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+0BOCTH U3 NOSIbLUKA

® 10 oxrtabpa 1981 r. B r. Bapka, uakanyie 38 roxosuinsst obpascsanua Hapon-
noii ITonecxoit Apmun, cocrosuioce oTkpbitHe ITamstnuxa Iloswcremm JleTunkass,
TIaMATHHK YOCTPOCH IO MPOEKTY apTHCTa ckynboTopa P. [pynmisckoro. B r. Bapka
ODaMATHHEK MNMOCTaBJIcH B MAaMATb TOro, 4TO B pﬂﬁlOHC 73TOrO TOpOo.Oa COCTOHICA BOIe
nyvmnsent 60it, KOTOPsL OTKpsld Goenoii nyte, I Tloska LicTpedurensuoit ABuarnin
«BapuiaBa» (23 aorycra 1944 r.).

® B Mysece Texnukn B Bapuwase B Ok1adpe upOLIIOro roia Oul.1a OTKPLbIIA Bbl-
CTapkd NIOOHTCILCKHX KOHCTPYKUINI moA uasBaHuen «Moro-Canx 81». Buirmanns
JACHYKHABAIOT M, [P. CJIETYIOUIHE HXCIIOHATHL

— MoOTOmanep AMartop, Kortopslii npexcrapisinca 1. LloGpoiuinscros 143 1. Bpoe
2B, 3TO OXHOMCCTHOI IT0AKOCHLIIl BLICOKOII'IAH, MOCTPOEHILIN M3 ar ICCTOBAMNDIX
MATEePHANIOB, HMEIOLLISiI BCPTIKAIBLIIOC GHEPEHHC C AOMOIMHMTEILHON MCBCHXHOCTLIO
o drozensnken. Texnuagcckie AaRHbIe: pa3sax 10 A, quiHA 5 M, coberBeHHas Macca
130 kr, To;AKaIOIWMIl BMHT C MPMUBOIOM OI ABWrarcis aBToMQOu.1a Tpabaknr, rouu-
gocrbio B 22 xBr (30 n.c.) u 4200 06/x1un, ¢ pabGouist 0Gbeon 600 €32, MAKCHMATb
Hag cKopocTb 130 Kaf/dac, MHHIMAABLHAA CKOpOCTh (0 Km/1ac;

— B3.1CTHas TeaCKKa X714 Jaesibransdanos (10T canbhii KOHCIPyKTOp), € “accoii
36 Kr, MOTOLHKJICTHBIIT ABUrHTCIb € PACOHITM 00beMon 175 ¢z3, Mownocrbio B 10,5 kBr
('4 .|'LC.), C TOJIKAIOINIIN BDHHTOM € 3aKPHB.ICIIHBIMH KOHUAMI, O NMaIOIAsICK OB~
TOPCKEN peELUEHHEeM LIACCH; MEPERHEE KOIECO YIPaBIAcMoe,;

-— OBYXNHIIMMIIPOBLIi ABMIravesib MUIA MOT10JeTbT4IIANOB, IT3rOTOBIICH 13 3IT€-
MEHIOn JABHrarencii ans AMOTOHACOCOB, C 00BentoM 270 o3, youmoctie B 7.5 kBr
(10 n.c.) npi 6400 0O/>1yH. MOIUHOCTL OT ABUrarena K TOJIKAIOLIEMY BAHTY Mepe-
naeTcs BaJIoM, paboralouinst BHYTPH TpyOnL

BbicTaBka mosib3oBailack 0ObLIEN HATepecoy. Eé mocewamo cxeipeBso 1500 -
+2000 yenonek.

@ 27 ceubTsibpa np. 1oia Ha aipoapore Alpokiryda r. UIErpkys cocrosancy rep-
BblE [TOJICTLI CBEPXIIerKKOT0 MAAHCPa U3 Mokaseposbix komnoluwros «YJIBC-IIB». 10
nepBas MoCJe BOiiHbl ABHALMOHHAA KOHCTPYKUINA, CNIPOEKTHPOBANHAA M HOCTPOCHIlIA
noaiocrbio B Bapuwarcrkom IMToaurexumueckom Mucruryte. TIpoext niiaHepa pas-
pa6oran B Hayuno-Hccaeaopareasnoii Ipynne Texxo:iorund Amaunonnsix Koamo-
saTubIx KoHAcTpykumii, koTopoit pykoBoANT .ap uitk. P. CuBUTKCBIN, a KOICTPYKUIIO
nocTpowim cryaeHTsl PaxyTbrera MexaRuky, DHepreTHkH I ABHALIK — <1IICHKI
Hayuxoro Kpy:kka Asiaropos, paGoratouiie nox pykoBoacTsoy mrp mipk. E. Ken-
n3epckoro 1 mrp Hiok. IT. Ilnenrubekoro. TTepBblii MO.MET BLINOIIHKT TJIABILIT THIOT-
-enuitare.a 113J1-beitbeko Aday 3CHIIK B NpLCYICTBHY upeicraBureids kucnekro-
para Konrpo.m I'pwkianckux Besaymnaesix Cyaos, mrp wik. E. Tweusxa. Ilnanep
B3.IeTaT HA OykcHpe 3a aBTOMOOMIeM. IlepBble MONETH 3aBEPLIHIIMCH BbITTOIIHEHHEM
moJiera Mo Kpyry Ha 23pOApPOMOM JieTuwHKoM-HcnbITartenen m3 I13JI-Besrscko, mrp
k. 31 PoMauon.

@ 15 cennradpa np. r. TPYAHbIE BOMPOCHI FPam AAHCKOH ABHALIMH CTA/li MPEIMETOM
coBeutatnsi Koyirccnns Kommynukannuu u Ceasu Ceiista ITHP. B pe3yasTarte AMCKYCCHR
NOABIIMCL ABA mpeasiokeHHA. IlepBoe M3 HUX BKJitO9a0 HOBbILWERHE Ha 502 cTOl«
AOCTH OMJICTOB Ha BHYTPEHHbIX JIMHHAX, JIHKBHIAHUIO HEKOTOPLIX PeiicoB M CHIDKE-
ue na 20%4 pacxoill TONMIRBA A7if BHYTPEHHHX Moneros. Bropoe — 310 moanas pe-
hopt TPasK,IAHCKOIl ABHMAHWH, IPH TMOJIHOH aBTOHOMISH N caMO)HAAHCHPOBAHHE
oneproc 1Ha pedjlbHblii IKOHOMM'ICCKHA CHET.

@ Cepreii Cuicopcki — ChIH aMCPHKAHCKOTO IIHOHEP2 11 KOHCTPYKTOpPA BEPTOICTOB
HOTOpBLIH YYacTBOBAN KAaK cyabs B 4-ton Yemmitonare Mupa no Beprocietmony
Cnopty, nocne okogdaHiis Yemmuomara Hasectwi 3asod I13JI-CoBeauuk H O3Ha-
KOMHJICA € OOCTHXEHHSIMHA 3aBOoJd B obnactu NPOH3IBOACTBA W KOHCTPYKFIMI{ BEPTO=~
N€TOB.

@ My3eli ABranun B ACTpoHaBTIRM B I. KpakyB nonysu:1 HoBblil 3KcnoHar. Jto
camoner M-1S, kotopuiit nepenar 3aBonom TI13J1-Menen.

@ 6 vIoHA mp. T. COCTOAJICA YAaDHblii 110.1eT MoToAenbTan.ana 3. Kpyluambckoro
n K. Cremnua. Bropoii ynaynsiit noser cocrosica 11 miosna Ha aspoapome ITonop-
ckoro Ajpokiny6a B r. TopyEb. MoToAenbTanial MOXEPHA3IOBAH MO OTHOLUEHHIO
K KOHCTpykHHH 1979 r.,, EMeeT IBUTATe:L, nOOBEILEHHbI! HA UEHTpanbHOM Oaske
GeanonkepoHHoro aespbrannana C-79, miowans kpuina 16 M2, nosnnyio Maccy 14,5 kr
yCTaHOBKAa RBMraTe/s Ha lesibTamiaHe Tpebyer Bcero 2+ 3 MEHYTLI XOTS OHIOT
CYHTAET, MTO AENLTANNAH C ABHraTeseM «3ITO yKe He Ta JICTKOCTh, JIOBKOCTh H TOH-
KOCTb» O.IHAKO OH HE TepsieT yNpaslAeMOCTH H He cHmkaeTr Geo3macHocTH.» Ilenbra-
Or1an ¢ ABHraTeseM OCTAETCs NOBEUTENbHbIN, Kak H 6€3 Hero, a 3TO ri1aBEOE».

