm. Zebra zamykajace statecznik —
metalowe, nitowane. Zebra podpierajace pokrycie wzdiuz
rozpieto$ci — laminatowe orzekladkowe klejone do po-
krycia. Metalowy diwigarek statecznika w czeéci dolnei
polaczony jest z blachg ogonowsg metodg nitowania. Drugi
punkt mocowania statecznika z belkg ogonowsg znajduie
sie w czeSci noskowej statecznika i jest polaczeniem jed-
nopunktowym. Statecznik wykonany z dwu skorup lami-
natowo-sklejkowych, usztywnionveh ryflami o konstrukcii
podobnej do pokryé skrzydia. Skorupy formowane podob-
nie jak skorupy skrzvdla w foremnikach neratywowych.
Dwa laminatowe diwigarki, przedni — szczatkowyv i tyl-
ny -— zasadniczy stanowig miejsce mocowania okué no-
laczenia statecznika wysokos$ci ze statecznikiem kierunku.

Skrzydlo o obrysie trapezowym ma profil FX-61-168
u nasady i FX-60-26 na koncu. Konstrukcja skrzydla jed-
nodzwigarowa z diwigarkiem pomocniczym. Pokrycie wy-
konane w postaci skorup laminatowo-sklejkowych, usztyw-
nionych laminatowymi ryflami. Noskowa i splywowa cze$é
skorupy pokrycia, odpowiednio uksztaltowana i wzmocnio-
na, po sklejeniu skorup stanowi silng krawedZ natarcia
i splywu. Dzieki metodzie formowania pokrycia w fo-
remnikach negatywowych zapewniona jest stosunkowo
duza dokladno§¢ odtworzenia geometrii, istotna ze wzgle-
du na zastosowany profil laminarny. Diwigar gléwny —
skrzynkowy o sosnowych lamelowanych pasach podpar-
tych laminatowo-sklejkowymi $ciankami, Stalowe okucia
gléwne technologicznie wklejone w pasy dzwigara, pola-
czone sg z drewnem tulejami i nitami rurowymi oraz $ru-
bami (w montazu). Diwigarek tylny o typowej konstruk-
cji drewnianej w czolowej czesci zawiera technologicznie
wklejone duralowe tylne okucie skrzydia, polaczone
z drewnem podobnic jak okucie gléwne. Silnie obcigzona
srodkowa cze$¢ zebra zamykajacego wykonana z blachy
duralowej, usztywnionej ryflami. Polaczona jest z diwi-
garkiem tylnym $rubami, a z diwigarem gléwnym i po-
kryciami metoda klejenia. Pozostale czeici Zebra zamy-
kajacego wykonane ze sklejki i laminatu stosownie do
tego czy lgczone sg ze sklejkg (nosek), czy laminatem
(sptyw). Pokrycie wzdluz rozpietoéci skrzydia podparte
jest bardzo lekkimi zebrami kratowymi konstrukcji drew-
nianej, rozstawionymi co 750 mm. Skrzydlo wyposazone
jest w plytowy hamulec aerodynamiczny o indywidual-
nych komorach dla kazdej plyty. Plyty konstrukeji lami-
natowej. Lotka o okraglym nosku ma konstrukcje lami-
natowa z wypelniaczem piankowym w calym przekroju.
Zawieszona jest na pieciu podporach, napedzana w jed-
nym punkcie, mechanizmem czesciowo ukrytym w obrysie.
Na koncu skrzydia znajduje sie wyprofilowany uchwyt
shuzacy do zamocowania goleni ko6lka podskrzydlowego.
Stery wysokoSci i kierunku kryte pldétnem, majg szkiele-
ty konstrukcji laminatowej, dzieki czemu uzyskano duzg
odpornos¢ konstrukeji na zmienne warunki atmosferyczne
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przy jednocze$nie niskim ciezarze zespoldw. Ster wysoko-
$ci dzielony, wywazony masowo w 100%. Naped ukladu
sterowania — mieszane, popychaczowo-linkowe. Ster wy-
sokosci, lotki i hamulce aerodynamiczne napedzane dlugi-
mi  popychaczami duralowymi ¢ 16 mm, podpartymi
wzdluz rozpigtosci w teflonowych przepustach. Ster kie-
runku ma naped linkowy, sprzezony z napedem kéika
ogonowego. Symulator wywazenia sprezynowy, polaczony
bezposrednio ze sterownicg, blokowany jest w pokrywic
sterownicy.

Podwozie. W ukladzie jednotorowym z kélkami pod-
skrzydlowymi, umozliwiajgcymi samodzielne kolowanie
i start. Kolo gléwne o wym. 400 X 150 jest amortyzowane,
wyposazone w hamulec tarczowy, czesciowo chowane (la-
dowanie ze schowanym kolem jest dopuszczalne). Amorty-
zacje stanowi integralny laminatowy wahacz wspoéipra-
cujacy z odpowiednimi elementami gumowymi, latwymi
do wymiany w czasie eksploatacji. Kélko ogonowe o wym.
200 X 50 jest sterowane, z ograniczong swobodg wychyle-
nia widelca do kota +150°. Naped ko6lka sprzezony jest
z napedem steru kierunku. Koétka podskrzydiowe o wym.
200 X 50 mocowane sg w laminatowym widelcu polaczo-

nym nieruchomo 2z golenig o tak dobranej sztywnosci
i wytrzymalosci, aby zapewniala wlasciwa amortyzacje,
a w przypadku przekroczenia obcigzen dopuszczalnych

ulegata zniszczeniu. Polgczenie goleni z uchwytem na kon-
cowe skrzydla zapewnia latwa wymiane uszkodzonego ele-
mentu.

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé 17,6
Powierzchnia nosna 19,1 m?
Wydluzenie 16,2
Cieciwa przykadilubowa 1,582 m
Srednia cigciwa aerodynamiczna 1,185 m
Wznios skrzydla 1,5°
Zwichrzenie geometryczne skrzydla —1°
Dlugosé ) 7,95 m
Wysokos¢ w polozeniu lgdowania

1,72 m

Szerokos¢ kadluba mierzona miedzy osiami

okué¢ gléwnych 1,10 m
Powierzchnia lotki 0,462 m?
Rozpietos¢ usterzenia wysokosci 3,6 m
Powierzchnia usterzeunia wysokosci 2,70 m?
Powierzchnia steru wysokosci 0,785 m?
Powierzchnia usterzenia kierunku 1,78 m?
Powierzchnia steru kierunku - 0,8 m?
Kat zaklinowania usterzenia wysokosci mie-

rzony wzgledem cieciwy przykadlubowej

skrzydia : —6,0°
Odleglo$¢ smigla od belki ogonowej min. 30 £5 mm
Silnik zalany olejem (bez paliwa) 473 kg
Maksymalna masa w locie 700 kg
Masa kadluba z wyposazeniem niezbednym

do lotu i sterem kierunku 276 kg
Masa skrzydila (z poedpdérkami) 182 kg
Masa usterzenia wysokosci maks. 15,15 kg
Masa steru wysokos$ci z wywazeniem maso-

wym maks, 3,05 kg

Masa steru kierunku maks. 2,5 kg
Osiggi w locie (dla @max 700 kg)
Predkos¢ maks. dopuszczalna vie 225 km/h
Predkos$¢ manewrowa vy 165 km/h
Predkosé¢ otwierania hamulcdéw i podwozia 225 km/h
Predkosé¢ przeciggniecia z podwoziem wypu-

szczonym i wylgczonym silnikiem 78 km/h
Predkosé maksymalna w locie poziomym 155 km/h
Predkos¢ przelotowa na obr. 3200 135 km/h
Predkos¢ wznoszenia maksymalna 2,65 m/sek
Pulap praktyczny 4400 m
Zasieg maks. przy predkosci 90 km/h

(bez rezerwy paliwa) 548 km

Maksymalna doskonalo$¢ przy predkosci
95 km/h 21

Minimalne opadanie przy predkosci 80 km/h 1,1 m/sek
Dlugos¢ startu na bramke 15 m (H =0,

t = 15°C) 480 m
UWAGA: osiggi w locie silnikowym dla s$migla HOI11*-
-150B55D.

Projektowanie amortyzacji samolotu

7 analizy publikacji krajowych i zagranicznych zebraneo
wnioski dotyczace wszystkich parametréw majacych
wplyw na amortyzacje samolotu podczas jcgo przyziemia-
nia przy ladowaniju oraz podczas jego ruchu na ziemi,

Rozpatrujgc amortyzacie saniolotu podczas jego przyzie-
miania przy ladowaniu oraz podczas jego ruchu na ziemi
(dobieg, rozbieg i kolowanie), nalezy bra¢ pod uwage wiele
zaleznych od siebie czynnikéw. Te ostatnie mozna pogru-
powaé nastepujaco:

® Czynniki wewnetrzie

— amortyzatory podwozia, ktére w zadaniu amortyzowa-
nia samolotu majg najwiekszy udzial,

—- ogumienie k0! podwozia,

— konstrukcja ptatowca — w tym takze i podwozia --
ktora dzieki swej sprezystosci stanowi dodatkowy, we-
wnetrzny czynnik amortyzacji obcigzen dynamicznych (wy-
nik wewnetrznego tlumienia konstrukcji).

@ Czynniki zewnetrzne

— nawierzchnia lotniska wraz z podlozem, ktora od-
ksztalcajac sie sprezy$cie, badZ niekiedy nawet plastycznie,
jest w stanie zmniejszy¢ wielkos$é pionowych sil od ude-
rzen samolotu przenoszonych na nig przez ogumienie kot,

— tlumienie aerodynamiczne zwigzane glownie z drga-
jacymi skrzydiami.

Oczywiscie wplyw amortyzujacego czynnika jakim jest
nawierzchnia wraz z podloiem, zwlaszcza w przypadku pa-
séw betonowych, jest stosunkowo nieznaczny lub w wiek-
szosci przypadkow zgola bliski zeru, bowiem odksztalcenia
sprezyste, czy nawet plastyczne -— np. podczas tzw. twar-
dego ladowania ciezkiego samolotu, sa na tyle znikome,
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ze tego rodzaju zewnetrzne pochlanianie energii praktycz-
nie nie ma wiekszego znaczenia [10], co zwlaszcza wobecC
trudnosci jego ujecia ilosciowego powoduje pomijanie na-
dal czynnika amortyzacji zewnetrznej. Z kolei drugi z wy-
mienionych czynnikéw amortyzacji zewnetrznej jest roéow-

niez dotad pomijany i pomimo Ze np. [7] — omawiajaca
amortyzacje samolotu jedynie marginesowo przy okazji
obcigzen podwozia w trakcie ladowania — wymienia flu-

mienia aerodynamiczne jako jeden z czynnikéw amortyzacji
samolotu, to jednak nie podaje zadnych wskazéwek co do
ilosciowej skali zjawiska jak i metod podejscia do tego
zagadnienia. Podobnie [10] ogranicza sie jedynie do samego
stwierdzenia, ze wynikle podczas toczenia sie po nieré6w-
nym podlozu pionowe wahania samolotu.. nastepnie stop-
niowo zanika, czesciowo wskutek tlumienia zewnetrznego
(gtéwnie aerodynamicznego). W efekcie, w przypadku sa-
molotéw ladowych, rozpatruje sie¢ wylgcznie tzw. amorty-
zacje wewnetrzng.

Odnosénie do konstrukcji platowca, jako wewnetrznego
czynnika amortyzacji, literatura przedmiotu wysuwa bar-
dzo roéine sugestie. Tak np. [10] podaje (zresztg bez ilo-
Sciowego uzasadnienia), ze udzial tego czynnika w pochla-
nianiu energii jest nieznaczny a ponadto na ten niewielki
i zresztg trudny zwykle do okre$lenia udzial catej kon-
strukcji w amortyzacji samolotu wlasciwie nie mozina
liczy¢ przy projektowaniu podwozia, zwlaszcza ze jest ol
juz w pewnym stopniu ‘uwzgledniony posrednio w wa-
runkach obcigzea zewnetrznych samolotu na ziemi i W
wymaganiach wytrzymalosciowych, a te ustala sie na pod-
stawie doswiadczei zehranych w rzeczywistych warunkach.
Jest rzecza charakterystyczng, ze niektére z pozycji biblio-
graficznych wyraZznie moéwia o tlumigcej roli konstrukcji
platowca w pochlanianiu energii, lecz w partiach omawia-
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jacych praktyczng strone obliczen amortyzacji czynnik ten
pomijaja zupeinym milczeniem (np. [1]). 1 tak np. [11]
uwzglednia w ogélnym rozwazaniach wplyw konstrukcji
platowca jako czynnika tlumiacego lecz w dalszych kon-
kluzjach kwituje cato$é problemu stwierdzeniem, ze defor-
macje elementéw podwozia, jak roéwniez calego samolotu
w trakcie ladowania, w normalnych rozwigzaniach proble-
mu pomija sie.

Pozostale czynniki wewnetrzne amortyzacji, czyli amor-
tyzatory i ogumienie, réwniez nie wszystkie pozycje bi-
bliograficzne uwzgledniajag kompleksowo w swych rozwa-
zaniach szczegblowych, jako ze wiele z nich bierze pod
uwage, praktycznie rzecz biorac, wylacznie amortyzatory
(np. [10]), uzasadnia takie podejscie do zagadnienia faktem,
ze opony moga pochlaniaé tylko malg cze$é energii przy
ladowaniu i w ruchu naziemnym samolotu. Z kolei wobec
znikomego rozpraszania energii przez ogumienie, przyjmo-
wane jest do$¢ powszechnie, Ze jego wspélczynnik rozpra-
szania jest praktycznie réwny zeru. F. Miszal — [10]
stwierdza wprost, ze pneumatyki nie majg wlasnosci tiu-
migecych, gdyz przebieg sprelania i rozpreZania powietrza
w wystepujqgcych tu warunkach ruchu jest praktycznie
adiabatyczny. Inny autor — [1] formuluje ten wniosek juz
wprost, Ze ogumienie praktycznie nie dysponuje energiq
histerezy. Jedynie autorzy [4] stwierdzaja, Ze przy ugie-
ciach dynamicznych ogumienia nastepuje rozpraszanie
20--30% pochlanianej energii; nie podajg zreszta zadnego
uzasadnienia tego stwierdzenia.

Do korzystnych wyjatkéw — ujmujgcych kompleksowo
amortyzator i ogumienie — mozna zaliczyé [1], {3], [5] i [17]
a takze, co ciekawe i godne podkre$lenia, polskg pozycje
bibliograficzng z 1937 r. {2] i {13] choé réwniez problem
traktuje kompleksowo, to jednak z racji swego $cistego
ukierunkowania rozwazan szerzej omawia jedynie prace
opony w konteks$cie amortyzacji samolotu.

Z nowszych pozycji nalezy wymienié [6], w ktérej zrela-
cjonowano metode analitycznego modelowania dynamiki
podwozia dla celéw projektowania i obliczania samolotu,
uwzgledniajacg podatno$§é konstrukceji platowca. Uwzgled-
niono w niej réwniez kolejne postaci drgan sprezystych —
do 10 postaci wlacznie — wymuszanych silami przekazy-
wanymi przez podwozie. Ostatecznie jednak wymieniona
pozycja uwzglednia wplyw sprezystosci konstrukcji jedynie
przy wyznaczaniu obcigzen konstrukeji samolotu, podcho-
dzgcych od sil dzialajagcych na podwozie. Roéwniez [9]
uwzglednia wszystkie trzy wewnetrzne czynniki amortyza-
cji, stwierdzajac réwnoczeénie, Ze pominiecie tlumienia
aerodynamicznego (trudnosé jego uwzglednienia i réwno-
czesnie niewielki wplyw) jest catkowicie do przyjecia. Na-
tomiast [8], opr6cz wewnetrznych czynniké6w amortyzacji,
uwzglednia takie wplyw pracy sil aerodynamicznych na
efekt koncowy, jakim w konsekwencji sa obciazenia po-
wstajace podczas ladowania samolotu. Istotny jest jedno-
cze$nie fakt, Ze omawiana pozycja podaje konkretng me-
tode¢ uwzgledniania sil aerodynamicznych w procesie obli-
czen. Chociaz, jak stwierdza autor tej pozycji, praca ogra-
nicza sie do okreSlenia obcigien obliczeniowych (dziataja-
cych na konstrukecje samolotu, w tym takze i na podwo-
zie — dopisek J.P.), wynikajgcych z uderzenia podczas
przyziemienia na kota podwozia gléwnego, to jednak przed-
stawiona metoda uwzglednia wszystkie niemal czynniki
(z wyjatkiem odksztalcen nawierzchni pasa), istotne
z punktu widzenia amortyzacji samolotu, co wyr6znia te
prace sposréd wszystkich cytowanych.

Jak widaé z powyiszego, wspblczesna literatura odno-
szgca si¢ mniej lub bardziej bezposrednio do zasad pro-
jektowania amortyzacji samolotu zaczyna wyraznie odcho-
dzi¢ od wzorca, wg ktérego prawidlowe odwzorowanie
wplywu na prace amortyzacji samego amortyzatora pod-
wozia a co najwyzej we wspélpracy z ogumieniem tegoz
podwozia bylo wystarczajace. Obecnie potrzeba uwzgled-
niania sprezystych odksztalcen konstrukcji ptatowca jest
.coraz powszechniej lansowana [8 i 9] a roéwnocze$nie tech-
nika obliczen komputerowych juz dzi§ stwarza realne
mozliwosci rozpatrywania lacznie wszystkich trzech czyn-
nikéw wewnetrznej amortyzacji mimo catej zlozono$ci tak
postawionego problemu. Wydaje sie¢ przy tym, Ze w naj-
blizszym czasie do powszechnej praktyki wejdzie uwzgled-
nianie tlumienia aerodynamicznego, ktéry to czynnik —
jak sie okazuje — moze do$é istotnie wplywaé na wyniki
kompleksowej analizy amortyzacji samolotu.

Jeéli chodzi o zalecenia i praktyczne wskazéwki ilo$cio-
we, majgce stuzyé jako pomoc dla projektanta amortyzacji
samolotu, to odno$nie do amortyzatoré6w podwozia, mozna
zestawi¢ przy wykorzystaniu cytowanej literatury rozpro-
szone W niej dane w postaci nastepujacego swoistego de-
kalogu.
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® Amortyzator powinien w trakcie swego skoku robo-
czego (uginania. sie) pochlaniaé (magazynowaé) energie ki-
netyczng opadania samolotu podczas przyziemiania oraz
energi¢ uderzen wystepujacych podczas jego toczenia sie
po nieréwno$ciach pasa, przy czym udzial amortyzatoréw
w pochlanianiu ogétu doprowadzanej energii wg [3] wy-
nosi okoto 70%; wg [5] amortyzatory cieczowe a takze
cieczowo-gazowe sa w stanie pochlaniaé nawet do 93%
doprowadzonej do nich energii, z tym, ze dla celéw pro-
jektowych nie nalezy przyjmowaé wartosci wigkszych
niz 85%.

® Pochlanianie energii powinno sie odbywaé w spos6bb
ciagly ze stopniowo narastajgca intehsywnoscig dla zapew-
nienia nieprzekraczania dopuszczalnych przecigZzen eksploa-
tacyjnych (wg (1] w zakresie 2--4), az do osiaggniecia war-
tosci maksymalnej w koncu skoku roboczego [1] zaleca,
aby w skrajnych przypadkach obcigzenia amortyzatora
istnial zapas skoku amortyzatora ok. 10% (nlezaleznie od
zachowania takiego samego zapasu dla ugiecia ogumienia),
dopuszczajac catkowite wykorzystanie skoku amortyzatora
jedynie w przypadku twardego ladowania, powodujacego
konieczno$é pochlonigcia maksymalnie dopuszczalnej ener-
gii. '

® Amortyzator powinien dostatecznie szybko realizowaé
sw6j skok powrotny (rozpreienie) aby, mozliwie szybko
mogl byé gotowy do przejecia nastepnego kolejnego ude-
rzenia, w zwigzku z ezym powszechnie wymaga sie, aby
laczny czas trwania skoku roboczego i powrotnego nie
przekraczal 0,8 s [10], [12], [17], {18]; wymaganie to jest
bardzo istotne, jesli wziaé pod uwage toczenie sie¢ samo-
lotu po nieréwnej nawierzchni, kiedy to, przy szybko po
sobie nastepujacych uderzeniach na kola i nie nadgZaja-
cym za tym rozprezaniu sie amortyzatoréw, pochlaniana
energia mogla sie sumowaé, doprowadzajgc az do pelnego
ich ugiecia, co sprowadzi ich zdolno$ci amortyzacyjne do
zera.

‘@ Mozliwie -jak najwieksza cze$é energii poch,taniar}ej
przez amortyzator powinna przy udziale sil tarcia zamie-
niaé sie w cieplo i w ten spos6b ulegaé rozproszeniu
(gtéwnie w trakcie: skoku powrotnego jak zaleca [17], sko-
ku roboczego — wg {13}, a to w celu zlagodzenia uderze-
nia powrotnego, co jest réwnoznaczne z 2zadaniem aby
byla mozliwie duza tzw. energia histerezy, stanowiaca réz-
nice miedzy energiami pochlaniang i zwracang przez amor-
tyzator; [1] stwierdza, Ze energia histerezy powinna wyno-
sié ok. 80%) {3] formuluje ten warunek: (nie mniej niz 80%),
czyli operujac pojeciem wspoélczynnika rozproszenia .mle.ca
sie, aby jego warto§¢ wynosila ok. 0,8 (lub odpowgedmo:
nie mniej niz 0,8), co w konsekwencji powinno m.in. za-
pobiec odrywaniu sie kola od nawierzchni w trakcie gwal-
townego odbicia w kohcowej fazie powrotnego skoku
amortyzatora. .

® Charakterystyki amortyzatora powinny jak najmnie]
zalezeé od temperatury (wg [3] w zakresie —60 + +§0°C),
diugotrwatosci eksploatacji (wg przyjetego resursu miedzy-
naprawczego) oraz jego obcigZen gnacych.

® Sztywno$é amortyzatora powinna byé tak dobrana,
aby czesto§¢ drgan wlasnych samolotu réznila sie dosta-
tecznie od czesto$ci wystepowania uderzen powodowanych
nier6wnosciami nawierzchni podczas toczenia, -Autor {10]
ostrzega, ze z niebezpieczeAstwemn wzbudzania sie drg&}l‘l
konstrukeji samolotu w omawianych warunkach n_alezy
sie liczyé w pewnych szczegblnych przypadkach niskiej
czesto$ci drgan wlasnych tejze konstrukcji, mogacych wy-
stapi¢é np. w samolotach wielosilnikowych, kiedy to
wzdluz rozpietosei skrzydel rozmieszczone sa wigksze
masy (w danym przypadku silnikéw).

® Zgodnie z [13] energia — ustalona odpowiednimi prze-
pisami budowy samolotéw — ktéra powinno pochlonaé
podwozie, rozdziela si¢ miedzy amortyzator i ogumienie,
jednak amortyzator powinien byé tak zaprojektowany,
aby sila powstajaca w korfcowej fazie jego skoku robo-
czego nie przekraczala dopuszczalnej wartosci sity dzia-
lajacej na ogumienie, poniewaZz, w przypadku niezacho-
wania tego warunku, powstale nadmierne obcigzenie ogu-
mienia moze doprowadzié do jego zniszczenia.

