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NEWS FROM POLAND

HOBOCTH U3 NOSIbLUN

@ Hayuno-nponsponcraennsiit [{entp Jerknx Camoneros I13/1-Bapmwasa BeintonHmra
NJIaH NpOAdKI MPoayKUuH K ycuryr 3a 1979 r. 8 101,79 . YlepesbiuiosiucHue nnana Obu10
pesysbratoM pabotel OTAc/eHUsT ABHALMOHHBLIX YCayr, KOTOPOC BBLIMOJIHAIO CBOM
sagauus B 112%, Otnenenne CepuitHoro Ipou3BoacTsa 1ie BLINOJNMIIO CBOMX 3aJaHHM
BrioniHe, B 06macTu wiroropnenust camonetos IN3JI-106 u MM3JI-110, a Takxke metamim-
YECKKHX BO3AYLIHBIX BUHTOB M 3alacHbiy  4dacrteit. TpyanocTu B NpoW3BOACTBE ObITM
BbIIBaHbI HEPABHOMEDHBIMH HOCTaBkamMu aBurareiacii AW 14PA, TI3JI-3C, rupo-
xommaca I'B-1 U NOKOBOK Ha JIOMACTH BMHTOB Ans An-2. Dxcrnopribie 3aaaHAs ObUn
BuINOJIHEHB 8 95,6% . B 1979 r. nadancs Beinyck 1 cepuu cantoneros 113J1-110 Konubep
u BuHTOB Y C-135000 ruts aTtoro camonera, a Takxke nboku s T13J1-104. Beuto noa-
TFOTOBJICHO NMPOU3IBONCTBO camouieta Bunera 80 w I3JI-106AP ¢ peaykTopHbIM aBi-
ratenem. B 1980 r. 2xcnopT 3aBOad MOJKCH yBeanvuthesa Ha 10,39,

@ Tlenepansuwiit aupektop enrpa IM3J-Bapmwanz wmk 10%ed JTunancku ykasas,
uro nponisoacTBo Ilentpa B Teuemis naTuacTtem 1975.-1980 ysesnuuunocs Ha 67°,,
HpU 3TOM TEMM 3TOTO POCTA COCTUBIIAN B TCHUCHHU NPOUUIBLIX rOonon — 1o 8%, 4 Ha
Tekywnit roa cocrasager 137/ B naTHieTKE POCT NMPOAAXH (IPOAYKUHH H yCAyr CO-
cTtaBuT 771 MIUIR 3J1, @ JaJIs NPHXOOAUIAACH HA IIPOIAXKY KOMIUICKTHLIX CaMONIeTOB
B3pocna us 17,8%7 no 43%;. Beinyck camoseTon Bunura coctasui yxe cBbiwe 500 mtyk,
camorneroB Kpyx ~— ceilie 100 wityk. ITockonsko B nepBoit nonosuue 70-TeiXx roaos
CyleCcTBOBasa npodiemMa, «ato OyemM NPOH3BOANTL» — B TEKYIIEH MATHNETKE OCHOB-
HOIl sBIAETCA NPOGIEeMa «KAKHM CIOCOGOM  YBCIMYHBITE NPOAYKIUIO —— YTOBbI
OGCCMEHHTD HYKHOE KAYeCTBO CUMOJIETOBY».

@ Ortaencuue ApHaunonnnix Y eayr Ienrpa IN3JI-BapuiaBa sbiioyiHuio B 1979 r-.
SKCMOPTHLIE ABHALEOHHBLIC YCAYrd, paBHOHUCHHBIE npoaaxke 60 camosnieroB Kpyk.
TInaun ma 1980 r. npeaycMaTpusaet BBITTOJIHEHHE 3a PYOEkKOM UBHMAXMMHYECKHX pabor
Ha mosepxHocTH 1,5 MiuH ra. BuyTpu cTpansl, KpoMe paboThl AJIA CENBCKOro XO3siii-
ctBa B 1979 r. BinosHss1ack 60pb06a ¢ BpeANTEIAMH JIECOB Ha nutomiagd B 120 Toic. ra.
Ha 1980 r. npeaycMoTpesbl nonoGHbie paboTst Ha yutowaan 480 Teic. ra. OTaeneHde
ABUAUMOHHLIX YCnyr NpuHOCUT LICHTPY CBbilE NOJIOBMHBI CTOMMOCTH IIPOAAXKH
u okono 309 oBuero sxcrmopta. Passutve nearesphoctd OAY CTAO BO3ZMOXHBIM
13-30 MHBECTHUMIT, I'JIaBHBIM 00pa3’oM NOKYIMKE CCIbCKOXO3IAWCTBCHHBIX CaMOJETOB
cocropiusiiowieit B 19721979 r. okono 900 munu 3.

@® B ausape a-ue asa nonsckux Bepronera Mu-2 Guini npoaannt B Benrpuio.
Oun soiinyr B cocrtaB Cnacatennnoit Cnyx6sl Benrpuu.

® Canmoner M-18 Apomanep 10 mapra moiydun kanancknii ceprudukar. Beayres
padorul gna nony4enns ans M-18 ceprubunxara B FOrocnasnu, CIUA u Ppanumnu.

.

® Yapreprnoe cooblienne 10 Mapwupytv Bapiinapa—UYukaro—Bapmaea 6b110
opraumionano Ilonsckumu ABuanuuusmu JIET, CaMoneThl BbIJIETAIOT MO BOCKpE-
cenbsM. Haunnas ¢ 19 monn u no 4 centsabpe 106aBOYHbINA MONET GYNET COCTOATHLCSH
MO 4HYCTBCPL AN,

©® HenocpeucTtBenHoe Bo3aywiHoe coobuwenue 3enéna I'vpa—BapiuaBa—3enéua
I'yra otkpbuin INMonnckue Apunanuuun JIET ¢ 1 anpens. Peliesl npoussoasaTscst nsa
pa3sa B OCHb.

@ [Ba oucpennwix sk3eMnnapa camoneta M-20 Mepa u3 4cThipex, COOpaHHbIX yike
Ha saBoue I13JI-Meneu, HAYan1 ONBITHBIE MOJETHI.

@® The Light Aircraft Science and Production Centre PZL-War-
szawa fulfilled the plan of thce production and serv.ces sale for
1979 in the degree of 101.7 per cent. The ovcrfulfilment of the plan
was a result of activity of the Agricultural Aviation Service
Division. which fulfilled its tasks in 112 per ccnt, but the Seria-
lized Production Division did not fully realized its tasks in the
field of the PZL-106 and PZL-110 aircraft production and metal
propellers and sparce parts manufacturing, The product on diffi-
culties were caused by unrhythmical supplies of the AI-14RA and
PZL-3S cngines, the GB-1 gyro-compascs and forgings for pro-
peller” blades for the An-2 aircraft. The export tasks were fulfilled
in 956 per cent in gcneral. In 1979 the production of th- first
batch of the PZI.-110 Koliber airplane, the US-135000 propc'ler for
it and skis for thc PZL-104 aircraft was started. The pro uction
of the Wilge 80 airplane and the PZL-106 AR aircraft with
a gearced cngine was preparced. In 1980 the factory exports arc to
grow by 10.3 per cent.

& Jorzef Lipiaski, the managing ditector of the PZL-Warszawa
Centre, has informed in the columns of Skrzydla, that during the
five-years’ period from 1975 till 1980 the Centre output has becn
showing a 67 per cent increase with the yearly growth rate for
the past years of 8 per cent a ycar and that for the current
year of 13 per cent. At the end of that five-years’ period the
total increment in the production and service sale will amount
to 771 million z1 and the complete airplanes production share in
the sale of the industrial output has incrcased from 17.8% to 13%.
More than 500 Wilga airplanes and 100 Kruk aircrafts have already
been mianufactured. 1 in the first half of the seventies the main
problem was about “wha: shall wc manufacture, what are the
prospects for the production development”, then during the
current five-years period thc problem of "what activity should
be undertaken to incrcase our output cvery year, how to satisfy
the continuously growing demeand for our products’.

® In 199 the Agricultural Aviation Service Division (ZUA)
of the PZL-Warszawa Centre pcerformed export services being

cquivalent to sale of 80 PZL-Kruk airplanes. According to the
planc . for 1980, ag-aviation works over 15 million hectares area
arc expected to re performed abroad. Ad for as domcestic works
are concerned, fight against forest was performed over 120 000 ha
area in 1979, apart from agricultural works. A similar operation
over 480000 ha arca is planncd for 1280, The ZUA brings more
than a half value of the Cenire yearly trade and about 30 per
cent of its total exports. The 2ZUA  activity growth has been
possible oving {o c¢apital expenditures, mainly for purchasing
ag-plancs, which during the period from 1972 till 1979 totaller
nearly 900 million zl.

@ I[n January this ycar the IHungarians bought two Mi-2 heli-
copters from us. Those hclicoplers #re to supplement the equip-
ment of the Rescue Service in Hungary.

@& The M-18 Dromader airplane gained the Canadian certificate
on 10 March this year. Works are conducted for the M-18 to
obtain the certificates in Yugoslavia, the USA and France.

@® The Polish Airlines LOT have started up the charter line
Warszawa—Chicago—Warszawa. The liners depart cvery sunday.
and from 19 June till 4 September this ycar an additional flight
will be performed on thursdays.

@ The direct air connection Ziclona Gora—Warszawa—Zielona
Goéra has been started up by Polish Airlines LOT sinece 1 April
this year. The flights are performed twice a day.

@ Two next specimens of the M-20 Mewa frcm four airplancs
assembled up to now have started test flights in the PZL-Miclec
factory.

PRENUMERATA

Jednostki gospodarki uqulepznionej,instytucje, organizacje i zaklady pracy zamawiaja prenumeratc w miejscowych
od(jmalach RSW ,,Prasa—Ksmzka—Ruch”, w miejscowos$ciach zas, w ktérych nie ma oddzialdow — w urzedach pocztowych.
Czylelnicy indywidualni oplacajg prenumerate wylgcznie w urzedach pocztowych i u doreczycieli.

Przedptlaty sa przyjmowane w terminach:

— do 25 listeopada — na rok nastepny, I kwartal, I pétrocze, do 10 marca — na II kwartal, do 10 czerwca — na III kwartal

i IT pélrocze, do 16 wrzesnia — na IV kwartal.

Prenumerate ze zleceniem wysyltki za granice przyjmuje Centrala Kolportazu Prasy i Wydawnictw, ul. Towarowa 28,
00-958 Warszawa, konto XV Oddzial w Warszawie, nr 1153-201045-139-11.

Prenumerata ze zleceniem wysytki za granice jest drozsza od prenumeraty krajowej o 50% dla zleccniodawcow indy-
widualnych i o 100% dla zlecajacych instytucji i zakladéw pracy.

Cena prenumeraty krajowej: kwartalna zt 75, poélreczna zlt 150, roczna zl 300.

Iigzemplarze archiwalne mozna nabywaé w Dziale Handlowym Wyd. NOT SIGMA ul. Mazowiccka 12, 00-048 Warszawa,

tel. 26-80-16.
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Woczoraqj i jutro samolotéw dla aeroklubu

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Samoloty sportowe o konstrukeji drewnianej lub mie-
szanej budowane na poczatku lat trzydziestych miaty zywot
diugos$ci pie¢ do dziesieciu lat. Samoloty wyprodukowane
po 1950 r. znajdowaly si¢ w uzyciu 15 do 20 lat. Przez
15 lat mozliwa hyta ich intensywna cksploatucja, zas ostat-
nie egzemplarze wychodzily z uzytku przed 20 rokiem od
wyprodukowania. Dane statystycziie dla samolotow o kon-
strukeji duralowej sg niermnal takie same. Zmeczenie meta-
lu daje taka samg trwatos¢ konstrukeji jak malta odpor-
nos¢ drewna na wilgoé. Pozwala tylko na mniej wymaga-
jace warunki hangarowania.

Znajomo$¢é prawidlowosci, ze samolot lekki zyje 15 lat
pozwala na ocene jaki sprzet jest aktualnie potrzebny
aeroklubom. Juz od poczatku lat szesédziesigtych Aeroklub
PRI. sygnalizowal wzrastajace zapotrzebowanie na samo-
loty szkolno-treningowe. Aby moéc mowic o tym co jest
kiedy potrzebne — najlepiej jest zanalizowa¢ wykres przed-
stawiajgcy dzieje uzytkowania poszczegdlnych typdéw samo-
lotéw przez aerokluby oraz okres ich produkecji.

Wspolczesne samoloty aeroklubowe mozna podzielié na
cztery grupy:

— Ekonomiczne samoloty o
4892 kW (65--125 KM). W tej kategorii w latach pigé-
dziesigtych 1 sze$édziesigtych mieliSmy samoloty Piper
Cub, CSS-13 i Zlin-26. Cho¢ dawniej byly to samoloty
szkolne, dzi§ ta kategoria sluzy do ekonomicznego treningu
nawigacyjnego. Obecnie do niej mozna zaliczyé motoszy-
bowiec Ogar i PZL-110 Koliber. Tylko Koliber moze by¢
traktowany jako mnastepca wecze$niej uzywanych typow.
Poniewaz samoloty tej klasy juz sie zuzyly, aby prowa-

malej mocy silnika, tj.

dzi¢ trening przy malym zuzyciu paliwa, konieczne jest
stosowanie Ogarow oraz Kolibrow.

— Samoloty szkolno-treningowe do podstawowego szko-
lenia i zaawansowanego treningu majag dzi§ na ogél moc
rzedu 118132 kW (160180 KM). Silniki o mocy 118 kW
mialy samoloty Junak-2, Junak-3 i Jak-18 uzywane u nas
od polowy lat pieédziesigtych do polowy lat siedemdziesiy-
tych. Ich nastepcami staly sie w latach siedemdziesigtych
samoloty Zlin-526 i Zlin-42 z silnikami o mocy 132 kW
(180 KM). Istniejg dwie mozliwosci zaopatrzenia aeroklu-
how w sprzet tej kategorii. Albo zakupy samolotéw Zlin-142
(ulepszona odmiana Zlina-42) albo Kolibréw o wigkszej
mocy silnika. Najwlasciwszy bylby silnik PZL-Franklin
o mocy 132 kW (180 KM) pochodny od silnikbw dwu
i czterocylindrowego (do Ogara i PZL-110) lecz takicgo nic
ma w produkcji. Powstaje juz odmiana Kolibra z silnikiem
0o mocy 162 kW (220 KM), choé¢ jest to moc nieco wyzsza
od wymaganej dla tej kategorii samolotéw. Przyczyna
tego jest prosta — taki silnik, stosowany do samolotu
PZL M-20 Mewa, jest w produkciji.

Do zaawansowanego treningu na obozach Lotniczego
Przysposobienia Wojskowego stosowane byly do drugic]
polowy lat siedemdziesigtych samoloty Bies z silnikiem
o mocy 235 kW (320 KM). Zastapily je Zliny-42. Roéwniez
moglyby to ucsyni¢ Kolibry z silnikiem o mocy 162 kW
(220 KM). Zmniejszenie liczby typow samolotéw uzywa-
nych do szkolenia i treningu z trzech do dwoéch — jest
korzystnym zjawiskiem. Gdyby w uzyciu byly tylko dwie
odmiany Kolibra — uprosciloby to powaznie eksploatacjg
techniczng sprzetu.
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STATYSTYKA LOTNICZA ,
.;

Ceny samolotéw rolniczych,

Smigfowcow, szybowcéw i motoszybowcow:

Samoloty rolnicze
AIR TRACTOR

AT-301
AT-302
AT-302 A
AT-400

AYRES

Thrush S2R-T-34
Thrush S2R-T15
Thrush S2R-TI11
Thrush S2R-600 (PZL)
Thrush S2R-600 (P W)

CESSNA

AgWagon
AgTruck
AgHusky

EAGLE AIRCRAFT

Eagle 200
Eagle 300

PIPER

Pawnee D
Pawnee Brave 300
Pawnee Brave 375

SCHAPEL AIRCRAFT Co.

$-5256 Super Swat
WEATHERLY AVIATION

620
620 TP

Smiglowce
AEROSPATIALE

AS.350 D
SA.360 C
SA.365 C
SA330 3

AGUSTA
A 109 A
BELL

205 A-1

206 B

206 L-1

212 (PT 63)
212 (PT 63 B)
2’14 B

222
ENSTROM

¥-28 C-II
F'-280 C Turbo Shark

74 900 dol.
152 500 dol.
164 500 dol.
188 500 dol.

222 500--229 500 dol.
207 000--212 500 dol,
178 000 dol.

112 000 dol.

99 500 dol.

52 875 dol.
60 200 dol.
67 600 dol.

78 000 dol.
89 900 dol.

45 880 dol.
64 480 dol.
86 150 dol.

196 000 dol.

66 500 dol.
139 000 dol.

252 000 dol.
725 000 dol.
995 000 dol.
2432 000 dol.

810 000 dol.

925 000 dol.
245 000 dol.
410 000 dol.
1165 000 dol.
1 200 000 dol.
1800 000 dol.
975 000 dol.

105 000 dol.
110 000 dol.

Zrédta: Flight International, 8 March 1980, Flight International, 9 Fe\bruary 1980

HILLER SCHEIBE
UH-12 E 113 500 dol. SF-H34 40 950 DM
HUGHES SCHEMP-HIRTH
g‘(’)‘(’) g 2:’;; ggg g°i' Nimbus 2C 67 200 DM
° Mini Nimbus C 43 680 DM
Janus B 59 325 DM
ROBINSON Janus C 72 975 DM
R 22 41000 dol.
SCHLEICHER
SIKORSKY ASW 19 B 33 400 DM
S 76 Spirit 1275000 dol. ASW 20 39 200 DM
ASW 20 L 43 300 DM
Szyhowce ASK 21 48 300 DM
CARMAM J.P. SCHWEIZER SGS
15-36 A 70 092 Fr.
15-36 AR 77490 Fr. 126 E 12 995 dol.
2-33 A 16 995 dol.
1-35 C 19 995 dol.
CAPRONI CALIF
A-21S 21000 Lit. szp
GLASFLUGEL Fuchacz 19 300 dol.
Jantar 2 B 22 050 dol.
Mosquito 37590 DM standard Jantar 2 15 250 dol.
GLASER-DIRKS SLINGSBY
DG 100 28500 DM 1, 65 vega 10300 £
DG-200-17 39500 DM 1, 05 ghort Vega 7950 £
DG-200 A Acroracer 38 500 DM 09 Sp .
GROB - Motoszybowce
FOURNI
Speed Astir II 35 424 DM RNIER
Standard Astir II 29 700 DM RF 9 146 000 FT.
Club Astir IT 27 864 DM
Twin Astir II 42984 DM o
ICA G 109 Motor Astir 71 280 DM
Brasov 1S-28 B2 8200 £
SCHEIBE
ISSOIRE SIREN SF-25 ¢ Falke 76 57 820 DM
D 77 Iris 56 540 Fr. SF-25 E Super Falke 58 570 DM
, SF-28 A Tandem Falke 57 610 DM
ROLLADEN-SCHNEIDER
SLINGSBY
LS3-A 38 660 DM
LS3-17 41904 DM  T.61 G Falke 15200 £
Objasnienia: dol. — dolary — USA, Fr. —franki — Francja, DM — marki — RFN,
£ — funty — W. Brytania, Lit. — liry — Wiochy.

Ceny na rynku kraju, w kiérego waluciepodana jest cena.

M.M,
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Chronologia dalszego rozwoju wydarzen

Przedstawiciele McDonnell - Douglas krytykujg decyzje
zawieszenia wszystkich DC-10, gdyZz zaréwno wypadek, jak
i pekniecia dotyczyly samolotéw DC-10-10, a na DC-10-30
i DC-10-40 nie wykryto zadnych defektow.

7 czerwca. FAA wydaje polecenie zbadania dokumentacji
obslugowej o$miu amerykanskich linii lotniczych. Poszuki-
wania idg w kierunku ustalenia:

— czy wykryte defekty majg zwigzek z obstugg lub sto-
sowanymi instrukcjami,

— czy przyjete metody obstugi sg wystarczajace do za-
pewnienia stalej sprawno$ci samolotu (Continued Air-
worthiness),

— czy defekty nie s spowodowane brakiem insirukeji
lub informacji dla personclu obstugujacego lub nadzoru-
jacego,

— czy defekty sa wynikiem nieprzestrzegania wymagan
i polecen FAA oraz zalecanej przez FAA praklyki.

Linie zostajg zobowigzane do przedstawienia dokumenta--

cji obejmujgcej:

—- rejestr zmian, modyfikacji, napraw, wymiany czesci
elementéw polgczenia pylonu i skrzydla,

— wykaz czynnosci demontazu i montaziu pylonu wraz
z podaniem metody,

— korespondencje na temat pylonu i jego czesci skitado-
wych z wytwoércg i dostawcami czesci zamiennych, doty-
czgcy defektéw, napraw, obstugi,

— wykaz twardych lgdowan, napotkanej w locie turbu-
lencji, przypadkéw podwyzszonych drgan silnika i uszko-
dzenia silnika przez obiekty zewnelrzne,

FAA tworzy cztery grupy robocze, z ktérych kazda udaje
sie do innej linii lotniczej. Pigta grupa zapoznaje sie z re-
zultatami w Waszyngtonie. Do badania spraw siruktural-
nych, zwiazanych z certyfikacja zawieszenia pylonu, zostaje
powolanych pieé grup specjalistow. Szescioosobowa grupa
zajmuje sie sprawdzaniem rozwigzan konstrukcyjnych.
Pozostale grupy otrzymujg zadania z zakresu biuletynéow
obslugowych, sprawdzenia rejestru defektéw, przegladu
zanotowanych trudno$ci obslugowych i dyrektyw (AD).

12 czerwea. W Strassburgu zbiera sie 21 czionkéw Euro-
pean Civil Aviation Conference. Europejscy uzytkownicy
DC-10 sg niezadowoleni z decyzji FAA. Przeglady wyko-
nane przed 6 czerwca nie wykryly istotnych brakéw na
zadnym z 75 samolotéw DC-10 uzytkowanych w Europie.

Powolano komisje roboczg ziozong z przedstawicieli
liniii Alitalia, Swissair 1 Brilish Caledonian dla zbadania
dostepnych danych na temat peknieé tylnego okucia za-
wieszenia pylonu i opracowania zalecanej procedury prze-
gladoéw prewencyjnych. Procedura zostaje przedyskutowa-

na (15 czerwca) przez specjalistow z zakresu wytrzymalo-

sciizdatnosci do lotu (airworthiness), a nast¢pnie (18 czerw-
ca) przedstawiona plenum konferencji.

18 czerwca. Dwudziestu jeden czlonkéw ECAC postana-
wia wznowié¢ waznos¢ certyfikatu samolotéw DC-10 zare-
jestrowanych w ich krajach pod warunkiem dokonywania
przez uzytkownikéw przegladéw wedlug uzgodnionej pro-
cedury., Owa uzgodniona ,europejska” procedura przegla-
déw DC-10 obejmuje, jako wstepne:

— jednorazowy przeglad wszystkich samolotow DC-10
w zakresie podanym w dyrektywach FAA i biuletynach
wytwbércy oraz zbadanie o$miu dodatkowych miejsc w
okolicy przedniego i tylnego okucia oraz okué przenoszg-
cych sile podluina,

— specjalny jednorazowy przeglad kazdego samolotu,
ktéry wykonywal lot po wylgczeniu silnika w powietrzu.
Przeglad ten wprowadzono po wykryciu pekniecia w po-
ziomej $Sciance dzwigara samolotu linii United, ktéry wy-
konywat godzinny lot z wylgezonym i wiatrakujgcym sil-
nikiem.

Po tych przegladach ,zerowych” przew1d21ano kolejne’

przeglady obejmujace wszystkie miejsca wskazane przez
FAA i wytwoérce, a takze pewne punkty uznane za ko-
nieczne w $Swietle doswiadczen uzytkownikéw europej-
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| Sprawa DC-10 (ll)

skich. Pierwszy przeglad mial byé wykonany po 100 h od
przegladu ,,zerowego”, nastepne po 450 h i 1150 h.

Ponadto opracowano przeglagdy specjalne, ktére maja
by¢é wykonywane w przypadkach, gdy zachodzi podejrze-
nie, ze pylon zostal poddany znacznym obcigZeniom, a mia-
nowicie:

— twardego lgdowania,

— silnej turbulencji w locie,

— wylaczenia silnika w locie,

— kazdego kontaktu z urzgdzeniami naziemnymi.

Przeglad ten jest dwustopniowy. Pierwszy stopien to
ogledziny zewnetrzne pylonu, zawieszenia silnika i okué
na skrzydle. Jesli stan wymienionych elementow nasuwa
podejrzenia, prowadzi sie przeglad drugiego stopnia, obej-
mujgcy pelny demontaz pylonu. Po zakonczeniu kazdej
wymiany pylonu przeglgdane sa miejsca, ktére, jak wy-
kazaly doswiadczenia, sg stosunkowo tatwe do uszkodzenia
przy nieprawidlowym wykonaniu tej operacji.

*

W Stanach Zjednoczonych obowigzujg w tym czasie, wy-
dane na poczatku czerwca, przepisy Special Federal Avia-
tion Regulation 40 (SFAR 40) zakazujace samolotowi DC-10
wykonywania startéw i lgdowan w USA.,

19 i 20 czerwca. Europejscy uzytkownicy DC-10 wzna-
wiajg loty swoich samolotéw.