NEWS FROM POLAND

® On 10.10.1981, two days before the 38-th anniversary of rise
of the Polish People’'s Ariry, the Monument to Polish Airmen was
unveiled in Warka. The moinument was exccuted according to
design of sculptor Rajmund Gruszczynski. Location of this monu-
ment in Warka commemorates the fact that the battle route of
the 1-st Group of Fighters **Warsaw' was started with an alr fight
near Warka on 23 Aug. 1944.

€ In October last year, an cxhibition of non-professional design
was organized in Museum of Technolog{ in Warsaw. The e¢xhibi-
tion was named °'’'Moto-Sam 81'. The following exhibits bclong to
those worth to be noted:

— T. Dobrociniski from Wroclaw presented a motor glider nameid
Amator, It is a singlc-scat high-wing monoplane with an angle
strut, made of certified materials, having the vertical tail unit
with the fin located under the beam. Specificaticns: span 10 I,
lenght 5 m, empty weight 130 kg, pusher airscrew driven by an
engine adapted from the Trabant car of 22 kW (30 hp) rated
power at 4200 rpm, swept volume 600 cm?® maximum speed
130 km/h, minimum speed 60 km/h;

— Take-off trolley for a motor paraglider (prcsented by the
same designer), of 36 kg weight. The trolley is driven by a motor-
cycle 175 cm? engine of 10.5 kW (14 hp) rating and a pusher
airscrew with bent tips and is provided with an innovaratory
design of leg shock absorbers and a stecrable nose wheel;

— Two-cylinder engine designed to serve as the propulsion unit
for a motor paraglider, adapted from auxiliary internal com-
bustion engines driving a pump unit. of 27) cm?® swept volume and
7.3 kW (10 hp) rated power at 6400 rpm. The engine drives the
pusher airscrew via a shaft located in a tube.

The exhibition met with grcat success. It was visitcd by 1509 to
2000 people a day.

@ An ultra-light glider made of polyvmer composites designated
ULS-PW, performed its first flights at the airfield of the Piotrkéw
District Aercclub on 27 September last year. This is the first air-
craft construction., which has been designed and fully built at the
Warsaw Technical University during the post-war period. The
glider has bcen designed in the Science and Research Team for
Production Technology of Aircraft Composite Structures. headed
by Roman Switkiewicz, Dr Eng.. and it was built by students of
the Power Engineering and Aviation Faculty — members of the
Airmen Scientific Circle — workirg under ditection of Jerzy
Kedzierslki, M.Sc. Eng., and Prze:mystaw Plecinski, M.Sc.Eng. The
test flight of the glider was pecrformed by Adam Zietek —
a leading test pilot of the Glider Works PZL-Bielsko, in the
presence of Jerzy TIrzeciak, M.Sc.Eng., a representative of IKCSP
(Airworthiness Authority). The glider took-off being hauled by
a car driven by Andrzej Marcjanik, M.Sc.Eng., chief engineer of
the Acroclub in Piotrliéw. The first test flights were finished by
a high circuit over the airfield, performed also by January Roman.
M.Sc.Eng., a test pilot from Bielsko.

@ Dificult problems of the civil aviation were a subject of the
debates of the Parlament Commission for Tr-.asport which
took place on 15 September last year. Two concepts arose
as a result of the debates. The first one suggested to increase
fares on the domestic routes by 50%, to liquidate certain con-
nections, e.g. Warsaw—Bydgoszcz, and reduction of fuel consump-
tion on the domestic routes by 20%. The other one was a total
reform of the civil aviation granted with full self-government and
autonomous financial policy based on real economic calculations.

® The Museum of Aviation and Astronautics in Cracow has
added a new exhibit to its possesions. This is an M-15 aircraft,
received from the Research and Developm<nt Centre of Transport
Equipment PZL-Mielec.

@® Serge Sikorsky — a son of the American pionier and
designer in the helicopter industry, participating in the 4-th Heli-
copter World Championship as a referee, visited the Transport
Equipment Manufacturing Centre in Swidnik after completion of
the Championship, acquainting himself with the production and
design achievements having becn reached by this plants up to
now.

@ A successful flight of a motor paraglider with an engine
designed by Zbigniew Kruszynski and Kazimierz Stepien took
place on 6 June last year. The second succecssful flight was per-
formed at the Pomerania Aeroclub airfield in Torun on 11 July
last year. The present design has been modernized (in relation
to that of 1979) and has its engine suspended on the keel of the
S-79 girder-less paraglider. The aerofoil area is 16 m?, total weight
amount to 145 kg, the engine may be attached to the paraglider
in 2 to 3 min. Here is the opinion of a pillot of the motor para-
glider: ”A paraglider with an engine, it's already not this delicacy.
nimbleness and nicety, but it looses nothing as far as flight
manoeuvrability and safety are concerned. The method of the
pilot suspension (vertical or horizontal position) is not of signi-
ficant importance either. The paraglider with an engine remains
contrcél,able just as it was without it, and this is the point,
indeed”.
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Polskie skrzydta — w stuzbie krajowi

Cho¢ nasze lotnictwo boryka sie z roznymi trudno-
sciami, jakie przezywa cala. polska gospodarka, jednak
jego zasadnicze zadania nie ulegly powazniejszym zmia-
nom. Dlatego tez nie zmienia si¢ przeznaczenia i sposobu
redagowania naszego czasopisma.

Niewatpliwie w aktualnej sytuacji gospodarczej przed
naszym lotnictwem na czolo wysuwajq sie dwa zadania:
— produkcja eksportowa oraz
— ustugi agrolotnicze, ktoére tez

eksportowane.

Nast¢pne miejsce zajmuje produkcja na potrzeby krajo-
we, przewozy lotnicse oraz dzialalnosé¢ szkoleniowg i ustu-
g0WQ.

Jednak lotnictwo nie jest czym$ wyizolowanym, lecz
stanowi czgstke zZycia naszego kraju. Aby przywroci¢é na-
sze) gospodarce rownowage, zrealizowac¢ jej reforme, jeszcze
trzeba wiele naszego wysitku, w szczegolnosci na polu

w duzym stopniu s3

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

poprawy stosunkow miedzyludzkich, gospodarnosci i
telnosci pracy.

Gen. Jaruzelski na VII Plenum m.in. stwierdzil: ,,..ludz-
kie postawy i poglady nie zmieniajg si¢ same z siebie. My
chcemy o nie walczy¢, walczy¢ przeciw ciasnocie horyzon-
tow, egoizmowi, odczlowieczaniu stosunkéw miedzy ludzmi...
Ilez w naszym kraju niedbalstwa i marnotrawstwa, nie-
kompetencji i niesolidnosdci... Kult licencji byt roéwniez
wyrazem niedocenlania ludzi polskiej nauki, kadry inzy-
nieryjnej, ktorej talentami mozna by obdzieli¢ dzi§ niejeden
obcy kraj. Liczymy, ze inzynierowie i uczeni zdwojg dzi$
wysiiki, aby w wielu dziedzinach technologia polska
mogla uniezalezni¢ si¢ szybko od nieuzasadnionego impor-
tu.. Zadne jednak rozwigzania systemowe, organizacyjne
czy technologiczne nie przyniosg trwalych rezultatow bez
wdrozenia dyscypliny i porzgadku we wszystkich przeja-
wach zycia, bez elementarnej obowigzkowosci obywateli.
Pod tym wzgledem Polska ma ogromne zalegto$ci.,”

rze-

Problemy rozwoju techniki lotniczej

Whnioski wyciggniete z doswiadczen pozwalajg poznac
prawidlowosci wystepujace w procesie rozwoju techniki
i sg wskazowka do dalszej dziatalnosci technicznej. Oczy-
wiscie dziatalno$¢ techniczna to zaréwno projektowanie,
budowa prototypéw, produkcja seryjna i modyfikacja wy-
robow w trakcie produkcji, jak i technologia oraz orga-
nizacja produkcji, czyli system zarzadzania przemystem.