® Amortyzator powinien mieé dostatecznie miekkq cha-
rakterystyke, wobec czego zgodnie 2z zaleceniem [1] sta-
tyczne ugiecie amortyzatoré6w gléwnego podwozia powinno
byé mozliwie duze, tj. siegajgce 2/3 maksymalnego skoku
obliczeniowego (wg [1] — 1/2 lub wigcej).

® Dla samolotéw z kolami o sztywnej charakterystyce
(malych ugieciach przy znacznych silach dzialajagcych na
kolo) [1] wymaga sie, aby amortyzatdry umozliwialy po-
konywanie nieréwnos$ci nawierzchni podczas toczenia sie
samolotu przy nieprzekraczaniu maksymalnego = przeciaie-
nia wystepujacego podczas przyziemienia.
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® Dla uzyskania poprawneégo dzialania amortyzatora w
warunkach kolowania (w trakcie stosunkowo’szybkich oscy-
lacji) powinna byé wyeliminowana mozliwoéé wystapienia
kawitacji [5].

Podobne wymagania, w omawianym kontekécie, dla ogu-
mienia podwozia dadzg sie. z kolei sformulowaé nastepu-
jaco: ’

— Ogumienie, bedace pierwszym elementem amortyzacji
podwozia wchodzacym w bezposredni kontakt 2z na-
wierzchniag pasa; powinno uodporniaé samolot na mniejsze
nieré6wnos$ci nawierzchni w trakcie jego ruchu na ziemi,
wobec. czego wymagana jest dostateczna podatnosé spre-
zysta (miekko$é) ogumienia, aby przy natrafieniu na nie-
réwnosé uleglo ono odpowiédnio szybkim odksztalceniom
bez zbytnich przyrostéw obcigZen, a wiec bez wywolywa-
nia wiekszych chwilowych przecigzen pionowych (trzesie-
nia) samolotu. . i

— W celu zachowania odpowiedniej trwalosci ogumie-
nia, [13] zaleca stosowanie postojowego ugiecia w zakre-
sie 30+35% jego maksymalnej wartosci, [1] dopuszcza
30+40%, a [17] w zakresie 20--40%, oraz ugiecia, odpo-
wiadajacego maksymalnemu obcigzeniu, réwnemu 95%
maksymalnej warto$ci ugiecia. W tym ostatnim przypadku
[1] zaleca jedynie wykorzystanie ok. 90% wugiecia maksy-
malnego, dopuszczajgc natomiast zuzytkowanie maksymal-
nej wartosci ugiecia wylacznie w przypadku twardego la-
dowania, a wiec w przypadku koniecznosci pochloniecia
maksymalnie dopuszczalnej energii. W tym ostatnim przy-
padku, dla danego ci$nienia powietrza w ogumieniu, ma-
ksymalna sita. dzialajgca na kolo wg [1] nie powinna prze-
kracza¢ wartos$ci odpowiadajacej granicy sprezystosci kon-
strukecji kota, czyli 0,700,75 [17] zaleca tu wartosé
= 0,75 wartosci niszczacej sily promieniowej dzialajacej
na kolo, ktéra to sila jest z kolei réwna w przyblizeniu
dvqulgrotnej wartosci sily wystepujacej przy maksymalnym
ugieciu ogumienia. '

— Zgodnie z {13] udzial pochodzgcej od uderzenia ener-
gii pochianianej przez ogumienie nie powinien przekracza¢
warto$ci 25+-40%, z tym e dla ciezkich samolotéw z nie-
wielkim obliczeniowym przecigZzeniem podczas lgdowania
(rzedu m; =2) mozna dopuscié wartosé tego udzialu siega-
jaca 50% calkowitej energii przewidzianej normami do po-
chiniecia przez amortyzacje samolotu. ’

— Wg [1] nalezy braé pod uwage fakt, ze dynamiczna
sila dzialajagca na .ogumienie jest wigksza od sily statycz-
nej o 7-+-10%. : '

— Zgodnie z [1], przy sile dzialajgcej na ko6lko przednie,
bedacej sumg dzialajgcego nan obciaZenia statycznego (po-
stojowego) oraz dodatkowego, wynikajacego z hamowania
gléwnych ko6t podwozia na dobiegu (taka sumaryczna sila
jest 1,56-+2,0-krotnie wieksza od statycznego obcigZenia k6i-
ka przedniego), ugiecie ogumienia nie powinna przekraczaé
jego wartosci postojowej przy ci$nieniu powietrza w ogu-
mieniu mniejszym od maksymalnie dopuszczalnego.

Powyisze wskazéwki dotyczace amortyzatoréw i ogumie-
nia podwozia nie wynikajag na ogét wprost z obowigzuja-
cych konstruktora odpowiednich przepis6w budowy samo-
lotbw a sg raczej wynikiem nagromadzonych wieloletnich
doswiadczen z zakresu ich projektowania, badania i eks-
ploatowania. Je$li natomiast chodzi o same przepisy, to

spo_éréq najczesciej wykorzystywanych w kraju — wobec
me15t;1-1e_nia obowigzujacego jednolitego. zestawu takich
przepisOw -— nalezy tu wymienié: radzieckie, brytyjskie

i ewentualnie amerykanskie, wymienione w spisie .litera-
tury; oprécz nich rzadko — jedynie w omawianym aspek-
cie amortyzacji podwozia — bierze si¢ pod uwage przepisy
francuskie (skorelowane zreszfa w duzej mierze z prze-
pisami amerykanskimi i brytyjskimi). Przepisy te odnosnie
do amortyzacji samolotu nie precyzujg zbyt szczegbélowo
wymagan ilosciowych, jako Zze z zatozenia formutujg giow-
nie warunki wytrzymalo$ciowe, ktérym powinny odpo-
wiada¢ m.in. podwozia lotnicze, a przy tym, jak zastrze-
gaja sie np. przepisy brytyjskie [14] nie nalezy ick trak-
towaé jako podrecznika wspblczesnej wiedzy lotniczes; ko-
nieczna jest matomiast ich interpretacja w oparciu o takg
wiedze, W konsekwencji omawiane - przepisy, moéwiac
o amortyzacji podwozia, formulujg gléwnie zasady spraw-
dzania ich zdatno$ci do lotu w aspekcie efektéw wytrzy-
matlosciowych, badZz wymagania dotyczace wlasnosci
nych samolotu w trakcie startu i lgdowania, i tak np.:
— Wg [14] samolot musi wytrzymaé ladowanie przy
predkosciach opadania v, (okre$lonych tymi przepisami w
innym rozdziale), w podanym zakresie warunkéw, bez do-
bijania ktéregokolwiek z elementéw pochlaniajacych ener-
gie (wlgcznie 'z ogumieniem), chyba ze takie dobijanie nie
wplywa ujemnie na dalsze dzialanie tego elementu, przy

14

lot-

czym musi by¢ wykazane, ze zdolnosé pochlaniania energii
jest wystarczajaca do zrealizowania lgdowania przy pred-
koéci opadania réwmnej 1,2 v,. Przepisy [16] formulujg po-
dobnie to wymaganie, dopuszczajac odksztalcenie sie pod-
wozia w probach symulujacych opadanie z predkoscig
réwng 1,2 v,. :

— Przepisy [15], omawiajac wymagania dotyczgce cha-
rakterystyk podwozia przy przyziemieniu, stwierdzaja
m.in., Ze pochlanianie energii zaré6wno w trakcie skoku
roboczego, jak i powrotnego powinno byé takie, aby za-
pewniona byla statecznos¢ i bezpieczenstwo samolotu w
trakcie ladowania z duzg predkoscia na nier6wnej na-
wierzchni. Odnosnie do tlumienia w trakcie ruchu powrot-
nego, cytowane przepisy zgdaja, aby bylo ono takie, Zeby
naprezenia we wszystkich cze$ciach amortyzatora byly ni-
skie w momencie, gdy jego ruchome elementy dochodzj
do zderzakéw, przy czym warunek ten powinien byé spel-
niony gdy amortyzator rozprezy sie catkowicie w trakcie
kangura podczas ladowania, gdy powstaje maksymalna
reakcja pionowa. :

— Przepisy [19] podajg zasade okresSlania energii jaka
powinna byé pochlonieta przez uklad amortyzacji samo-
lotu w trakcie lagdowania, wymagajac réwnoczesnie po-
twierdzenia w badaniach dynamicznych na milocie zdol-
nosci ukladu do pochloniecia tej energii, oraz okreslaja
odpowiednie wspétczynniki bezpieczenstwa dotyczace prze-
cigzen obliczeniowych wystepujacych w trakcie pochiania-
nia energii przez amortyzacje.

. rd

Jak widaé z powyzszych przykladéw, cytowane przepisy
budowy samolotéw nie stanowia i stanowié nie mogg wy-
tycznej do optymalnego doboru charakterystyk amortyza-
cji samolotu. Niewielkag pomoca w tym wzgledzie stuzyc
moga takze Wwyzej zestawione wskazOwki poparte w lite-
raturze, a dotyczace amortyzatoré6w i ogumienia podwozia,
zwlaszcza, Ze sa one w wielu przypadkach niejednoznacz-
nie sformulowane, a przy tym 2z reguly nie rozpatruja
kompleksowo wplywu wszystkich na wstgpie om()w'ionych
istotnych czynnikéw amortyzacji. Przy tym, ani proby na
wlocie gotowego amortyzatora wraz z kolem, ani tez ty-
powe — przewidziane przepisami budowy.samolotéw —
préby fabryczne czy panstwowe samolotu nie sg w stanie
udzielié odpowiedzi czy i na ile zaprojektowana a}mortyza-
cja samolotu odbiega od optymalnego ukiadu, mimo spet-
nienia wszystkich warunkéw wytrzymalosciowych.
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przy Vpp =15 V wymaga rozwazania zwiekszonych dy-
namicznych strat mocy, wzrostu ryzyka przepieé na prze-
wodach zasilajgcych.

Zakres temperatur pra’cy' ’ : ’ h

Aktualnie producenci ukladéw CMOS opracowali dwie
serie tych podzespoléw:

— zakres temperatur pracy od —40~ -85°C
powszechnego zastosowania),

— zakres temperatur pracy od —55- +125°C (uktady
0 przeznaczeniu wojskowym). »

Na uwage zastuguje fakt, ze w poréwnaniu z komercjal-
ng serig TTL (zakres temperatur pracy od 0 -+ +70°C)
uklady CMOS powszechnego zastosowania wykazujg znacz-
nie lepsze parametry termiczne. Pozwala to stwierdzi¢, ze
dla ‘wiekszo$ci przyszlych zastosowan w zupelnosci wystar-
czy zastosowanie ukladéw CMOS powszechnego przezna-
czenia. Takie podejscie do zagadnienia pozwala na budo-
wanie systeméw tanich i ekonomicznych spetniajgcych
wszelkie wymagania stawiane osprzetowi lotniczemu.

(uktady

Interface z ukladami TTL

Zasady interface’u z uktadami TTL powinny byé roz-
wazone, poniewaz w poczatkowym okresie wdrazania ukla-
déw CMOS nie uda sie z pewnoscig zastgpi¢ wszystkich
stosowanych dotad ukladéw TTL. -

Jezeli uklady CMOS pracuja w warunkach Vpp =5 V,
to interface z ukladami TTL jest dokonywany wprost.
Czasami dla” poprawienia pewnosci dzialania stosuje sig
rezystory (110 k) z wyjécia ukladu TTL do +5 V, w
celu podniesienia poziomu 1-logicznej. Praca ukladéw
CMOS przy Vop 5 V az do 15 V wymaga specjalnych
translatoré6w pozioméw logicznych, ktére sy zresztg pro-
dukowane jako gotowe uklady scalone. Np. uklady F 4048
i F4050 zawierajg w jednej obudowie 6 buforéw, zapew-
niajgc interface miedzy ukladami TTL a CMOS az do
15 V napiecia zasilarfia. :

Margines szuméw

Wejsciowy prég wyzwalania bramki CMOS okreflony
jest jako warto$é réwna 50% napiecia zasilania. W rezul-
tacie uklady CMOS wykazuja bardzo dobre wlasnosci
antyszumowe do 2,25 V przy napieciu zasilania Vpp=5 V
(typowo 0,45 Vpp). Dla poréwnania dla ukladéw TTL proég
zaki6cen wynosi 1 V dla w pelni obcigizonego ukladu
i 0.4 V dla najgorszego przypadku. Nalezy tez doda¢, ze
dla zaklécen impulsowych (czas trwania 10 ns) uklady
CMOS wykazuja dobre wlasnosci tlumigce, natomiast ukla-
dy TTL zakl6cenia te wzmacniaja. ‘

Wspomniane wlasnosci ukladébw CMOS powodujg, ze
szczegbdlnie celowe jest ich zastosowanie w polu duZych
zaklécen w jakim czesto znajduja sie przyrzgdy i urzg-
dzenia stosowane w lotnictwie,

Nalezy jednak stwierdzi€é, ze obok opisanych wyzej bar-
dzo istotnych zalet, uklady CMOS wykazujg duzg wrazli-

wosé na zaklécenia o charakterze pojemnosciowym (ok.
6-krotnie weZszy margines szuméw niz ukladéw TTL) co
powinno byé réwniez krytycznie uwzgledniane.

Zakonczenie

Biorgc pod uwage wszystkie wymienione cechy ukladéow
CMOS nalezy stwierdzié, ze zastosowanie tej rodziny ukla-
déw scalonych w lotnictwie jest celowe i uzasadnione.

Celowo$¢é ich zastosowania uzasadniaja w szczegdlnosci
nastepujgce ich wlasciwosei:

< Voo

Wejscie ) Uklad
on Sl | zabezpieczajgcy |- --- - ——— Wyjscie
wejscie 7
_—
nm
T2

' Vss
TL-168/6/78 R 2

Rys. 2. Stoplenn koncowy typowel bramk{ CMOS

— minimalny pob6r mocy ze #rédia zasilania. Oznacza
to, ze obcigzajg one w minimalnym stopniu pokladowe %réd-
ta zasilania; systemy elekironiczne budowane w oparciu
o ukiady CMOS s3 ekonomiczne i tanie;

— szeroki zakres napieé zasilania. Umozliwia to instalo-
wanie urzadzen zawierajgcych uklady CMOS na pokladach
statkéw powietrznych o° rozmaicie opracowanych blokach
zasilajacych i zapewnia latwo$€é adaptacji do wspdipracy
z innymi urzgdzeniami budowanymi w oparciu o inne
podzespoty (TTL, DTL, tranzystorowe). Wtlasnosé¢ ta sta-
nowi bardzo istotng ceche ukladéw CMOS wyrézniajaca
je z pozostatych typéw ukltadédw scalonych;

— szeroki margines szuméw. Jest to cecha ukladow
CMOS uzasadniajgca ich zastosowanie w polu duzych za-
ki6cen elektrycznych i elektromagnetycznych, w ktorych
zastosowanie ukladéw np. TTL byloby bardzo trudne albo
wrecz niemozliwe (konieczno$é opracowywania i stosunko-
wo skomplikowane uklady odsprzegajace).

Wydaje sie wiec, Zze wprowadzenie ukiadéw CMOS do
zastosowan w lotnictwie jest tylko kwestig czasu niezhed-
nego do rozeznania ich asortymentu i wlasciwosci.
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Japonski silnik dwuprzeplywowy
do samolotéw stuzbowych

W koficu 1977 r. firma Ishikawajima-Harima ujawnila
istnienie prototypu nowego silnika dwuprzeplywowego
CFJ-801 o ciggu ok. 1500 daN, przeznaczonego do napedu
samolotéw stuzbowych drugiej polowy lat osiemdziesig-
tych. Silnik ten jest rozwijany ré6wnolegle z silnikiem
XF3-1 o podobnym ciggu majacym napedzaé nowy samo-
lot szkolno-treningowy MT-X. ‘

Silnik CFJ-801 ma jednostopniowy wentylator, piecio-
stopniowa sprezarke wysokiego ci$nienia, jednostopniowa
turbing wysokiego cisnienia i dwustopniowg turbine ni-
skiego ci$nienia. Stosunek natezen przeplywu silnika wy-
nosi 3:1, sprez 11:1, jednostkowe zuzycie paliwa 0,51 kg/
/daNL w warunkach startowych i 0,795 kg/daNh w wa-
runkach pizelotowych H = 13700 m, Ma = 0,7, $rednica
wlotu 660 mm, dlugo$é 1320 mm i masa 281 kg. :

Produkcja silnika ma rozpoczaé sie w 1985 r. W.K.
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Charakterystyki ciezarowe
smiglowcéw (IV) .

Wirnik ogonowy

UScislony empiryczny wzér sformulowapy na podstawie za-
lozenia zachowania $rednich wartosci Nuwo niezmiennymi
Nwo = Nwo/Ntr; Nwe — moc pobierana przez wirnik ogono-
wy -

- /7.2 23, 2/3.p2
Mo = Cyo Nf) Dwa+c2w0Ntrl Dwo+cswaNtr( D,

gdzie: ¢y, ¢y, c; — wspdlczynniki okr. na podstawie statysty-
ki i konstrukeji wirnika

Srednio ¢ wo = 0,185, cywo = 0,0467, Cjwo = 0,00307

Przy znanej wielkosci ciggu rozwijanego przez wirnik ogo-

nowy masa jego dostatecznie dokladnie moze byé¢ okreflona
wzorem

Muywo = 0,0063 Tyyo + 0,0012 Ty + Dyyo

POMOCE KONSTRUKEHINE

—

Sterowanie

Mase sterowan mozna okreflié wzorem
Mg =CystM+ Cosy

$rednio ¢y5t=0,0107, Cgs:=55 — dla jednowirnikowych $red-
nich- i ciezkich $miglowcow i €;5:=0,025, Cys; — 80 — dla
dwuwirnikowych $rednich i ciezkich w ukladzie tandem.
Inny wz6r, zbudowany na zaloZeniu, ze cze§¢ masy stero-
wan (popychacze itp.) zalezy od swej dlugosci, zmieniajgcej
sig¢ proporcjonalnie do §rednicy wirnika (dokladniejszy):

Mgt = C1stM T Cyst o D

gdzie: cyse = 0,0107, cg: = 2 dla jednowirnikowych
Cyst = 0,025, ¢yt = 3,3 dla dwuwirnikowych w tandem.
Pewne u$ciflenie osigga sie wprowadzajgc statg sklado-
wg masy czt = 8 —20, charakteryzujgacg mase stanowiska
sterowania.

TABLICA 6. Sterowanie i wirnik ogonowy -
Mgt + My gy My m D | Dy, | — | — — -
P Nesws | giixal | g.Dk) | gelial | gDl | [m] | (m) | "o | M | muo
0010 o . L A
; N '
[ M\ I - - — OQH-6A 32,3%) 29,3%) 3 1090 8,03 1,3 0,03 0,027 0,003
47J-2 55*) - 1111 11,32 1,78 0,05
0005~ Y S OH-5A 52,5%) 1150 10,08 0,046
3 12E-4 49*) 1250 10,8 1,67 0,039 0
.0 10000 20000 30000 ' XH-51A 101*) 1588 10,67 1,67 | - 0,064
) ) mlkgl 8-59 56*) 1900 10,7 1,6 0,029
TL-208/78-R 23 204B 146*) 87°%) 59 3 856 © 13,41 2,59 0,038 0,023 0,015
Rys. 20. Zmiana wzglednej masy wirnikow S-55 82%) 3580 16,15 2,7 0,023
grgn(igloo“‘;,);cah ze wzrostem masy Sstartowej §-62 lo;‘) 3629 16,15 2,67 - 0,028
8.58 * 173%) 140%) 33 5900 17,07 2,9 0,0293 0,0237 | 0,0056
S-61L 184*) 100*) 84 8 620 - 18,9 ~3,15 0,021 0,0116 } 0,0097
$-56 386°*) 14 060 21,95 4,57 0,027
0,015 4§ 8-60 356*) 14060 21,95 | 4,57 0,025
S-64 345°) 17237 21,95 4,88 0,02 )
CH-53A 631%) 465%) 166 15875 22,02 4,88 0,04 0,029 0,0105
HUP-2 220 220 2762 10,7 0,0795 0,0795
- 0,010 H-21C 246 246 6520 13,4 0,0377 0,0377
x CH-46A 380 380 9706 15,24 0,039 0,039
& /a\‘ CH-47A 465*) 465*) 12950 18,02 0,036 0,036
«'(\‘& CH47B 670 670 18144 | 18,3 0,037 0,087
\\\ . 3
0.005 \ \» [ CH-47C 680 680 20 865 18,29 0,033 0,033
> l *) bez masy tarozy steiujqqej
|
V) 10 20 30 40
TL-208/76-R.21 Oimi
Rys. 21. Zmlana wzgledne] masy wirnikéw
ogonowych 2ze wzrostem Erednicy wirnika
nofnego D
TABLICA 7. Wypossienie
\ N myp m Ng ) D
N aave - [kg] 8- [kl kW] [m] ™
4
TN T2
- ~{ g 473.2 77 1293 224 11,32 0,06
N ® 12E-4 1 1320 224 10,8 0,054
003 8.58 363 5900 1120 17,07 0,061
' it N . 8-56 2108 14 060 2% 1540 21,95 0,15
5 RO T~ 8-60 1550 14 060 2x1540 21,95 0,11
e 'é o ! HUP-2 226 2767 386 10,7 0,082
N ! H-21C 469 6 520 1050 13,4 0,072
002 \ 1 $miglowee z siinikami turbinowymi
P s OH-6A 116 1225 233 8,03 0,095
o) ~ - SE-3130 75 1500 298 10,2 0,05
1 e e XH-51A 101 1680 405 10,67 0,06
oor 10000 20000 30000 8-59 136 1900 313 10,7 0,071
N milkgl 204B 397 3856 808 13,41 0,103
Th208/75-F.22 g CH-47A 1040 14970 21950 18,02 0,069
Rys. 22. Zmlana wzglednej masy sterowania CH-47C 1636 20 865 2%x2760 18,29 0,078
ze wzrostem masy startowej Smjiglowca m: :
1 — jednowirnikowe; 2 — dwuwirnikowe
17
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Rys. 26. Zmiana masy Wwyposazenia elek- 1000
trycznego ze wzrostem masy startowe) s-tu b ]
100 |~ -
0 25000 50000 75000
m [kg] TL-208/78-R. 29
E L Rys. 29. Zmiana masy instalacji hydraulicz-

12000

I¢] 4000 8000 ne}, pneumatyczne] i elektrycznej ze wzros-
1-20878-R.23 mlkg) . S tem masy startowej samolotu
. R j T
| i !
Rys. 23. Zmjana masy sterowania ze wzros- 1000 |- f ¢ b 1 T I
tem masy startowej: 1 — Jednowirnikowe; ! ; | l A
2 — dwuwirnikowe; 3 — sterowanie; 4 — ~ . T 300 1{ Banii e A
sterowanie { $miglo ogonowe g | Lo - i | /
[ 5::500 "E - ( . Eﬁ,]: g j I /
i H ~ - .. i b = o O -
| // — 11 5200 ?
’ / T 1 i i § 1 I,
g P 0 10000 20000 30000 40000 3 i :
150 ’ 7 m lkg] TL-208(78-R 27 § 100 [ I A .
: ( Rys. 27. Zmijana masy przewodow wyposa- % | !
\1 2enia elektro- ! radio- ze wzrostem starto- ) ! l ! ) .
I : / wej masy s-tu S S S R
x 100 / /-’V 0 20000 40000 6U00J
X
& y.4 // ' TL-208/78-R 30 mlkgl
53 7
Rys. 30. Zmiana masy instalacji hydraulicz-
& 50 / / \LZ nej ze wzrostem masy startowe} s-tu
/el —
/ 7 ! i
0 70000 20000 30000 / T
TL-208/78-R.24& mlkg] ‘75 / 600 |—-
Rys. 24. Zmiana masy przyrzadéw ze wzros- | | | | /| +{+ 4§y p— —
tem masy startowej samolotu: I — z auto- O -~ '
pilotem; 2 — bez autopilota 4 5} :
-~ / X400 |y
(h50 R -~
m = / g /. _
o EQ - y (’: ~ :
* 200 = '
€ N T P
g12 251 — '
N | C IO ) }
- . i I !
‘ ~_ S N N U
008 S 0 20000  40GLQ 60000
. 0 40000 80000 120000 160000 0 40000 80000 0 208[78-R31 mikgl
TL-208/78-R.25 m [kgl m [‘(gl TL-208/78-1 °° )

Rys. 25. Zmlana masy wyposazenia radio-
wego | przyrzadéw pokladowych ze wzros-
tem masy startowe] s-tu

Empiryczny wzér, zgodnie z ktérym mase sterowan okre§-

la sie jako funkcje masy wirnika i masy startowej §migtow-

ca:
my = 0,96 m®* + 0,152m,, + 0,556 zm? %4

W ten wz6r wchodzi masa tarézy sterujgcej. Pierwszy czion
charakteryzuje mase-dZwigni i innych elementéw sterowan

umieszczonych w kabinie pilota; drugi czlon — mase ele-
mentéw sterowania umieszezonych na wirniku (tarcza ste-
rujgca, tlumiki, ciegla..); trzeci czlon — mase elementéw

sterowania umieszczonych w kadlubie.