Tymczasem zespoty specjalistyczne FAA prowadzg studia
nad konstrukcjg pylonu, obejmujace analize obcigzen ze-
wnetrznych, rozklady naprezen w konstrukcji, analize pra-
cy po czesSciowym peknieciu, badanie statecznosci flattero-
wej po wystgpieniu peknie¢ obstugowych w okolicy tylnej
wregi, statystyke dotychczasowych probleméw i defektéw,
przeglad biuletynéw serwisowych, a takze badajg oko-
liczno$ci pekniecia prawego pylonu samolotu linii United.
Prowadzone sg takze studia nad programem -przegladéw
warunkujgcych przywréocenie certyfikatu oraz opracowuje
sig zalecane metody obstugi. .

.

FY

Delegacja 13 Kkrajéw-uczestnikéw -Europejskiej Konfe-
rencji Lotnictwa Cywilnego (ECAC) wyslepuje do FAA
z protestem przeciwko SFAR 40 stwierdzajac, ze wydanie
tych przepiséw jest sprzeczne z art. 33 Konwencji Miedzy-
narodowej Lotnictwa Cywilnego, znancj jako Konwencja
z Chicago. Artykul 33 Konwencji, podpisanej 7 grudnia
1944 r., gtosi: ,Swiadeciwa sprawnosci technicznej, $wia-
dectwa uzdolnienia i licencje, wydane lub uznane za wazne
przez to z umawiajgcych sie pansiw, w ktérych statek
powietrzny jest zarejestrowany, bgdg uznane za wazne
przez inne umawiajgce sie panstiwa pod warunkiem, ze
wymagania na podstawie ktérych wspomniane zaswiad-
czenia i licencje zostaly wydane lub uznane za wazne, s3
rowne lub wyzsze od warunkéw minimalnych, ktére moga
by¢ ustalane co pewien czas na podstawie niniejszej Kon-

* wencji” (tekst polski na podstawie Zbioru Konwencji Lot-

niczych. Wyd. Komunikacyjne, Warszawa 1951).

Departament Stanu natomiast, jak o$wiadcza jeden
z urzednikéw, stoi na stanowisku, ze akcja FAA jest opar-
ta na przepisach Federal Aviation Act oraz przepisach mie-
dzynarodowych zobowigzujacych jg do zapewmema bez-
pieczenstwa w lotnictwie. Podjete dziatania nie sa, jego
zdaniem, objete artykulem wspomnianej Konwencji, gdyz
sprawa nie zaszla jeszcze tak daleko, jest ciggle w sta-
dium badan i nadal s w USA uzasadnione watpliwosci
co do bezpieczenstwa DC-10, niezaleznie od tego, czy pro-
blem wynik! z konstrukcji, czy obstlugi. Przedstawiciel
Departamentu Stanu stwierdza réwniez, ze dopbki FAA
nie przekona sie o bezpieczenstwie uzytkowania samolotuy,
nie ma obowigzku dopuszczenia tego samolotu do lotéw
w przestrzeni powietrznej USA.

23-2-26 czerwca. Po wycofaniu (6 czerwca) przez FAA cer-
tyfikatu DC-10, firma McDonnell Douglas miala 10 dni na

5



ewentualne zlozenie odwolania i1 uczynila to 15 czerwca.
Odwolanie to musialo byé, z mocy prawa, rozpatrzone w
tferminie 60 dni, totez pierwsze posiedzenie NTSB wyzna-
czono na 25 czerwca w Los Angeles. FAA zwraca sie do
lirmy McDonnell Douglas o zgode na przesuniecie posie-
dzenia na 2 lipca dla pelniejszego zgromadzenia materia-
16w. Posiedzenie zorganizowane 25 czerwca oderwaloby
specjalistow od ich zaje¢, w rezuliacie opdzniajgc sprawe.
McDonnell Douglas podejmuje ryzyko i wyraZa zgode, cho¢
tym samym, wedlug prawa, znosi obowigzek NTSB rozpa-
irzenia sprawy w ciagu 60 dni. Liczy jednak na szybsze
jej zakonczenie, .

5 lipca. Przedstawiciele FAA oswiadczaja, ze nie wady
rozwiazania konstrukcyjuego, ale uszkodzenia spowodowa-
ne niewlasciwg obstugg doprowadzily do katastrofy N110AA
w Chicago.

ES

FAA zapoznalo sie z historig defektéow polgczenia pylo-
nu ze skrzydiem, jakie wystepowaly w eksploatacji na
samolotach DC-10 zarejestrowanych w USA. Lista defek-
16w obejmuje:

— luZne sworznie lgczgce $cianki pylonu - -
kow, ‘
— uszkodzone tulejki elementu przenoszacego sile nos-
ng — 8 przypadkéw,

— luz sworznia tylnego zawieszenia — 5 przypadkoéw,

— pekniecie kulistej czesci tylnego przegubu — 5 przy-
padkoéw,

— $ciecie sworznia mocujacego okucie — 4 przypadki,

— pekniecia tylnego okucia — 3 przypadki,

— pekniecia struktury pylonu — 3 przypadki,

18 przypad-

*

Badanie szczatkéw NI110AA wykazalo, ze tylna wrega
oddzielila sie od pylonu wtlasnie wzdluz pekniecia przed-
niej poélki, dlugos¢ pekniecia byla wyjatkowo duza (siegala
25 cm). Cze$é pekniecia spowodowana byla uderzeniem
przy obsludze, ale ostatnie 2--3 ¢m, zanim pekniecie objeto
calg szerokos¢ pylonu, mialy charaktier zmeczeniowy. Byl
to jedyny przypadek zmeczeniowego wzrostu peknigcia
tego rodzaju. Na zadnym z pozostalych samolotow fakt
taki nie miat miejsca, cho¢ pekniccia nastgpowaly w ciggu
wielu godzin eksploatacji. Gdy pylon =zostal pozbawiony
wregi tylnej, nastgpil obrét silnika wraz z pylonem do
gory, wokédl krawedzi natarcia skrzydia, potaczony ze
zniszczeniem pozostalych oku¢, prowadzac do oderwania
sie pylonu.

6 lipca. McDonnell Douglas wydaje ,alarmowy biuletyn
obstugowy” (alert service bulletin) Ab54-71, nakazujgcy
szczegblowy przeglad pylonéw DC-10, pomyélany jako pro-
wadzgcy do dopuszczenia samolotéw do uzytkowania. Dwa
dni pdzniej te same przeglady zaleca FAA (ktbra wedlug
przepisbw amerykanskich nie moze wydaé¢ biuletynu obo-
wigzujgcego w odniesieniu do samolotu, kiéry nie ma cer-
tyfikatu).

7 lipca. W czasie wymaganego przeglgdu United Airlines
znajduje peknigcie przedniego prawego katownika srodko-
wej wregi pylonu.

Samolot, na ktérym wykryto pekniecie miat 11000 h
lotu. Zostaje on przeprowadzony, przy wszystkich silni-
kach pracujacych, do zakladé6w McDonnell Douglas w Long
Beach. Stan peknietych czesci wyraznie wskazuje, ze pek-
niecie istnialo przez dlugi czas. Kglownik nie przenosi
praktycznie Zadnych obcigzen, laczy tylko dodatkowg po-
ziomg $cianke znajdujaca sie wewnatrz pylonu z pokry-
ciem pylonu i usztywnia pokrycie na wyboczenie, Qdcinck
katownika o ditugosci ok. 28 ¢m, tuz obok otworu na $rubeg,
jest pekniety wzdluznie.

Przedstawiciele United stwierdzaja, ze jest to ,najbar-
dziej niezwykle pekniecie”, Zze na pewno nie jest ono spo-
wodowane przecigzeniem konstrukcji, gdyz wtiedy prze-
szioby przez olwor sruby. Miejsce to nie bylo przegladane
poprzednio, gdyz nie uwazano go za istotne pod wzgledem
wytrzymatosciowym, dopicro ostatni biuletyn nakazal zwro-
¢i¢ na nie uwage.

9 lipea. Takie same peknigcia zostajg wykryte na dwéch
DC-10 Trans International Airlines. Samoloty te (typu
DC-10-30), znajduja sie w eksploatacji od siedmiu Ilat
1 maja po ok. 20000 h lotu.

12-+-14 lipea. FAA otrzymuje informacje o wykryciu iden-
tycznych peknie¢ na siedmiu (sposrod 60) przejrzanych sa-
molotéw, Pckniecia majg dilugosé 20--25 cm, jedno nawet
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33 ¢m, ale wszystkie okreSlane sy jako nie spowodowane
zmeczeniem, Szef FAA Langhorne M. Bond o$wiadcza, Ze
w lej sytuacji planowane w ciggu najblizszych dni przy-
wroécenie certyfikatu musi zosta¢ odlozone.

Tymczasem przygotowane s do podpisania natychimiast
po przywrdceniu certyfikatu DC-10 (jeszcze raz problem
prawny — nic moze by¢ wydana AD dla samoloiu nie
majgcego certyfikatu) juz trzy Airworthiness Directive.

Pierwsza AD wymaga wykonania przegladéw (ktore
wiasnie zostaly zakonczone) oraz powtarzania ich po wpro-
wadzeniu samolotu do eksploataciji.

Druga AD obejmuje zapewnienie dzialania mechanizmu
napedu slotow. Wymaga ona:

— wizualnej inspekcji calego mechanizmu napedu lgcz-

nie ze sprawdzeniem ogoélnego stanu, stopnia zuzycia
i ewentualnej korozji,
—- takiej samej inspekcji mechanizmu synchronizacji-

wychylenia slotow,

— sprawdzenia dzialania (przegladu polgczonego z préby
funkcjonalng) mechanizmu napedu slotu zewnetrznego
i wewnetrznego dla okreslenia zabezpieczenia elementow
tege ukladu i swobody ruchéw wszystkich cze$ci.

Trzecia z dyrekiyw wymaga:

—- zainstalowania dwéch komputerdéw sterujgcych silni-
kami (system auto-throtile) i kontrolujgcych predkosé zgod-
nie z wytycznymi FAA, aby zapewnié¢ ostrzeganie o prze-
ciggnieciu oparte. na sygnalach dwoch czujnikéw kata
natarcia oraz pozycjach obu zewngtrznych grup slotow,
poza sygnalami wykorzystywanymi w isiniejagcym uktla-
dzie, albo

- zmodyfikowania systemu ostrzegania o przeciggnieciu
oraz systemu aulomatycznego sterowania slotami tak, aby
pojedynczy komputer obejmowal ostrzeganie na wszyst-
kich sygnalach wymienionych poprzednio, .

Linia United stosuje pojedynczy komputer, inne linie sto-
sujg dwa.

FAA zmienia takze liste minimalnego wyposazenia sa-
molotu, wprowadzajac wymaganie, aby mial on dwa dzia-
lajgce uklady ostrzegania o przeciggnicceiu,

#

Podczas dyskusji w Senackiej Komisji Handlu, Nauki
i Transportu jeden z wiceprezeséw linii American zglasza
wykrycie istnienia w pylonie samolotu N110AA dodatko-
wych podkladek o wymiarach 25X 25 em i grubosci ok.
1,3 mm, umieszczonych migdzy przednig potkg tylnej wregi
pylonu a pozioma S$cianka nitowang od goéry na te pdlke.
Podkladki takie, jak wyjasnia FAA, stanowia popularng
i akceptowang prakiyke w montazu konstrukecji lotni-
czych, nie mogly tez w Zadnym razie przyczyni¢ sig¢ do
powstania peknigcia. Przedstawiciele American utrzymujg
jednak, 7e podkladka zmniejszyla luz, jaki istnial miedzy
przednim uchem okucia skrzydlowego a sciankg diwigara
pylonu i Ze wobece tego ulatwila powstanie pekniecia, choc¢
samo pe¢knigeic ma charakter obstugowy.

ES

Wprowadzenic DC-10 do cksploatacji wymaga trzech ko-
lejnych akcji prawnych:

— przywrdcenia certyfikatu DC-10,

— wykonania (wydanych oficjalnie po przywrdeeniu cer-
tyfikatu) trzech wspomnianych wyzej dyrektyw,

— wycofania przepisow SFAR-40 zakazujacych DC-10
lotow w przestrzeni powietrznej USA.

13 lipea. Samoloty DC-10 zostaja dopuszczone do lotu po
wykonaniu prac wymaganych przez trzy AD wydane przez
FAA.

Stowarzyszenie pasazeréow linii lotniczych APA podej-
muje proébe ponownego ,uziemienia” DC-10, ale Sad Apec-
lacyjny Kolumbii odrzuca petycjg. Nawet gdyby akcja
APA byla skuteczna, doprowadzilaby jedynie do wstrzy-
mania eksploatacji DC-10 rejestrowanych w USA, nato-
miast obce linie moglyby uzytkowa¢, wobec uniewaznienia
SFAR 40, swoje DC-10 w lotach do i z USA.

Pekniecia katownika wykryte 7 lipca maja, jak sic oka-
zalo, charakter wady produkcyjnej (wediug doswiadczenia
przedstawiciela McDonnell Douglas). Zostaly spowodowane
nieprawidlowym ustawieniem elementoéw tgczacych scianke
z pokryciem pylonu (na 30 samolotach). Nowa procedura
kontiroli jakos$ci ma uniemozliwi¢ powtdrzenie sie ich w
przysziosci. Te peknigeia nie mialy, z czym zgodzili sie
wszyscy, zadnego zwiazku z peknigeiami wregi -tylnej, cho¢
W. Walton, specjalista NASA z zakresu dynamiki kon-
strukceji, podejrzewal ich zwigzek z podmuchami, na jakie
trafial samolot w locie.

TLiA 1980 nr 7



13-+16 lipca. Amerykanskie Linie Lotinicze wprowadzaja -

DC-10 do eksploatacji,

Europejskie linie lotnicze wznawiajy loty DC-10 do USA.
W pierwszych rejsach wypelnieniec nie jest duze, ale w
ciggu paru dni osigga normalny poziom,

*

Grupy robocze FAA opracowaly wnioski i zalecenia, ma-
jace znaczenie dla przyszlej eksploatacji DC-10. Grupa
badajgca procedury obsiugowe wydala nastepujace zale-
cenia:

— montaz silnika i pylonu musi odbywaé¢ sie kolejno,
nigdy w zespole,

— podnoszenie pylonu musi by¢é wykonywane za pomocg
urzgdzenia zapewniajgcego mozliwos$é latwego ustawiania
sie pylonu i dopasowania okué,

— muszg byé opracowane sposoby kontroli pylonu.

Grupa badajgca  zagadnienia konstrukcyjne stwierdzila
m.in,:

~— pewne niedostatki w analizie wytrzymalosci po pek—
nieciu zmeczeniowym tylnej wregi pylonu,

— nieuwzglednienie w tej analizie faktu zainstalowania
(w 1976 r.) ciezszych silnikéw,

— nieuwzglednienie przypadku pekniecia elementu prze-
noszacego ciag silnika lub tulejki tego elementu.

Raport FAA podkresla, ze zakres i czestotliwos$é prze-
gladow, jakie zdaniem FAA sg niezbedne dla zapewnienia
bezpieczenstwa konstrukeji DC-10, sklaniajg do wydania
zalecenia przekonstruowania niektérych
Wymagana procedura przegladéw obejmuje:

— co 100 h lotu — przeglad okucia tylnego, sprawdze-
nie sworznia i nakretki oraz przeglad elementu przenoszg-
cego site podiluzng wraz z jego sworzniami,

— po 300 h lotu od pierwszego przegladu, a nastepnie
co 600 h — spfawdzenie metoda praddéw wirowych gornej
$cianki pylonu i p6lki okucia tylnego.

Réwniez co 300 h wymagany jest przeglad (z lupg o po-
wiekszeniu 10 X) przednich okué zawieszenia pylonu. Po
900 h od przegladu wstepnego, a nastepnie co 600 h —
badanie ultradZwiekowe zewnetrznych czesci tylnego oku-
cia pylonu i okucia skrzydlowego. Gruntowniejsze prze-
glady wymagane sa co 1500 i 3000 h od pierwszego prze-
gladu oraz przy wielokrotnosci tychze czasow.

*/

Przedstawiciele McDonnell Douglas wyrazaja opinie, Ze
nie ma potrzeby modyfikacji konstrukcji pylonu oraz ze
dwa lata .czestych przegladéw, opisanych wyzej, moga te
opinie¢ ugruntowal. Pozostale zmiany zalecane przez FAA
zostaly tymcezasem wprowadzone na samolotach,

£

NTSB (National Transportation Safety DBureau) podczas
sesji poswigconej wypadkowi w Chicago zajelo sie réznymi
problemami zwigzanymi z DC-10. Omawiano:

— wregge pylonu tylnego. NTSB wyrazilo przekonanie
o prawidlowosci przyjetego rozwigzania, choé¢ przedsta-
wiciele American starali sie je krytykowaé. Stwierdzono
ostatecznie, Ze jedyng przyczyng peknieé byly uszkodze-
nia obslugowe; »

— polozenie przewodéw elektrycznych i hydraulicznych
w skrzydlach. Wedlug wypowiedzi os6b bioracych udzial
w sesji przewody te sg dostatecznie gleboko schowane,
aby byly chronione przed uszkodzeniami. Przesuniecie ich
w obreb splywowej czedci skrzydla naraziloby je na
zniszczenie przy innych ewentualnych awariach;

— awarie urzadzen ostrzegajacych o przeciggnieciu.
Awaria ta byla spowodowana m.in. uszkodzeniem przewo-
déw od czujnikéw polozenia zewnetrznej czesci slotow.
FAA wprowadzilo obowigzek zainstalowanego podwdjnego
systemu czujnikéw i przewodoéw;

— wylgczenie zasilania przyrzadéw na tablicy kapitana.
Instalacja elektryczna DC-10 jest rozdzielona tak, aby w
razie czeSciowej awarii zaki6cenia nie obejmowaly calej
instalacji. Przyrzady mogly by¢ jednak przelgczone, przez
pilota lub mechanika, na zasilanie z drugiej sieci;

jego elemientow.

“sytuacje beda uwzgledniane w dzialalno$ci

—- wytrzymalosé na brutalng obsluge. Wymagania FAA
w tej sprawie podwyzszone zostaly w 1976 r, a prawo nie
dziata wstecz, Zreszty nawet te wymagania nie obejmujgy
takich zniszczen, jakie doprowadzily do katastrofy.

%

Omawiano takze procedury obslugowe, kidére doprowa-
dzily do zniszczenia okué. Stwierdzono, ze uderzenie pod-
czas montazu moglo spowodowa¢ powstanie omawianych
peknieé¢ $cianki.

Uzycie podkladek, kwestionowane przez przedstawicieli
linii American, do polgczenia pétki okucia ze $ciankg diwi-
gara nie mialo decydujacego wplywu na mozliwosé po-
wstania peknieé¢, cho¢ mialo wplyw na ich dilugosé. Bez
podkladek pekniecia mogly mieé dlugosé tylko 18-23 cm,
za$ takie pekniecie, jakie wystapilo w N110AA mogto
powsta¢ tylko w pylonie, w ktérym uzyto podkladek (cho-
ciaz podkladka powiekszala nieco wytrzymalosé wregi py-
lonu). Podkladki takie =zostaly uzyte na 23 samolotach,
pdiniej zmieniono technologie montazu. Linia American
nie zrezygnowala z eksploatacji samolotéw, w ktérych znaj-
dujg sie podkiladki.

b3

American Airlines zmienia procedure awaryjng dla przy-
padku czesSciowej utraty ciggu podczas startu. Zamiast
dolychczasowego zalecenia wykonywania lotu z predko-
§cig v,, zostaje wprowadzona zasada niezmniejszania pred-
kosci, jaka mial samolot w chwili awarii. Obrazowe okre-
$lenie uzyte przez jednego z komentatoréw brzmi: ,Nie-
kiedy predkosé¢ moze byé lepszym przyjacielem zalogi sa-
molotu niz wysokosé”.

Zakonczenie

Sprawa DC-10 miala, ze wzgledu na liczbe samolotéw
tego typu i ich zdolno$¢ przewozowsa, duzy wplyw na sy-
tuacje w komunikacji lotniczej na §wiecie, Wycofanie cer--
tyfikatu i wstrzymanie eksploatacji samolotu spowodowalo
powaine straty linii lotniczych. Szacunkowa wysokos$é tych
strat bywala okre$lana roéznie; wysokos$é strat dziennych
linii amerykanskich byla oceniana na 7 min dol. USA, ale

ok. 92 mln ogdélem -— liczagc efekty finansowe wykorzy-
stania zastepczych typéw samolotéw. .
Nie brak jednak i innych ocen. Przedstawiciel Air

Transport Association podkre$lil w jednej ze swoich wy-
powiedzi, ze wlasnie w czasie zawieszenia DC-10 linie
amerykanskie osiagnely, po raz pierwszy od czaséw drugiej
wojny $wiatowej, wypelnienie ponad 70%. Przy tak znacz-
nym wypelnieniu, powiedzial dalej, trudno sobie wyobra-
zié, w jaki sposOb linie lotnicze mogly unikngé.. zyskow.

Zawieszenie certyfikatu DC-10 i zwigzane z tym straty
zmienig prawdopodobnie mnieco system gwarancji, jakich
nabywca wymaga od producenta sprzetu lotniczego. Mozna
spodziewaé¢ sig, ze przyszie kontrakty beda obejmowatly
dokladne okre$lenie zasad odpowiedzialnosci finansowej dla
takiego przypadku. Nie jest tez wykluczone, ze podobne
towarzystw
ubezpieczeniowych.

*

Wypadek lotniczy na ogdl nie jest spowodowany jakas
pojedyncza przyczyna, lecz raczej wieloma niekorzystnymi
zbiegami okoliczno$ci, ktére dopiero wystepujac jedno-
czeSnie prowadza do katastrofy samolotu. Okolicznosci,
ktére przyczynity sie do wypadku w Chicago zostaly ujaw-
nione w trakcie opisanych wyzej dzialan wszystkich za-
interescwanych stron. Mozna jednak sadzié, ze wykrycie
okolicznosci, ktére doprowadzily do katastrofy, pozwolilo
na podniesienie bezpieczenstwa komunikacji lotniczej, co
jest niewatpliwie najwazniejszym celem pracy podjete)
przez instytucje badajace wypadki.

Na podstawie , Aviation Week and Space Technology’,
LFlight” t in, — opracowat mgr inz Andrzej Kardymowicz
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Kaczka a samolot konwencjonalny

Oznaczenia

a — kat natarcia skrzydia,

B —- kat zaklinowania usterzenia,

h -— rozpietos¢,

Cs — S$rednia cicciwa skrzydla,

Cu — $rednia cieciwa usterzenia,

Clas — wspbiczynnik oporu skrzvdia w strumieniu od-
chylonym,

Cas -— wspélczynnik sily nosnej skrzydta w sirumieniu

. odchylonym, .

Cars — wspblezynnik oporu skrzydia,

Caxu — wspblczynnik oporu usterzenia,

Ceu — wsp6élczynnik sily no$nej usterzenia,

€ —- odleglos¢ za krawedzia splywu, gdzie wir nod-

kowiasty jest w peini uformowany,

< -— kat odchylenia strug,
K — stala Kadena,
A — wydltuzenie,
7l — ci$nienie dynamiczne,
Tr — promien rdzenia wiru podkowiastego, -
S -— powierzchnia skrzydia,
Su — powierzchnia usterzenia, |
¢ = i‘- — stosunek powierzchni usterzenia do powierzchni
S, skrzydta.
Zagadnienia dotyczgce ukladu kaczki, ujete przede

wszystkim od strony jakosciowej, sa przedstawione w pra-
cy [8]. W konkretnych zastosowaniach wazne jest jednak
ilosciowe okreslenie wplywu odchylenia strug za usterze-
niem na skrzydio giéwne ukladu kaczki oraz pordéwnanic
wlasciwosci aerodynamicznych tego ukladu z powszechnie
stosowanym ukladem konwencjonalnym. Poniewaz w lite-
raturze brak danych dotyczacych wplywu wydluzenia
i wielkosci kgla zaklinowania usterzenia kaczki oraz wiel-
kosci skrecenia skrzydia i jego umiejscowienia na charak-
terystvki aerodynamiczne wukladu, w niniejszym artykule
dokonano obliczen biegunowych w zaleznosci od zmian
ww. parametrdéw, stosujgc przyblizong, pétempiryczng me-
tode oraz wykorzystujgc czesciowo dane z dmuchan tune-
lowych.

Odchylenie strug za usterzeniem kaczki

Przy znieksztalceniu przeplywu spowodowanym usierze-
niem kgt, pod ktérym poszczegdlne czesci skrzydla kaczki
sg omywane przez powietrze, jest réiny wzdluz rozpietosci.
Doktladne okres$lenie rozkladu predkosci w przestrzeni za
usterzeniem kaczki jest bardzo trudne, poniewaZ w pobli-
zu skrzydla warstwa wirowa splywajgca z usterzenia nic
jest jeszcze catkowicie zwinieta, zas wir podkowiasty jest
dopiero w fazie formowania sie. Odleglos¢ za platem, w
kiérej wir podkowiaty moina uwazaé za catkowicie ufor-
mowany, zostala okreslona przez Kadena [3] i wyraza sie
wzorem:

e
e=K— ¢ 1
3 (1)
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Rys. 1. Uktad kaczki przyjety do obliczen: 7, =7, i, —zmienne,
Sy
¢ = 3~ zmienne
Sg
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przy czym dla eliplycznego rozkladu obcigienia wzdiuz
rozpietosci wspélezynnik K = §,28.