Postep w technice i zyciu spolecznym odbywa sig¢ za-
rowno przez ewolucje, jak i rewolucje. Gdy ulepszamy
istniejgcg konstrukcj¢ czy organizacje pracy, to rozwijamy
ja ewolucyjnie. Lecz zawsze istnieje granica udoskonalania
konstrukcji maszyny. Np. w dziedzinie silnkéw parowych
i parowozow osiggnieto maksimum i dalszy rozwdéj wyma-
gal silnika elektrycznego czy spalinowego tlokowego. Wy-
nalazek turbiny byl rewolucja w technice lotniczej, po-
zwolil na stworzenie samolotu odrzutowego. Podobnie jest
z kazdym konkretnym typem samolotu, $miglowca czy
silnika lotniczego. Mozna tworzy¢ wersje samolotu przez
stosowanie innego lub lepszego wyposazenia. Mozna mo-
dyfikowaé¢ jego konstrukcje, jak to np. dzialo si¢ z Wilgg
(Wilga 1, Wilga 2, Wilga C, Wilga 3, Wilga 35, Wilga 80).
Trzeba mie¢ jednak sporo doswiadczenia techniczno-eko-
nomicznego, by trafnie oceni¢ granice rozwoju danego
typu samolotu przez modyfikacje i pojawienie si¢ koniecz-
nosci stworzenia nowej konstrukcji. Pierwszych udoskona-
len nowej konstrukcji latwo jest dokonywaé¢, podiniejsze
wymagajg coraz wigkszych nakladéw, a dajg coraz mniejszy
zysk na ogiagach i wtasciwosciach uzytkowych. W mate-
matyce istnieje krzywa odzwierciedlajaca to zjawisko.
Zwie si¢ ona krzywg nasycenia i poczatkowo wznosi si¢
stromo w gore, a nastepnie zakrzywia si¢ wznoszac sig
coraz wolniej, az staje si¢ prawie catkiem pozioma.

Gdy przez ewolucj¢ nie da si¢ osiagnagé¢ wystarczajgcego
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postepu, przychodzi kolej na rewolucje. W danej dziedzi-
nie techniki rewolucjg jest nowy wynalazek, ktoéory po-
zwala na osiggnigcie niemozliwe przy poprzednim stanie
techniki. W produkcji rewolucjg jest kazdy nowy typ sa-
molotu wprowadzany do produkcji, w organizacji pro-
dukcji — nowa technologia, nowa organizacja pracy, czy
nowy system zarzgdzania. 0 zmianie rewolucyjnej za-
czyna si¢ okres doskonalenia przyjetego nowego rozwigza-
nia, czyli jego ewolucja. I powtarza si¢ caly cykl. Nasza
dziatalnos¢ techniczna, tak konstrukcyjna jak i produk-
cyjna, sktada sig¢ z kolejnych etapoéw ewolucji i rewolucji.
Najbardziej niekorzystna jest sytuacja, w ktorej nie ma
ani ewolucji, ani rewolucji, a tylko stagnacja, czyli za-
st6j. Bowiem wtedy w ogo6le nie ma rozwoju, a kto stoi,
ten sie w technice cofa.

Nasze decyzje, czy na dany temat techniczny, produ-
kcyjny czy organizacyjny nalezy zastosowaé¢ rozwigzanie
ewolucyjne czy rewolucyjne — nie mogag wynika¢ z mody
czy atmosfery. Jesli chcemy mie¢ w technice i produkcji
osiggnigcia, nie mozemy si¢ kierowaé¢ chwilowymi potrze-
bami, lecz patrze¢ diugofalowo na problem i widze¢ ko-
rzysci koncowe. Od tego muszg zaleze¢ nasze decyzje czy
ulepsza¢ samolot znajdujgcy si¢ w produkcji, czy tworzyé
nowy prototyp; czy wprowadza¢ nowg technologig, czy
trzymaé¢ si¢ dotychczasowej; czy utrzymaé dotychczasowg
organizacj¢ produkcji, czy ja ulepszy¢, czy gruntownie
zmieni¢; czy istniejgcy system zarzagdzania udoskonali¢, czy
zastgpi¢ go dajagcym lepsze wyniki. Dla zadnej sytuacji
nie ma gotowych recept co czyni¢. Kazda sytuacja musi
by¢ rozpatrywana indywidualnie na podstawie szczegoto-
wej jej analizy. Decyzje nie moga by¢ pochopne i muszg
opiera¢ si¢ przede wszystkim na rozwazeniu, jakie skutki
ekonomiczne bedg ich nastepstwem.



Z KRAJU

® W Warce w dniu 10.10.1981 r. w przede
dniu 38 rocznicy powstania Ludowego Wo)-
ska Polskicgo odbyto sie odstoniecie Pomni-
ka Lotnikow Polskich. Pomnik wykonano
wg projektu art. rzezbiarza Rajmunda
Gruszczynskiego. Zlokalizowanie pomnika
w Warce upamietnia fakt rozpoczecia szla-
ku bojowego I Puiku Lotnictwa MysSliw-
skiego Warszawa walka powietrzng w rejo-
nie Warki w dniu 23 sierpnia 1944 r.

® W Muzeum Techniki w Warszawic w
pazdzierniku ub, roku byta otwarta wy-
stawa amatorskich konstrukeji pn. ,,Moto-
-Sam 81", Na uwage zastugujg m.in. naste-
pujace cksponaty:

— T. Dobrocinski z Wroctawia wystawit
motoszybowiec o nazwie Amator. Jest to
jednoosobowy gérnoptat z zastrzatami wy-
konany z materialow atestowanyci, o uste-
rzeniu kierunku z pletwg podbelkowsq. Da-
ne techniczne: rozpietosé 10 m, diug. 5 m,
masa witasna 130 kg, Smiglo pchajace nape-
dzane silnikiem samochodowym Trabanta
o mocy 22 kW (30 KM) i 4200 obr/min, po-
jemnos¢ skokowa 600 cm?, predkosé maks.
130 km/h, minimalna 60 km/h;

— wozek startowy motolotni (tegoz same-
go konstruktora). Woézek ma mase 36 kg,
silnik motocyklowy o poj. 175 cm3 o mocy
10,5 kW (14 KM), Smiglo pchajgce z zagie-
tym: koncowkami, nowatorskie rozwigzanic
amortyzacji goleni. Przednie Xkéilko stero-
wanc;

— dwucylindrowy silnik do napedu moto-
lotni przerobiony 2z pomocniczych silnikow
pompy spalinowej o poj. slkokowej 270 cm?
i mocy 7,5 kW (10 KM), 6100 obr/min. Moc¢
z silnika do $migta pchajgcego jest prze-
noszona na waltku schowanym w rurze.

Wystawa cieszyta sie duzym powodze-
niem. Zwicdzatlo jg ok. 1500—2000 osob
dziennie.

