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K RENIKA

e Po ciezkiej chorobie zmart mgr inz.
Zdzistaw Nowakowski przewodniczacy
Zarzadu Giownego SIMP, czlonek Rady
Gtownej NOT, dlugoletni podsekretarz
stanu w Ministerstwie Przemysiu Ciez-
kiego. Ubyl z naszych szeregow ofiarny
dziatacz spoteczny.

e Poczytny tygodnik lotniczy ,,Skrzydla-
ta Polska’” w nr 14 z 6 kwietnia br. oglo-
sit ,,Plebiscyt na: @ lotnika @ wydarze-
nie @® konstrukcje 25-lecia’’. Chodzi o
zgloszenie osoOb, zdarzen i sprzetu, kto-
re w ¢wieréwieczu PRL — zdaniem sym-

patyka lotnictwa — zastuguvia na wvroz-
nienie.
e Na tlamach ,,Skrzydlatej Polski” (w

numerach 10—16 br.) ukazal sie interesu-
jacy cykl artykutow T. Krolikiewicza po-
Swiecony historii powstania, rozwoju
i dziatalnos$ci przedwojennej organizacji
spotecznej LOPP. Symbol ten od 1923 r.
do 1928 r. oznaczat ,,Lige Obrony Powie-
trznej Panstwa’’, za$ od czasu jej fuzji
z ,,Towarzystwem Obrony Przeciwgazo-
wej’”’ — ,,Lige Obrony Powietrznej i Prze-
ciwgazowej’>’. W przededniu wybuchu
wojny Liga liczyta ponad 2 miliony
cztonkow, zrzeszonych w 21 okregach
wojewodzkich i rownorzednych. Wyso-
kos¢ sum zebranych w ciggu 16 lat dzia-
talnosci Ligi — wraz z funduszami uzy-
skanymi przez Komitet im. Zwirki i Wi-
gury — wyniosta ponad 70 milionow zlo-
tych.

e Zarzad Glowny APRL przyznai medal
im. Tanskiego za rok 1967 — Francisz-
kowi Kepce, a za rok 1968 — konstruk-
torowi ,,Fok’” mgrowi inz. Wtadystawowi
Okarmusowi.

e Zarzagd Glowny APRR nadal tytulty i
medale Mistrza Sportu nastepujgcym
sportowcom lotniczym: W. Mozdyniewi-
czowi (Areoklub Tatrzanski) i R. Ja-
rzebskiemu (Aeroklub Kujawski) w szy-
bownictwie oraz J. Dudkowi (Aeroklub
Podkarpacki) w spadochroniarstwie.

e Rada Senioréw Lotnictwa APRL po-
wotata dwa nowe terenowe kluby senio-
row lotnictwa. W ramach organizacyj-
nych Aeroklubu Lubelskiego powstat
Lubelski Klub Senioréow Lotnictwa 2z
prezesem K. Krasuskim na czele, a w ra-
mach organizacyjnych Aeroklubu Robot-
niczego w Swidniku powstal Swidnicki
Klub Senioréow Lotnictwa, ktérego pre-
zesem zostal B. Ratajczak.

e Przedsiebiorstwo Ustug i Produkcji
Ubocznej Aeroklubu PRL (dawny LZUG)
zmienitlo nazwe na Przedsiebiorstwo
Ustug Lotniczych Aeroklubu PRL (w
skrocie: PUL — APRL). Prezes Aeroklu-
bu PRL powotal Kolegium jako organ
doradczy dyrektora tego przedsiebior-
stwa.

e Rosnie z roku na rok eksport osprzetu
lotniczego ze znanym na Swiecie od 40
lat znakiem PZL. Za posrednictwem
Motoimportu polskie przyrzady poktado-
we dostarczane sg do 24 krajow 5 kon-
tynentow. Do naszych — juz tradycyj-
nych — odbiorc6w mozna zaliczyé Stany
Zjednoczone AP, Wielkag Brytanie, Ka-
nade, Szwajcarie, Kraje Beneluksui ZRA.
Do krajow tych idzie 95% eksportu o kie-
runku krajow kapitalistycznych. Wsrod
najpowazniejszych kontrahentoéw krajow
demokracji ludowej obejmujgcych 90%
eksportu do krajow socjalistycznych
mozna wymieni¢é CSRS, NRD i Wegry.

Jubileusze

e Po raz pierwszy w Warszawie uzyto
Smiglowca do przetransportowania ol-
brzymich wymiarow konstruke]i dachu
elektrowozowni PKP z bazy na Jelon-
kach na teren budowy na Grochowie.
Smiglowiec — pilotowany przez pik.
Andrychowskiego — dokonal kilkunastu
przelotoéw przenoszgc zmontowane ele-
menty o ciezarze ok. 1500 kG. Transport
ladowy tej konstrukcl)i musiatby sie od-
hywa¢ nocg przez 3 tygodnie.

e W Warszawie odbyla sie uroczystosé
nadania imienia ,,Warszawa’’ jednemu
z pasazerskich samolotow Kroélewskich
Linii Lotniczych — KLM. Symbolicznego
chrztu dokonatla zona przewodniczgcego
Prezydium Stotecznej Rady Narodowej
D. Majewska. Imie ,,Warszawa’’ otrzymat
odrzutowiec DC-9 zabierajgcy 130 pasa-
zeroOw. Uczestnicy uroczystosci na po-
kladzie odrzutowca odbyli rejs z War-
szawy W rejon Poznania, Wroclawia i z
powrotem. Samolot pilotowatl kapitan
Zdzistaw Zeyfert, z pochodzenia warsza-
wiak — pilot, ktory walczyl w czasie
wojny w dywizjonie 304 i w innych jed-
nostkach lotniczych RAF.

e Departament Ruchu Turystycznego
GKKFiT postuluje uruchomienie w se-
zonie letnim regularnych potgczen lot-

niczych Warszawa — Warna i Warsza-
wa — Burgas, wprowadzenie nowe] linii
Krakow — Budapeszt oraz znacznego

rozwoju przewozow czarterowych.

e Zwiekszylo sie znaczenie Warszawy ja-
ko tranzytowego portu miedzynarodo-
wych linii lotniczych w Europie §rodko-
wej. Nowe trasy do Warszawy otworzy-
ty w kwietniu towarzystwa: ,,Alitalia’’,
,Finair” i ,,Batkan’., Warszawa Jjest
90-tym miastem, do ktdérego przylatujg
samoloty wtoskich linii lotniczych. Loty

,,Caravelli”’ towarzystwa ,,Alitalia’”’ od-
bywaé sie bedg 2 razy w tygodniu: w
poniedziatki na trasie Warszawa — Me-

diolan, w pigtki zas§ na trasie Warsza-

wa — Rzym.

e PLL ,,Lot”’ uruchomily state potgcze-
nie z Istambutem — raz w tygodniu tur-
bosmiglowcem Ix-18, ktory nastepnie do-
ciera do Kairu lub Bejrutu. W sezonie
urlopowym ,,LOT” powigze mostem po-
wietrznym Warszawe 2z wygrzezem Mo-
rza Czarnego. Dwa razy tygodniowo la-
taé bedziemy ,,non stop’’ do Splitu, a
wszystkie samoloty ,,LOT-u’ ladujgce w
Sofii bedg mialy bezposrednie potgcze-
nia lotnicze samolotami ,,Batkanu’ z
Warng i Burgas. Finalizuje sie tez spra-
we uruchomienia bezposredniej komu-
nikacji lotniczej miedzy Krakowem a sto-
licg Stowacji — Bratystawg.

e Raz w tygodniu odbywaé sie beda loty
samolotow pasazerskich PLL ,,LOT” na
trasie Krakow — Praga i z powrotem.
Komunikacja na tej linii trwaé bedzie
do wrzes$nia. Jest to drugie zagraniczne
potaczenie lotnicze, jakim dysponuje
Krakow. W kazdg niedziele odlatuje
stad samolot do Wiednia, zas§ w kazdy
pigtek powraca ze stolicy Austrii do
Krakowa.

e Na lotnisku w Gdansku — Wrzeszczu
wylagdowatl samolot pasazerski ze Szcze-
cina, inaugurujgc tym samym nowe po-
tgcznie miedzy dwoma glownymi naszy-
mi miastami portowymi. Od 1 kwietnia
br. samoloty ,,LOT” latajg na tej trasie
codziennie. Przypominamy, ze gdanskie
lotnisko przyjmuje samoloty z Warsza-
wy., Krakowa, Wroctawia, Katowic i Rze-
szowa.

10 maja br. w Domu Technika NOT w Warszawie odbylo sie spotkanic
z okazji jubileuszu 40-lecia Stowarzyszen Inzynieréw i Technikéw Lot-

nictwa.

Blizsze informacje o tym spotkaniu zamiescimy w jednym z nastepnych
numerow Techniki Lotniczej i Astronautycznej.

Redakcja

W NUMERZE LIPCOWYM

z okazji jubileuszu 25-lecia PRL 3.
mie$cimy kilka rozmow, jakie prze-
prowadziliSmy na temat dorobkuy,
osiggnie¢ i problemoéw naszego lot-
nictwa w tym okresie.

Nastepnie opublikujemy kolejny
artykul na temat wystawy lotniczej
w Farnborough 1968. Tym razem
przedstawimy S$miglowce Westland
,,Scout”, ,,Wasp”, ,,Wessex” i SH-D
»Sea King”, Westland-Sud Aviation
SA-330, SA-341 i WG-13, Agusta
Bell 204B oraz projekty samolotow
WE-01 i HS/NGTE.

W drugiej czesci artykutu ,,Lotnicze
silniki Wankla” oméwione bedg mo-
toszybowcowe silniki Wankla oraz
samolotowe 1 $miglowcowe silniki
Wankla.

W artykule ,,Orbitalne obserwatu-
rium astronomiczne OAQO-2” opisa-
na bedzie budowa pierwszego na
Swiecie amerykanskiego obserwato-
rium astronomicznego. Omobwione
bedg szczegdélowo zadania, jakie to
obserwatorium ma wykonac¢ i przed-
stawiony sposéb przeprowadzania
badan ciat niebieskich.

Wyniki badan drgan i halaséw na
krajowych samolotach pasazerskich
sg tematem kolejnego artykutu, kto-
ry mowi o przyczynach powstawania
hatasu przekraczajgcego przyjete
normy, o Srodkach jakie nalezy sto-
sowaé, aby zapobiec przemeczeniu
zalég samolotéw stosowanych w po-
lgczeniach Kkrajowych. Opisane w
artykule badania z inicjatywy Zwig-
zku Zawodowego Transportowcow
oraz Polskich Linii Lotniczych LOT
przeprowadzili pracownicy Zaktadu
Akustyki Technicznej CIOP w pier-
wszym kwartale br.

Zagadnieniom zwigzanym z przy-

datnoscig i wykorzystaniem samolo-
tu do przewozéow towarowych po-
$wiecony jest nastepny artykut. Te-
mat ten jest o tyle aktualny, ze za-
potrzebowanie na samoloty o prze-
znaczeniu towarowym jest coraz
wieksze. Przewiduje sie, ze w latach
1965—1980 przewozy towarowe wzro-
sng oSmiokrotnie, a w 1985 osiggna
wielko$§¢é przewozow pasazerskich.
W zwigzku z tym zmienily sie pogla-
dy na organizacje lotniczych przewo-
z6w towarowych, na konstrukcje sa-
molotu, przeobrazeniu podlegajg
rowniez rozwigzania wewnetrzne i
przestrzenne portow lotniczych. Za-
chodzgce przeobrazenia ilustruje po-
dana, w artykule praca przedsiebior-
stwa KLM w zakresie przewozow,
rodzaju towarodéw, rodzaju samolotow
itp.
Bezpieczenstwo lotu warunkuje wie-
le czynnikéw zaleznych od czlowie-
ka, jak tez i niezaleznych od czlowie-
ka. Jedng z najbardziej niebezpiecz-
nych pulapek, jakie w czasie lotu
spotyka pilot, jest turbulencja poza-
chmurowa. Samolot wlatuje w jej
obszar niespodziewanie, pilot jest
nieprzygotowany — powoduje to
wielkie straty. O ich wielko$ci mo-
wig nastepujace liczby: w latach
1963—1965 z powodu uszkodzenia lub
zniszczenia samolotow wojskowych
przez CAT straty USA wyniosty 30
mln dolaréw. W artykule podane s3
przyczyny powstawania turbulencji
pozachmurowej, trudnosci sterowa-
nia samolotem w turbulentnej atmo-
sferze, a takze opisany jest przyrzad
ostrzegajgcy przed turbulencjg, sio-
sowany na linii PAA.
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KOLODYNSKI S. 629136

LeckpblIbeBble KOPadilll ¢ NOALEMHOI CIL10ii

VKasbiBaeTcA Ha 1iejiecoo6pasHOCTb CO371aHIA KOCMIMCCKNX Kopab-
Jiel, KOTOPBIMU MOCJIe UX BO3BPALCHMS M3 KOcMoca B armMocdepy,
MO<HO OyeT ynpaBiATh KAaK a3poJ(MBaMHYECKHM JICTATEJLHHNM ajte
napatoM. OjmcbisaeTcst cnocod obpasopatna Gopmbl KopabGnsa cos-
Jlaloliero mMONbeMHYI0 CHJIY HECMOTpPA Ha  OTCYTCTBMC KPbUIbCB.
PaccmaTpuBaloTCs HAaYuHO-UCCITC/(OBATCIILCKIE U KOHCTPYKTOPC-
ue paborer nmposeneHHble 8 CLIA B obGnactin Takux Kopabieit.
IipelcraBiieHO pas3BUTHe OCCKPLIALEBLIX 1JaHCPOB M2, M2-FI,
!\IZ-II’:;, u HI.-10 a Tarke onucams JICTHHC HCHBTANNA TIAHePd
M2-F2.

GLASS A. 629.13

dapudopo 1968
Camoaetn! 11 mpoexrnl B (Papudopo

Bo Bropod 4acru CTaThIl 110 BOMPOCAM aBilamionHoil BbICTABKI
B (hapHOopo B 1968 r. paccMaTpBIBAETCA NPOIU3BO(CTHEO U KOHCT-
DPYKRHIO OBICTPBIX CJIY)KEeDHBIX caMOJIETOB ,Jetstreanmi” y DH-123,
PCAKTUBHBIX Y4eOHO-TPEHNPOBOYHLIX CAMOJICTOR U JIEIKUX MTYPMO-
BBIX ,,Jes Provost”, MB-326 u ,.Galecb”’, nanbojec TIHTCPCCHOro ca-
MoJieTa Ha BBICTaBKe — canojieTa BepTiLajILHoro BajeTa ,,Harrier”,
PaccMaTpuBalOCTA TaK#€ MPOEKTHI CAMOJICTOR pas3pabaTuiBaeMbix
B HacToaDiee BpeMfl AHTEMACKON aBIARMOHHOX MPOMBHIIICHHOCTLIO,

FALECKI J. 621.431.75:621.437
ABlIall_IIOHHble ABITaTeIIl C pPAILAIONIEMCS HOPHIHCM

B craTbe MpejicTaBleHa NMONLITKA ONCHKY OEPCHexTH pacrpocTpa-
HeHMsA aBMAUMOHHBbIX ABHUraTejed C BpaiLaIOILIMCA 1OPLUNCM: 3TH
ILBUFATCJI CONOCTABJIAIOTCA OOLIYHbIM MNOPUIRICLBIM 1T ra30Typonu-
HbIM ABHraresiAM. PaccmaTpnpaeTca pa3BuTiie M conpcMeHHOe cOo-
CTOSHUC agHaMOHHBIX ABHUraTeIeH C BPaualONIIMCS TTOPILHEM .

MOKSZYSZCZAK M., STELMASZCZYK 4.  621.438.004

K()ll’l'l)().'lh TEeXHIHCCKOI'0 COCTOAHIEN I‘il30T}'])()llllel.\
IIBIIFRT(‘.'I(‘Ini BO BpeMs DRCIAVaATANUII

CJI0#<HAA KOHCTPYHUNSF COBPEMCIHBLIX Ta30TyYPONHNIBIX aBHalBurd-
TeneH BaTPYHHACT enpeesCHIie 1N  TCXIHIYECKOro COCTOAHNA
1 rpebyeT paciiupelns pefesior OCMOTPOR. NPIt MPUMEICHINT HO-
BbIX, Oojiee 3PMHCKTHRHBIX CPCICTR il MCTOIOB anami3a cobpanHnx
MaHHbIX. B craTne OTiiCeIBAIOTCA HOBLIC METO;Ik KOHTPOJIA TexHIl-
YECKOI'0 COCTOAHIIA Ta30TYPOMHHBIX [(BHTATENCHA BO BPEMA dKCnaya-
TanuW, Npene BCCrO MeTOM OueHMkil TEeXHIYeCKOro COCTOAINNA HA
OCHOBE M3MEHEINIST napaMeTNon Mepex o nbX 1MPouccCcon.
IIPWBCICABT KPUTCPIT OUCIHKIT TENHITHCCROFO COCTOHINIIA 1103BOJAK-
uire '(1M'I"OMH'I’IIZK!I[)OB‘rlTb IIDOHCCC WOIEPQJIA, IO IMCPKAYTA lICOGXU‘
IUMOTCh APHCITOCO0JIEHIA rurayejicii cule BO BPCMA 1X KOUCTPYI-
PORANGT K HOBLIM METOAAM KOUTPOJIA.

PYTLEWSKI Z. 636.71:531.575

Ouacuoctb 00pa30BAHIIL TYMANOB Ha ajpo;ipomax
u oopnda ¢ neii

B cTarhC MPUBOAIITCHA 0DUIAN KIAACCIPHELLIA TYMAHORB 11 XapaKIe-
DHBYVIOTCA  VCJIOBMS  1IX BO3HIKHOBCHNA. [1peACTaBiIctbl  CIIOCONb
VIAYAHICHUA BUANMOCTH B TVMALIC, A TaK/KC BO3MOMHOCTIL Dophobl
€ HIME MCXAIHIMCCHIINM, NXUMITHCCHENMIL 1 TCUTOBLIMII MeTO1aM1l.

LOPATEK Z. 636.71:533.6.013.1

Binague 11oCTOAHMHOr0 HaI0ONa B3ACTHOI HOJTOCH HA
AAnHy pasddera PEAKTHBHLIX CAMO.ICTOR

B craTbe paccMOTPeHO BJiMAINE MOHOTOMHOI'O HAaKJIOHA B3JIeTHOl
TOJIOCH Ha JIMHY pasbera peakTUsHBIX camoJicroB. Ilod4epkmBaer-
Cf1 TAKMC 3aBUCHMOCTb 9TOI'0 BJINIAHUA OT THIIA camoiiera m obpa-
mMaercA BHUMaHMe Ha HEMpaBWILHOCTU B IIpannjax cofeprraliHx
NonpaBKM Ha JUIMHY B3JCTHOI (I0JIOCHI B 3aBICHMOCTH OT ee Ha-
KJIOHA.
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Dr inz. ANDRZEJ MARKS

ZADANIA LOTU STATKU

~APOLLO™ 9

Program amerykanskiej zalogowej
wyprawy na powierzchnie Ksiezyca
zaklada, jak wiadomo, wystanie w
sgsiedztwo Ksiezyca statku kosmicz-
nego ,,Apollo” z trzyosobowg zalogg,
polaczonego ze statkiem LM. Statek
,,Apollo” ma sie sktadaé¢ z kabiny o
ciezarze okolo 5600 kG i czlonu ra-
kietowego o ciezarze okoto 23 300 kG,
a statek LM — z dwuosobowej kabi-
ny o ciezarze okolo 2000 kG, starto-
wego czlonu rakietowego o ciezarze
okoto 3500 kG i hamujgcego czlonu
rakietowego o ciezarze okolo 9000 kG.
Tak wiec ciezar catego statku ,,Apol-
lo” - LM ma wynosié¢ okotlo 43 000 kG.
Po przylocie statku w sgsiedztwo
Ksiezyca z predkoS$cig okolo 2,5 km/s
zostanie uruchomiony silnik cztonu
rakietowego statku ,,Apollo”, aby
zmniejszy¢ predko$é¢ lotu o 0,9 km/s
i przeksztalci¢ statek ,,Apollo” - LM
w satelite Ksiezyca (krgzgcego wokot
niego z predkoS$cig okolto 1,6 km/s).
Nastepnie dwaj astronauci przejdg do
kabiny statku LM i odczepig go od
statku ,,Apollo”, po czym uruchomig
silnik rakietowego czlonu hamujgce-
go statku LM i dzieki jego dziataniu
wyladuja miekko na powierzchni
Ksiezyca. Po przeprowadzeniu tam
pobieznych badan naukowych i roz-
mieszczeniu automatycznych przy-

rzgdéw pomiarowych powrécag oni‘

do kabiny statku LM i uruchomig
silnik jego rakietowego czlonu star-
towego, w wyniku czego kabina LM
wystartuje z Ksiezyca i rozpocznie
ruch satelitarny wokol niego. (Zuzy-
ty czlon hamujgcy statku LM pozo-
stanie oczywi$cie na Ksiezycu, przy
czym stuzyé¢ on bedzie za podstawe
startowg dla kabiny LM). Z kolei
zaloga kabiny LM zrealizuje manewr
spotkania i polgczenia sie z krazg-
cym wokot Ksiezyca statkiem ,,Apol-
lo”, po czym astronauci powrodcg do
kabiny ,,Apollo”, a niepotrzebny juz
statek LM zostanie odczepiony i po-
rzucony. Na zakonczenie wreszcie
zostanie uruchomiony czlon rakieto-
wy statku ,,Apollo”, w wyniku czego
statek ,,Apollo” odleci ku Ziemi.

Jak widac¢ z tego przypomnienia, sta-
tek LM (Lunar Module) ma wykonac¢
operacje wienczacg cale przedsie-
wziecie, przy czym bedzie to opera-
cja bardzo skomplikowana, a wiec
i niebezpieczna. Wyprébowanie tego
statku w locie zalogowym stanowilo
gléwne zadanie lotu statku ,,Apollo”9,
w ktorym uczestniczyli James Mc
Divitt, David Scott i Russel Schweic-
kart. Odpowiednie préby wykonano
w czasie bliskoziemskiego lotu sate-
litarnego, na wysokosci kilkuset ki-
lometréw ponad powierzchnig Ziemi,
przy czym na$ladowaly one manew-

ry, jakie trzeba wykonaé w czasie
wyprawy na powierzchnie Ksiezyca.
Wobec tego, ze na ostatnim stopniu
rakiety no$nej ,Saturn”5 znajduje
sie zasobnik mieszczgcy statek LM,
a dopiero ponad nim — statek ,,Apol-
lo”, po rozpoczeciu przez ostatni
stopien rakiety no$nej wokotoziem-
skiego lotu satelitarnego konieczne
bylo odczepienie statku ,,Apollo” od
ostatniego stopnia rakiety no$nej,
obrécenie go o 180° woko6l osi po-
przecznej, przylaczenie do statku LM
i wreszcie odczepienie statku LM od
ostatniego stopnia rakiety noé$nej. Te
delikatng i zlozong operacje wyko-
nali astronauci wkroétce po starcie w
pierwszym dniu lotu — 3 marca.

Z kolei przeprowadzono prébe sil-
nika rakietowego czlonu hamujgcego
statku LM. Odbytla sie ona 5 marca.
Dwaj astronauci — Schweickart i
MeceDivitt weszli do kabiny LM, przez
laczacy ja z kabing ,,Apollo” tunel
przej$ciowy, wykonali kontrole urzg-
dzen statku LM i wigczyli na 6 mi-
nut silnik jego rakietowego czlonu
hamujgcego, po czym powrédcili do
kabiny ,,Apollo”. (OczywiScie dziata-
nie tego silnika zmienilo orbite ca-
lego statku, skorygowano wiec to
uruchamiajgc na 41 s silnik rakieto-
wego czlonu statku ,,Apollo”).

Nastepny eksperyment imitowat
wyjScie jednego z astronautéw na
powierzchnie Ksiezyca. Wykonano
go 6 marca. Schweickart (ubrany w
skafander ,ksiezycowy”) i McDivitt
(w zwyklym skafandrze) przeszli do
kabiny statku LM, rozhermetyzowali
ja, po czym Schweickart wyszed! na
prawie 40 minut na mieszczgcg sie
na zewnatrz witazu platforme.



W dniu 7 marca wykonano ekspery-
ment majgcy nasladowaét odigczenie
statku LM od statku ,,Apollo” przed
lgdowaniem na Ksiezycu, a nastep-
nie powr6t kabiny LM do statku
,,Apollo”. Mial on przebieg nastepu-
jacy: Schweickart i McDivitt prze-
szli do kabiny LM, odlgczyli statek
LM od statku ,,Apollo” i oddalili sie
na odleglos¢ okolo 190 km od nie-
go*. Z kolei wykorzystujgc startowy
silnik statku LM (w tej fazie ekspe-
rymentu statek LM bhyl, jak sie zda-
je, pozbawiony czlonu hamujgcego),
przyblizyli sie do statku ,,Apollo” i

* Poczatkowo statek LM oddalil sie od
statku ,,Apollo’’ na odlegtosé 50 km, na-
stepnie zblizyt sie do niego na odlegtosé
kilku km i dopiero péozniej oddalit sie na
odlegtosé 180—180 km (przyp. redacji).
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po przeszio 6 godzinach samodziel-
nego lotu przylgczyli sie do niego,
co umozliwilo im powréot do kabiny
,,Apollo”.

Na zakonczenie wreszcie przeprowa-
dzono manewr symulujgcy start i
wzlot kabiny LM z Ksiezyca, a mia-
nowicie, gdy astronauci powrocili do
kabiny ,,Apollo”, kabine LM odcze-
piono i zdalnie uruchomiono silnik
jej rakietowego czionu startowego

Lot statku ,,Apollo”9 byl na tyle
udany, ze jeszcze przed jego zakon-
czeniem w dniu 13 marca pojawily
sie glosy, iz mozna bedzie zrezygno-
wac z planowanego na maj lotu stat-
ku ,,Apollo”’10, ktory mial, jak wia-
domo, powtorzy¢ eksperymenty wy-
konane w czasie lotu statku ,,Apol-

Dwa zdjecia Ksiezyca wykonane
przez zaloge statku ,,Apollo” 8:
gorne zdjegcie przedstawia duzy
krater lezgcy na odwroconej od
Ziemi stronie Ksiezyca w poblizu
160° diugosci zachodniej Jego po-
tudniowa krawedz lezy na 10° sze-
rokosci potudniowej i rozcigga sie
az do horyzontu odleglego o 440
km. Przy fotografowaniu obiektyw
aparatu byl skierowany na potud-
nie; na dolnym zdjeciu, wykona-
nym przez tcleobiektyw w kierun-
ku poludniowym, wida¢ krater
Gocleniusa. Ma on $rednice ok. 63
km i lezy na 10* szerokosci potud-
niowej i 457 dlugosci wschodniej.
Cechg szczegolng krateru sy prze-
cinajgce go rowy.

10”9, tyle ze nie na orbicie ziemskiej,
lecz na orbicie ksiezycowej.

Nie jest wykluczone, ze ku Ksigzy-
cowi poleci od razu statek ,,Apol-
10”11 (pierwotnie lot jego planowano
na lipiec — sierpien br.**), a wias-
nie w czasie lotu tego statku plano-
wane jest pierwsze lgdowanie na
Ksiezycu amerykanskich astronau-
tow.