Wyposaienie

Masa jego w duzym stopniu zaleiy od wymagan taktycz-
no-technicznych, co nie mozna analitycznie uogélnié.

Empiryczne wzory oparte sg na okrefleniu masy wyposa-
Zenia w funkcji masy startowej $miglowca, jego wymiarow,
mocy silnika itp. (rys. 24-+29), ale zabezpieczajg niezbedna

18

Rys. 28. Zmiana masy instalacji hydraulicz-
ne), pneumatycznej i elektryczne} ze wzros-
tem startowe] masy s-tu

Rys. 31. Zmijana masy instaiac}i wyposazen
ze wzrostem masy startowej s-tu: I — in-
stalacja wentylaci’l kabiny; 2 — izolacja
diwiekowa

dokiadnoé¢ tylko w waskim zakresie parametréw dla SciSle
okre§lonej kategorii wagowej.

. 0,8 H -— ot
m,, = C,,-m% L omyp = efyptca0p

Srednie wartosci wsp6lczynnikéw dla §miglowcoéw transpor-
towych

Cyop = 0,0985, Ccgop = 30 dla §migl. powyzej 10 ¢

Ciop = 0,039, cy0p = 800 dla Smigl powyZej 10 t

Jes§li uwzgledni¢ mase elektrooprzyrzadowania (gros masy),
traktujac jag jako zalezng od diugo$ci przewod6éw, proporcjo-
nalng rozmiarom wirnik6w i powierzchni ogrzewanych lo-
pat, otrzymamy nieco dokladniejszy wzér

— D 2
My, = Ciyp +czap+cz,p+cmp

Dla smiglowcow jednowirnikowych ¢40p=0,036,
Czop = 5,1, c40p = 30.

Co0p=12,5,

Na podstawte ,,Wiesowyje charaktierystyki wiertoleta 4 ich pried-

waritlelnyj rasczet” G. K. Zurstrina, W. W. Kronsztadtowa, Mo-

skwa, 1978, Maszinostrojenije — oprac. Michat Skrzynecki
WCT/34/K]79
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tychczas wykonanych poza USA samolo-
tow VariEze na uwage zastuguje egzem-
plarz zmodyfikowany przez P. Krausa |
J. Elzenbecka w RFN. Zabudowano na
nim slinik Continental 0-325 o mocy 84,7

DANE TECHNICZNE (wersja z siinikiem Continental 0-200-B):

Rozpletosé

Dlugosé .

Rozpletosé usterzenia poziomego
Cleclwa przy nasadzie skrzydia
Clecilwa przy koncéwce skrzydia
Cieciwa usterzenia poziomego
Powlerzchnia no$na catkowita
Powlerzchnia skrzydia
Powierzchnia usterzenia
Wydtuzenie skrzydla
Wydtuzenie usterzenia

Masa wilasna

kW (115 KM) ze Smiglem Hoffmann o sta-
tych obrotach, zmieniono rozpiqto$é, skos
i powierzchnie nos$ng skrzydta, podwyiszo-
no mas¢ startowg do 600 kg, uzyskujac
pewng poprawe osiggéw poziomych. E. L.

Masa startowa maks.
Obceigzenie powlerzchni nosnej

Rutan, zachecony powodzeniem VariEze
opracowat § zbudowal w 1978 r. prototyp
jego powlekszone} wersjl. Jest to Rutan
Defiant — samolot szeSciomiejscowy z dwo-
ma silnikami (ciagnacym i pchajgcym).

478 kg
76,16 kg/m?

66l m Obcligienie mocy 6,39 kg/kw (4,76 kg/KM)
4,32 m Wspétczynniki obcigzenia dopuszczZalnego t6
402 m Predkos$é przeiotowa maks. 323 km/h
0,91 m Predkosé¢ przelotowa ekonomiczna 233 km/h
0,41 m Predkos¢ minimalna 90 km/h
0,32 m Predko$¢é wznosZenia maks. 8,63 m/s
6,25 m? Putap praktyczny 6000 m
4,98 m? Rozbieg 230 m
1,27 m? Dobleg 244 m
9,31 Zasieg (75% mocy) 1126 km
12,72 Zasleg maks. (moc ekon) 1770 km
243 kg T.M.
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Westland/Aérospatiale SA-330C Puma

® W. Brytania/Francja e

Smiglowiec wielozadaniowy Sredniego u-
diwigu
KONSTRUKCJA. Calkowicie metalowy

dwusiinikowy $miglowiec z chowanym pod-
wozlem. :
Kadlub. Konstrukcja poéiskorupowa cail-

kowicie metalowa, plaszczyzny wreg
usytuowane pionowo. Bogato oszklo-
na przednia cze§¢ kadiluba miesci ka-

bine piloté6w (I pilot siedzi po prawej, a
II pilot po lewej stronle). Kabina wenty-
lowana i ogrzewana. Drzwi do kabiny z
prawej strony kadtuba, z lewej wyjscie
awaryjne. Kabina pllotébw polgczona cen-
tralnym przejsclem z kabing ladunkowg w
srodkowej cze$ci kadiuba. Podloga kabiny
tadunkowej wzmocniona i zaopatrzona w
wyciecie usytuowane w osl wirnika gléw-
nego; umozliwia ono wyprowadzenie na
zewngtrz zawieszen do ladunku podwiesza-
nego i jest zastanlane mocng plytg. Nad
nim znajdujg sie wezly mocowania zawie-
szei. Pod podlogg zbiorniki paliwowe oraz
wneka podwozia przedniego mocowanego
do przedniej czesSci kadiuba. Z obu stron
kabiny tadunkowej odsuwane do przodu
drzwi poloZone naprzeciw slebie; ich obra-
mowania sg§ wzmocnione dla umozliwienia
mocowania windy ratowniczej i diwigu do
obstugi naziemnej. Tyt? kabiny zamkniety
ruchomg pokrywa, ktéra stuzy jako wyjs-
cie awaryjne i umotliwia (po otwarciu)
transport tadunkéw o dlugosci wiekszej
niz gabaryt kabiny. Z obu stron kabiny
znajdujgq sie po cztery okna, w tym po
dwa w drzwiach odsuwanych. Wyposaze-
nie wnetrza kabiny ladunkowej moze by¢
rézne w zaleznosci od wersji i przeznacze-
nia. Znajduja sie w niej zaczepy umozli-
wiajgce mocowanie !adunku i wyposaze-
nia wmnetrza. Wersja do przewozu pasaze-
row miesci 16 do 20 foteli, moze byé wypo-
sazona w toalete. Wersja sanitarna umo-
zliwia przew6z sze$ciu chorych na noszach
i czterech na fotelach. Wersja ratownicza
(morska i lgdowa) ma zamontowang na
obramowaniu drzwi elektryczng winde ra-
towniczg o udiwigu 275 kg sterowang przez
pilotbw (w wersji produkowanej w W. Bry-
tanii winda ta wchodzi w skiad wyposa-
2enja standardowego). Wersja ,Latajacy
diwig’” jest zaopatrzona w urzgdzenie do
podwieszania ladunku sterowane z kabiny
pilotébw, wersja ta moze byé¢é uzywana do
zwalczania pozaréw (po podwieszeniu po-
jemnika typu Chadwick o pojemno$ci maks.
2000 1). Nad kabing tadunkowg wezly mo-
cowania sllnikéw, przektadni giéwnej { to-
2ysk walu transmisyjnego.

Wwirnik gléwny. Czterolopatowy, obrys lo-
pat prostokgtny, konstrukcja.metalowa kle-
jona. DZwigar z profilu duralowego wycis-
kanego, f{frezowanego zewngtrznie tworzy
nosek profilu, do ktoérego klejone sg na
zimno segmenty sptywowe wykonane z bla-
chy duralowej z wypelniaczem ulowym.
Istnieje takze laminatowa wersja lopat o
wiekszej cleciwie. Kazda lopata zawieszo-
na jest sztywno na swych stopach przez
dwa pionowe sworznie; umozliwia to ich
skiadanie po wyjeclu jednego ze sworzni.
Stopy lopat mocowane do piasty przegubo-
wo (na kardanie) z amortyzacjg drgafh w
obu plaszczyznach. Stopy wsparte na po-
pychaczach sterowania wychodzgcych z
pierscienia sterujgcego glowicy. Hozyska
przegub6ow s smarowane olejem z prze-
zroczystych zblorniczkow umieszczonych nad
nimi — rozwiazanie to ulatwia kontrole
poziomu i stanu oleju.

Smiglo ogonowe. Plgcioplatowe, obrys lo-

pat prostokgqtny, umieszczone z prawej
strony kadiuba. Konstrukcja lopat meta-
lowa.

KRRTOTEKA TLA

Podwozie. Tréjzespolowe, chowane hy-
draulicznie ku tytowi do wneki kadiubo-
wej (przednie) i owiewek z bokéw kadiuba
(gléwne). Konstrukeja wszystkich zespolow
podwozl zblizona: spawane golenie stalowe
z dwukomorowymi amortyzatorami olejowo-
-powietrznymi wewngtrz, kola bliZniacze o
jednakowych wymiarach, zespoly kol poig-
czone z goleniami za pomocg prostowodéw.
Cis$nienie 0,49 MPa (5 kG/cm?). Hamulce
réznicowe hydrauliczne (pedaty hamul-
cow na sterownicach noznych) i hamulec
postojowy na- podwoziu giéwnym. Podwo-
zie opracowane przez firme Messier-Hispa-
no. Dodatkowo 2z przodu Kkadluba 1 we
wnekach podwozia glownego mogg byé
montowane nadmuchiwane gumowe plywa-

ki, umozliwiajgce operowanie $miglowca
z powierzchni wody.
Sterowanie, Sterownice zdwojone

(drgzki, dZwignie i pedalty). Uklady stero-
wania klasyczne typu sztywnego. Wychy-
lenia drazkéw { diwigni (ogélne i okreso-
we sterowanie skokiem) sg przenoszone
przez uklad elektrohydrauliczny na trzy
sitowniki hydrauliczne przesuwajgce piers-
cien skoku na gtowicy. Analoglcznie prze-
kazywane jest sterowanie na dZwignik hy-
drauliczny ,pajgka’” sterujgcego skokiem
$migta ogonowego.

Zespdl napedowy. Dwa silniki turbinowe
Turboméca Turmo IV B kaidy o mocy
startowe] (5 min) 97174 kW (=1328 KM),
maks, mocy trwalej 872,2 kW (=1185 KM),
maks. mocy awaryjnej 10304 kW (=1400
KM) | maks. mocy awaryjnej posredniej
877,4 KW. Roboczy zakres obrotéw na wyjs-
ciu z turbiny (turblna wolna jednostopnio-
wa): 198000+-23 000 obr/min. Kazdy siinik
tworzy autonomiczny zesp6l ze wszystki-
mi niezbednymi Instalacjami i wyposaze-
niem (system rozruchowy, uklad paliwowy
z automatykg i system smarowniczy). Oba
silniki oddzielone sg od siebie przegrodg
ogniowg z tytanu, gérne pokrycia kadiu-
ba przy silnikach s wykonane z ty-
tanu. Kazdy silnik jest mocowany do kor-
pusu giéwnej przekiadni 1 do dwéch okué
na kadiuble. Wszystkie instalacje polgczo-
ne z zespolem napedowym sg§ zaopatrzone
w zlgcza szybkorozlgczne, Wyloty spalin z
silnjk6w sklerowane sg na boki.

Uklad przenieslenia napedu. Glowna
przekladnla zawieszona na  konstrukcji
wsporcze] typu barbecue (majacej tlumié
drgania) przejmuje moment z waltéw silni-
kéw, przekazujgc go na waly obu wirni-
kéw oraz na zespoly pomocnicze (pompy
hydrauliczne, olejowe, wyjsela obrotomie-
rzy, zesp6t chlodzgcy instalacji smarowni-
cze} itp.). Pleciostopniowa gl6éwna przeklad-
nia planetarna z mechanizmem wolnego ko-
la zapewnia odpowiednig redukcje obrotéw
na poszczegblnych wyjsciach. Z plerwszego
stopnia przekiadni odbierajq naped nieza-

obrotomierzy, al-

leznie od sieble wyjscla
ternatory i pompy hydrauliczne. Na dru-
gim stopniu przekiadni nastepuje przenie-
sienie obrotéw z obu silnikéw na jeden
wal z przelozeniem na wal transmisyjny
Smigta ogonowego. Konstrukcja tego stop-
nia tworzy mechanizm wolnego kola, umo-

zliwiajgcy autorotacje wirnika glownego
Iub jego naped od jednego silnika. Wat
transmisyjny $migla ogonowego biegnie
przez caty kaditub do przekladni stozkowych
kgtowych przy $migle ogonowym. Na wa-
le tym, za przekladnia gtéwng znajduje
sie hamulec obrotéw uruchamiany hydrau-
licznie, a tuz za nim zespé6t chlodniczy in-
stalacji smarowniczej, napedzany paskiem
klinowym bezposrednio od walu. Gloéwne
parametry ukladu przeniesienia napedu: o-
broty na wejSciu (ré6wne obrotom turbin
silnik6w) — 23000 obr/min, obroty na
wale wirnika giéwnego — 265 obr/min, o-
broty walu transmisyjnego $migla ogonowe-
go — 4888 obr/min, obroty $migla ogono-
wego — 1278 obr/min. Ostony zespolu na-
pedowego i przekladni gléwnej metalo-
we, ostony wlotéow powietrza do silnikéw
i gbérna ostona przekladni — laminatowe.

Instalacja paliwowa: pie¢ gumowych
zbiornikéw w kadtubie (pod podlogg kabi-
ny tadunkowej) o lgcznej pojemnosci
1550 1. Kazdy siinik zasilany jest z dwoéch
potaczonych ze soba zblornikéw. Napei-
niania zbiornikéw grawlitacyjne. Elektro-
pompa do przetaczania paliwa z jednej gru-
py zblornikéw do drugiej. Mozliwos¢ uzy-
cia réznych rodzajé6w paliwa: od paliw
specjalnych poprzez nafte os$wietleniowsg
do oleju napgedowego dieslowskiego. Mozli-
wos¢ zainstalowania zbiornikéw dodatko-
wych o lgcznej pojemnosci 1900 1 (cztery
zbiorniki).

Instalacja hydrauliczna. Cisnienie robo-
cze 17,2 MPa. Instalacja dwuobwodowa za-
silana przez dwie regulowane automatycz-
nie wzajemnie niezaleZne pompy napedza-
ne od przekladni giéwnej. Obie pompy
mogg dziataé w przypadku wyigczenia obu
silnikéw, co umozliwia ciggle zasilanie ser-
womechanizméw sterowania. Instalacja hy-
drauliczna zasila: uklady sterowania, ste-
rowanie podwoziem i hamulcami koéi, ha-
mulcem wirnika, Jjest wyposazona w zlg-
cze zasilania lotniskowego. Niezalezna in-
stalacja pomocnicza zasilana przez pompe
reczng umozliwia sterowanie podwoziem i
hamulcami postojowymi két.

Instalacja elektrycznma. Dwa alternatory

- 20 kVA dajgce prgd zmienny 115—200 V/

/400 Hz napedzane od przekitadni gtéwnej.
Dwie przetwornice daja prgd staty 28,5 V/
/10 kW. Akumulator pokiadowy umozliwia
samodzielny rozruch silnikéw (réwniez pod-
czas lotu). Przetwornica pomocnicza 400
VA moze zasila¢ giéwne zespoly 1 podze-
spoty do nawigacji.

Wyposatenie. Niezbgdny zestaw przyrzg-



déw pilotazowych, nawigacyjnych i kon-
trolnych, radiostacje w zaleznosci od wer-~
sji (UHF, VHF, HF z modulacjg czZestotli-
woscl, HF/BLU), radlobusola, radiowysokos-
clomlerz, mozliwos¢ zainstalowania radio-
lokatora dopplerowskiego oraz kalkulatora
nawigacyjnego, pilot automatyczny (koor-
dynacja poloZenia wzgledem trzech osi,
koordynacja zakretow).

Wyposazenie dodatkowe, Diwig do de-

montazu i montazu silnikéw, przekiadni
gtownej 1 lopat wirnika gilownego.
Uzbrojenie. Smiglowiec moze przenosi¢
rozne zestawy uzbrojenia podwieszanego,
skladajgce sle z kierowanych i nie Kkiero-
wanych pociskow rakietowych powietrze-
-ziemia, karabiny maszynowe kal. 7,62 mm
lub dzialko kal. 20 mm z boku kadluba.
ROZWOJ KONSTRUKCJI. Prototyp Pumy
wystartowat do pierwszego lotu 15.I1V.1965

r., pierwszy Smiglowiec seryjny — Jesien
1968 r. Rozwdj tego smiglowca jest owocem
wspoéipracy koncernu Aérospatiale z bry-
tyjskg firmg Westland. Puma Jjest produ-
kowana glownie dla potrzeb sil zbrojnych
Francji i W. Brytanil. W Aérospatiale opra-
cowano catkowicie zmodyfikowang wersjg
tego Smiglowca oznaczong SA-332 Super
Puma, z silnikami Turboméca Makila o mo-
cy 1323 kW. Prototyp oblatano 13.1X.1978 r.

DANE TECHNICZNE ‘Wiasna standard 3358 kg
Wyposazenie do transportu 16 pasazerow 54 kg
Srednica wirnika gléwnego 15,00 m Wyposazenie do transportu 20 pasazerow 71 kg
Cigciwa lopaty wirnika giownego (metal) 0,53 m  Wyposazenie do transportu sanitarnego (bez noszy) 15 kg
Cieciwa lopaty wirnika giéwnego (laminat) 0,60 m Wyposazenie do transportu tadunku podwieszanego 15 kg
Srednica $§migta ogonowego 3,04 m Winda ratownicza 44 kg
Odleglosé $émigta ogonowego od ziemi 2,00 m Zblorniki dodatkowe (puste, z instalacjami) 74 kg
Dlugo$é calkowita 18,15 m Masa maks. agregatéw i przyrzgdow dodatkowych
Dlugo$é bez wirnika gléwnego 14,82 m (tgcznie) 174,4 kg
Dlugo$é do transportu (bez tylnej cze$ci kadiuba) 8,42 m Udzwig windy ratowniczej 275 kg
Wysoko§é calkowita 5,14 m Maks. masa na podwieszeniach zewnetrznych 2500 kg
Wysoko§¢ do glowicy wirnika giownego 4,18 m Obcigzenie mocy maks. 7,34 kg/kW (=5,55 kg/KM)
Wysoko$é do transportu (bez wirnika i tylnej cz. kadi.) 2,90 m Obcigzenie powlerzchni tarczy wirnika giéwnego 36,22 kg/m:?
Szeroko$¢ po zlozeniu lopat wirnika 3,590 m Zasieg z ladunkiem 2000 kg (H=0) 200 km
Szeroko$¢ do transportu 3,00 m Zasieg z ladunkiem 1000 kg (H=0) 600 km
Baza podwozia - 4,05 m Osiggi dla masy: 4500 5500 6400 kg
Kabina tadunkowa (di. X szer. X wys.) 4,68, 1,72, 147 m Predkos§é¢ maks., (H=0) R 310 300 280 km/h
Diugosé wyclecia w podlodze 1,00 m Predko$¢é przel. maks. (H=0) 285 280 272 km/h
Szerokos¢ wycigcia w podlodze 0,70 m Predko§é przel. ekonomn. (H=0) 270 260 252 km/h
Szerokos$é¢ drzwi 1,35 m Putap praktyeczny >6000 5900 4600 m
Wysokosé drzwi 1,35 m Pulap z wplywem ziemi >6000 4800 2800 m
Powierzchnia kola zataczanego przez wirnik giéwny 176,71 m? Pulap bez wplywu ziemi 5700 3750 2000 m
Powierzchnia kota zataczanego przez $miglo ogonowe 7,26 mt Wwznoszenie 13 10 8 m/s
Masy: startowa 6400 kg T.M.




OCHRONA
PRZECIWPOZAROWA

1 — pozar

2 — (za)palnosé

3 — material (tatwo)palny
4 — ciecze palne
5 — pary paliwa
6 — mieszanka wybuchowa
7 — %r6dlo ognia

8 — przegrzanie
9 przepalenie
0 wytadowanie
tyczne
niebezpieczenstwo
ru

12 — n. wybuchu

13 — pozar miejscowy

14 — p. w kabinie zatogi

elektrosta-

1 — poza-

15 — p. silnika

16 — p. w wyniku zderzenia z
ziemig

17 — ogien

18 — plomien

19 — ($rodki) zabezpieczenia
przeciwpozarowego

20 — ognioodpornosc

21 — ogniotrwaly

22 — ognioodporny

23 — piomienioodporny, nie-
palny

24 — ogniotrwaty, nie podtrzy-

mujgcy palenia

25 — hamujgcy plomienie

26 —materiat niepalny

27 — m. nietatwopalny

28 — przegroda ogniowa, S$cia-
na o.

29 — izolacja cieplna

30 — préby pozarowe

31 — standardowy plomien

32 — wyznaczona strefa ognio-
wa

33 — procedury gaszenia po-
zaru, czynno$ci walki z
ogniem

34 — ttumienie pozaru

38 — wykrycie pozaru

36 — uklad sygnalizacji poza-
ru

37 — wykrywacz przegrzania

38 — sygnalizator pozaru,
czujnik sygnalizacji p.

39 — termopara, termoogniwo,
termoelement

40 — spoina gorgca termoele-~
mentu, 8. miernicza t.

41 — 8. zimna t.