@® 27 wrzesnia ub. roku na lotnisku Ae-
roklubu Ziemi Piotrkowskiej wykonal swe
pierwsze loty ultralekki szybowiec z kom-
pozytéw polimerowych ,,ULS-PW?*. Jest to
pierwsza w okresie powojennym konstruk-
cja lotnicza zaprojcktowana i zbudowana
catkowicic na Politechnice Warszawskiej.
Projckt szybowca powstal w Zespole Nau-
kowo-Badawczym Technologii Lotniczych
Konstrukeji Kompozytowych, kierowanym
przez dra inz. Romana Switkiewicza, za$
jego wykonanie jest dzielem studentow
Wydziatlu Mcchanicznego Energetyki i Lot~
nictwa — czionkow Koila Naukowego Lot-

Polski $miglowiec PZL Mi-2
wych Mistrzostw Swiata w

nikébw — pracujgcych pod kierunkiecm mgra
inz. Jerzego Kedzierskiego i mgra inZz. Prze-
mystawa Plecinskiego. Oblotu szybowca do-
konat czotowy pilot doswiadczalny PD-PSz
PZL Bielsko Adam Zientek w obecnosci
przedstawiciela IKCSP mgra inz. Jerzego
Trzeciaka. Szybowiec startowal za samo-
chodem kierowanym przez szefa technicz-
nego Aeroklubu w Piotrkowie mgra inz.
Andrzeja Marcjanika. Pierwsze loty proébne
zakonczyta wysoka runda nad lotniskiem
wykonana rowniez przez pilota dosSwiad-
czalnego z Bielska mgra inz., Januarego Ro-
mana. -
® 15 wrzesnia ub.
lotnictwa cywilnego
obrad Sejmowej Komisji Komunikacji i
bacznosci. W wyniku dyskusji wylonity
sie dwie koncepcje. Pierwsza z nich suge-
rowata podniesienie o 50% cen biletow na
liniach krajowych, likwidacje niektorych

roku trudne sprawy
byty przedmiotem

SP-SBP nr zawodn. 51 podczas otwarcia $Smigtowco-
Piotrkowie

Trybunalskim w sierpniu 1981 r.
Foto: W. Szewczyk

potaczen np. Warszawa—Bydgoszcz oraz
ograniczcenie o 20°% zuzycia paliwa na li-
niach krajowych. Druga koncepcja — to
catlo$ciowa rcforma lotnictwa cywilnego
przy peinej autonomii oraz samofinansowa-

nie oparte na realnym rachunku ckono-
micznym.
@® Siergiej Sikorsky — syn amerykan-

skiego pioniera i konstruktora w przemy-
sle smiglowcowym, uczestniczacy jako se-
dzia w IV Smiglowcowych Mistrzostwach
Swiata po zakonczeniu mistrzostw zwiedzit
Wytwornie Sprzetu Komunikacyjnego w
Swidniku, zapoznajgc sie z dotychczaso-
wym dorobkiem produkcyjnym i konstruk-
cyjnym tego zaltadu.

® Muzeum Lotnictwa i Astronautyki w
Krakowie wzbogacilo sie o nowy eksponat.
Jest nim samolot M-15 przelkazany przez
Osrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzetu Ko-
munikacyjnego PZL Mielec.

AUSTRALIA

@® Tajlandia zamowila 20 lekkich samo-
lotéw transportowych Nomad dla lotnic-
twa wojskowego po 1,4 min dol. australij-
skich za szt., z dostawg w latach 1982--1984.
(AM 811)

mpfrass  CHINY

® RFN eksportuje swoje szybowce do

ChRL. W szkole szybowcowej w Anyang,
préocz 6 chinskich szybowcow Qian Jin
(wersja rozwojowa Jaskotki) uzywane sa
trzy Nimbus 2C, Janus, Twin Astir i mo-
toszybowiec SF-25A Tandem-Falke. Do ho-
lowania szybowcow stuzg samoloty Jak 18U,
a do skokow spadochronowych samoloty
An-2. (Aerokurier 6/81)

® Wytwoérnia szybowcéw w Shenyang
produkuje szybowce dwumiecjscowe X-9 (z
1977 r., dotychczas zbudowano 150 szt.) o
doskonato$ci 17 oraz wyczynowe X-10, kt¢-
rych od 1958 r. zbudowano 1000 szt. X-10
jest dalszym rozwinigciem polskiej Jaskot-
ki. (FR 17/81)

2

CZECHOSKOWACJA

@® Slovair zamowil w Polsce 35 samolo-
tow rolniczych An-2. Dostawy rozpoczety
sig w 1981 r. (FR 7/81)

® Marian Barus z aeroklubu w Braty-
stawie zbudowat samolot amatorski J-1
Przasniczka (Don Quixote) wg dokumenta-
cji Jarostawa Janowskiego wyposazajac go
w dwucylindrowy silnik Praga. (LK 14/81)

@® Slovair ma na swym stanic 18 smi-
glowcow: (16 Mi-2, 2 Mi-8) i 250 samolotow
(204 z-37 Cmelak, 34 An-2, 6 L-200 Morava,
3 L-60 Brigadyr.i 3 Z-42). (LK 16/81)

FRANGJA

® Nowe wersje samolotow stuzbowych
Falcon 10 i Falcon 20 otrzymaty oznaczenia
Falcon 100 i Falcon 200. (GIFAS-1312)

©® 1000 Ssmiglowcow SA 242 Gazelle zo-
stalo dotychczas zamoéwione przez 36 Kkra-
jow. T5% tcj liczby stanowi eksport.

® 19 sicrpnia 1981 r. rozpoczat proby na
hamowni silnik turbinowy Turbomeca
TM-333 o mocy 625 kW (850 KM), ktory

> ZE SWIATA

od 1985 r. ma stanowi¢ naped <$miglowca
SA-365 Dauphin 2. (AM 810)
@® Samolot mysliwski Mirage 2000 ma

wejse do uzycia w 1983 r. (Air Int. IX/81)

® W dniach 10+14 czerwca 1982 r. odbe-
dzie sie Migdzynarodowa Wystawa Lotnicza
Cannes’82 na lotnisku Cannes-Mandeclien.
(Aerokurier 9/81)

@ W 1980 r. liczbha samolotow lekkich we
Francji wynesita 5044, 2 czego 2919 acro-
klubowych, 160 w szkotach parnstwowych
i 1965 w prywatnych. Liczba wylatanych go-
dzin w 1980 r. wynosila 848 260, a pilotow
z licencjg 21748. Srednio na pilota przy-
pada 34 h lotu rocznie, a na samolot 168.
(AM 810)

@ We Francji w 1980 r. bylo 531 cywil-
nych pilotow smigtowcowych, z czego 121
wyszkolonych w 1980 r., oraz 246 smigtow-
coOw cywilnych (166 nalezacych do przed-
sigbiorstw, 59 prywatnych, 7 aeroklubc-
wych, 14 fabrycznych). (AM 810)

® W dniach 17+20 czerwca 1982 r. odbe:
dzie sie w Grenoble Salon Samolotow Lek-
kich. (AM 810)

. JAPONIA

@® Marynarka wojenna zamierza zakupi¢
Smiglowce do zwalczania okretow podwod-
nych Sikorsky S1HI-60B Seahawk jako na-
stepce Smiglowca SH-3A. (Air Int. I1X/81)
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® Wytwornia Pratt Whitney Canada wy-
produkowata 20090 lotniczych silnikéw tur-
binowych, glownic PT6 oraz 1988 JTI15D.
(Air Int. IX/81)

@ Jako dolng pgranice przy rozpoczyna-
niu szkolenia szybowcowego przyjmuje sie
w NRD ukonczenic 14 lat. (FR 8/8])

RFN

® Wytwornia
potwierdzone na 31
Do-128 i Do-228 oraz opcje (zamoOwicnia
wstepnc) na 83 samoloty. Termin pierw-
szych dostaw seryjnych Do-228 — to gru-
dzien 1981 r. (Aerokurier 7/81)

€ Miedzynarodowa Wystawa 1.otnicza
ILA’82 (Internationalc Luftfahrt-Ausstel-
lung) w Hanowerze odbedzie sie w dniach
18---25.05.1982 1. ROwnoczesnie odbedzic sie
14 Migdzynarodowe Forum Smigtowcowe,
ktorego cz¢$¢ cywilna z wystawg Smigiow-
cow bedzic miata miejsce w lfanowecerze.
zas czgSC wojskowa w Bilckeburgu. (Aero-
_kurier 9/81)