Z powyiszego wzoru wynika, Zze dla usterzenia o wydtu-
zeniu Ay = 5 odleglos¢ ta wynosi:

¢
e="T7—

G

Skrzydlo znajduje §ic w odleglosci rownej ok. 4c, za
usterzeniem. Mozna wige obliczye, ze warstwa wirowa jest
catkowicie zwinieta i wir podkowiasty zupelnie uformo-
wany dopiero wtedy, gdy:

[
4'614 = 7 ’C‘:;'
a stad
Co = 1,75

Oznacza to, ze przy C,, < 1,75 przeplyw za usterzeniem
(v miejscu, gdzie znajduje sie skrzydlo) jest jeszcze w fazie
ksztattowania sie i rozklad predkosci oraz zwigzany z nim
rozklad katéw odchylenia strug jest bardzo trudny do teo-
retycznego okreslenia.

Uwzgledniajagc powyzsze, do obliczen przyjeto wyzna-
czony doswiadczalnie rozklad pionowych sktadowych pred-
kosci strug za usterzeniem, okreslajacy katy odchylenia
slrumienia w granicach rozpietosci usterzenia b,. W czesci
zewnetrznej skrzydla (poza zasicgiem rozpietoSci usterze-
nia) zaloZono hiperboliczny rozklad predkosci wg réwna-
nania

v« 1 = const

opierajyc si¢ na predkosciach wyznaczonych doswiadczal-
nie dla czesei wewneirznej i rdzenia wiru.

Na rys. 1 pokazano przyjely do obliczen ukiad kaczki,
zas pionowa odieglosc¢ plata od plaszczyzny poziomej prze-
chodzgcej przez o$ aerodynamiczna usterzenia ilustruje
rys. 4.

Na rys. 2 pokazano ksztaltowanie sie i poloZenie osi wiru
podkowiatego zgodnie z pomiarami NACA [4], zas na
rys. 3 — wykiesy zmierzonych katéw odchylenia strug
wzdluz linii przeciecia plaszezyzny pionowej zawierajacej
os aerodynamiczng skrzydla z plaszezyznami poziomymi,
ktérych pionowsg odlegtosé od osi aerodynamicznej usterze-
nia podano w Jjednostkach rozpietosci usterzenia b,
(+0,5by, 0,0by, —0,05by, —0,1 by).

Na rys. 4 pokazano konstrukcje¢ geometryczng pozwala-
jaca na okreslenie pionowych skladowych predkosci prze-
ptywu z rozkladu predkosci danego przez wir Rankina,
ktérego o$ oraz s$rednic¢ rdzenia przyjeto réwniez wg po-
miarow NACA. Polozenie osi wiru poksazano na rys. 2 i 3,
przy czym proinien rdzenia wiru wyrosi w tym miejscu
ok. 3,4% by, za$ jego o$ leiy w odleglosci ok. 3% b, poni-
Zej plaszczyzny poziomej zawierajgcej o$ aerodynamiczng
usterzenia. O§ wiru podkowiastego jest niemal rdéwnolegla
do kierunku przeplywu nie zakléconego i nie przemieszcza
sie w kierunku pionowym w miare przesuwania sie ku ty-
lowi. W plaszczyznie poziomej obydwie galezie wiru zbie-
gajag sie ku sobie do asymptot oddalonych od siebie
0o 0,78 by w dostatecznie duzej odleglosci za usterzeniem.

W interesujgcej nas odleglosci, w iiejscu gdzie znaj-
duje sie skrzydio glowne, przesuniecic osi wiru od konca
rozpieto$ci usterzenia ku srodkowi nie przekracza 1,5% by
(odleglosé osi wiréw od siebie wynosi ok. 0,97 by).

K3t odchylenia strug w plaszczyZnie symetrii ukladu jest
okre$lony wzorem [6]: .

46,2
g= - =-C,
Au ‘
i zmienia sie w niewielkim stopniu w zakresie ok. 0,7 bu.

Odchylenie strug za wusterzeniem powoduje, ze czesé
skrzydla znajdujgca sie miedzy osiami wiru podkowiastego

2

: aC,
splywajgcego z usterzenia ma zmniejszony przyrost u
G

poniewaz rzeczywisty kat natarcia «¢n, wynosi:
a,=a—¢& 3)
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Rys. 2. Polozenie wiru podkowiastego w Rys. 3. Kat odchylenia strug ¢ wzdluz rozpietoSci skrzydla w odlegtosci 3,4 Sredniej cie-

odleglosci 3,4 Cc, za osig aerodynamiczng ciwy usterzenia (usterzenie o rozpietosci b, 1 wydituzeniu A= przyC,, = 1,35) [2]:
usterzenia oraz w duzej odleglosci odlegloé¢ 0,05 b nad plaszezyzng usterzenia; —.—— w plaszczyZnie usterzenia (0,0 b);
— ,—.— odleglo$é¢ 0,06 b pod plaszczyzng usterzenia; -——---— odleglosé 0,1 b pod
', plaszezyzng uste»rzema, srednica rdzenia wiru o~ 0,066 b,
£
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za$ jego przyrost b 4 05b
da, = da — 4s (3a) “

Ze wzoru (2) wynika, Ze zmniejszenie wydiuzenia usle- ) /
rzenia jest bardzo niekorzystne dla czedci skrzydia lezgcej ,gos} - - oo \r\
w strefie oddzialywania stirug za stalecznikiem miedzy 0015b ([\
osiami wiru podkowiastego (np. w przypadku, gdy zwiek- ? N
szanie kata natarcia @ powoduje jednoczesnie zwigkszanie usterzenie / 1 !
sie kata odchylenia strug & réwnowazace sie wzajemnie). .
Oznacza to, ze na czeSci skrzydla lezacej w strefie miedzy (

0

o
/
A

osiami wiru podkowiastego wylworzonego przez .usterzenie »
nie wystepuje rzeczywisly przyrost kata natarcia w sto- -0,05 \ | -
L—/’ /

zS

dla \ ' ‘
é‘a } \\\\ r 91 e ]V
tej czesci skrzydia jest wtedy bliskie lub rowne zeru SO0 [ e e SR e e i e

Przypadgk ten zachodzi, gdy A« o225, za§ s > 6. Przy dal- 1L-429/78-R e
szym zmniejszaniu wydluzenia usterzenia Ay przyrost

/ I

sunku do splywajgcych z uslerzenia sirug, tzn.

5C,, Rys. 4. Umiejscowienie skrzydia w stosunku do osi wiru i rozktad
. predkosci pionowych na zewnatrz osi wiru: T, — Promien rdzenia

Sa przyjmuje wartosci ujemne. wird 20,033 b, 0 — o§ wiru; I, II, IH, IV — polozenie skrzydla
Na zewnalrz osi wiru podkowiastego éytuacja jest od- . . . . . .

. - . 'NICCO inaczej przedstawia sig¢ sprawa ze wspdlczynni-

wrotha i przyrost - -—— jest wickszy niz dla skrzydha bez Kiem oporu Cgs sk.rzydla ukladu kaczki. Na rys. 5¢ poka-
przy U, . QRSLY ' zano uklad sit dzialajgcych na element skrzydia miedzy

usterzenia, poniewaz rzeczywisty kat natarcia wynosi osiami wird podkowiastego wylworzonego przez 'p-rzednie
usterzenie. Z ukladu tego wynika, ze w zakresie katéw

'

a,=a+e - (4)  natarcia normalnego loiu wspoélczynnik sily nosnej Cys

za$ jego przyrost elementu .skrzyd’la jest zawsze mni(_ejszy niZ_ w przypadku
oplywu nie zakloéconego przez strugi splywajgce z usterze-

da,, = da + d¢ . (42)  nia, natomiast wspélczynik oporu Cus tego elementu bedzie

zawsze wiekszy niz w przypadku oplywu nie zaklocanego.
Wspbtezynniki te obliczone dla kierunku przeplywu nie
zakléconego wyrazajg sie nastepujacymi wzorami:

C == C,cosc—C,sine )
Cy = Cicose+ C,sine (5a)

W {ym przypadku kgl odchylenia strug zmienia sie wzdluz
rozpielosci skrzydla zgodnie z rozkladem predkosci wiru
swobodnego.

AC;
Przyrost T dla czesei skrzydia znajdujacych sie na
a )

zewnatrz osi wiru jest wiekszy tylko w pewnym zakresie
katdw natarcia «, tj. do momentu, gdy rzeczywisty kat Wraz ze zwigkszaniem sie kata natarcia « oraz kagta od-
natarcia «n nie zblizy sie do wartosci, przy ktérej C,s chylenia strug ¢ wspdlczynnik oporu $rodkowego elemen-
osigga maksimum. Po przekroczeniu tej wartoéci przez an, tu skrzydla Cizs bedzie wzrastal szybciej dla skrzydla uktla-
o5 ) du kaczki niz wspdlczynik oporu C.s dla skrzydila ukladu
podczas gdy srodko-  konwencjonalnego, gdzie element ten jest omywany stru-
mieniem nie zakléconym.
* dodatni. Oznacza to, Na rys. 5b pokazano rozklad sil dzialajacych na element
“skrzydta znajdujacy sie na zewnatrz osi wiru podkowia-
ze usterzenie ukladu kaczki przyspiesza oderwanie strug stego wytwarzanego przez przednie usterzenie. W tym
na koncach skrzydla gléownego. przypadku kat odchylenia strug & jest dodatni, otrzymuje-
Z powyiszego wynika, ze skrzydlo gléwne kaczki, lezg- my wiec wieksza wartos¢ wspbdlezynnika sily nosnej Cgs
ce w strumieniu zakléconym przez umieszczone z przodu  skrzydla niz w przypadku oplywu nie zakléconego. Jest to

otrzymuje sie ujemny przyrost

wa cze$é skrzydia bedzie miala

usterzenie, nie bedzie moglo nigdy osiagnaé¢ takiej warto-  spowodowane sumowaniem sierzutéwC, i C, na kierunek
sci Crsmax jak skrzydlo oplywane przez strumien nie za-  prostopadly do kierunku przeplywu nie zakléconego. Przy
klocony. okre§laniu wspoOlczynnika oporu Cps rzuty C i C na Kkie-
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runek réwnolegly do kierunku przeplywu nie zakldéconego
odejmujg sie. '

C, = C.cosc+ Cysine
»

(6)
(6a)

Taki uklad sit aerodynamicznych dziatajgecych na ele-
ment skrzydla znajdujgcy si¢ na zewnatrz osi wiru pod-
kowiasiego powoduje, ze w zakresie niewielkich katow
natarcia « wspoélczynik Cr oporu tego elementu w kierun-
ku réwnoleglym do oplywu nie zakl6éconego moze byé
mniejszy w ukladzie kaczki niz dla ukladu konwencjo-
nalnego, a nawet w pewnych przypadkach moze przyj-
mowac wartos¢ ujemns.

Cy=C,cose—C.sine
X Z

Wiasciwosci nie skreconego skrzydla kaczki

W celu ilesciowego okreslenia wplywu odchylenia strug
za usterzeniem na charakterystyke skrzydla, obliczono
wspblezynniki sily nosnej C:s i oporu Cxs nie skreconego
skrzydla uwzgledniajac odchylenie strug zgodnie z wykre-
sem podanym na rys. 3. Dla uproszczenia rachunku po-
dzielono pole wykresu na prostokgty, kiére odniesione do
odpowiednich e¢lementéw skrzydla umozliwily znalezienie
warto$ci wspélezynnikéw dla odpowiednich kgtéw natarcia.
Uktad kaczki przyjeto zgodnie z rys. 1 przyjmujgc dla
skrzydla profil 1.A. 608 o wydluzeniu 4s =17, za$ dla uste-
rzenia — profil R2 o wydluzeniu 1, = 5. Stosunek po-
wierzchni usterzenia do powierzchni skrzydia zalozono
o = 0,3. Przyjeto, ze skrzydlo jest umiejscowione w plasz-
czyznie odleglej o 0,1 by ponizej plaszczyzny usterzenia.
Kat zaklinowania usterzenia przyjeto f = 5°.

Schemat uproszczonego rozkladu katéw odchylenia strug
¢ wzdluz rozpieto$ci skrzydia podano na rys. 6. Kat od-
chylenia strug w plaszczyznie symetrii ukladu obliczono
wg wzoru (2), zas wartlosci katéw odchylenia sirug ¢ dla
poszczegbdlnych elementéw skrzydla podano na rys. 6,
przyjmujac do obliczen kat odchylenia strug w plaszczyz-
nie symetrii ukladu jako kat poré6wnaweczy.

Wspétezynniki C; i Cx dla poszczegbélnych elementéow
skrzydla obliczono wg wzor6w (5) i (5a) oraz (6) i (6a), za$
rzeczywiste katy natarcia tych elementéw okreslono wg
wzoréw (3) i (3a) oraz (4) i (4a). ,

Wyniki obliczen w formie krzywej biegunowej skrzydla
nie skreconego pokazano na rys. 8, na ktérym takie poka-
zano biegunowy takiego samego plata oplywanego stru-
mieniem nie zakléconym przez sirugi splywajace z przed-
niego usterzenia.

Z poréwnania wida¢;
bardzo duzy i zaznacza

fr.dwplyw odchylenia strug jest
si¢ szczegdlnie na duzych katach

\ . kierunek lotu

'

Kieruneyc
Przeptyw,,
. 9dchy(on
ego
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Rys. 5. Wspolczynniki C, i C, clementéw skrzydia kaczki
wiastego, b) dla zewnetrznej czesci wiru podkowiastego

10

-

odniesione

natarcia. = Obserwujemy woéwczas powazne zwiekszenie
Wsp(’)lczynnika oporu Cr oraz zmniejszenie wspélczynnika
silty r}oénej C; przy wyrainym duiym splaszczeniu biegu-
nowej. Przy mniejszych katach natarcia wuzyskuje sie
wspétczynnik oporu Cr mniejszy niz dla skrzydla w opty-
wie nie zakl6conym obecnoscig usterzenia. Dlatego tez
umieszczenie usterzenia przed skrzydiem glownym moze
by¢ korzysine w samolotach latajgcych z duzymi pred-
kosciami, a wigc przy niewielkich katach natarcia. Zja-
wisko to tlumaczy sie istnieniem miejscowego odpowied-
nio duzego wspdteczynnika sity nosnej C. dla elementow
skrzydla lezacych bezposrednio na zewnatrz osi wiru pod-
kowiastego. Wspoélczynnik C, wplywa na zmniejszenie
miejscowego wsp6lczynnika oporu G, (8a). Ze wzoru (6a)
wynika, Ze powigkszenie wspoélczynika sily nosnej C, cate-
go ukladu jest zredukowane negatywnym oddziatywaniem
odchylenia strug splywajacych z usterzenia na skrzydto
gléwne. Zmusza to do szukania $rodkéw zaradeczych do
czgsciowego zlikwidowania niekorzystnych skutkéw, jakie
wywiera przednie usterzenie na skrzydlo gléwne.

Wiasciwosci skreconego skrzydla kaczki

Najwigksze odgiecie strug za usterzeniem nastepuje w
poblizu osi wiru podkowiastego (rys. 3). Jesli skrzydilo
znajduje si¢ w odlegtosci wiekszej niz ok. 1,8 7 pod lub
nad osig wiru, wéwczas caly obszar duzych gradientéw
katow odchylenia strug ¢ znajduje sie poza skrzydlem,
a wigc pogorszenie wlasciwosci aerodynamicznych kaczki
jest odpowiednio mniejsze. Poloienie skrzydia II i III
(rys. 4) jest wiec niekorzystne.

Ponicwaz 0§ wiru podkowiastego nie zmienia si¢ w sto-
sunku do kierunku przeplywu nie zakléconego, poloie-
nie I skrzydla nad rdzeniem wiru (rys. 7) jest {ylko po-
zornie dobre, gdyz przy zwiekszaniu kata natarcia samo-
lotu rdzen wiru natrafi na skrzydlo giéwne wywolujac
niepozgdane zwig¢kszone odchylenia strug. Wprawdzie przy
kgcie natarcia rzedu o = 15° rdzen wiru znajdzie sie nad
skrzydlem glownym, ale przy katach pos$rednich skrzydlo
znajdzie sie pod bezposrednim wplywem rdzenia wiru.

Najkorzystniejsze jest umiejscowienie skrzydla w polo-
zeniu IV, poniewaz rdzen wiru znajduje siec zawsze poza
skrzydiem, oddalajgc sie od niego w miare zwiekszania sie
katdw natarcia. Uwzgledniajac powyzsze, wszystkie obli-
czenia ukladu kaczki wykonano przy zalozeniu, Zze skrzydtlo
znajduje sic w polozeniu IV jako jedynie uzasadnionym.
Modeluje to jednoznacznie uklad kaczki jako dolnoptata
z przednim usterzeniem polozonym mozliwie wysoko.

b}

Cx
Cx Cycose
Cysine -
odchytonego
,,&——kjerunek przeplyt '
e T € Kierunek lotu

f -

TL-429/73-RAS)

do kierunku lotu: a) dla wewnetrznej cze§ci wiru podko-
!
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Najefektywnicjszym sposobem poprawienia wlasciwosci
aerodynamicznych skrzydla jest jego geometryczne skrgee-
nie lak, aby rzeczywiste katy natarcia elementéw plala
w oplywie odchylonym odpowiadaly katom natarcia skrzy-
dla w strumieniu nic zakléconym. Naleizy wigc obliczyé

= 5-\8

~
/ ——

——

kat odchylenia strug ¢ za usterzeniem dla kazdego elemen-
tu skrzydla, a nastepnie kazdy element ustawi¢ pod katem
odpowiadajgcym katowi odchylenia sirumienia, Poniewaz
kat odchylenia strug e jak to wynika ze wzoru (2), jest
proporcjonalny do wspoélezynnika sily nosnej usterzenia

4 Rys. 6. Uproszczony schemat rozkladu ki-
tow odchylenia strug ¢ wzdiuz roszetoscl
skrzydla b w odleglosci 3,4 C, za osia

Srodkow aerodynamicznych usterzema
(srednica wiru 0,066 b,): odlegtos¢
0,06 b nad plaszczyzng usterzenia, — ———
w plaszczyinie usterzenia (0,0 b),
odleglosé 0,05 b pod plaszczyzng usterze—
nia, ————— odleglo$¢ 0,1 b pod piaszczyzng
9 usterzenia; liczby 1, 2, 3, 4, 5, 6, 7, 8§, 9 —
przedzialty, w ktérych S$rednig wartosé od-
chylenia strug s
linie prostokgtéw
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Rys. 7. Polozenie wiru w stosunku do skrzydla, przy zmianach
kata natarcia: I, II, III, IV — polozenie skrzydila

rozpietos¢ usterzenia b, 1

Rys. 8. Poréwnanie biegunowej samego
skrzydta w obecnos$ci przedniego usterze-
nia z biegunowag samego skrzydila w oply-
wie nie zakléconym: o =103 f§=5°, Ay =5,

skrzydto w ukiladzie konwencjonal~
nym, skrzydio w uktladzie kaczki
nie skrecone, skrzydto w ukla~
dzie kaczki skrecone dla ¢y = 5°
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TL-429/79-R9 Rys. 11. Wplyw wielkosci usterzenia i po-

Rys. 10. Wplyw doboru preferowanego kiata

tozenia skrzydla kaczki wzgledem osi wi-

natarcia «y oraz kata zaklinowania uste- ru: bez usterzenia, ~—.—.—o0 =10,2,
Rys. 9. Poréwnanie biegunowych ukladu Tzenia f na charakterystyke skrzydia: o5 =25° f=25°, 1,=35 skrzydlo 005 b,
konwencjonalnego i kaczki przy wychylo- ————— Skrzydlo proste -bez przedni€€0  ,nhisef osi wiru, — ——— g = 0,3, o = 2,5°,
nych sterach: uklad Konwen- usterzegua, _— §}grzydlo skrecone dla B =25° 1, =5skrzydlo w osi Wiru, — -——
cjonalny o= 0,2; —..—. kaczka przy s = 0,3, oo = 2,5° w obecnosci usterzenia (f= 2,5, =03 fud 0° =950 7 =5 Skrzdylo W
w@ = 2,55, f§ =298 -———— Kkaczka przy *=25), ——— skrzydio skrecone dla « =5 ¢ =03 a » =25 1,=5 s yio

0—03, tzo—5° /f=5°
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w obecnos$ci usterzenia (f = 5°,

y =5 osi wiru

11



16 Rys. 13. Wpilyw usterzenia kaczki na cha- 16
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! . rakterystyke skreconego skrzydia kaczki: ,’
0,2 o ————— biegunowa skrzydla bez usterze- 0,2 Hit |
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! ly=1T, e=02 og=25, f=25] ———— il
~ biegunowa skrzydla przy 71,=5 o=03,
0,24, u
0 004008 012 016 020 Cz4 028 Cy w = 2,5, f = 2,59, ———— biegunowa SKrzy- 0 004 008 012 016 0,20 0,26 0,28 Cy

TL- 42G/79-R.12 dia przy 7, =35,

C,u, wiec 1 skrgcenie skrzydla moiZe odpowiada¢ tylko
jednemu katowi natarcia. Ten preferowany kat natarcia
nalezy okreslié przy wslepnej analizie aerodynamicznej
samolotu, biorac pod uwage jego przeznaczenie i domi-
nujace warunki lotu.

Dla ilo$ciowego okreslenia efektu skrecenia plata doko-
nano obliczen wspdlczynnikéw sily no$nej i oporu dla
skrzydla ukladu kaczki przedstawionego na rys. 1 i skre-
conego zgodnie ze schematem przedstawionym na rys. 6.
Profile oraz wielkosci powierzchni przyjeto takie jak w
przypadku skrzydia nie skreconego, przy tym samym kacie
zaklinowania usterzenia g = 5° : .

Skrecenie obliczono dla preferowanego kata natarcia
skrzydia o« = 5°, za$ biegunows otrzymano stosujgc wzo-
ry- (5) i (5a) oraz (6) i (6a) dila kazdego elementu plata

1 sumujac wyniki dla poszczegblnych katéw natarcia.

W wyniku otrzymano biegunowsa skreconego skrzydla
ukladu kaczki, charakteryzujaca sie ponad trzykrotnie
wyzszym wspoétezynnikiem Cymin oraz wspolczynnikiem
C:max Wyzszym o ok. 11% niz w przypadku skrzydia nie
skreconego (rys. 8).

Poniewaz w ukladzie kaczki usterzenie ma powaziny
wplyw na wytwarzanie sily nosnej, poréwnanie charakte-
rystyk samych skrzydet kaczki i ukladu zwyklego nie jest
miarodajne. Dlatego tez dokonano przeliczenia bieguno-

wych obydwu poréwnywanych ukladéw z uwzglednieniem

usterzen z wychylonymi sterami. Jako poréwnawczy uklad
konwencjonalny przyjelo to samo nie skrecone skrzydtlo
oraz usterzenie o profilu LA.177 i wydtuzeniu A, = 3,35.
Ze wzgledu na koniecznosé przylozenia ku dolowi na
usterzeniu konwencjonalnym pionowe]j sily zwiazanejz wy-
chyleniem steréw i potrzebnej do osiagnigcia C; max, Przy-
jeto jej wielkos$é réwng 4% sily nosnej na skrzydle*). Dla
ukiadu kaczki przyjeto taka sama wielkos¢ sily pilonowej

ku goérze i dodano na usterzeniu w zwiazku z wychyle-

niem steru potrzebnym do uzyskania C:max skrzydia.

Z porownania obydwu krzywych biegunowych (rys. 9)
wynika, ze w przypadku kaczki uzyskuje sie zwigkszenie
wspolczynnika sily nosnej C:max catego ukladu w stosun-
ku do ukladu konwencjonalnego. Powoduje to jednak
znaczny wzrost oporu. W cfekcie konicowym zaréwno do-
skonalo$é ukladu kaczki, jak i stosunek C3/CZ sa gorsze niz
w przypadku ukladu zwyklego. W celu zmniejszenia nad-
miernego wzrostu wspélczynnika oporu Cx przy zachowa-
niu mozliwie duzego C;ma.xr, dokonano obliczenia bieguno-
wej takiego samego ukladu usterzenie—skrzydlo kaczki dla
preferowanego kata natarcia «, = 2,5° przy kacie zaklino-
wania usterzenia g = 2,5°. Wyniki obliczen przedstawiono
na rys. 10, poréwnujac otrzymang krzywg z biegunows
olrzymang poprzednio. Z porownania tego wynika, Ze moz-
na uzyskaé wydatne zmniejszenie wspé6lczynnikéw oporu,
c¢o jednak jest nickorzyste dla wspélczynnika sily nosnej
C: max. Zaréwno doskonaltosé C,/Cx, jak i stosunek C2/C?
sq w dalszym ciggu gorsze dla ukladu kaczki niz dla ukla-
du konwencjonalnego.

PoniewaZ negatywne oddzialywanie usterzenia kaczki na
skrzydlo gléwne powodowane jest przede wszystkim wiel-
koscig kata odchylenia sirug, obliczono dodatkowo uklad
ze zwiekszonym wydluzeniem usterzenia do Au = 7. Uzy-
skano poprawe charakterystyki skrzydia, poniewaz przy
zwiekszonym wydluzeniu kat & odchylenia strug za platem
smniejsza sie zgodnie z zaleZznoscig (2) 1 zwigzane z tym

*) Jest 1o wielko§¢ §rednia otrzymana z poréownania kilku sa-
molotow. -
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znicksztalcenie optywu skrzydla jest réwniez mniejsze. W
cfekcie otrzymano charaktierystyke skrzydia lepszg przy
Aw =7 niz przy A, = 5. Rozpicto$é¢ usterzenia pozostata w
obydwu przypadkach prawie taka sama, poniewaz zmniej-
szono przy tym stosunek ¢ do warto$ci réownej 0,2.