W jaki$ czas po locie statku ,,Apol-
10”11 ma sie odby¢ jeszcze lot statku
,»Apollo”12, rowniez z misjg lgdowa-
nia na Ksiezycu.

*» 21 marca 1969 r. ogloszono, ze lot stat-
ku ,,Apollo” 10 jednak odbedzie sie, a
termin jego startu zostal ustalony na 18
faja 1969 r. (przyp. redakcji).
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Wyjasniono celowo$¢ budowy statkéw kosmicz-
nych, ktére po powrocie z Knsmosi w atmosfe-
Te bedzie monina pilntowaé w znaczeniu aerody-
namicznym, opisano Sposoéb ksztaltowania po-
jazdu wytwarzajgceego site mosng mimo bralku
skrzydet, omowiono prace badawcze i projektowe
wykonane w Stanach Zjedmnoczonych w dziedzi-
nie pojazdow tego typu, przedstawiono rozwaoj
szybowcow bezskrzydtowych M2, M2-F1, M2-F2
i HL-10 oraz opisano przebieg prob w locie po-
jazdu M2-F2.

POJAZDY BEZSKRZYDIOWE

7. STEA NOSNA

Predko$ci wchodzenia statkéow kosmicznych w atmo-
sfere przy powrocie z orbit bliskoziemskich wynoszg
8 m/s. Nagrzewanie aerodynamiczne przy takich pred-
kos$ciach moze tatwo zniszczyé¢ kazdy statek, jesli nie
zostal on odpowiednio zabezpieczony. W wyniku badan
balistycznych i kosmicznych z ostatniego 15-lecia opra-
cowano trzy zasady zabezpieczenia statku przed na-
grzewaniem:

@ statek powinien wchodzi¢ w atmosfer¢ swoim tepym kon-
cem, aby wytwarzaé duzy opér ciSnienia, ktéry powoduje

nagrzewanie powietrza otaczajjcego statek, i matlty opédr tar-
cia, ktory powoduje nagrzewanie statku,

@ konstrukcja statku powinna byé zwarta, co zapewnia
zmniejszenie powierzchni wymagajacej zabhezpieczenia przed
nagrzewaniem (ostony cieplne sa ciezkie i zwig¢kszaja ciezar
statku),

@ nie nalezy stosowaé dodatkowych cienkich profiléw, gdyz
nagrzewanie wskulek tarcia powietrza jest szczegélnie duze
na ostrych krawedziach natarcia, na ktérych brak jest miej-
sca na ostony ciepline.

Zrozumiate jest wiec, dlaczego statki kosmiczne nie
majg skrzydel i dlaczego dzisiejsze kosmiczne pojazdy
zalogowe nie latajg w tym samym znaczeniu jak sa-
moloty. Jednak je$li podrdze kosmiczne stang sie re-
gularne, to bedzie o wiele praktyczniej i korzystniej
gdy astronauci bedg mogli po powrocie z Kosmosu
lgdowaé¢ jak na samolotach niz wodowaé¢ na spado-
chronach w oceanie.

Koniecznoé¢, aby statek kosmiczny dawat sie pilotowaé
w znaczeniu aerodynamicznym, zwigzana jest z po-
trzebg manewrowania nim w tej cze$ci atmosfery,
gdzie jego predkos$ci sg bardzo duze, a wywodzi sie ona
z elementarnej mechaniki orbhitalnej. Czas okrgzenia
Ziemi po orbicie bliskoziemskiej wynosi okoto 90 mi-
nut; w tym czasie Ziemia obhroci sie wokdét swojej osi
o okolo 22,5° z zachodu na wschéd. Wskutek tego
ptaszczyzna orbity nachylona pod statym kgtem w sto-
sunku do plaszczyzny rownika przesuwa sie poprzecz-
nie wzgledem Ziemi, na odleglo$ci do 2400 km. Przesu-
niecia te zalezg od kagta nachylenia orbity i sg naj-
wieksze na rowniku; dla szeroko$ci geograficznych
obejmujgcych Stany Zjednoczone wynoszg one od 1600
do 2100 km (rys. 1). Pojazd zalogowy zdolny do mane-
wrowania w zakresie tych odlegto$ci wylgduje na kaz-
dym lotnisku w - Stanach Zjednoczonych niezaleznie od
tego, jaka byla jego orbita bliskoziemska przed wej-
$§ciem statku w atmosfere, z tym jednak, ze moze za-
istnie¢ konieczno$¢ pewnego wyczekiwania.

R. Slye udowodnil, ze zdolno$¢ manewrowania w cza-
sie wchodzenia w atmosfere zalezy tylko od stosunku

aerodynamicznej sily nosnej do aerodynamicznego
oporu statku kosmicznego wchodzacego w atmosfere.
Statek przemies$ci sie na odlegto$ci od 1600 do 2100 km,
jesli ten stosunek bedzie wynosi¢ od 1,2 do 1,5 (rys. 2).
Warto pamieta¢ o wpltywie silty no$§nej na przyspiesze-
nia w czasie przelotu przez atmosfere. Astronauta ba-
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1. Przesuniecia orbit bliskoziemskich w zaleznoSci od szero-
koSci geograficznej i kata pochylenia ptaszczyzny orhity
w stosunku do ptaszczyzny rownika

listycznego pojazdu ,,Mercury” do$wiadczal przys$pie-
szen 8 g w czasie wchodzenia w atmosfere. Przy sto-
sunku sily no$nej do oporu wynoszgcym 0,5 przyspie-
szenia malejg do okolo 2 g, a przy stosunku réwnym
1 —s3 nieco wieksze od 1 g. Ze zwiekszaniem stosun-
ku sity nos$nej do oporu maleje intensywnos§é nagrze-
wania, ale zwieksza sie og6lny tadunek ciepta, pobrany
przez statek w czasie wchodzenia w atmosfere.

Powyzsze rozwazania uzasadnialy potrzebe zbudowa-
nia pojazdu wytwarzajgcego sile no$ng mimo braku
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2. Zdalnn$é manewrowania statkiem kosmicznym po powrocie
w atmosfere w zaleznoSci od stosunku sity nosnej do oporu

skrzydelt *. W 1957 r. A. J. Eggers z osSrodka badaw-
czego w Ames opracowal zalozenia do niego i nastep-
nie realizowal je wraz z zespolem naukowcow w la-
tach 1957—64 jako projekt M2.

Ksztalt M2 wywodzi sie ze zwyklego stozka, ktory jest
stateczny w locie z predkosciami hipersonicznymi. Sto-
zek przecieto poziomo wzdluz jego osi i wykorzystano
tylko dolng polowe, gdyz dzieki asymetrii uzyskuje
sie sile nos$ng. Jego wierzcholek zaokrgglono, aby za-
pobiec intensywnemu nagrzewaniu sie ostrza. W czasie
wczeé$niejszycih badan polstozka o wierzchotku tepo za-
konczonym osiggnieto stosunek sily nosnej do oporu
0,5 i zadowalajgcg stateczno$é aerodynamiczng. Teraz

* W jezyku angielskim pojazdy tego typu sa okreSlane jako
»lifting body”’ (przyp. redakceji).

za$ nalezalo dobra¢ taki kgt wierzchotkowy i taki pro-
mien zaokragglenia wierzcholka, aby uzyskaé¢ stosunek
sily nosnej do oporu wynoszgcy 1,5 i zmniejszy¢ na-
grzewanie. Wyznaczenie tych dwoéch parametréw po-
przedzono pomocniczymi badaniami teoretycznymi. Za-
lozono, ze M2 moze mie¢ ciezar 2700 kG, a Srednica nie
powinna przekracza¢ 3 m (aby odpowiadala S$rednicy
ostatniego stopnia rakiety nosnej, ktéra miata byé¢ wy-
korzystana do wystrzelenia pojazdu M2 na orbite).

Projekt oparto ré6wniez na drugim zalozeniu, ktére nie
potwierdzilo sie. W latach 1957—58, tj. w poczatkowym
okresie prac projektowych, ablacyjne osiony cieplne
byly nowoscig technologiczng i speinialy swe zadanie
przy wzglednie krotkotrwalym poddawaniu ich dziala-
niu intensywnego nagrzewania. Sila nos$na pojazdu bez
skrzydel przyczynia sie do zmniejszenia intensywnosci
nagrzewania, gdyz przedluza czas przelotu przez atmo-
sfere lgcznie z czasem przypadajgcym na silne nagrze-
wanie w czasie wchodzenia w atmosfere. Zwieksza sie
jednak ogélny tadunek ciepta pojazdu, tzn. iloczyn
przecietnej intensywnosci nagrzewania i czasu nagrze-
wania. Obawiano sie, ze dlugie poddawanie pojazdu
nagrzewaniu moze uszkodzi¢ cieplne ostony ablacyjne
albo tez spowodowacé przenikniecie ciepta przez ostony
cieplne w gigb struktury pojazdu z katastrofalnymi
dla niego skutkami. Dlatego wydawatlo sie, ze jedynym
zabezpieczeniem termicznym projektowanych pojazdéw
mogg stac sie ostony cieplne typu wypromieniowujgce-
go (re-radiation type). Podczas wejScia w atmosfere
temperatura warstwy ceramicznej lub metalu zarood-
pornego wzrasta bardzo znacznie, a cieplo rozprasza
sie przez wypromieniowywanie w atmosfere. Tworzy-
wa ceramiczne, jak dwutlenek cyrkonu, wytrzymuja
temperatury do 2200 °C, zdolne sg wiec wypromienio-
wywaé olbrzymie ladunki ciepta. Dlatego zakladano,
ze dopuszczalng temperaturg dla M2 ma by¢ 2200 °C.
Jednakze sytuacja zmienila sie w miedzyczasie dzieki
szybkiemu udoskonaleniu materialéw ablacyjnych
i obecnie ablacyjne ostony cieplne, a nie oslony wy-
promieniowywujgce przewiduje sie jako zahezpiecze-
nie intensywnie nagrzewanych powierzchni samolotow
bezskrzydiowych. Na podstawie poczatkowych badan
teoretycznych dobrano dla M2: kat poitowkowy stoz-
ka 13° i promien zaokrgglenia wierzchotka 45 cm. Po-
wyzsze parametry zalozeniowe nie zmienily sie przez
caly czas rozwoju M2.

3. Pomiary nagrzewania pierwszej
wersji M2 w strumieniu powietrza
o wysokiej temperaturze. Zdjecie
wykonano w chwili, gdy tempera-
tura strumienia powietrza, o pred-
kos$ci okoto 430 m/s, dochodzita do
4500 °C



W pierwszym okresie badano zwyktly pélstozek w ma-
lym tunelu hipersonicznym. Proby z lat 1958—59 wy-
kazaly, ze przy duzych predkosSciach ten ksztalt za-
pewnial uzyskanie stosunku sily no$nej do oporu od
od 1,2 do 1,4, czyli prawie ze wymagany. Z badan wy-
nikalo réwniez, ze nalezy oprofilowaé¢ optywowo tylng
cze§¢ M2, aby mozna bylo wyréwnowazy¢ jego stery
przy danym polozeniu w locie.

WKkroétce potem przeprowadzono serie do$wiadczen
w tunelu poddziwiekowym. Sprawdzily sie przewidy-
wania, ze charakterystyka aerodynamiczna pierwotne-
go ksztaltu M2 jest taka sama jak okraglego kamienia.
Byl on niestateczny, co nasuwalo my$§l, ze bedzie ko-
ziolkowa¢ w locie, za§ jego stosunek sily noénej do
oporu byl za maly, aby mozna bylo na nim lgdowaé.
Zaczely sie wiec dlugotrwale badania wedlug zasady
,»tnij i prébuj”, ktére doprowadzily do wielu zmiang
w ksztalcie M2 w celu polepszenia jego stateczno$ci
i doskonaloéci aerodynamicznej przy poddzwiekowych
predko$ciach lotu. Zmieniono wiec ksztalt zaréwno
dolnej czeSci M2, jak to nakazywaly wyniki badan przy
duzych predko$ciach, jak i jego pltaskiego wierzchu,
aby stal sie on podobny do gérnej powierzchni profilu
poddzwiekowego. Do tak ulepszonego M2 dodano kilka
plaszczyzn pomocniczych. Jedna wersja z malymi wy-
suwanymi skrzydlami zwana ,,Krélowg Afrykanska”
z powodu podobienstwa do lodzi z filmu pod tym ty-
tutem, nie utrzymata sie. Przyjeta sie natomiast druga
‘wersja, ,,Cadillac”, z blizniaczymi statecznikami piono-
wymi, zamocowanymi podobnie jak na samochodzie
tej firmy po bokach goérnej powierzchni tylnej czes$ci
kadluba, oraz z ostong kabiny pilota i matymi troj-
katnymi plaszczyznami, ktére mozna podnosi¢ razem
do gory lub opuszczaé¢ razem do dolu jak ster wyso-
koéci lub tez jeden podnosi¢ do gory, a drugi opuszczaéc
do dotlu jak lotki. Stateczniki pionowe zapewnialy sta-
teczno$¢ kierunkowg oraz zwiekszaly noéno$§¢ gornej
powierzchni M2.

Badania tunelowe wersji ,,Cadillac” trwaly przez kilka
lat i w pierwszej kolejno$ci obejmowalty osiggi aero-
dynamiczne, stateczno$¢, sterowno$§¢ i nagrzewanie.
W miare zblizania sie badan ku koncowi malato zain-
teresowanie tymi samolotami bez skrzydel, gdyz wy-
dawatlo sie, ze zasady ich budowy zostaly juz dostatecz-
nie poznane.

W lutym 1962 r. R. D. Reed, pracownik oSrodka badan
w locie w Mojave Desert w Kalifornii, po przestudio-
waniu sprawozdan z budowy M2 zbudowal jego model
o dlugosci okolo 50 cm i po wyprébowaniu go w locie
jako szybowca zdalnie sterowanego, zaprojektowatl
jednoosobowy szybowiec M2 o naturalnej wielkosci.
Popart go jego oérodek oraz o$rodek badawczy w Ames
i zainteresownie budowg M2 odzylo. Badania tunelowe
modelu trwaly kilka miesiecy, przy czym uzyskane
charakterystyki aerodynamiczne zaprogramowywano
na symulator samolotowy stanowigcy pelng kabine pi-
lota, wyposazong w stery, przyrzady pokladowe i prze-
licznik. Dzieki temu réwnolegle z badaniami tunelo-
wymi piloci do§wiadczalni éwiczyli ladowania i inne
manewry na symulatorze i podawali swoje spostrzeze-
nia i wnioski naukowcom, sami za$, co jest bardzo
wazne, poznawali praktycznie charakterystyke przy-
szltego M2. Po przeprowadzeniu nieznacznych zmian
w ukladzie sterowania zmodyfikowany prototyp na-
zwano M2-F1.

W pazdzierniku 1962 r. oérodek badan w locie w Moja-
ve Desert rozpoczal budowe M2-F1, z tym ze pokrycie

go sklejkg o grubosci 0,25 cm zlecono wytworni szy-
bowcowej. Wykonczono go w ciggu Kkilku miesiecy
i nastepnie przewieziono do o$rodka badawczego
w Ames w celu przeprowadzenia przed oblataniem
prob w najwiekszym tunelu aerodynamicznym o wy-
miarach 12 X 24 m. Po zakonczeniu badan tunelowych
w marcu 1963 r. i po stwierdzeniu zdatnos$ci do lotow
zwrocono M2-F1 do o$rodka badan w locie, gdzie w le-
cie oblatywano go na holu za samochodem przy pred-
koéciach do 200 km/godz. W dniu 3 wrzeénia 1963 r.
Thompson wystartowal na nim na holu za samolotem
C-47 (DC-3), odczepil sie na wysoko$ci 4000 m (3000 m
nad wyschnietym jeziorem), przeszedl w lot §lizgowy
pod kagtem okolo 30° w celu nabrania predko$ci, wy-
réwnal na wysoko$ci 100 m i pomy$lnie wylgdowatl. Po
Thompsonie latali na M2-F1 na holu za samolotem
rowniez inni piloci do$wiadczalni, w tym takze pilk
C. S. Yeager, ktory w 1947 r. jako pierwszy przekroczyt
predko$¢ dzwieku na samolocie do$wiadczalnym Bell
X-1. Po wykonaniu ponad 100 lgdowan zawieszono
M2-F1 w lotach. Jego koszt badan i budowy lgcznie
z kupnem samochodu do holowania wynidst okolo
60 000 dolarow.

Teraz z kolei przystgpiono do ambitniejszego i szer-
szego programu, a jednym z jego pierwszych celow byto
zbadanie charakterystyki ladowania ciezszych samolo-
tow bezskrzydlowych, doréwnujgcych ciezarem przy-
szlym Kkosmicznym pojazdom zalogowym. Drugim ce-
lem bylo zbadanie charakterystyk stateczno$ci i ste-
rownoéci przy wiekszych predkosciach niz te, ktoére
osiggano na sklejkowym szybowcu M2-F1.

Zarzucono wiec my$l o prébach na holu, by przej$§¢ na
zwalnianie nowego bezskrzydlowca w powietrzu spod
skrzydta specjalnie zmodyfikowanego samolotu B-52,
uzywanego dotychczas w programie badawczym samo-
lotu do$§wiadczalnego X-15 o napedzie rakietowym. Za-
kladano, ze nowy bezskrzydlowiec bedzie uzyskiwaé

4. Makieta wersji ,,Cadillac”’

5. Widok M2-F1




predkosci do Ma = 0,8 jako szybowiec oraz do Ma =1
jako samolot z malym silnikiem rakietowym. Ze wzgle-
dow praktycznych postanowiono przesung¢ w nim ka-
bine pilota bardziej do przodu anizeli to bylo w M2-
-F1, aby pilot w czasie transportu na wysoko$¢ znaj-
dowatl sie przed skrzydlem B-52 i w razie koniecznosci
mogt katapultowaé sie do gory bez ryzyka zawadzenia
o skrzydlo. Poza tym przesuniecie kabiny do przodu
polepszylo pole widzenia pilota. Po uzgodnieniu zmian
nazwano nowg wersje M2-F2 i przystgpiono do badan
tunelowych. Wyniki badan tunelowych zaprogramowy-
wano na symulator samolotowy i podobnie jak po-
przednio piloci doswiadczalni, a w szczego6lnosci
Thompson, przekazywali niezwlocznie swoje spostrze-
zenia i wnioski.

Do powyzszego programu wigczono réwniez projekt
bezskrzydlowca HL-10, opracowany przez zespo6l nau-
kowcéw z L. S. Love’m na czele w osrodku badawczym
Langley w Hampton. Ro6znil sie on tym od M2-F2, ze:
@® na malych predkosciach jego stosunek sily nosnej
do oporu byl wiekszy, co utatwiato lgdowanie,

@® mial inny uklad sterowania i

® byl tak zaprojekiowany, ze w czasie wchodzenia
w atmosfere lecial w innym polozeniu.

Os$rodek badan w locie zlecit zbudowaé¢ oba pojazdy
firmie Northrop w odstepie péirocznym. Oba miaty by¢
o prawie konwencjonalnej konstrukcji ze stopu alu-
miniowego, aby nie zwicksza¢ kosztow i nie przedituzac
budowy. Wregi kadluba byly rozstawione blisko siebie,
aby mozna bylo dokladnie utrzymaé¢ obrys jego po-
wierzchni; na konstrukcje kadluba skladalty sie poza
tym zwykle podiluznice i pokrycie. Podwozie, urzg-
dzenia wspomagajgce sterowania, uktad hydrauliczny,
autopilota i prawie wszystkie pozostate elementy zapo-
zyczono z innych samolotéw, jak np. gldéwne podwozie
wzieto z samolotu myS§liwskiego Northrop F-5 ,Free-
dom?”, a przednig golen z kotem z samolotu stuzbowego
North American T-39 ,,Sabreliner”. Zalezalo bowiem
bardziej na oszczednosciach w kosztach i czasie budo-
wy anizeli na zmniejszeniu ciezaru. Wspoétczynniki bez-
pieczenstwa M2-F2 i HL-10 byly 3~ do 4-krotnie wiek-
sze anizeli w przypadku wiekszosci samolotow, aby nie
ryzykowaé¢ niepotrzebnie zyciem pilota.

Jako pierwszy zostal wykonczony M2-F2 i 15 czerwca
1965 r. wykolowano go z hali montazowej wytworni,
a w nastepnym dniu przekazano do oS$rodka badan
w locie, skagd po gruntownym sprawdzeniu wszystkich
ukladéw i wyposazeniu w niezbedne przyrzady nauko-
wo-badawcze zostal skierowany, podobnie jak poprzed-
nio M2-F1, do oSrodka Ames w celu wykonania osta-
tecznych badan w tunelu aerodynamicznym 12 X 24.
Badania potwierdzily poprzednie wyniki préb na mo-

6. Widok M2-F2

7. Samolot B-52 w czasie startu z podwieszonym pod jego pra-
wym skrzydiem pojazdem M2-F2

s R

8. M2-F2 po zakonczeniu wyrownywania znajduje sie w fazie
przetrzymywania przed przyziemieniem na wysekosci okolo
15 m, tuz przed wypuszczeniem podwozia

delu tunelowym i bezskrzydlowiec zostal uznany za
zdatny do oblatania. 12 lipca 1966 roku wystartowat
z bazy lotniczej Edwards w Kalifornii bombowiec B-52
z podwieszonym pod jego prawym skrzydiem pojazdem
M2-F2. W kabinie M2-F2 siedzial za sterami M. U.
Thompson, pilot doswiadczalny NASA. Po dokladnym
sprawdzeniu wszystkich ukltadow M2-F2 na wysokoSci
14 000 m i po 35 minutach od chwili startu zwolniono
pojazd z podwieszenia. Pilot szybko schodzit ostrym
lotem S$lizgowym w kierunku Mojave Desert. Na wy-
sokos$ci 7000 m prze¢wiczyt on wyrownywanie jak gdyby
przed przyziemieniem, po czym oddal ster wysokosci
od siebie i zaczal ponownie nabieraé predko$ci przy-
gotowujgc sie do rzeczywistego lgdowania. Rowno-
cze$nie usilowal on wyrownowazyé¢ stery dla wybra-
nego kata schodzenia z wysokos$ci, gdy nagle statek
zaczgl gwaltownie przechyla¢ sie jak gdyby do beczki
i po przekroczeniu 90° przeszedl! z lekka na plecy.
Dzieki ¢wiczeniom wykonywanym na symulatorze sa-
molotowym réwnolegle z badaniami tunelowymi
Thompson natychmiast zorientowat sie, ze znalazl sie
w warunkach, przy ktorych M2-F2 statl sie bardzo czu-
ly na tzw. oscylacje wzbudzane przez pilota. Niezwtlocz-
nie wyrownowazyt stery i puscit je swobodnie zdajgc
sobie sprawe, ze zaklocenia statecznosci ustang samo-
czynnie, jeS§li nie bedzie temu przeszkadzal. M2-F2
wrocil do prawidlowego polozenia i Thompson scho-
dzgc nadal lotem §lizgowym nabieral predkosci. Na
wysokos$ci 300 m nad pustynig, przy predkosci lotu
okoto 500 km/godz. i kgcie schodzenia 30° rozpoczal wy-
réwnywanie, skonczyt je na wysokos$ci okoto 15 m przy
predkosci okoto 350 km/godz., wypuscil podwozie
i sprawnie przyziemil. Schodzenie z wysokosci 13 700 m



do lotniska na pustyni, polozonego 900 m nad pozio-
mem morza, trwato 3,5 minuty.

Podobnych zakl6écen w réwnowadze poprzecznej, ja-
kie przezyl Thompson w czasie pierwszego oblaty-
wania M2-F2 w dniu 12 lipca 1966 r., doswiadczyli
réowniez na nim dwukrotnie inni piloci doswiadczalni,
przy czym po raz drugi w dniu 10 maja 1967 r. podczas
16 lotu. Zaklocenie zaczelo si¢ w bardziej krytycznej
chwili i pilot B. Peterson musial zmieni¢ zaplanowang
trase podchodzenia do lgdowania. Ta zmiana spowo-
dowata, ze Peterson przelecial obok $miglowca, usta-
wionego w zawisie na wysokos$ci 300 m nad pustynig
jako punkt orientacyjny poczgtku wyréwnywania przed
przetrzymaniem i przyziemieniem, nie widzgc tego
smiglowca i dlatego wyréwnywal on nad pustynig
w rejonie bez znakow szczegolnych, ktore umozliwity-
by mu oceni¢ dokladnie wysoko$¢ podchodzenia, skon-
czyl wyréwnywanie za nisko, przyziemil M2-F2 brzu-
chem ze schowanym podwoziem, przy pre¢dkosci powy-
zej 350 km/godz., w nastgpstwie czego przekoziotkowat
6-krotnie. Warto zaznaczy¢, ze Peterson zlamal tylko
prawg rcke i powaznie uszkodzil sobie lewe oko. Na
podstawie ostatnio przeprowadzonych badan tunelo-
wych opracowano kilka sposobOw wyeliminowania za-
kl6cen statecznosci poprzecznej i po naprawie M2-F2
bedg przeprowadzone zmiany w jego ukladzie stero-
wania.

9. Widok HL-10

Kilka tygodni przed tym wypadkiem Peterson oblatal
HL-10 po raz pierwszy. Doswiadczy! on tak powaznego
,trzepotania” (buffeting), ze HL-10 stal sie niestateczny
poprzecznie i pilot stracil chwilowo panowanie nad
sterami. Pomimo tych trudnosci wylgdowal on pomysl-
nie. Przyczyng trzepotania i trudnos$ci w sterowaniu
bylo odrywanie sie strumienia powietrza od powierz-
chni statecznik6w pionowych. Stosunkowo mata zmia-
na w obrysie tych statecznikow wyeliminowata te wa-
de i od tej chwili HL-10 lata nadzwyczaj dobrze.
Obecnie NASA i USAF wspolnie patronujg programo-
wi badawczemu bezskrzydlowcow. Firma Martin Ma-
rietta buduje dla USAF bezskrzydlowiec SV-5, ostat-
nio przeprojektowany na X-24 A. Mial on lata¢ w kon-
cu 1968 r.
Przydatnos$é pojazdow bezskrzydlowych do zadan kos-
micznych zostala juz udowodniona i nalezy przypu-
szczact, ze w przyszlo$ci odegrajg one powazng role w
badaniach Kosmosu, stuzgc przede wszystkim jako $ro-
dek transportu miedzy stacjami orbitalnymi a Ziemis.
Wedtug C. A. Syvertson: , Aircraft without wings”.
Science Journal, December 1968.

opracowal Stefan M. Kolodynski

Urzadzenie
telewizii pokladowejy
-Polyscan”

W ubieglym roku na konferencji brytyjskiego zwigzku
zawodowego pilotow transportowych BALPA w Lon-
dynie firma Ekco Electronics przedstawila urzgdzenie
telewizyjne przeznaczone do przekazywania informacji
pilotom (system ,,Polyscan”). Na ekranie niewielkiego
telewizora pilot moze zobaczy¢ wiele roéznorodnych
informacji. Do wybierania informacji stuzy przetgcz-
nik podobny do przelgcznika stosowanego w normal-
nym odbiorniku telewizyjnym.