W 1280 r. warto$é produkeji wytworni
Dornier wyniosta 1,011 mld DM, a zysk
27 mln DM (2.7%). zas w 1979 r. odpo-
wiednio 867 mln DM i 26§ mln DM W
1981 r. przewidywana warto$¢ produkejil
miata osiggna¢ 1,3 mld ®M. Wytwornia
z/atrudniala 8151 osoby w Kkoncu 1980 r. (Int.
9/81)

Dornicr ma zamowienia
samolotow rodziny

RUMUNIA

® Rumunski dwumicjscowy szybowiec
1S-28B2 uzyskat ccrtyfikat RFN. (FR 7/81)
Brytyjski przemyst lotniczy BAe wzigt
clo sprzedazy w WIk. Brytanii 9 motoszy-
bowcow 18-29. (Air Int. I1X/81)

0 SZVIAJCARIA

@ Po wyprobowaniu na samolocie AS-202
Bravo zabudowy silnika Allison 250B17 o
mocy 309 kKW (420 KM) zmodyfikowano pro-
jekt samolotu treningowecgo AS-32T, ktore-
go prototyp ma by¢ oblatany wiosng 1982 r.
Cena samolotu 450 tys. dol. (Air Int. 1X/81)

Johansson na Jantar

® K
- Standard ustalil szwedzki rekord predkosci
na trasie trojkata 100 km osiggajqc 101 km/l:.
(FR 17/81)

szybowcu

TURCJA

@ Turcckic przedsiebiorstwo Turk Hava
Kurumu po wyprobowaniu samolotu rolni-
czego PZL An-2 zamierza zakupi¢ dalszg
partie samolotow tego typu. (FR 7/81)

&v3 s

© 17.041931 r. wytwornia Beech dostar-
czyta 3000 samolot sluzbowy King Air.
Pierwszy samolot tego typu dostarczono
odbiorcy w 1964 r., czyli 17 lat temu. Samo-
lot produlkowano w wersjach: Super King
Air — 1000 szt., King Air Al00 — 246 szt
King Air B100 — 110 szt., King Air A90,
B90, C90 — 1117 szt.,, King Air E0 —
346 szt., King Air F90 — 120 szt., King Air
H90 (T44A) — 61 szt. facznie zbudowano
2613 samolotow dla odbiorcow cywilnych
i 387 dla lotnictwa wojskowego. (Aeroku-
rier 6/81)

@ Wytwoérnia Cessna po 28 latach (195%+-
-+1961) zakonczyta produkcjg dwusilnikowe-
go samolotu siuzbowego Cessna 310 po zbu-

“dowaniu 5847 szt.,, z ktérych ok. 4000 jesz-

cze znajduje sie w uzyciu. Na miejsce sa-
molotu Cessna 310 produkowana jcst Cess-
na 303. (Aerokurier 7/81)

€ Samolot wywiadowczy Lockheed TR-1,
bedacy rozwinieciem znanego U-2 ma byc
zhudowany w liczbie 33 szt., a ponadto je-
den egz. do badan geofizycznych ER-2 dla
NASA. Rozpietos¢ samolotu wynosi 31 m,
putap lotu 21200 m, zasieg 5000 km. (Aero-
kuricer 7/81)

Do 30 lipca 1981 r. wytwornia Boeing
wyprodukowata 4000 odrzutowych samolo-
tow pasazerskich, w tym 1800 Boeing 727.
(Acrokurizar 7/81)

Wraz ze wzrostem zapotrzebowania na
samoloty wojskowe i paliwooszczedne pasa-
zerskie amerykanski przemyst lotniczy po-
wigksza swoja produkcje. W 1981 r. sprze-
daz samolotow wo;skowych wzrosta o 8%,
pasazerskich o 3%, a statkow kosmicz-
nych o 1%. (Flug Revue 8/81)

@ Wytwornia Boeing 2z okazjl zbudowa-
nia prototypu samolotu pasazerskiego
Boeing 767 podata, 2c powstal on przy wy-
korzystaniu doswiadczcnia ze 100 min h
lotu (czyli 11 400 lat lotow). 83 mld km lotu
(2 mln okrazen wol:6l Ziemi) i przewiezie-
nia 3,5 mld pasazerow (czyli niemal calej
ludzkosci) — co byto dzietem wykonanym
przcz 4000 doty~hczas zbudowanych odrzu-
towych samolotéw Boeing. (Aerokurier 9/81)

® Wytwornia Beech w lipcu 1981 r. za-
konczyia produkcje lekkiego samolotu
Beech Skipper po zbudowaniu 300 samolo-
tow tego typu od rozpoczecia jego produk-
cji w 1979 r. Produkcje wstrzymano wW
zwigzku ze spadkiem zamoéwien. W 1981 T.
produlicja samolotow lckkich w USA bytla
znacznie nizsza niz w 1980 r. (Int. 9/81)

@® Wytwornia Hughes w lipcu 1931 r. do-
starczyla 1000 Smigiowiec Hughes 5000, kto-
rego produkcj¢ rozpoczeto w 1977 r. (Air
Int. IX/81)

® 17.07.1981 r. wykonal picrwszy lot pro-
totyp ll-miejscowego dwusilnikowego samo-
lotu stuzbowego Piper T-10{0, ktory ma
kadlub od samolotu Chieftain, a silnik,
s}crzydla 1 usterzenic od Cheyenne 1. (Int.
/81)

® Wartos¢  produkeji  amerykanskiego
przemystu lotniczego wyniosta w1980 r.
53,3 mld dol. (44,9 mld dol. w 1979 r.), zas
eksport 15,5 mld dol.

X WEGRY

@ Werierskie lotnictwo rolnicze
15 samolotow An-2M, 1 An-2PF (foto),
37 An-2R, 16 PZL-101A Gawrton i 53 ¢mi-
glowce Ka-26. W prébach sg 2 PZL-Mi8
Dromader, a dalsze 15 MI18 jest zaméwio-
ne. 15 Z-37A Cmelak i 5 Z-37-2 odprzedano
Czechostowacji. (FR 6/31, LK 19/81)

@® Malev zamoéwil dwa samoloty pasazer-
skic Tu-154B. (FR 7/81)

@® Wegicrskie lotnictwo sanitarne uzyt-
kuje dwa Smiglowce PZL Mi-2, (FR 7/81)

uzywa

@® Wytwornia Fiat otrzymata zamowie-
ni= na opracowanic przekiadni do $mi-
gtowca Westland-Agusta EIH-101. (Av. Mag.

801)

ZSRR

® Wietnamskie linie lotnicze Hang Kong
Viet Nam zakupily jeden samolot pasazer-
ski It-62M oraz kilka samolotow Jak-40.
(FR 8/81)

@ Zakiady lotnicze w Smolensku rozwi-
nely produkcje seryjng samolotu pasazer-
skiego Jak-12. (FR 7/81)

@& W 1981 r. rozpoczgt proby eksploata-

cyjne 1w Acroftocic samolot pasazerski
Tu-151M, bgdacy nowg odmiang Tu-154B.
(FR 7/81)

cd. ze 5. 39

ORKISZ M., FPROCIAK R. SZCZECIN-
SKI S.: Dynamic factor in the process of

cylinder f{illing in a piston engine. TLiA,
vol. XXXVII, 1982, No. 1, p. 32
An attempt to twerorctically solve the

course of pressure variations in the inlet
passage directly upstream thc wvalve .and
influence of this course on the valuc of
pressure in the cngine cylinder has been
presented. The solution considers the iner-
tia of the jet of air (mixture) in the inlet
passage «lepending on the momentary an-
gular position of the cngine crankshaft.
GLIWA M.: Determination of the austenite
grain size in steels. TLiA, vol. XXXVII.
1982, No. 1. p. 35

The problem of dectermination of the
austenite grain size in constructional steels
has bhcen discussed. Errors in the tech-
nique of revealing grains by the method
of oxide nectwork with use of austenitizing
in argon environment have been shown.
Attention has been paid to inaccuracies in
the method of grain rcvealing in aircraft
forgings.