Obydwie biegunowe przedstawiono na rys. 10 w zesta-
wieniu z biegunowg skrzydia bez usterzenia przedniego.
Z wykreséw wynika, ze przy zwiekszaniu wydtuzenia uste-
rzenia mozna uzyskaé¢ zar6wno pewne zmniejszenie wspoi-
czynnika oporu Cg, jak i zwiekszenie najwiekszego wsp6l-
czynnika sily nes$nej C; max do warto$ci niewiele mniejszej
od C;max skrzydla bedacego w oplywie nie zakléconym.
Zaréwno doskonalo§¢ C:/Cr, jak i stosunek C2/C? popra-
wiaja sie, umozliwiajgc zblizenie sie do krzywej wyjscio-
wej, tzn. do biegunowej skrzydla bez wplywu usterzenia.
Duze zwiekszenie wydluZenia powoduje jednak kompli-
kacje konstrukcyjne i moze byé stosowane w ograniczo-
nym zakresie. Niezaleznie od tego wspélczynik 9C./Sa dla
usterzenia przy zwickszaniu jego wydiuzenia rosnie, co nie
jest pozgdane ze wzgledu na stateqznos’c’ podiuina.

Poréwnanie ukladu kaczki ze skreconym skrzydiem
z ukladem konwencjonalnym

Poniewaz poréwnywanie biegunowych samego skrzydta
uktadu kaczki ze skrzydltem ukladu konwencjonalnego nie
jest miarodajne, dla catego ukladu dokonano poréwnania
obydwu ukladoéw (skrzydio -+ usterzenie), uwzgledniajac w
obydwu przypadkach wychylenie ster6w potrzebne do uzy-
skania stanu réownowagi przy C,max. Przedstawione na
rys. 9 wyniki wskazujg wyraZnie na znaczng poprawe cha-
rakterystyki ukladu kaczki w poréwnaniu z rezultatem
poczatkowym.

W  rozpatrywanym wariancie wspélczynik sily nosnej
C: max zmniejszy! sic o ok. 5%, ale zysk na zmniejszeniu
Cx min przekroczyt 30%. Natomiast w stosunku do ukladu
konwencjonalnego uklad kaczki ma jeszcze op6r minimalny
wigkszy o ok. 70%, za§ catkowita sila nosna jest wieksza
o ok. 26%. Przyjecie ukladu kaczki jest wiec korzystne
w przypadku, gdy decydujacym wskaznikiem w koncepcji
konstrukcyjnej samolotu jest najwigkszy wspoélczynnik sity
no$nej C; max ukladu.

Przedstawione na rys. 14 poréwnanie krzywych C,/Cy =
= f (¢) umozliwia dalsze pordéwnanie obydwu ukladéw.
Uktad konwencjonalny ma zawsze stosunek C,/C, wiekszy
niz uklad kaczki. Wprawdzie po dodaniu oporéw szkodli-
wych (o wartoSci Cxszx == 0,03) roéznice zmniejszaja sie,

Jednak uklad konwencjonalny ma nadal lepsza doskona-

lo§¢ w calym zakresie katéw natarcia. Tak wiec wlasci-
wosci przelotowe oraz kat lotu $lizgowego samolotu z ukta-
dem konwencjonalnym jest znacznie lepszy 'niz ukladu
kaczki.

Drugi charakierystyczny wskaznik, tzn. C3/C2 = £ (C,),
jest roéwniez korzystniejszy dla ukladu konwencjonalnego,
gdy poréownuje sic tylko skrzydlo plus usterzenie. Jednak
krzywa charakteryzujgca kaczke jest bardziej plaska i du-
za warto$é¢ wspélezynnika C3/C2ma znacznie wickszy za-
kres warto$ci C: niz w przypadku ukladu konwencjonal-
nego (rys. 15). Sytuacja zmienia si¢, gdy do wsp6lczynni-
kow oporu dodaé¢ opory szkodliwe, poniewaz stosunek
(C31CHmax przypada dla ukladu kaczki przy wiekszych ka-
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Rys. 14, Porbdwnanie krzywych C,/C, = { (a) Cz T
dla kaczki i ukladu zwyklego: a, a’ — ‘ — o
vklad zwykly; b, b’ — uklad Kkaczki; d, 181 — 1 “Q"»\\
b’ — 2z uwzglednieniem oporéw szkodli- Sl S S R
wych LD S A B N O
< Lol T
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Rys. 15. Poréwnanie krzywych C3/C3=£(Cy 3
. : ] dla kaczki i uktadu konwe;mjoxfalnilgod: 0 40 80 120 140 160 _C_g
: a, o’ — wuklad zwykly; b, b’ — ukla c
6 8 10 12 % o kaczki; a’, b — z uwzglednieniem oporéw TL-429/79-R 15 X
TL-479:79 -R 14 szkodliwych [
tach natarcia i wiekszych wartosciach wspélczynnika C, % Cg
Przy odpowiedniej wielkosSci oporéw szkodliwych wuklad 140
kaczki moze wiec okazaé¢ sie korzystniejszy od ukladu
konwencjonalnego, chociaz przy niewielkich oporach szkod-
liwych korzystniejszy jest uklad skrzydlo—usterzenie. 120
W rozpatrzonym przypadku, przy wspélczynniku oporéw
szkodliwych Czey = 0,03, wartos¢ wskaznika (C}/C3?) max
jest taka sama zaréwno dla ukladu konwencjonalnego, jak 100
i dla ukladu kaczki.
80
Whnioski
® Zastosowanie przedniego usterzenia poziomego w sa- 60
molocie typu kaczka powigksza calkowity sile no$na ukla-
du skrzydlo—usterzenie o warto$é réwng w przyblizeniu
stosunkowi powierzchni usterzenia poziomego do po- 40

wierzchni skrzydla. Mozna wiec uzyskaé zmniejszenie cie-
zaru wlasnego konstrukcji przez racjonalniejsze wykorzy-
stanie usterzenia, powiekszajgc tym samym ciezar uzytecz-
ny samolotu, Ma {o decydujgcy wplyw na ekonomike
uzytkowania samolotéw o nieduzym zasiegu.

® Zastosowanie przedniego usterzenia jest réwniez ko-

rzystniejsze przy starcie i lgdowaniu ze wzgledu na wplyw
Ziemi. W przypadku kaczki wplyw Ziemi pomaga w osia-
gnieciu wiekszej sily nosnej na usterzeniu poziomym. W

ukladzie konwencjonalnym wplyw ten jest negatywny, po-

niewaz dla przejScia samolotu na duzy kat natarcia i osig-
gniecie C;max trzeba bardziej wychyli¢ ster, aby uzyskac
na usterzeniu odpowiedniej wielkosci sile skierowang ku
dolowi.

® Stosunek C./C. jest gorszy w ukladzie kaczki niz w
ukladzie konwencjonalnym z wyjatkiem przypadku skrzy-
dia nie skreconego przy stosunkowo niewielkich katach
natarcia. Wartos¢ wspélczynnika sily nosnej Czmax Jjest
jednak woéwczas znacznie mniejsza. Uklad kaczki nie na-
daje sie wiec do samolotéw, w ktoérych decyduje ekono-
mika dlugiego przelotu oraz niewielki kat lotu $lizgowego.

® Stosunek (C2/C2) max dla samego zespotu skrzydio—uste-
rzenie jest gorszy w przypadku ukiadu kaczki niz w przy-
padku ukladu konwencjonalnego. Jednak dla samolotow,
w ktérych nie jest mozliwe uzyskanie duzej doskonalo$ci
aerodynamicznej ze wzgledu na ich przeznaczenie, stosun-
kowo duza wielko$é oporéw szkodliwych jest korzystniej-
sza dla ukladu kaczki i mozna osiagngé¢ wiekszy niz dla
ukladu konwencjonalnego stosunek (C3/C3)n.x Wynika stad,
ze mozina uzyskaé korzystniejszg dla ukladu kaczki pred-
ko$¢ wznoszenia i minimalng moc potrzebng do utrzymy-
wania sie w powietrzu. Jest to wazne w przypadkach pro-
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Rys. 16. PoloZenie $rodka wyporu kaczki w zaleznof§ci od kata na-
tarcia a« (odlegloSci podano w procentach cieciwy skrzydia w kie-
runku do przodu od osi aerodynamicznej; odlegio$é osi aerodyna-
miczne} skrzydia od osi aerodynamiczne} usterzenia wynosi 3,4 C.;
linlami przerywanymi wyznaczono przebieg zmlan polozenia Srod-
k6w wyporu kaczki, gdyby nle bylo odchylenia strug za usterze-
niem): ¢ = 0,3, a =2,5°, 2, =5, ;=17

stych samolotéw transportowych i rolniczych lub o po-

dobnym przeznaczeniu.

® Ze wzgledu na maly wspoOlezynnik oporu Cx min
skrzydla nie skreconego przy niewielkich katach natarcia,
uklad kaczki moze okazaé sie korzystny dla samolotéw
szybkich, o odpowiedniej mechanizacji skrzydla, dla uzy-
skania wysokich wartosci wspélezynnika sily no$nej C: max.
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POMOCE KONSTRUKCYINE

e

Analiza wplywu parametréw konstrukcyjnych
na wiasciwosci samolotu w korkociggu (H)

W budowie wspdlezesnych samolotéw mysliwskich wy-
stepuje tendencja do konstruowania kadlubow z wydiuzo-
ng czesScia nosowg. Ta cz¢$¢ kadluba przed skrzydiem ma
znaczacy wplyw na charakterystyki samolotu w korko-
ciggu i wyprowadzenie z nicgo. W niektérych przypad-
kach sity i momenty dziatajgce na przednia czes¢ kadiuba
mogg powodowa¢ tendencje do autorotacji, wymuszajgc
zachowanie si¢ samolotu w Xkorkociggu. Dla réznych sil
1 momentdéw dzialajgcych w korkociggu zastosowanie anty-
korkociggowego momentu odchylajgcego jest najskutecz-
niejszym $rodkiem zapobiegajacym wystapieniu plaskiego
szybkoobrotowego korkociggu. Na rys. 9 zilustrowano za-
lezno$¢, zgodnic z ktéorg tlumienie w rotacji moze zmic-
nia¢ si¢ wraz ze zmiana kagta natarcia, na ktéorym samolot
znajduje sie w korkociagu (z kadlubem wspéipracujgcym
ze sko$snymi skrzydtami). Charakterystyki momentu od-
chylania sg rozwazZane w zaleznosci od charakterystyk
oporu i pochylania. Dla przylozonego momentu odchylania,
zmniejszenie tlumienia kadlubem w odchylaniu (zatoZzono
taka mozliwos¢, ponicwaz wystepuje zmniejszenie pochy-
lenia wspbéiczynnika sily bocznej) prowadzi do plaskiego
korkociggu i duzej predkosci rotacji.

Wspélcezynniki sily bocznej dla rézinych ksztaltow prze-
krojéw poprzecznych kadlubdédw pokazano na rys. 10, a wy-
miary szczegbélowe na rys. I11. Dane na wykresach odpo-
wiadajg kgtowi natarcia kadluba 90° (w ptaskim korko-
ciggu) w przeplywie poprzecznym przy dwéch liczbach
Reynoldsa: 200000 i 1000000. Najodpowiedniejszg infor-
macjg z punktu widzenia oplywu samolotu w korkociggu
w pelnej skali jest to, ze dla danych liczb Reynoldsa w
opilywie poprzecznym kadluba warto$ci Re beda przekra-
czac 1000000 z wyjatkiem malych obszardbw w poblizu
wierzchotka nosa. Wynik ten pozwala wnioskowaé, ze dla

samolotow w pelnej skali, z punktu widzenia tlumienia
odchylania, najbardziej pozadanc sg kszialty przekroju
poprzecznego kadluba, na rys. 10 oznaczone 2, 3 i 4. Prze-
0.4 1

a [ 2C,We 2.

obrfs = R = |——— radian/s

0 CDS'”Z"‘(Ix'IZ)

02 Zréwnowazenie korkociggu

Potozenie
01 1 I 1 [ 1 1 L 1 1 1 | ]
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Rys 9. Wplyw kadluba na charaktcrystyki odchylania wspdlczes-

nych mySliweéw. Masa i wymiary charakterystyczne dla badanego
samolotu: § — 358 m? b =107 m; ¢c =35 m; W = 14966 kg
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kroi poprzeczny 1 moze dawaé¢ mniejsze {lumicnie niz
przekroje 2, 3 i 4, natomiast przekroje 6, 7 i 8 sg niepo-
zadane. Nalezy zaznaczyé, ze prostokaine i kwadratowe
przekroje poprzeczne z dobhrze zaokraglonymi rogami daja
cfekt przeciwny dla duzych i malych liczb Reynoldsa.
Wyniki te informuja, ze nalezy odpowiednio inlerpretowac
badania modelowe, gdyz samolot moze mieé¢ odwrotne
wlasciwosel w  zakresie plaskiego korkociggu. Dla prze-
krojow eliptycznych dobre charakterystyki tlumicnia poja-
wiaja sie dla malych liczb Reynoldsa.

W celu okrestenia wplywu ksztaltu tylnej czesci kadiu-
ba przy matych liczbach Reynoldsa (~ 70 000) przeprowa-
dzono w Anglii w 1936 r. badania modeclowe réwnowagi
w korkociggu (R. & M. No. 1689, British A.R.C. 1936). Wy-
kazaly one, zc¢ ksztalty prostokgtne 1lub kwadratowe
z ostrymi Kkrawegdziami powodujg moment obrotowy, w
umiarkowanie plaskim korkociagu, dajacy predkosci obro-
towe w zakresic predkcesci obrotowych uzyskiwanych dla
wspoéiczesnych mysliweow. Darne te sy zwigzane z efektem,
ktory mozna przewidzie¢ na podstawic danych dwuwy-
miarowych dyskutowanych powyZej. Dane z badan row-
nowagi w korkociggu wykazuja, ze przekroje prostokgtne
7z ostrymi krawedziami na koncu kadiuba o pélokragiym
wierzchotku sg nicepozgdanc., Z dwoéch ksztaltéw dla tylnej
cze$cei kadiuba, ktére dajg najwieksze tlumienie, jeden
ma przekr6j poprzeczny w ksztalcie elipsy, a drugi ksztalt
prostokyglny z ostrymi krawedziami i polokraglym dolem.
W wyniku interferencji skrzydla i usterzenie samolotu
wplywajg na kadilub w ten sposébb, ze charakterystyki
optywu bocznego w tylnej czesci kadluba mogg byé nie-
wyrazne. Badania w tunelu korkociggowym wykazaly, ze
efekt ksztaltu tylnej czesci kadiuba moze byé¢ zaniedbany

przy wyznaczaniu Kkryteribw dla konstrukeji samolotu
z dobrymi charakterystykami wyprowadzenia z korko-
ciggu.

Badania modelu wspoélczesnego mysliwea w swobodnym

® @ ® ©

10
h ol [ Ol L~ O] [~
B \( ———~ / C Nl " N
0 S ‘\ \‘\
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_20 1 1 1 L L 1 1 1 J. i 1 1 A
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LRet28) 41t L L L
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- 1 1 7 1 1 1 1 1 1 L 1 1
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- == 200,000

Rys. 10. Wspdlczynniki sil bocznych dla réznych ksztalléw prze-
kroju poprzecznego kadiuba na kqgcie natarcia w korkociggu 90°
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korkociggu, w klorym oryginalny ksztall przekroju po-
przecznego nosa zastapiono splaszezonvm spodem kadiuba
od skrzydlo wo oprzod wykozaty, 7ze model 7o eliptyceznym
ksztaltem przekroju poprzecznego nosa trudno bylo wpro-
wadzié w korkocigg, a gdy spod nosa splaszezono, uzyska-
no  plaski, szvbkoobrotowy korkociag., Cickawe zjawisko

caobserwowiano  w o badaniach  korkociggowyeh  kadiubow
z ostrymi, punktowo zakonczonyimi nosamioozo owalnym
przekrojem poprzecznym, Okazalo si¢, ze pewne modele

kreca korkoclggl bardzo wyraznie tylko w  jednym kie-
runku. Po pewnym czasie sytuacja odwracala si¢ i model
mogl kreei¢ korkocigg w kicrunku przeciwnym, Podezas
badania zaobserwowano wiele razy takic odwrotine dziata-
nie. Na jednym modelu, ze szezegdlnie ostrym nosem, obra-
cano bardzo maty kawatek wicrzchotka nosa 1 okazywalo
sie, 7z dla zadancgo kata nastagpilo ckstremum migdzy
wystgpieniem  a  niewystgpicniem  korkociggu, W lym
szezegdlnym przypadku warunki wskazywaly, ze nieznacz-
na niedokltadnos¢ w poblizu wierzocholtka nosa ma praw-
dopodobnie duzy wplyw na separacje oplywu na catej
przedniej’czescl kadtuba.

Badania w locie konstrukeji ze szezegdlnie ostrym nosem
potwierdzily, zc¢ smomently asymetryezne  zaobserwowulie
w badaniach modelowych mogg pojawiaé si¢ rowniez na
samolotach w korkociggu. Jezeli momenty asymetryczne
wystepujy, lo istnicje mozliwose kontrotowania i wpro-
wadzania pewnych momentdéw do wspicrania przy wypro-
wadzeniu z wyraznego korkociggu. Wlasciwie umieszezone
spoilery pasmowe lub listwy mogyg powodowa¢ duze mo-
menty odchylajace w kierunku pozgdanym dla wyprowa-

dzenia z korkociggu. Powodem tej efektywnosci jest to,
z¢ zachodzi wezesna separacja po jednej stronie czesci
nosowej kadluba, rozklad cisnien wokol nosa staje sig

asymetryczny 1 na nosie powstaje sila boczna, ktora daje
moment odchylajgcy. W cparciu o wyniki badan modelo-

wyvch w  korkociagu mozna wysnué nasiepujgce uogol-
nienia:

— dla uzyskania maksymalnej efektywnosci, listwa na
wewngtirznej stronie kadluba (prawa strona w  prawym

korkociggu) powinna by¢ rozszerzana
do uzyskania wyprowadzenia:

— zamykanic listwy powinno zaczynaé sie od wicrzchot-
Ka nosa kadluba;

— opiymalne rozmieszczenie listwy pionowo w poprzek
wysokosei kadtuba powinno znajdowa¢ sie w przyblizeniu
na maksymalnej szerokosci.

Pewne wyniki z pomiaru sit na modelu z zaosirzonym
nosem pokazano na rys. 12, Wykazujg one asymetryezny
moment na zerowym kgcie sSlizgu. Dla liczb Reynoldsa
w zakresic 500 000~1 400 000 duzy ujemny moment pojawia
sie na kacie natarcia 50°, a duzy moment dodalni przy
katach natlarcia 65=-70° Srodek parcia sily bocznej znaj-
duje si¢ w obszarze kabiny. W celu wyprobowania wyzero-
wania lub zmiany asymetrycznego momentu odchylajgceego
przebadano listwy pokazane na rys. 13, Wyniki (rys. 14)
pokazuja, ze pojedyncza listwa umicszezona po odpowicd-
niej stronie kadluba (po lewej stronie, gdy asymetryczny
moment odchylajgcy byl otrzyvmywany w prawo) byta efek-
tywna w odwroceniu  kierunku momentu  odcehylajaeego,

podczas korkociggu

gdv umieszezono  jiyoow maksimum  szerokosei kadtuba
’ - @
@ D
- [
- | e ~ .
‘ !
S 151
0,08t :
008! ‘ 0.301 |
‘ ©
} P
: 0,301
1
—151——
Rys. 11. Szczegolowe wymiary rdéznych ksztattow pokazanych na
rys. 10 .
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Rys. 12,
bocznych
0,20,
molotu

Zmiany wspoOlczynnikow: 1nomentu odchylajgcego i sit
w funkcji kata natarcia dla modelu 2: p-=07, M=~0,07+
Kadtub z usterzeniem poziomym. Wymiary podano dla sa-

Umieszezenie pojedynczej listwy na zwezajgeym sie kadiu-
bie redukuje jej efektywnosé. Dwice symetrycznie umicesz-
czone listwy byly efektywne przy prawie zerowym asy-
meiryveznym momencie odchylajgeym, gdy usunicto uste-
rzenie wysokosci. Ale asymetryezny moment odchylajgcey,
z mala ampliludy, pojawial si¢ ciggle z chwilg zainstalo-
wania usterzenia poziomego., W modyfikowaniu zakresu
korkociggu, Hstwa umieszczona na duzej rozpigtosci wzdtuz
kadluba byla efektywnicjsza niz listwa krotka, szezegolnie
na ujemnych katach slizgu, tzn. wtedy, gdy powietrze nha-
plywa na nos z tej strony, po ktorej umieszezono listwe.

W celu zbadania wplywu malych powicrzehni wo czescl

nosowej (destabilizatorow), podobnych do ustierzenia typu
kaczka, na wilasciwoscel samolotu w korkociggu, przepro-
wadzono bhadania tunelowe. Na rys. 15 pokazano rozne

destabilizatory, a mna rys. 16 przedstawiono wyniki ich
badan., Wykresy pokazujy zachowanic sie samolotu w kor-
kociggu na kacie natarcia 90° (bardziej szezegbdlowe intor-
macje dla innych katow natarcia mozna znalez¢ w [T]7).
Nalezy zauwazye, ze badania te prowadzono przy malyceh
liczhach Reynoldsa 1w petne) skalt na samolocie, Pray
dusych liczbach Re sily dzialajace na poszezegolnyeh prae-
Krojach poprzecznyeh  kadluba mogyg  byé  inne. Wyniki
badan modeli gladkich 1 modeli z szorstkoscig dodang do

nosa (obszar, w ktorym dodano szorsikos¢ jest pokazany
na rys. 15, a wykresy na vys. 16) wskazuja, ze dodatnic
pochylenie krzywej momentiu odchylajgeego na  gladkim

modelu (indykujac raczej obracanie sie niz moment tu-
migcy) bylo zerowane przez dodanic szorstkosci na kgeie
natarcia 90°, lecz dla matych katow krzywe byly w zasa-
dzie te same. Dla tych ksztaltow noséw moment prokor-
tociggowy jest indykowany dla kagtow natavcia 70° 1 wigk-
szych, podezas gdy dla bardziej stromych katow natarcia
wystepuje tlumienie. Z badan modeli w roznych konfi-
guracjach wynika, ze rozszerzenic jednej duzej powierzeh-
ni destabilizujgcej na gorze kadluba lub rozszerzenic dlu-

giej listwy daje najbardziej pozgdany wynik, natomiast
maly symetryczny destabilizator na dole kadluba jest
Linia odniesieni A-A
inia odniesienia- i —
N 5

Al

— - (i
et t ‘A’,\J————' 1
——————— 3676m-— —-

Rys. 13. Ustawienie listew badanych na modelu 2. Wymiary poda-
no dla samolotu :
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mniej skuteczny. Dla katéw natarcia mniejszych niz 70°
usunigcie malego destabilizatora na dole kadiuba, po stro-
nie zawietrznej, daje efekt pomy$lny, podczas gdy dla
katéw natarcia wiekszych od 70° nie uzyskuje sie tego
efektu. Wynik ten jest wlasciwy ze wzgledu na fakt, ze
na duizym kgcie natarcia przeplyw byl rozdzielany na dole
kadluba od strony zawietrznej, niezaleznie od tego czy
maly destabilizator byl instalowany, czy nie, podczas gdy
na malych katach natarcia matly, plytki destabilizator
umieszczony po stronie zawietrznej powodowal separacje
przeptywu.