Informacje uzyskane z réznych przyrzagdow sg przeka-
zywane bezposrednio do urzgdzenia oddzielnymi kana-
lami. Dzieki temu pilot ma mozliwo$¢ wybierania ta-
kich informacji, jakie w danej chwili sg mu niezbedne,
np. radarowy obraz pogody, radarowa mapa Ziemi,
dane z systemu LORAN itp. Kamery umieszczone w
zamkni¢tym obwodzie wurzgdzenia telewizyjnego po-
zwalajg obserwowac¢ prawidlowos¢ dzialania roznych
normalnie niewidocznych mechanizmow samolotu, jak
np. podwozia podczas kolowania, statecznika poziome-
go (oblodzenie) itp.

Lampa kineskopowa telewizyjna o przekatnej ekranu
7 cali, zasilana jest prgdem zmiennym o napig¢ciu
600 V, znajduje sic we wspolnei obudowie z ukladem
odchylania, synchroseparatorem, wzmacniaczem wi-
zji i zrodlem zasilania. Fotokomorka pozwala na auto-
matyczng regulacjg poziomu jaskrawos$ci obrazu w od-
powiedzi na zmiany w poziomie natezenia otaczajgcego
oswietlenia.

Ekran zajmuje na tablicy przyrzadéw poktadowych ty-
le samo miejsca, co zwykty ekran radarowy. Przewyi-
sza go jednak iloscig dostarczanych informacji. Urzg-
dzenie umozliwia praktycznie uzyskanie kazdej dowol-
nie wybranej informacji wzrokowej. Przeznaczone jest
w pierwszym rzedzie dla samolotu ,,Concorde”. Po dal-
szej modernizacji bedzie mozna zastosowaé¢ je na po-
ktadzie prawie kazdego samolotu.

M. Z.

CZYTELNICY

Wasz udziat w konkursie

TECHNIKA LOTNICZA w 25-leciv PRL

przyczyni si¢ do popularyzacji osiagnie¢ i roz-
woju polskiej mysli technicznej w dziedzinie
lotnictwa i innych dziedzin z nim zwigzanych.
Szczegotowe warunkj konkursu podamy w na-
stgpnym numerze ,Techniki Lotniczej i Astro-
nautycznej"

Redakcja
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Druga czesé artykulu na temat wystawy lotniczej w
Farnborough omawia produkcje¢ i konstrukcje szybL-
kich samolotow stuzbowych ,,Jetstream’ i DH-125, od-
rzutowych samolotow szkolno-treningowych i lekkich
szturmowych ,,Jet Provost’’, MB-326 i ,,Galeb’”, najcie-
kawszej konstrukcji na wystawie — samolotit pionowe-
go startw ,,Harrier’” oraz przedstawia projekty samo-
lotéw opracowywanych obecnie przez anyielski prze-
myst lotniczy.

1. Turbinowy samolot §miglowy HP-137 ,,Jetstream’’

FARNBOROUGH 1968

CIEKAWSZE SAMOLOTY | PROJEKTY

Produkcja angielskiego przemystu lotniczego jest w du-
zym stopniu obliczona na rynek amerykanski. Swiad-
czy o tym nie tylko fakt eksportu do USA okoto 75%
samolotow lokalnego transportu BN-2 ,Islander” i
Short ,,Skyvan”. Rowniez szybkie samoloty stuzbowe
sg budowane w Anglii z my$lg o odbiorcy amerykan-
skim. Specyficzng sytuacje, ktéra wytworzyla sie w
USA z powodu duzych zaméwien wojskowych, pierw-
sza wykorzystata Francja eksportujgc 150 odrzutowych
samolotow stuzbowych Dassault ,Fan Jet Falcon”
(,Mystere” 20). Potezny przemyst lotniczy USA zatrud-
niajacy obecnie 1,45 mln pracownikéw z trudem moze
podota¢ wojskowym zamoéwieniom lotniczym i kos-
micznym. W wyniku tego powstala szansa na dostawy
samolotow stuzbowych i sportowych z Europy *. Wy-
korzystujg jg obecnie Anglia i Francja, a roéwniez sta-
rajg sie o to Witochy.

Dobitnym tego przykladem jest samolot Handley Page
HP-137 ,Jetstream”. Zostal on zaprojektowany wedlug
wymagan rynku amerykanskiego. Przed oblotem pro-
totypu juz 165 samolotow ,Jetstream” bylo zamoéwio-

* Rzeczywistg przyczyng tego stanu rzeczy jest raczej b. duza
chlonnosé i zréznicowanie potrzeb amerykanskiego rynku lot-
niczego. W tej sytuacji kazdy udany typ samolotu znajdzie
tam zbyt (przyp. redakcjt).

nych, z czego 65 dla USA. ,Jetstream” 1 jest 18-miejsco-
wym dolnoptatowcem stuzbowym i pasazerskim o pred-
kos$ci przelotowej 490 km/h, wyposazonym w dwa tur-
binowe silniki §migtowe ,,Astazou” XIV po 850 KM. Za-
sieg samolotu z maksymalnym tadunkiem wynosi 386
km, a z maksymalng iloscig paliwa 3060 km. Pierwszy
prototyp zostat oblatany 18 sierpnia 1967 r., dwa na-
stepne w odstepach kwartalnych. Na wystawie w Farn-
borough zostal zademonstrowany w locie pierwszy pro-
totyp, a w hali wystawowej pokazano kadtub z odcietg
i osobno ustawiong kabing zalogi. Ponadto wystawiona
byta makieta nowej odmiany — ,Jetstream” 3M. Od-
miana ta, wyposazona w silniki amerykanskie Garrett
TPE-331-301W po 895 KM, jest budowana na zamo-
wienie lotnictwa wojskowego USA i bedzie nosi¢ ozna-
czenie amerykanskie C-10A. Zamowione jest 11 sztuk
tej odmiany, z mozliwo$cig zamowienia 300 dalszych.
Prototyp odmiany ,Jetstream” 3M zostal oblatany po
wystawie w Farnborough, 21 listopada 1968 r. Obecnie
w opracowaniu znajduje sie nowa wersja samolotu
,Jetstream”, ktora ma mieé¢ kadiub przedituzony o 152
cm w celu zwiekszenia liczby pasazeréow do 24. Row-
nocze$nie ciezar calkowily samolotu wzro$nie z 6125
kG do 6370 kG. Rozpatrywany jest projekt odmiany

2. Odrzutowy samolot stuz-
bowy HS-125



odrzutowej z silnikami w uktadzie ,,Caravelle”. W okre-
sie wystawy w Farnborough byly gotowe 4 prototypy
,sJetstream” i pierwszy egzemplarz seryjny. Wytwoérnia
do jesieni 1968 otrzymata zamowienia na 176 samolo-
tow. Dostawy rozpoczeto w jesieni 1968 r. W lecie
1969 r. produkcja ma wynosié 10 samolotow na miesige,
a w jesieni — 15 samolotéw. Cena podstawowa samo-
lotu wynosi 160 000 £ (350 000 dol.).

Drugim angielskim szybkim samolotem stuzbowym jest
Hawker Siddeley HS-125. Jest to 8-miejscowy dolnopta-
towiec napedzany dwoma silnikami ,,Viper” 522 po 1525
kG ciggu zabudowanymi na samolocie w uktadzie
,,Caravelle”. Samolot ma predkos$¢ przelotowg 800—820
km/h, a zasieg z pelnym tadunkiem 2775—3185 km w
zaleznosci od wersji. Dostawy HS-125 rozpoczely sie
w jesieni 1964 r. W 1965 r. opracowano wersje spetnia-
jacg wymagania przepisé6w amerykanskich. Zamoéwie-
nia z USA na ten samolot wzrosty po dewaluacji fun-
ta szterlinga. Samoloty HS-125 uzywane sg rowniez
przez RAF, gdzie pod nazwg ,,Dominie” T1 stuzg do
treningu nawigacyjnego. W 1968 r. weszta do produkecji
wersja HS-125-3R o wiekszym zasiegu i ciezarze catko-
witym zwiekszonym z 9840 kG do 10 340 kG. W opra-
cowaniu znajduje sie nowa odmiana tego samolotu
oznaczona HS-125-400, ktorej ciezar catkowity wzrosnie
do 10560 kG. Do wystawy w Farnborough wytwdrnia
otrzymata zamoéwienia na 152 samoloty HS-125,z czego
ponad 125 juz dostarczyta. W 1968 r. produkcja wyno-
sila 3 samoloty na miesigec. Cena podstawowa samolo-
tu 270000 £, w USA 822500 dol. Koszt wyposazenia
150 000—200 000 dol.

Na wystawie w Farnborough dos$¢ licznie bylty repre-
zentowane odrzutowe samoloty szkolno-treningowe.
Pokazany byl angielski BAC-145 ,, Jet Provost” 5 i jego
odmiana BAC-167, wloski Aermacchi MB-326 i jugo-
stowianski ,,Galeb” oraz jego odmiana ,,Jastreb”. Cha-
rakterystyczne jest to, ze wszystkie te samoloty zapre-
zentowano w odmianie szturmowo-rozpoznawczej. Jest
to wyrazna tendencja w tej klasie maszyn, gdyz row-
niez Cessna T-37, Canadair CL-41, SAAB-105 czy L-29
,Delfin” otrzymaly wersje szturmowo-rozpoznawcze.
Warto zauwazy¢, ze wiekszos$¢ samolotow szkolno-tre-
ningowych ma miejsca pilotobw obok siebie, a nie w
tandem.

W 1967 r. rodzina samolotow szkolno-treningowych
,»Jet Provost” powiekszyla sie o dwa nowe prototypy:
szkolno-treningowy BAC-145 ,Jet Provost” 5 i jego
wersje szturmowo-rozpoznawczg BAC-167 ,,Strikema-
ster”. Oba samoloty majg jednakowg konstrukcje pta-
towca i gldwnie réznig sie zespotem napedowym. BAC-
-145 ma silnik ,,Viper” 11 Mk. 202 o ciggu 1134 kG, na-
tomiast BAC-167 silnik ,,Viper” 20 MKk. 535 o ciggu 1547
kG. Oba majg kabine ci$nieniowg. W 1968 r. rozpocze-
to produkcje i dostawy obu wersji, przy czym BAC-145
zaréwno jest przerabiany z samolotow ,,Jet Provost” 4,
jak i produkowany. Odbiorcami sg3 RAF i Sudan. Na
67 samolotow BAC-167 zlozyly zamoOwienia Arabia
Saudyjska, Jemen, Sudan, Singapoore, Muskat i Oman.
BAC-167 ma 8 podskrzydlowych punktéw podwiesze-
nia, pozwalajgcych na zabranie 1360 kG tadunku bojo-
wego. Mogg to byé: 4 bomby po 220 kG lub 2 po 450
kG, pojemniki zawierajgce 12—96 pocisk6w rakieto-
wych, pojemniki 2z kamerami fotograficznymi itp.
W kadiubie zamontowane sg dwa karabiny maszyno-
we. Ciezar calkowity wersji szturmowej wynosi 5215
kG w por6éwnaniu z 3866 kG dla wersji szkolnej. Samo-
lot moze by¢ uzytkowany z lotnisk trawiastych. Osiaggi

3. Samolot szkolno-treningowy BAC-145 ,,Jet Provost” 5, kto-
rego odmiana szturmowa nosi oznaczenie BAC-167 ,,Strikema-
ster”’, Fot. A. Glass

wersji szturmowej, z wyjatkiem startu i lgdowania,
sg lepsze niz dla wersji szkolnej z powodu wiekszego
ciggu silnika. Trwalo§¢ zmeczeniowia BAC-145 i BAC-
-167 jest dos¢ duza, gdyz wynosi 5000 h, co przy typo-
wym dla RAF uzytkowaniu przez 400 h rocznie daje
okres eksploatacji ptatoweca 12,5 lat. Do jesieni 1968 r.
zbudowano ponad 500 samolotéw ,,Jet Provost”, ktéore
wykonaly ponad pét miliona godzin lotu.

Wtoski samolot Aermacchi MB-326 jest produkowany
od 1962 r. w wersji szkolno-treningowej. Zbudowano
go ponad 130 sztuk i jest ponadto produkowany z li-
cencji od 1966 r. w Poludniowej Afryce (234 szt. pod
nazwg ,,Jmpala”) i od 1968 r. w Australii. W 1967 r. od-
niést sukces bijgc wszystkie rekordy miedzynarodowe
w swej kategorii. W Farnborough zostala pokazana je-
go wersja MB-326F. Prototyp wersji szturmowej MB-
-326G zostal oblatany w 1967 r., a jej produkcja rozpo-
czela sie w 1968 r. Jest ona eksportowana do Argenty-
ny pod oznaczeniem MB-326K. Wersja szturmowa wy-
posazona jest w silnik ,,Viper” 20 MKk. 540 o ciggu 1547
kG, zamiast silnika ,,Viper” 11 MKk. 22 o ciggu 1135 kG
stosowanego w wersjach szkolnych tego samolotu. Sa-
molot ma ciezar catkowity 4535 kG, za$§ jako szkolny
3835 kG. Na 6 punktach podczepienia pod skrzydiami
moze zabiera¢ 1395 kG tadunku bojowego. Mogg go sta-
nowi¢: pojemniki z 6 karabinami maszynowymi, 2 bom-
by po 340 kG, pojemniki zawierajgce do 72 pociskow
rakietowych, pojemniki z czterema kamerami fotogra-
ficznymi itp. W Farnborough pokazano wyposazenie
bojowe wersji szturmowej MB-326.

Jugostowianski przemyst lotniczy zademonstrowal w
Farnborough samolot szkolno-treningowy Soko G2-A
,Galeb” i jego jednomiejscowg odmiane szturmowo-
-rozpoznawczg Soko J-1 ,Jastreb”. Prototyp ,,Galeba”
powstal w 1961 r., a dostawy rozpoczely sie w 1964 r.
Do potowy 1968 r. wyprodukowano ponad 50 samolo-
tow ,,Galeb”, ktére tgcznie wylataty 20 000 godzin. Pro-
totyp odmiany szturmowo-rozpoznaweczej ,,Jastreb” po-
wstal w 1964 r., a produkcja rozpoczela sie w 1968 r.
,wJastreb” rézni sie od ,,Galeba” silnikiem. Otrzymat on
podobnie jak odmiany szturmowe BAC-167 i MB-326G,
silnik o wiekszym ciggu. Jest to ,,Viper” 531 o ciggu
1415 kG, zamiast silnika ,,Viper” 11 Mk, 226 o ciggu
1134 kG zastosowanego na ,,Galebie”. ,Jastreb” ponad-
to moze by¢ wyposazony w dwie rakiety startowe po
450 kG ciggu. Wersja J-1 ,Jastreb” 1 jest szturmowa,
ma w kadlubie 3 karabiny maszynowe 12,7 mm i pod-
wieszane pod skrzydlami bomby i rakiety. Wersja J-2
,Jastreb” 2 jest rozpoznawcza i zabiera trzy kamery
filmowe w kadlubie i dwie w pojemnikach podskrzy-
dlowych. Szkolny ,,Galeb” ma ciezar catkowity 3490 kG,
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4. Wioski samolot szkolno-
-treningowy MB-326, ktory
rowniez ma wersje sztur-
mowa3q

szturmowy ,Jastreb” 4540 kG. Cena ,,Galeba” 62500 £
(150 000 dol.), ,,Jastreba” 73 000 £ (175000 dol.).

Warto dorzuci¢ kilka uwag o silniku stosowanym na
wyzej omoéwionych samolotach. Silniki ,,Viper”, kto-
rych wyprodukowano ponad 3000 sztuk, przepracowaty
na samolotach szkolno-treningowych juz pé6l miliona
godzin. Okres miedzynaprawczy silnikow ,,Viper” uzy-
wanych na wojskowych samolotach szkolno-treningo-
wych wynosi 4000 h, natomiast na cywilnych HS-125 —
1600 h bez kontroli czesci pracujagcych w wysokich tem-
peraturach.

Do najciekawszych konstrukeji demonstrowanych w
Farnborough nalezal szturmowy samolot pionowego

e

5. Jugostowianski samolot szkolno-treningowy ,,Galeb’’ i jego
odmiana szturmowa ,,Jastreb’’

6. Szturmowy samolot pionowego startu ,,Harrier’
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startu Hawker ,,Harrier”. Jest to pierwszy na s$wiecie
produkowany seryjniec samolot tego rodzaju *.

W latach 1966—67 zbudowano 6 sztuk serii informacyj-
nej ,,Harrierow”, a pierwszy egzemplarz seryjny zostal
oblatany 28 grudnia 1967 r. Do wrze$nia 1968 r. zbu-
dowano 6 seryjnych ,,Harrierow”. Szésty byl pokazany
w hali wystawowej w Farnborough, a pigty i dwa z se-
rii informacyjnej braly udzial w pokazach w locie.
Loty ,Harriero6w” niewatpliwie byly najwieksza
atrakcjg Farnborough. Zademonstrowany byt skrécony
start, zwrotno$¢ przy duzych i matych predkosciach
i — gwobzdZz programu — pionowe lgdowanie i pionowy
start. Samolot wytracit predkos¢ pozioma, przeszed! do
zawisu, a nastepnie powoli opuscil sie na ziemig. Za-
chowywatl sie woweczas zupelnie jak Smiglowiec. Row-
niez efektowny, aczkolwiek bardzo glosny, byl jego
start. Po pionowym wzniesieniu sie w powietrze obro-
sil sie w miejscu i nastepnie ruszy! do przodu przecho-
dzgc do normalnego lotu poziomego. RAF zaméwil 60
samolotow ,,Harrier” GR1, czyli w jednomiejscowej
wersji szturmowej, oraz 11 ,,Harrier” T2, czyli w dwu-
miejscowej wersji treningowej. Pod koniec 1968 r. za-
moéwienie na wersje szturmowg zostalo powiekszone.
Rozpoczecie dostaw samolotow seryjnych przewidziano
na poczatek 1969 r.

Najnowsze dwa samoloty, bedace wynikiem wspoéipra-
cy angielsko-francuskiej, BAC-Sud Aviation ,,Concor-
de” oraz BAC-Breguet ,, Jaguar” nie byly pokazane w
Farnborough. Szturmowy ,,Jaguar” zostal oblatany we
Francji 8 wrzesnia 1968 r., czyli na tydzien przed wy-
stawg w Farnborough i dalsze prowadzenie prob bylo
wazniejsze od pokazania go na wystawie. Natomiast
oblot ,,Concorde”, zaplanowany na 28 lutego 1968 r.,
byl parokrotnie odraczany i odby!l sie dopiero 2 lutego
1969 r. Angielski, czyli drugi prototyp byl wytoczony
z hangaru w dniu 12 wrzesénia, lecz jego oblot moze sie
odbyé¢ dopiero po oblocie prototypu francuskiego, ze
wzgledu na wzajemne uzaleznienie programoéow prob
w locie. Akcentami przypominajgcymi na wystawie
o ,,Concorde” byl duzy model samolotu oraz w czasie
pokazow przelot, z ogromnym hukiem, bombowca
,Vulcan” z umieszczonym pod kadiubem silnikiem
,,Olympus” 593. (,,Concorde” bedzie mial cztery takie
silniki). Silnik ten by! réowniez pokazany w hali wy-
stawowej. Dotychczas wykonano 31 silnikow tego typu.
Do wrze$nia 1968 r. przepracowaly one 3700 h w ha-
mowni i 150 h w powietrzu.

Z okazji wystawy w Farnborough wiekszo$¢ wytworni
przedstawila swoje zamierzenia na przyszios¢. Giow-

* Opis samolotu ,,Harrier’’ znajduje sie w TLiA, nr 2 z 1969 r.



7. Autobus powietrzy A-300
w pierwotnej swej postaci

nym angielskim projektem samolotu wojskowego jest
realizowany przez BAC wielozadaniowy samolot bo-
jowy MRCA-75 (Multi-Role-Combat-Aircraft). Ma on
mie¢ ciezar catkowity 14 do 16 ton. Modelu ani rysun-
kéw tego samolotu nie pokazano. Wytwoérnie BAC
opracowujg ponadto projekt samolotu skréconego
i pionowego startu oraz dwa projekty samolotéw trans-
portowych BAC-201 i BAC-311. Projekt samolotu trans-

portowego BAC-201 ma dwa warianty. Pierwszy — z
dwoma turbinowymi silnikami $miglowymi i podwo-
ziem stalym, drugi — z silnikami odrzutowymi i cho-

wanym podwoziem. Projekt samolotu pasazerskiego
BAC-311 (nazywany ,,Three-eleven” czyli 3-11) ma dwa
silniki wentylatorowe RB-211 po 19500 kG ciggu (kto6-
re w 1970 r. wchodzg do produkcji), ma zabieraé¢ 220
pasazer6w, a jego zasieg ma wynosi¢ 3200 km. Jest to
projekt konkurencyjny do autobusu powietrznego A-
-300 i jego szanse zalezg od niepowodzenia lub powo-
dzenia projektu A-300. Uzyskano zamoéwienia na 50 sa-
molotéw BAC-311 oraz sg nadzieje na 200 sztuk. Decy-
zja o budowie samolotu lub jej zaniechaniu zapadnie
na wiosne 1969 r. Ewentualne dostawy przewidziane sg
na 1974 r.

Firma Hawker Siddeley jest zaangazowana w angiel-
sko-francusko-niemieckim projekcie autobusu po-
wietrznego A-300, ktéory jest wspdlnie realizowany
przez wytwornie Hawker, Sud-Aviation i Deutsche
Airbus (subsydiowany przez Messerschmitt-Bolkow).
Jest to po ,,Concorde” najpowazniejsza praca europej-
skiego przemystu lotniczego. Pod koniec 1968 r. zostata
podjeta decyzja o realizacji tego projektu w zmodyfi-
kowanej odmianie A-300 B. Konstrukcja jest opraco-
wywana pod kierunkiem Sud-Aviation. Makieta samo-
lotu zostata zbudowana w Tuluzie. Poniewaz przewozy
pasazerskie na liniach kroéotkodystansowych podwajajg
sie co 5 lat — istnieje koniecznos$¢ budowania coraz po-
jemniejszych samolotéw. A-300 B jest 189—252-miej-
scowym (w zaleznoS$ci od zageszczenia kabiny) dolnopta-
towcem. Zgodnie z koncepcjg autobuséw powietrznych
ma kadlub o duzej s$rednicy (5,5 m) mieszczgcy obok
siebie 8 foteli w szeregu. Poziom hatasu w kabinie ma
by¢ nizszy niz obecnie spotykany w samolotach. Samo-
lot jest napedzany przez dwa silniki wentylatorowe
Rolls-Royce RB-211 po 21400 kG ciggu lub Pratt

Whitney JT9D-3 po 20 000 kG, umieszczone pod skrzy-
ditami. Silniki te majg zuzycie paliwa o 25% mniejsze
od silnikéw wspoéiczesnych. A-300 B ma ciezar w locie
125000 kG, w tym 22 000 kG paliwa. Predko$é¢ przelo-
towa wynosi 920 km/h, zasieg przy maksymalnym la-
dunku 27 000 kG wynosi 2200 km, a wymagana dlugosé
pasa startowego 2000 m. Bezposrednie koszty eksploa-
tacji samolotu majg by¢ o 15% mniejsze niz dla samo-
lotow uzywanych obecnie. Trwalos¢ ptatowca ma wy-
nosi¢ 60 000 h. Do jesieni 1968 r. zostalo zaméwionych 75
samolotow A-300. W zwigzku z przewidywaniem, iz
w 1980 r. bedzie w uzyciu na $wiecie 1000 autobusow
powietrznych, spodziewane sg dalsze zaméwienia na
ten sarnolot. Dostawy A-300 B majg sie rozpoczaé w
1973 r.

Wytwoérnia Hawker pracuje ponadto nad projektem
55—70-miejscowego samolotu pasazerskiego HS-860 z
dwoma silnikami dwuprzeptywowymi, zbudowanego
z elementow znajdujgcego sie w produkcji turbinowego
samolotu $miglowego HS-748 (i jego wersji wojskowej
,,2Andover”) oraz nad projektem samolotu transporto-
wego skroconego i pionowego startu (z silnikami no§-
nymi) HS-136.

Wytwoérnia Handley Page pracuje nad projektami sa-
molotu stuzbowego i wojskowego, a wytwoérnia Short
nad projektem samolotu skréconego i-pionowego startu.
Blizszych danych o tych samolotach nie opublikowano.
Niezaleznie od wyzej wymienionych nowych projektow
wytwornie angielskie opracowujg nowe wersje i od-
miany samolotéw znajdujgcych sie w produkcji. Wy-
twoérnia BAC pracuje nad nowymi odmianami samolo-
tu pasazerskiego BAC-111: odmiang BAC-111-475, kt6-
rej dostawy rozpoczng sie w 1970 r., oraz odmiang
BAC-111-600 na 124—131 0s6b, ktora bedzie dostarczana
w 1971/72 r. Wytwornia Hawker buduje powiekszong
146—170-miejscowg wersje samolotu ,,Trident” ozna-
czong ,Trident” 3B. ROwniez rozwijane sg samoloty
wojskowe znajdujgce sie w produkeji: mysliwski
,»Lightning” i szturmowy ,,Buccaneer”. W Farnborough
m. in. zademonstrowano pierwszy seryjny egzemplarz
morskiego samolotu patrolowego Hawker HS-801
,,Nimrod” MR.1 bedgcego dalszym rozwinieciem samo-
lotu pasazerskiego ,,Comet”.
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W artykule przedstawiono prébe oceny
szans rozpowszechnienia sie lotniczych
silnikéw Wankla, poréwnujdc je z kop-
wencjonalnymi silnikami tlokowymiisi’l
nikamt turbinowymi.

Omoéwiono dotychczasowy rozwdj i stan
obecny lotniczych silnikow Wankla.

LOTNICZE SILNIKI WANKIA

Ilos¢ lekkich samolotéow i Smiglowcow napedzanych
silnikami o mocy do 500 KM zwieksza sie szybko. Ten-
dencje wzrostu mozna przedstawi¢ na przykladzie Sta-
néw Zjednoczonych, gdzie w roku 1964 zarejestrowa-
nych bylo 120000 lekkich samolotow cywilnych (ok.
809, stanu Swiatowego), a produkcja roczna wynosila
prawie 10000 sztuk. W roku 1967 sprzedano juz 13 500
lekkich samolotéw, a na rok 1975 przewiduje sie osigg-
niecie produkcji rzedu 20 000 sztuk. Wzrasta takze ilosé
Smiglowcow, chociaz nie przekracza ona 10%e iloSci sa-
molotow. W roku 1966 wyprodukowano 22 000 tioko-
wych silnikow lotniczych o mocy do 400 KM stanowig-
cych naped prawie 9790 wyprodukowanych samolotow
lekkich. Przewiduje sie przy tym, ze wzrost produkcji
silniké6w bedzie w przyblizeniu proporcjonalny do
wzrostu produkecji samolotow. Tak duzy rynek uspra-
wiedliwia zainteresowanie wytworcéw rozwojem sil-
nik6w matltych mocy, nawet bez uwzglednienia potrzeb
wojskowych.