42 — membrana bimetalowa

43 — ultrafioletowy WwWyKkry-
wacz ognia

44 — wykrywacz dymu, sygna-
lizator dymu

45 — sprzet gasniczy, wyposa-
tenie przeciwpozarowe

46 — instalacja przeciwpozaro-
wa

47 — butla

48 — pironab6j, tadunek piro-
techniczny

49 — splonka, zapalnik

50 — kolektor rozdzielczy

51 — dysze rozpryskowe

52 — pulpit instalacji przeciw-
pozarowej

33 — sygnalizacja awaryjnego
ladowania (na kadtubie)

5 — instalacja przeciwwybu-
chowa, i. gazu obojet-
nego

55 — gasnica

56 — g. przenosna, g. reczna

57 — g. sniegowa

58 — g. tctrowa

5 — g. proszkowa

0 — g. p)ynowa

61 — g. pianowa

62 - rozladowanie gasnicy

63 — gaszenie pozaru

64 — srodek gasrgcy

65 — piana (gas$nicza)

66 -— srodek pianotworczy, §.
pieniacy

67 — dwutlenek wegla

G& -~ tetra, czterochlorek we-
gla

69 — freon

70 — bromek metylu

71 — spowalniacz ognia, sro-
dek hamujgcy palenie

72 — koncentracja sSrodka ga-
szgcego

(K.D.)
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FIRE PROTECTION

28
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34
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36
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42
43
4
45
46
47
48
49
50
51
52

53

84

65
66
67
68
69
70
71
72
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LLrirrrrett
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!

Pl

fire

flammability
flammable material,
flammable m.
flammable fluids
fuel vapour
explosive mixture
fire source
overheat(ing)
burning through
static (electrical) dischar-

in-

ge

fire hazard
explosion h.
local fire
cockpit f.
engine ¢.
crash f.
fire

flame

fire precautions
resistance to fire
fireproof

fire resistant

flameproof
flameresistant

flame retardant
noncombustible material

nonflammable m., nonin-
flammable

firewall, fireproof
head

thermal insulation (blan-
ket)

tire tests

standard flame
designated fire zone
{. fighting procedures
f. suppression

f. detection

f. d. system

overheat detector
thermal d., fire d.

thermo-couple, thermo-
-element, thermel

hot junction of a ther-

~

bulk-

mo-element, measuring
j. of a t.
cold }. of a t., reference
j. of a t.

bimetalic membrane
UV flame detector
smoke d.

tire fighting equipment
{. extinguisher system
cylinder, bottle
(explosive) cartridge
detonator

spray pipe

discharge nozzles

firefighting system con-
trol panel

crash switch, belly lan-
ding s.

explosion protection sy-
stem

fire extinguisher,
tle

portable f. e.

carbon dioxide (f.) e.
carbon tetrachloride e.
dry chemical (f). e.

fluid (f.) e., soda-acid
{.) e.

foam (f.) e.

discharge of e.

fire extinction,
guishing

extinguishing fluid,
tinguishant

(fire) foam

foaming agent
carbon dloxide
carbon tetrachloride
freon
methylbromide

fire retardant

extinguishant
tion

. bot-

. extin-

ex-

concentra-

(K.D.)

TECHNICINY SEOWNIK LOTNIEZY

DER FEUERSCHUTZ;
DER BRANDSCHUTZ

-

2 —

il

|

l

28

29 —

30
32 —
33

34
35

36 —

37

38
39 —

40

das Feuer, der Brand,
der Brandfall

die Brennbarkeit, die
Entziindlichkeit

(der) brennbarer Werk-
stoff

(die) brennbare Flilssig-
keiten

der Kraftstoffdampf
das Explosionsgemisch
die Feuerquelle
die Uberhitzung,
Uberhitzen

das Durchbrennen
(die) elektrostatische Ent-
ladung

die Brandgefahr,
Feuergefahr

die Explosionsgefahr
(der) drtlicher Brand
das Besatzungsraumfeuer
das Triewberkfeuer

der Zusammenstoss-
-Brandtfall

das Feuer

die Flamme

die Feuerschutzmassnah-
men

die Feuerbestindigkeit

das

die

brandfest, feuerfest (ff),
feluersicher, feuerbestin-
dig

feuerbestindig
unbrennbar, flammsicher
schwerbrennbar
flammenhemmend
flammsicherer Werk-
stoff

schwer entziindbarer W.,
schwer entflammbarer
w.

das Brandschott, das
Brandspant, die Feuersi-
cherungswand

die Wilrmeisolierung,
der Wi#rmeschutz, die
Wirmedémmung

die Feuererprobungen
die Standardflamme
(die) bestimmte Feuerzo-
ne

das Brandbekdmpfungs-
verfahren

die Feuerldschung
die Feuerwarnung,
Feuernachweis

die Brandwarnanlage, das
Feuerwarngerit

dgs Uberhitzungswarnge-
rit

das Feuerwarngerit

der

das Thermoelement, das
Thermopaar

die Thermoldtstelle, le-
isse Ldtstelle, warme L.,

die Messstelle

kilte Ldtstelle

(die) bimetalische Mem-
brane

der ultraviolett-Flam-
menfiihler

der Rauchfiihler

die Feuerlbschausriistung
die Feurldschanlage
die Flasche

die Pyropatrone
die Sprengkapsel,
Zundkapsel

der Spritzring, das Spritz-
rohr

die Spritzdiisen

der Feuerldschpult

die

der Bauchlandungsschal-
ter
das Explosionsschutzsy-
stem

der Feuerldscher

der Hand-Feuerléscher
der Kohlensdureschnee-
16scher

der Tetraldscher

der Trockenldscher

der Nassldscher

der Schaumldscher

die Feuerldscher-Entla-
dung

das Brandl&schen
das L8schmlttel
der Schaum

das Schaummittel,
Schéiumer

das Kohlendioxid
der Tetrachlorkohlen-
stoff, das Tetrachlorme-
than, Tetra

der

IMPOTUBOIIOZKAPHAHA
3AIIMTA
1 — nomxap
2 — BOCMNJIAMEHREMOCTb
3 — ropouuit Marepmuan
4 — TOpOYMEe IKUIAKOCTH
5 — napmsl TOIIMBA
6 — B3pbLIBOQIIACHAA CMECh, B3PbIB-
HaTag C
7 — WUCTOYHMK OrIHA, OYar mnoxapa
8 — meperpes
9 - neperopaHue
10 — pa3pax eTaTH4EeCKOro 9JeKTpu-
4gecTBa
11 — OrHeOIacHOCTH
12 — B3PBIBOONACHOCTH
13 — MEeCTHBII TIOXKap
14 — n. B KabGuHe 9KUIa¥Ka
15 — 1. xgBurarensa
18 — 1. B pe3yJabTaTeé yzap& O 3eMJI0
17 — Oroun
18 — nnama, daken
19 — MpPOTHMBONOIKapPHble Mepbl
20 — OrHeynoQpHOCTH
21 — HeropiowMii, OrHeyYIOPHBbIA
22 — OTrHECTOVIKU
23 — B3pbIBOGE30MIACHBINA, HeBocnJsa-~
. MEHHIOLMI, OrHeCTOMKUIX
24 — OrHecTOMKMI1, MIAMECTONKUI, He-
MOANEPIKMBAXOIINIE TOPEHUSA
25 — 3agepIKuBaimOUMii ropeHue
26 — HeroprouMit marepuan
27 — HeBOCIIMIaMEeHSAUIMMCH M.
28 — NIPOTHBONOZXKapPHaH neperopoika,
OTHECTOMKasa CTeHKa
29 — TEepMOM3OIALIUA
30 — TomXapHbLIE MCHBLITAHUA
31 — cTaHZapPTHOe mNnamMa
32 — yCTaHOBJIeHHasa 30Ha OrHA
33 — nmeitcrBuA npu BopbGe ¢ noOXKa-
POM, IIOPHAOK TNOXAaPOTYUIIEHHA
34 — momapoTyureHue, nOxaBJeHNUE
OTHA
35 — oGHapyXeHue mnoxapa
36 — cucTeMa CHMCHAJMM3alMM Homapa,
IIOXAaPHbIY CHUrHAJINIATOD
37 — u3sBeujaresip neperpesa
38 — TepMmOu3BeIlaTeNb, RaTHUMUK I[10-
xapa
39 — TepMOMnapa, Tepmodarapes
40 — ropauuit cnak, padoumit cnaft
41 — XONOmHBIA cnaft
42 — TepMoSuMeTaNIMIecKan MeM-
GpaHa
43 — yAbTPadUONETOBBIA  IOXKAPHBLIA
u3sseulaTensb :
44 — pBPIMOOCHADYRUTENDb, JBIMOCKUI-~
Haau3aTop
45 — OrHeTyuUIMTENbHaHd YCTAHOBKA,
IPOTUBOIOIKApHOEe 0G0pPYAOBRHKE
46 — cyuereMa IMOXapOTYUIeHUA
47 — GaLnoH
48 — NMUPOMATPOH, NHMPOTOJIOBKA, I~
POTEXHUYECKAR TrOJNOBKA
49 — saman
50 — DAaCUBIIATENLHBIA KOJJIEKTOp
5] - pacnblIUTENbHBIE (QOPCYHKH
52 — LIMTOK NOXXAPOTYIUCHUST
53 — KOHTaKTHBbII RaTYMK aBapuitHOM
nocagkyu (Ha Go3enANK)
54 — B3pHIBO3alIMTHAA  CHUCTEMa, C.
HeMTPanbHOTO rasa
55 -~ OrHeTYUIMTENb, MOIKAPHBEIA Gan-
JIOH
56 — IePEeHOCHBIH ornerymufens,
PY4HO’1 O.
57 — YIJI€KUCIOTHBIN O.,
58 — TeTPOBBIX O.
59 — IIOPONIKOBBIA (xuuw-lecxuu) 0.
60 — UIeJOYHO-KMCIIOTHBI (BOR A~
HOI1) O.
61 ~— TIeHHBIX O.
62 — pa3pAnx Or”HeTyuiuress
63 — TyIeHue noxapa, noxapo-
TylIeHue
64 — OrHeracsallee CcpencTso
65 TIeHa
86 — meHooOpas3oBarenb, nexoo6pa-
3ylouias IpuUcagkKa
67 — yrjieKmucnora
68 — YeTBhIPEeXXJIOPUCTLIN yriaepon,
TeTpaxJopMeTaH
69 — dbpeoH.
70 — MeTUNBpoMuz, GPOMMUCTBII METU]
71 — OrHEe3aAepIKUBAIOLIMIf areHT
72 — KOHIIEHTPAaLMA orseracAulero
cpencTBa
(K.JL)
68 — das Frigen, das Freon
70 — das Metylbromid
71 — (das) feuerhemmendes
Mittel
72 — die Léschmittelkonzen-
tration

(K.D.)



Z DZIALALNOSCI SEKCII LOTNICZYCH SIMP i SITK <

Wysoki awans kolegi

W dniu jubileuszowej, 35-letiniej rocznicy powstania Lu-
dowego Wojska Polskiego czlonek Zarzadu Sekecji Lotni-
czej Zarzadu Gléwnego SIMP kol. doc. dr inz. Mieczyslaw
Sikorski otrzymal nominacje na generala brygady. Z tej
okazji Zarzad Sekcji przestal Mu serdeczne gratulacje i zy-
czenia owocnej pracy dla lotnictwa.

QOdznaczenie zbiorowe SIMP dla ZPLiS

Zarzad Sekcji Lotniczej ZG SIMP zwrécil sie do Zarza-
du Gléwnego SIMP z wnioskiem o przyznanie dla Zjed-
noczenia Przemysiu Lotniczego i Silnikowego PZL odzna-
czenia zbiorowego Za zaslugi dla rozwoju SIMP. Zwraca-
jac sie o to odznaczenie sigegnigto do lat 1956--1957, gdy
zaklady przemystu lotniczego byly podporzadkowane Cen-
tralnemu Zarzadowi Przemystu Sprzetu Komunikacyjnego.

Czlonkowie SIMP dzialaja we wladzach Zjednoczenia .

i podleglych przedsiebiorstw, a w sklad zarzadéw két
zakladowych SIMP wchodzg dyrektorzy Zjednoczenia i za-
kiadéw PZL.

Zarzad Gléwny SIMP na posiedzeniu plenarnym w dniu
25 wrzednia 1978 r. przyznal lotniczemu Zjednoczeniu od-
znaczenie Za zastugi dla rozwoju SIMP.

Odbyte narady (informacje ZODOK-u)

Zespdl Oérodkéw Doskonalenia Kadr ,,ZODOK” poin-

formowal o odbytych w kraju imprezach. Nizej wymienia- -

my narady, ktérych
przemystu lotniczego.

materialy moga byé przydatne dla

-— Wytrzymalo$é elementéw maszyn z tworzyw sztucz-
nych (28.IX.78 r. Slagski Osrodek Doskonalenia Kadr SIMP,
ul. Gérnych Waléw 25, 44-101 Gliwice). M.in. wygloszono
- referaty: dr inz. K. Walczak: Zagadnienia doboru napreien
dopuszczalnych i wspédtczynnika bezpzeczenstwa w odniesie~
niu~do tworzyw sztucznych; dr inz. K. Walczak, mgr inz.
E. Swirzy: Analiza stanu naprezenia i odksztalcema piyt
i rur 2z tworzyw sztucznych wzmocnionych wibknem szkla-
nym.

— Bazowe systemy maszynowego programowania OSN
(obrabiarek sterowanych numerycznie) (18.1.79 r. O$rodek
Doskonalenia Kadr, ul. Mickiewicza 9, 01-517 Warszawa)
M.in. zgloszono referaty (prace zbiorowe): Wybdr syste-
méw maszynowego programowania obrabiarek SN do
produkeji programéw dla potrzeb przemysiu maszynowego:
Konwersacyjny system programowania KSP — OSN; Sy-
stem automatycznego programowania obrabiarck SN MO .
DULAR EXAPT; Zautomatyzowany system projektowo-
-pvdukcyjny NARVIK; System APO.

Plan narad na 1979 (informacje ZODOK-u)
Narady lotnicze

-~ 17.V.79, RzeszOow: Stan obecny i perspektywy rozwo-
ju konstrukeyjnych materialéw lotniczych (Z/O Rzeszdéw,
KZ SIMP przy WSK PZL-Rzesz6w, Politechnika Slaska);

-— 25.X.79, Rzeszéw: Technologia wytwarzania elemen-
tow konstrukciji lotniczych z kompozytéw (Z/O Rzeszéw,
KZ SIMP przy WSK PZL-Rzeszéw, Politechnika Rzeszow-
ska);

— wrzesien 1979 Zdunska Wola:
samolotéw (Z/O Sieradz, Sekcja
i Urzadzen Techn.); M

— III kw. 1979, Warszawa: Kierunki rozwoju technologii
wytwarzania sprzetu lotniczego (Sekcja Lotnicza);

— IV kw. 1979, Warszawa: Problemy jakosdci i
no$ci sprzetu lotniczego (Sekecja Lotnicza).

Systemy eksploatacji
Eksploatacji Maszyn

zdat-

24

Narady z dziedzin pomocniczych

— 1I kw. 19879, Katowice: Zagadnienia warunkujace roz-
woj badan nieniszczacych (Osrodek Doskonalenia Kadr
Gliwice, tel. 31-39-41);

— IIT kw. 1979, Lublin: Nowe tendencje w technologii
obrébki plastyczneJ (ODK Lublin, tel. 283-89);

— II kw. 1979, Poznan: Bank danych w skomputeryzo-
wanych systemach zarzadzania (ODK Bydgoszcz, tel.
22-92-58);

— IV kw. 1979, Poznan: Efektywnos$é stosowania kompu-
teryzacji w prOJektowamu (ODK Bydgoszcz);

— IT kw. 1979, Poznan: Dzialalno$é stuzb jakosei w

" Swietle przepiséw i praktyki (ODK Bydgoszcz);

-— pazdziernik 1979, Slupsk: Obrabiarki sterowane nu-
merycznie (ODK Gdansk, tel. 31-13-23);

— IT kw. 1979; Torun: Praktyczne zastosowanie obxa-
biarek sterowanych numerycznie (ODK Bydgoszcz);

— listopad 1979, Wroctaw: Postep w konstrukcjach na-
pedbéw’ hydrauhcznych (ODK Wroclaw, tel. 44-81-26);

— IV kw. 1979, Rzeszé6w: Zagadnienia trwalodei i nie-

- zawodnoéci (ODK Rzesz6w, tel. 328-91, wewn. 28).

Konferencje lotnicze

-— Listopad 1979, Rzeszéw: Tendencje rozwojowe kon-
strukecji i technologii samolotéw rolniczych i transporto-
wych (Z/O Rzeszéw, KZ SIMP przy WSK PZL Mielec);

— III kwartal 1979, Warszawa: Szkolenie kadr lotni-
czych (Sekcja Lotnicza ZG SIMP, Politechnika Rzeszow-
ska i Warszawska).

Konferencje z innych dziedzin

— ITIT kw. 1979, Bydgoszcz:
cesami produkcyjnymi
Bydgoszcz);

— IV kw. 1979, Czestochowa: Problemy konstrukcyjno-
-technologiczne stosowania tworzyw w przemy$le (ODK
Gliwice);

— IV kw. 1979, Rydzyna lub Elblag: IX konferencja ba-
dan nieniszezacych (ODK Warszawa, tel. 39-01-51).

Stosowane sterowanie pro-
przy uzyciu komputeréw (ODK

Konferencja wojskowa

Zarzad Oddzialu Sekcji Loiniczej SIMP w Bydgoszczy
zorganizowal w Gdansku - Sobieszewie konferencje po-
§wiecong problemom eksploatacji sprzetu lotniczego. W
konferencji tej wzigl udzial przedstawiciel Zarzadu Sekcji
Lotniczej ZG SIMP kol. mgr inz. Stanistaw Orczykowski.

Kola zakladowe SIMP i SEP inspiruja wynalazczos$é

W Wytwbdrni Sprzetu Komunikacyjnego PZL-Warszawa 11
Zakladowe Kola SIMP i SEP dzialaja wsp6lnie z Klubem
Techniki i Racjonalizacji, pobudzajac wynalazczosé pra-
cownicza. Dzieki wsp6lpracy spolecznych ogniw inicjowa-
ne sg zespolowe formy pracy twoérczej (brygady racjonali-
zatorskie, zespoly wdrozeniowe), organizowane tematyczne
i iloSciowe konkursy, oceniana nowoczesno§é konstrukeji,
udzielana pomoc twércom, przyznawane odznaki racjona-
lizatorskie i odznaki stowarzyszeniowe SIMP i SEP.

Realizacja planu rozwoju wynalazczo$ci w przedsiebior-
stwie odbywa sie w ramach partnerstwa K6t Notowskich
i wspbldzialania ich przewodmczacych kol. J. Folca i kol.
L. Szwabowskiego.
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Badania odpornosci na termozmeczenie
aluminiowanych i niealuminiowanych fopatek
turbin silnikéw odrzutowych wykonanych
ze stopu nimonic 80A

Dr inz, ZYGMUNT RACZYNSKI
Politechnika Rzeszowska

Mgr inz. ROMAN SZURLEJ

Mgr inz. LEONARD WASKO
WSK PZL RzZeszé6w

W pracy oméwiono wyniki badan wla-
snych dotyczace odpornos$ci na termo-
zmeczenie aluminiowanych i niealumi-
niowanych lopatek turbin silnikéw od-
rzutowych wykonanych ze stopu ni-
monic 80A.

f.opatki turbin silnikéw odrzuto-
wych pracuja w zmiennym polu tem-
peraturowym. Cykliczne zmiany tem-
peratury ~ wywoluja naprezenia w
strukturze lopatek, ktére mogg powo-
dowaé ich pekmiecia. Ocene wplywu
réznych czynnikéw na odporno$é¢ to-
patek na termozmeczenie mozna prze-
prowadzi¢ w przypadku, gdy bedzie
sformutowany warunek ujmujacy
mozliwie najwiekszg ilo§¢ czynnikéw,
od ktérych zalezy odporno$s¢ metali
i stopbw na pekniecia spowodowane
gradientem temperatury. .

Gradient temperatury w lopatkach
w czasie ich nagrzania i studzenia
powoduje powstanie naprezen o, kté6-
rych wartos¢ mozna wyliczyé¢ z po-
nizszego wzoru:

o = B-E({—1) [daN/mm?) )

gdzie: f — wspolezynnik rozszerzal-
nosci_liniowej, E — modul sprezysto-
$ci, t — $rednia temperatura lopatki
lub jej cze$ci.

=1, 4@, —1) P [°C] )

gdzie: tp — temperatura osrodka, w
ktérym nagrzewa sie tlopatka, t, —
temperatura poczatkowa lopatki, ® —
warto$¢ funkcji zaleinej od kryteriow
Biota i Fouriera oraz od grubosci to-
patki, okreslona dla $redniej tempe-
ratury $cianki na jej przekroju po-

przecznym, t — temperatura rozpa-
trywanej czesci lopatki.

. t= 'p+(‘a_‘p) ¢1 [OC] @
gdzie: &, — warto$é funkcji zaleina

od wartosci kryteribw Biota i Fourie-
ra oraz punktu przekroju tlopatki, w
ktébrym okre$la sie naprezenia.

W przypadku poddawania lopatek
termozmeczeniu  najniebezpieczniejsze
sa naprezZenla rozciggajace. Dlatego

przy rozpatrywaniu odpornosci na ter-
mozmeczenie 1opatek turbin silnikéw
odrzutowych nalezy bra¢é pod uwage
te naprezenia rozciggajace, ktére wy-

Powietrze

.Gaz

Powietrze Powietrze

) 71-238/7/77-R.1
Powietrze

Rys. 1. Schemat urzadzenla do badan ter-
mozmeczenfowych tlopatek turbin sllnikéow
odrzutowych
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kazujg bezwzgledne wartosci maksy-
malne. Zatem warunek odpornosci na
termozmeczenie topatek w przyblize-
niu mozna zapisaé w nastepujacej po-
staci:

Rm,! > ﬁ’Ez (?‘_ 1) )]
gdzie: Rp,¢ — dorazna wytrzymalosé
na rozcigganie rozpatrywanej czesci
lopatki w temperaturze t, E; — mo-

dul sprezystosci materiatu z ktérego
zostata wykonana lopatka w tempera-
turze t.

Réwnanie (4) jest stuszne w przy-
padku, gdy material z ktorego wy-
konana jest lopatka poddany napre-
Zeniom zachowuje sie zgodnie z pra-
wem Hooka. Ze wzoru (4) wynika, zZe
czynniki wplywajgce na odpornosé
materiatu, z ktérego wykonane zosta-
ly lopatki mozna podzieli¢é na dwie
zasadnicze grupy. Do pierwszej grupy
nalezy zaliczyé czynniki natury ciepl-
nej (f, t, t), do drugiej natomiast na-
tury mechanicznej (Rm,t E¢). Zaré6w-
no pierwsze jak i drugie zalezg od
skladu chemicznego i budowy we-
wnetrznej materiatu.

Cel badan

Zaroodporno$é lopatek turbin wyko-
nanych ze stopd6w zarowytrzymalych
na osnowie niklu podwyzsza sie z re-
guly przez ich aluminiowanie. W wy-
niku tego procesu nastepuje zmiana
skladu chemicznego i struktury war-
stwy wierzchniej lopatek. W zwiazku
z tym odpornosé na termozmeczenie
lopatek aluminiowanych moze byé in-
na w poréwnaniu z odpornoscig na
termozmeczenie topatek niealuminio-
wanych.

W literaturze brak jest danych do-
$wiadczalnych dotyczacych  wplywu
aluminiowania na termozmeczenie.
Celem niniejszej pracy bylo okre$lenie
wplywu aluminiowania na termozme-
czenie stopu nimonic 80A.