Inng mozliwoéé zastosowania nosa kadituba do wyprowa-
dzenia z korkociggu daje indykowanie przeptywu cyrku-
lacyjnego wokél nosa i przez to generowanie sily bocznej
w wymaganym kierunku. To zjawisko zbadano w tunelu
korkociggowym na dwoéch modelach, na ktérych wytwa-
rzano cyrkulacje przez obracanie stozkowych noséw tych
modeli. Badania wykazaly, ze kiedy generowano przez
obracajacy sie nos prokorkociggowy moment odchylajgcy,
otrzymano ptaski, szybki korkocigg, natomiast gdy gene-
rowano moment odchylajgcy w kierunku przeciwnym, mo-
del nie mial korkociggu.
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Rys. 14. Wpiyw listew na wspélczynnik momentu odchylajgcego

i sily boczne dla modelu 2: § = 0°, Re == 500 000, M = 0,07, Wymiary
podano dla samolotu: a) model z usterzeniem wysokoSci, a« = 50°;
b) model bez usterzenia wysokosci, «=50°; ¢) model bez usterzenia
wysokofci, a=66°; d) listwa lewa, umielscowiona na réinxch wy-
goko$ciach kadluba, model bez usterzenia wysokos$ci, «=50

Wzajemne zalezno$ci miedzy badaniami modelowymi w
tunelu korkociggowym a badaniami samolotéw w locie
stwarzajg pewne trudnosci w prawidtowym interpretowa-
niu wynikéw. W tabl. 1 przedstawiono poréwnanie zacho-
wania sie w korkociggu modelu i samolotu oraz charak-
terystyk wyprowadzenia, Wyniki zamieszczone w tablicy
sg oparte na badaniach NASA i wspéblpracujgcych z nig
wytworni, Szczegblowy opis poréwnawczy modeli i samo-
lotéw zamieszczonych w tablicy znajduje sie w [7]. Dla
zilustrowania jak uwaznie nalezy interpretowaé wyniki
badan modelowych 1 przestrzegaé zalecen w badaniach
samolotéw, przedstawiono opis zachowania sie modelu 18
w tunelu i reakcje samolotu na zachowanie sig¢ pilota:
»Model 18 krecil korkocigg na kgcie natarcia 44° z pred-
koscig rotacji 0,39 obr/s i wydawalo sig, ze samolot bedzie
krecil podobnie. Wyprowadzenia modelu byly zadowala-
jace przy zastosowaniu wychylenia steru kierunku prze-
ciwnie do korkociggu i byly niezadowalajace, kiedy ster
wysoko$ci wychylono réwnocze$nie ze sterem kierunku.
Na samolocie pojawily sie klopoty przy wyprowadzeniu
z korkociggu, gdy pilot réwnocze$nie uzyl steru kierunku
przeciwnie do korkociagu i oddal drazek do przodu. W wy-
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Rys. Destabilizatory 1 listwy badane na modelu 4.

szorstko$¢ jest pociagniety grubg' linig:

niku, dla ratowania samolotu, pilot musial odstrzeli¢ ra-
kiet¢ bezpieczenstwa do wyprowadzenia, W nastepnym
locie pilot uzy! steru kierunku przeciwnie do korkociggu
nie wychylajac drgzka do przodu, aiz do wykrecenia p&:
zwitki korkociggu i osiagngl zadowalajgce wyprowadzenie.
Badania modelowe wykazaly, Ze potrzebne byly listwy do
spowodowania dobrego wyprowadzenia. Potwierdzily to lo-
ty doswiadczalne, Charakterystyki wyprowadzenia w od-
wroconym korkociggu byly zgodne dla modelu i samolotu.

W celu utatwienia interpretacji wynikéw uzyskanych w
badaniach, w tablicy 2 podano charakterystyki bezwilad-

nosciowe poréwnywanych w tabl. 1 samolotoéw.

‘

Whnioski

® Aby wilasciwie interpretowaé wyniki badan tunelo-
wych, nalezy dokladnie rozwazyé: wplyw geometrycznego
podobienstwa modelu i samolotu, efekty uzytej techniki
pomiarowej i wplyw czulosci przyrzadéw na mozliwe
zmiany korkociggu. Ponadto wymagana jest prawidiowa
ocena specyficznych warunkéw aerodynamicznych.

® Przeprowadzone w NASA badania poré6wnawcze wska-
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< - listwa na lewej stronie kadiuba
Rys. 16. Rozklad wspdiczynnika momentu odchylajgcego wokét

Srodka ciezkosci modelu: Re = 400 000, M = 0,07
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TABLICA 1. Porownunie zachowania si¢ w korkocinzu modelu i samolotu vraz charakterystyk wyprowadzenia

zuja na wartosé techniki analilycznej w poszerzaniu wie-
dzy uzyskanej w badaniach modeli i samolotéw w korko-
ciggu. :

® Korkocigg jest ruchem obrotowym 1 moze byé cfck-
tywnie zatrzymany przez przylozenie odpowiedniego prze-
ciwdzialajgcego momentu. Okazuje sig, ze przyltozenie mo-
mentu odchylajacego jest najskuteczniejszym s$rodkiemy do
tego celu, a moment ten zalezy gléwnie od rozkladu mas
samolotu.

@ Pochylenie samolotu i predkosé rotacji w korkociagu
sy zaleine od charakterystyk momentu pochylajgcego i re-
lacji tych charakterystyk do charakterystyk momentu od-

chylajacegon.  Okazuje sie rowniez, ze charakterystykl
momentu przechylajgcego mogy micd¢ znaczny wplyw na

zjawisko oscylacji w korkociggu,

® Duze momenty bezwladnosei wspélezesnych  samnolo-
tow mysliwskich i duza predkosé katowa w korkociggu mo-
ga spowodowa¢ trudnosci w wyprowadzaniu za pomoca kla-

sycznych sterow. Ponadto dezorientacja pilota w rozwi-
nietym korkociggu moze utrudniaé witasciwe uzycie ste-

roéw, nawet gdy sg one efcktywne. Dlatego jest niezmier-
nie wazne, aby zapobicgaé¢ pelnemu rozwinigeiu korkociagu

TLiA 1980 nr 7

Model a) ’ Samolot b)
i
Nr c) zadowalajgce zadowalajgce lub .
modelu o 2, Iub nie- polozenie steréw a.° 2 niezadowalajgce poluzenie sterdw do Uwagi
s obr/min zadowalajace . | do wyprowadzenia d) obr{min charakterystyki wyprowadzenia
charakterystyki | d) wyprowadzenia
wyprowadzenia | oo ;

1 ! 53 1 0,32 nie I nic N.A. N.A. nic nic zgodnosé

2 64 0,33 nie ; nie | 64 0,33 nie nic zgodno$é

3 e 1 ) tak P RUAL potem BELDL | NLAL N.A. tak R.A. potem I.D. zgodnobd

4 ), g) 30 :65 l 0,22 tak R.A. potem [LD). h) N.A. N.A. 1ak R.A. potem E.D. rozwazana zgodnosé

5 28 0,26 1ak I RA potem E.D. N.A. N.A. tak R.A. potem E.D. zgodnosé

6 36 ' 0,36 tak T ILAL potem E.D, 45 0,19 tak R.A. potem E.D, zgodnoéé

7 nic ma korkociggn ; h) .

8 f), @), i) 12 ;52 0.2t | tak R.A T AW, ! nic ma korkociqgu rozwazana zgodnodé
)9 ), 2 i) 61 o026 nie . R.AL potem E.D, h) N.A. h) N.A. tak E.N. lub R.C. rozwazana zgodnodé
(1) 10 f), g) €0 :175 1 0,26 nie I R.AL potem E.D. h) 25 h) 0,12 tak E.N. i H.N. pewna niczgodnoéé

11 f) 34 :-62 ! 0,0 tak I RAL T AW, N.A. N.A. tak R.A. 1AW, zgodnosé

12 ), g) 40 | 0,23 tak CRACT AW f), g} 40 0,23 tak R.A. 1 AW, zgodnoséé

13 72 | 0,206 nie P RUAL iAW 65 0,19 prawdopodobnic nie | R.A. 1 AW, zgodnodé

11 f), ¢) | tak RA. T AX. £y 42 0,18 tak R.A. 1 AW, zgodnosé
15 45 031 | rak | RALE AN, N.A. N.A. k) k) zgodnobé
16 | g) 13 Loes0 | tak PRA. ALK @) 40 0,23 tak R.A. i AW, zgodnosé
17 . 1) 15 : 80 ! 0,30 nie CRAL T AW 35 0,30 tak E.N. 1 AN niezgodnosé
18 ' 41 ' 0,39 tak R.A. potem E.D. 144 1,39 tak m} R.A, potem E.D. | zgodnoéé
! | !
a) oduodnic do kryteridw ustawienia steréw na modelu w korkociggu |71,
b) ustawienie sterow samolota normalne dla korkociggu,
¢) odnoénie do peluej defivicji zadowalajacego wyprowadzenia [7],
d) a i 2 sg aproksymowane dla samolotu,
e) predkodé opadania w tunelu jest zbyt duza dia zmierzenia o 1 Q, !
f) korkociag oseylujqey,
| g) brak korkociggu,
E h) moze wystypic sytuacja: brak korhociggu,
i i) korkociag dla modelu jest bardzo trudny do osiagniecia,
k) mie windomo, poniewa? nic uzyto optymaliyeh sterdw,
| B brak zapiséw, leez w przyblizeniu prawidlowy —- na podstawie informacji ustnej od pilota,
i m) bardzo wazne, nie przesowaé sterow kicrunku i wysokosci réwnocezesnic.
! Uwaga! W celu ulatwicnin korzystania z literatury oryginalnej, zachowano oznuezenia skrétéw zgoduic z ponizej przedstawionymi objasnieniami: N.A. (not available) — nicrozporza-
| dzaine, R.A. (rudder against spin), - ster kierunku przeciwnic do korkociggu, E.1. (elevator down) — ster wysokosei w dot, A.W. (ailerons with) — lotki zgodne, E.N, (elevator neut-
I ral) — ster wysokofei w neutrum, R.C. (release all controls) — puszezenic wszystkich steréw, R.N. (rudder neutral) — ster kierunku w neutrum.
TABLICA 2. Charakterystyki bezwladno$ciowe samolotéw poréwnywanych
e e
k Kat skowu skrezydla, Masa, Obcigzenie e I y—1I, Iy—J5
| Model T3P somelot © kg ey Tyllz T B Ve e
i i L=

1 srednioplat szturmowy 0 na 0,3¢ 81707 171 1,32 —49x 104 | 14310+ 192x 10— ¢

2 doluoplat szturmowy 0 na 0,50 ¢ 6 882 185 ,66 —117 —127 244

3 dolnoplat szturmowy 33 na 0,25 ¢ 6038 250 2,91 — 383 —132 515

4 Sreduioplat 0 na 0,27 ¢ 5 896 254 2,52 —205 108 313

5 srednioplat 0 na €,50 ¢ 91751 262 2,45 — 144 —179 223

6 drednioplut 0 na 0,50 ¢ 11059 219 0,80 63 —292 229

7 Sreduioplat 35 na 0,25 ¢ 9317 202 1,78 —188 —a21 409

8 srednioplat myéliwski 135 na 0,25 ¢ 11182 225 1,87 -174 —183 357

9 drednioplat wysliwehi 35 na 0,25 ¢ 7075 251 2,92 —304 —126 430

10 érednioplat myéliwski 35 na 0,25 ¢ 6395 275 5,10 - 567 --103 670
i1t frednioplat myéliweki 40 na 0,25 ¢ 11 338 375 1,79 —210 --179 389

12 drednioplat myiliwski 143 na 0,25 ¢ 12190 253 5,03 — 639 —~96 735
13 srednioplat mysfHwshi | 45 ma 0,25 ¢ 10 883 311 5,20 —166 -~80 546
14 érednioplat mysliwski © 45 na 0,25 ¢ 13176 321 4,44 - 557 - 105 662
15 ! <rednioplat badawczy % 60 na 0,25 ¢ 3043 188 5,84 - 879 — 64 943
16 Srednioplat my<hiweki | 53 ma hrawedzd natarcia (delta) 7629 147 3,01 —361 - 156 517
: 17 I dolnoplat myslinski 35 na 0,25 ¢ ) 7183 238 1,88 — 147 —~142 289
i 18 doloplat treningowy C0 ma 0,25 ¢ : 3726 118 1,28 - 59 —180 239
1 19 ! Srednioplat treningowy ‘ 0 na 0,25 ¢ | 2419 143 0,91 21 —-21% 1923
| 20 dolnoplat myvshiweki " 10 un krawedsi natarcia 16 727 429 1 67T 1 - 58 735
} 21 ) gornoplat sy Hwski ‘ 12 na 0,25 ¢ 9 433 263 7,35 --840 } --77 917
R . [ [ Y JOVT [
Mak-imum L 60 16727 129 l 7,55
| Mivinunm ‘ 0 2419 143 | 0,80 |

przez przerwanie lego ruchu w fazie poczgtkowej. Stery,
niecfektywne w pelnym korkociagu z powodu pochylenia,
duzej predkosci rotacji 1 efekidw Zyroskopowych mogg
by¢ skuteczne w zatrzymaniu korkociggu w fazie poczat-
kowej.

® We wspdlezesnyeh mystiweach, z diugyg czescig noso-
wa, ksztalt przekroju poprzecznego kadiuba przed skrzyd-
lem moze miceé¢ znaczacy wplyw na korkocigg i charakte-
rystyki wyprowadzenia.

® Przy pewnych ksztaltach przekroju poprzecznego nosa,
podczas korkociggu liczba Reynoldsa moze mieé¢ wplyw
na to czy nos powoduje tlumienie, czy moment obrotowy
i to moze by¢ wazne w interpretacji wynikdw badan
modelowych.

® Urycie wlasciwie umieszczonych wysuwalnych listew
lub wysuwalnych destabilizatoré6w poruszanych na stronie
wewnetirznej (prawa sirona w prawym korkociggu) moze
spowodowaé¢ zatrzymanie korkociagu.

® Wilasciwie interpretowanc wyniki hadan modelowych
w tunelu do swobodnego korkociggu dajag dobre informa-
cje o prawdopodobnym korkociggu i charakterystykach
wyprowadzenia samolotu i sa ekstremalnie pewnym s$rod-
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kiem do okreslenia optiymalnej techniki najlepszego wy- 2. NEIHOUSE A. T.: Tail-Design Requirements for Satisfactory
prowadzenia Z korkociqgu. i}l)\}?nlztjecg\:&roy 1[9?;7 Personal-Owner-Type Light Airplanes. NACA
® Dla wlasciwej korelacji wynikow badan korkociagu 3. KLINAR W. J. AND WILSON J. IL.: Spin-Tunel Tnvestigation
migdzy modelem 1 samolotem jest bardzo warzne, aby gf'th_e Jcnc“er:-ts of _I\/{ass and Dimensional Variiﬁtions on the
roe7raeic hadar e . 5 . \ pinning haracteristics of a Low-Wing Single-Vertical-Tail
W CzZasio badap moddmrugh dokhfimc byly odwzdrowanc Mocel Typical of Personul-Owner  Airplmes. NACA TN-2352.
rozklady mas 1 podobienstwo wymiarowe. May 1951.
® Kryteria wypracowane z zaleznosci fizyeznych korko- 4. SKIDMAN O. AND NEIHOUSE A. I.: Free-Spinning Wind-Tun-
P : R . e Ta - : » e ok nel Tests of a Low-Wing Monoplane with Systematic Changes
(Mg\f 1‘n?““)(.1.‘\ \\{))')10\\()(12?1\)& le.negro 58 nl,eddtk“du.\.e in Wings and Tails-1V. ffccet of Ccntcr-ofyGravity Locati;g)n.
do konstrukcejl wspolezesnych mysliweow, majacych duzg NACA Rep. 672, 1939,
dtugosé¢ czesei nosowej kadluba., Dla wspdélczesnych pro- 5. SIEDMAN O. AND NEKEIHOUSE A. I.: Frec-Spinning Wind-Tun-
: “ oo Ui U 1 2 e a_ nel Tests of a Low-Wing Monoplane with Systematic Changes
Jekj[OW konStIuk(y!?‘y%.}? ndlvt/‘y wykbonywa,c qudnld .tu.nL in Wings and Tails — V. Effect of Airplane Relative Denisity.
lowe w tunelu korkociggowym, co jest gléwnie wynikiem NACA Rep. 691, 1840.
tego, 7ze nos samolotu moze byé zrodlem silnych momen- 6. ZIMMERMAN C. H.: Effcct of Changes in Tail Arrangement
tow autorotacyinych, ktoére w  sposéb  krytyczny mogy %Il)vmgmth; SE"T},}‘G“L” of a Low-Wing Monoplane Model. NACA
z:'xlezec od k'srztaitu })x'zck'ro.]l} poprzecznego. A wige mata 1. NF,IHOAUSI;-:RLA.‘I._‘ KLINAR W. T. AND SCHER S. H.: Status
111(‘I‘Cgul‘dl‘ll().\'(‘ nosa  wynikajaca z tolerancji produk(‘y{]— of Spin Research for Rcceent Airplane Designs. NASA TR R-57.
o mice znaczny wolvw  w niekiorve s vpad- 1960.
]l,)d}]l moze mice znaczny wplyw wo niektorych przypad 8. NEIHOUSE A. I.: A Mass-Distribution Criterion for Predicting
sach. , .. X . L. . the Effect of Control Manipulation on the Rccovery {rom
@ Dla wspdlezesnyeh  konstrukeji  okreslenie  wlasciwe] a Spin. NACA WR [-168, August 1942.
i bezpiceznej techniki wyprowadzenia powinno hy¢ wyko- 9. HEALY F. M. AND KLINAR W. J.. Comparsion of Dffects of
ane w badaniach tunclowych korkociagu Ailerons and Combinations of Spoiler-Slot-Deflector Arrange-
nane w G M ~ agu. ments on Spin Recovery of Sweptback-Wing Model Having
Mass Distributed Along the Fuselage. NACA RML54114, 1954,
Opracowal mgr inz. Lech Jarzebinski 10. NEIHOUSE A. I. AND PITKIN M. Eflcet of Wing Leading-
tltdge Slots on the Spin and Recovery Characteristics of Air-
a Spin. NACA WR L-168, August 1942,
LITERATURA 11. GALE L. J. and JONES [. P., Jr.: Effects of Antispin Fillets
and Dorsal Fins on the Spin and Recovery Characteristies of
1. NEIHOUSK A. .. LICHTENSTEIN J. H. AND PEATOON P. W.: Airplanes as Determined from Iree-Spinning-Tunnel Tests.
Tail-Design Reguirements for Satislactory Spin Recovery, NACA NACA TN-1779, December 1948.
TN-1045, April 1946,
KSIAZKI LOTNIGZE
BACZKOWSKI W.: Samolol myvsliwski Ea-7. 1941 r. Gudkow rozpocrzal montowanic na merem fabrycznym  20.101. uleglt uzniszcze-
Seria TBU nr 57. Wyd. MON. Warszawa +aGG zespolu napgdowego od Su-4 i1 na- nin i proby kontynuowano na nastgpnym
1979 r., 5. 16 - IV, cena 10 71 zwal ten samolot Gu-82. Silniki M-82 na prototypie.
poczatku 1941 r. nie byly stosowanc ani — samolot 2z dodatkowym silnikiem ra-
Kolejny lotniczy zeszyt z serii TBU za- w Pe-8, ani w Su-2 wymienionych prrzez kietowym byt cksperymentalnym mysSliw-
wiera opis nie tylko samolotu +a-7, lecr autora. Przy budowie prototypu haG-5 wy- cem  prrzechwytujacym. Proby dwoch egzem-
takze samolotow  %a-5, I-22, I-301, %La-9, lkorzystano  dokumentacje projcktowanc] plarzy oznaczonych La-TR i %a-120R prze-
La-11 oraz dzicje rozwoju samolotow La- przees Polikarpowa wersji 1-18% 2z M-82. P’ro- prowadzone na poczatku 1945 r.. potgczone
woczkina 7 silnikami  tiokowymi, a takze jekt  samolotu ®aG-5 zostal opracowany 7. licznymi trudnosciami, nie daly spodzie-
opisy techniczne *Ta-5 i1 [-22 i Krotki opis pod kierunkiem S. M. Alcksiejewa, a = wanyeh efcktow.  Przeprowadrzone  przez
vastosowania  samolotu. Tekst uzupelnia t.aGG-3 wykorzystano jedynie tylna crzesc autora tgczenic prob silnikow rakictowych
19 zdje¢, ¢ rysunki oraz 5 kolorowych kadluba i podwozie. Budowa samolotu 7o- s rozwojem  samolotow odrzutowych o jest
plansz. Nicstety opracowanic zawiera sporo stala ukoncrzona w grudniu 1941 1., a pro- niecporozumieniem.
blgdow dotycrzgeych dzicjow samolotu. Tak- by panstwowe dwoch prototypow rozpo- — Autor pomingl inne wersje doswiad-
7¢  zamiast opisu  technicznego ha-5 nale- czeto w kwietniu 1 ukonczono w czerweu czalne ka-7. Oprocrz préb z silnikami ra-
7alo zamicsci¢ opis wymicnionego w tytu- 1942 r. Autor pominagt te fakty. pisze nato- kictowymi RD-1 i RD-1ChZ, na samolocie
le samolotu La-7. Sprostosowania wymagajqy miast o przygotowaniach (latem 1941 1) do a-7 stosowano po dwa silniki odrzutowe.
nastgpujace niescistosei: zamontowania silnika M-82 na kilku LaGG. podwicszane pod platem, WRD-130 i
— Narada., o Ktorej pisze autor na wste- Samoloty seryjne nosity oznaczenie La-, PUWRD D-10. Wecersja La-7 7z metalowym
pie, miala miejsce nie w1938 1., lecz w a nie LaG-5, stosowanc prrzey autora. ptatem o laminarnym profilu nosita ozna-
lutym 1939 v. Nic przewidywano tez wyco- ~ Pierwsza wersja ba-5. ktorej zbudowa- czenie  ha-126  (pOrne  zdjeeic na  str. 14
fania z wurzbrojenia samolotu I-153, ponie- no kilkadrziesiat sztuk, byta wyposazona w przedstawia  ten wilasnie samolot, a  nie
waz byl on produkowany dopiero wiosng silnik M-82A o mocy startowej 1330 KM, a La-9). Samoelot ten, zbudowany w krotkiej
1939 . nie 1510 KM, Picrwsze putki wyposazone w serii,  stuzyt do  doswiadezen z  silnikami
— Creseiowo tylko wymicnionce prrzez au- L.a-d pojawily sig na froncie pod Stalin- PWRD, tzw, Ea-126 PWRD. Autor biednie

tora zespoly konstrukeyjne powstawaly w
wigkszosei w latach 1938 #1939, a konkret-
ne  zadania  przydrzielono im  w  lipcu i
sierpniu 1939 r. Projekt I1-22 nic moégt wiec
tve opracowany i zaakceptowany w1938 1.
W orzeczvwistosel projektowanice I-22 rozpo-
czeto nic wezesniej nizow 1939 r.. crzyli po
utworzeniu biura kKonstrukeyjnego fnawocr-
kina.

- Oproez wymienionych
molotow mysliwskich,

przevz aulora sa-
zbudowano wowcrzas

nastepujgec prototypy: SAM-13. IS-1, 1S-2,
nysliwiee  Silwanskicgo. IP-21, SK-1, SK-2,
1-28. Su-1, dwuptatowce 1-190, I-207, dwu-
silnikowe Ta-1, WI-100, weczesniej powstat
1-180.

— W opisic I-22 podano grubo$é pokrycia
kadluba tylko dla cgzemplarzy prototypo-
wych, w scryjnych byla ona taka jak w
t.a-5.

— W I-22
nie M-1605.

Konstruktorami drziatka

Fow 1 Jarcew., a nie samn Wolkow i mialo
ono kaliber 23 mm. a nic 30 mm. Ponicwaz
asztatko to, przyjete na uzbrojenic w 1940 r.,
bhylo udane, nalezy przypuszezac¢, ze chodzi
tir o drialko PTB-6 istotnic sprawiajgce
wicle klopotow.

— Pierwszy  prototyp I1-301 zostal oblata-
ny 14H06,1940 r.. a nic jesienig. Samolot byt
napedzany silnikicem M-105PF. a nie M-1051,

zastosowano silnik M-105P, a

WJa byli Woi-

taGG byly produkowane do koneca 1943 1.
o e 192 v zbudowano 21 wersil, wo tym
Is seryinych.  Choé¢  opis prototypow zaj-
sitpe  hoostron, jednalk nic pokazuje  ani
bostorilt LaG@G-1 1 30 ani prototypow  La-b.

- Projelt  wykorzystania o silnika NM-82
rodzit si¢ juz na pocezgtku 1941 1. Q@ nice
woocvasie  dordan o wojennyeh, W omarcu
§&

gradem i Leningradem w koncu listopada
i w prudniu 1342 v, Opcrowanic terminem
.Jesienig” jest nieprecyzyjne.

— Wersja z obnizonym grezbietem kadiu-
ba nic mogla by¢ ovracowana w crzerweu
1942 r.. lecsz znacznice poZniej.

— Podana przcz autora liezba samolotow
7 silnikiem M-82F (naswy La-5F nie stoso-
wano, jedynic wersj. silnika ovnaczano na
ortonic  silnika) dotycrzy calej produlkeji
samolotu La-5. a nic do konca 1912 r., po-
nicwaz wielkoseryjna produkcja l.a-5 roz-
poczeta sie w grudniu 1942 1.

— W marcu 1943 r. opracowano wersje
I.a-5FN (zbudowano trzy egrzemplarze do-
Swiadczalne). Pierwsze  samoloty seryjne
vnalazly sie¢ na froncie latem. a nie w
marcu, 1 byly uZyte w bitwic kurskiej.
Wersja La-5FN byla wyposazona w silniki

7z bezposrednim wtryskiem paliwa (czyli
bezgaznikowe), a nie 2 dodatkowym witry-
skiem paliwa.

— Wersja treningowa  byta budowana 7
silnikiem ASz-82F. a nic ASz-82FN i« dziat-
Iiem SP-20 a nie SZWAK lub km. UBS.

Pierwsze serie ka-5 mialy pieé¢ zbiornikow
paliwa., a péznicjsze trzy. a nic odwrotnic
(w tym punkcie myli sig tez Szawrow).

— Autor pominat nastepujace wersje
F.a-5: tzw. lekki ze stabszym uzbrojeniem
(dziatlko i km. UBS). La-5FN 7z TK (krotka
seria) 1 La-5 ASeT1L w0 1943 1,

— Stery  samolotu miaty konstrukeje
drewniana, lecz metalowg, Ostatnice
t.a-E'N mialty konstrukejg ptata  jak
we o wszsytkich  La-5FN  stosowano
WIS/Z-105W.