Samoloty lekkie — szkolne, sportowe, turystyczne,
stuzbowe oraz rolnicze latajg z predkosciami nie prze-
kraczajgcymi na ogo6t 400 km/h, przy tym dla wiekszo-
$ci z tych zastosowan niezbedny jest kroétki start i 13-
dowanie, a takze duzy =zasieg i diugotrwaltos¢ lotu,
powodujgc konieczno$¢ uzycia napedu S$miglowego,
najsprawniejszego w tych warunkach. Seryjne S$mi-
glowce lekkie majg wylgcznie mechaniczny naped wir-
nika. Tak wiec wybor rodzaju silnika dla omawianej
grupy samolotéw i Smiglowcow ogranicza sie do kon-
wencjonalnych silnikow tlokowych, silnikow turbino-
wych oraz silnikow Wankla. Poniewaz lotnicze silniki
Wankla znajdujg sie w stadium wczesnego rozwoju,
wkraczajgc w etap prob w locie, interesujgca jest oce-
na szans — z punktu widzenia technicznego — rozpo-
wszechnienia sie ich w lotnictwie. Dla dokonania ta-
kiej oceny nalezy poréwnaé¢ wtilasnosci silnikow ttoko-
wych, turbinowych i Wankla.

Cechy silnikow dla lekkich samolotow i Smigtowcow

W zalgczonej tablicy zestawiono najwazniejsze cechy
konstrukecyjne, uzytkowe i ekonomiczne silnikow lot-
niczych o mocy do 500 KM. Takg granice mocy przy-
jeto nie tylko ze wzgledu na zakres zastosowan, ale
takze z powodu zmiany jako$ci niektérych cech po
przekroczeniu tej granicy *. Ponadto 500 KM stanowi
prawdopodobnie gorny przedzial obszaru mocy, w kto-
rym, na obecnym etapie rozwoju, atrakcyjnos¢ silni-
kow Wankla jest dla celéow lotniczych najwyrazniejsza.
Poréwnanie obejmuje powszechnie stosowane cztero-

* Nie nalezy tego braé¢ dostownie — w rzeczywistosci ta ,gra-
nica’” jest dosy¢ plynna, a zmiana cech nastepuje w sposob
stopniowy (przyp. redakcji).
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suwowe silniki tlokowe, silniki turbinowe oraz silniki
Wankla z wtryskiem paliwa turbinowego.

Przy ocenie przewagi jednego silnika nad innymi nie-
ktore z cech muszg by¢ rozwazane lgcznie. W oczywisty
spos6b dotyczy to ciezaru jednostkowego oraz jed-
nostkowego zuzycia paliwa. W pracy [2] przedstawiono
poréwnanie tgcznego ciezaru zespolu napedowego oraz
paliwa na cztery godziny lotu dla silnikéw samoloto-
wych — tlokowych i turbinowych. Dla uproszczenia
nie uwzgledniono przy tym zuzycia oleju, ciezaru loza
i oston silnika oraz ciezaru zbiornikéw paliwa i oleju.
Ciezar zespolu napedowego sklada sie z ciezaru silnika
oraz ciezaru $migla. Srednie ciezary silnikéw oraz $mi-
giel wyznaczono metodg statystyczng. Rysunek 1 przed-
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1. Ciezar silnika suchego w zaleznosci od mocy startowej.
Krzywe przedstawiajg Srednie ciezary Gy — silnikow tlo-
kowych 1 Gor — silnikéw turbinowych. Krzyzakami ozna-
czono ciezary silnikow tlokowych 2z agregatami, a krop-
kami — silniké6w turbinowych bez agregatow

stawia zalezno$ci Srednich ciezaréw silnika tlokowego
i turbinowego w stanie suchym od mocy startowej oraz
ciezary rzeczywiste niektorych wspotczesnych silnikow.
Duza roéznica miedzy ciezarami Srednimi i rzeczywisty-
mi silnikéw turbinowych tlumaczy sie tym, ze ciezary
silnikéw turbinowych odnoszg sie do silnikéw nie wy-
posazonych w agregaty **. Przy obliczaniu ciezaru pali-
wa zalozono, ze silnik pracuje z mocg réwng 0,75 mocy
startowej. Jesli w dalszym ciggu przyjmie sie jednost-
kowe zuzycie paliwa silnika tlokowego rowne 200 G/
/KM h (w warunkach ekonomicznej mocy przeloto-
wej), woéweczas mozna obliczy¢é dopuszczalne zuzycie
jednostkowe paliwa dla silnika turbinowego, ktore nie
moze by¢é przekroczone, je$li ciezar turbinowego ze-
spolu napedowego z paliwem ma nie przekraczaé cie-
zaru tlokowego zespolu napedowego z paliwem. Wy-

** Ciezar jednostkowy wspolczesnych silnikéw turbinowych
matej mocy 13cznie z osprzetem nie przekracza na ogol
0,25 kG/KM, a dla niektorych wersji silnikow Allison T63 (250)
wynost ok. 0,20 KG/KM. Natomiast §rednim ciezarom silnikow
turbinowych na rys. 1 odpowiada cigezar jednostkowy 0,30
1 wiecej (przyp. redakcji).



T ablica. Porownanie cech silnikéw lotniczych o mocy do 500 KM
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w0 \<& silnika turbinowego spada ze wzrostem wysokoS$ci
i predkoS$ci ***,
S— 096Gs:mt L e
280 Jak na tym tle przedstawiajg sie silniki Wankla? Oce-
. 0864y na n'mie tu d'otyczyé t}.'lko jedneg'o silnik_a, znajd}ljace-
240 go sie obecnie w stadium rozwoju, a wiec o osiggach
nie stanowigcych granicy mozliwosci dla silnikow
200 100 200 300 4900 500 Wankla. Z punktu widzenia ciezaru jednostkowego
Nmax [KM] omawiany silnik jest, wraz z agregatami, o okoto 35%

2. Dopuszczalne zuzycie jednostkowe paliwa Smiglowego sil-
nika turbinowego przy jednakowym — w porownaniu z silni-
kiem tlokowym — ciezarze lacznym i zapasie paliwa dla czte-
rech godzin lotu

niki przedstawiono na rys. 2. Trzy krzywe pokazujg
dopuszczalne jednostkowe zuzycie paliwa dla przypad-
koéw poréwnania silnika turbinowego z silnikiem tto-
kowym, ktorego ciezar jednostkowy jest rowny S$red-
niemu ciezarowi jednostkowemu Gg,r; oraz dla cie-
zarow jednostkowych rownych 0,9 i 0,8 ciezaru $red-
niego. Z analizy wykresu wynika, ze zmniejszenie
ciezaru jednostkowego silnika tlokowego, zblizonego
obecnie do wartosci 0,9 G — dla dobrych silnikow
tlokowych — postawiloby jeszcze ostrzejsze wyma-
gania odno$nie do dopuszczalnego jednostkowego zuzy-
cia paliwa silnika turbinowego, aby mdgl on konkuro-
wa¢é z silnikiem tlokowym *. Jest tez oczywiste, ze dla
samolotéw o diuzszym czasie lotu od przyjetego w ana-
lizie silnik turbinowy musialby mieé¢ jeszcze mniejsze
jednostkowe zuzycie paliwa **, Przy dokonywaniu oce-

* Jednostkowe zuzycie paliwa w warunkach przelotowych
(Wysokos$é ok. 4 km, predko$é ok. 300 km/h) obecnie stosowa-
nych silnik6w turbinowych malej mocy wynosi 280—300
G/eKMh (przyp. redakcji).

** Nalezy zalowaé, ze nie przeprowadzono porownania miedzy
obu rodzajami silnikow rowniez dla zatozonego zasiggu lotu.
Wyniki takiego porownania bylyby prawdopodobnie dla silni-
kow turbinowych samolotowych bardziej korzystne, poniewaz
wlasciwosci tych silnikow sprzyjaja dokonywaniu przelotow
z wiekszymi predkosciami (przyp. redakcji).

1zejszy od odpowiedniego S$redniego silnika tlokowego
tej klasy. Gdyby wiec udalo sie osiggngé¢ jednostkowe
zuzycie paliwa poréwnywalne ze zuzyciem paliwa sil-
nika tlokowego, przewaga silnika Wankla nad pozosta-
tymi bylaby, z punktu widzenia ciezaru 1gcznego,
znaczna. Problem zuzycia paliwa bedzie omoéwiony
w dalszej cze$ci artykutlu.

Ocena cech majgcych wplyw na ekonomie silnikow jest
znacznie trudniejsza z powodu wiekszej zlozono$ci za-
gadnien zmiennosci niektorych parametrow, takich jak
np. cena paliw, oraz braku szeregu istotnych informa-
cji. Dlatego bardziej szczegdélowo zostang omowione
tylko niektore z nich. Jedng z najistotniejszych jest
cena silnika, ktorg wygodnie jest porownywaé w od-
niesieniu do jednostki mocy. Rysunek 3 przedsta-
wia ceny jednostkowe najbardziej rozpowszechnionych
silnikow tlokowych o uktadzie przeciwsobnym (bokser)
oraz turbinowych silnikéw samolotowych o réznych
mocach startowych. W omawianym zakresie mocy sil-
niki turbinowe sg wielokrotnie drozsze i to jest jedng
z glownych przyczyn, dla ktorych nie znalazly one, mi-
mo swych zalet, powszechnego zastosowania w nape-
dach samolotow lekkich. Zaledwie ok. 3% wyprodu-
kowanych w roku 1967 samolotow lekkich, przy tym
byly to samoloty z kategorii najdrozszych, mialo naped
turbinowy. Nieco inaczej przedstawia sie sprawa ko-
sztu napedu $miglowcow, poniewaz z powodu 2—3-
-krotnie wyzszej ceny S$miglowcow, w stosunku do

*** RosSnie natomiast ze zmniejszaniem obcigzenia silnika

(przyp. redakcji).

13



S ® Altison 250 B-15 Lc’:tnzgze' silniki
" turbinowe
Astazou
500 oz
S~ 753
- =% 755
’ Lycoming ,Bastan” \\_g_ :
,,Dar
260———#Silniki 0 uktadzie SRR
%\o/? przecinsobny %‘;‘552? é 44 kK —s
5 Continental | |
0 500 1000 1500 2000
Nmax (kM)

3. Cena jednostkowa (w dolarach) silnikéw ttokowych i tur-
binowych dla roznych mocy startowych

ceny porownywalnych, z punktu widzenia ilo$ci miejsc
i zastosowan, samolotow — udziat kosztu silnika jest
znacznie mniejszy. Obecnie brak jest danych na temat
cen lotniczych silnikéw Wankla, ale mozna je z dosé
znacznym prawdopodobienstwem oceni¢ na zblizone do
ceny silnikow tlokowych z wtryskiem paliwa — przy
jednakowej wielkosci produkecji. Natomiast niewgtpliwg
przewage nad pozostalymi odmianami silnikéw bedzie
mial lotniczy silnik Wankla z punktu widzenia kosztow
paliwa z przyczyny stosowania taniego paliwa dla sil-
nikow turbinowych i matego zuzycia jednostkowego.
W przeciwienstwie do silnika turbinowego, wymaga-
jgcego zazwyczaj stosowania bardzo drogiego oleju
syntetycznego, silnik Wankla, podobnie jak ttokowy,
jest smarowany olejem mineralnym. Przy porowny-
walnym z silnikiem tlokowym jednostkowym zuzyciu
oleju koszt oleju bedzie taki sam jak dla konwencjo-
nalnego silnika tlokowego.

Ze wzgledu na prostote konstrukeji koszty remontow
i obstugi powinny by¢ dla lotniczego silnika Wankla
porownywalne z odpowiednimi kosztami dla lotniczych
silnikow tlokowych. Koszty te wigzg sie w sposob bez-
posredni z trwaloscig silnika. Okresy pracy miedzy
naprawami glownymi siegajg obecnie dla silnikow tto-
kowych matych mocy 2000 h, za$ dla silnikéw turbino-
wych 1500 h. Dotychczasowe wyniki badan silnikow
Wankla wskazujg na to, ze trwato$¢ uszczelnien, ogra-
niczajgca na weczeSniejszym etapie rozwoju silnika
okres miedzynaprawczy, przekracza znacznie 1000 h,
za$ trwatlosé cylindra jest praktycznie nieograniczona.
Porownanie silnika Wankla z pozostalymi silnikami
lotniczymi z punktu widzenia jednostkowego przekroju
czolowego i jednostkowego obrysu stawia go w tym
wzgledzie blisko silnika turbinowego. Jesli sie przy
tym uwzgledni, ze silnik turbinowy wymaga stosowa-
nia duzych i odpowiednio uksztaltowanych kanatow
wlotowych, to pod wzgledem tatwosci zabudowy, a tak-
ze ciezaru oston, silnik Wankla ma nad silnikiem tur-
binowym wyrazZng przewage.

Na rownomiernosé¢ pracy silnika wplywajg dwa czyn-
niki: pulsacja momentu obrotowego oraz niewyréwno-
wazone sily masowe. Skutkiem tych czynnikéw sg
drgania silnika przenoszgce sie za posrednictwem toza
na reszte konstrukcji. Pulsacja momentu obrotowego
dla silnika Wankla jest mniejsza, przy jednakowej ilo-
$ci cylindréw, niz dla silnika tlokowego, natomiast sity
bezwladnosci silnika Wankla sg catkowicie wyrowno-
wazone. Jednocze$nie, dzieki znacznej sztywnosci kor-
pusow, walu mimosrodowego i stosunkowo nieduzym
predkosciom obrotowym, nie ma powodéw do powsta-
wania drgan wielkiej czestotliwosci charakterystycz-

14

nych dla malych silnikéw turbinowych. Drgania takie
majg ujemny wplyw na komfort zalogi i pasazerow.

Poréwnanie silnikow z punktu widzenia przebiegy
momentu obrotowego, to znaczy zmiennosci momenty
w funkcji predkosci obrotowej watu napedowegp,
przedstawia sie nastepujgco: w silniku Wankla, podob-
nie jak w silniku tlokowym, przebieg momentu jest ko-
rzystny z punktu widzenia zastosowania $migla o sta-
lym skoku oraz regulacji smigla o skoku nastawnym.
Dzieki temu mozna w lzejszych samolotach, np. szkol-
nych, stosowa¢ lekkie i tanie §migla state (dla 200-kon-
nego silnika ciezar $migta stalego wynosi 8 kG, na-
stawnego 30 kG). Odwrotnie przedstawia sie sytuacja
dla jednowalowego silnika turbinowego, dla ktérego
nieodzowne jest stosowanie Smigla nastawnego. Nato-
miast silnik turbinowy z oddzielng turbing napedowsg
ma korzystny przebieg momentu obrotowego dla zasto-
sowan $miglowcowych [6].

Istotnym czynnikiem, majgcym wplyw na wybodr wiel-
kosci silnika oraz na uzytkowanie samolotu lub $mi-
glowca w klimacie gorgcym, jest charakter zmiennosci
mocy w funkcji temperatury i wysokosci. Pod tym
wzgledem silnik Wankla zachowuje sie tak, jak inne
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4. Wplyw temperatury otoczenia na moc maksymalng silni-
kow ttokowych i turbinowych
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5. Spadek mocy ze wzrostem wysokosSci dla silnikoéw ttoko-
wych i silnika turbinowego. Linia ciggta przedstawia zmien-
no$¢é mocy silnika tlokowego ze sprezarkg



silniki tlokowe bez sprezarki. Poré6wnanie zmian mocy
silnikéw tlokowych i turbinowych przedstawiono na
rysunkach 4 i 5 *. Podobnie tez — do konwencjonalnego
silnika tlokowego — nalezy oceniaé¢ latwose przyspie-~
szania silnika, tlumienia haltasu oraz filtrowania po-
wietrza. Réznice czasu zmiany zakresu mocy (przyspie-
szenia) silnikéw turbinowych zaleza od ukladu tych
silniké6w — silniki jednowatowe, dzieki stalej predko-
Sci obrotowej watu, s3 w tym przypadku dogodniejsze.
Wskutek mniejszej ilosci przeplywajgcego czynnika
filtry i tlumiki silnikéw ttokowych ‘moga by¢é znacznie
mniejsze, a wiec tansze i lzejsze niz w silnikach turbi-
nowych. Jednocze$nie warto zauwazyé, ze w niektorych
zastosowaniach, na przyklad dla Smiglowcow latajg-
cych w zapylonej atmosferze, zastosowanie filtréw jest
nieodzowne.

Silnik Wankla z wtryskiem paliwa jest silnikiem wie-
lopaliwowym i z tego punktu widzenia jest dogodny
dla zastosowan wojskowych.

Podsumowujgc powyzsze poréwnanie mozna stwier-
dzi¢, ze:

® lotniczy silnik Wankla przewyzsza konwencjonalny
lotniczy silnik tlokowy w prawie calym zakresie po-
rownywanych cech,

® pod wieloma wzgledami silnik taki doréwnuje, pod
niektéorymi przewyzsza lotniczy silnik turbinowy. Po-

* Spadkowi mocy silnikéw turbinowych ze wzrostem tempe-
ratury otoczenia i wysokosSci zapobiega sie przewymiarowujac
silnik i dlawigc jego moc na ziemi w normalnej temperaturze
otoczenia. W miare wzrostu temperatury otoczenia lub wy-
sokos$ci nastepuje stopniowe otwieranie przepustnicy w ukta-
dzie zasilania. Przewymiarowanie silnika wplywa nieznacznie
na ciezar zespolu napedowego, tym bardziej <¢e reduktor
i Smigio sq w takim przypadku obliczone na moc zdiawiong
(przyp. redakcji).

wyzsze wnioski dotyczg oczywiscie silnikd6w o mocach
do 500 KM. Ten stan rzeczy spowodowal, ze w studiach
NASA dotyczacych przysztosciowych napedéw samolo-
tow lekkich [7] silnik Wankla stanowi jedno ze zrddet
napedow branych pod szczeg6lng uwage.
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KONTROLA

621.438.004 Skomplikowana konstrukcja mnowocze-

snych lotniczych silnikéw turbinowych
utrudnia ustalenie ich stanu techniczne-
go i wymaga rozszerzenia zakresu prze-
glgdow przy zastosowaniu doskonalszych
$rodkow kontroli ¢ metod analizy uzy-
> skanych #nformacji. W artykule opisano
nowe metody kontroli stanu techniczne-
go silnikéw turbinowych w czasie ich
eksploatacji, przede wszystkim metode
oceny stanu technicznego z przebiegu pa-

,
N\ rametréw procesow przejsciowych — po-
dano kryteria oceny stanu technicznego

umozliwiajqce automatyzacje procesu
kontroli i podkre$§lono konieczno$é¢ od-

~ ~ powiedniego przystosowania silnikéw do
A A A nowych metod kontroli jeszcze w okresie
ich konstruowania.

Kontrola stanu technicznego lotniczych silnikow turbi-
nowych w procesie ich uzytkowania jest podstawowym
czynnikiem zapewniajgcym niezawodng prace, ktora
eliminuje w maksymalnym stopniu mozliwo§¢ wypad-
ku lotniczego z powodu uszkodzenia silnika. Skompli-
kowana konstrukcja nowoczesnych silnikéw lotniczych
powaznie utrudnia ustalenie ich stanu technicznego,
wymaga znacznego rozszerzenia zakresu prowadzonych
przegladéw przy zastosowaniu nowych, bardziej efek-
tywnych srodkéw kontroli i metod analizy otrzymanych
informacji, zwieksza w sposo6b zasadniczy role kontroli
w zakresie zapewnienia bezpieczenstwa lotow.

Doswiadczenia zdobyte w czasie uzytkowania nowo-
czesnych lotniczych silnikéw turbinowych potwierdzajag
teze, ze konwencjonalne metody kontroli stanu tech-
nicznego silnik6w (obecnie jeszcze szeroko stosowane)

polegajgce przede wszystkim na kontroli wizualnej,
realizowanej drogg przegladow zewnetrznych, sg nie-
zbednym ale nie wystarczajgcym elementem kontroli.
Za pomoca przegladu zewnetrznego nie zawsze mozna
wykry¢ takie uszkodzenia, jak pekniecia zmeczeniowe
lopatek turbiny i sprezarki w poczatkowej fazie ich
powstawania, praktycznie nie mozna wykry¢ wewnetrz-
nych uszkodzen silnika i jego agregatow, a takze uszko-
dzen pojawiajgcych sie tylko w czasie pracy silnika
w okre$§lonych warunkach zewnetrznych, w rezultacie
niekorzystnego ukladu charakterystyk w zasadzie
sprawnych urzgdzen. Poza tym powaznym niedocigg-
nieciem przegladow zewnetrznych jest bardzo subiek-
tywna ocena ich wynikow. Jakos¢ przegladow zalezy
w glownej mierze od kwalifikacji prowadzgcego prze-
glad i od czasu przeznaczonego na jego wykonanie.
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Przeglad zewnetrzny, wykonywany w sposéb klasycz-
ny, konczy préba silnika prowadzona w oparciu o wska-
zania kontrolnych przyrzgdéw poktadowych. Poniewaz
wskazania przyrzgdéw sg niedostatecznie dokladne
i w sposOob niedostatecznie pelny odzwierciedlajg pro-
cesy przebiegajgce w silnikach, dokladne okreslenie
rzeczywistego stanu technicznego silnikow klasycznym
sposobem kontroli, a tym bardziej wykorzystanie wy-
nikéw kontroli w prognozowaniu uszkodzen, praktycz-
nie nie jest mozliwe.

Zdajgc sobie sprawe z niedostatkow przeglgdow wi-
zualnych, w ostatnim czasie zwr6cono szczegdélng uwage
na opracowanie specjalnej aparatury i urzgdzen za-
pewniajgcych szybkg i obiektywng ocene stanu tech-
nicznego silnik6w w czasie ich uzytkowania.

Nowe metody kontroli

Nowe $rodki kontroli umozliwiajg wykrywanie ukry-
tych uszkodzen, takich jak zmeczeniowe pekniecia ma-
teriatu, uszkodzenia pokry¢ ochronnych, uszkodzenia
korozyjne itp. w najbardziej odpowiedzialnych i obcig-
zonych elementach silnika. Opracowywane urzgdzenia
zwiekszajgce w sposOb zasadniczy jako$¢ przegladow
zewnetrznych opierajg sie w wiekszo$ci przypadkéow
na roznych metodach defektoskopii. Nowe urzgdzenia
do kontroli lopatek turbin, oston komoér spalania oraz
lopatek sprezarek powstaly w oparciu o technike de-
fektoskopii ultradzwiekowej.

Dobre rezultaty uzyskuje sie rowniez przy zastosowa-
niu do kontroli zespoléw i czesci wykonanych z mate-
rialbw niemagnetycznych defektoskopow wiroprgdo-
wych. Szeroko stosowane sg rowniez metody defekto-
skopii barwnej.

Defektoskopie izotopowg stosuje sie do wykrywania
uszkodzen w czesciach i zespotach silnika, do ktorych
bezposredni dostep jest niemozliwy. Urzgdzenie izoto-
powe pozwala sprawdzaé¢ stan silnika w dowolnym
przekroju od sprezarki do turbiny, a wiec w miejscach
najmniej dostepnych. Umozliwia ono réwniez wyko-
nywanie zdjeé¢ na blonie fotograficznej o wymiarach
1,7 m X 5 m calych wnetrz silnikéw turbinowych.
Np. firma Rolls-Royce przewiduje wykorzystanie de-
fektoskopii izotopowej w procesie kontroli stanu tech-
nicznego silnika RB.207.

Obecnie prowadzone sg roOwniez prace zmierzajgce do
rozszerzenia zakresu kontroli stanu technicznego silni-
kéw w czasie eksploatacji przez wprowadzenie sygna-
lizatoro6w awaryjnych stanow silnika. W ostatnim cza-
sie coraz szersze zastosowanie znajdujg nastepujgce
typy sygnalizatoréow:

@® sygnalizator minimalnego ci$nienia oleju,
@® sygnalizator pojawienia sie opitkow w oleju,
@ sygnalizator zwiekszonych drgan silnika,

@ sygnalizator nadmiernego spadku ci$nienia na filtrze
paliwowym.

Przedstawione sygnalizatory majg $wietlne lub dziwie-
kowe wyjscia. Ich podstawowg zaletg jest to, ze w przy-
padku witasciwie pracujgcego silnika sg wytgczone i nie
absorbujg uwagi pilota. Sygnalizujg poczgtkowe stany
powstajgcych uszkodzen, co umozliwia wczesne wy-
krycie uszkodzenia na ziemi, a podczas lotu podjecie
decyzji o przerwaniu wykonywania zadania przed wy-
stgpieniem uszkodzenia powodujgcego katastrofe.
Najbardziej nowoczesng i perspektywiczng metodg
kontroli stanu technicznego lotniczych silnikéw turbi-
nowych w procesie uzytkowania jest metoda oceny
stanu technicznego z przebiegu parametréw proceséow
przejsciowych. Metoda ta znajduje coraz szersze zasto-
sowanie, poniewaz umozliwia w sposéb najbardziej
pelny ustalenie stanu technicznego silnika turbinowego,
bezbledne i szybkie zlokalizowanie uszkodzenia oraz
umozliwia automatyzacje procesu kontroli.

Stosujgc te metode kontroli mozna okresli¢ stan tech-
niczny silnika nie tylko w chwili sprawdzania ale row-
niez, znajgc prawidlowos$¢ zmian przebiegu parame-
trow w procesie uzytkowania, mozna okre$li¢ stany
poprzedzajgce uszkodzenia. Mozna wiec prognozowac
zmiany stanu technicznego silnika, a tym samym za-
pobiegaé¢ powstawaniu uszkodzen.

Automatyzacja kontroli stanu technicznego lotniczych
silnikéw turbinowych jest najbardziej wtasciwg drogg
zwiekszenia bezpieczenstwa lotéow i efektywnosci wy-
korzystania samolotow. Urzgdzenia automatycznej kon-
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troli dzieki wykonywaniu bardziej ,,gtebokich” spraw-
dzen w Kkrotkim czasie oraz dzieki prognozowaniu
uszkodzen umozliwiajg podjecie we wilasciwym czasie
decyzji zapobiegajgcych powstawaniu uszkodzen silni-
kow.

Uwzgledniajgc roznice warunkow pracy silnikéw tur-
binowych w locie od warunkéw naziemnych, réwno-
cze$nie z naziemng kontrolg automatyczng celowe jest
stosowanie ukladoéw rejestracji parametrow silnika
w locie. W tym przypadku wyniki rejestracji opraco-
wuje sie na ziemi i wykorzystuje w ocenie i prognoza-
waniu stanu technicznego silnika *.

Kryteria oceny stanu technicznego silnikow turbino-
wych umozliwiajace automatyzacje procesu kontroli

Automatyzowaé proces kontroli mozna tylko w przy-
padku okreslenia wtasciwych kryteriéw oceny, umozli-
wiajgcych przez poréwnanie ze stanem rzeczywistym
dokonanie oceny stanu technicznego silnika. Odpo-
wiednio dobrane kryteria oceny stanu technicznego
umozliwiajg przez poréwnywanie z aktualnymi para-

metrami obiektu kontroli uzyskanie odpowiedzi
»,sprawny” lub ,niesprawny’ obiekt kontroli (silnik
turbinowy).

Kryteria oceny stanu technicznego lotniczych silnikéw
turbinowych najcze$ciej opracowywane sg w formie:
@® tolerancji wartosci parametréw w warunkach usta-
lonych,

@® granicznych warto$ci parametréw w procesach przej-
Sciowych,

@® wzorcéHw charakterystyk dynamicznych,

@® wzorcow stanu trgcych sie czesci.

Tolerancje wartosci parametrow w warunkach ustalo-
nych sg szeroko stosowane jako kryteria oceny stanu
technicznego silnikéw turbinowych. Mogg to by¢ do-
puszczalne wartosci Srednicy regulowanej dyszy wylo-
towej, tolerancje wahan predkosci obrotowej wirnikow
w okreslonych warunkach pracy silnika, sprez, tempe-
ratura za turbing itp.