MORGALA A.: Polish versions of the Han-
nover CLII airplane. TLiA, vol. XXXVII,
1982, No. 1, p. 37

The story of construction of the CLII
airplanc built bv K. Stowik in the Central
Aviation Workshop in Warsaw in 1919, and
of a modification of the CLII developed
by Eng. Z. Zych-Plodowski in 1920, has
been prescented.
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ORKISZ M., PROCIAK R, SZCZECIN-
SKI S.: Dynamischer Faktor im Fiillungs-
vorgang von Zylindern bei einem Kolbeno-
motor. TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 1,
S. 32

F.s wird ein theoretischer Losungsversuch
des Druckidnderungsverlaufes im Zufiihrka-
nal unmittelbar vor dem Ventil und scin
Einfluss auf den Druckwert im Motorzy-
linder dargestellt. Diec LOsung beriicksich-
tigt die Trigheit des Luftstrahls (der Mi-
schung) im Zufiihrkanal, die von der au-

genblicklichen Winkelstellung der Motor-
kurbclwelle abhdngig ist.
GLIWA DM.: Bestimmung der Korngrosse

von Austenit in Stiihlen. TLiA, XXXVII
Jhrg., 1982, H. 1, S. .35

In dem Aufsatz wird das Problem der
Korngrosse von Austenit in Konstruktions-
stdhlen erortert. Es wird auf Fchler bei
der FEntdeckung des Korns mittels der
Oxydnetz-Methode bei dem Austenitisieren
in einer Agronschutzhiile hingewiesen. Dic
Fntdeckungsmethode des «orns bei Flug-
zcug-Schmiedestiicken ist durch Ungenauig-
keit gekennzcichnet.

MORGALA A.. Polnische Versionen des
Flugzeuges Hannover CLII. TLiA, XXXVII
Jhrg., 1982, H, 1, S. 37 N
Der Beitrag gibt einen Uberblick {iber
clie Entstehungsgeschichte des von Ing.
K. Stowik im Jahre 1916 in Centralne
Warsztaty Lotnicze erbauten Flugzeuges
CLII sowie der von Ing. Z. Zych-Piodow-
S‘l:_il im .Tahre 1920 entworfecncn Abart von
CLII.

OPKVYI M. IIPOIISIK P., IHetutunckit C.:
AnHaMirIecKitit aKTop B Npoiecce HAMOM-
HEeHHST NUJINMHIPOB IIOPIIHEBOro ARMIATENH.
TJuA, T. 37, 1982 r.,, Ne 1, cTp. 32

VKa3aria IONbITKA TeopeTuecKoro peule-
nitsg nporiecca  M3MENCHUA  JlaBJIeHlss  BO
BNYCKHOM IaTpy6Ke leitocpecTBEeHHO I1epea
KJ1amaioM M ero BJIMSUINMSI Ha ReJIM4Yuiy AaB-
NeHifst B UMTHHAPe ABlrates. Peunlenuve y4yu-
ThIBa€T MHEPIII0 BO3XYIIIHOro cTtosnba (ciaecrr)
BO BIIYCKNIOM TpyGOnpoBOae, 3aBHCAUIYI0 OT
yraa II0OBOpOTa KOJeHYaToro naaJa.

TJIMBA M.: Onpepxelnernie BeXUMHUILI 3epHA
aBcremra n craau. TJIA, T. 37, 1982 r.,, Ne 1,
cTp. 35

OmicninaeTcsi 3ajawia onpejnesenys 3epHa
aBCTEHMTA B  KOLCTPYKUIMOHHBIX  CTAJIAX.
ITo;1MepKIBATCsT oMbk MeTo1a BhlABTIE-
A 3epra ¢ TIOMONIO CEeTKM ORUCIOR C TpPi-
AMEeHEeHIeM aBCTeHMTH3ANT B aryoccepe ap-
roHa. ITOMCPKIIBAIOTCH FETOYIIOCTH MEeTOmM=
KiI Onpefesneniisst 3epiia B NOKOBKax aBua-
INOHHLIX AeTalieir.

MOPTAJIA A.: TIIoJNnHCKIT€ RAPMAHTHI CaMO=~
sera Hannover CLII TJIuA, T. 37,1982 r. Ne 1,
ctp. 37

IIpeacrasrieHa MCTOPUA TNOCTPOMKM HTOTO
canoueTa viirkeHepom K. Ci10BBUKOM B 1919 T,
B 1lenrpanbhbix ABHMAUIOHHBIX MacTepPCKUX
B Bapmiane, a Takse papiaHTa IIJI II pa3pa-
GorarHoro HrIR. 3hIN-MJIOJOBCKMM B 1920 .
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Wyniki finansowe dziatalnosci

STATYSTYKA LOTNICZA

m_n—

amerykanskich przedsiebiorstw lotniczych w 1980 r.

Preedsichivorstwo

Avco Corp.
E-Systems
Fairchild Tndustrics
Grumman

Gederal Dyna:uics
Honeywell

LTV

Martin Marictta
Northrop

Obroty, Zysk,
min duh wmln dol.
2150 118,6
442,2 12,8
906 54,5
1760 30,7
4700 195,0
1440 280,8
8010 1279
2620 188,1
1650 86,1

Zysk, %

Wzrost zyshu
w stos. do
1979 ¢,

NaQ i DN

Przedsichiorstwo

Raytheon

RCA

Signal Companics
Sundstrand
Teledyne

TRW

Westinghousc
United Techuologics

Produkcja samolotéw lekkich w USA w 1980 r.

L Liczba
Wytwornia samolotow

AyTes
Thrush 41
Beech
King Air 200 189
King Air 179
Duke 33
Baron 298
Duchess 78
Bonanza 378
Sierra, Sundowncr, Skipper 273
Razem 1394
Bellanca
Super Viking 8
Citabria 37
Scout 16
Dccathion 40
Aircs T-250 2
Razem 103
Cessna
Lcessna 152 1013
Cessna 172 1824
Cessna 180 858
Carryall, Wagon, Truck, Husky 390
Stationair 655
Centurion 629
Slcymaster 58
Cessna 310 112
Cessna 335 34
Cessna 340 129
Cessna 400/41+4 337
Cessna 412 Golden Eagle 125
Corsair 7
Cessna 441 Conquest i
Citation 1 43

" Wytwornia

Citation 2
Razem

Gales Learjet

Learject 25D
Learjet 35A
Learjet 36A
Learjet 29
Razem

Gulfstream American
Chcetah, Tiger
AgCat

Gulfstrcam 3

Razem

Lake

200 Buccancer

b T B

M-5

Mooney

Mooncy 201
Mooncy 241
Razem

Piper

Super Cub
Aztec

Pawnece

PA-28
Navajo/Chieftain
Cheyennc 11 2

Liczba
samolotow

102
6393

29
88

120

79

135
197
332

52
57
1085
318
163

Obroty, Zysk, . ) Wzrust zysku
wh dol. mdn. dol. Zysk, % w stos. do
1979 r.
5000 282,3 5 17,5
8010 315,3 3 11,1
4290 152,4 3 —21,5
926 78.9 8 17.6
2930 343.8 1 —7.6
1980 211,9 4 8,9
8510 402,9 4 217
12300 393,4 3 210
P Liczba
Wytwornia samolotow
PA-32 447
Seneca 361
Brave 41
Tomahawk 218
Seminole 55
Acrostar 120
Razem 2954
RRockwell International
Commander 112/114 10
Commander 840/980 94
Commandcr 700 1
Sabre 65 41
Razem 146
Swearingen
Merlin 4A 1
Merlin 3B 35
Metro 2 50
Razem 86
Razem 11 877
Lata win | 1o | 1eme
Liczba, szt. { 17 048 ‘ 12 693 ‘ 11817
Wartod', min dul. 2165 2486
... brak danych
Zrodto: Interavia nr 4/81 E.L.

EO/881/K/81

Ogloszenie

i Astronautycznej’’.