Badania wlasne

Badania na termozmeczenie prowa-
dzono na topatkach aluminiowanych
i niealuminiowanych wykonanych ze
stopu nimonic 80A. Schemat urzadze-
nia za pomocg ktérego wykonano ba-
dania przedstawiono na rys. 1. Bada-
nia wplywu cyklicznych zmian tempge-
ratury przeprowadzano zawsze na
czterech lopatkach (dwie aluminiowa-
ne i dwie niealuminiowane). Czas jed-
nego cyklu sktadajacego sie z nagrza-
nia lopatki do okreslonej temperatu-
ry i studzenia wyniést 163 s. Stoso-
wano dwa rodzaje chlodzenia: w stru-
mieniu powietrza wyplywajgcego z
dyszy pod ci$nieniem 2 at. (rys. 1) lub
w strumieniu powietrza i w wodzie.

Glowice mocujacg probki napedzono
silnikiem elektrycznym. W ukladzie
napedowym zastosowano krzyz mal-
tanski, co pozwolilo na nagrzanie lo-
patek do danej temperatury w okre-
slonym czasie.

Jako kryterium odpornosci na ter-
mozmeczenie przyjeto ilo$¢ cykli po
ktérych nastepowato peknigecie mate-
rialu prébek w strefie najbardziej
obcigzonej cieplnie w procesie nagrze-
wania i studzenia. Badane lopatki po-
dzielono na dwa komplety po cztery
topatki i przeprowadzono na nich od-
dzielne proby na termozmeczenie w
dwoéch wariantach réznigcych sie mie-
dzy soba temperatura i warunkami
studzenia. W celu podwyzszenia tem-
peratury i zwiekszenia naprezen w
badanej strefie tlopatki, w drugim
wariancie w poblizu krawedzi sptywu
wykonano na lopatkach aluminiowa-
nych i niealuminiowanych otwory o
$rednicy 17 um.

Pierwszy wariant badan wykonano
na lopatkach bez otworéw. Dwie lo-
patki aluminiowane i dwie tlopatki
niealuminiowane mocowano na prze-
mian w glowicy obrotowej, nagrzewa-
no wedlug opisanego wyzej schematu
do temperatury 850°C, a nastepnie
studzono w strumieniu powietrza do
tempeartury 100°C. Zakres zmian
temperatury w przyblizeniu odpowia-
dal zmianom pola temperaturowego,
w ktéorym pracujg topatki wykonane
ze stopu nimonic 80A w silniku od-
rzutowym. Po 1660 cyklach zmian
temperatury prébe przerwano. Na
zadnej badanej lopatce aluminiowanej
i njealuminiowanej w tym wariancie
badan nie stwierdzono wystepowania
$ladow deformacji i peknieé. Prze-
prowadzone obserwacje mikroskopo-
we wykazaly istnienie wyraZnych
$ladéw utlenienia w warstwie wierzch-
niej lopatek niealuminiowanych. Na-
tomiast na lopatkach aluminiowanych
slady utlenienia wystepowaly wylgcz-
nie tylko w tych miejscach, w kto6-
rych sfera aluminiowania byla uszko-

Rys. 2. Odksztalcona po prébie na termo-
zmeczenle warstwa powilerzchniowa - lopat-

ki aluminjowanej po 225 cyklach zmian

temperatury (pow. 400X)
3
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warstewek tlenkowych znacznie zmniejszajacych intensyw-
nosé sczepiania, a tym samym i zuzycia (tabl. 1).

Wytwarzanie powlok dyfuzyjnych

W celu zwiekszenia twardosci i odpornosci na $cieranie
warstwy powierzchniowej mogg byé stosowane metody dy-
fuzyjnego nasycania jej azotem, tlenem, weglem lub bo-
rem [3]. Najlepsze wyniki uzyskuje sie przy azotowaniu
w azocie oczyszczonym z tlenu i wilgoci. Proces prowadzi
sie w temperaturze 930--950°C przez 8--20 h, co pozwala
na uzyskanie warstw o gruboseci 0,06--0,1 mm. Przy wyz-
szych temperaturach nastepuje rozrost ziaren i pogorszenie
wlasnosci mechanicznych. W trakcie azotowania tworzy
sie warstwa roztworu stalego azotu w tytanie o o sieei
heksagonalnej, natomiast na powierzchni powstaje cienka
warstewka azotku tytanu TiN o grubo$ci 4--20 um, ktéra
nalezy usungé przez szlifowanie lub polerowanie. Warstwa
ta jest bardzo krucha, fwarda i ma skilonno$¢ do odlupy-
wania sie. Azotowanie znacznie zwigksza odpornesé na
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twardo$é powierzchni (2}
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scieranie. Badania [3] wykazaly, ze odpornosé¢ ta jest kilka-
krotnie wieksza niz naweglanej stali 20 (HRC 62-64), zas [4]
odpornos¢ na Scieranie rolek azotowanych ze stopu Ti jest
wigksza w parze z azotowanymi rolkami ze stali 38HMJA.

Azotowanie przewaznie obniza wytrzymaltosé zmeczenio~
wa, chociaz przeprowadzanie go w cyjankach [5] NaCN
i KCN wraz z 50% karbonatéw w temperaturze 700-900°C,
przez 110 h pozwala poprawi¢ wytrzymalo$¢ zmeczenio-
wa. Podobnie mozZna poprawi¢ jg przez zastosowanie na-
gniatania po azotowaniu (rys. 2) [6].

Nasycanie tlenem — natlenianie zaleca sie przeprowadzié
w powietrzu w temperaturze 725--825°C i w czasie 5=-1 h.
Umozliwia ono uzyskanie twardej warstewki {ytanu o
z rozpuszczonym tlenem o grubosci 0,02-+-0,5 mm, pokrytej
z zewnatrz warstewkag TiO; o grubosci 142 pum. Natlenia-
nie dyfuzyjne mozna réwniez wykonywaé w roztopionym
boraksie lub prézni (0,13+%1,33 Pa). Zaleta procesu jest
latwos$é wytwarzania, niska temperatura i krotki czas wy-
grzewania, dzieki czemu wtasnosci stopu nie ulegajg zmia-
nie [3]. Natomiast wada procesu jest mala grubosé warstwy
dyfuzyjnej. Odporno§¢ na $cieranie warstwy natlenionej
moze by¢ 12--37 razy wieksza niz bez tej warstwy.

Ze wzgledu na malg rozpuszczalno$é¢ wegla w tytanie
o 1 B umocnienie powierzchniowe jest mozliwe jedynie
przez wytworzenie warstwy weglika tytanu TiC, ktoérej
mikrotwardosé, zaleznie od warunk6éw procesu moze Wy-
nosi¢ 1100--3200 wHV. Proces prowadzi sie¢ w odpowiednich
o$rodkach (argon + tlenek wegla, wegiel drzewny, argon +
propan i in.) w temperaturze 850-+950°C, w czasie 5~-8 h.
Odporno$é na Scieranie takich warstw jest bardzo duza [3].

Rozpuszczalno$é boru w tytanie o i f§ jest niewielka
i utwardzenie w czasie borowania nastepuje wskutek two-
rzenia na powierzchni warstewki borkéw tytanu TiB, TiB,,
TigB;. Mozliwe jest rowniez elektrolityczne wytwarzanie ta-
kich warstewek w temperaturze procesu 1000--1150°C i cza-
sie 3=-4 h maja one grubosé¢ 0,025--0,03 mm, za$ ich mikro-
twardosé wynosi ponad 2500 uHV.

Odporno$é na S$cieranie warstw borkowych jest 23--31
razy wieksza od odpornosci powierzchni bez tej warstwy [3].
Korzystny wplyw na odpornosé na Scieranie stopu WT3-1
wywiera rowniez selenocyjanowanie i siarkocyjanowanie
w wannach solnych (560°, 1 h) {7].

Wytwarzanie powlok galwanicznych

Powloki galwaniczne na stopach tytanu polepszaja przy-
czepno$é lutéw oraz odporno$é¢ na S$cieranie. W celu po-
lepszenia odpornosci na Scieranie moga by¢ stosowane po-
krycia chromowe [8, 9], ktérych przyczepno$é poprawia sie
przez nakladanie podwarstwy niklu o grubos$ci 1--5 pm,
zelaza lub cynku. Polepszenie przyczepno$ci pokryé chro-
mowych moze byé réwniez uzyskane przez wytwarzanie
pokryé¢ dwuwarstwowych [9] z obrdébka cieplna, wykonywa-
ng po nalozeniu pierwszej warstwy (870--1030°C, 1 min).
W celu zwiekszenia odpornosci na $cieranie stosowaé mozna
réwniez twarde pokrycia niklowe [10], a w celu polepszenia
przyczepno$ci nalezy, po natozeniu pokrycia, wyzarzyé¢ je
dyfuzyjnie w 800--1400°C przez 48 h, w wyniku czego
powstaje warstwa przejSciowa o grubosci 30 pum.

W trakcie nakladania powlok galwanicznych tytan po-
chlania wodér, wskutek czego grube pokrycia maja sklon-
no$¢ do odwarstwienia. Z tych wzg®doéw, po niklowaniu,
nalezy przeprowadzi¢ degazacje w 200--250°C przez
2--4 h w prozni, za§ po nalozeniu grubszych pokryé -—
wyzarzanie w 600--800°C w proézni przez 0,5-~4 h. Chcac
uzyska¢ zwiekszenie odpornosci na korozje i czeSciowe Scie-
ranie, nalezy wykonaé¢ anodowanie stopéw tytanu polega-
jace na wytworzeniu warstw tlenkowych [11, 12].

Nawodorowanie warstwy wierzchniej, zachodzgce w pro-
cesach obrobki galwanicznej, prowadzi do znacznego po-~
gorszenia wytrzymatos$ci zmeczeniowej stopéw tytanu;
$wiadezg o tym badania przeprowadzone na stopach OT4
i OT4-1 {13].

Nagniatanie warstwy wierzchniej w stopach tytanu

Niekorzystne zjawiska wystepujace przy tarciu mozna w
pewnym stopniu zmniejszyé¢, stosujgc jako obrébke wykan-
czajacqg nagniatanie. Stwierdzono, ze kulkowanie naporowe
toczne stopu WT3-1 powoduje zmniejszenie jego zuzycia
o 25--30% {w parze z rolka ze stali bedacej odpowiedni-
kiem SW18 o 60 HRC) [14]. Obszerniejsze badania wplywu
nagniatania stopéw Ti na ich odporno$é¢ na $cieranie prze-
prowadzil Gorochov {[15]. Badania odpornosci na S$cieranie
przeprowadzono na prébkach walcowych ze stopu WTI1-1
w parze z przeciwprObkami z zeliwa szeregu SC12-28 (wg
GOST) przy docisku 143 kPa, predkosci 28,2 m/min w oleju

s
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TABLICA 1. Wplyw ofrodka na zuiycie i wspblezynnik tarcia stopu Ti-4Al [2]

TABLICA 2. Zuiycie prébek ze stopu WTI-1 po réinych sposobach obrébki [15]

Zuzycie
Rodzaj Droga tarcia Naciski wzgledne Wapolceynnik
smarowania L[ q [MPa] J .10t tarcia
[om?/kg]
Woda 0,25+1,0 0,2; 1,0; 42.+78 0,35-+-0,48
morska 2,0; 5,0
Olej 1,0 1,0; 2,0 148--250 * 0,31+0,35
wrzecionowy
J = 4h/L . q, gdzie: 4h —liniowe zuzyoie prébki, L — droga tarcia, g — nacisk

Zuiycie prébek [mg]

Sposéb obrébki po wysarzeniu

nie wyiarzone (z warstwq natleniong)

Toczenie 62,1 ] 0,5
Kulkowanie naporowe zwykle 40,5 | 0,4
Kulkowanie naparowe oscyla- |

cyjne 29,5 ‘ 0,35

maszynowym, Chropowato$¢ powierzchni prébek wynosita
R, = 1,7--3,1 ym. Wyniki badan przedstawiono na rys. 3.

Jesli zuzycie prébek szlifowanych przyjgé za 100%, to
zuzycie probek toczonych wynosito 23%, kulkowanych na-
porowo tocznie 13% i kulkowanych oscylacyjnie 10%
(rys. 3a). Analogicznie przedstawialo sie zuzycie przeciw-
prébek (rys. 3b). Wynika z powyzszego, ze obrobione przez
nagniatanie prébkize stopu WT1-1 maja mniejszg S$ciernosc
(zdolno$é zuzywania przeciwproébki) niz szlifowane.

Przeprowadzenie wyzarzenia stopu WT1-1 w proézni (0,133
Pa, 730-+800°C, 1-+-2 h, chlodzenie wraz z piecem) powoduje
nasycenie WW tlenem na glebokos¢ do 0,02 mm prowadzace
do wzrostu mezotwardosei WW. Nadmierne nasycenie tle-
nem podczas nagrzewania w powietrzu moze spowodowaé
pogorszenie wlasnosci WW wskutek tworzenia tlenkéw
TigO oraz Ti;O o obnizonej twardosci.

Zuzycie prébek z WT1-1, po réznych sposobach obrébki,
z WW nasycong tlenem i bez tej warstwy w parze ze sta-
13 45 (42 HRC) przy nacisku 150 kPa przedstawiono w ta-
blicy 2. Wynika z niej, ze zuzycie prébek kulkowanych
oscylacyjnie bez natlenionej WW Jjest o 52,6% mniejsze
niz prébek toczonych, za$§ w przypadku prébek z WW na-
sycong tlenem o 30% mniejsze. Nalezy podkreslié, ze zuzy-
cie natlenionych i kulkowanych oscylacyjnie probek jest
blisko 180 razy mniejsze niz toczonych bez warstwy na-
tlenionej.

Kompleksowe metody zwiekszanla odpornesci na Scieranie

Odporno$¢ na $cieranie moze by¢é poprawiona przez wy-
konanie kilku zabiegé6w technologicznych. Takim przykla-
dem sa przytoczone uprzednio wyniki natleniania i nagnia-
tania WW w stopie WT1-1, Drugim przykladem komplekso-
wego umocnienia jest spos6b [16], przewidujacy galwaniczne
nalozenie na powierzchnie stopu tytanu warstwy Ni, Fe
lub Cu o grubo$ci 5-15 um, a nastepnie azotowanie w
atmosferze azotu w 850°C przez 50100 h. W efekcie
uzyskuje sie warstwe azotowang o grubosci ponad 150 pm
i twardosci 500 HV, charakteryzujacq sie duza odpornoscia
na $cieranie. Grubosé warstwy azotowanej bez powtloki
posredniej dochodzi zaledwie do 20 pm.

Whnioski

® Technologiczne metody zwiekszania odpornosci na $cie~
ranie stopéw tytanu umozliwiaja znaczne podwyzszenie ich
odpornosci, czynigc ja por6wnywalna z wieloma stalami
stosowanymi w parach tarcia.

L4

® Szczegbélnie duzy efekt polepszenia odpornosci na $cie-
ranie dajag metody obroébki.cieplno-chemicznej, a zwlaszcza
azotowanie, natlenianie i borowanie. Korzystny wptyw tych
metod mozina zwiekszy¢, stosujgc do obroébki wykanczaja-
cej nagniatanie.

® Ze wzgledu na zlozono$é procesé6w obrobki cieplno-
-chemicznej nie znalazly one jeszcze szerszego zastosowa-
nia przemyslowego. Mozna jednak przypuszczaé, ze dosko-
nalenie wyposazenia technologicznego umozliwi obrébke
cieplno-chemiczng stopéw tytanu, za$ jej polgczenie z in-
nymi zabiegami umacniajacymi pozwoli na stosowanie tych
stopéw réwniez w parach tarcia.

LITERATURA

1. V. A, GOROCHOW, S. N. GOROCHOWA: Wljanije czistowoj
obrabotki na koeficient trenija titanowych owierchnostiej.
Sh. Technologija i awtomatizacija maszinostrojenija. Vyp. 15,
Technika, Kijew 1975,

2. J. V. ASCHIMA, V. N. GOLDFAJN: Issledowanije powiedenija
splawa titana s 3,8% Al pri trenii. Sb. NowyJ] konstrukcionnyj
material — titan. Nauka, Moskwa 1972.

3. A, N. MINKIEWIC:; Chimiko-termiczeskaja obrabotka metallow
i splawow. Maszinostrojenije, Moskwa 1865.

4. J. N. NOWIKOWA: Azotirowanije titanowych splawow w czi-
stom azote. Sb. Titan i jego splawy. AN SSRS, Moskwa 1960.

5. J. MULLER: Verfahren zur Verbsserung der Verchleissfestig-
keit und zur Erhthung der Dauerbiegewechselstigkeit von
Werkstlicken aus Titan und Titanliegerungen. Pat. RFN kl 40 d
1/18/C 22 £ 1/18 nr 1608254.

6. G. B. GUREWICZ: Powyszenije niesuszczej sposobnosti boriro-
wannoj stall i azotirowannogo titanowogo splawa obkatkoj ro-
likom. Wiestnik Maszinostrojenija nr 1 1972.

7. J. M. WINOGRADOW: Powyszenije iznosostojkosti stalej, czu-
gunow 1 titanowych splawowo metodami sulfocianirowanija,
sulfidirowanija 1 selenirowanija. Sb. Processy uprocznienija
powierchnosti detalej maszin. AN SSSR, Nauka, Moskwa 1964.

. Handbuch der Galvanotechnik. C. G. Verlag, Munchen 1963.

. LUIS W. RAYMOND, MARK C. GUSSACH: Chrome plating
of titanium. Pat. USA kl. 204, 37 R C C25b 5/52/nr 3691029, 1972.

10. AKIRA NEGISI i in.: Furukawa denki koge K.K. Pat. Jap.
kl. 12A35 (C23c) nr 48 — 1578, 1973.

11. A. ALADJEM: Anodie oxidation of titanium and
J. Mater, Sc., t. 8 nr 5 1973.

12. J. B. COTTON: Using titanium in the chemical plant. Chem.
Engung. Progr. t. 66 nr 10 1970.

13. B. A. KOLACZEW 1i in.: Mechaniczeskije swojstwa titana i jego
splawow. Metallurgija, Moskwa 1974.

14, D. D. PAPSZEW, J. G. GOLUBIEW: Wlijanije obkatki szarikom
na ustalostnuju procznost titanowych splawow. Sb. Powyszenije
cikliczeskoj procznosti materiatow metodom powlerchnostnogo
plasticzeskogo deformirowanija. Perm 1974.

15. W A.. GOROCHOW: Czistowaja obrabotka titanowych sptawow.
Maszinostrojenije, Moskwa 1975.

16. JOITI TOKUDA, HIROMITI KOWAHORA: Kobusiki Kajsia
Kobe Sejkosio. Pat. Jap. kl 12A3 (C23c) nr 43962.

-

it alloys.

PRENUMERATA

pocztowych.,

Przedplaty sq przyjmowane w terminach:

- do 25 listopada — na rok nastepny, I kwartal, 1 poéirocze
— do 10 marca — na II kwartat

-- do 10 czerwca — na III kwartat i II pdirocze

-- do 10 wrzesnia — na IV kwartal

Prenumerate ze zleceniem wysylki za

nych i o 100% dla zlecajgcych Iinstytuc)i i zakladéw' pracy.
Cena prenumeraty krajowej:

~— kwartalna — zt 60,—

— pélroczna — zi 120,—

— roczna -— 2} 240,—

Prenumerate przyjmujg oddezialy RSW , Prasa-Kslazka-Ruch” i urzedy pocztowe.
Jednostki gospodarki uspolecznionej, instytucje, organizacje i
w mlejscowych oddzialach RSW , Prasa-Ksigzka-Ruch’”, w miejscowo$ciach za$§, w ktérych nie ma oddzialéw — w urzedach

Czytelnicy indywidualni optacajq prenumerate wytgcznie w urzedach poczfowych i u dorgezycieli.

granice przyjmuje RSW , Prasa-Ksigzka-Ruch”, Centrala Kolportazu Prasy | Wy-
dawnlctw, ul. Towarowa 28, 00-958 Warszawa, konto PKO nr 1531-71 w terminach obowigzujgcych dla prenumeraty krajowej.
Prenumerata ze zleceniem wysylki za granice jest drozsza od prenumeraty krajowej o 50°% dla zlecenlodawcé4w indywidual-

wszelkiego rodzaju zaklady pracy gzamawiajg prenumeratg

28

TLiA 1979 nr 3



Numeryczne odwzorowanie

Mgr inz. WLODZIMIERZ ADAMSKI

Przedstawiono glowne rodzaje linii krzywych i powierz-
chni oraz ich postaci wielomianowe bedace punktem wyj-
§cia do opracowania programu na EMC.

Przez wiele lat na $wiecie ksztalty samolotow, okretow,
samochodéw byly rozrysowywane recznie za pomocy gietki
traserskiej. Gietka traserska nazywamy cienka listewke
metalowa, drewniang lub wykonang z innego tworzywa,
ktérg mozna dowolnie wygina¢, prowadzac ja przez zadane
punkty i w ten sposdb projektowaé ksztalt dowolnej krzy-
wej (rys. 1). Ta metoda zdawala $wietnie egzamin dopoki
nie pojawily sie nowe. tansze i szybsze techniki wytwarza-
nia. Nowe mozliwosci przed konstruktorami otworzyly ob-
rabiarki sterowane numerycznie, ktoére jednak wymagaja,
aby ksztalt obrabianych czesci byl podany w sposéb nume-
ryczny, co jest niemozliwe przy stosowaniu gietki traserskiej
(zbyt mala dokladno$é odczytywanych wspbirzednych punk-
tow krzywej narysowanej na plazie).

Krzywe i powierzchnie potrzebne do numerycznego od-
wzorowania mozna podzieli¢ na trzy grupy:

— krzywe i powierzchnie skladajace sie z elementéw krzy-
wych i powierzchni opisanych matematycznie,

— krzywe i powierzchnie eksperymentalne otrzymane
przez pomiar wspbirzednych punktéw i ktére muszg byé
powtarzane dokladnie ze $cisle okres§long tolerancja,

— krzywa i powierzchnie eksperymentalne, ktérych uzy-
wanie nie wymaga bardzo duzych toleranciji.

Do pierwszej grupy zaliczyé moina znaczng wigkszos¢
ksztaltow czesci obrabianych mechanicznie. Z malymi wy-
jatkami krzywe te przewazinie skladaja sie z linii prostych,
luk6éw, okregow, parabol, elips czy innych krzywych dru-
giego stopnia. Powierzchnie tych czesci skonstruowane sa
z plaszczyzn, z powierzchni cylindrycznych, stozkowych czy

vt
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geometrii samolotu

Metoda ta ma dwie wady:

— krzywa definiowana réwnaniem (1) nie moze mieé pio-
nowej stycznej.

Te trudnosé mozna omingé, uzywajgc kolejno prostopa-
ditych ukladéw obroconych o 90° (np. krzywa na rys. 2 od
punktu A do B jest w ukladzie X1 O Y1 a od punktu B
do C w X2 O Y2) lub mozna tez ukltad zmieniaé automa-
tycznie np. gdy kat nachylenia stycznej jest wiekszy od
50° lub mniejszy od 40° (rys. 2).

— Ksztalt krzywej zalezy od kierunku osi ukladu wspol-
rzednych tzn. punkty definiuja pewng krzywa, jesli uklad
zostanie obrocony, a nastepnie zostang zdefiniowane punkty
nie dostanie sie tego samego ksztaltu krzywej. Aby otrzy-
ma¢é¢ ten sam ksztalt, krzywa zawsze musi by¢ definiowa-
na do pierwszego ukladu wspélrzednych, a dopiero péziniej
mozna ja obracaé.