-— Prototyp t.a-7 ukonczono w listopadzic
1943 1., a nic w styczniu 1941 1., oblatywat
2o tylko Adamowicz. Samolot ten., 2 nu-

nie
seric
t.a-T7.
smigto

nazywa strumicniowe silniki PWRD silnika-
mi rakictowymi.
— W opisic hLa-7

zwa silnika ASz-T1ITJ.

syjska; ch
— Do
dwa

-

t.a-17

innce

yba

opisu

}

udzi  zastrzezenic
brzmigca nic =z

na-
ro-

powinno byc¢ TI.

t.a-7 (La-120) autor

samoloty,

dotgezyt

nic bedace wersjami

— Samolot La-9 (1.a-130) zostal zbudowa-

ny
cem  wojn
seriach.

w

durzej
(La-11U71)

nie ASz-70.

dziatka
NS-23.
identyezne
jeniem
cleju w
— Opis
cydowanic
maeji o
twie
typu
przypadku

kicj  liczb
zaleznice

podstawie
statepo oz
jest bledn
vsterzenie
OLONOWwWe

state.

piowania

od

1946 1.

vy

takze
— Samolot
serii

w

. roznity sie zewnegtrznic
i umieszcezeniem w La-11 chiodnicy
ostonic silnika.
zastosowania

za

finskim
samolotu
nie
mniedzy LaGG-1

ic)
W

a nie
La-y

7z

krotki,

lotnictwice

na

a
ersiji

budowano
W wersji
La-11 (La-140)
wersji
tylko
La-9
23 mm,
Samoloty La-9 i

silnikiem ASz-82FN,
byt
a La-ll

radzicckim,
uzywano LaGG-3.
podstawie zdjce w tym
zdaje
(zbudowanym
LaGG-3

i

wywazenia

v
C.

weligsancego
Picrwsze

identyezne

hyto

Inforinocja

L.a

najczesciej

o nicudanych

przes

.powstat przed kon-
w  krotkich
t.a-9 UTI 1 La-138.
budowano w
bojowej i szKolnej
a
uzbrojony w cztery
w trzy drzialka
t.a-11 byly niemal
uzbro-

samolotu
wiasciwie

jest  zde-
brak infor-
W lotniec-
Okreslenic

egzaminu. Roéznice
w niewiel-
ksztattowaty sie
okre$lenie typu na
steru  Kierunku orax
kotka oponowego
serie LaGG-3 miaty
jak 1LaGG-1, a Wotko
blokowane na

probach sko-

przemyst 111 Rzeszy

cd. na s. 39
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Fotografia lotnicza (1)

1 — fotografowanie =z

2

“Nommae W

<«

44
45

46

18

19
50

51

34

powie-
trza, fotografia lotnicza
(lotniczy) zwiad fotogra-
ficzny

fotografia lotnicza dzien-
na

f.1. nocna

f. (1.) pionowa

f. (1.) topograficzna
fotogrametria dwuobra-
zowa, stereofotogrametria
fotografia (lotnicza) per-
spcktywiczna

f. (1) panoramiczna

f. (I) pojedyncza

f. (l.) szeregowa

nalot

f. (1.) czarno-biata

f. (1.) barwna

f.(1.) w podczerwieni
kartografowanie
(aero)fotogrametria,

f. lotnicza

triangulacja lotnicza, ae-
rotriangulacja
ckspozycja. nas$wietlenie
czas naswietlania
niedoswietlenie
przeswietlenic
fotograf lotniczy
ptaszczyzna terenu,
ziom t.

pion, kierunek pionu
nadir, punkt nadirowy
o$ optyczna (kamery)
kat pola widzenia (k.),
kat rozwarcia k.

kat pola widzenia (k.)

po-

podzialka fotografii lot-
niczej, p. zdjecia lotni-
czego

przedzial czasu (miedzy
kolejnymi zdjeciami)
pokrycie (wzajemne ko-

lejnych zdjec)
pokrycie podiuzne

samolot do zdje¢ z po-
wietrza, s. fotogramec-
tryczny

s. do zwiadu fotograficz-
nego
(pokladowe)
fotograficzne
kamera lotnicza

k. topograficzna

k. fotogrametryczna, K.
pomiarowa
k. do zdje¢
nych

k. do zdje¢ perspekty-
wicznych (nachylonych
lub ukos$nych)

k. panoramiczna

k. do zdje¢ panoramicz-
nych pionowo-perspekty-
wicznych, k. ,o0d hory-
zontu do h.”

k. szeregowa

k. szerokokatna., k. o
krotkiej ogniskowej

k. do zdje¢ w ultrafio-
ccie :
k. do zdje¢ w podczer-
wieni

k. do =z
dziennym
k. do z. nocnych
fotograficzna bomba
oéwictlajaca
podwieszcnie kamery,
podstawa k.

stozek k., korpus k.
obiektyw

0. o duzcj zdolnoSeci roz-
dzielcze]

wyposazenic

kartograficz-

przy Swictle

soczewka
jasnos¢  obicktywu, sita
fwiatla o,
K.D.
EO/49/K /80
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Aerial photography (1)

© 0 =1 D oo b W

11
12
13
14

16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26

28

29
30
31
32
33
34

41
42
43

44
45

46
47
48
49
50

55

aerial photography, a.
survey, air s.
photo-intelligence, photo-
recce, photorecon(nais-
sance)

day(light) a.p.

night a.p.

vertical a.p.
topographic a.p.
stereophotogrammetry
oblique (a.)p.
panoramic (a.)p.
(single a.p.)

strip a.p.

strip

black-and-whitc a.p.
colour a.p.
infrared a.p.,
a.p.

mapping
aerial photogrammetry
phototriangulation
exposure

e. time

under-exposure

over-e,

aerial photographer
terrain level
perpendicular,
nadir

camera optic(al) axis, c
linc-of-sight

(c). focal
distance

thermal

plumbline

length, (c.) f.

(c.) angle of sight
aerial photograph scale
(time interval)
overlap
longitudinal o.

photoplane, acrial photo
(graphic) airplanc, photo-

-survey a.. p.-mapping a.

photo(graphic) recon-
naissance airplane

photographic
ce) equipment

(surveillan-

aerial camera
topographic c.
air photogrammecelry c.

mapping c..
c., vertical c.

cartographic

oblique c.
panoramie c.

horizon-to-horizon c., tri-
metrogon c.

strip c.

short focal length c.,
wide angle c.

ultraviolet c.
infrared c.
day(light-use) c.
night c.

photo(flash) bomb, flare

b., flash b.

c¢. mount(ing)

¢. case

objcktive, lens
high-resolutlion o.

lens

56 — (square of lens speced)
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Das Luftbildwesen (1)
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die Luftbildaufnahme,
das Luftbildwesen

die Luftbildaufklarung,
die Luftbilderkundung
die Tageslichtaufnahme
die Nachtaufnahme

die Senkrechtaufnahme,
die Flachenaufnahme

die Gelandeaufnahme
die Zweibildfotogramme-
trie, die Stereofotogram-
metrie

die Schrigaufnahme

die Panoramaaufnahme
die Einzelaufnahme

die Mehrfachaufnahme,
die Reihenbildaufnahme
das Bildstreifen

die Schwarzweiss-Luft-
bildaufnahme

die Farbenluftbildauf-
nahme

die Infrarot(Luftbild)
aufnahme

das Kartieren,
tierung

die (Luftbild-) Photo-
grammetrie, die Luftbild-

die Kar-

(aus)messung, die Luft-
bildvermessung, die Luft-
bildkartenwesen

die Luftbildtriangulation
die Exposition, die Be-
lichtung

die Expositionszeit,
Belichtungszeit

die Unterbelichtung
die Uberbelichtung
der Luftbildphotograph
die Geldndeebene

die Lotrichtung

der Nadirpunkt

(die) optische Achse (der
Kammer)

die Brennweite (der
Kammer)

der Gesichtsfeldwinkel

die

(der K.) .
der Luftaufnahmenmass-
stab, der Bildmassstab
das Zeitintervall, der
Zeitabstand

die Uberdeckung (dcr
Folgebilder), die Bildu-
berdeckung

die Léngsiuberdeckung,
die Reihenbildiiberlap-
bung

das Luftbildflugzeug

das Luftbildauklidrungs-
flugzeug, das Photo (auf-
kldarungs)-Flugzeug, der
Photo-Aufkldrer

die (Bord)-Luftbildaus-
ristung

die Luftbildkammer. die
Fliegerkammer, das Luft-
bildgerat

(die) topographische Ka-
mera

die Luftbildmesskammer,
die Luftbildmesskamera
die Luftbildmesskammer,
die Luftbildmesskamera
die Geneigt-Kamera

die Panorama-Kamera
das Trimetrogon(-Ioto-
grafie) gerat E

die Reihenmesskammer
die Weitwinkcl-Kamera
die Ultraviolettkammer
das Infrarot-Aufnahme-
geridt

die Tageslichtkammer

die Nachtkammer

die Photoblitzbombe

das Kameralagergeriist.
das Luftbildaufnahmege-
rdat, dic Kamera-Aufhidn-
gevorrichtung

der Kammerkorper

das Objektiv

das O. mit hohem Aullo-
sungsvermogen

die Linse

die Lichtstdrke., der
Lichtwirkungsgrad

As podoTocbemka (1)

1 — Boinyisuoe
dhoTocsenka

dororpadupoBaHue, a’zpo-

2 — ¢doropassenka

3 — nucBHOC B.gY.

4 — nounoc B.¢.

5 — mnanosoe B.¢.

0 — TonorpaguuecKan CbeMKi

7 — crepeodoTorpaMmMerpuyeckoe B.g.

8 — nepcnextuBHoe B.d., HakIIOHHOE B.d., Ha-
K/IIOHHAA CBHCMKAL

9 — nanopamuiueckoe B.d.
10 — omuapuoe B.¢., onunousoe B.¢.
11 — mMapuipyraoe B.d., MapuipyTHas CBCMKA
12 — 3axomd, MApUIpyT.
13 - ycpHo-Genoe B.g.
14 — usernoe B.d.
15 — B.¢d). B HHOPaKpacHbX JTy9ax
16 — kaprorpadupoBaHie
17 — (aspo)dororpammeTpus
18 — (27po)HOTOTPUAHT yIALINA
19 — >KCNo3HUHUA
20 — BpLAEPKKA
21 — HemoncpxkKa
22 — meperepxka
23 — aspodoTocsemMiLHK
24 — MJOCKOCTh MCCTHOCTH, YPOBEHb M.
25 — peprukane
26 — TOouyKa HAOKpa, HAHP
27 — onTHuccKag oCh ajdpodoToannapara
28 — doxkycHoe paccTosuue (a.)

29 — yros (nons) 3pcHHs 4., Yo7 NOJA H30-
GpaxKeHus

30 — macwTab Bosaywnoro dororpaduposa-
HUA, M. yl'}06pi.l)i(elll/l}l
31 — unTepsan B.¢. (MeXIY CHUMKAMH)

32 — 1epexpbiTHE Aa3POCHHMKOB
33 — npojonbHOE T,

34 —— avpohOTOCBEMOUHBIHT CAMOAET, €. A3IPO-
doTocveMIMK

35 —-c. horopaiBemunK

36 — (cantonerHoe) arpodoToodopyaosarie

37 — anpodoroannapar, AMDA

38 — tonorpaduyeckuit APA

39 — aspodoTorpammerpuycckuii ADA

40 — kaprorpadudeckuii ia., [MIAHOBBIE a., a.
IR KapTorpaduyeckoil cheMKH

41 — a. osA NepcnekTUBHOMN C.

42 — naHOpaMHEI a.

43 — adpohOoTOYCTAHOBKA ANf  [IAHOBO-IIEp-
CMEKTHBHO MMAHOPAMHOHK C.

44 — a. A MapuIPyTHO#H C.

45 — kpaTkopOKYCHBIH ., IUHPOKOYIOJIbHAN Ka-

Mepa

a. paGoTaromuii

4ACTH COEKTpa

46

B Y. IbTpapHOBCTOBOIM

47 — undpaxpacusiii a.
48 — nueBUOW &,

49 — HOYHOW 4.

50 — poroGonda

51 — arpodroTOyCTUAHOBKA

52 — xansepa arpodorocanmapara, a’lpoporo-

Kanepa

53 -—— oOGbekTHR

54 — 0. ¢ BLICOKOIT paipermarolueit cnocod-
HOCTBIO

55 — smu3a

56 — cBeTOCHIA OOBCKTHBA
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Elekirdniczno-bpiyczne systemy
wskazan projekcyjnych (HUD) (i)

Objasnienia skrétow

ADD — Airstream direction detector (czujnik kierunku
strumienia powietrza) :
CCIL — Continuously compuied impact line (wyliczona

w spos6b ciggly linia uderzenia)

CRT — Cathode Ray Tube (lampa oscyloskopowa)

FLIR — Forward-looking infra-red sensor (czujnik pro-
mieni podczerwonych skierowany do przodu lub przeszu-
kujacy przednie pole) ’

HUD — Head-up display (elektroniczno-optyczny system
wskazan projekcyjnych, rzutowanych na- poélprzezroczysty
ekran w polu widzenia przedniej szyby kabiny)

JAS — Indicated airspeed (predko$é przyrzgdowa —
Vop)

IFOV — Instantenous field of view (chwilowe pole wi-
dzenia)

LLTV — Low light television camera (kamera telewi-
zyjna czula na slabe $wiatlo)

LRU — Line-Replaceable Unit (zespol zamienny, pozwa-

lajacy na wymiane w warunkach polowych)

MOS — Metal-Oxide Semiconductor (pélprzwodnik typu
MOS)

RAF — Royal Air Force (Kr6lewskie — Brytyjskie Sity
Zbrojne)

ROM — Read-Only-Memory (pamieé¢ stala typu ROM)

TFOV — Total field of view (calkowite pole widzenia)

PLP — przewidywana 1linia pociskow — wyliczany w
sposéb ciaggly tor pociskéow, przedstawiajacy syntetyczng
linie hipotetycznego miejsca padania pociskéw w przy-
padku, gdyby pilot otworzyl ogien z dzialka (w jez. ang.
okreslana przewaznie skrotem CCIL lub Snapshoot trace
line) .

VCU — Video Combiner Unit (zespdét mieszania obra-
zOW).

Struktura systemu i funkcje zespolow

Ogélng ilustracje budowy i dzialania podsiawowego zc-
stawu instalacyjnego, wspélnego dla wigkszosci konsiruk-
cji systemu HUD, moze reprezentowaé rozwigzanie opra-
cowane przez firme Smiths Ind. dla samolotéw szturmo-
wych RAF [4]. Zastosowano tu cztery podstawowe zespoly:
zesp6l wskazan, blok wysokiego napiecia, pulpit sterowa-
nia i generator ksztaltu fal do wysterowywania obrazu
wskazan. .

Polaczenia ze Zzrédiami danych wejsciowych doslarcza-
jacych sygnaly do gencrowania odpowicdnich symboli na
ukiadzie wskazan obejmuja 24 wejscia analogowe pradu
stalego (sygnaly ¢ wyrazajag warlosci Iub polozenie odros-
nych skiadnikoéw symboliki ukladu wskazan) i ok. 18 ka-
naléw dyskretnych do kontroli wskazan odpowiadajgcych
poszczegdlnym fazom lotu.

Na rys. 4 przedstawiono fizyczna strukture podstawo-
wego ukladu HUD. Uktad sklada sie z nastepujacych cze-
sci: zespolu wskazan, zespolu wysokiego napigcia, genera-
tora ksztaitu fal i pulpitu sterowania.

Zespol wskazan (rys. 5+7)

Funkcja tego zespolu jest przeksztalcenie sygnalow ele-
ktrycznych dostarczanych z wylicznika (generatora ksztal-
{u fal) na postaé¢ wskazan elektronicznych, rzutowanych
nastepnie na pole otoczenia zewnetrznego, ktore pilot widzi
przez przednig szybe samolotu [3], [4].

W celu zapewnienia pilotowi wskazan w plaszezyzZnie
ogniskowej obrazu zewnetrznego, stosowany jest uktad
oplyczny z tradycyjnym kolimatorem, dostarczajgcy row-
nolegte wigzki promieni nastawione na ostrosé w nieskon-
czonosci. '

Indykowanc symbole (skale, wskazoéwki, cyfry i wszelkic
znaki o dowolnym i zmiennym ksztalcie) gencrowane sg
na ekranie lampy oscyloskopowej (CRT). W lampie zasto-
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sowano luminofor P; (zielony). -Srednica lampy wynosi
2 cale*). Wymagania odnosnie do lampy obejmuja m.in.
wysoka zdolnosé rozdzicleza, wysokg jaskrawo$é obrazu
i stabilno§¢ generowanych symboli (nie moga falowaé
i zmienia¢ swej jasnosci). W zesp6l lampy wbudowane sa
cewki odchylajgce, magnetyczny uklad ogniskujgcy i nie-
zbedna elektronika. ‘

Kolimacje obrazu lampy realizuje system czterech so-
czewek ze Jrenicg wyjsciowa o s$rednicy 4 cale. Obraz
rzutowany jest nastcpnie na plaski ekran polprzesroczysty
umieszczony pod katem 45° nad tablicg przyrzadow.

Jednym z trudniejszych probleméw zwigzanych z insta-
lacjg HUD jest zapewnienie pilotowi odpowiedniego pola
widzenia na zespole wskazujacym [3], [4] podczas wszyst-
kich faz lotu. W omawianym rozwigzaniu [4] problem ten
(szerzej omowiony w dalszej czesci) opanowano przez za-
stosowanie serwomechanizmu automatycznie sterujacego
ruchem pélprzezroczystego ‘ekranu. Pozwala to na odczyt
rzutowanych wskazan w polu widzenia z minimalnym
ruchem giowy pilota.

Lampa oscyloskopowa umicszczona jest w  szczelnej, -
ochraniajgcej przed przebiciem wysokiego napiecia, obudo-
wie. Zespdl soczewek obudowany jest szczelng ostong
i wyposazony w uklad odpowietrzania, zapobiegajacy znie-
ksztalceniu elementéw optycznych powodowanym réznica
ciénien. . )

Wymagania zamiennosci i dokladnodci kompletnego ze-
spotu wskazan (rzedu 1 m rad lub 3,4) zaweczaja toleran-
cje punktbw mocowania 1 bledéw przesuniecia plytki
szklanej. Konstrukcja zespolu wskazan dostosowana jest
do zabudowy kamery rejestrujacej. W zasiegu swego pola
widzenia obejmuje ona (za pomoca lusterka peryskopowe-
go) pole projekeji (wskazan) i jednoczednie otoczenie ze-
wnetrzne. Umozliwia to sfilmpwanie krytycznych faz lotu.

Zespol wysokiego napigcia (rys. 6)

Zespét ten dostarcza odpowicdnie napiccie (15 kV) do
koncowej anody lampy oscyloskopowej. Podstawowe wy-
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B |
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Rys. 4. Schemat blokowy typowe]j instalacji systemu HUD [4}

*) Wartoseci parametrow zachowano zgodnic z danymi Zrédiowy-
mi w jednostkach ang. z uwagi na unikniecie przyblizen, jakie
wynikalyby =z przeliczenla tyech wartosei na jednostki metryczne
przy zachowaniu liczb catkowitych.
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macje (nazywane sposobem NAWIGACJA, WSKAZANIA
OGOLNE lub LOT I NAWIGACJA) mogy przedstawiad
podstawowsn prezentacje danyeh do lolow wg pravrzgdow
(rys. 9). Dl potrzeb operacyjnyeh bylby w tyvm preyvpad-

ku automatycznie wybrany odpowiedni inny sposob wska-
zan,

TL 4«5/79 R7

obrazu generowanego na iampie elck-
zewnetrznego 130
lampa clektropromicniowa (CRT), 3 — su-
ckran polprzezroczysty

Rys. 7. Schemat projekeji
tropromieniowe} na obraz rzeczywisty otoczenia

1 —— zwierciadlo, 2 --
czewki kolimacyjne, 4 -

Jesli samolot ma wykonywad walki powietrzne przy po-
godzie bezchmurnej I w warunkach dobrej widocznosci,
pilot potrzebuje znacznic mnicej informacji o parametrach
lotu 1 informacji do kicrowania samolotem, a wskazania
bylyby skoncentrowane na informacji potrzebnej do walkl

Indykacja w iym przypadku powinna obejmowaé np.
przewidywang lini¢ tralienia (pokazujgca wyliczany w

sposob ciggly slad smugi pociskéw — PLP), liczbe pozo-
statych do dyspozycji zajs¢é na cel, stan nagrzewania,
wskazania cencergii catkowitej itp.

Pole widzenia

Jednym z wickszych problemow zwiazanych z instalacja
HUD w samolocie jest zapewnie pilotowi odpowiednicgo
pola widzenia przez polprzezroczysly ckran ukladu wska-
zan podczas wszystkich faz lotu 4], Dotyczy to szezegdlnie
kata podniesicnia. Na ogél wykrycie 1 uchwycenic celu
przy kacle wigkszym niz 15° jest niemozliwe [3]. Chwilo-
we pole widzenia (1FOV) ograniczone jest katowym wy-
miarem  zZrenicy  wejsciowej ukladu  oplycznego, okreslo-
nym srednicg soczewki wylsciowe] obicktywu 1 zalezy od
odleglosci oczu pilota od ckranu [8]. Odleglosé ta prze-
waznie wynika z koniecznosei mocowania zespolu wskazan
za Hnig katapultowania, a ponadto zespol ten musi by
na tyle oddalony, aby nice zastanial przyrzadow na tabli-
cy [2], ]4]. Wymiar obicktywu jest dla konkretnego roz-
wigrzania  wietkoseiy  staty, We  wspoOtezesnyeh  konstruk-
cjach HUD Srednica soczewki obiektywu wynosi na ogol
4 cale. Powigkszenie wymiaru soczewki w celu uzyskania
wigkszego pola widzenia zmusza  jednoczesnic  konstruk-
tora do oddalenia zespolu wskazan od oczu pilota, aby
nie zaslania¢ wskazan na tablicy przyvrzadow 1 jednoczes-
nic zachowac¢ wymagany przeswit do katapultowania [2].
Ponadto powickszenic wymiaru soczewcek do 5 lub 6 cali
ma juz duzy wplyw na wielkosé, ciezar i koszty komplet-
nego zespolu wskazan [4].

Pole  widzenia powinno byé¢ na tyle duze, aby po-
wierzehnia rzutowanych wskazan na ckranie polprzezro-
czystym pozwolila na indykacje parametrow w  zakresie
granicznego zakresu pomiarowcego czujnikow lub na indy-
kacj¢ maksymalnych przewidywanych katow znoszenia [2).
Jesli np. zakres sledzenia przeszukiwacza laserowego wy-
nosi 25° na kacic kursu, to pole widzenia HUD powinno
by¢ lak dobrane, aby stabilizowany znacznik celu indvko-
wany na ukladzie wskazan mogl pokrywad rzeczywisty
cel oswicetlony laserem.

W nowszych konstrukcejach HUD pole widzenia na kgeie
podnicsienia powickszono stosujge ruchomy ckran polprze-
zroczysty [4] przesuwany auton.atyveznie tak, aby linia celo-
wania przechodzita przez Srodek obiektywu, W nicklorych

rozwigzaniach na kgeie azymutu pole widzenia zostato
powickszone za pomocy zespolow binokularnyeh [8].

Innym  rozwigzaniem  problemu,  podjetyvim w pracach
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rozwojowych [lirmy Smith Ind., jest koncepcja oparta na
optyce odbiciowej [4]. Stosowana dotad we wszystkich roz-
wigzaniach produkevinyeh (1974 r) konwencjonalna oply-
ka refrakeyjna jest podporzgdkowana sztywne] geometrii,
zaleznej od srednicy obramowania ekranu polprzezroczy-
stego 1oodlegtosel widzenia, W orozwigzaniach opartyeh na
optyee odbiciowej ptaski ckran zespotu wskazujycego za-
tgpuje clement wklesty (o duze krzvwiznie), ktory ksztal-
tuje po stronie pilota rzeczywisty” zrenice, powiekszajge
wolen sposob pole widzenia.

Pelne rozwigzanic problemu ma jednak wigksze szanse
w uktadach wskaznikow helmowyceh, po raz pierwszy opra-
cowanych w polowie lat szesédziesiatych przez firme Ho-
neywell dla samolotu amervkanskiego lotnictwa morskie-
go lypu -4 Js [3]. Koncepeja ta stosowana jest rowniez
muin, przez firme¢ Marconi Elliot Avienics. Obecnie  jest
ona wnikliwiej badana przez lirmy brytyjskice.

Dokladnose

W ogb6lnym iancuchu bledow HUD jest ostatnim ogni-
wem  obszernego systemu awionicznego, zasilanym auto-
matycznie wieloma danymi wejsciowymi, dostarczanymi
z 1OzZnego typu systemow pomiarowych wchodzgcych w
sklad wyposazenia samolotu,

Jednym  z  istotniejszych sktadnikow globalnego bledu
systemu HUD jest usytuowanie symboliki [2]. Bledy usy-
tuowania  dodajay sic do wszystkich pozostalveh  bledow
kompleksowego systemu awionicznego 1 mogyg mie¢ zasad-
niczy wplyw na dokladnosé celowania i kierowania bronldg.
Na dokladnos¢ usytuowania symboli sktadajy sie: fizyczne
ustawienie zespolu wskazan w kabinie, eilekironiczne wy-
liczanie i1 usytuowanie generowanych danych na lampie
(CRT) oraz znicksztaltcenic optyczne w uktadzie soczewek.