Sprzedam roczniki 1973-1977 i luzne numery ,,Techniki Lotniczej

Warszawa, tel. 21-12-05 godz. 1l do 14; lub tel. 24-98-4]1 wieczerem

Ziembinski
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Uskok wiatru — dzialanie na samolot,
srodki zmniejszajgce zagrozenie®) (l)

Doc. dr hab. inz. JANUSZ M, MORAWSKI
Inz. TONMASZ SMOLICZ

Instytut Lotnictwa

Uskok wiatru jest to zmiana sily i/lub kierunku wiatru
wystgpujaca w stosunkowo krotkim czasie wzdiuz toru lotu
samolotu [3, 4]). Efektem uskoku wiatru jest:

— wytrgceniec samolotu z zalozonej trajektorii lotu (np.
z elektronicznej sciezki znizania ILS podczas zblizania do
ladowania). Jest to naruszenie ustalonego uprzednio stanu
rownowagi wzgledem ziemi;

— wytrgcenie samolotu z ustalonej réwnowagi aerody-
namicznej (np. przez zmiane predkosci przyrzadowej i kata
natarcia). Jest to naruszenie ustalonego uprzednio stanu
réwnowagi wzgledem osrodka.

Najczgsciej obydwa efekty wystepuja rownoczesnie.

Hipotetyczny samolot o nieskonczenie duzej masie bedzie
zachowywal stalo$¢ parametréow wzgledem ziemi. Przeciw-
nie, wyobrazalny samolot o zerowej masie wykaze tenden-
c¢je do *zachowania stalych parametréw aerodynamicznych.
Pogodzenic tych dwu przeciwstawnych efektéw na realnym
samolocie wymagaé¢ bedzie cigglego, $Swiadomego i pra-
widiowego dzialania pilota, dyspnujacego w czasie zblizania
do lgdowama stosunkowo wayskim zakresem zmiany para-
metrow lotu.

Charakterystyczne jest, ze problem uskoku wiatru za-
znacza s1¢ jako istotne zagrozenine dopiero w dobie poja-
wienia si¢ wielkich samolotéw transportowych o napedzie
odrzutowym. Duza masa tych statkéw w potgczeniu z ogra-
niczeniami w szybkosci uzyskiwania przyspieszen wzdluz
toru, a zwtaszcza przy predkosciach niewiele przekraczaja-
cych predkosé przeciggnigcia (podejscie do ladowania), stwa-
rza warunki krytyczne. Potwierdzeniem tego sg statystyki
wypadkow, z ktorych wiele wynika jednoznacznie z zadzia-
tania uskoku wiatru (tabl. 1).

Pilit X relacjonuje: ,Przed startem z Toronto do Warsza-
wy obserwowalem na radarze szeroki frontowy Cb zbli-
zajacy sie do lotniska od zachodu. Wiatr by! poélnocny
o sile 15+20 kt prawie w tozu startu. Tuz po starcie w
czasie chowania podwozia spostrzeglem gwaltowny wzrost
predkosci IAS w ciggu 2 s o ponad 70 km/h, polgczony
z energicznym wznoszeniem samolotu. Na chwilge zredu-
kowalem cigg startowy prawie do matego gazu. Nie cho-
waltem klap (pomimo przekroczenia dopuszczalnej predkosci
na klapach) ani nie rozpoczynalem ostrego zakretu na
wschod, ktory powinno si¢ wykonaé. Trzymalem samolot

TABLICA 1. Zestawienie wypadkow w lotoietwie komunikacyjnym, ktérych prawdopo-
dobuy przyezyna byl uskok wintru [2]

Typ sama- I AR 3 .
Data lotu Miejsea wypadku Okolicznoscei
1.03.1964 L 1049 Lake Tahoe, NV opad éniega
1.07.1964 B 720 New York-Kennedy burza
2:4.12.1964 L 1049 San Francisco deszcz—mgla
17.03.1965 B 727 Kansas City $nieg z deszczem
27.02.1966 DC 8-33 New Orleans burza
8.06.1968 B 727 Salt Lake City burza
2.04.1970 C 401 Muarrisvill, NC deszcz/mgla
27.07.1970 nC8 Okinawa ulewny deszcz
4.01.1971 DC 3¢ N. York — La Guarnin  deszez
18.05.1972 0CcY Fort Lauder Dale burza
26.07.1972 B 727 Mexico City burza
12.12.1972 B 1707 N. York-Kennedy mzawka/mgla
3.03.1973 B 727 Wichita burza
15.06.1973 DC 8 Chicago burza
23.07.1973 ¥id 227 San Louis burza
28.10.1973% B 737 Greenshoro ulewny deszez
27.11.1973 beYy Chattanooga burza
17.12.1973 DC 10 Bostun-Logan deszcz
30.01.197¢ B107 Page Paga ulewny deszez
14.12.197¢ B 727 llouston burza
21.06.1975 B 727 N. York-Kennedy burza*)
7.08.1975 B 727 Deuvor virga*)
12.11.1975 B 727 Raleigh (Purham) ulewny deszcz
29.11.1975 ney San Luis burza
31.12.1975 DeY Spartanbuk deszcz/mgla
1976 DEY Philadelphia brak blizszych danych*)
*) praypadki uzmane oficjalnie jako spowodowane przez uxhok wiatru
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na tym samym kacie pochylenia. Jak sie¢ spodziewalem,
w chwile pdiniej predkosé¢ zaczela spadaé tak gwaltownie
jak wzrastala, pomimo wczedniejszego dania znow pelnego
ciggu startowego. W tym czasie ulyszalem ostrzezenie dla
innego samolotu, ze przy ladowaniu moze wystgpi¢ WIND-
-SHEAR’'.

Pilot Y relacjonuje: ,Lecac z Warszawy zblizam sig¢ do
ladowania w Gander na pas 22. Podejscie na ILS przy
podstawie chmur 80 m widzialnosci (I mila) i wiatr
270740 kt. Ostrzegano nas o mozliwosci uskoku wiatru. Na
wysokosci ok. 50 m odczulem gwaltowne ,tonigcie” sa-
molotu i spadek predkosci o wartos¢é do 70 km/h. Natych-
miast reagowalem zwickszajac cigg az do startowego. Mimo
to samolot przepadal dalej, a predkos¢ niewiele wzrastala.
Bylem przekonany, ze przyziemi¢ przed pasem. Lagdowa-
niem ,twardo” z przyziemieniem na matlej predkosci i du-
zym ciggu. Wykolowujac poézniej na prég pasa do startu
widzialem $lady moich ko6l po lgdowaniu, pozostawione juz
na pierwszych metrach betonu”.

Obie powyzsze relacje dotycza przypadkéw powaznych
zagrozen bezpieczanstwa lotu wyniklych bezspornie z dzia-
tania uskoku wiatru.

Zjawisko uskoku wiatru jest obecnie intensywnie bada-
ne, w celu znalezienia $rodkéw do zmniejszenia zagroze-
nia w lotnictwie. Dazy si¢ z jednej strony do wszechstron-
nego poznania samego zjawiska, czynnikow go wywotlujg-
cych i metod prognozowania. Z drugiej strony wysitki kie-
ruje si¢ na wypracowanie specjalnych technik pilotazu,
umozliwiajagcych w miar¢ pewne pokonywanie napotyka-
nych podmuchéw, jak rowniez na niezawodne konstrukcje
systemoéw ostrzegawczych zaréwno lotniskowych, jak i in-
stalowanych na poktadzie samolotu.

Warunki powstawania uskoku wiatru

Zjawisko uskoku wiatru stwarza szczegbélne zagrozenie
w strefie bezposredniej bliskosci ziemi, w czasie wykony-
wania procedur na matlych predkosciach. Co wiecej, wigk-
sz0$¢ czynniko6w meteorologicznych, powodujacych niebez-
pieczne uskoki wiatru, ujawnia si¢ na matych wysoko-
Sciach, znacznie ponizej poziomoéw przelotowych.