Stosujac w obliczeniach macierze, lepiej jest przejsé¢ do
parametrycznej postaci wielomianu, zakladajac, ze Uy i Uy
sa jednostkowymi wektorami mozna zapisaé:

x (v)=Uz+v (2)
y@) = U, Ya;-v €]
]

Aproksymacja metodg najmniejszych kwadratow wygla-
dza krzywa eksperymentalng. Pod pojeciem gladkosci krzy-
wej rozumie sie, Ze znak drugiej pochodnej krzywej ekspe-
rymentalnej jest zgodny z zadaniem konstruktora. Nalezy
zauwazy¢, ze raz ta sama krzywa moze byé gladka, a raz
nie. )

Metoda ta daje najlepsze wyniki przy aproksymacji pro-
fili lotniczych. Zostala ona wprowadzona do nowych pro-
duktow z pewna modyfikacja.

W celu unikniecia zafalowan wielomianéw wyzszych stop-
ni oraz mnozenia malych wielkosci przez duze, autor z po-

AN
W x

T 11S/4/78 R 1 g g Y2
: X2 TL-115/6(76-R.2 TL-118/4/78-R 3 )
Rys. 1. Sposob konstrukcji krzywej skta- Rys. 2. Przyklad zmiany ukladu wspot- Rys. 3. Przyklad segmentu krzywej skia-
danej rzednych dla krzywej aproksymowanej danej
wilelomianem

tez kwadryk. Obliczenie dowolnego punktu czy tez grupy
punktéw krzywej lub powierzchni przy uZyciu komputeréw
nie przedstawia zadnej trudnosci.

Do drugiej grupy nalezg np. ksztalty kadiubow okretow,
l{{)gadluby, skrzydla i usterzenia samolotéw lub lopatki tur-

111,

W sklad ostatniej grupy wchodzg krzywe i powierzchuie
stosowane w przemygle samochodowym, ktére zalezg tylko
od wymagan estetycznych czy mody.

Krzywa doswiadczalng mozna okres$lié przez podanie
wspoélrzednych pewnej ilosci punktéw. Jednak tak dyskret-
nie podana krzywa nie pozwala nam uzyskaé¢ peilnej infor-
macji potrzebnych dla OSN. Krzywa doswiadczalng moze-
my aproksymowaé¢ wielomianem stopnia n-tego stosujac
metode najmniejszych kwadratow.

n
yi= Do 1)

i=o
Ze wzgledu na falowanie wielomianéw wyzszych stopni
stosowanie wielomianéw interpolacyjnych jest nie zalecane.

Aproksymacja wielomianem metodg najmniejszych kwa-
dratéw jest latwa do oprogramowania,
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wodzeniem stosuje znormalizowane zmienne niezaleine w
nastepujgcej postaci:

——

- Xi— X, 1<:i< 4
77’._ X"__i; B 2 /1 ()

a wielomian ma postaé:

Yi= Z“j"?:: ()
(1]

Dla bardzo duzych cieciw zaleca sie takze normalizowa-
1ie zmiennej zaleznej:

i Yi ]

o, = -—— 100 6

yl fo Cw ( )

gdzie: Cw — dlugosé cieciwy profilu.

Aby zwiekszyé dokladnos$é przyblizenia punktéow ekspe-
rymentalnych (stablicowanych) nalezy zwiekszy¢ liczbe po-
miaréw w okolicach punktéow przegieé jak i na tej czesci
krzywej gdzie jej krzywizna jest najwieksza. Tak opisa-
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ne profile lotnicze pozwalaja nam na bardzo dokladng pow-
tarzalno$é, praktycznie taka, jaka mozna uzyskaé¢ na danym
typie komputera.

Krzywe skladane
— spline

Odpowiednikiem w technice komputerowej gietki traser-
skiej jest krzywa skladana z pewnych segmentéw z zacho-
waniem tych samych pochodnych pierwszego i drugiego
rzedu w miejscu lgczenia (podpory). Kazdy taki segment
traktuje sie jak belke wytrzymalosciows, ktoérej rownanie
rozniczkowe osi ugigtej ma postaé:

d2 Mg(x
y o M=) ™)
dx? E-1

" Gietka traserska przyjmuje ksztalt, dla ktérego jej ener-
gia wewnetrzna stanowi minimtm. Matematycznym odpo-
wiednikiem tego jest, aby wyrazenie:

B [ K2ds - (8)

stanowito minimum,
gdzie: B — stala wyrazajaca sztywnosé belki, K — krzy-
wizna, s — diugosé luku 0<Is<CL, L — calkowita diugosé
krzywej sktadanej.

We wspolrzednych kartezjanskich mozna zapisaé:

f !y_"x__
{14y

a przy y' <1 &)

b)

P

2P+ P} = - 3P, + 3P

Rys. 4. Typowe warunki brzegowe [2]

wyrazenie to mozna uprosci¢é do postaci:
fy"ldx

. Przyjmujgc liniowg zalezno$§é momentu gnacego Mg(x)=
=A+Bx i dwukrotnie calkujgc réwnanie (7) otrzymuje sie
krzywg segmentowsa opisang wielomianem stopnia trzecie-
go. Krzywa skladana — spline, ktéra przechodzi przez n
punktéw skiada sie z (n-1) takich wiclomianéw (rys. 1). W

10)

praktyce matematyczna gietka jest dobrg aproksymaciy giet- -

ki traserskiej z tym jednak, ze styczne nie sg zbyt duze.
Te trudnos$é mozna usunaé, wprowadzajac lokalny ukiad
wspoirzednych, ktérego jedna z osi lezy na cieciwie tuku
krzywej lub przez wprowadzenie postaci parametrycznej
wielomianu stopnia trzeciego w nastepujacej postaci:

4
P®= DBt~ ¢ <t<t,

(L1)
i=1
P(t)={x(t) y(t) 2(t)]
Rozpisujac réwnanie (11) mozna napisaé:
P(t)=B;+B,-t+B;- t2+B, . t3 (11a)

Do rozwazan przyjeto krzywg przechodzacg przez dwa
punkty Py, P, (rys. 3) z odpowiadajacymi im stycznymi P;, P,
{(pochodne w tych punktach wzgledem parametru t). Para-
metr t zmienia sie od t, do t;. W celu uproszczenia obli-
czen, mozna przyjaé t;=0. Warunki brzegowe dla pojedyn-
czego segmentu sg nastepujace:

P(0)=P,

P(ty)=P,
ar ,

~ P,
dt | =
P 12
@l az)
dt o=y,
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5F Okreslone

Z rownan (11a) i (12) wynika:
P(O)zBI:PI

dpP 4 . .
l = _\7Bi-t"’-(i—l)=Bz=Fl

wdT[t=o i=2

(12a)
=B +B,t,+B;t]+ By

t=1f>

4
P@,) = Y B!

i=1

EF . = f’B--ti”z-(i—A- l)‘ =B,+2B,-¢t,+ 3B,-&2
dt |ooy, i~ it =t 2 3'h AL
Stad:

B, =P,,B, = P;

J(P,--P 2P, P,
( 2 ‘) oy nE (12b)

1 4 ]

B, -

2P-P) PP

4
3 g 51

Podstawiajac (12b) do (lle) oraz normalizujac parametr
0<<t<<1 mozna réwnanie i-tego segmentu krzywej napisaé
nastepujaco:

Pit)=P;_ (132423 + P;(312—20) |- P;_, (t —2e24-1%) +
+ Pi(—24¢)  (13)

c)

A

Py

Parabola
PP =-2P,+ 2P,

- TL-115/4/78-R4
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Rys. 5. Przyklad wielko$ci opisujgcych powierzchnie prostokre$lng:
AL — ditugo$é powlerzchni, CO 1 CK — dlugo$é cieciwy profilu
w przekroju poczgtkowym i koficowym, a — kat pochylenia plasz-
czyzny diwigara, XOD i XKD — wielko$ci okreslajace polozenie
plaszezyzny diwigara, DL — wymiar okre$lajgcy potozenle pilasz-
czyzny przekroju, § — Kkat pochylenia plaszczyzny przekroju mie-
rzony W plaszezyZnie cigeiw, y — kgt pochylenia plaszezyzny prze-
kroju mierzony w plaszczyznie diwigara, X, iy wspbirzedne mie-

rzone w plaszczyZnie przekroju
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Nieznane wartosci pochodilych P; mozna obliczyé¢ z wa-
runkéw cigglosci.
Rézniczkujac (13):

Pi(t) = P;_,(—6t4-61%) - P61 —602) -+ P{_ (1 —4t-+32) 4
+Pi(—2t--32)  (14)
i ponownie:
P/(t) = P, (= 64120 -+ Py(6—~120) - P _, (-4 4 61) |
"+ Pi(=24 61 (15)
Stad: g
P/(0)= —6P,_,+6P,—4P,_, —2P]

P{(1) = 6P,_,—6P,-- 2P _, -4 P;

(15a)
(15b)

Jesli krzywa Pi(t) jest ciagla wraz z drugg pochodng z krzy-
wa Pi+,(t) w punkcie P, wtedy zachodzi réwnos$é (15a)
i (15b). Po uproszczeniach i przeksztalceniach:

Pi’—l"l"iP;‘J’Pgﬁ-l::“‘3Pi—-1+3Pi+1 (16)

Te same wyniki otrzyma sie dla kazdego innego fragmen-
tu krzywej.
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Rys. 6. Schemat zastosowania EMC przy konstruowaniu i wykona-
niu czeéci, pomocy warsztatowych o matematycznie nieopisanych
ksztattach na obrabiarkach sterowanych numerycznie

TL=115/4/78-R.6

Korzystajac z wyrazenia (16) mozna napisaé (n-1) row-
naf, a nalezy obliczyé (n-+1) wartosci P;. Aby uzupemhié
obliczenia, trzeba znalezé dwa dodatkowe warunki. Znaj-
duje sie je zakladajac warunki brzegowe dla krzywej skla-
danej. Wiekszo§¢ uZzywanych warunkéw podano na rys. 4.
Majac (n-1) rownan (16) i dwa dodatkowe warunki brze-
gowe, mozna zapisaé¢ nastepujaca macierz:

AP; = BP,;
gdzie:
A — macierz stopnia (n+1i(x)n+1),

B.— macierz rzedu (n-1).
Np. dla krzywej skladanej zlozonej z 5 punktéw z poda-
2

na pierwsza pochodng P, =S, i warunkiem o =0
t

(rys. 4) mozna napisaé:
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1000 gOFfPs] F1 0 0 0 0 0 07 S,
141000 ||P; 0—3 0 3 0 o o |[P,
ora100lPl o 03 0 3 0 0[P 4
oot1410|fri|=lo o 0-3 o 3 o||p]|]®¥
ooo014a1 ||P] 0O 0 0 0—3 o 3 ||P
ooooz2t}{Pil Lo o o 0o 0-3 3]}]|P

P

a np. dla tej samej krzywej przy zalozeniu, Ze na poczat-
2

ku krzywej ’L{{' = 0 (linia prosta) i zakoAczenie krzywej
CI

jest paraboliczne tzn.: P, Py = —2P, 2P, macierz

réwnania ma postac:

2100007 [P, —3 3 0 0 0 0[P,

141000 |} P ~3 0 3 0 0 o ||P

or14100||P] | o-3 0 3 0o o |]P 19)

ooratollP || o 0-3 o 3 o|]P] ¢

000141 P, 0O 0 0—-3 0 3 P,

vooo11])lP o 0 0 0-2 2 JlP,

Pochodne P; oblicza sie, odwracajac macierz A i przem-
nazajgc jg przez B

P; = A-'BP; (20)
Kazdy segment krzywej sklédanej jest okreslony réwna-
niem (13). :

Zastosowanie krzywych

Dosy¢ czesto uzywanymi powierzchniami w przemysle
lotniczym sa powierzchnie prostokre§lne, do odwzorowa-
nia ktérych wykorzystuje sie krzywe aproksymacyjne (wie-
lomian n-tego stopnia) lub ‘interpolacyjne (krzywa skla-
dana).

Opracowany przez autora program pozwala na oblicza-
nie wspélrzednych przekroju powierzchni prostokresinych
na dowolnej plaszezyinie przekroju. Danymi wejsciowymi
opisujgcymi powierzchnie prostokreslne sg wspéirzedne pro-
fili poczatkowego i koncowego lub wspdlezynniki wielomia-
nu aproksymacyjnego i wielkosci oznaczone na rys. 5 sym-
bolem [0 Danymi wejsciowymi do obliczen konkretnego
przekroju calkowitego lub czes$ciowego sg wielko$ci oznaczo-
ne O na rys. 5.

Wynikiem programu jest wydruk wspélrzednych Y, X;
(rys. 5) jak i pochylen ¢ Istnieje tez mozliwo$é wprowa-
dzenia dodatkowych informacji jak np. odleglosci dzwigara
od linii noskéw oraz wyrysowanie danego profilu o ile wy-
miary stolu autokreSlarki (6X2 m) pozwolg w skali 1:1
lub mniejszej. Dzieki temu oprogramowaniu mozliwe bylo
wykonanie kilkunastu czesci z wyrobu seryjnego na OSN,
jak i wykonanie kilkuset pomocy warsztatowych. Wszyst-
kie zaleznosci pokazane na rys. 6 dotycza tylko recznego
programowania obrabiarek sterowanych numerycznie.

Powyzsze rozwazania z powodzeniem mogg byé zautoma-
tyzowane i wprowadzone do systemu APT (Automatic
Programming Tool) jak i powiazane z uniwersalnym sy-
stemem projektowania numerycznej geometrii zewnetrz-
nej samolotu jakim jest wchodzacy do eksploatacji system
NMG (Numerical Master Geometry). Aproksymacja wielo-
mianem zostala wykorzystana z bardzo dobrym rezultatem
do wstepnego przygotowania danych do systemu NMG.
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Badania NASA
w dziedzinie samolotéw rolniczych

Zarowno wielu uiytkownikbéw, jak i wytwoércéOw samo-
lotéw rolniczych w USA oraz NASA uwaza, ze konstrukcja
obecnie stosowanych samolotéw rolniczych opiera sie na
technice z lat czterdziestych, mimo wprowadzania do nich
powaznych udoskonalen. Jeden z dyrektorow NASA, Roger
Winblade ocenia, ze w USA zaznacza sie ostatnio pewien
zasté] w rozwoju samolotéw rolniczych — jakkolwiek w
1976 r. polowa, tj. ok. 8000 samolotéw rolniczych na swie-
cie byla eksploatowana w USA, a w 1974 r. w USA wy-
produkowano 1400 nowych samolotéw, z czego 45% na
eksport, to jednak w przypadku zakupienia przez ZSRR
3000 samolotéw M-15 transakcja ta bylaby réwnowazna
30-letniej amerykanskiej produkcji samolotéw rolniczych
(w USA ocenia sie bowiem, ze samolot M-15 jest ponad
10-krotnie drozszy od amerykanskich samolotéw rolni-
czych o duzym udzwigu). Poza tym w 1974 r. zabiegom
agrolotniczym w USA poddanych bylo 2 min ha, podczas
gdy w ZSRR — 2,25 mln ha.

Opracowane ostatnio w USA plany rozwoju lotnictwa
rolniczego sa popierane przez Kongres, ktéry przyznal
NASA fundusze na realizacje programu udoskonalenia sa-
molotéw rolniczych. Program ten obejmuje prace zaré6wno
nad samolotem, jak i nad jego wyposaZeniem rolniczym,
traktujac samolot i wyposazenie jako jeden system. Okre-
Slone zostaly nastepujgce tematy prac:

— konstrukeja samolotu i jego charakterystyki w locie;
— uklad opylajacy i rozpylajacy;

— charakterystyki pola wirowego;

— warunki eksploatacji samolotéw;

— bezpieczenstwo zalogi.

Program jest realizowany przy uzyciu réznych srodkow:
symulatoréw i komputeréw do badania nowych projek,téw
samolotéw, urzadzen rolniczych i pbl wirowych; tuneli
aerodynamicznych do badan rokujacych nadzieje p.rojek’-
tow; stoisk do badania charakierystyk nowych urzadzen
rolniczych; analiz systemowych majgcych na celu dosto-
sowanie rozwiazan technicznych do realnych warunkéw
cksploatacyjnych. )

Program podkresla znaczenie statecznosci i sterowno'écx
samolotu oraz dokladno$ci utrzymywania toru lotu na ja-
koéé obrobki p6l z powietrza. Duze znaczenie ma tu réw-
niez wielkoéé¢ kropel chemikaliéw, ktéra warunkuje czas
ich opadania i szybko$é¢ odparowywania oraz oddzialywa-
nie wiatru. Efektywno$é wykorzystania chemikaliéw ciek-
lych jest tym mniejsza, im mniejsze kropelki, nawet w
przypadku chemikali6w oleistych. NASA opracowuje dy-
sze rozpylajace, ktére zapewniaja jednorodno$¢ kropel
Doskonali sie poza tym calg instalacje rolniczg samolotiu,
w celu zmniejszenia nieszczelnosci oraz przygotowuje ma-
terialy odporne na korozje.

Na rozklad chemikaliéw wplywa w sposéb. istotny pole
wirowe samolotu. W celu zmniejszenia jego ujemnych
skutkéw i lepszego wykorzystania chemikalibw, opraco-
wuje si¢ nowe profile skrzydel i nowe urzadzenia rozpy-
lajace. Oddzialywanie pola wirowego na proces opryski-
wania badane jest w tunelach aerodynamicznych w Lang-
ley przy uzyciu modeli samolotéw rolniczych. Opracowuje
sie metody ,rozpylania” przez modele samolotéw czaste-
czek polistyrenu i drobnych szklanych kuleczek, ktére
beda opadaé¢ na piyty pokryte klejem. Pomiary ich roz-
kladu pozwolg na okreslenie wplywu predkosci i wysoko-
$ci lotu oraz konfiguracji samolotu na rozprzesirzenlanie
sie chemikaliéw, co z kolei umozliwi zmodyfikowanie pola
wirowego i urzadzen rolniczych, w celu uzyskania jedr}o-
rodnego pokrycia pasma chemikaliami i zmniejszenia ich
znoszenia na bok.

W zakresie aerodynamiki samolotu NASA dazy .Qo
zmniejszenia oporéw szkodliwych, m.in. w celu zmnie]-
szenia zuzycia paliwa, a tym samym zwiekszenia udzwigu
chemikaliow. Bada sie réwniez srodki zwiekszajace 51.16'
noéna i poprawiajace wlasnosci samolotu przy starcie,
ladowaniu i w zakretach. o

‘W drugiej fazie realizacji programu przeprowadzi si§
préby z samolotem Thrush S2R-800, na ktérym sprawdzi
sie rozwiazania wynikajace z pierwszego etapu badan. Na
skrzydlach maja byé zastosowane sloty, na silniku osto-
na, a przejscie kadlub-skrzydlo bedzie oprofilowane, co
wplynie na pole wirowe i op6r samolotu. Zastosowanie
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spektrometvrli_ laserowego umozliwi dokladng amalize roz-
kladu kropelek chemikalibw od chwili opuszczenia przez
nie dysz rozpylajacych.

W.K.

Integralny dynamiczny system
wirnika nosnego

Projektanci smiglowecow czynig obecnie wiele wysilkow,
w celu znalezienia nowego rozwigzania ukladu glowica-
-przekladnia giéwna wirnika nosnego, ktoére zapewniatoby
mniejszy op6r aerodynamiczny, ochrone elementéw ukladu
przed zanieczyszczeniami, deszczem 1 solg, a tym samymn
zwiekszenie ich trwalosei oraz prostszg obsluge. Warunki
te ma spelniaé opracowany przez firme Meserschmitt-Bol-
kow-Blohm Integralny Dynamiczny System (IDS) wirnika
nosnego. Polega on na tym, ze glowica wirnika, wal z we-
zlami lozyskowymi i elementy ukladu sterowania, tj. tarcza
sterujgca z napedem i wzmacniaczem hydraulicznym, sa
zblokowane z przekladnig glowng w jeden zwarty zespél.

Tarcza 5!.‘?.(.9135‘\_ —
Naped tarczy sterujace

Pr zektadnia

Wzmacniacz
hydrauliczn

Koncepcje IDS zrealizowano w nastepujacy sposéb: glo-
wice wirnika polgczono bezposrednio z przekladnig gléwna,
bez walu posredniego; tarcze sterujgca z dzwigniami i po-
pychaczami ukladu sterowania umieszczono pod przeklad-
nig, wzmacniacz hydrauliczny ukladu sterowania zabudo-
wano bezposrednio na korpusie przekladni. Dzieki takiej
integracji ukladu liczba kot zebatych zmniejszyla sie z 16
do 8, a liczba lozysk — z 26 do 15. Jak wiadomo, czesto§é
uszkodzen lozysk podlega prawom statystyki i prawdopo-
dobienstwa, a wiec zmniejszenie liczby lozysk zwieksza nie-
zawodno$é przekladni. Umieszczenie organdéw sterowania
w korpusie przekladni zabezpiecza je przed zanieczyszcze-
niami i przed uszkodzeniem — badania wykazaly. ze za-
budowane wewnatrz clementy sterowania majg 5-krotnie
wigkszg irwalo$é od zewnetrznych w ukladzie konwencjo-
nalnym. Kola zebate, lozyska i elementy sterowania sma-
rowane sg za pomocg wspolnej instalacji olejowej o obiegu
zamknietym, dzieki czemu stan oleju (ilos¢ opilkéw) moze
byé wskaznikiem mechanicznego stanu ukladu.

Uklad ma budowe¢ modulowsg, co oznacza, Ze poszczeg6Oline
jego zespoly moga by¢ wymieniane bez potrzeby poézniej-
szych préb sprawdzajacych. Wymiana modulu nie wymaga
wybudowywania pozostalych moduléw, np. elementy stero-
wania mozina wymieni¢ bez demontazu glowicy. Uzyskano
to przez zastosowanie odpowiednich okien i zlgczy popy-
chaczy.

Koncepcja IDS pozwala na znaczne zmniejszenie wysoko-
$ci ukiadu glowica-przekladnia gldéwna, co zmniejsza wra-
zliwosé $miglowca na ostrzal oraz obcigzenia dynamiczne
glowicy. Z drugiej strony, zaistnialy obawy, czy zbyt mala
odleglo$é wirnika od kadluba nie wywola drgan podobnych
do tych, ktére wystgpily na $miglowcu YUH-61. Stwierdzo-
no jednak, ze pojawiajg sie one przy okreslonym stosunku
odleglosci glowica — goérna powierzchuia kadiuba do od-
leglosci glowica — dolna powierzchnia kadiuba i ze uklad
MBB jest po bezpiecznej stronie.