Bledy usytuowania zespolu wskazan (tolerancja punktow
mocowania, bledy przesuniccia ekranu polprzezroczystiego

HUD zainstalowany

sterowania
Jaguar (6]

Rys. 8. Pulpit
locie SEPLECAT

systemu na samo-

itp.) moga by¢ zminimalizowane ro6znymi metodami zero-
wania, natomiast wpelyw na pozostale skladniki bledow
mozliwy jest na etapie projektowania systemu. Doktadnosc
vsviuowania symboli na ckranie lampy oscyloskopowej za-
ey bowiem od rozwigzania ukladu elektronicznego,
a znicksztalcenie optyczne jest cechy geometrii soczewek.
Zadeniemn dla konstrukeji calosci jest zredukowanie sumy
tyeh bledow do wartoscel odpowiadajgcej 12 m rad, od-
ceylywanej w Srodku ol wskazan i nie wiecej niz 4=5-Hm
rad na pervieriach ukladu wskazan,

Informacje wejsciowe

Dostawey systemow HUD oferuja mozliwose ich poiy-
ceen z o wieloma systemami i ezujnikami wspoélpracujgeymi
woozaleznosel od dostepnych na samolocie informacji wej-
sciowych, jak 1 od zadan okreslonych dla samolotu, Przy-
ktadem mozliwych polagczenn HUD ze 7rodlami danyceh
wejsciowych moga byé zestawy  strukturalne oferowane
przez firme¢ Smith Ind. [6] dostosowane do trzech mozli-
wyceh zastosowan na samolocic:

® Samolot ma zapewniad wykonywanie pelnych zadan
zwigzanych z kierowaniem bronig, jest wyposazony w cen-
fralny wylicznik I system cyfrowej transmisji danych.

W tym przypadku na wejscia do wylicznika centralnego
I polgcezonego 2 nim wylicznika systemu HUD doprowa-
dzone x4 dane wejsciowe nastawiane receznie (nastawnika-
mi na  pulpicie sterowania) oraz wprowadzane auloma-
tycznic z nastgpujaeych systemoéow instalacji pokladowej:

— system nawigacji inercjalnej,

- wylicznik danyeh acrodvnamicznych 1 powietrznych,
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— wysokosciomierz radiowy,
— system §ledzenia celu (np.
-~ §$rodki radiowe.

W oparciu o powyzsze zrédia informacji, HUD dostarcza
na ukladzie wskazan pelng informacje o parametrach lotu,
symbolike dla celowania oraz wyliczone dane do kierowa-
nia bronig z uwzglednieniem wszystkich sposobow wyko-
nywania ataku. Funkcjg wylicznika systemu HUD w tym
polgczeniu moze byé odcigzenie pracy wylicznika central-
nego badz praca rezerwowa.

@® Samolot nie ma centralnego wyhczmka wyposazony
jest w system analogowej t{ransmisji danych i nie wymaga
od systemu HUD spelniania funkcji podstawowego przy-
rzgdu dla wskazan parametréw lotu.

W tym przypadku wystarczy uproszczony HUD wyko-
nujacy pelne wyliczenia danych do kierowania bronig
i dostarczajacy pelng symbolike dla tych zadan, letz ogra-
niczone wskazania parametréw lotu.

Poza danymi wprowadzanymi recznie, wylicznik systemu
HUD otrzymuje na wejsciu informacje z nastepujgcych
Zrodetl:

— platforma dwugiroskopowa,

— radiowysoko$ciomierz,

— doppler,

— przetwornik wysokosci barometrycznej,

— czujnik kata natarcia,

— przetwornik predkosci powiclrznej,

— srodki radiowe,

— zestaw giroskopéw predkosciowych.

. Allernatywa druga, przy czym zadania operacyjne
samolotu wymagaja od systemu HUD peinych wskazan,
ktére majg byé podstawowym ukladem prezentacji para-
metrow lotu.

Struktura wylicznika dla ukladu HUD obejmuje w tym
przypadku dwa wspélpracujgce uklady: generator symboli
(czlon dodatkowy w stosunku do wariantu drugiego) i blok
sprzezen sygnaléw zintegrowany z wylicznikiem do kiero-
wania bronig.

Na wejscie do bloku sprzezen i wylicznika doprowadzo-
ne sg (poza wprowadzonymi recznie) dane ze zrédetl:

— platforma dwugiroskopowa,

— wylicznik danych aerodynamicznych i

—- wyticznik nawigacyjny,

- laserowy miernik odleglosci,

— s$rodki radiowe,

— zestaw giroskop6w predkosciowych.

Struktury druga i trzecia sg szczegdlnie odpowiednie
dla samolotéw szturmowych, ktére sg juz w eksploatacji
i na ktérych wprowadzana jest nowa technika kierowania
bronig.

laserowy),

powietrznych,

Indykacja parametréw lotu
Spos6b pracy HUD, w ktérym indykowane sg parametry

T A

/’

r-=-2

ST O |

TLo445079 99

Rys. 9. Symbolika wskazan parametrow lotu [4]. Zestaw prezento-
wanych parametrOw moze zastagpi¢ osiem réznych przyrzagdow
konwencjonalnych: sztuczmy horyzont, wskaznik nawigacyjny sy-
tuacji poziomej (HSI), pryxdkosciomierz, wskagnik liczby Macha,
wysokoSciomierz barometryczny, wskaznik radiowysokoS$ciomierza,
wiatrometr i wskaZnik kata natarcia; A — linie sztucznego hory-
zontu, B — predko§¢ przyrzadowa (IAS) lub liczbha Macha, C —
blad predkoSci, D -- kat natarcia, E — wskazania dyspozycyjne,
F — kierunek, G — naprowadzanie na stacjg UHF, H ~ wysokos§é
radiowa lub barometryczna, I — predko§é pionowa, J — symbol
samolotu
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lotu jest w zasadzie funkcjag wtorng (uzupeiniajgcy podsta-
wowg informacje¢ potrzebng do kicrowania broniy, nawi-
gacjl taktycznej 1 wykonywania podstawowych misji ope-
racyjnych samolotu), lecz wnoszgeq wicle korzysei [8]. Im-
tegracja podstawowych  informacji przyrzadowych na
wskazniku HUD (rys. 9) zwalnia pilota ze $ledzenia wska-
zan odrebnych przyrzadéow na tablicy, a w przypadku
przejecia przez HUD funkceji podstawowych wskazan pa-
rametrow lotu pozwala na wieksza dowolnos$¢ rozmiesz-
czenia przyrzadow konwencjonalnych i na usunigecie pod-
stawowych wskaznikéw z centralnego pola tablicy [6].

Wazinym problemem przy wyborze sposobu prezentacji
danych jak i rodzaju i liczby indykowanych informacji
lub dyspozycji jest zachowanie kompromisu miedzy liczba
a czytelnosciag prezentowanych na wskazniku symboli [7].
Kompromis ten wyznaczony jest przewaznie wynikami ba-
dan ergonomicznych mna symulatorze i podczas préb w
locie.

Przejrzystym przykladem zespolonych wskazan parame-
trow lotu na wskazniku HUD jest rozwigzanie opracowane
przez firme Smiths Ind. dla samolotéw HS Harrier V/STOL
i Jaguar w wersji angielsko-francuskiej [7] (rys. 10-+195),
na ktérych konwencjonalne przyrzgdy na tablicy spelniaja
tylko role wtérng. Pozwolito to na wykorzystanie central-
nego miejsca tablicy na prezentacje danych nawigacyj-
nych. Jakkolwiek na pierwszy rzut oka skomplikowana
symbolika zespolonych wskazan moze w tym rozwiazaniu
wydawat¢ sie nieprzejrzysta, doswiadczenia w warunkach
lotu wykazaly, ze jednoczesna indykacja siedmiu lub
oSmiu parametrow jest dla pilota latwo przyswajalna bez
specjalnego treningu [7].

Symbol samolotu — rys. 10 (a)

Symbol ten scentrowany jest z wektorem predkosci sa-
molotu (z wyjatkiem niektérych sposobéw wskazan, np.
do celowania lub dla faz lotu V/STOL).

Uktad odniesienia horyzontu — rys. 10 (b), rys. 11 (a)

Symbol tego ukladu sklada sie z poziomych linii roz-
stawionych co 30° i 60°, ktére wspodlnie ze znakami zenitu
i nadiru umieszczonymi co 90° — rys. 1l (a) — wskazuja
polozenie samolotu wzgiedem osi pochylen w zakresie 360°.
Linia wskazujgca horyzont jest ciggla i (podobnie jak
pozostale linie przerywane) ma przerwe w polu central-
nym. Dla identyfikacji katéow 30° i 60° kreski w tych
polozeniach oznaczone sg w uproszczeniu cyframi 3 i 6.
Linie odniesienia umieszczone nad horyzontem réznig si¢
od lini1 ponizej horyzontu dlugoscig przerywanych odcin-
koéw. Przy przechyleniach pelny zestaw linii pozostaje
réwnolegly do linii horyzontu. Jako optymalne przeloZenie
w kanale pochylen uznano 5:1, mozliwe jest rowniez sto-
sowanie innych przetozen.

Predko$é¢ przyrzadowa — rys. 12(a)

Farametr ten wskazywany jest w odstepach co 1 wezet
w zakresie pomiarowym narzucanym przez wylicznik da-
nych aerodynamicznych {(powietrznych). Je§li predkose
spadnie ponizej granicy pomiaru wylicznika, wskazywane
cyfry zatrzymujg sie na wartosci odpowiadajgcej tej gra-
nicy. Po wlgczeniu na selektorze odpowiedniego przycisku,
ponizej cyfr wyrazajgcych predkosé, wskazywana jest od-
chylka predkosci biezacej od zadanej — rys. 12(b) — za
pomocy trzech nieruchomych kropek i ruchomej wskazoéw-
ki (kropka $rodkowa oznacza predkos$¢ zadang, a pozostale
wyrazalg odchytke 20 wezld6w lub dowolnie inng wartose).
Wymagang predkosé¢ pilot nastawia za pomocg galki po-
tencjometru, ktoéra wciska i nastepnie obraca do momentu
wybrania wymaganej wartosci na ukladzie wskazan. Po
zwolnieniu gatki, cyfry wskazujg ponownie predkosé bie-
7g3cg. Aby zapobiec rozmazywaniu sie cyfr podczas wyste-
powania wiekszych przyspieszen, predkosé biezgca uaktual-
niana jest co 0,5 s.

Liczba Macha — rys. 13 (a)

Przy wybraniu liczby Macha (przetacznikiem pozwalaja-
cym na selektywny wyb6ér IAS lub Ma), parametr ten
wskazywany jest za pomoca trzycyfrowej liczby, przy
czym zakres wskazan ograniczony jest zakresem pomia-
rowym wylicznika danych aerodynamicznych (powietrz-
nych). Podobnie jak dla predkosci przyrzgdowej, pilot w
miare potrzeby moze za pomocg przycisku uzupelni¢ wska-
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zania liczby Macha wskazaniami odchytki Ma (Irzy nie-
ruchome kropki i ruchoma wskazowka), przy czyvim odleglo-
sceiomigdzy kropkami wyrazajy w o tym przypadiku odehytl-
ke 10,05 Ma. Przy przejsciu wskazowki poza zakres kro-
pek, wartosdé¢, odchytki ocenia sic przez ckstrapolacje. Po-
nowne weisnigeie przycisku powoduje, ze skala odchylek
Ma znika 7z akladu wskazan, Podobnic juk dla predkosci
przyszadowe]j, mozdiwe jest rownics nastawienie zadanej”
liczby Macha,

Fredko$é pionowa -— rys. 12 (¢)

Symbolika predkosci pionowej sklada sie z pionowej
linii ciggtej (o zmicnnej diugosci) 1 siedmiu nieruchomych
kropek. Odstepy micdzy kropkami mogg wyrazaé rbéznice
wartosci, np. 500 stop/min. Krotka kreska pozioma wska-
zuje wartosé zerowa, w stosunku do ktérej linia pionowa
wydluza sie w kierunku wznoszenia do 1000 stop/min i w
kierunku znizania do 2000 stop/min.

Wysoko$§é barometrycana — rys. 12 (d)

Wysokos§é baromelryczna jest wysterowywana z wylicz-
nika danych powietrznych 1 prezentowana za pomoca
wskazan cyfrowych co 50 stép w zakresie od —1000 do
60 000 stop. Przy wysokosciach ujemnych przed cyframi
pojawia si¢ znak minus. Przecinek oddziela tysiace od
setek stép. Cyfry sa uaktualniane co 0,5 s (przy duzych
predkosciach wznoszenia 1 znizania odstepy tego  rvzedu
zapobicgaja rozmazywaniu sic cyfr), Wskazania wysokosci
barometrycznej mogy by¢ wykorzystane do nastawy wyso-
kosci zadanej (po weisnigeiu galki do nastawy zadanej
wysokosci pilot obracajac galky moze zmieniaé wysokosé
wskazywang; po zwolnieniu przycisku cyfry wracajg do
wartosei odpowiadajgcej aktualnej wysokosci samolotu).
Nastawiona wysoko$é ,zadana” jest nastepnie wykorzy-
stywana do sterowania dyspozycyjnego. Po wilaczeniu Dys-
pozytora Lotu (DL) symbolika jest uzupelniona wskaza-
niami dyspozycyjnymi do naprowadzania samolotu na na-
stawiong wysokosé 1 utrzymywania stalej wysokosci lotu.

DI. wydaje jednoczesnie dyspozycje slerujace do utrzymy-
wania kierunku,

Wysokosé radiowa — ryvs. 13 (b)

Po wybraniu wysckosci radiowej (przelgcznikiem wyso-
kosci umicszezonym na pulpicie sterowania), parametr ten
wskazujy w sposodb ciggly cetery cyfry. Wskazania pre-
zentowane sg ¢o 5 stép w zakresie pomiarowym radio-
wysokosciomierza. Przed coyframi wysokosei umieszezono
liter¢ R w celu odréinienia wysokosci radiowej od baro-
metrycznej.

Kat natarcia — rys. 13 (¢)

Sygnat KN jest dostarczany z czujnika kierunku stru-
micnia powietrza (ADD). Symbol KN sklada sie z piono-
wej linil (o zmniejszajgeej si¢ dlugosci) i czterech nieru-
chomych kropek wyznaczajacych zakres wskazan od ¢ do
20° (odstgepy miedzy kropkami odpowiadaja przyrostom
katowym 5°). Linia pionowa wskazuje biezgcy kat natarcia
samolotu. Symbolika moze réwniez obejmewaé krytyczne
katy natarcia.

Wskainik kierunku — rys. 12 (e)

Symbolika sklada si¢ z nieruchomego indeksu i pieciu
przesuwajgcych sie kropek (rozmieszczonych co 5°), ozna-
czonych pierwszymi dwiema cyframi kursu magnetyczne-
go lub rzeczywistego. Wskazywane sy zawsze dwie liczby.

W odpowiedniej sytuacji wskazania moga by¢ uzupel-
nione (automatycznie lub wybierane recznie) nastepujgeymi
symbolami:

Slizg boczny — rys. 13 (e)

Symbol moze mieé ksztalt kola (na zasadzie analogii do
pecherzyka w tradycyjnym wskazniku §lizgu) lub postaé
linii poziomej. W Ilocie bez wystepowania $lizgu symbol
jest scentrowany z indeksem kierunku. Je$li wystgpi $lizg
boczny, symbol przesuwa si¢ w lewo lub w prawo w sto-
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sunku do indeksu. Do wskazan maksymalnej dopuszczalnej
wartosci $lizgu moze by¢ wykorzystana diugos$é¢ linii,

Naprowadzanie na stacje UHF — rys. 14 (a)

Po wybraniu UHF (na pulpicie) symbol slizgu bocznego
(jesli jest wskazywany) zostaje zastgpiony przez symbol
w ksztalcie litery U, ktory w odniesieniu do znacznika
pionowego wskazuje dyspozycje sterujyce do naprowadza-
nia samolotu na stacje UHF.

Odlegtosé lub czasu lotu do okre$lonego punktu— rys. 14 (b)

Symbol kola {(wysterowany systemem nawigacyjnym
sprzezonym z systemem kontroli ataku) wskazuje odlegltosé
lub czas lotu do okref§lonego (nieruchomego) punktu lub
celu. Krétka kreska pionowa (w polozeniu odpowiadajg-
cym godz. 12 na zegarze) oznacza zerowg odleglo$é lub
odniesienie do indykacji czasu. Zmniejszaniu sie odlegtosci
lub skracaniu czasu odpowiada skracanie sie linii obwo-
dowej (w Kkierunku przeciwnym do ruchu wskazowek ze-
gara) od polozenia godz. 12 w kierunku indeksu (krétkiej

kreski pionowej). Pelny obw6d wyraza 12 mil morskich

lub 60 s.

Znaczniki zdarzen — rys. 14 (c)

Znaczniki te pokazano w postaci kresek odstajgcych od
symbolu samolotu. Mogg one by¢ wykorzystane do indy-

kacji roznych zdarzen i stanéw, jak np. wigczanie kamery,
brak sygnaléw z radiolatarni ILS kursu ladowania i $liz-
gu itp, )

Odstgpienie od wykonywania manewru — rys, 15 (a)

Symbol ten jest dyspozycjg zobowigzujgcg do  przerwa-
nia ataku lub manewru podejscia do lgdowania. Wyrazony
on jest krzyzem diagonalnym, automatycznie zastepujgcym
miejsce symbolu samolotu.
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Smiglowcowe prace dz’vﬁgowé INSTAL-u

Mgr ini. ANDRZEJ GLASS

Pierwsze $miglowcowe roboty budowlano-montazowe wy-
konalo w Polsce lotnictwo wojskowe. Zalety ekonomiczne
tych prac spowodowaly wzrost =zainteresowania nimi.
W dniu 1.09.1973 r. przy Wytwérni Urzadzen Instalacji
Przemystowych INSTAL w Nasielsku zostal utworzony
dzial robét montazowo-$§miglowcowych. Choé¢ zatrudnial on
tylko dwie osoby, to jednak za pomocg $miglowcoéw Mi-8
otrzymanych od Wojsk Lotniczych wykonal prace wartosci
143 tys. zi. W grudniu 1973 r. zostalo podpisane porozu-
mienie miedzy Wojskami Lotniczymi a Zjedmoczeniem

Przedsiebiorstw Instalacji Przemysiowej INSTAL w spra-

wie pomocy przy organizowaniu cywilnej dzwigowej dzia-
talnosci $miglowcowej.

W 1974 r. uzyskano teren pod lotnisko $miglowcowe w
Chreynnie k. Nasielska, zakupiono $miglowce Mi-2 oraz
Mi-6A oraz przeszkolono 13-osobowg zaloge $miglowcéw
w ZSRR. Pierwsi piloci do przedsiebiorstwa przeszli
z wojska., W roku tym prace  wykonywano gléownie za
pomoca, otrzymanych na mocy porozumienia, Smigltowcow
wojskowych, gdyz Mi-6A otrzymano dopiero na zakoncze-
nie roku. Przy zatrudnieniu 16 o0séb (w tym 13 stanowili
piloci, mechanicy pokladowi i operatorzy diwigu) wykona-
no prace o wartosci 2,6 miln zl. Samodzielna dzialalnosé
$miglowcowa INSTAL-u datuje sie od stycznia 1975 r.

INSTAL wykonuje prace dzwigowe dla kilku gléwnych
odbiorcow:

- Najwigcej prac (do 90%) wykonywanych jest dla
przedsigbiorstwa ELBUD. Jest to stawianie slupéw dla
linii najwyzszych napie¢ (110400 kV). Rekordowym
osiggnieciem bylo postawienie 39 stupéw w 9 godzin, czyli
- stupy byly stawiane co 14 minut. W latach 1975%-1977 po-
stawiono w kraju 360 km linii najwyzszych napigé. W
1978 r. zatozono lini¢ energetyczng w Bulgarii. Ze wzgledu
na duze potrzeby prac dla energetyki ELBUD zakupil jeden
$miglowiec Mi-6A, ktory obstuguje INSTAL. Stosowanie
$miglowcow do tych prac pozwala wyeliminowaé budowe
drég dojazdowych, wykonywanie wycinki laséw i zmniej-
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sza liczbe niezbednego ciezkiego sprzetu transportowego.
W wyniku budowa linii jest szybsza i tansza.

— Drugim stalym odbiorcg prac $miglowcowych jest hut-
nictwo, szczegdlnie odlewnie zelaza. Smiglowce szczegélnie
ulatwiaja prace remontowe, wykonujgc wymiane czesci
zeliwiakéw, rekuperatoréw, iskrowniké4w oraz elementéw
urzadzen wentylacyjnych - eliminujgc konieczno$é de-
montazu czesci hal, czego wymagaloby zastosowanie cigz-
kich dzwigéw. Z prac INSTAL-u korzystaly m.in. odlewnie
zakladéw w Ursusie, Grudziadzu, Stgporkowie i Radomiu.
Czesto praca wykonana przez Smiglowiec w dwa dni za-
stepuje dwa miesigce pracy wykonywanej Srodkami na-
ziemnymi.

— W gérnictwie, w szczegblnosci w kopalniach odkryw-
kowych wykonujy prace transportowe przenoszac sprz¢t.
Np. w kopalni siarki w Tarnobrzegu s$miglowce przeniosly
w ciggu dwoch tygodni tasmocigg, ktorego transport w roz-
kopanym terenie trwalby ok. dwéch lat.

— W budownictwie $miglowce INSTAL-u wykonywaly
montaz wiez i kominéw, m.in. w 1978 r. montaz wiezy
telewizyjnej na Wegrzech oraz montaz konstrukcji da-
chéw.

— Odrebng dziedzing, w ktérej INSTAL ma pi¢kny do-
robek jest montaz pomnikéw. Na pamigtke transportu
pomnika Jagielly z Gliwic do Krakowa i montazu w czy-
nie spolecznym na cokole, pierwszy S$miglowiec Mi-6A
INSTAL-u (SP-ITA) otrzymal imie ,Jagietlo”,

— Do prac wykonywanych w br. przez INSTAL nalezy
m.in. montaz rurociagéw chemicznych w zakladach Police.

Wartosé prac S$miglowcowych wykonywanych przez IN-
STAL wecigz rosnie.

W 1975 r. — przy zatrudnieniu 18 os6b — wyniosla
30,1 min zl, :
w 1976 r. -— 28 o0s6b ~- 39,2 mln zi,
w 1977 r. — 37 os6b — 42,2 mln zl,
w 1978 r. — 78 0s6b -+ 68,1 miln zi,
w 1979 r. — 98 o0s6b — 133, 5 min 21,

plan na 1980 r. wynosi 140 mln zlL






Prosty model dynamicznego wykorzystania
pionowych prgdéw powietrza przez szybowiec

- Dr inz. JUSTYN SANDAUER

Instytut Lotnictwa

W [1] przedstawiono zasady oplymalnego doboru pred-
kosci w przelocie przez obszary pradéw wznoszgcych i opa-

dajgcych oraz teorelyczne podstawy przelotu dynamiczne-,

go, podczas ktérego pilot steruje réwniez przyspieszeniem
normalnym (a wiec zmiany predkosci lotu majg charakter
dynamiczny).

Postugujgc si¢ podstawowyg zasada dynamiki, w mys$l
ktére;j pochodna catkowitej energii mechanicznej ciala
sztywnego wzgledem czasu jest iloczynem wektorowym

sil zewnetrznych i jego predkosci w inercjalnym ukladzie
wspbirzednych, zostal wprowadzony wzdr na moc pobie-
rang przez szybowiec z atmosfery przy przelocie przez
prad wznoszacy powietrza o stalej predkosci wWypow:

dE |
E'= —“"--—‘(IEIP)(U luaw)" P wpow: cos ¢ — Pyv

gdzie ¢ — kat miedzy sita P, i predko$cig wpey,

Poniewaz pierwszy skladnik wyrazenia na E’ przedsta-
wia moc pobierana (lub oddawang) z powietrza przez szy-
bowiec idealny (bez oporu), a drugi uwzglednia moc roz-
proszona wskutek istnienia oporu aerodynamicznego, dal-
sze rozwazania dotyczace maksymalizacji mocy E’ pole-

galy na znalezieniu optymalnej wartosci wspdlezynnika
obcigzenia:
e = (G
(Cn=1
ktoremwu, przy danej predkosci loiu, odpowiada maksy-

malna warto$¢ mocy pobieranej przez szybowiec z atmo-
sfery. Im wiekszg doskonalo$¢ ma szybowiec przy danej
predkosci lotu, czyli im blizszy jest on szybowcowi ideal-
nemu, tym mniejszy jest wplyw drugiego skladnika zalez-
nosci na E i wieksza warto$é mopt. ROwniez wzrost efek-
tywnej intensywnosci pradu wznoszacego Wpoew » COS @
zwigksza wplyw pierwszego skladnika =zaleinosci na E’
powodujgc wzrost optymalnego wspoéliczynnika obcigzenia.