Graniczne warto$ci parametréw w procesach przejscio-
wych (np. dopuszczalna warto$§é predkosci obrotowe]
i temperatury w procesie przyspieszenia, dopuszczalna
warto$é wzrostu ci$nienia za turbing podczas wlgczenia
dopalacza itp.) wykorzystuje sie w ocenie jakosci pracy
ukladu automatycznej regulacji w procesach przejscio-
wych.

Wzorce charakterystyk dynamicznych znajdujg coraz
szersze zastosowanie i stanowig bardzo perspektywicz-
ny Kkierunek rozwoju metod automatyzacji procesu
kontroli stanu technicznego silnikéw turbinowych.
Kontrola charakterystyk dynamicznych umozliwia uzy-
skanie najbardziej dokladnych informacji o stanie
technicznym silnika, pozwala ujawni¢ poczgtkowe
zmiany, ktére mogg doprowadzi¢ do uszkodzen, umoz-
liwia wiec stosowanie w procesie uzytkowania kontroli
prognozujgcej.

Wzorcami charakterystyk dynamicznych, w zaleznoS$ci
od wybranych kryteriéw oceny, moga by¢ wzorce prze-
biegu parametréw procesé6w przejsciowych, wzorce
czestotliwo$ciowego widma drgan, pulsacji lub hatasu.
Wzorce stanu trgcych sie czesSci (np. lopatek, kot zeba-
tych itp.) znajdujg coraz szersze zastosowanie w pro-
gnozowaniu uszkodzen. Umozliwiajg bardzo wczesne
rozpoznanie, zanim nastgpi witasciwa faza uszkodzen
mechanicznych i podany zostanie sygnal o ich poja-
wieniu sie.

Parametry charakteryzujgce stan techniczny silnikow
turbinowych, znajdujgce zastosowanie w procesach
kontroli automatycznej, mozna podzieli¢ na nastepujg-
ce podstawowe grupy:

@ cisnienia (paliwa, oleju, powietrza, gazéw itp.),

@® predkosci obrotowe,

@® temperatury (gazow, oleju, paliwa itp.),

@® parametry geometryczne (Srednica regulowanej dy-
szy wylotowej, kgt nastawienia lopatek kierownic spre-
zarki itp.),

@ parametry wielowymiarowe (drgania, hatas itp.).

* Patrz artykut B. Gruchelskiego: ,,Urzgdzenia do ciaglego
badania stanu turbinowych silnik6w odrzutowych’”, TLiA,
nr 12 z 1968 r.



Pierwsze cztery grupy parametrow stosowane sg coraz
czeSciej w procesach kontroli automatycznej. Uzyskane
doswiadczenie praktyczne potwierdza celowo$é¢é stoso-
wania tych kryteriow do oceny stanu technicznego
w procesie uzytkowania lotniczych silnik6éw turbino-
wych. Prowadzone sg rowniez proby stosowania para-
metréow wielowymiarowych w charakterze kryteriow
oceny stanu technicznego silnikéw turbinowych.

Ocena stanu technicznego silnikow
z przebiegu parametrow procesow przejsciowych

Istotnym zagadnieniem majgcym decydujgcy wpltyw na
jakos¢ i efektywnos$é oceny stanu technicznego silni-
kow z przebiegu parametrow proces6w przejsciowych
jest wtasciwy dobér parametrow kontrolnych. W no-
woczesnym lotniczym silniku turbinowym stan kazde-
go ukltadu (podzespotu) charakteryzuje duza liczba pa-
rametrow. Kontrola wszystkich parametréow w procesie
uzytkowania silnika jest niecelowa. W zwigzku z tym
nalezy drogg doboru ograniczy¢ do niezbednego mini-
mum ilo$¢ kontrolnych parametréw i sprawdzaé¢ wy-
lacznie parametry podstawowe, najpelniej charaktery-
zujgce stan techniczny silnika.

Proces doboru parametrow, umozliwiajgcych kom-
pleksowg ocene stanu technicznego okres$lonego typu
silnika turbinowego powinien przebiega¢ z uwzgled-
nieniem:

@® analizy mozliwych na danym typie silnika uszko-
dzen (kontrolowane parametry powinny umozliwié¢
wykrycie i lokalizacje ew. uszkodzen pojawiajgcych
sie w procesie uzytkowania oraz sygnalizowa¢ zmiany
stanu technicznego mogace by¢ przyczynag uszkodzen),

@® konstrukcyjnej specyfiki przyszlego obiektu kontroli
(konstrukcja silnika powinna zapewnié¢ mozliwo$é po-
miaru kontrolowanych parametrow),

@® doswiadczen zdobytych w okresie probnej eksploata-
cji obiektu kontroli oraz doswiadczen z préb prototypu
(kontrolowane parametry i ich przebiegi powinny mieé¢
normy eksploatacyjne, a urzgdzenia kontrolne mozli-
wos$¢ pomiaru parametrow kontrolnych w procesie
uzytkowania silnika).

Zalezno$¢ miedzy stanem technicznym silnika a prze-
biegiem parametrow procesu przejsciowego moze by¢é
okreslona teoretycznie na drodze analizy procesow fi-
zycznych zachodzgcych w silniku podczas jego pracy
lub doswiadczalnie. W tym ostatnim przypadku okre-
Slenie zalezno$ci miedzy postacig przebiegu parame-
trow a stanem silnika moze by¢ dokonane dwojako:
réznego rodzaju uszkodzenia mogg byé wywolywane
sztucznie lub tez sposrod uzytkowanych silnikow wy-
biera sie egzemplarze reprezentatywne dla ro6znych
stanéw. W rezultacie analizy przebiegéw parametréow
uzyskuje sie szczegdélowg informacje o zwigzku miedzy
postacig przebiegow parametrow kontrolnych a sta-
nem technicznym silnika turbinowego.

Charakter zwigzku miedzy postacig przebiegu a stanem
technicznym mozna przedstawi¢ postugujgc sie dowol-
nym parametrem kontrolnym. Rozpatrzmy dla przy-’
ktadu przebieg pw = Pw (v), gdzie

Pw — ci$nienie paliwa przed wtryskiwaczami w kolek-
torze dodatkowym,

T — czas,

oraz przebieg n = n (t),

n — predko$¢ obrotowa wirnika

analizujac ich postaé w procesie rozruchu nowoczesne-
go silnika odrzutowego.

Automatyczny rozruch silnika ma przebieg wl_aécwvy,
swiadezacy o wlasciwej regulacji i dobrym stanie tech-
nicznym agregatow i uktadow automatyc;nego dziala-
nia, jesli w procesie rozruchu postaé przebiegu parame-
tréow kontrolnych nie odbiega od przebiegéw wzorco-
wych.

Wzorcowy przebieg czasowy Pw = Pw (x) e p_rzgdsta-
wiony na rys. 1 krzywg 1 — charakteryzuje si¢ 1qten-
sywnym wzrostem ci$nienia paliwa przed wtrys_klwa-
czami w kolektorze dodatkowym p,, rozpoczynajacym
sie z chwilg wylaczenia zaworu zlewu paliwa, po uply-
wie 17 £ 0,5 s od poczatku procesu rozruchu. Intepsyw-
noéé przebiegu p,, = Dy (v) zalezy przede wszystkim od
nacisku sprezyny regulacyjnej na memb_rane automatu
rozruchu, od ci$nienia powietrza za sprezarka, od Sred-
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nicy dyszy upustu powietrza z komory membranowej
automatu rozruchu oraz od przepustowosci diawika
sprzezenia zwrotnego pompy — regulatora. Przebieg
cisnienia paliwa w kolektorze dodatkowym pw = pw ()
ma charakter najbardziej intensywny w pierwszej fa-
zie rozruchu do n =19 * 19/, (odcinek a—b na krzy-
wej 1). Na tym etapie rozruchu przebieg Pw = Pw (t)
ksztaltowany jest w zasadzie tylko zmiang wydatku
pompy. Cisnienie paliwa p, W punkcie b okresla stan
napiecia wstepnego sprezyny automatu rozruchu i po-
winno znajdowaé sie w granicach p, = 8 £ 0,5 kG/cm?.
Poczynajgc od predkosci obrotowej m = 19 * 1°/o roz-
poczyna sie drugi etap rozruchu (odcinek b—c na krzy-
wej 1). Przebieg pw = pw (t) na tym odcinku zalezny
jest od przebiegu ci$nienia za sprezarkg i $rednicy dy-
szy upustu powietrza. Po upltywie 25,6 s od poczatku
procesu rozruchu, w chwili zadzialania zaworu dodat-
kowego zasilania, nastepuje skokowy wzrost ci$nienia
paliwa o 1,5—2 kG/cm2. Z chwilg osiggniecia n = 48 +
+ 2 ci$nienie paliwa skokowo zmniejsza sie o 2—
—3 kG/cm? w rezultacie wylgczenia zaworu dodatko-
wego zasilania (punkt a na krzywej 1). Cisnienie pa-
liwa w kolektorze dodatkowym osigga warto$¢é odpo-
wiadajgcg biegowi jalowemu.

Wzorcowy przebieg n = n (t) w procesie rozruchu sil-
nika przedstawia krzywa 1 na rys. 2. Pierwszy etap
rozruchu silnika odbywa sie wylgcznie za pomocg roz-
rusznika, ktory wiacza sie po uptywie 1,9+ 025 s od
chwili naci$niecia wtlgcznika ,rozruch”. Przebieg
n = n (1) na pierwszym etapie rozruchu (odcinek a—b,
rys. 2, krzywa 1) charakteryzuje stan techniczny roz-
rusznika. Poczatkowy intensywny wzrost predkosci
obrotowej w miare zmniejszania sie nadmiaru mocy
rozrusznika staje sie coraz bardziej tagodny, jednakze
w 17 sekundzie rozruchu predko$¢ obrotowa powinna
znalez¢ sie w zakresie 16—18%/o.

Drugi etap rozruchu rozpoczyna sie po uptywie 18
sekund od poczatku procesu rozruchu. Na tym etapie
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(odcinek b—c, rys. 2, krzywa 1) przyrost predkosci
obrotowej wirnika osigga sie dzieki wspoélpracy roz-
rusznika z turbing silnika, ktéora w tym czasie rozpo-
czyna efektywng wspoélprace z rozrusznikiem. Z chwilg
wylgczenia rozrusznika, co nastepuje w chwili osigg-
niecia predkosci obrotowej n=31—34%, rozpoczyna sie
trzeci etap rozruchu, na ktérym przyrost energii kine-
tycznej wirnika uzyskuje sie wylgcznie dzieki pracy
turbiny. Etap ten charakteryzuje sie intensywnym
wzrostem predkosci obrotowej (rys. 2, krzywa 1, odci-
nek c—d).

Proces rozruchu silnika nie powinien trwaé¢ dluzej niz
60 sekund. Ustalona predko$é obrotowa na biegu jalo-
wym nie powinna wychodzi¢ poza zakres tolerancji
+29y; silnik powinien pracowaé rownomiernie, bez
pulsacji predko$ci obrotowej i cisnienia paliwa.

Opisane wzorce przebiegdow Pw = Pw (t) 1 © = 1 (1) za-
wierajg okres$long ilo$¢ informacji o stanie technicz-
nym silnika, charakteryzujg jako$ciowo i ilosciowo
w okreSlonym zakresie proces rozruchu silnika spraw-
nego. Wszelkie odchylenia parametréow w procesie roz-
ruchu od przebiegbw wzorcowych i tolerancji WT
Swiadczg o okreslonym uszkodzeniu lub rozregulowa-
niu silnika. Je$li np. rozruchowi silnika towarzyszy
zbyt intensywny wzrost ci$nienia paliwa przed wtry-
skiwaczami (przebieg pw = DPw (r) ma charakter przed-
stawiony krzywg 2 na rys. 1), powodujgc niestatecz-
ng prace sprezarki, zahamowanie wzrostu predkosci
obrotowej (krzywa 2 na rys. 2) oraz wyrzucanie plo-
mienia poza dysze wylotowg silnika, to taka postaé
przebiegu $wiadczy o zacieciu sie lub zlej regulacji
automatu rozruchu. Podczas drugiego etapu rozru-
chu — przebieg pw = Pw (t) przedstawiony na rys. 1
krzywg 3 — moze wystgpi¢ w wyniku niewtlasciwego
doboru dyszy upustu powietrza z komory membrano-
wej automatu rozruchu lub w przypadku jej zanie-
czyszczenia. W wyniku nadmiernych chwilowych wy-
datkéw paliwa, przy predkosciach obrotowych bliskich
n = 32"/s, nastepuje silny wzrost temperatury gazow,
a praca silnika staje sie niestateczna.

Zahamowanie wzrostu predkosci obrotowej wirnika
w procesie rozruchu silnika moze by¢ ré6wniez spowo-
dowane wypadnieciem dyszki upustu powietrza, pek-
nieciem membrany lub przewodu doprowadzajgcego
powietrza zza sprezarki do automatu, ewentualnie nie-
wtasciwg regulacjg regulatora wydatku paliwa auto-
matu rozruchu. W tym przypadku przebieg ci$nienia
paliwa ma charakter przedstawiony na rys. 1 krzy-
wa 4. JeS§li zahamowania wzrostu predkos$ci obrotowej
wystepujg przy n = 25—27/y (rys. 2, krzywa 4)-wsku-
tek wyczerpania sie chwilowych nadmiaréw paliwa, to
przyczyng tego w wiekszo$ci przypadkow jest peknie-
cie membrany regulatora wydatku paliwa automatu
rozruchu. Woéoweczas ci$nienie paliwa w kolektorze do-
datkowym p,, ustala sie w granicach 8 * 0,5 kG/cm?.

Z przytoczonych w charakterze przykladu kilku prze-
biegobw parametrow procesu rozruchu silnika turbino-
wego wynika, ze kazdej postaci przebiegu mozna przy-
porzgdkowaé¢ okre$long informacje o stanie technicz-
nym silnika. Analizujgc poczgtkowe odchylenia prze-
biegow parametrow od wzorcOw mozna prognozowac
rodzaj ewentualnych uszkodzen. Znajgc zaleznosci cza-
sowe miedzy pojawiajgcym sie symptomem uszkodze-
nia a wystgpieniem uszkodzenia w rzeczywisto$ci moz-
na okre§li¢ czas pojawienia sie uszkodzenia.

Warunkiem koniecznym automatycznej kontroli stanu
technicznego jest posiadanie pelnej informacji o zwigz-
kach miedzy postacig przebiegow a stanem silnika.
Informacja ta moze by¢ dana jako zbiér przebiegow
wzorcowych, z ktérych kazdy reprezentuje okreslong
grupe stanow. Woéwczas postepowanie przy ocenie sta-
nu technicznego silnika sprowadza sie do poréwnania
przebiegow otrzymanych z badanego silnika z odpo-
wiednimi wzorcami i ocenienia stopnia ich zgodnosci.
W o0g6élnym przypadku stan obiektu kontroli (przebieg
jakiegokolwiek procesu) w kazdej chwili charaktery-
zuje zbiér wielkosci X,, X, X,..... X, ktore sg wspoi-
rzednymi procesu. Wartosci wspoéirzednych procesu
mogga zawiera¢ okres$lone odchyiki w stosunku do war-
tosci nominalnych Xy, X5, Xjz-.--- Xno, ktore przy
pewnych warto$ciach moga doprowadzi¢ do tego, ze
obiekt kontroli stanie sie niesprawny. Sprawnym tech-
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nicznie uwazany jest obiekt, wspolrzedne ktérego
w danej chwili speiniajg nastepujgce warunki:

Xl —o)S X, S X1+ By)
Xo (1 — ) < Xz < X0 (1 + B2)
Xnu (1 — ay) < Xa < Xng 1 + ﬁ")

gdzie: «; oraz f; — zadane dopuszczalne odchylenie
wartoé$ci X; 6 =1,2,3..... n).

Kontrola automatyczna stanu technicznego silnika tur-
binowego sprowadza sie wiec do okre$lenia chwilo-~
wych uchybéw wybranych parametrow kontrolnych
X5 X, Xyl X, zawierajacych informacje o stanie
silnika. Jezeli odchyiki od chwilowych wartosci nomi-
nalnych Xy, X209, X4 .. ... Xne Przekrocza dopuszczalne
wartos$ci, wowczas urzadzenie kontrolne sygnalizuje
,,hiesprawny”.

Ocena stanu technicznego silnika za pomoca analizy
metalicznych zanieczyszczen w oleju

Metody umozliwiajgce wczesne wykrywanie potencjal-
nych uszkodzen trgcych sie powierzchni czesci silnika
turbinowego (np. tozysk, kot zebatych i innych) zanim
wystgpi wlasciwa faza uszkodzenia znajdujg coraz
szersze zastosowanie w praktyce.

Jedng z metod, ktora, wydaje sie, znajdzie szerokie za-
stosowanie, jest metoda polegajgca nasystematycznym
sprawdzaniu zawarto$ci metalicznych zanieczyszczen
w oleju, ktéore pojawiajg sie w wyniku naturalnego zu-
zycia lub uszkodzenia trgcych sie powierzchni. Zanie-
czyszczenia te ze wzgledu na male ich rozmiary nie sg
zatrzymywane w filtrach i nie sg widoczne. W celu ich
wykrycia i okre$lenia ilo§ciowej zawartosci nalezy wy-
kona¢ specjalng analize oleju. Pojawienie sie zaczgtkow
uszkodzen na tracych sie powierzchniach charaktery-
zuje sie zwiekszong ilos$cig oddzielajgcych sie czgste-
czek metalu oraz zwickszeniem ich rozmiaréw. Jednak-
ze we wcezesnym stadium rozwoju uszkodzenia rozmia-
ry oddzielajgcych sie czgsteczek nie roéznig sie¢ wyraz-
nie od rozmiaréw czgsteczek naturalnego zuzycia.

Z tego powodu we wczesnym stadium rozwoju uszko-
dzen trgcych sie powierzchni cze$ci silnika zwyklymi
sposobami nie udaje sie wykry¢ (np. wizualnym prze-
gladem filtrow oleju, za pomocg filtrow-sygnalizato-
row itp.). ‘

Pozniejszy rozwoOj uszkodzenia charakteryzuje sie
wzrostem iloSci czgsteczek oraz ich rozmiarow. Wow-
czas na filtrujgcych elementach, jeszcze przed zniszcze-
niem czes$ci, mozna zauwazy¢ pojawienie sie osadu me-
talicznych bardzo drobnych opitkéw.

Wczesne wykrywanie potencjalnych uszkodzen trg-
cych sie czesci silnika mozliwe jest drogg analizy za-
wartosci metali w oleju. Analize nalezy prowadzi¢ me-
todg spektralng. Metoda spektralna pozwala z wystar-
czajacg dokladnoscia, w ciggu kilku minut, okresli¢
iloSciowg zawarto$¢ nawet dziesieciu i wiecej pier-
wiastkOw wchodzgcych w sklad zanieczyszczen oleju.
Rezultaty analizy porownuje sie z wzorcami iloSciowej
zawarto$ci w oleju poszczegélnych pierwiastkow.
Wzorce iloSciowe ustala sie doswiadczalnie na caly
okres eksploatacji silnikéw, w zaleznosci od warunkéw
klimatycznych uzytkowania.

Jesli zawarto$¢ metali w oleju przewyzsza wzorcowe
dane, $wiadczy to o powstaniu uszkodzenia w silniku,
natomiast sklad chemiczny wskazuje na konkretng
uszkodzong cze$§¢ lub grupe cze$ci. Wowcezas nalezy
ustali¢ stopien niebezpieczenstwa spowodowanego po-
wstajgcym uszkodzeniem, ustali¢ pozostaly bezpieczny
okres pracy i podjgc¢ decyZJe odnos$nie mozlxwoscx dal-
szego uzytkowania.
*

Stosowanie w pelnym zakresie nowoczesnych metod
oceny stanu technicznego lotniczych silnik6w turbino-
wych mozliwe jest jedynie w przypadku odpowiednie-
go konstrukcyjnego ich przygotowania.

Silniki konstruowane bez uwzglednienia rozwoju no-
Wych metod kontroli stanu technicznego bardzo utrud-
niajg, a czesto wprost uniemozliwiajg wdrazanie tych
metod w czasie uzytkowania.



Projektowanie nowoczesnego silnika turbinowego po-
winno przeblega¢ jednoczesnie z opracowaniem okre-
S§lonych metod jego kontroli w czasie uzytkowania,
azeby juz podczas projektowania przewidzie¢ dostep
do okreslonych miejsc silnika, miejsca zabudowy czuj-
nikow oraz wyprowadzenia od obiektu kontroli na ze-
wnatrz samolotu.

W czasie konstruowania silnika nalezy w spos6b osta-
teczny sprecyzowaé¢ metode kontroli jego stanu tech-
nicznego, dokonaé¢ szczegoélowej analizy silnika jako
obiektu kontroli, ustali¢ minimalng niezbedng liczbe
parametrow (kryteriéw oceny) pozwalajgcych nie tylko
okres$li¢ stan techniczny silnika, ale ro6wniez przewi-
dywaé¢ uszkodzenia.

W czasie prob prototypu nalezy opracowac¢ nie tylko
tolerancje warto$ci parametrow w warunkach ustalo-
nych oraz graniczne -wartosci parametré6w w procesach
przejsciowych, ale roéwniez opracowaé¢ szczegélowe
wzorce charakterystyk dynamicznych, wyznaczajgc ich

przebiegi nominalne i graniczne. W czasie trwania prob
prototypu nalezy réwniez okresli¢ zaleznosci czasowe
miedzy pojawiajagcym sie symptomem uszkodzenia
a wystepujgcym uszkodzeniem w rzeczywistosci, przy-
porzgdkowujac kazdej postaci przebiegu parametrow
okre$long informacje o stanie technicznym silnika.

W wyniku otrzymujemy pelng informacje o zwigzkach
miedzy postacig przebiegow parametrow a stanem
technicznym silnika, umozliwiajagcg automatyzacje pro-
cesu kontroli.

Konstrukcja silnika powinna rowniez umozliwia¢ sto-
sowanie innych metod kontroli, np. stosowanie udosko-
nalonej rentgenografii, a wiec wprowadzenie do wne-
trza silnika nadajnika izotopowego i wykonanie zdje-
cia rentgenograficznego czesci, do ktérych bezposredni
dostep jest niemozliwy. Nalezy przy tym rowniez opra-
cowa¢ wzorce rentgenograficznych zdje¢ charaktery-
zujgcych nie uszkodzong nowg konstrukcje.

ZDZISLAW EYTLEYVSKI
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

656.71:551.575

Artykut podaje ogolng klasyfikacje mgiet
i warunki ich powstawania, przedstawia
sposoby zapobiegania tworzeniu sig mgiet,
sposoby polepszania widzialnosci we mgle
oraz moéliwosci zwalczania mgiet meto-
dami mechanicznymi, chemicznymi i cie-
plnymi.

NIEBEZPIECZENSTWO TWORZENIA SIE MGIEL NA LOTNISKACH

| ICH ZWALCZANIE

Tworzenie sie mgiel na lotniskach i sposoby zapobie-
gania temu, sposoby polepszania widzialnosci

Mgty stanowig produkt kondensacji pary wodnej, two-
rzgc jednolity oblok od powierzchni lotniska na znacz-
ng wysoko$¢, nieraz do 2000 m. Widzialnos¢ zostaje
zmniejszona we wszystkich kierunkach, co paralizuje
komunikacje lotniczg.

Mgly wystepuja przewaznie wewngtrz mas powietrza
oraz na linii frontow cieptego i chtodnego.

Warunki tworzenia sie mgiet sg rozne, ogdlnie klasyfi-
kacja mgiel okreslana jest z parametrow pochodzenia:

@® mgly z wypromieniowania ciepta (radiacyjne) tworzg
sie przy silnym ochtodzeniu nawierzchni lotniska i przy-
legajgcej warstwy powietrza,

@® mgly naplywowe (adwekcyjne) powstajg przez ochta-
dzanie sie wilgotnego powietrza, przemieszczajgcego
sie nad chlodniejszym podlozem,

@® mgly przemystowe powstajagce w wyniku obecno$ci
olbrzymiej ilo$ci jader kondensacji.

Mgly przemystowe tworzg sie przy niepelnym nawet
wysyceniu, jezeli w powietrzu wystepujg specjalne ka-
talizatory zwane jgdrami kondensacji. Jgdrami kon-
densacji sg drobne pylty (drobiny stale mineralne, orga-
niczne, przemyslowe) o specjalnych wtasciwosciach
adsorbowania wilgoci atmosferycznej przy nasyceniu
mniejszym niz 100°. Szczegdlnie wyrodzniajg sie pyly
przemystowe — czgstki dymu, gazow chemicznych, soli
itp. w poblizu miast i oSrodkéw przemystowych. Ja-
drami kondensacji mogg by¢ réwniez drobne czgstecz-
ki lub kropelki soli z wodg o $rednicy 10—5--10—6¢ cm
zrywane przez wiatr z grzbietow fal morskich (ocea-
nicznych), ktoére sg przenoszone na dalekie odlegtosci
w gigb ladu.

Czestotliwos¢ wystepowania mglty w Polsce jest roz-

na, zmienia sie orientacyjnie w ten sposob, ze maksi-
mum przypada w listopadzie, o 50% spada w styczniu,
lutym, marcu i wrzesniu, a w pozostalych miesigcach
zmniejsza sie o 80—90%s w stosunku do listopadowego
maksimum.

Przy gestej mgle widzialno$¢ wynosi od 0--50 m do
200500 m, przy umiarkowanej od 500 do 1000 m, przy
statej 1000 do 2000 m i wiecej.

Metody zapobiegania tworzeniu sie mgiet i powieksza-
nia widzialnosci sprowadzajgq sie przewaznie do wytrg-
cania jgder kondensacji przez walke z zapylaniem po-
wietrza przez przemyst (elektrofiltry) oraz stosowania
Srodk6w chemicznych w celu wytrgcenia jgder kon-
densacji, np. suchego CO,.

Znajomos$¢ klimatu danego rejonu przy projektowaniu
pozwala lokalizowa¢ lotniska w terenie suchym, dobrze
odwodnionym, w wiekszej odleglosci od miast i osrod-
kow przemystowych, gdzie wystepowanie mgty jest mi-
nimalne.

Ograniczenie wystepowania mgiel mozna tez osiggng¢
przez dobre odwodnienie drogi startowej i nawierzchni
trawiastej. Na niektorych lotniskach stosowane sg
urzgdzenia do podgrzewania nawierzchni elektrycznie
lub parg wysokiego ci$nienia. Powoduje to turbulencje,
konwekcyjny wiatr oraz unoszenie sie mgly do gory
z wytrgceniem kropelek wody.

Dla zwiekszenia bezpieczenstwa lgdowania we mgle
i trudnych warunkach atmosferycznych wiele lotnisk
wyposaza sie w blyskowe ksenonowe lampy lgdowania
w celu wskazania pilotowi kursu lgdowania i kierunku
podejscia.

Lampy wysylajgce dwa blyski na sekunde zainstalo-
wane sg na dlugos$ci od 900 m w odstepach co 30 m.
Blysk toczy sie wzdluz drogi startowej, poniewaz za-
plony poszczegélnych lamp nie wystepujg jednoczes-
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nie, lecz sg odpowiednio przesuniete w czasie. Lampy
sterowane sg elektronicznie. Lampy btyskowe stosowa-
ne sg dodatkowo oprocz normalnego o$wietlenia lot-
niska.