Na poczatku 1979 r. maja sie rozpoczaé proéby Smiglowca
UH-1D wyposazonego w uklad IDS, kt6ry bedzie nastepnie
zastosowany w $miglowcu BK-117, opracowanym wspdl-
nie przez MBB i Kawasaki oraz w $miglowcu przeciwczol-
gowym PAH-2 opracowywanym przez MBB i Aerospaafa}g
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Wybrane problemy niestatecznej pracy
sprezarek lotniczych silnikow turbinowych

Dr iniz. JAN BORGON

W artykule przedstawiono mechanizm
i przyczyny powstawania oraz objawy
i skutki niestatecznej pracy spreia-
rek silnikéw turbinowych zaréwno w
warunkach naziemnych jak i w locie.
Omowiono ograniczenia zakresow pra-
¢y silnika zapobiegajace ,pompazo-
wi”,

Niestateczna praca sprezarki silni-
ka turbinowego, nazywana potocznie
pompazem, nalezy do zjawisk niepo-
zadanych, stanowiaggch potencjalne
niebezpieczenstwo uszkodzenia silni-
ka. Niestateczna praca sprezarki cha-

rakteryzuje sie pulsacjami ci$nienia
lub skokowymi zmianami wydatku
powietrza, a nawet krétkotrwalymi

przerwami w doplywie powietrza do
segmenté6w komory spalania, znajdu-
jgcych sie w danej chwili za strefy
oderwania strug powietrza w sprezar-
ce.

Objawem niestatecznej pracy spre-
zarki silnika turbinowego moze byé:

— nagly spadek ci$nienia powietrza
za sprezarka, prowadzacy do nadmier-
nego wzbogacenia mieszanki paliwo-
wo-powietrznej, spadku predkos$ci o-
brotowej lub samoczynnego wylacze-
nia sie silnika,

— ,,zawisanie” obrotow silnika, cha-
rakteryzujace sie zahamowaniem
wzrostu® predkosci obrotowej w pew-
nym zakresie pracy lub tez niemozli-
woscig zwiekszania predkosci obroto-
wej ze wzgledu na nadmierny wzrost
temperatury gazow,

— pojawienie sie silnych pulsacji
cisnienia i wydatku powietrza wywo-
tujacych drgania calego silnika i
zdmuchiwanie plomienia w komorze
spalania,

— charakterystyczny efekt dzwieko-
wy w postaci ,,detonacji”.

Mechanizm powstawania niestatecznej
pracy sprezarki

Niestateczna praca sprezarki wigze
sie z periodycznymi oderwaniami
strug powietrza przede wszystkim od
strony wypuklej powierzchni lopatek
sprezarki. Dzieje sie to wtedy, gdy w
pewnych, okreslonych warunkach pra-
¢y silnika zmniejszy sie wydatek po-
wietrza przeplywajacego przez spre-
zarke w stosunku do odpowiedniego
wydatku dla danej zredukowanej
predkosci obrotowej wirnika. W wa-
runkach np. stalej predkosci obroto-
we) sprezarki, a wiec stalej predkosci
obwodowej tlopatek zmniejszenie wy-
datku powietrza  doprowadza do
zmniejszenia predkosci osiowej strug
powietrza we wlocie do danego stop-
nia sprezarki. W nastepstwie tego
zmienia sie kierunek wektora pred-
kosci wzglednej i wzrasta kat natarcia
strug i (rys. la). Po przekroczeniu
pewnej krytycznej wartosci kata i, na-
stepuje oderwanie strug powietrza od
strony wypuklej powierzchni topatek.
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Na rys. 1 przedstawiony jest sche-
mat oplywu palisady topatkowej wir-
nika sprezarki osiowej z oderwaniem
strug powietrza. Powstajace podczas
oderwania strug zawirowania sg nie-
stateczne (rys. la) i maja tendencje
do rozprzestrzeniania sie w kanalach

miedzylopatkowych pod dzialaniem
sil  odsrodkowych a tym samym
zmniejszaja przekroje -  efektywne

strug, w rezultacie czego wydatek po-
wietrza jeszcze bardziej sie zmniejsza.

Jezeli straty cisnienia w strefach
oderwania strug sa tak wielkie, ze
cisnienie calkowite w tych strefach
jest mniejsze od cisnienia statyczne-
g0 na wylocie z wienica palisady }lo-
patkowej, to pojawia sie przeplyw
powietrza w odwrotnym kierunku.

Przeplyw z oderwaniem strug po-
wietrza pojawia sie najpierw w pew-
nych, ograniczonych strefach (rys. 2).
Lokalizacja poczatkowych stref oder-
wania strug uwarunkowana jest pew-
nymi niedokladnoéciami w wykona-
niu  poszczegbéblnych lopatek, nieréw-
nomiernosciami predkosci i cisnienia w
strugach przed palisadg topatkowsg
itp. Dalsze zmniejszanie sie wydat-
ku powietrza prowadzi do zwiekszenia
liczby stref oderwania strug i ich roz-
przestrzeniania sie. Ustalono, ze stre-
fy oderwania strug powietrza obraca-
ja sie zgodnie z kierunkiem wirowa-~
nia wirnika sprezarki i jednoczesdnie
przemieszczaja sie wzgledem wirnika,
poniewaz predkos$é¢ katowa stref oder-
wania

Ws0=(0,2-0,6)
gdzie: (2, -— predko$é katowa wirni-
ka.

Powtérne 1 wielokrotne sprezanie
jednej i tej samej porcji powietrza w

Rys. 1. Schemat
niem strug powietrza:
dla n=const;

oplywu palisady profilow i
a) przyktad oplywu podczas zmniejszania
b) przyklad oplywu podczas zwiekszania

maja tendencji
sie, sa stateczne.

do rozprzestrzeniania

Niestatecznej pracy sprezarki prawie
zawsze towarzysza drgania lopatek,
ktére mogag by¢ tak silne, ze dopro-
wadzaja do ich lamania.

Intensywnoé¢ 1 rodzaje objawbw .
niestatecznej pracy sprezarki zalezg
m.in. od typu silnika turbinowego, ro-
dzaju sprezarki, warunkéw eksploata-
cji i zakresu pracy silnika.

W celu zapobiezenia zjawisku nie-
statecznej pracy sprezarki w wielu
typach silnikéw turbinowych stosuje
sie specjalne, automatycznie sterowane
urzgdzenia  (mechanizacja sprezarki).

Niestateczna praca sprezarki moze
wystapi¢ podczas lotu samolotu, jak
réwniez podczas pracy silnika na zie-
mi. W praktyce eksploatacyjnej nie-
stateczna praca moze wystapi¢ takze
w czasie rozruchu silnikéw turbino-
wych na ziemi, przede wszystkim w
silnikach, ktérych sprezarki nie sg
wyposazone w urzadzenia zapohiega-
jace niestatecznej pracy.

Niestateczna praca sprezarki lotnicze-
go silnika turbinowego w czasie roz-
ruchu na ziemi

Jednym 7z wymagan eksploatacyj-
nych dla silnikéw turbinowych jest
wymagante osiagniecia predkosci bie-
gu jalowego w ograniczonym czasie.
Chcac zapewnié spelnienie takiego
wymagania, dopuszcza sie w procesie
rozruchu stosunkowo duze wartosci
temperatury gazéw przed turbing,
przewidujac jednoczesnie w wielu ty-
pach silnikéw urzadzenia zapobiegajg-

ce wystapieniu niestatecznej .pracy
sprezarki ).
-j0..
-5
|
Ld
7L-35/78-R.1
lopatek wirnika sprezarki z oderwa-

wydatku powietrza

wydatku powietrza dla n=

=const; ¢ -- kat natarcia strug powietrza, C1a — predko$¢ osiowa strug powietrza, u

— predkos¢ obwodowa

przypadku przeplywéw odwrotnych
doprowadza w zasadzie podczas nie-
statecznej pracy do wzrostu tempera-
tury we wlocie sprezarki.

Podczas zwiekszania wydatku po-
wietrza (ujemne katy natarcia rys. 1b)
nastepuje oderwanie strug powietrza
od strony wkleslej powierzchni lopa-
tek. Tworzgce sie podczas takiego
przeplywu zawirowania strug powie-
trza przyciskane sg zasadniczym stru-
mieniem do profiléw lopatek i nie

lopatek wirnika sprezarki, w; — predko$§é wzgledna

W warunkach eksploatacji, urucha-
mianie silniko6w turbinowych z roz-
nych wzgledow nie zawsze przehiega
zgodnie z programem wynikajacym z
obliczen termodynamicznych i gazo-
dynamicznych silnikéw. W zwigzku =
tym zdarzaja sie przypadki, ze tem-
peratura gazéw przed turbing moze

1) To samo dotyczy procesu przyspiesza-
nia od biegu jalowego dq wymagane]
predkosci obrotowej (przyp. redakcji).
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by¢é w danym momencie rozruchu
wieksza od temperatury gazéw za-
pewniajacej stateczny przepiyw po-
wietrza w sprezarce., W takich przy-
padkach moze wystgpié niestateczna
praca sprezarki. Pojawienie sie nie-
statecznej pracy sprezarki wskutek
podwyzszenia temperatury gazéw w
procesie rozruchu mozna wytlumaczyé¢
nastepujaco. Podczas podwyzszania
temperatury gazéw przed turbing
zwiekszajg sie opory cieplne kanalu
przeplywowego zespoldow, z ktorymi
wspolpracuje sprezarka, wskutek
wzrostu objetosci gazdéw przeplywaja-
cych przez kanal. W wyniku tego wraz
z podwyzszaniem temperatury gazoéow
przed turbing, dla jednej i tej samej
predkosci obrotowej, zmniejsza sie wy-
datek powietrza przepiywajacego przez
sprezarke i jednoczesnie zwieksza sie
sprez sprezarki. Wobec zmniejszenia
sie wydatku powietrza przeplywajgce-
go przez sprezarke, zmniejsza sie pred-
kosé osiowa powietrza we wlocie spre-
zarki, co jak juz wyjasniono moze
spowodowaé¢ niestateczng prace .spre-
zarki.

Niestateczna praca podczas rozruchu
silnika charakteryzuje sie pulsacjami
w kanale przeplywowym odczuwany-
mi stuchowo (w niektérych silnikach
pulsacje w czasie rozruchu nie sg sty-
szalne), zmniejszeniem efektywnosci
pracy sprezarki cisnienie powietrza za
sprezarka zmniejsza sie skokowo,
szybkim wzrostem temperatury przed
i za turbing. Wskutek spadku cisnie-
nia powietrza za sprezarka, zmniej-
sza sie cisnienie przed turbing, a
wskutek zwiekszenia przeciwcisnienia
za turbing (ze wzgledu na dopalajg-
ce sie tam paliwo), zmniejsza sie spa-
dek cisnienia w turbinie. W rezultacie
tego zmniejsza sie intensywnosé wzro-
stu predkosci obrotowej silnika pod-
czas rozruchu, a niekiedy obserwuje
sie ,,zawisanie obrotéw’”. Tak wiec e-
fektywno$é rozkrecania silnika podczas
rozruchu moze by¢ zapewniona tylko
wtedy, jezeli do komér spalania po-
dawana jest taka ilo§¢ paliwa, ktoéra
w pierwszej kolejnosci okre$lana jest
z warunku zapewnienia statecznej
pracy w zakresach rozruchowych.
.Ogolnie rzecz biorae, do przyczyn
powodujacych w czasie rozruchu nad-
mierny wzrost temperatury gazéw
przed turbing i ci$nienia powietrza za

sprezarka, a wiec sprzyjajacych poja-.

wieniu sie niestatecznej pracy silnika
mozna zaliczyé:

— zbyt szybkie otwieranie zaworu
dlawigcego podczas uruchamiania sil-
nikoéw z recznym dozowaniem paliwa,

— ustawienie dzwigni sterowania
silnikiem powyzej opory ,maly gaz”
— co jak wiadomo jest surowo za-
bronione, .

— niewlasciwe rozwarcie dyszy wy-
lotowej silnika, np. dysza znajduje sie
w polozeniu minimalnego zamiast ma-
ksymalnego rozwarcia,

— doé¢ silny wiatr wiejgcy w dysze
silnika,

—- uszkodzenie instalacji sterowa-
nia upustem powietrza zza sprezarki
w silnikach wyposazonych w tego ty-
pu instalacje lub tez uszkodzenie in-
nych urzgdzen zapewniajacych statecz-
ny przebieg procesu rozruchu,

— niewlasciwg prace automatu roz-
ruchu ukladu paliwowego.

Czynnikami wplywajacymi na po-
jawienie sie niestatecznej pracy sa m.
in.:

34

— temperatura i cisnienie otaczajg-
cego powietrza. I tak np. w warun-
kach ujemnych temperatur otaczajg-
cego powietrza automat rozruchu mo-
ze podawaé wiecej paliwa niz to jest
wymagane i dlatego tez linia robocza
rozruchu przybliza sie do granicy sta~-
tecznej pracy sprezarki,

— zbyt wolne rozkrecanie zespolu
wirujgcego silnika przez rozrusznik,
gdy jednoczesnie okreslone instalacje
zapewniajace prawidlowy  przebieg
rozruchu, jak np. witryskiwacze ro-
bocze wilaczajg sie do pracy w odpo-
wiednich przedzialach czasowych, a
nie w zaleznos$ci od predkos$ci obroto-
wej,

— niewlasciwa praca elementéw in-
stalacji paliwowej.

Niestateczna praca sprezarki lotnicze-
go silnika turbinowego w locie

Niestateczna praca
czas lotu samolotu
wskutek:

— niedopuszczalnie duzej zmiany
zredukowanej predkosci obrotowej
n.r (tj. zmiany temperatury calkowitej
Ty przed wlotem) 2),

— znacznych nieréwnomiernosci lub
niestatecznosci strug powietrza we
wlocie do sprezarki, powodowanych w
zasadzie niesymetrycznym ' optywem
kanalu wlotowego,

— wpadniecia samolotu w strugi sa-
molotu lecacego przed nim lub w stru-
gi gazow prochowych podczas odpala-
nia rakiet,

— niewlasciwej pracy ukladow re-
gulacji sprezarki (zaworéw wpusto-
wych ukladéw zmiany kata ustawie-
nia lopatek) itp.

Jednym z zasadniczych parametréw
decydujgcych o statecznosci pracy
sprezarki jest zredukowana predkosé
obrotowa, ktérg okresla ze wzoru:

- _2§é -
Nz =N *ﬁ' (¢))

Obliczenia termodynamiczne i gazo-
dynamiczne projektowanych silnikéw
turbinowych przeprowadza sie w za-
sadzie dla warunkéw atmosfery wzor-
cowej. W rzeczywistosci jednak silniki
pracujg najczes$ciej w warunkach od-
biegajacych od warunkéw atmosfery
wzorcowej. W praktyce stateczna pra-
ca silnika, np. w zakresie maksymal-
nym, moze by¢ zapewniona tylko w
okreSlonym przedziale zredukowanych
wartosci predkosci obrotowej. W wa-
runkach odbiegajgcych znacznie od
warunkéw atmosfery wzorcowej rze-
czywiste parametry pracy silnika
sprowadzone do warunkéw atmosfery
wzorcowe]j (parametry zredukowane)
réznia sie znacznie od zredukowanych
parametrow obliczeniowych, ktére dla
danej konstrukcji silnika sg z reguly
parametrami optymalnymi. Jezeli zre-
dukowang predkos$é obrotowsg w stan-
dardowych  warunkach na  ziemi
(T = 288 K) przyjaé za 100%, to przy-
kladowo, na wysokosci H =11 km
dla M = 2 zmniejszy sie ona do 86%
a dla M = 3 do 69%. Zwiekszenie wy-
sokosci lotu do 11 km, przy malej
predkosci lotu i w niskich temperatu-
rach otaczajgcego powietrza moze do-
prowadzi¢ do zwiekszenia n.,,, nawet

sprezarki
moze

pod-
wystapié

) Rowniez w czasie szybkiego zwieksza-
nia predko$ci obrotowe] siinika (przyp.

redake]i).

do 115% w stosunku do wartosei o-
bliczeniowej. Taka zmiana n,, moze
byé¢ dostateczna do spowodowania nie-
statecznej pracy nieregulowanej, osio-
wej sprezarki.

W celu niedopuszczenia do niesta-
tecznej pracy silnikéw i do przekro-
czenia maksymalnych naprezen w. ze-
spotach, zapewnienia wtasciwej pracy
dopalacza itp. konieczne jest wprowa-

TL-35/78-R2
Rys. 2. Przyklad gstref oderwania strug
powietrza wirujgeyeh wraz z wirnikiem
sprezarki
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Rys. 3. Zalezno§é zapasu statecznej pracy

silnika turbinowego z nieregulowang osio-
wg sprezarkg od 7., dla réiznych sprezow
obliczeniowych g;obl

TL-35/78-R 4

Rys. 4. Obszary mozliwych ograniczen za-
kresow pracy silnikéw turbinowych: linia
I' — I’ — ograniczenie ze wzgledu na
Timax Hnia 1 — 1 — ograniczenie ze
wzgledu na zapas Sstatecznej pracy sprezar-
ki, na linii 1 — 1 N, =N, 0, lnia 2 — 2
-—— ograniczenie ze wzgledu na n,.=
“Ryp maxs liMa 3 — 3 poczatek ograniczeh
ze wzgledu na wytrzymalosé, uwarunkowa-
nych cisnieniem powietrza za sprezarkg
P,}ﬁPtmax; linia ¥ — 3 - ograniczenie

ze wzgiedu na napér dynamiczny 9max =

Tk
= 5 Py Mjrilinia 4 — 4 — ograniczenie

mozliwosci wykorzystania dopalacza ze
wzgledu na minimalne ci§nienie gazéw za
turbing P4 min’ linia 5 — 5 - ogranicze-
nie ze wzgledu na maksymalny wydatek
pompy pallwowej dopalacza
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dzenie ograniczen zakres6w pracy sil-
nika. Rysunek 3 przedstawia przykla-
dowe obszary mozliwych ograniczen
zakresow pracy silnikéw turbinowych.
Na rysunku tym stateczng prace spre-

zarki przedstawia obszar miedzy
Tzr max @ Mzrmin CZyli miedzy linig _2
— 2 -a linig 1 — 1. Pozostale linie

przedstawiaja ograniczenia innych pa-
rametréw. Obszary ograniczen sa za-
kreskowane.

Przekroczenie dopuszczalnej wartos-
Ci Tzrmax (wWejScie w obszar z lewej
strony linii 2 — 2, rys. 1) jest mozliwe
w rezultacie niekorzystnego nalozenia
sig na siebie w okreslonych warun-
kach takich czynnikéw jak: tempera-
tury otaczajacego powietrza, warun-
kéw lotu i warunkéw pracy silnika.
Dla przykiadu moina poda¢é, ze du-
zym wartosciom n.r sprzyja lot w wa-
runkach zimowych na duzych wyso-~
kosciach, z mala predkoscia postepo-
wa i duzg predkoscig obrotowg silni-
ka (wznoszenie z malg predkoscia lo-
tu). W tych warunkach w wiekszosci
silnikbw obserwuje sig¢ zmniejszenie
zapasu statecznej pracy sprezarki. Je-
zeli jednoczeénie na prace silnika bg-
dg oddzialywaly inne czynniki (np.
nieré6wnomiernosé i niestatecznos$¢
strumienia we wlocie) 3) lub np. ukiad
ograniczajacy Mzrmax bedzie dzialtat
niewlasciwie, wtedy moze nastapi¢ o-
derwanie strug powietrza od lopatek

ostatnich stopni sprezarki. Zjawisko
to rozprzestrzenia sie prawie natych-
miast na calg sprezarke — powstaje

tzw. wirujgcy obszar oderwania strug,
ktéry obraca sie wolniej niz wirnik,
ale zgodnie z kierunkiem jego pred-
kosci obrotowej (rys. 2).

Oderwanie strug powietrza od tlo-
patek sprezarki wystepujace najpierw
na ostatnich stopniach sprezarki w
wyniku przekroczenia gérnej granicy
zredukowanej predkosci obrotowej
(Nzr max), nazywane jest krétko ,,goér-
nym oderwaniem”. Oderwanie strug
powietrza od lopatek sprezarki wyste-
pujace najpierw na pierwszych stop-
niach sprezarki w wyniku spadku zre-
dukowanej predkosci obrotowej wirni-
ka ponizej dolnej granicy (ponizej
TNzr min), Nazywane jest krotko ,,dol-
nym oderwaniem”.

Zmniejszenie wartosci m, ponizej
wartosci dopuszczalnej jest mozliwe
w nastepstwie znacznego zwiekszenia
Ty (patrz wzér 1) przed wlotem sa-
molotu, co odpowiada duzym predkos-
ciom lotu na malych wysokos$ciach w
warunkach wysokich Ty (w poblizu
linii ograniczajgcej 1 — 1, rys. 4). Tu-
taj takze obserwuje sie znaczne
zmniejszenie wspélczynnika zapasu
statecznej pracy. Jezeli dodatkowo
jeszcze w takich warunkach bedzie
miala miejsce nieprawidlowa regula-
cja sprezarki lub niewlasciwa praca
automatyki silnika, wtedy moze wy-
stapié niestateczna praca sprezarki ze
wzgledu na pojawienie sie wirujgcego
oderwania strug od lopatek na pierw-
szych stopniach sprezarki. W odréz-
nieniu od oderwania strug na ostat-
nich stopniach sprezarki, oderwanie
strug na pierwszych stopniach nie
rozprzestrzenia sie na calg sprezarke.
Jak wiadomo z teorii sprezarek, po-
czgtkowo przy nieznacznym zmniej-

3) Na duzych wysokosciach lotu zapas
stateczne] pracy moze byé zmnielszony
réwniez wskutek spadku liczby Reynoldsa
(przyp. redakcji). -
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szeniu sie 7M. moze powsta¢ wirujacy
obszar oderwania strug na pierwszych
stopniach w poblizu granicy niesta-
tecznej pracy, ale jeszcze w obszarze
zakres6éw statecznych (oderwanie bez
niestatecznej pracy). Taki przypadek
jest niebezpieczny, poniewaz jest nie-
zauwazalny przez pilota, a dlugotrwa-
la praca w tym zakresie moze dopro-
wadzi¢ do urywania sie lopatek po-
szczegblnych stopni sprezarki wskutek
zwiekszonych drgan. Przy dalszym
zmniejszaniu nz i w tym przypadku
takze oderwanie strug rozprzestrzenia
sie na cala sprezarke.

Nieréwnomierno$¢ i niestatecznosé
strug we wlocie sprezarki doprowa-
dzaja w obszarze jej charakterystyk
do przesuniecia sie¢ w: prawo granicy
statecznych zakresé6w pracy i do zbli-
zenia tej granicy do linii roboczej, co
powoduje znaczne zmniejszenie zapa-
su statecznej pracy sprezarki. Nalezy
przy tym uwzgledniaé¢ takze to, ze sil-
nie rozwinietej nieréwnomiernosci
strumienia towarzyszy zazwyczaj nie-
stateczno$é przeplywu powietrza we
wlocie silnika. Takie zlozone oddzialy-
wanie nieréwnomiernosci i niestatecz-
nosci przeplywu, ktére obserwuje sig
w czasie lotu samolotu na duzych ka-
tach natarcia przy energicznym mane-
wrowaniu lub w czasie lotu w stru-
gach samolotu lecacego z przodu po-
woduje zmniejszenie zapasu statecznej
pracy i moze byé¢ przyczyna pojawie-
nia sie tak ,,gérnego” jak i ,,dolnego”
oderwania strug, w zaleznosci od tego
w jakim obszarze charakterystyk pra-
cuje sprezarka. Lot w omawianych
wyzej warunkach wymaga od pilota
zwiekszonej uwagi oraz $cistego prze-
strzegania instrukcji w zakresie do-
puszczalnych predkosci i wysokosci lo-
tu oraz przecigzen. Jezeli jednak pod-
czas lotu wystgpila niestateczna pra-
ca, nalezy natychmiast przystapi¢ do
jej zlikwidowania i przywroé6cenia nor-
malnej pracy silnika.