Powyisze bardzo prosie rozumowanie zostalo zilustro-
wane w {1] — rys. 14 i 15, zawierajgcymi wyniki obliczen
dla szybowca o danych parametrach aerodynamicznych
1 masowych:

Nypt = f(va Wpow ' COS V))
10l
. = £(v, 1, wpgyy* €08 )
n1-g
W obliczeniach {ych zalozono v == const, a wi¢c wyniki

obliczen i wnioski dotyczyly tylko krotkiego okresu czasu,
tj. przelotu przez krétki obszar pradu wznoszgcego,

Wydaje si¢ jednak, Zze proste z matematycznego punktu
widzenia rozumowanie prowadzace do wniosku, ze warto
dodatkowo wykorzystywa¢ prad wznoszacy przez zwick-
szenie wspoélczynnika n, a wiec przez zakrzywienie toru
lotu (manewr wyrwania), wcale nie jest latwe do zrozu-
mienia przy prostym rozumowaniu fizycznym, Jest rzeczg
oczywista, ze wyjasnianie problemoéw z dynamiki lotu pilo-
towi o przygotowaniu matematycznym nie wychodzacym
poza zakres szkoly $redniej, musi opiera¢ sie na latwych
do zrozumienia modelach fizycznych. R

Dla lepszego przedstawienia problemu rozpatrzmy przy-
padek szybowca idealnego, lecacego lolem poziomym ze
stala predkoscia v i natrafiajgcego na prad powielrza
G predkosci pionowej wpew. Wowcezas (przy ¢ = 0):

E -

czyli zwigkszaniu sily P,
ranej z powietrza.

towarzyszy przyros{ mocy pobie-
Jezeli pilot nic wykona manewru dynamicznego, wow-
czas.

Pi=mg—oFE =mgiwp
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e Wpoorw )

i moc pobiemna z powielrza zamienia si¢ w czasie At na
przyrocl energii potencjalnej

AEpgy = m g Wy At = mg-Ah 2)
co jest oczywiste z punktu widzenia fizyki.

Dila scislosci nalezy jeszcze nadmieni¢ o skokowym przy-
roscie energii kinetycznej szybowca unoszonego z prgd-
ko$cig wWpow:

ne- IU ’)I’HU

Ablxm =
2

kiéry wyslepuje w chwili wejscia szybowca w obszar pradu
pionowego.

Rozpatrzmy manewr wyswania w ukladzie wspbirzed-
nych przemieszczajacym sie¢ wraz z pionowym pradem
powietrza. Nagla zmiana kata natarcia powoduje powstanie

sily AP, i zakrzywienie toru lotu (rys.).

W czasie At szybowiec przemiesci sie z punktu 1 do
punktu 2. Zgodnie z zaleznoscig (1) dodatkowa moc po-
bierana z atmosfery powinna wynosi¢:

= AP wypy cOS 3)
a dodatkowy przyrost energii w punkcie 2:
AE = APz-wPaw-cos Psr “)

Przyrost energii potencjalnej (m . g . 4h) wynikajacy z te-
go, ze punkt 2 znajduje sie powyzej punktu I nie ma
w lym przypadku znaczenia, poniewaz jest on kompenso-
wany réwng mu strata energii kinetycznej (spadkiem pred-
kosci v). Mamy tu do czynienia tylko ze zmiang postaci
energii w ruchu w polu potencjalnym i mozemy pomina¢
ten przyrost energii potencjalnej przyjmujac jednoczesnie,
ze predko$¢ na drodze 1—2 nie ulegia zmianie, tj.

= const. :

Dodatkowego przyrostu energii zgodnie z zaleino$cig (4)
nalezy wiec szukaé w postaci przyrostu energii kinetycz-
nej. W tym celu rozkladamy predkos¢ v na skladowa po-
ziomg v cos @ i pionowa v sin @. Uwzgledniajac predkosc
unoszenia ukladu wspélrzednych wpew obliczamy wielko$é
energii kinetycznej w punkcie 2:

m-v® cos?e

Epip = 9

m . .
+ "2_ (vsing - wpow)z =

B} , G)
v w® pow

g == - —— e v sin @ Wporo
2 2

Dwa pierwsze wyrazy prawej strony zalcinosci (5) przed-

W
Dow PZ

| tor l(otu

mg

0 X
TL-500179

Rys. Tor lotu

ukladzie wspolrzednych unoszonym
z predkoscia w

szybowea W
poin
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KARDYMOWICZ A.: Thc DC-10 affair (I7).
TLiA, Vol. XXXV, 1980, No. 7, p. b

The course of the DC-10 airplanc crash.
which tonk place in Chicago on 25th May
1979 and its tcchnical and pilotage rcasons
have bcen described. The story of that
airplanc inefficicncies which had occured
previously and chronological description of
measures undertaken and intended to pre-
vent further similar accidents have also
been given, Other accidents of the DC-10
airplancs and other cases of airplane cer-
tificates suspension in the USA have been
mentioned as well.

STASZEK J.: The Canard Versus Conven-
tional Tail Arrangement. TI.iA, vol. XXXV,
1980, No. 7, p. 8

The magnitudes of lift and drag coeffi-
cients were measured for a single wing and
for a wing with the tail in the conven-
tional and canard arrangement.

MALINSKI E.: Electronic-optical systems of
projection indications (HUD) (IT). TLiA, vol.
XXXV, 1980, No. 7, p. 24

The second part of the article contains
description of the system design and fun-
ctions if its particular assemblies, discussion
of the main problems of its technical reali-

zation, examples of possible conjunctions
with an input data source depending on
specific tasks and available calculating

means for the data transmission. Examples
of selective indications of data for naviga-
tion and flight control have becen presen-
ted.

GLASS A.:
med by INSTAL.
No. 7, p. 29

Ilelicopter crane works perfor-
TIL.iA, vol. XXXV, 1980,

A development of the Ielicopter Base of
INSTAL in Nasielsk, thc main kinds of
works performed by the crane helicopters
from INSTAL and achievements the enter-
prise have bheen gaining up to the present
have becen described.

SANDAUER J.: Simple model of dynami-
cal use of vertical air currents by a glider.
TILiA, vol. XXXV, 1980, No. 7, p. 31

reason of an

The article explains the

eneregy incerease improving cconomy of a
plider cross-country flight in ,,dolphin sty-
1o flight.,

DULEBA 1..: The contribution of the RWD

The
(111).

in the aircraft design development,
short-take-off and landing aircrafts
TLiA, vol. XXXV, 1980, No. 7, p. 35

The 1931--1939 RWD program for building
safe aircraft designed to land on small
acrodromes, realised at present through the
STOL airplanes development, have been
prescnted. The methods for obtaining the
STOL propertics for the airplanes RWD-6,
RWD-9, RWD-13, RWD-14 and RWD-15 ha-
ve been described. :

ZUSAMMENFASSUNG

KARDYMOWICZ A.: Der FKFall DC-10 (I1).
5

TLiA, 85. Jhrg., 1980, Nt 7, S.

Der Flugzeugabstiurzes von
DC-10 sm 25.5.1979 in Chicago sowie seinc
tecchnischen und navigatorischen Ursachen
werden in dem Aufsatz behandcelt. Ausscr-
dem wird die Geschichte der vorangehen-
den Fehler am Flugzeug sowic die Chro-
nologic der unternommenen Schutzvorkeh-
rungen zur vVermeldung von weiteren dhn-

Verlauf dcs

lichen Katastrophen erortet. Weiterhin
werden andere Unfdlle mit DC-10-Flugzoeu-
gen sowie die vorgekommene Entziehung

der Musterzulassung erwédhnt.

STASZEK J.: Die Ente und das konventio-
nelle Flugzeug. TLiA, 35 Jhrg., 1980, Nr. 7,
S, 8

Diec Bestimmung des Beiwertbereiches fiir
die Tragkraft und den Widerstand des
Flugels sowie fiir einen Fligel mit Leit-
werk in Entenanordnung im Vergleich mit
der konventionellen Anordnung wird in
dem vorliegenden Aufsatz behandeclt.

MALINSKI E.: Elektronisch-optische Syste-

me der Projektionsanzeigen (HUD) (II).
TLiA, 35, Jhrg., 1980, Nr 7, S. 24
Im zweiten Teil des Awufsatzes werden

der Aufbau des Systems und die Funktion
der Systemglieder sowie dic Hauptprobleme
der technischen Verwirklichung erortet,
wie auch Beispicle der mdglichen Verbin-
dungen mit den Quellen der Eingangsinfor-
mation in Abhidngigkeit von bestimmten
Aufgaben und den zur Verfiigung stehen-
den Mitteln zum Ausrechnen und Weiter-
leitung der Daten angefithrt. Es werden
auch Beispiele fur die selektive Darstellung
der Daten fur die Navigation und Flug-
kontrolle angegeben.

GLASS A.: Von INSTAIL ausgefiihrte ITub-
schrauber-Kranarbeiten. TLiA, 35. Jhrg,
1980, Nr. 7, S. 29

Es werden die Entwicklung der INSTAL-
ITubschrauberbasis in Nasielsk und die
durch dic Kranhubschrauber ausgefiithrte
Arbciten sowie die Dbisherigen Errungen-
schaften des Betriecbs dargestellt.

SANDAUER J.: Einfaches Modell der dy-

namischen Ausnutzung von Aufwinden

durch das Segelflugzeug. TLiA, 35. Jhrg.,
31

1980, Nr. 7,

In dem Beitrag wird die Ursache dcs
nergiezuwachses geklart, der zur besseren
Ausnutzung von Aufwindfeldern im dyna-
mischen Delphinflug beitrdgt.

DULEBA L.: RWD-Beitrag zu der Flug-
zeug-Konstruktionsentwickiung. Flugzeuge

init kurzer Start — und Landestrecke (IID).
TLiA, 35 Jhrg., 1980, Nr. 7, S. 35
In dem Beitrag wird das aus den Jahren

19311939 stammende Bauprogramm = von
sicheren und zur Landung auf kleinen
Flugpldtzen vorgesehenen Maschinen be-

handelt, das hcute in der STOL-Rcihe ver-
wirklicht wird. Es werden Methoden darg-

stellt, die zum Erreichen der STOL-Eigen-
schaften an Flugzeugen RWD-6, RWD-9,
RWD-13, RWD-14 und RWD-15 flihrten.

KSIAZKI LOTNIGZE

od. ze s. 18

jest nieprawdziwa i stanowi nicpowazng
fantazje.

— Do Chin dostarczono tylko kilkanascie
camolotéw Ea-9. W 1953 r. tych samolotow
juz nic uZzywano, zreszta wojna korcanska
w tymze roku zakonczyla sie, a nic roz-
poczgia. Brakuje informacji o u?yciu ok.
40 samolotéow La-9 i La-11 przez lotnictwo
rumunskie.

— W opisie malowania autor nie wymic-
nia koloru szarego, stosowancgo na ha-S
i niebieskozielonego na ta-7. ka-9 i Ra-11
czgsto malowano na Kkolory ochronne, a
nic pozostawiano w kolorze naturalnym.

— Czytelnikowi nalezy sie  wyjasnienie
i byl Gorowilec, ktory zgingt “na *a-5.

TLIA 1980 nre 7

Pilol ten w jednym locie bojowym 6.07.
1943 r, zestrzelit 9 Ju-87.
— Kolorystyka pokazana na planszach

jest czesto watpliwa. Np. Ea-SFN Kozedu-
ba malowano w dwoch odcieniach szaroscei,
a na bokach kadiluba znajdowalty sie napi-

sy (widoezne na zamieszczonym zdjeciu):
Numer na kadlubie miat inny ksztalt i
czerwong obwodke. Na rysunku samolotu

1.a-7 Kozeduba zgubiono chlodnice na jed-
nym z rzutéw., Gwiazdy z lat 1941=-1945 po-
winny mice¢ dodatkowg czerwong obwodke.

— Wicle btedow mozna znalez¢ w tabel-
ce danych technicznych., Np. £aGG-1 ma
mase startowa jak %®aGG-3, a ten nato-
miast mase wiasng jak I-22. W wiclu punk-

tach tabelka ta nie pokrywa sie z analo-
giczna tabelkg zamieszczong na str. 210
ksigzki Szawrowa ,,Istorija konstrukcij sa-

COIOEP2KAHUA -

KAPOBIMOBLIITT A deta cavorera -0

(II) TLiA, T. 35, 1980 r. No 7, cTp. O

‘Omicana garacTpodga camosiera JI1-10, KO-

Topas ciayuujgach 25 mad 1979 r. B 9Yukaro, eé
TEXIM'IeCKUEe ¥ JIeTHLIE Npi4uMubl. IIpmsBoO-
ZUTCsI  HCTOPHA TIPEXRHMX HelcNpPpaBHOCTEN
camoJiera, a TakIKe XPOHOJIOrilsd JelicTBui,
YTOGLI NPEAYIPERUTL NOJOGHBbIE IPOMCIEcT-
BIH B Oyayuiems., Jaerca TAKIKe IepedeHb
APYTUX uOpoucluectnuis camonaeron  JgIE-10,
a TakXe Jpyrue ciayvan BO3JAepKaHiid cep-
THMHKAaTOB caMmoJjeroB B CIIIA,

CTAIIEK S.: CavoneT «yTKA» H CAMOICT HODMAILHOM
cxeser. TLIA, T, XXXV, 1980, Ne 7, ¢crp. 8

Vrasan ananazod ko)dGHILICHTOB NOALCMHON CiJibl
H COINPOTHBICHAA OTICJIBHOIO KPLIJIA ¥ KPLULA C Oliecpe-
THCM IR CXCNIBL €Y TRKA» [TO CPABHCHINO € OOBIKHOBCHHOIT
CXeMOIi.

MAJIMHBCKE : ONTAKO-)AeRTPOHHLIC
npockuHonnsix yrazarceaei (1T1TIH). TLiA, r.
1980, Ne 7, crp. 24

CHCTOMIY
XXXV

Bo II wacTi crarbH OJIHCAHA KOMMIOHOBKA CHC1EMbI~
N paboTa ¢ 2JICMCHTOB, OUMCAHLI TJIABHBIE TCXHM-
MeCcKHe NpoOiieMbl CBA3AHHBIE C €8 NMOCTPOIKOILT, IaHLI
UPHUMEPLI  BO3MOXHBIX COCNUMHEHHA C MCTOYHHKOM
BBOJMMOIT HHPOPMAIGI B 3aBHCHMOCTH OT 3ajldHA#
M PAcnoNaraeMuiX cpeacrs o0GpaboTKIl NnepeaaBacMbix
napHeIX. TIpeacTuBACHLE MPHMCPLI CEJICK TMBHOIT HHIIM
KAMHM JIANHBIX UL COMOJICTOBOAICIHSI . KOHIPO.1s
nonéra.

T'JIACC A.: Beproaerusie pabGorer npeanpuarus 11HC-
TAJIb B obuactn nepenoca rpysos. TLiA, T. XXXV,
1980, Ne 7, crp. 29

Vxazano passurie Beprosiernoit bassl npeanpiositist
MHCTAJb B r. HacelisCk, OCHOBHBLIC BHABI pador,
BLIMOMHAEMBIX  BCPTOJCTAMH-KPAHANMM  UPCIMPHATIN,
Q TUKXKE MOCTHXKCHHS JTOFO HPCAIMPHITHSL

CAHIAVYDP 10.: Tlpocras mMoaens JHHAMHYECKOIO
HCI101H30BAHHA BO3AYIIHLIX TCUCHHIT npn noJicre miaHepa.
TLiA, T. XXXV, 1980, Ne 7, ctp. 31

CraTrbss  NOSICHACT  OPHYIHY NPHPOCTIA  JHEPLIUL,
TTOBLINAIONICHT DKOHONMIIO TLIAHCPHOLO Mepenlia Melo-
JIONT ZENBMHHHPOBUTHA.

IIYJIEMEBA Jl.: JocTtuxenns 3asona PBJL B obGnactn
PASBHTHH KORCTPYKUMH camoneTa. CaMoneTsl KOPOTKOIo
Biéra W mocaaku (D). TLiA, T. XXXV, 1980, Ne 7,
crp. 35

TIpepctanncHa nporpamma PBJI, paspaGoTku B 1931
--1939 r. caMOJNICTOB C KOPOTKUM B3NETOM M IIOCAJIKOIL
W  NOBBLILICHHON OGE301IACHOCTBIO KOTOPBIE  CCROANS
crposatca xak camostersr KBIE. OnucaAel MCTOUBI
KOpPOTKOTO B3ETA H NOCAZKH, NMPHMEHABUINCCA B CaMO-
nerax PBJI-6, PBI-9, PB/I-13, PBJd-14 u PBJI-i5

Takze przeliczenia KM na kW
podanc w tekscic sa wiclokrotnie blgdne.
— Niec sg wolne od biedéw ilustracje w
tekéecie. Na str. 3 goérne zdjecie przedsta-
wia %a-5, a nie ta-7, dolne natomiast ma
przedstawia¢ drugi prototyp %aGG-1 (w
tckscie nie ma wzmianki o liezbie proto-
typow), a w rzeczywistosci jest to LaGG-3.
— Na str. 6 brak sylwetek ra-5UTI i dru-
gic] wersji La-7UTI., Silniki pod skrzydlami
t.a-9 powinny miecé ksztalt cygara (jak na
vdjeciu). Obrysy sylwetek Ea-9 1 ra-11 s3
bledne, a takze roéznig sie nie tymi szeze-
poOlami, co w rzeczywisto$ci. Rys. na str. 11
przedstawia %®a-5FN, a nie La-7. Ilustra-
cja na dole str. 15 jest rysunkiem.

W sumie szkoda, ze ciekawy temat zostat
potraktowany tak niestarannic.

moletow".

K ("
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STRESZCZENIA

KARDYMOWICZ A.: Sprawa DC-10 (II).
TLiA, t. XXXV, 1980, nr 7, S. 5

Opisano  przebieg wypadku  samolotu
DC-10, ktOry mial miejsce 25.5.1979 r. w
Chicago, oraz jego przyczyny techniczne
i pilotazowe. Podano historie poprzednich
niesprawnos$ci samolotu oraz chronologig
dzialan majacych uchronié¢ przed dalszymi
podobnymi wypadkami. Wymieniono réw-
niez inne wypadkl samolotow DC-10 oraz
inne przypadki zawicszenia certyfikatow
samolotow w USA,

STASZEK J.: Kaczka a samolot konwen-
cjonalny., TILiA, t. XXXV, 1980, nr 7, s. 8

OkreS$lono zakres wspoélezynnikow  sily
nosncj i oporu samego skrzydila oraz
skrzydla wraz z usterzeniem dla ukladu
kaczki w poréwmaniu z ukladem konwen-
cjonalnym.

MALINSKI E.: Elektroniczno-optyczne sy-
stemy wskazah projekcyjnych (HUD) (II).
TLiA, t. XXXV, 1980, nr 7, s.

W cz. II artykulu opisano budowsg syste-
mu { funkcje jego zespoldéw, omoéwiono
glowne problemy technicznej reahzacn, po-
dano przyktady mozliwych polaczef ze 2ro-
diami informacji wejsciowej w zaleznosci
od okre$lonych zadan i dysponowanych
Srodkéw do obliczania i transmisji danych.
Przedstawiono przyklady selektywnych
}vskazar’l danych dla nawigacji i kontroli
otu.

GLASS A.: Smiglowcowe prace diwigowe
INSTAL-u, TLiA, t. XXXV, 1980, nr 17,
s, 29

Przedstawiono Tozw6j Bazy Smigtowco-
wej INSTAL-u w Nasielsku, zasadnicze ro-
dzaje prac wykonywanych przez Smiglow-
ce dzwigowe INSTAL-u oraz dotychczasowy
dorobek przedsigbiorstwa.

SANDAUER J.: Prosty model dynamicz-
nego wykorzystywania pionowych pradéw
powietrza przez szybowiec. TLiA, t. XXXV,
1980, nr 7, s. 31

Artykut wyjasnia przyczyne przyrostu
encrgili poprawiajgec} ekonoemie przelotu
szybowcowego za pomocg delfinowania.

DULEBA L.: Wkiad RWD w rozwéj Kkon-
strukcji samolotu. Samoloty krotkiego star-
tu i ladowania (III). TLiA, t. XXXV, 1980,
nr 7, s. 35

Przedstawiono program RWD 2z lat 1931+
<1939 budowy samolotéw bezpiecznych i
przeznaczonych do ladowanla na matych
lotniskach, ktory dzi§ jest realizowany
przez budowe samolotéw kategorii STOL.
Opisano metody uzyskiwania wtasciwosci
STOL na samolotach RWD-6, RWD-9,
RWD-13, RWD-14 i RWD-15,

TLiA 1980 nr 7
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Wytwarnia Sprzetu Komunikacyjnego
PZL-Mcice z-losita do ochrony przemy-
stowej w Urzedzie Patentowym PRL:

® Wynalazes Andrzeja Noska pt. Uklad
automatveznej regulacji skokowej rowno-
niierncge  wylracowywania sie paliwa z
dwoch grup zbiornikéw paliwa, Zgloszenia

dokonano 17.11.1977 1., opublikowano w BUP
nr 211978 r.., w Iklasic B6+iD, pod nr
P.2022351.

\
3 E—
Uklad, bedgcy przedmiotem wynalazku,

charakleryzuje sie lym, ze do sterowania
clementami wykonawezymi ukladu 1, 2 ma
mikrowylgezniki 3, 4 zabudowane wcwngtrz

pltywakow (Py, Py i P3) paliwomicrza.
® Uklad zasilania samolotu paliwem,
zwlaszeza  samolotéow lekkich., Wynalazek

. Lisa dotyczy samolotéw posiidajacych
zbiornik glowny 1 oraz zbiorniki dodatko-
we 2 1 charakteryzuje sie {ym, zc clemen-
tem sterujgeym cloktrozaworem odcinajq-
cym 3 jest podajnik paliwomierza 4, sto-
sowany do pomiaru stanu paliwa 5w zbior-
nikn 1.
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Wynalazek — ktoéry zgloszono z 2 za-
strzeczeniami w marcu 1977 r. — opubliko-
wano w BUP nr 2/78 r., w podklasic B64 D,
pod nr P.196638 T.

@® Chlodnica powietrza odprowadzanego
do Kkabiny z silnika odrzutowego statkow
powietrznych, Chlodnica, bedgca rowno-
cze$nie wlotem powictrza do silnika — wg
wynalazku S. Wojlowicza i Z. Szczecin-

skiego — ma kolektor ¢ $ci$le prrylegajacy

do krawedzi piaszcza chiodnicy 1 1 2, ze-
bcrka 3 na obwodzie craz plaszez z wywi-
nigetymi péikami.
Wynalazek, zgtoszony i
jw., umiecszczono w podklasie
nr P.197061 T.

opublikowany
F 28D, pod

@ Pojemnik akumulatora. Pojemnik wg
wzoru uzytkowego II. Kedziora i T. Bulin-
skiego, stuzy zwiaszeza do transportu lot-
niczego. Ma on Scianki wewnetrzne wylo-
zonce warstwg tworzywa 1, pokrytego tka-
ning szklang 2

z zywicy epoksydowg 3.

wzor urzylkowy zgloszony i opublikowa-
ny jw.. zostal zaliczony do podklasy 1101 M,
pod nr W.57309.

® Urzadzenie do blokowania sterownicy
noznej z wolantem sterownicy rg¢cznej.
Urzgdzenie to jest przedmiotem  wzoru
viytkowego projektu M. Bagniaka, z prze-
znaczeniem zwlaszeza do samolotéw rolni-
czych. Urzgdzenie ma rameg 1 mocowang
zaczepem 2 w podlodze samolotu i obejmu-
jacag sterownice nozng 3, ktéra ma regulo-
wang blokade 4 pcdaléw, blokowang obro-
towo w ramic sworzniami 5. Do ramy za-
mocowany jest drazek z uchwytem 6 na
sterownice 7. Na koficu drgzka zamocowa-
ny jest uchwyl & wolanta, ktéry unieru-
mia rownocze$nic lotki i stery poziome.

Wzor uzyitkowy — zgloszony do ochrony
w  kwictniu 1977 r. — opublikowano w
BUP nr 2/78 r., w podklasie B64C, pod
nr w.57319.

® Wylwornia Sprzetu Komunikacyjnego
PZL-Miclee zglosila do opatentowania uktad
do wyzwalania generatora podstawy czasu
oseyloskopu kalodowego (projektu J. Droz-
da), stosowany do indykowania tlokowych
silnikow spalinowych.
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Tt-170/78-RS

Uklad zawiera dajnik impulséw znakoéow
katowych 1, polaczony z wejsciem uktadu
znakowania 2 i ze stopniem formujgcym 3,
ktorego wyjscie polgczone jest z jednym z
wejéé bramki NAND 4. Do wejscia kompa-
ratora napigciowego 5 podlgczone jest wej-
$cie sygnalu przebiegu indykowanego 6 oraz
potencjometr wartosci zadanej 7.

Wynalazek, zgloszony 4.3.1976 r., zostal opu-
blikowany w BUP nr 21/1977 r. w podklasie
GOl R, pod nr P. 187748.

@® Przedsiebicrstwo Doswiadczalno-Pro-
dukeyjne Szybownictwa PZL-Biclsko zglo-
silo do opatentowania wynalazek W. OKkar-
musa, M. Mikuszewskiego i R. Zatwar-
nickiego pt. Uklad sterowania powierzch-
nia sterowa w platowcu. Wynalazek roz-
wigsuje zagadnicnie uproszeczenia konstru'i-
cii » jednocrzesnym zrniejszeniem jcj w,-
miarow i ciervaru.

1051972 RS

Uktlad
ktérym
jarzmem
kszlatcie litcry T, uko$nym do osi obro-
tu 3 sworzniem 5 charakteryzuje sie tym.
ze $Srodkowe ramie dzwigni 4 jest osa-
dzone obrotowo-posuwiscie w tulei telesko-
powej 6 polgczonej wahliwie z napegdza-
jacym popychaczem 7.

sterowania
lotka 1
2 jest polgezona z dZwignig 4 ©

wedlug wynalazku, w
z zamocowanym do nizj

Zgloszenie wynalazku (chronionego czic-
rema zastrzezenjiami) zamieszczono w BUP
nr 10/1979 r., w Kklasie B64B, pod nr
P.2068401 T.
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