MozliwoSci zwalczania mgiel metodami mechaniczny-
mi, chemicznymi i cieplnymi

Metody mechaniczne zwalczania mgiel stosowane sg od
niedawna. Uzywane sg w tym celu termowentylatory,
wentylatory, urzgdzenia wytwarzajgce ultradzwieki
i silniki odrzutowe. Polgczone dzialanie mechaniczne
kilku urzgdzen wytwarza sztuczng turbulencje powie-
trza, powstaje cieply potok (wiatr), co przyczynia sie
do wytrgcania jgder kondensacji oraz kropel wody,
przy czym mgta unosi sie do gory.

Do podgrzewania olbrzymiej masy powietrza nad dro-
ga startowg potrzebne jest zgromadzenie znacznej ener-
gii, co technicznie i ekonomicznie nie zawsze jest mo-
zliwe, w zwigzku z tym coraz czesciej stosowane sg
wentylatory wielkiej mocy do wytwarzania sztucznego
wiatru.

Metode podgrzewania mgly nad lotniskiem stosowano
juz od roku 1948 na wielu lotniskach wojskowych W.
Brytanii. Metoda ta okazatla sie bardzo nieekonomiczna
i niebezpieczna, wobec czego zostala zaniechana.
Doswiadczenia i eksperymenty przeprowadzone w
okresie p6zniejszym doprowadzily do ustalenia ogolnej
zasady, ze ciepte mgly nalezy podgrzewaé, a chlodne
schtadzac.

W Paryzu uzyskano dobre wyniki stosujgc rozpylanie
dla cieptych mgiel benzyny i dla chlodnych — ciepte-
go propanu. Szczegolnie dobre efekty uzyskano dla pro-
panu. Butle z cieklym propanem rozmieszczono wzdluz
drogi startowej, przy czym propan byl rozpylany pod
wysokim cisnieniem. Mieszanie sie rozpylonego gazu
z mglg powodowalo powstawanie drobnych krysztal-
kow lodu, spadajgcego na ziemie w postaci szronu. Wi-
dziatalno$¢ na lotnisku oceniana przed rozpyleniem pro-
panu na 50 do 100 m zwiekszyta sie do 800—1000 m na
okres kilku godzin. Wadg tej metody jest mozliwose
stosowania jej tylko przy temperaturach ponizej zera.
Towarzystwo United Airlines dla zabezpieczenia ruchu
lotniczego w dalekich portach poéilnocnego obszaru
USA, gdzie wystepujg przechlodzone mgty, stosowalo
miatko zmielony twardy dwutlenek wegla rozpylany
z helikopteréw i samolotéw oraz jodek srebra, spalany
w generatorze acetonowym.

Doswiadczenia wykazaly, ze przy temperaturze od 0
do —4°C mgle mozna rozrzedzi¢ dowolnie, przy czym
wa rezultat operacji powaznie wplywa wiatr.
Skutecznos¢ dzialania rozpylonej benzyny, propanu
czy dwutlenku wegla zalezy od objetosci obtoku mgty,
ktory nalezy zwalcza¢ nad obszarem lotniska.

Dla drogi startowej o dlugosci ok. 3000 m, szerokosci
ok. 100 m dla uzyskania widzialnosci do wysokosci
50 m objetos¢ ta wyniesie 15000 000 m3, czyli 19 395 ton.
Do zwalczania cieplnych mgiel przez podgrzewanie sto-
sowana jest para wodna pod wysokim cisnieniem lub
gorgca woda (z solg).
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W artykule omoéwiono wptyw
jednostajnego pochylenia dro-
gi startowej na diugosc startu
samolotow odrzutowych pod-
kreslajgc przy tym zaleino$é
tego wptywu od typu samolotu
i zwracajqc uwage¢ na niewta-
Sciwos¢ okreslania poprawek
na ditugos$é drogi startowej w
zaleznosci od jej Sredniego po-
chylenia.

WPLYW

STALEGO POCHYLENIA
NIWELETY DROGI STARTOWE)
NA DLUGOSC STARTU
SAMOLOTOW ODRZUTOWYCH

Pochylenie niwelety drogi startowej jest jednym z za-
sadniczych czynnikéw wplywajgcych na diugos¢ star-
tu poszczegdlnych typow samolotéw o napedzie $mi-
glowym i odrzutowym.

Wiadomo, ze na drodze startowej z pochyleniem pod-
luznym przeciwnym do kierunku ruchu dlugosé¢ star-
tu danego typu samolotu jest wieksza, a na drodze star-
towej z pochyleniem zgodnym z kierunkiem ruchu —
mniejsza od dlugosci startu tego typu samolotu na po-
ziomej drodze startowej przy stalym ciezarze starto-
wym oraz nie zmienionych warunkach nawierzchni
i warunkach otoczenia.

Przy okres$laniu dlugosci drogi startowej w trakcie
opracowywania jej projektu oblicza sie w oparciu
o charakterystyke ruchowg tzw. ,samolotu obliczenio-
wego” lub ustala sie przy uzyciu specjalnych nomogra-
mow sporzgdzonych przez wytwornie samolotu, pod-
stawowg dlugos¢ drogi startowej. Samolotem oblicze-
niowym dla projektowanej drogi startowej jest taki
samolot sposrod samolotéw majgcych z niej korzyse,
ktorego diugose startu jest najwieksza.

Podstawowa diugos¢ drogi startowej jest dilugoscig ko-
nieczng do wykonania lub bezpiecznego przerwania
startu samolotu obliczeniowego w $cisle okreslonych
warunkach, ktéorym powinna odpowiada¢ droga star-
towa i osrodek, w ktorym odbywa sie ruch samolotu,
a wiec powietrze. Warunki te sg nastepujgce, odnosnie
do drogi startowej:

® pozioma niweleta,

@® rowna nawierzchnia o odpowiednim wspoélczynniku
przyczepnosci opon ko6l podwozia

i odnosnie do powietrza:

@® cisnienie 760 mm Hg,

@® temperatura 15 °C,

@® zerowa predko$é wiatru.

Rzeczywistg dlugos$¢ drogi startowej otrzymuje sie wg
obowigzujgcych w kraju i za granicg przepisow, przez
pomnozenie dlugosci podstawowej przez wspoéiczynniki



Tablica.

Cisnienic- Krytyczna N}aks.

Typ samolotu wysokos¢ temp. * S
{m] r°cy samolotu

B ] I [kG]
| | '

,,Caravelle” VI R 37 49 500
150 | 32 49500
Boeing 720-022 0 37 95 700
1501 37 94 000
DC-8-21 0 37 125200
150 37 125 200
DC-8-53 0 27 ‘ 139 700
150 27 | 137 000
Boeing 707-300-B 0 21 145100
150 | 16 ‘ 146 000

*Temperatura, przy ktorej dlugosé drogi startowej jest maksymalna

uwzgledniajgce skrajne miejscowe warunki drogi star-
towej i otoczenia od warunkéw przyjmowanych przy
okresleniu diugosci podstawowej.

Zalecenia i normy techniczne projektowania lotnisk
podajg dokladne wartosci tych wspoétezynnikow, z wy-
jatkiem wspétczynnika poprawkowego na pochylenie
podiuzne drogi startowej.

W stosunku do wartosci tego ostatniego i zwigzanej z
nim $ci§le definicji pochylenia podluznego drogi star-
towej istniejg w przepisach szeregu krajow znaczne
rozbieznoSci.

Np. we Francji stosuje sie zwiekszenie o 3,5%/p podsta-
wowej dlugosci drogi startowej przy Srednim pochyle-
niu niwelety nie przekraczajgcym 1% oraz o 5 p —
1,5°/0, w przypadku gdy pochylenie p niwelety drogi
startowe]j jest wieksze od 1%. Srednie pochylenie niwe-
lety okreslane jest ilorazem maksymalnej r6znicy rzed-
nych niwelety i dtugosci drogi startowej.

W praktyce projektowania drog startowych w USA
podstawowg dlugos¢é drogi startowej zwieksza sie z
uwagi na pochylenie niwelety o 20%¢ dla samolotow
$miglowych oraz o 10%/¢ dla samolotéw odrzutowych na
kazdy procent S$redniego pochylenia niwelety, przy
czym $rednie pochylenie okresla sie stosunkiem rézni-
cy rzednych koncéw drogi startowej do jej dlugosci.
Wedlug obowigzujgcych u nas przepisow wielko$é tego
zwiekszenia wynosi 100 na kazdy procent $redniego
pochylenia niwelety niezaleznie od typu samolotu, a
pochylenie to oblicza sie ze stosunku maksymalnej
roznicy rzednych niwelety drogi do jej diugosci.

W Wielkiej Brytanii zwiekszenie podstawowej diugo-
$ci drogi startowej wynosi 4 do 5% na kazde 0,5%
Sredniego pochylenia niwelety wyznaczonego jako ilo-
raz maksymalnej réznicy rzednych niwelety i diugosci
drogi startowej.

Uzaleznianie rzeczywistej dlugosci drogi startowej od
$redniego pochylenia niwelety okreslanego czy to sto-
sunkiem roéznicy rzednych jej koncow, czy maksymal-
nej roznicy rzednych do dlugosci drogi, jak wykazatly
wyniki do§wiadczen, jest niewlasciwe.

Przy jednej i tej samej wartosci Sredniego pochylenia
niweleta moze mie¢ jednostajne pochylenie, jej ksztalt
moze by¢é wypukly lub wklesty, albo wreszcie poszcze-
golne jej odcinki mogg mie¢ rézne ksztalty i pochy-
lenia.

Obserwacje przebiegu startow samolotow $miglowych
i odrzutowych wykazaty, ze wplyw jednostajnego po-
chylenia niwelety na dlugos$é¢ startu roézni sie od wptly-

Dlugosé drogi star- Zmiana dlugosci drog.i startowej przy pochyleniu
towej poziomej n_nvelfty N
(m] |—15% | —1% '—0,5% 05% | 1% ’ 1,5%
== \ —
2500 ‘ -74 | =50 | —2,7 3,5 7,0 11,6
2500 —-7,4 —550 —2,7 3% 7,0 11,6
3170 —11,4 | —7.38 —4,0 4,5 9,7 14,9
3170 —11,4| —-7,8 —4,0 4,6 9,7 15,0
2820 -78 | =55 | =29 | 31 | 6. 9,4
2920 —-7.9 —5,6 -3,0 3,2 6,4 9,7
3430 -7,9 =56 -3,0 3,3 7,4 12,1
3460 —8,0 —35,6 —3,0 3,3 725 12,2
3500 —9,4 —0,6 —3,4 3,6 7,4 12,0
3530 —9,4 —6,6 —3,4 3,6 7,4 12,1

Wplyw jedn j i i s . .
LA ostainego pochylenia niwelety drogi startowej na zmiane jej dtugosci w zaleznosci od typu samolotow odrzutowych

wu niejednostajnego pochylenia, ktérego Srednia war-
tos¢ rowna jest wartosci pochylenia jednostajnego,
dlatego tez przy okreslaniu poprawek dlugosci rzeczy-
wistej drogi startowej nalezy odréznia¢ te dwa rodzaje
pochylen.

Szereg doswiadczen i analiz matematycznych przebie-
gu startu samolotéw odrzutowych ,,Caravelle” VI R,
Boeing 707-320, DC-8-53, Boeing 707-300 B wykonanych
za granicg wykazaly, ze w przypadku jednostajnego
pochylenia niwelety drogi startowej zwigkszenie rze-
czywistej dlugosci drogi startowej, w stosunku do pod-
stawowej, jest w przyblizeniu proporcjonalne do po-
dluznego pochyleni?:l, $ciélej jednak rzecz biorgc, zmiana
dlugoseci drogi startowej zalezy od typu samolotu *
oraz od temperatury i ci$nienia otoczenia.

Maksymalne konieczne wydluzenie rzeczywistej drogi
startowej w przypadku startu pod wzniesienie przy
temperaturze otoczenia okolo 30 °C i ci$nieniu powie-

* Wplyw pochylenia drogi startowej na dlugosé startu zale-
zy m.in. od obcigzenia ciggu samolotu, tj. od stosunku cie-
zaru startowego do ciggu (w zaleznosci od obcigzenia ciggu
zmienia sie udzial skladowej ciezaru samolotu dzialajgcej
wzdiuz linii ciggu), a takze od obcigzenia powierzchni nosnej
(przyp. redakcji).

3

(% ' 4 [

[ 3

]

2miana dtugosci drogi startowej
S @ o & v O v Ao

ﬂl”

3 _ 10 05 0 as 10 [%] 13
Jednostajne pochylenie ninelely drogi startowe

21



trza 760 mm Hg roéwne jest okolo 10°%¢ na kazdy 1%
pochylenia jednostajnego.

Maksymalne mozliwe zmniejszenie podstawowej diu-
gosci drogi przy starcie ze wzniesieniem, w tych sa-
mych warunkach otoczenia, wynosi okolto 0,8 wydtuze-
nia drogi startowej przy starcie pod wzniesienie.

Tablica podaje liczbowe warto$ci zmian rzeczywistej
diugosel drogi startowej w zalezno$ci od pochylenia
niwelety dla réznych warunkéw otoczenia i maksy-
malnego dopuszczalnego ciezaru startowego pieciu wy-
mienionych typéw samolotéw odrzutowych.

Rysunek przedstawia zakres zmian rzeczywistej diu-
gosci drogi startowej dla pieciu zbadanych samolotow.
Z danych tablicy wynika, ze dla zmian wysokosci-ci-
$nienia w granicach 0—150 m npm, tzn. warunkow,
z jakimi mozna sie spotka¢ w kraju, parametr ten
wplywa prawie niedostrzegalnie na zmiane poprawki
dtugosci drogi startowej z uwagi na pochylenie niwe-
lety. Dalej, ze wartosci liczbowe wydluzenia drogi
startowej sg roézne dla poszczegolnych typoéw samolo-
tow i wahajg sie na jeden stopien jednostajnego prze-
ciwnego pochylenia niwelety od 6,2"/s w przypadku sa-

molotu DC-8-21 do 9,7%/y w przypadku samolotu Boeing
720-022. Podobnie jest ze zmniejszeniem podstawowej
diugosci drogi startowej w przypadku zgodnego jedno-
stajnego pochylenia niwelety zmniejszenie to wy-
nosi od 5,0"s dla ,,Caravelle” do 7,8 dla Boeinga
720-022.

Z powyzszych uwag wyciggng¢ mozna dwa nastepujgce
wnioski:

@® Uzaleznienie poprawki dlugosci drogi startowej
z uwagi na pochylenie od jego Sredniej wartosci jest
bledne, gdyz w zupeinie odmienny sposéb wplywa na
zmiane dlugosci startu jednostajne pochylenie niwelety
niz niejednostajne, a okreslenie S$redniego pochylenia
nie réznicuje tych dwoéch typoéw pochylen.

@® Wielko$¢ koniecznego wydluzenia lub mozliwego
skrocenia drogi startowej o stalym pochyleniu podtuz-
nym zalezy od typu samolotu obliczeniowego, wobec
powyzszego niestuszne jest okresSlenie w przepisach
panstwowych stalej wartosci wspotczynnika zwieksze-
nia diugosci podstawowej drogi startowej waznej dla
wszystkich typow samolotow.

Dr BRONISEAW DOSTATNI 658.8:629.13.003

RYNEK LOTNICZY
I POTRZEBA
JEGO BADANIA

Problemy ogdlne

W miare wzrostu zdolnosci przewozowej transportu
lotniczego oraz jego konkurencyjnosci w odniesieniu
do innych $rodkow przewozowych powstata potrzeba
prowadzenia stalych badan rynkowych. Poszczegdlne
organizacje miedzynarodowe, przedsiebiorstwa lotni-
cze oraz wytwornie sprzetu prowadzg intensywne ba-
dania nad przyszitym modelem przewozéw lotniczych.
Pojecie przysziego modelu ma charakter elastyczny,
dlatego tez badania muszg mie¢ charakter ciggly. Dzi-
siaj mamy pelny obraz lotnictwa transportowego w
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Wnetrze wspotczesnego samolotu, to nieomal hala
sportowa. Taka pojemnos$¢ musi mie¢ zapewniong po-
daz ladunkOw i pasazerow

1980 r., dlatego juz trzeba rozpoczgé¢ badania z kolej-
nym wyprzedzeniem przynajmniej do roku 1990.
Problemy wspoélczesnego lotnictwa nie mogg podlegaé
jednolitym metodom badawczyg, zroznicowanie eko-
nomiczne wyznacza bowiem okreslonym obszarom te-
rytorialnym rézne funkcje w zakresie zastosowania
transportu. O ile rozwoéj rynku lotniczego ma okreslo-
ny ksztalt w krajach o wysokim dochodzie przypada-
jgcym na jednego mieszkanca, to bardziej skompliko-
wany jest ten proces w krajach zacofanych, w ktorych
potrzeby przewozowe sg catkiem odmienne.

Teoretycy badajgcy problemy techniczno-ekonomiczne
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Tablica 1. Rozwdéj rynku lotniczego w latach 1951—1965 w relacjach miedzynarodowych (wg podziatu kontynentalnego)

[ Kontynenty — strefy lotnicze
A § dsi¢biorstwa & nii Da= . e v s
Czynniki rozwoju Lat Przedsi¢ : R Srodkowy 1 Da. Afrvk Bliski Wschod
ata ICAG Ameryka Pin. Europa | Ameryka Pld. 7 L gl ag Oceania Ly
| | 1 —
S ———— | ,
km | o km 7 % ‘ T [ _ km 4 % o | % km L
o am v i
| | i | |
Liczba wylatanych 1951 489 | 188 _ 38,5 211 433 24 4.8 24 _ 4,8 15 3,0 16 7 3,2 11 2.2
km [mln] | 1965 1654 599 36,2 2 aw % by 92 | 5.5 53 | 3,2 81 7 4,7 57 | 33
Przyrost [% 1965 339 . 318 — 335 e wval .IWl 383 | — 333 — _ 506 | — _ 518 |
? 1951 _ - | _ _ I
Liczba oferowanych pasazerokilometréw 7 1951 18711 | 8307 40,4 7541 203 | s |35 |86z | 46 | s61 T30 | 345 19 257 | 1.3
[mln] 1965 160 502 56 959 35,5 71339 ss 6 | 60 5105 3,0 7000 | 4,4 4929 | 3,1
44,6 5524 3.4 964 ) o | ==
Przyrost [ 1963 848 689 = 950 - 639 — |0 | = 909 | — 00 | — 1530 | —
1951 ; | _
Liczba wykorzystanych pasazerokilometréw _omm 11087 | 4751 43,1 4667 422 769 2 230 |....o\ 395 |34 | 205 !m_\o\ 150 1,3
[mln] 1965 89117 | 32597 36,4 39395 444 | 3028 3,5 5089 | 5,6 2894 | 3,3 3511 | 3,9 2603 | 2,9
Przyrost [% 1965 809 679 = 838 —. [Tese — | | = 33 | — || o — | 1736 | —
1951 | ._ _ .
Wykorzystanie powierzchni handlowej 1951 58,8 38,4 = 62,2 = 35.9 = 52,3 — 70,5 = 59,4 = 58,4 —
(%]  ° 1965 562 | 57,2 - 54,9 — 54,5 — 52,3 — 69,5 — 58,3 — | 577 —
Przewieziony ladunek towarowy [min tonokilometréw] 105 302 | 132 44,0 124 41,2 9 | 238 16 | 52 13 | 42 2 1,3 [ @i 13
1965 2861 1153 39,5 1179 40,8 105 | 3,9 148 | 5.2 86 [ 2,9 116 | 40 72 | 36
Przyrost [% 1962 1014 875 = 950 — | 1166 — 925 — 661 — 2900 - 1800 —
1951 _ o
Tloé¢ przewiezionej poczty [mln tonokilometréw] 1951 109 42 38,6 49 44,7 2| 1,9 3 238 10 i 1,9 m 0,9
1965 667 386 57,9 185 27,7 9 1,3 33 | 49 32 | 49 17 2,7 5 06
Przyrost {% 1955 512 919 = 377 — 450 — 1100 — 320 = 850 = _, 500 —
1951 _




trzeciego swiata stojg dzi$ przed dylematem, czy trans-
port lotniczy moze wplyng¢ na aktywizacje gospodar-
czg niektérych krajow Afryki i Azji. Jesli tak, to gdzie
znajduje sie granica oplacalnosci zastosowania samo-
lotu, szczegoblnie transportowego.

Wprowadzenie transportu lotniczego w dowolnym ob-
szarze globu ziemskiego powinno byé¢ poprzedzone
gruntowng analizg rynku. Stale zwiekszanie sie ruchu
pasazerskiego, a takze wazrost obrotow towarowych
powoduje stopniowe przeobrazanie przestrzenne ryn-
kow. Generalnie rzecz ujmujac, transport lotniczy
i jego rynki nalezy podporzgdkowaé¢ prawom ekono-
micznym obrotéw miedzynarodowych.

Badania rynku lotniczego nie mogg wiec mie¢ charak-
teru statycznego, lecz dynamiczny, i muszag wyprzedzaé
rozwo0j techniki lotniczej. Uwzglednia¢ przy tym nale-
zy, ze rynek lotniczy powinien by¢ podporzgdkowany
nie tylko czynnikom ekonomicznym, powazny bowiem
wplyw majg nan rowniez czynniki pozaekonomiczne.
O istnieniu rynku lotniczego mozna dopiero moéwic¢
wtedy, gdy lotnictwo transportowe spelnia okreslone
zadania gospodarcze i spoteczne. Jakkolwiek zadania
te sg podobne w wielu czesSciach s$wiata, to jednak
ksztaltujg sie one roznie w zaleznosci od politycznych
i ekonomicznych ukiadoéw przestrzennych. Rynek lot-
niczy z reguly nie ma jednolitego charakteru w okre$-
lonej strefie. Aktywnos¢é kierunkoéw obstugiwanych w
poszczegbdlnych strefach jest bardzo roéznorodna i za-
lezy od r6znorodnych czynnikéw. Warunkiem decydu-
jacym o rozwoju rynku lotniczego sg jednak czynniki
ekonomiczne, od ktérych zalezy zastosowanie takiego
czy innego sprzetu lotniczego, przy zalozeniu okreslo-
nej czestotliwosci ruchu i wielkosci wykonywanej pra-
cy. Ksztaltowanie sie rynku lotniczego podporzgdko-
wane jest réwniez stosunkom ludnosciowym, podzia-
towi dochodu narodowego pomiedzy poszczegbélne gru-
py spoteczne itp. Ksztaltowanie rynku lotniczego za-
lezy, podobnie jak w kazdej innej sytuacji rynkowej,
od podazy i popytu. W warunkach funkcjonowania
rynku bezkonkurencyjnego, jak to ma miejsce w prze-
wozach krajowych, tam gdzie nie ma rywalizujgcych
przedsiebiorstw, podaz zdolno$ci przewozowej jest
zbiezna z popytem, a ich wspéizaleznos$é konfrontowa-
na na biezgco ze skalg potrzeb wewnetrznych.

W tablicy 1 oraz na rysunku przedstawiono rozwoj
przewozow lotniczych na poszczegdlnych kontynentach
w latach 1951—1965. Ilustracja obejmuje ukiad rynkéw
czgstkowych zgodnych z podzialem regionalnym globu
ziemskiego. Calos$¢ skonfrontowano na tle ludnosci i jej
sytuacji materialnej. Wnioski z powyzszej ilustracji sg
bardzo proste i nie wymagajg komentarzy. Panujgcy-
mi obszarami sg Ameryka Poélnocna i Europa, podsta-
wowe ustugi na pozostalych obszarach realizowane sg
rowniez przez przedsiebiorstwa lotnicze wspomnianych
dwoch obszarow.

Rynek lotniczy w zasadzie ma charakter ustabilizowa-
ny, a jego rozwoj bedzie przebiegal wg dotychczaso-
wych kryteriow. W dalszym ciggu pozostang biate pla-
my w krajach stabo rozwinietych, a intensyfikacja
przewozow nastgpi w krajach rozwinietych.

Na rozwo6j rynku lotniczego generalnie wpltywa funk-
cja czasu, co zresztg lgczy sie z systematyczng pogoniag
za zwiekszeniem predkos$ci handlowej. Tak wiec wraz
z czynnikami polityczno-ekonomicznymi funkcja czasu
odgrywa zdecydowang role w przewozach pasazer-
skich. O rozwoju rynkéw lotniczych decydujg przede
wszystkim ustugi miedzynarodowe, ktore w zakresie
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wykonywanej pracy sg znacznie wieksze od krajo-
wych. Przewozy miedzynarodowe w stosunku do prze-
wozow globalnych wykazujg wiekszg tendencje roz-
wojowg, co $wiadczy o roli lotnictwa transportowego
jako czynnika wzajemnych powigzan panstw i konty-
nentow, odpowiadajgcego aktualnemu zapotrzebowaniu
spoleczno-ekonomicznemu oraz wzrastajgcej wzajem-
nej wymianie handlowej.

W transporcie lotniczym istniejg odmienne prawidtlo-
wosci w ksztaltowaniu sie rynku anizeli to ma miejsce
np. w transporcie morskim czy kolejowym. W trans-
porcie morskim rynki frachtowe zwigzane sg z roézny-
mi obszarami, rodzajami obrotu handlowego i ladun-
kow oraz zasiegami transportu, totez struktura popytu
i podazy na poszczegélnych rynkach moze by¢ zupel-
nie odmienna. Armatorzy dysponujg zazwyczaj pew-
nymi rezerwami przewozowymi w postaci tzw. floty
uwigzanej. Kazdy z oferujgcych ustugi przewozowe
moze zaré6wno na krotkg, jak i na diluzszg mete, okre-
§la¢ ich ilos¢ i zmienia¢ jg adpowiednio do istniejgcej
stawki frachtowej. Podaz uslug moze by¢ natychmiast
zwiekszona, jesli maksymalnie zwiekszy sie predko$¢
statku, skroci czas odprawy statku np. przez specjalne
wynagrodzenia robotnikéw portowych. Mozna réwniez
zwiekszy¢ zdolnos$¢ przewozowg przez zwiekszenie za-
logi, remonty w ruchu itp.

W transporcie lotniczym istniejg zupelrse odmienne
i bardziej rygorystyczne prawa ksztaltowania rynku.
Przede wszystkim bardziej wyspecjalizowana jest ma-
sa towarowa podlegajgca przewozom, a takze Scisle
wyznaczone sg zrodia jej pochodzenia. Podstawowa
masa towarowa wywodzi sie z duzych miast, a najwy-
zej z okreslonej strefy podmiejskiej. Podobnie przed-
stawia sie sytuacja z ladunkami towarowymi. Rynki
lotnicze podporzgdkowaé¢ réwniez nalezy okreslonemu
rodzajowi eksploatowanego sprzetu. Do tego zagadnie-
nia powroécimy w drugiej czesci artykutu. Chodzi tu
giownie o zakres odleglosci z podzialem na strefy za-
siegu. Wedlug tych kryteriow ukltada sie optacalnosc
eksploatacji oraz zdolno$¢ przewozowa.

Schematycznie czynniki ksztaltujgce rynek lotniczy
uszeregowaé¢ mozna by wedlug nastepujgcego po-
rzadku:

A. Popyt ma ustugi lotnicze

1. Wielkos$¢ rynku pasazerskiego oraz jego struktura:
a) wielkos$¢ osrodkéw demograficznych oraz koncentra-
cja ludnosci miejskiej,

b) wielko$¢ dochodu na glowe ludnosci oraz struktura
wydatkow,

¢) poziom oraz kierunki specjalizacji przemystu.