Niezaleznie od tego czy oderwanie
strug nastapilo najpierw na pierw-
szych czy na ostatnich stopniach spre-
zarki, to jednak dalsze rozprzestrze-
nienie sie oderwania na cala sprezar-
ke tworzy zazwyczaj jedng silng stre-
fe oderwania. Ta strefa oderwania
zajmuje okolo polowy obwodu kazde-
go stopnia i obraca sie z predkoscig
obrotowa rzedu 15—30% predkosci o-
brotowej wirnika silnika. Przez te
strefe powietrze nie tylko nie prze-
ptywa do komory spalania, ale na-
wet odwrotnie, jest wyrzucane z niej
do wlotu sprezarki. W rezultacie te-
go wskutek nadmiernego wzbogace-
nia mieszanki w komorze spalania gas-
nie plomien woké! tych wiryskiwaczy,
ktore potozone sg za strefg oderwa-
nia (na linii oderwania). Obracajaca
sie (przemieszczajgca sie) w stosunku
do komory spalania strefa oderwania
gasi po kolei plomien wokoél wtryski-
waczy, podczas gdy po je] przejsciu
woko! pewnej liczby wiryskiwaczy
wytwarzaja sie ponownie warunki
statecznego spalania. W tych przy-
padkach, gdy plomien w kierunku ob-
wodowym komory rozprzestrzenia sie
szybko i ,nadaza” przemieszczaé sie
za strefg oderwania, spalanie nie zo-
stanie przerwane. Jednak wskutek
spadku wydatku powietrza przez stre-
fe oderwania strug —obserwuje sie
gwaltowny wzrost temperatury gazéw
z jednoczesnym wyrzucaniem plomie-
nia za turbing oraz spadek predkosci

obrotowej spowodowany zakloceniem
bilansu pracy sprezarki i turbiny
(zmniejsza sie wspolczynnik sprawnos-
ci sprezarki 1 dlatego zwieksza sie
praca konieczna do jej napedu).

,Gorne oderwanie”, ktére daje sie
zauwazy¢ jako efekt dziwiekowy ' sil-
nej pojedynczej ,detonacji’, w wielu
przypadkach nie powoduje od razu
niestatecznej pracy sprezarki. Niesta-
teczna praca sprezarki charakteryzu-
je sie drganiami (wahaniami) ci$nienia
i wydatkiem gazu o malej czestotli-
wofci w calym kanale silnika wskutek
kolejnych oderwan strug i przywraca-
nia normalnego przeplywu w sprezar-
ce. Dlatego tez oprécz wczesniej po-
jawiajacych sie objawoéw  wzrostu
temperatury gazéw przed turbing i
zmniejszenia predkosci obrotowej, nie-
statecznej pracy towarzyszg okresowo
powtarzajace sie ,detonacje”. Ten
charakterystyczny efekt diwiekowy
jest wynikiem tego, ze podczas kazde-
go oderwania strug w sprezarce na-
stepuje przedarcie sie przez strefe
oderwania mas powietrza o wysokim
ci$nieniu zza sprezarki do wlotu sil-
nika.

»Dolne oderwanie” strug w sprezar-
ce, ktére najpierw obejmuje pierwsze
stopnie sprezarki, moze objawia¢ sie
jako pojedyncza ,detonacja” (oderwa-
nie strug bez niestatecznej pracy) lub
w postaci wielu detonacji, lecz znacz-
nie mniej intensywnych niz przy ,,g6r-
nym oderwaniu”.

W warunkach lotéw na duzych wy-
sokoSciach w niektérych typach ko-
moér spalania, np. w komorach ruro-
wo-pierscieniowych, predkosé przerzu-
tu ptomienia z jednej rury zarowej do
drugiej moze by¢é mniejsza od pred-
kosci wirowania strefy oderwania
strug w sprezarce. W takim przypad-
ku, w ciagu setnych cze$ci sekundy
po pierwszej ,detonacji” plomien zo-
staje, wygaszony we wszystkich ru-
rach’ zarowych -— nastepuje samo-
czynne wylaczenie silnika.

Wygaszenie piomieni w rurach za-
rowych powoduje nagle zmniejszenie
oporOw przeplywu za sprezarka, w
rezultacie czego zostaje przywrécony
normalny przeplyw powiefrza przez
sprezarke. Dalsza czynnos$cig pilota w
takim przypadku jest wuruchomienie
silnika podczas lotu.
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kategorii 3 ICAO. W budowie platowca majg by¢é szeroko

stosowane tworzywa zbrojone.

Przewiduje sie, ze dostawy seryjnych samolotéw JET2
rozpoczelyby sie po uptywie niecalych pieciu lat od chwili

podjecia decyzji o budowie samolotu.

Danc techniczne: rozpietos¢ 34,02 m; diugosé calkowita'
40,79 m; wysoko$¢ catkowita 12,50 m; powierzchnia plata
128,60 m?; masa wlasna z wyposazeniem 40777 kg; maksy-

ba Ma lotu.0,84.

71 000 kg; maksymalna masa do ladowania 64 250 kg; licz-

W zwigzku z nie ustalonymi jeszcze ostatecznie wymaga-

niami uzytkownikéw bierze sie pod uwage m-oiliwo$é
wprowadzenia do projektu powainych zmian — mowi sig
m.in. o wersji z wydluzonym kadiubem na 188 miejsc

malna masa paliwa 20900 kg; maksymalna masa startowa

Wytwornia Sprzetu Komunikacyjnego
PZL-Mielec zglosila w Urzedzie Patento-
wym PRL do opatentowania nastepujace
wynalazki *).

. Sposob budowy przyrzadow montago-
wych oraz gniazda mocowania baz i zesta-
laczy, nadajacy sie zwlaszcza dla Srednich
i matych zespolow lotniczych. Sposéb (opra-
cowany przez Z. Mizere) polega na tym, Ze
na ramie no$nej 1 przyrzagdu wykonanej

2 3
o,
SO 2a 3a
]

~ 2b b

S e

TL-263/78-R 1

z profili
baryty przestrzenne zespolu montowanego
A, osadza si¢ gniazda 2, 3 1 ¢ mocujgce.

waicowanych, obejmujacych ga-

bazy i ustalacze przyrzadéw kontrolnych
P, a nastepnie zalewa sie masa twardniejg-
cg M przez otwory 7 do catkowitego wy-
petnienia gniazda. Gniazda mocowane baz
i zestalaczy stanowiag elementy proste
2a i 2b, 3a i 3b oraz 4u i 4b wykonane
metodg tloczenia blach i majg otwory za-
lewowe 7.

(Podklasa B 64 D, nr P. 197389T).

. Samoczynny regulator rownomiernos$-
ci przeplywu. Regulator, do zastosowania
w lotniczych instalacjach paliwowych (wg
projektu A. Rogaczewskiego i J. Stepnia)

Z; Z;

T71 | Jll

|t ]l
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Dy Dy
g L L& 1 &
1N N

1 ~ 1
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1 12

TL263]78-R.3

*) Zgloszenla opublikowano w nr 4 Biu-
letynu Urzedu Patentowego — 1978 r.

TLIiA 1979 nr 8

ma w swoim korpusie R tloczysko 5 z
rdzeniem 6 sterujacym klapka 10 regulu-
jaca wydatki, a czynnikiem sterujgcym jest
przeptywalqca ciecz. Rdzen 6 zakofnczony
Jest denkami 12 utrzymywanymi w pozy-
cji otwartej sprezynami 7. Koniec klapki
10 zamocowanej w przewodzie wylotowym
11, 'w osi obrotu 13, osadzony jest Slizgo-
wo w Srodku rdzenia 6.

(Podklasa GO5D, nr P. 197388T)

® Urzadzenié do dzielenia lub taczenia
przeplywajacego medium. Urzgdzenie (kt6-

_rego twércaml s3 A. Huber, E. Marganski

i J. Trela), znaJdujace zastosowanie zwla-
szcza W instalacjach Hydraulicznych, ma
w korpusie 1 zabudowane z  dwoéch stron
denka z materialu magnetycznego, a we-

[ 9 4 6 10 3
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8 ~
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/ E { i /
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TL-263/78-R. ¢

wnatrz stawidlo w postacl rurki 7 zakon-
czone] tarczami 8 z otworami, na ktorej
przesuwa sie suwliwie tloczek pomiarowy
4 z zamocowanym magnesem 5. Charakte-
ryzuje sie tym, ze korpus urzadzenia prze-
dzielony jest tloczkiem ¢ na dwie komo-
ry A i B, przy czym w S§rodku tulei 7
zamocowany Jjest kontrakton 10, sprzeiony
z licznikiem.

(Podklasa Fi5B nr P. 197390T).

@ Sposob przesycania tkaniny tkaniny
szklanej Zywica. Sposéb ten (opracowany
przez S. Pietkiewicza, J. Kapuscinskiego i
J. Gruin) polega na tym, ze tkanine im-
pregnowang poddaje sie procesowi wysusze-

| e
T < m_fhl’f‘“
] L ARYX
6/ 7/ 1/ 8 9

TL-263/78-R 5

nia 1 wygrzania do temperatury ~100°C w
komorze cieplnej z promiennikami pod-
czerwienl 4. Nastepnie tkanine przemiesz-
cza sle w wannie 9 z iywicq przez wiele
walcoOw 8 impregnujaco-wyzymajgcych, u-
sytuowanych pod i nad lustrem zywicy.
(Podklasa B 29 D, nr P. 197123T).

@ Urzadzenie do przesycania tkaniny
szklane) 2ywica (zaprojektowane przez ze-
sp6t wymieniony w poprzednl’ej pozycjii).

‘pasazerskich i zwigekszonym zapasem paliwa, co pocigg-
neloby za soba kgniecznosé zastosowania silnikéw o wigk-
szym ciggu, np. CF6-32 lub RB211-535.

W.K.

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

Ma ono transporter 1 oraz siatké poliami-
dowa 11, pod kiorg zna)duje slg komora
prozniowa 2 z przewodem odciggowym 3

4 .L/ LL 1

TL-263/76-R.6

de przesycania tkaniny 10, odwijanej z wal-
ca 1 nasgczane] dozownikiem 7 znajduja-
cym sie nad komora prozniows.
(Podklasa B 29 D, nr P. 1971227T).

@ Urzadzenie do przesycania Zywica tka-
niny szklanej w postaci taSmy lub sznura
(tworca — S. Pletkiewicz). Sklada sie ze
stolu 5 (z regulowanym wgtebieniem na

i?gé;qu}@.}
SO \g

szeroko&é tasmy), Zz umieszczonego nad
nim urzgdzenia dozujgcego 2Zywice 1 oraz
przynajmnlej trzech walcOw impregnujg-
co-hamogenizujgcych o stopniowo wzrasta-
jgcym nacisku na tasme.

(Podklasa B 32 B, nr P. 197063T).

TL-263/78-R7

. Centrum Techniki i Wpytwarzania
Przemystu Okre¢towego Promor zgtosito do
opatentowania rozwigzania bezkurtynowe)
powietrzne) poduszki noSnej do transportu
i ustawiania cietkich przedmioté6w, Ten

TL-263/78-R.8

ciekawy Wwynalazek (W. Sokolowskiego z
Gdariska) sklada sie z no$ne] platformy 1,
elastyczne] przepuszczajgcej powietrze po-
wloki 3 oraz elastycznego szczelnego wor-
ka 2 luino umieszczonego pomiedzy plat-
formg 1 a powlokq 3. (Zgloszenie paten-
towe z piecioma =zastrzezeniami opubliko-
wano w BUP nr 251977 r.,, w podklasie
B63 B, pod nr P. 189288).
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WASKOWSKI W.

Aufgaben und Zukunft von Schulungsflugzeugen in Luftnahunterstiitz-
ugsversion (V)

In dem Beitrag werden die fiir die Luftnahunterstiitzungsversion der
~ Alpha-Jet-Flugzeuge vorgesehenen Hauptkampfaufgaben, die Durch-
filhrungsmethoden von Kampfoperationen, die Charakteristik, die Lei-
stungen und die Bewaffnung, die die Wirksamkeit der Unterstutzungs-
operationen gewdhrleistet, sowie die geringe Betriebskosten im Ver-
gleich mit anderen Flugzeugen dieser Klasse, erértert. Es werden auch
neue Schulungsmethoden dargestellt, die nach der Ausriistung der
franzdsischen und belgischen Luftstreitkréfte mit Alpha-Jet- Flugzeugen :
eingefiihrt wurden.

LABUC T.
Motorsegelflugzeug SZD-45A-Ogar ~

Es wird der Aufbau, die genaue Beschreibung sowie die technischen
Kenndaten des in Przedsigebiorstwo Dos$wiadczalno-Produkcyjne Szy-
bownictwa in Bielsko-Biala hergestellten Motorsegelflugzeuges SZD-
-45A Ogar dargestellt.

PERLINSKI J.
Abschreibungsentwurf des Flugzeuges

Aus der Analyse von einheimischen und auslidndischen Verffentli-
chungen werden Schliisse {iber den Einfluss aller Parameter auf die
Flugzeugabschreibung wihrend des Aufsetzens beim Landen und wi#h-
rend seiner Bewegung auf dem Boden gezogen.

TOMASZEWICZ J.

CMOS-Schaltungen und ihre Anwendungsmdglichkeiten in der Luft-
fahrt

Die Anwendungsmdoglichkeit der CMOS-Schaltungen (Complementary
Metal Oxide Semiconductors) in der Luftfahrt wird in dem Beitrag
behandelt. Es wird auf die Haupteigenschaften dieser Schaltungen
hingewiesen, die ihre Anwendung an Stelle der bisher verwendeten
TTL-Schaltungen rechtfertigen. Die Erwigungen iiber die CMOS-
-Schaltungen werden auf Grund der von der amerikanischen Firma
‘Fairchild im Jahre 1973 entworfenen Schaltungen der Serie F 4000
durchgefiihrt.

RACZYNSKI Z., SZURLEJ R., WASKO L.

Festigkeitsuntersuchungen der thermischen Ermiidung an Turbinen-
schaufeln von Diisentriebwerken mit und ohne Aluminiumiiberzug aus
Nimonic-80A-Legierung

In dem Beitrag werden die Ergebnisse der eigenen Untersuchungen
iiber die Festigkeit gegen thermische Ermiidung von aluminierten und
iiberzugsfreien Turbinenschaufeln aus der Nimonic-80A-Legierung bei
Diisentriebwerken behandelt.

LUNARSKI J. .
Abriebbestindigkeit der Titanlegierungen

In der Arbeit wurden Forschungsergebnisse angegeben, die Abrieb-
bestindigkeit der Titanlegierungen, wie auch technologische Verbesse-
rungsmethoden der Verschleisseigenschaften dieser Legierungen betre-
ffen. Insbesondere wurde der Einfluss von den Warm-, chemischer-,
galvanischer und Presspolier-Behandlungsmethoden auf die Abriebbe-
stédndigkeit besprochen.

ADAMSKI W.
Numerische Abbildung der Flugzeuggeometrie

Es wurden die Hauptarten von Kurven und Flichen sowie ihre mehr-
gliederige Gestalten, die den Ausgangspunkt zur Erarbeitung eines
EMC-Programms bilden, dargestellt.

BORGON J. .

Ausgesuchte Probleme des unstabilen Betriebes von Luftverdichtern
fiir Turbinen-Flugmotore ‘ .

In dem Beitrag werden der Mechanismus und die Ursachen sowie
die Erscheinungen und Folgen des unstabilen Betriebes der Luftver-
dichter fiir Turbinenmotore sowohl am Boden als auch im Fluge be-
handelt. Es werden Beschrinkungen des Motorarbeitsbereiches eror-
tet, die zum stabilen Betrieb des Luftverdichters fiihren.

‘BARTOSZEWSKI P.

Jagdflugzeug Jak-23

Es werden die Entwicklungsgeschichte des Diisenjigers Jak-23, seine
Versionen und Anwendung in den polnischen Luftstreitkriften in den
Jahren 1951—1955 sowie seine technische Beschreibung dargestellt.

~



WASKOWSKI W.

3anaus u Gyaymiee IITYPMOBHIX BADHAHTOB Yu¢OGHO-TDEHMPOBOYHLIX CA-
MOJICTOB .

B cratee onmcaHel raasHble 0oeBble 3ajlauy NPeRAYCMOTPEHHBIE IJA ca-~
Moyeta Anbda-IKeT, MeToOLl NpoBefeuna OOEBBLIX NeMCTBIUI, XapaKTe-
PHCTMKA, JIETHBIE CBOMCTBA M BOOPYXEHMe. YKa3aHbl TAKIKE SKOHOMMKIEC-
K¥e IpeMMylHecTBa CaMoJleTa II0 CPaBHEHMIO C CaMoJjeTaMy AAaHHOIOo
KJacea.

Onucanel MeTOABI O0ytueHMA B BOEHHOM aBMamuy <dpanuyyu u Beawsrym,
nocjie BBEACHMA HA BOOPYXEHMEe camojeToB Anbda-Ixer.

LABUC T.
Moronnansep SZD-45A Orap

Onmcana KOHCTPYKUMA MoTOomIaHepa SZD-45A Orap, pa3paboTaHHOIO npu
coxeiictBuu ¢ <PPT B OnmiTHo-IIpon3soncrBenHoM IlpemnpuaTtiy Ilnaue-
pu3sMa B r. Beancko-Bsasa ¢ yueroM NoApPOOHOTO ONMMCAHMA M TeXHIJec-
KX IIapaMeTpOB.

PERLINSKI J.

IpoeETHPOBAHNE AMODPTH3ALMHM CAMOJIETA

IlyréM anammza Jaurepatypsl onyGamuxosannoi B IToablie M 3a pyGemoM,
aBTOPOM ObINM coOpanbl BBIBOALI IO BJIMAHIEO OTHENBLHBIX IapaMeTpOB
IACCH Ha aMOPTHM3AUMIO CAMOJIeTa BO BPEMA €ro NpH3eMJIeHMA NPMU Io-
cazKe, a TaKXe IpPHM ABMIKEHMM IO 3eMIe.

TOMASZEWICZ J.

Cucremel CMOS M BO3MOZKHOCTM MX HPHMEHEHHMS B ABHMAHMM

B pabore ommcaHnl BO3MOMKHOCTM IIpMMEHEHMA cucreM CMOS
(Complementary Metal Oxide Semiconductors) B aBmammu. YEaszaubl
CylHeCTBEHHbIe CBOJICTBA 3TMX CHCTEM, ABJAIONUIMECA OCHOBOM MX IpHMMe-
HEHMA B MECTO NPMMEHSBIIMXCA A0 cux nop cucreM TTL. BemBoas! mo
TeMe cucrembl CMOS o6ocHoBanbI Ha MHGMOPMANMAX O CHCTEMAX Cepum
F 4000 paspaborauHoit amepMKaHCKOM ¢hupmoit Pojipaaitasy B 1973 r.

RACZYNSKI Z.,, SZURLEJ R., WASKO L.

- Mccnenosaamss CTOMEOCTM NPOTMB TePMMYECKOH YCTAJOCTH AJIOMHHMDO-
BAHHBIX M HEAJIOMHMHMDOBAHHBIX JOHATOK TYDPOMH DEaKTHMBHEIX JBMrarTe-
Jae#k u3 cmilaBa HMMOHMK 80A

ITpencraBnenpr pe3yabTaThl cOGCTBEHHBIX PaGOT nO MCCIEHOBaHMM CTOM-
KOCTM IPOTHB TEPMMYECKON! YCTAJOCTHM JOIATOK TypOMH M3 cnjlaBa HMUMO-
HMK 80 ¥ BAMAHMA AJIOMMHMEBOTO IOKPBITMS Ha 3THM CBOMCTBA.

LUNARSKI J.
H3HOCOCTORKOCTL CONABOB THTAHS

B craree yKaszaHBI pe3yJBTATBHI MCHOBITAHMIT M3HOCOCTOMKOCTM CILIABOB
TUTaHA, a8 TaKXkKe TEeXHOJOTMIEeCKMX METOJOB MOBBLIUAIOUIMX 9TH CBOMCTBA.
ITogpobHO yKRaszauo BAMAHME TEPMOXMMMIYECKON M rajJnBaHMYecKoi obpa-
6oTk¥, a TakXKe HaKJyiella Ha NOBBIILUEHME M3HOCOCTOMKOCTM.

-

ADAMSKI W,

Hymepuueckoe OTOOPaZeHMe reOMETPHM CAMOJIeTa

IIpencraByeHs! TIaBHbIE BYABI KPBIBBIX JMEHMIA M [IOBEPXHOCTEH, a TarRme
COOTBETCTBYIOLME MHOTOYJIEHBI ABIAIOLIEECA OCHOBOM JIJA paszpaboTku
nporpaMmsl Ha SBM.

BORGON J.

M3bparanie npobaemul HeycToXuMBOKi paGoTnl KOMIOpPECCOPOB ABMANMOH-
HBIX Ta30TYDPOMHHBIX ABMraTesjei
B craThe ykasnbIBalOTCA MEXaHM3M M NPHYMHBI 00pa30BaHMuA HeyCTOMIM-
BOJ paboTbl KOMIOPECCOpOB, a TakXKe €€ IOCNe[CTBMA. YJBITHLIBAETCH He-
yeroumBas pabora Ha 3eMJe M B moJsere. Onucanbl OrpaHudIeHua pexRu-
MOB pafoOThl ABMUraTelNs, ONPEROTBDAIAIONIME <ITOMIIAIK».

BARTOSZEWSKI P.
Mcrpeburens Ax-23

ITokaszana mcropus pasBuTHa ucrpeburens fx-23, ero BapMAHTHI, MCTO-
PHA MCHOJNB30BAHMA B NOJLCKOM aBMaipymm B 1951-55 rogax, a Takmxe Tex-
HHMYECKOe OIMcaHue.






Al-14RA
TECHNICAL DATA

® Cylinder bore/piston stroke 105/130 mm
® Total displacement 10161 |

® Compression ratio 5,9:1

® Gear-box reduction ratio 0,787

® Direction of propeller shaft rotation
counter-clockwise

® Diameter 985 mm
® Lenght 956 mm
® Dry weight 200 kg 2
® Take-off rating 260 HP
® Rated power 220 HP

@® Cruise rating (0,75 power) 165 HP
@® Cruise rating (0,60 power) 132 HP

For powering liaison, touring, ambulan—
ce and agricultural aircraft.

EXPORTER:

PEZETEL FOREIGN TRADE ENTERPRISE
OF AVIATION INDUSTR

UL. PRZEMYSLOWA 26

00-950 WARSZAWA, POLAND
P.0.BOX 371

PHONE: 285071

TELEX: 813430

CABLE: PEZETEL

ASz-62IR
TECHNICAL DATA

® Cylinder bore/piston stroke 155,5/175 mm
® Total displacement 29870 |

® Compression ratio 6.4:1
® Gear-box reduction ratio 0,687

® Direction of propeller shaft rotation
clockwise

® Diameter 1380 mm
® Lenght 1328 mm
® Dry weight 579 kg

® Take-off rating 1000 HP
® Rated power 840 HP

® Cruise rating (0,75 power) 615 HP
® Cruise rating (0,60 power) 492 HP

For powering light passenger/transport
and agricultural airplanes.

MANUFACTURER:

WYTWORNIA SPRZETU KOMUNIKACYJNEGO
PZL-KALISZ

UL. CZESTOCHOWSKA 140

62-800 KALISZ

PHONE: 4081

TELEX: 0415514

WCT/51/K/79
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