2. Struktura geopolityczna strefy:

a) Srednie odleglosci przewozow w relacji miedzynaro-
dowej,

b) istnienie polgczen Kkonkurencyjnych, szczegdlnie
innych gatezi transportu,

c¢) stosunek kosztéw przewozowych w lotnictwie w po-
réwnaniu do kosztéw w innych rodzajach transportu,
d) stosunki spoleczno-polityczne i gospodarcze we-
wnatrz danej strefy.

3. Wielkos$¢ rynku towarowego:

a) specjalizacja produkcyjna danego obszaru podlega-
jacego badaniom,

b) wielko$¢ masy towarowej w imporcie i eksporcie
optacalnej dla przewozéw lotniczych.



Tablica 2. Pozi 5 i
Lablivs oziom regularnych przewozow lotniczych (ICAO)w roku 1967 wg podziatu geograficznego globu ziemskiego na tle ludnogci i dochodu

Przewozy w mln tonokilometréow Szacunkowy
Obszar geograficzny mi¢dzynarodowe krajowe razem Sl dOCh'éd
B sl W . L na miesz-
o _ ———— —— kadca w
ilosé % xlosc' % ilosé ‘ % ilos¢ % Europie=1
E\:ropak " 6 438 46,6 756 4,0 7194 22,0 447 18,5 1,0
:\ ler)’kﬂ Pl:; 4530 32,8 16 342 86,3 20 872 63,6 292 12,1 1,8
Ameryka ; 546 4,2 480 2,6 1026 3891 165 6,7 0,3
8#“' Wschod 991 6,4 631 3,6 1622 4,7 1087 45,3 0:2
ceania 422 31 446 2,4 868 2,8 18 0,7 2,0
Af.ryl\.a o 592 4,2 154 0,8 746 28 310 12,9 0,3
Bl_xskl W _schod - 383 2,8 59 0,3 442 1,4 91 3,8 0,4
.Razcm IC_A(E - 1_3 :JUZ 100,0 18 869 100,0 32771 100,0 2410 100,0
W tym: w wybranych krajach — potegach lotniczych
\Vielkfl Brytania 1561 11,1 191 1,0 1572 5,3 54,9 2,3 1,4
Francja ] 1077 7,7 140 0,7 1217 3,7 49,4 2,0 1s3
Stany‘chdnoczone 3739 26,7 15 504 81,5 19 243 58,3 196,8 8,2 2,5
japomﬂ. 478 3,4 304 1,6 782 2,4 98,8 41 1,0
Australx'a 348 2,4 386 2,0 734 2,2 11,5 0,4 1,8
Holandia 651 4,1 3 — 654 2,0 12,4 0,5 14
Uwaga: ludno$é przyjeto w roku 1965 bez Zwigzku Radzieckiego i Chinskiej Republiki Ludewe;.

B. Podaz ustug lotniczych

1. Sredni tonaz handlowy bedacy w uzytkowaniu przed-
siebiorstwa lotniczego lub przedsiebiorstw.

2. Wydajno$é handlowa parku lotniczego w okres$lonej
jednostce czasu.

3. Planowany przyrost sprzetu w badanym okresie
czasu.

4. Ubytek sprzetu w wyniku eksploatacji oraz uszko-
dzen.

5. Srednie izowektory planowanych ustug lotniczych.
6. Stopien przygotowania infrastruktury.

Przeglad kolejnych czynnikéw warunkujgcych ksztalt
i rozwoj rynku lotniczego w kontek$cie sytuacji ekono-
micznej wspodiczesnego §wiata potwierdza jego olbrzy-
mie zréznicowanie. W kazdym przekroju dziatalnosci
uslugowej transportu lotniczego Europa i Ameryka
Polnocna majg lgcznie ponad 80% udzialtu. Mimo prze-
mian, jakie zaistnialy na pozostalych kontynentach w

pietnastoleciu 1951—1965 w stosunku do poziomu $wia-
towego, przemiany te sg w dalszym ciggu niewystar-
czajace.

W tablicy 2 przedstawiono poziom regularnych prze-
wozOw lotniczych krajow czlonkowskich ICAO w
1967 r. na tle ilosciowego stanu ludnosci i szacunkowe-
go dochodu ludnos$ci. Z tresci tablicy wynika, Zze roz-
biezno$ci w poziomie przewozow sg wieksze anizeli
w dochodzie narodowym. Nalezy stad wyciggng¢ wnio-
sek, ze zapotrzebowanie na ustugi lotnicze ksztaltuje
sie w stosunku do okre$§lonego poziomu dochodu na
jednego mieszkanca. Poziom ten nalezy poréwnywac
z ilo§cig wylatanych kilometréw, przypadajgcg na jed-
nego mieszkanca. Studia rynkowe muszg wiec mieé
charakter wszechstronny, a ich wyniki potwierdzone
konkretnymi efektami ekonomicznymi rozwoju trans-
portu lotniczego.

W numerze 8 TLiA przedstawione zostang szczego6lowe
wyniki badan rynkowych.

Opracowania naukowo-techniczne
zwiazane 7z rozwojem techniki lotniczej

Prace Instytutu Lotnictwa, nr 33/1968, Zjednoczenie Przemysiu
Lotniczego. Wydawnictwa Naukowo-Techniczne. Warszawa.

W zeszycie opublikowano nastepujgce prace: dr inz. Lecho-
staw Kalinowski: Przeciqzenia §émigtowca w locie zaburzonym
przez podmuchy i brutalne sterowanie; mgr inz. Mieczystaw
Kwiatkowski: Wykonawstwo krzywoliniowych rdzeni komor-
kowych metodq obrobki nie rozciqgnietego pakietu; mgr inz.
Edward Zwolak, mgr inz. Andrzej Serwach: Badania hydrau-
licznych uktadéw napedu posuwow frezarki ze sterowaniem
liczbowym ksztaltowym; mgr inz. Jerzy GrzegorzewskKi:
Niektore wyniki badan doswiadczalnego petlicowego wymien-
nika ciepla.

Prace Instytutu Lotnictwa, nr 34/68. Zjednoczenie Przemystu
Lotniczego, Wydawnictwa Naukowo-Techniczne. Warszawa.

W zeszycie opublikowano nastepujgce prace: mgr inz. Woj-
ciech Klepacki: Wybrane zagadnienia oceny 2ywotnosci topa-
tek sprezarek osiowych; mgr inz. Janusz Garscia, mgr inz.
Henryk Zatyka: Parametry technologiczne procesu zgrzewa-
nia poprzez warstwe kleju w postaci btonki,; mgr inz, Tadeusz
Skwirczynski, mgr inz. Andrzej Sendyk: Model elektryczny
wstrzqsarki elektrodynamiez‘nej mgr inz. Kazimijerz Bedna-
rek, dr inz. Jerzy Chomiak, techn. Jerzy Czerwinski: Urzqg-
dzeme do pomiaru wzelkoscz i koncentracji kropel paliwa w
strumieniu powietrzda.

Prace Instytutu Lotunictwa, nr 35/68. Zjednoczenie Przemystu
Lotniczego, Wydawnictwa Naukowo-Techniczne. warszawa.

W zeszycie opublikowano nastgpujgce prace: dr inz. Janusz
Morawski, mgr inz. Stefan Bramski: Uproszczony model dy-
namiki $miglowca dla pochylenia i przechylenia; mgr inz.
Lestaw Bucki: Zjawiska zwiqzane z ujemnym wpltywem wody
na tworzywa poliestrowe wzmocnione wiéknem szklanym
i ich badania; mgr inz, Janusz Seroka: Prace nad czu,mtkamz
turbmkowymz przeptywomierzy o matej bezwtadnosci; mgr inz.
Irma Gruin, mgr Wojciech Poninski, mgr inz. Rozalia Kiet-
kiewicz: Syczwa i kleje do wytwarzama rdzent komdérkowych
z papieru syconego; inz. Jan Jach, mgr inz. Mieczystaw
Kwiatkowski: Niektore problemy przy opracowywaniu pro-
cesu technologicznego wykonawstwa rdzenia komoérkowego
z papieru syconego i z folii aluminiowej.

Prace Instytutu Lotnictwa, nr 36/68. Zjednoczenie Przemystu
Lotniczego. Wydawnictwa Naukowo-Techniczne. Warszawa.

W zeszycie opublikowano nastepujgce prace: mgr inz. Ry-
szard Lewandowski: Wplyw czynnikow zakt()cajqcych na ruch
niekierowanej rakiety meteorologicznej, mgr inz. Mleczys{aw
Rybak: Informacyjna interpretacja sublektyw'n.ych opinii pi-
lotéw o sterownosci aparatéow latajqcych; dr inz. Jerzy Cho-
miak, mgr inz. Mxeczyslaw Pogodzmskx Przyczynek do za-
gadniema ‘naprezen w diugiej nici odwijajqcej sie z duza
predkosciq ze szpuli; mgr Bogdan Wislicki: Ocena sklonno$ci
do pienienia niektéorych krajowych olejow mineralnych ze
szezegolnym uwzglednienienm olejow stosowanych w hydrau-
lice sitowej; mgr inz. Jerzy Pruss: Wazmecniacz elektrohy-
drauliczny RD-1.
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Kanadyjski samolot pasazerski o skréconym starcie

W latach siedemdziesigtych przewiduje si¢ obok wpro-
wadzenia do eksploatacji naddzwickowych sq{nnlotow
pasazerskich i autobuséw powictrznych rozwaoj k()mL_l—
nikacji pasazerskiej na krotkich trasach przy uzyciu
olotow STOL. )
;ilrirr]lteresowanie samolotami pasazerskimi STOL zwig-
zane jest z faktem, ze w przypadku przelotow na krf).t—
kich trasach duzy procent calkowitego czasu podrozy
stanowiy czasy dojazdu i czasy px'zygotow,"JWCze na lot-
nisku oraz z przecigzeniem duzych portow lotniczych
i kosztami budowy dtugich pasow lotniskowych..Samo—
loty STOL be¢dy mogly korzystaé z .mal’ych 1(’)tmsk. po-
lozonych w bezposrednim sysiedztwie osx:o_dk.ov.v miesz-
kalnych i z lgdowisk przygodnych, jak rowniez z krot-
kich pasow startowych zbudowanych w istniejacych

1

juz duzych portach lotniczych, tak jak to zrobiono juz
W porcie lotniczym La Guardia (stanowi to pierwszy
krok do budowy 25 lotnisk STOL w korytarzu Nowy
Jork — Waszyngton na zachodnim Wybrzezu Stanow
Zjednoczonych).

Firma De Havilland Canada W oparciu o swe bogate
doswiadczenie w dziedzinie samolotow STOIL, (najnow-
Szy z produkowanych samolotow STOL tej firmy,
DHC-6 ,, Twin Otter”, uzyskat b. duzy sukces na ryn-
kach lotniczych) rozpoczeta prace nad 40-miejscowym
samolotem pasazerskim STOL o oznaczeniu DHC-7.
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Samolot ten ma si¢ wyrozniaé duzg ekonomia, b. do-
brymi wtasnosciami przy matych predkosciach lotu,
nowoczesnym wyposazeniem radiowym i nawigacyj-
nym, duzymi predkosciami wznoszenia i opadania, nis-
kim poziomem wytwarzanego hatasu i, na zyczenie,
niskoci$nieniowymi oponami. Samolot hedzie napedza-
ny czterema turbinowymi silnikami $miglowymi
UACL PT6A-50 lub AiResearch TPE 331 (zaleznie od

195 m

zyczenia uzytkownika) o mocy startowej 800 KN przy
temperaturze otoczenia +32°C.

Kabina samolotu jest klimatyzowana powietrzem ze
sprezarek silnikowych Przy maksymalnej roznicy cis-
nien 0,24 kG/cm2. Drzwi kabiny pasazerskiej sg zaopa-
trzone w integralne schodki. W wersji mieszanej, pa-
saiersko—towarowej, siedzenia pasazerskie sg skladane

cow, klap, spoilerow i sterow oraz do sterowania przed-
nim kotem stuzg dwa uklady hydrauliczne o ci$nieniu
210 kG/cme. Instalacja elektryczna jest zasilana czte-
rem‘; pradnico-rozrusznikami o napieciu 28 V i mocy
7 kW.

Dane samoloty: rozpietose 25,85 m, dlugosé 21,28 m,
Wysoko$é 7,12 m, powierzchnia skrzydtla 60,40 m?, obje-
tos¢ kabiny 45 m3, objetosé pomieszczenia bagazowego
7 m3, ciezar startowy 13560 kG, ciezar wlasny 8610 kG,
ciezar handlowy 3630 kG, maksymalna predkos$é prze-
lotowa na wysokosci 1500 m — 435 km/h, predkosé
przeciggniecia 107 km/h, kat nachylenia toru przy star-
cie 8,5°, putap praktyczny na trzech silnikach 6400 m

niem rezerwy paliwa Na 185 km i 45 min loty — 370
km, maksymalny zasieg z pozostawieniem rezerwy pa-
liwa jak wyzej — 1850 km.

W. K.



Samolot stuibowy Swearingen ,Merlin” 2B

Amerykanska wytwornia platowcow Swearingen w
San Antonio, ktéra poczatkowo zajmowata sie modyfi-
kacjaml i ulepszaniem réznych typow samolotow,
a takze wspélpracowata z firmg Bell w dziedzinie szyb-
kich $migtowcow, zbudowala w 1966 r. samolot stuzbo-
wy ,,Merlin” 2A.

Przed przystgpieniem do projektowania samolotu prze-
prowadzono gruntowng analize rynkowg, ktora wyka-
zala istnienie powaznej luki miedzy samolotami stuz-
bowymi z napedem tlokowym a samolotami stuzbowy-
mi z napedem odrzutowym. Chodzitlo jednak nie tylko
o wypetnienie tej luki, lecz réwniez o upodobnienie
pod niektoérymi wzgledami nowego samolotu do wiek-
szych pasazerskich samolotow odrzutowych. I tak np.
zastosowano ci$nieniowg kabine w celu umozliwienia
lotéw na najkorzystniejszych wysokosciach.

Do napc¢du samolotu ,,Merlin” 2A zastosowano turbino-
we silniki §migtowe UACL PT6A-20 o mocy ok. 550 KM,
przy czym obecnie zamierza siq je zastgpi¢ nowg ich
odmiang, o wiekszej mocy — silnikami PT6A-27.
W maju 1968 r. wyprodukowano pierwszy samolot
,,Merlin” 2B z dwoma silnikami Garrett-AiResearch
TPE 331-1-1515 o mocy 665 KM, ze Smiglami Hartzell
o $rednicy 2,24 m, przestawialnymi na odwrotny cigg.
,,Merlin” 2B ma cylindryczny kadlub zapewniajgcy uzy-
skanie najkorzystniejszego stosunku ciezaru do wy-
trzymatosci i utatwiajgcy rozplanowanie kabiny. Ka-
bina jest klimatyzowana, przy czym najwieksza rozni-
ca migdzy ci$nieniem w kabinie i ci§nieniem otoczenia
wynosi 0,5 kG/cm?, przewyzszajgc o 40% roéznice ci$-
nien w innych poréwnywalnych samolotach stuzbo-
wych z turbinowym napedem $miglowym. Taka roz-
nica ci$nien pozwala na utrzymanie do wysokosci
5170 m ci$nienia w kabinie odpowiadajgcego wysoko-
$ci 0; na wysoko$ci lotu 9450 m ci$nienie w kabinie od-
powiada wysokos$ci 2290 m. Cisnienie w kabinie wy-
twarzajg sprezarki silnikéw, przy czym wspomniang
réznice cisnien mozna zapewni¢ rowniez przy jednym
silniku nie pracujgcym. Préby kadluba przeprowadza-
no przy roéznicy ci$nien 0,69 kG/cme?, a oprocz tego pod-
dano go 20 000 zmian obcigzen przy réznicy cisnien 0,44
kG/cm2. Samolot jest poza tym wyposazony w awaryj-
ny uklad tlenowy. Po lewej stronie kadluba znajdujg
sie drzwi z integralnymi schodkami. Dzieki specjalne-
mu, opatentowanemu zamknieciu tworzg one integral-
ng cze$¢ kadluba, przenoszgc obcigzenia bez potrzeby
stosowania wzmocnien woko6t otworu drzwiowego.
Z prawej strony kadluba umieszczono wyjscie zapaso-
we (na skrzydlo). W nosowej czesci kadiuba znajdujag
sie urzgdzenia klimatyzacyjne, radiowe i nawigacyjne.
Skrzydlo sklada sie z czesci srodkowej z gondolami sil-
nikowymi i dwoch czesci zewnetrznych z koncami ze
zbrojonego tworzywa sztucznego. Lotki sg zaopatrzone
w klapki wywazajgce. Klapy uruchamia sie elektrycz-

nie. Integralne zbiorniki w skrzydle majg pojemnosé
1460 1. Konwencjonalne podwozie ma tarczowe hamul-
ce, a jego wcigganie i wypuszczanie oraz sterowanie
przednim kolem odbywa sie elektrycznie. Do odladza-
nia $migiel, rurek Pitota i przednich okien kabiny za-
logi stuzg urzadzenia elektryczne, krawedzi natarcia
skrzydla i usterzenia — urzgdzenia pneumatyczne.
Instalacja elektryczna pradu stalego o napieciu 28 V
jest zasilana dwoma akumulatorami nikiel-kadm o po-
jemnosci 25 Ah i dwoma pradnico-rozrusznikami.
Cena samolotu z wyposazeniem elektrycznym wynosi
505 tys. dolarow.

Do konca 1968 r. zbudowano 33 samoloty ,,Merlin” 2A
i 10 ,,Merlin” 2B. We wrze$niu 1969 r. produkcjasamo-
lotow ,,Merlin” i ,,Metro” (samolot pasazerski na linie
lokalne) ma wynie$¢ 10 sztuk.

Dane samolotu ,,Merlin” 2B: rozpietos¢ 13,98 m, diu-
gosé 12,23 m, wysoko$¢ 4,39 m, powierzchnia skrzydia
25,89 m2?, wydtuzenie 7,51, dlugos$¢ i szerokos¢ kabiny
pasazerskiej 3,25 X 1,57 m, wysoko$§¢ kabiny w przej-
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$ciu miedzy fotelami 1,50 m, ciezar wtasny 2790 kG,
ciezar uzyteczny 1750 kG, ciezar startowy 4540 kG,
maks. ciezar do lgdowania 4220 kG, predkos¢ prze-
lotowa na wysoko$ci 4570 m — 475 km/h, predkosc
wznoszenia n.p.m. 13,1 m/s, putap praktyczny 9110 m,
dopuszczalna wysoko$¢ lotu 9450 m, diugosé startu na
wysoko$¢ 15,2 m — 884 m, dilugos$¢ lgdowania z wyso-
kosci 15,2 m — 671 m, maks. zasieg na wysokosci 8390 m
z pozostawieniem rezerwy paliwa na 45 min. lotu
2870 km.

Firma Swearingen zamierza budowaé¢ nowy samolot
stuzbowy, prawdopodobnie z napedem odrzutowym.
MoOwi sie rowniez o projekcie 8-miejscowego naddzwie-
kowego samolotu stuzbowego o predkosci Ma = 2.

W. K.

Zmiany w projekcie

auvtobusu powietrznego A-300

W wyniku dalszych analiz i hadan rynkowych zdecy-
dowano si¢ na zmiany w projekcie europejskiego auto-
busu powietrznego A-300. Nowa wersja, A-300B, jest
praktycznie rzecz biorgc zmniejszong wersjg pierwot-
ng. Zamiast 300 pasazeré6w A-300B bedzie zabieral na
pokiad tylko 250 pasazerow przy podziatce foteli 0,86
m, a jego naped bedg stanowi¢ dwa trojwatowe silniki
Rolls-Royce RB.211 o cigguok. 18000 kG zamiast silni-
kow RB.207 o ciggu ok. 21 000 kG. Diugos$¢ i rozpietose
zostaly zmniejszone. Nie zmieniona zostala zabudowa
silnikow pod skrzydiem, poniewaz pozwala ona na
zmniejszenie ciezaru skrzydla, kadiuba i usterzenia
wysokosci, utatwia zabudowe instalacji pokladowych,
zwieksza sprawno$¢ wlotow silnikowych i daje wiek-
szg swobode w projektowaniu usterzenia wysokosci.
Poza tym taka zabudowa utatwia obstuge silnikéw (co
jest szczegolnie wazne w przypadku silnikow RB.211,
ktérych zespoly mozna wymieniaé na samolocie) i w
razie potrzeby przedluzenie kadiluba. Skutki zaburzen
optywu skrzydia mozna zmniejszy¢ przez odpowiednie
zaprojektowanie skrzydia i gondol, ktére mogg wy-
twarza¢ dodatkowg site no$ng.

Na specjalne zyczenie samolot moze by¢ wyposazony
w silniki Pratt Whitney JT9D-15 lub General Electric
CF6. Zaréwno te silniki, jak i silnik RB.211 bedg mie¢
w 1973 r. — rok wprowadzenia do eksploatacji autobu-
su A-300B — cigg startowy ok. 21 000 kG i bedg juz
wyprobowane na amerykanskich autobusach powietrz-
nych. Dzieki wprowadzonym zmianom (m.in. dzieki
wyborowi silnika, ktéory znajduje sie w zaawansowa-
nym stadium rozwoju) koszty rozwoju samolotu zosta-
ng zmniejszone z 675 milion6w do 418 milion6w dola-
row. Zwieksza to szanse realizacji projektu, tym bar-
dziej ze autobus A-300B, o zasiegu 2200 km, bedzie sta-
nowi¢ uzupelnienie amerykanskich autobusow po-
wietrznych na dtugie i $rednie trasy. Oblicza sie ze w
1975 r. na rynku amerykanskim i europejskim bedzie
istnie¢ zapotrzebowanie na 350 autobusow na krotkie
i $rednie trasy, a w 1980 r. bedzie potrzeba ok. 1100 sa-
molotéw tego typu.

Dalszy rozwd6j samolotu A-300B przewiduje zwieksze-
nie liczby pasazerOéw do 345, a zasiegu do 4400 km.

Dane samolotu A-300B: rozpieto$¢ 44,80 m, dlugosc
50,27 m, wysoko$¢ 16,10 m, powierzchnia skrzydta 255
m2, maks. ciezar startowy 124 700 kG, normalny ciezar
do lgdowania 109 000 kG, ciezar bez paliwa 102 000 kG,
ciezar wlasny 74 700 kG, ciezar handlowy 22900 kG,
najwieksza predkos¢ przelotowa 945 km/h, dopuszczal-
na liczba Ma 0,84.

W. K.
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Naijtrudniejszy

program lotniczy USAF

Najtrudniejszym pod wzgledem technicznym lotniczym
programem amerykanskich sil powietrznych jest pro-
jekt naddzwiekowego bombowca strategicznego AMSA
(Advanced Manned Strategic Aircraft). Istnieje duze
prawdopodobienstwo, ze samolot ten zostanie wprowa-
dzony na uzbrojenie w 1976 r. Jego ,,zycie” oblicza sie
na 10 lat, w zwigzku z czym przy projektowaniu sa-
molotu bierze sie pod uwage zmiany, jakie mogg zajs$¢
do 1985 r. w systemie obronnym potencjalnego prze-
ciwnika.

Na rok budzetowy 1970 przeznaczono na prace nad pro-
jektem AMSA 77 milioné6w dolaréow. Prace nad nape-
dem i systemami elektronicznymi majg by¢ przyspie-
szone, aby nie pozostawaly one w tyle za rozwojem
platowca. Koszty catkowite rozwoju samolotu sg sza-
cowane na 1,5 do 2 miliardow dolaréw. Koszt jednego
samolotu w przypadku budowy powyzej 100 sztuk wy-
nositby ok. 25 milionow dolarow.

Osiggi samolotu AMSA majg przewyzszac osiggi wszyst-
kich wspodlczesnych samolotow, w szczegolno$ci w ata-
kach przeprowadzanych z b. duzych i b. matych wy-
sokos$ci. Nowy samolot bedzie mniejszy od bombowca
B-52, lecz bedzie mial wiekszy udzwig. Zostanie praw-
dopodobnie zaopatrzony w skrzydlo o zmiennej geo-
metrii. Uzbrojenie bedg stanowi¢ pociski latajgce oraz
bomby nuklearne i konwencjonalne.

W. K.

Projekt smiglowego samolotu
szturmowego

Obok naddzwickowego bhombowca strategicznego
AMSA w USA projektiuje sic rowniez prosty samolot
szturmowy AX z napedem $miglowym. Na rok budze-
towy 1970 przeznaczono na ten cel 12 milionéw dola-
row. Projekt wstepny przewiduje budowe malego sa-
molotu STOL z dwoma turbinowymi silnikami $§mi-
glowymi (0 mocy prawdopodobnie ok. 700 KM), uzbro-
jonego w szybkostrzelne dziatko o kalibrze 25—35 mm
oraz w hbomby i rakiety. Samolot ma sie odznaczaé¢ du-
zg zwrotno$cig i zdolno$cig do diuzszych lotow patro-
lowych.

W. K.

Nowy czechostowacki motoszybowiec

Na wystawie w Brnie pokazano nowy motoszybowiec
Letov Mk 1 ,,Kocour”. Ma on konstrukcje mieszang:
kadtub jest metalowy, skrzydlo i usterzenie sg pokry-
te plotnem. Motoszybowiec jest napedzany dwusuwo-
wym, dwucylindrowym silnikiem od samochodu ,,Tra-
bant” 601. Silnik ma moc 24 KM przy 3200 obr/min
i jest wyposazony w drewniane dwulopatowe $§miglo.
Rozruch odbywa sie za pomocg elektrycznego rozrusz-



nika wlgczanego przyciskiem w kabinie pilota. Na zy-
czenie kabina moze by¢ wyposazona w ukiad grzewczy
zasilany powietrzem chitodzgcym silnik. Motoszybowiec

Wirnik $miglowcowy

o sktadanych

topatach

Firma Ryan opracowala wirnik nos-
ny o skladanych lopatach, nadajgcy
sie do zastosowania do samolotow
zespolonych (przemiennych) z cho-
wanymi do gondol wirnikami. f.o-
paty wirnika skladajg sie z dwoch
czesci polgczonych ze sobg za pomo-

moze stuzy¢ do szkolenia podstawowego.

W. K.

cg przegubow. Zewnetrzne czesci to-
pat majg cienki profil, sg sprezyste
i majg na koncu ciezarek ze skrzy-
detkiem wywazajgcym. CzeSci we-
wnetrzne lopat sg zaopatrzone w
sprezyny, ktore utrzymujg je w po-
tozeniu ztozonym wzdiuz osi wirni-

ka, przy czym zewnetrzne czesci lo-
pat zwisajg luzno na przegubach.
W miare rozkrecania wirnika sity od-
srodkowe powodujg rozkladanie to-
pat.

W. K.

Nawigacja satelitarna dla statkéw

Duza ilo$¢ satelitow okrgzajgcych Ziemie umozliwia
dokladne i niezalezne od pogody okreslanie pozycji
srodkéw komunikacji. Amerykanska marynarka wo-
jenna wykorzystuje od 1964 r. system nawigacji sate-
litarnej (USNavy Navigational Satellite System) sktla-
dajgcy sie z satelitow krgzgcych po orbitach polarnych
(orbity, ktérych plaszczyzna przechodzi przez bieguny
Ziemi) na wysoko$ci 960 km. Poniewaz system ten zo-
stal udostepniony roéwniez marynarce handlowej
wszystkich krajow, w ITT Federal Laboratories (San
Fernando) opracowano urzgdzenie odbiorcze Modell
4007 AB przeznaczono dla statkéw. Skiada sie ono z
odbiornika nawigacyjnego i przelicznika. Oba zespoly
majg wielko$¢ torby podroéznej. Poza tym do urzgdze-
nia nalezy zwykly dalekopis z dziurkaczem tasmy
i antena stozkowa o $rednicy u podstawy 1 m i wyso-
kosci 1,3 m ze wzmacniaczem wstepnym.

Kazdy satelita nawigacyjny potrzebuje do wykonania
jednego okrgzenia 108 min. Satelita wysyta sygnat cig-
gly o b. duzej czestotliwosci. Wskutek wzglednego ru-

chu satelity i statku powstaje zmiana czestotliwosci
miedzy sygnalem odbieranym przez statek a sygnalem
wysylanym przez satelite (efekt Dopplera). Ta roéznica
czestotliwosci i jej przebieg w czasie sg mierzone w
urzgdzeniu odbiorczym statku. Marynarka wojenna
okresla b. dokitadne tory lotu poszczegdlnych satelitow
i dwa razy dziennie przekazuje uzyskane dane do pa-
mieci satelitow, ktore dzieki temu mogg przesytaé¢ da-
ne potrzebne do dokladnego okreslenia ich pozycji.
Przelicznik na statku wigze réznice czestotliwosci —
zalezng od odleglosci miedzy statkiem a satelitg — i jej
przebieg czasowy z torem satelity, drukujgc nastepnie
za pomocg dalekopisu wspoéirzedne pozycji z bledem
mniejszym od 200 m.

System nawigacji satelitarnej przyczyni sie do zwiek-
szenia bezpieczenstwa i rentownosci podrézy morskich.
Statki handlowe bedg mogly skroci¢ czas podroézy i po-
dawac¢ dokladniejszy czas przybycia do portu, co ula-
twi zaplanowanie prac portowych.

W. K.
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Stabilizacja satelitéw i sond
za pomocq kola zamachowego

Satelity i sondy miedzyplanetarne w wiekszo$ci przy-
padkow tylko woéwezas mogg wypelni¢ swe zadania,
gdy ich polozenie wzgledem Ziemi lub innego ciala
niebieskiego jest stabilizowane. Konieczne jest przy
tym wyréwnowazenie momentéw zaklocajgcych wy-
wolywanych przez pola magnetyczne, pola grawitacyj-
ne, atmosfere szczgtkowg i ci$nienie promieni stonecz-
nych. W przypadku satelitow momenty te majag czesto
charakter cykliczny, tzn. zmieniajg znak w czagie jed-
nego okrgzenia Ziemi. Do wyréwnowazenia momentow
zakl6cajgcych nadajg sie szczegblnie dobrze kota zama-
chowe, poniewaz w przeciwienstwie do dysz stabilizu-
jacych nie zuzywajg one czynnika roboczego, zapotrze-
bowujgc jedynie niewielkie iloSci energii elektrycznej.
Satelity o dluzszym ,zyciu”, ktorych anteny lub czuj-
niki stale muszg byé¢ zwroécone w kierunku Ziemi lub
innego okrgzanego ciala niebieskiego, jak np. w przy-

padku satelity 1gcznos$ciowego ,,Intelsat” 4 lub niemiec-
ko-francuskiego satelity lgcznosSciowego ,,Symphonie”,
bedg mogly by¢ stabilizowane wzgledem wszystkich
trzech osi za pomocg pojedynczego kola zamachowego
firmy Teldix GmbH (Heidelberg). Wirowanie kota za-
machowego zapewnia stabilizacje wzgledem dwédch osi
satelity prostopadlych do osi wirowania kota. Polozenie
wzgledem osi symetrii kota zamachowego jest regulo-
wane w sposob aktywny za pomocg czujnika polozenia,
ktory wysyla sygnaly zwiekszajgce lub zmniejszajgce
predko$¢ obrotowg kola zamachowego — zmiana mo-
mentu obrotowego napedzajgcego kolo silnika obraca
satelite w wymagane potozenie.

Urzadzenie stabilizujgce firmy Teldix sklada sie z her-
metycznie zamknietego silnika elektrycznego i umie-
szczonego w obudowie tarczowego kola zamachowego.
Bardzo male zapotrzebowanie mocy uzyskano przez
stworzenie wysokiej prézni w obudowie kota i zastoso-
wanie smarowanych wedlug nowej metody tozysk kul-
kowych. Silnik na prad staly jest nowego bezszczotko-
wego typu, ktéry dzieki matej iloSci czeSci ma duzg
sprawno$¢ i niezawodno$¢ dziatania. Trwalo§é urzgdze-
nia wynosi 5—6 lat.

W. K.

Satelity do wykrywania bogactw naturalnych

W firmie TRW Inc. zaprojektowano serie satelitow,
ktore zostang wystrzelone na poczgtku lat siedemdzie-
sigtych, a ktére beda stuzyé¢ do wykrywania — za po-
mocg specjalnych kamer i czujnik6w — bogactw natu-
ralnych Ziemi, tawic ryb i gor lodowych oraz do obser-
wacji obszarow le$nych i uprawnych i szeregu innych
zadan o duzym znaczeniu gospodarczym. Ciezar tych
satelitow bedzie wynosil od 70 do 9000 kG. Bierze sie

Nowa rakieta noéna ze stopniem S-4B

Firma McDonnel Douglas zamierza wypeini¢ luke mie-
dzy rakietg no$ng ,,Saturn” 1B a rakietg ,,Saturn” 5 do-
budowujgc do stopnia ,,Saturn” S-4B pierwszy stopien
z silnikami na stale materialy pedne. Cztery silniki
o $rednicy 396 cm i lgcznym ciggu 3000 000 kG umo-
zliwig wespot ze stopniem S-4B umieszczanie na orbi-
tach wokotziemskich tadunkéw o ciezarach od 34 do
49 T, zaleznie od wysokosci. Dalsze zwiekszenie udzwi-

pod uwage satelity OGO (Orbiting Geophysical Obser-
vatory), ,,Tiros” M, ,Nimbus”, ,Lunar Orbiter” oraz
satelity ATS (Advanced Technology Satellite). Satelity
bedg umieszczane na orbitach polarnych na wysokoS$ci
500 km. Naukowcy z TRW przewidujg, ze zastosowanie
satelitow do celéw gospodarczych przyniesie roczne
zyski w wysokos$ci 700 milionéw dolarow.

W. K.

gu rakiety bedzie mozliwe przez zastosowanie wiekszej
ilo$ci silnikow pierwszego stopnia, zwiekszenie pojem-
nosci zbiornikéw drugiego stopnia lub zastosowanie w
drugim stopniu silnikéw o wiekszym ciggu. Nalezy za-
znaczy¢, ze firma McDonnell Douglas przeprowadzila
juz préby z silnikami na stale materialy pedne o $red-
nicy 396 cm.

W. K.

Silnik General Electric CF6 o zwiekszonym ciqgu

Do napedu trzysilnikowego autobusu powietrznego Mc
Donnell Douglas DC-10 w wersji miedzykontynental-
nej, DC-10-30, firma General Electric opracowuje od-
miane silnika CF6 o zwiekszonym ciggu. Nowy silnik,
o oznaczeniu CF6-50, bedzie mial cigg startowy 21450
kG, podczas gdy cigg silnika CF6-6 do samolotu DC-
-10-10 wynosi tylko 18150 kG. Srednica i dlugosé sil-
nika pozostang nie zmienione, réznica polega na zasto-
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sowaniu dwoch dodatkowych stopni wentylatora
(prawdopodobnie sg to stopnie w kanale wewnetrz-
nym) i na zwiekszonym o 340 kG ciezarze. Rozpoczeto
juz proby czeSci wentylatorowych, pierwsza proba
kompletnego silnika jest przewidziana na grudzien
1969 r. Dostawy silnik6w majg sie rozpoczaé w paz-
dzierniku 1972 r.

W. K.
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Stoisko
umotzliwiajgce szybkg wymiane

badanych silnikéw

Firma John Curran Ltd. w Anglii opracowata instala-
cje hamowniang umozliwiajgecg szybkg wymiane na
stoisku silnikéw odrzutowych wszelkich typéw o ciggu
do 22 680 kG,.bez potrzeby dokonywania jakichkolwiek
adaptacji stoiska. Osiggnieto to glownie przez zastoso-

wanie zespolu szybkorozigeznych koncowek przewo-
dow elektrycznych, paliwowych itp. lgczacych silnik
z urzgdzeniami hamowni. Szybkoroztgcezne koncoéwki
umozliwiajg poza tym kompletne przygotowanie silni-
ka przed zamontowaniem go na stoisku. Cala instala-
cja obejmuje stoisko, urzadzenie do zamontowania sil-
nika na stoisku, pulpit sterowniczy i uklad przewodow
laczaeych.

Silnik jest przygotowywany wstepnie przez zamonto-
wanie go w ramie i polgczenie przewodoéw i kabli sil-
nika z koncoéwkami w plycie umieszezonej nad rama.
Silnik razem z ramg zostaje nastepnie przetransporto-
wany przenosnikiem do pomieszezenia silnikowego ha-
mowni, na stoisko. Stoisko (rys. 1) jest typu podwie-
szonego i sklada si¢ ze stalej ramy i zamocowanej do
niej ramy ruchomej, mogacej przesuwaé sie do przodu
i do tylu (pomiar ciggu). Silnik jest mocowany, przy
uzyciu hydraulicznego podno$nika, do stoiska (rys. 2),
przy czym szybkorozlgcezne koneowki plyty ramy silni-
ka 1gczg sie z odpowiednimi koncowkami analogicznej

Najwicksza komora bezechowa

Firma Grumman zbudowata dla Naval Air Systems
Command bezechowg komore stuzgcg do préb urza-
dzen elektronicznych o duzej czestotliwosci wyposaze-
nia samolotéw. Komora ta — o powierzchni podtogi
762 m? i wysokosci 12,8 m — jest najwiekszym tego ro-
dzaju urzadzeniem. Sciany i sufit komory sa wylozone
piramidami o powierzchni podstawy 0,36 m2 i dlugosci
1,8 m, ktore absorbujg wypromieniowywang przez ba-

plyty znajdujacej sie pod ruchomg ramg stoiska
(rys. 3).

Poza ciggiem stoisko umozliwia pomiary temperatur,
cisnien, predkodci obrotowej, wydatku paliwa, drgan

itp.
W. K,

dane urzgdzenia energie duZej czestotliwo$ei zamienia-
jac jg na cieplo. W komorze nie wystepuja zaklécenia
radiowe. Bada sie w niej m.in. wyposazenie elektro-
niczne — wraz z calym samolotem — samolotu Grum-
man ,,Intruder” EA-6B, przeznaczonego do zaklécania
nieprzyjacielskich urzgdzen radarowych.

W. K.
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Silniki na wystawie w Hanowerze

Na ostatniej wystawie lotniczej w Hanowerze * dominu-
jgcg role odgrywaty silniki turbinowe przeznaczone do
napedu wojskowych i cywilnych samolotow lat siedem-
dziesigtych. Wystawa ujawnila rowniez zaostrzajgcg
sie konkurencje miedzy trzema najwickszymi firmami
silnikowymi — General Electric, Pratt and Whitney
i Rolls-Royce. Ta ostatnia wspotpracuje nad rozwojem
nowych silnikéw z wytwoérniami silnikowymi szes$ciu
krajow, przy czym do najwiekszych jej sukcesow zali-
czy¢ nalezy dostanie sie na rynek amerykanski i sprze-
daz licencji firmom amerykanskim.

Doskonatg ilustracjg postepu, jaki dokonatl sie w ostat-
nich latach w budowie silnikow turbinowych jest po-
réwnanie ze sobg dwoch silnikow dwuprzeptywowych
Pratt and Whitney — TF 30-P-6 o ciggu ok. 4500 kG
i dwukrotnie od niego mniejszego i lzejszego JTF 16
o tym samym ciggu (rys. 1).

Wynikiem wspéipracy firm Rolls-Royce i MAN Tur-
bomotoren jest pokazany w postaci makiety dwuprze-
pltywowy silnik no$no-napedowy RB 193-12 o ciggu
ok. 4000 kG i ukladzie b. zblizonym do uktadu silnika
,»Pegasus”. Silnik jest przeznaczony do napedu bo-
jowego samolotu pionowego startu VAK 191B. Dzicki
duzemu sprezowi (16,2:1) i duzemu wydatkowi
(92 kG/sek) mozliwy jest pobor z silnika stosunkowo
duzych ilosci powietrza do ustateczniania samolotu
w zawisie. Na stoisku MAN wystawiono poza tym
model dopalacza z odchylang dyszg wylotowg (rys. 2).
Odchylanie dyszy odbywa sie przez obrét trzech skos-
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trzema silnikami.

nie ucietych odcinkéw rurowych. Dopalacz byl wy-
probowany na dwuprzeptywowym silniku Rolls-Royce/
/MAN RB. 153. Przy temperaturze 2000 °C i poziomym
ustawieniu dyszy wylotowej daje on przyrost ciggu
70%.

Obok modeli silnikow ,Pegasus” 101 i RB. 207 firma
Rolls-Royce wystawila wspodlnie z firmg SNECMA
silnik dwuprzeplywowy M451I1 (rys. 3) o ciggu 3500 kG
i stosunku wydatkow 2,8 :1, wytypowany do napedu
samolotu pasazerskiego na krotkie trasy VFW 614, oraz
wspolnie z firmg Turbomeca — silnik dwuprzeply-
wowy z dopalaczem RB. 172 ,,Adour” o ciggu 2000 kG
bez dopalania i 3000 kG 2z dopalaniem i o sto-
sunku wydatkow ok. 1:1, przeznaczony do napcdu
treningowo-bojowego samolotu Breguet ,Jaguar”. Na-
lezy zwrécié uwage na fakt, ze trwalo$¢ wazniejszych
czeSci silnika M45I1 i jego okresy miedzynaprawecze,
mimo trudnych warunkéw cksploatacji na samolocie
na krotkie trasy, bedg rowne trwatosci i okresom
miedzynaprawczym wspoiczesnych silnikow uzywa-
nych na samolotach na $rednie i dlugie trasy.

Po raz pierwszy pokazano makiete dwuprzeptywowe-
go silnika SNECMA/Turbomeca M49 , Larzac” (rys. 4)
o ciggu 1050 kG i stosunku wydatkéw 1,4:1 (w po-
réwnaniu ze stosunkiem wydatkow 3,3 : 1 silnika UACL
JT15D — rowniez zaprezentowanego w Hanowerze —
o tym samym ciggu).

Nalezy jeszcze wspomnie¢ o wystawionej makiecie
gondoli silnikowej samolotu transportowego z prze-
stawialnym skrzydiem VFW VC400. Sam silnik — Ge-
neral Electric T64-GE-16 o mocy ok. 3600 KM — jest
zabudowany w tylnej czes$ci gondoli i potgczony wa-
tem z przekladnig $migla zaopatrzong w wolne kolo.
Dodatkowy wal poprzeczny l!jgczy go z pozostalymi

W.K.
* Chodzi o wystaweg w 1968 r. (przyp. red.)



KOLODYNSKI S. 629.1.039

Lifting bodies 629.136

The need of development of a spacecraft that will generate
the lift force after reenter in the atmosphere is explained
and the shape of such body — without wings — is described.
The research and project works in the field of lifting bodies.
carried-out 1n the USA are mentioned, the development of
the gliders without wings M2, M2-F1, M2-F2 and HL-10 is
presented and the flight tests of these vehicles are described.

GLASS A. 629.13

Farnborough 1968
The interesting aircraft and projects on Farnborough

show ’

The second part of the article concerning the Farnborough
aviation show 1968 discusses the production and construction
of the fast executive aircraft Jetstzeam and DH-125 the jet
trainer and light attack aircraft Jet Provost, MB-326 and
Galeb, the most interesting aircraft on the show — VTOL
attack aircraft Harrier and aircraft projects which are now
developed by english aviation industry.

FALECKI J. 621.431.75:621.437

Aviation Wankel engines

In this article the effort of the assessment of application
possibilities of aviation Wankel engines comparing it to con-
ventional piston engines and turbine engines is presented.
The development and present state of art of aviation Wankel
engines are discussed.

MOKSZYSZCZAK A.,, STELMASZCZYK Z.  621.438.004

The overhauls of aircraft turbine engines during
exploitation

The intricated construction of modern turbine engines makes
difficult the overhauling them and requires the extension
of the overhaul range and the application of the accomplished
overhaul methods. In this paper the new methods of the
overhauls of turbine engines during exploitation, especially
the method based upon variation of engine parameters during
its acceleration, are described, the possibilities of applying
automatic overhaul processes are considered and the need of
taking into account new overhaul methods yet in the phase
of engine designing is emphasized.

PYTLEWSKI Z. 656.71:551.575

The fog over aerodromes and fighting it

In this article the general classification of the fog and con-
ditions under which it forms are given, the methods of
counteracting the fog formation, the methods of improving
the visibility in the fog and the possibilities of fighting the
fogg by mechanical, chemical and thermal methods are
presented.

F.OPATEK Z. 656.71:533.6.015.1

The influence of runway constant inclination on jet
aircraft take-off length

The influence of constant inclination of aerodrome runway
on take-off length of jet aircraft is discussed, the dependence
between this influence and aircraft type is mentioned and
an uncorrectness in the determination of runway length
correction coefficients for different runway inclinations is
emphasized.



Co piszg inni...

Przystosowanie maszyn do potrzeb i motliwosci
czlowieka

W zwigzku z szybkim rozwojem techniki coraz wazZniejsze
staje sie przystosowanie maszyn i urzadzen do potrzeb i mo-
zliwosci czlowieka. Ukazujgce sie publikacje ksigzkowe i w
czasopismach oraz normy i zalecenia ISO nie wyczerpujg tego
problemu. Stosowanie popularnych obecnie napedow hydrau-
licznych stwarza potrzebe opracowania teoretycznych podstaw
normalizacyjnych, ktére umozliwilyby projektantom urzgdzen
ustalania ruchow sterowania wedlug jednolitych zasad odwzo-
rowywania.

Normalizacja, nr 2 z 1969.

Ztacza do elastycznych przewodow
wysokocisnieniowych

Autor uzasadnia celowo$¢ opracowania konstrukcji nowych
zlgczy dla zmodernizowanych przewodow wysokoci$nienio-
wych produkcji krajowej, a nastepnie omawia konstrukcje
nowego, opatentowanego zlgcza oraz przebieg i wyniki badan
w OSrodku Konstrukcyjno-Doswiadczalnym Hydrauliki Sito-
wej przy WSK Wroctaw. W artykule omowione sg: proba gra-
nicznej wytrzymatosci przewodu na ciSnienie statyczne, pro-
ba zmeczeniowa na cisnienie uderzeniowe i pulsujgce oraz
préoba zrywania zigcza z przewodu. W tablicy zestawione sg
wyniki prob potwierdzajgce wysokg jako$¢ zigczy oraz prze-
wodow elastycznych produkcji krajowej.

Przeglad Mechaniczny, nr 3 z 1969.

Pokrywanie powlokami metalowymi tworzyw
sztucznych

Coraz powszechniej zastepowane sg metale tworzywami sztucz-
nymi, przede wszystkim metale niezelazne., chociaz i stale tez
s3 nimi zastepowane. Uzasadnione to jest ogolnoswiatowym
deficytem miedzi i innych metali kolorowych, a w odniesieniu
do wszystkich metali, w tym i stali, spowodowane jest bar-
dziej racjonalng obrobksg, zmniejszeniem ciezaru wyrobow
i duzg odpornoscig na korozje, jaka charakteryzuje sztuczne
tworzywa.

W artykule przedstawiono historyczny rozwéj metod poxry-
wania powlokami metalowymi tworzyw sztucznych oraz pro-
ces galwanicznego pokrywania wyrobéw 2z tworzywa ABS
(tréjpolimeru akrylonitro-butadieno-styrenu).

Przeglad Mechaniczny, nr 4 z 1969.

Nowy termometr do pomiaru wysokich temperatur

W artykule opisano teorie dziatania, konstrukcje oraz wyniki
wzorcowania prototypu termometru pulsacyjnego. Jest to
przyrzad o okresowym dziataniu wykorzystujacy stany nie-
ustalonej temperatury czujnika do pomiaru staltej temperatury
osrodka. Omoéwione zostaly przeprowadzone badania i przed-
stawione wynikajgce z nich wnioski dotyczgce jego zastosowa-
nia oraz dalszych badan. Podano tez zalety i wady przyrzadu.
Badania prototypu termometru pulsacyjnego potwierdzily
realno$¢ zalozen teoretycznych. Przewiduje sie wykonanie
i wdrozenie do zastosowania w przemysle termometru pulsa-
cyjnego.

Pomiary, Automatyka, Kontrola, nr 2 z 1969.

Elektroniczna technika obliczeniowa w Polsce

Zeszyt 2 z 1969 czasopisma Maszyny Matematyczne poSwigcony
jest rozwojowi elektronicznej techniki obliczeniowej w Pol-
sce. W artykule ,,Quo vadis electronica’” autor omowil tema-
iyke wystawy ,Elektronika w stuzbie postepu’, a nastepnie
przedstawil wnioski z niej wynikajgce. Zdaniem autora nalezy
skoncentrowaé¢ rozproszong dotad kadre i osrodki w placow-
kach naukowych i przemysle elektronicznym, powiekszyé
inwestycje na rozwdj przemystu elektronicznego w Polsce
i szybko podjg¢ produkcje przemystowg maszyn matematycz-
nych do przetwarzania danych oraz uporzgdkowac¢ dziatalnosé
szkoleniowg w zakresie elektronicznej techniki obliczeniowej.
Maszyny Matematyczne, nr 2 z 1969.

Nauka o systemach liczacych

W artykule ,,Kilka uwag w sprawie zasadniczej. 13adania nau-
kowe 1 ksztalcenie w zakresie systemoéw liczgcych’ autor ana-
lizuje spoteczne zapotrzebowanie na nowy typ specjalisty,
ktorego zakres wiedzy obejmowalby nauke o systemach liczg-
cych. Po zdefiniowaniu tej nowej nauki autor odpowiada na
dwa pytania zwigzane z tym zagadnieniem, a mianowicie: Czy
specjalista wyksztalcony w tym kierunku, bedzie tym wiasnie
fachowcem, ktorego brak odczuwamy tak powszechnie? i jak
ksztatci¢ tych specjalistow? Proponuje zorganizowanie pody-
plomowego studium nauki o systemach liczgcych, ktéore moze
stanowi¢ zaczgtek dla przyszlego normalnego zakladu uczel-
nianego, oraz powotanie placowki do prowadzenia badan nau-
kowych.

Maszyny Matematyczne, nr 2 z 1969.
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na, nawet po peilnej rozbudowie zaplecza dworca pasa-
zerskiego i towarowego. W celu usprawnienia ruchu
pasazerskiego na lotnisku oddaje sie do eksploatacji
nowe uklady stanowisk palcowych na plytach przed-
dworcowych wyposazonych w windy poziome i pio-
nowe.

Nowy dworzec towarowy o zdolnosci przeladunkowej
2 mln ton ladunkowych rocznie zajmuje wraz z urza-
dzeniami pomocniczymi i magazynami 66 ha powierz-
chni. Dworzec ten z pasazerskim dworcem centralnym
polaczony jest tunelem, w ktorym znajduje sie Sluza
celna. Na odpowiednich stanowiskach moze odbywac
sie zatadunek i rozladunek 30 samolotow jednoczeSnie,
nawet takich gigantow jak Lockheed C5A czy Boeing-
-707.

Lotnisko o powierzchni 1200 ha ma dalsze tereny za-
bezpieczone pod rozbudowe. Pie¢ pasow startowych ma
ksztalt dwoch trojkatow odwréconych i wzajemnie sie
przecinajacych. Dworzec lotniczy znajduje sie w geome-
tryeznym ukladzie pasow startowych, co pozwala na
dogodny ruch w kierunku wszystkich drog startowych.
7. miasta do budynku drogowego prowadzi autostrada
przechodzaca tunelem pod jednym z pasow startowych.
Dworzec lotniczy sklada sie z trzech specjalizowanych
zespolow obstugujacych okreSlony ruch. W glownej
czeSci budynku mieSci sie zespéot ,,Europa” o zdolnoSci
przepustowej okolo 1500 pasazerow na godzine, ktory
obstuguje ruch krajowy i europejski. Drugi zespol
,,Oceanie” obsluguje pasazerow transoceanicznych, a
trzeci ,,Britannia” — pasazerow dawnego imperium.
Lacznie wszystkie zespoly moga obsluzyé do 4000 pa-
sazerow na godzine. Wokol wymienionych zespolow
dworcowych znajduje sie 60 stanowisk dla samolotow
o ustalonym cyklu obstugi maksymalnie wynoszacym
15 minut.

Najtrudniejsze chyba w Europie warunki meteorolo-
giczre zobowiazuja administracje portu do stalych po-
szukiwan w zakresie automatyzacji ladowania. Wystar-
czy powiedzieé, Zze w ciagu minionego pieciolecia 36 wy-
padkow lotniczych zarejestrowanych w lotnictwie bry-
tyjskim mialo miejsce podczas podchodzenia do lado-
wania, z tego potowa z powodu ztych warunkow atmos-

—————
L.ONDYN-HEATHROW
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ferycznych. Aby zapobiec podobnym wypadkom, juz
w 1945 r. powolano specjalna sekcje (Blind Landing
Experimental Unit — BLEU), ktorej celem bylo mie-
dzy innymi prowadzenie studiow nad zastosowaniem
automatycznego ladowania. Pierwsze proby automa-
tycznego ladowania przeprowadzono w 1949 r. Urza-
dzenie zastosowane w przyszloSci na samolocie ,,Con-
corde” pozwoli nie tylko na zwiekszenie bezpieczen-
stwa lotu, ale rowniez na oszczedno$é paliwa w wyniku
precyzyjnego podejScia do ladowania.

Na lotnisku Heathrow dwie drogi startowe wyposazone
sa juz w urzadzenia radionawigacyjne pozwalajace na
dokladne utrzymywanie Sciezki schodzenia w trudnych
warunkach meteorologicznych.

Lotnisko ma dobrze rozwiniete zaplecze techniczne.
Znajduja sie tutaj centralne warsztaty remontowe
przedsiebiorstwa BEA (British European Airways)
i BOAC (British Overseas Airways Corporation).




lotnicze porty swiata

LONDYN - HEATHROW

W tablicy opublikowanej w nrze 1 z 1969 r. TLiA lot-
nisko Heathrow znajduje sie na czwartej pozycji
wsrod potentatow Swiatowych. W roku 1967 obstuzylo
ono okolo 210 tys. samolotow i ponad 12 mln pasaze-
row. Pozycje te lotnisko utrzymuje, a roczny przyrost

pasazerow wynosi ponad 15%, .Przewiduje sie, ze w
1971 r. ruch na lotnisku Heathrow bedzie dwukrotnie
wiekszy anizeli w 1965 roku, osiagajac okolo 20 mln
pasazerow. Liczbe te nalezy traktowaé jako maksymal-
Dalszy ciqg na III str. okladki
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