Jako gléwng przyczyne uskokéw wiatru uznaje sic burze
i poprzedzajjce je fronty szkwalowe. Wystepuja wowecezas
intensywne pionowe i poziome ruchy powietrza, z ktérvch
zasadnicze zagrozenie stwarzajg prady pionowe skierowane
2z goéory w dot oraz poziome, zgodne z kierunkiem lotu,
powodujace nagle zmniejszenie predkosci powietrznej. Zda-
niem niektérych badaczy [1] skladowe poziome podmuchow
sq, zwlaszcza w bliskim sgsiedztwie ziemi, najczestsza przy-
czyng utraty sily nosnej i wynikajgcego stad zagrozenia.

Wplyw podmuchow na samolot

Zarowno podmuch pionowy zstepujacy, jak i poziomy,
zgodny z kierunkiem lotu, powoduje strate sily nosnej
samolotu. Bezpieczenstwo lotu zalezy wtedy od mozliwosci
nadazania za zmianami w polu wiatru wzdluz toru, a wigc
od dysponowanego zapasu ciggu (przyspieszenia). W tabl. 2
podano orientacyjne wtasciwosci przyspieszeniowe dla kil-
ku samolotéw komunikaocyjnych, zas w tabl. 3, dla poréow-
nania — dla kilku reprezentatywnych samolotow dyspo-
zycyjnych (business jet) o napedzie odrzutowym. W oby-
dwu zestawieniach przyjeto faze znizania wzdluz S$ciezki
o nachyleniu 3° konfiguracje do ladowania oraz maksy-
malng dopuszczalng dla danego samolotu mas¢ do ladowa-
nia.

*) Artykut jest ilustrowany obliczeniami, poréwnaniami i wy-
kresami opartymi na jednostkach anglosaskich stosowanych po-
wszechnie w lotnictwie miedzynarodowym. Autorzy postanowill po-
zostawic¢ te jednostki, podajagc obok jednostki stosowane w Polsce.
Dla utatwienia podajemy orientacyjne przeliczenie jednostek:

predkos¢ postepowa 1 kt =~ 1,8 km/h
1m/se~2 kt=~3,6km/h
1000 ft/min ~ 5 m/s
1 g =~ 36 km/h/s ~ 20 kt/s

predkos$¢ pionowa
przyspieszenie po torze



Z pordéwnania liczb w tabl. 2 i 3 wynika duzo wigksze
zagrozenie od podmuchéw dla samolotow komunikacyjnych
($rednia warto$é dysponowanego przyspieszenia 0,16 g) ani-
zeli dla dyspozycyjnych (0,22 g).

TABLICA 2. Przyblizone wartofici osiagalnych przyspie-
szefi podinzmych dla samolotéw komunikacyjnych (konfi-
guracja do lad ia, éciezk hodzenia 3°, maks. masa
do lgdowania) 2]

Dysponowane przyspieszenia
Typ samolotu
km/h/s kt/s i jedn. g

| B 747-200B 6,6 3,6 0,19
L1011-1 6,3 3,5 0,18
B 727-200 5,4 3,0 0,15
DC-10-10 5,4 3,0 0,15
DC-8-61 5,4 3,0 0,15
B 737-200 5,2 2,9 0,15
DC-9-30 5,1 2,8 0,14
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Rys. 1. Schemat typowej burzy [1] (rys. gérny): 1 — powietrze
suche, 2 — kierunek ruchu burzy, 3 — powietrze ciepte, 4 — po-
wietrze chtodne; oraz towarzyszgcej jej strefy szkwaléw (rys. dol-
ny), 5§ — obwiednia strefy szkwaibw, 6 — powietrze zimne, 7 —
powietrze ciepte, 8 — czoto strefy szkwalbéw

TARBLICA 3. Przyblizonc wartoéci osingalnych przyspie-
szeii podluznych dla samolotéw dyspozycyjnych  (konfi-
guracja do ladowania, ciezka schodzenia 3°, makk. masa
¢o ladowania) {2]

Dysponowane przyspieszenic
Typ samolotu
km/h/s Lt/s jedn. g
Learjet 24F 9,6 5,3 0,27
Learjet 25A 8,8 4,9 0,24
Fulcon 20F 8,3 4,6 0,24
Jetstar 11 7.2 4,0 0,20
Citation I 7.0 3,9 0,20
Gulfstream II 6,9 3,8 0,19
DH-125-400 6,9 3,8 0,19

Efekt uskoku wiatru (spadek sily nosnej, zalamanie toru
lotu) moze byé skompensowany wzrostem ciggu. Wymagany
cigg w jednostkach g moze byé wyliczony bezposrednio
z niekompensowanego odchylenia katowego od zadanego
toru (np. sciezki schodzenia), mierzonego w radianach (2]
Dla uskoku pionowego odchylenie to (ang.: DDA — down-
draft drift angle) wyraza sie wzorem:

W,
DDA = -
14

gdzie: W, — skladowa pionowa podmuchu, V — predko$é
powietrzna (IAS).

[ kt - wert
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Rys. 2. Przyktadowy rozklad pola wiatru dla burzy (patrz przyktad
obliczeniowy w tekS$cie)

W celu zorientowania si¢ co do wielkosci wplywu uskoku
pionowego, przyjmijmy dla przykladu, ze samolot lecacy
z predkoscig 220 km/h (120 kt) dosaje sie w obszar piono-
wego uskoku wiatru z gory w dot o predkosci 6 m/s. Przy
braku korekcji odchylenia od zadanego toru (DDA) wynie-
sie —6° (—0,1 rad). Niezbedne do utrzymania pierwotnego
toru lotu zwigkszenie ciggu, wyrazone w jednostkach g,
jest wigc w rozpatrywanym przypadku réwne +0,1 g.

Podobnie mozna oceni¢ efekt skladowej wzdluznej po-
drauchu, wyrazony jako szybkosC¢ zmiany predkosci wzgle-
dem ziemi (przyspieszenie inercjalne), wymagany do za-
chowania stalych warunkéw uzyskiwania sily nosnej (za-
chowanie stalej predkosci powietrznej). Wartosé tego efektu
mozna oszacowaé ze wzoru:

V— S —
WS, — - -x y 'x
hih hih
gdzie: WS, — efekt podmuchu poziomego, V — predkos¢
powietrzna (IAS), x — predkos¢ wzgledem ziemi, h —
grubos$é lub diugo$é strefy podmuchu, § — predkosé pio-
nowa.

Czynnik h/};, wystepujacy w mianowniku, oznacza czas
dzialania podmuchu. Prosty przykilad pozwoli na iloSciowg
ocene efektu poziomego uskoku (podmuchu) wiatru. Przyj-
mijmy, ze V =250 km/h (140 kt) oraz ze wiatr czolowy
o poczgtkowej predkosci 36 km’h (20 kt) zanika do warto-
$ci 0 km/h podczas znizania 2z predkoécia h =3 m/s
(600 ft/min). Grubos¢ strefy uskoku H = 30 m (100 ft).

) 250 — 214
WS, =

30/3
co odpowiada przyspieszeniu 0,1 g.

Operujagc wyzej okreSlonymi zalezno$ciami DDA i WSk
mozna oszacowacé niezbedne osiggi (przyspieszenie na torze)
samolotu dla dowolnego zlozonego pola uskoku wiatru. Na
rys. 2 przedstawiono reprezntatywny schemat podmuchu
burzowego, odtworzony dla jednej sytuacji wypadkowej (2].

Rozpatrywana jest koncowa faza podejScia do lgdowania
od wysokosci 100 m (300 fi) do przyziemienia z predkoécia
znizania —3 m/s (—600 ft/min). Poziomy uskok wiatru
o wartosci 20 kt -+ 10 kt = 30 kt (54 km/h) wymaga takiegoz
wzrostu predkosci powietrznej w ciggu 30 s, co odpowiada
przyspieszeniu 0,05 g. Szczytowa wartosé ciggu wymaganego
do skompensowania pionowego uskoku wiatru 6 m/s
(6 ft/s) wynosi-ok. 0,1 g. Jezeli ponadto wzig¢ pod uwage,
ze aodatkowy przyrost ciggu warunkuje przejscie ze Sciezki
schodzenia do lotu poziomego (tg 3° & 0,05), to suma efektow
uskoku wiatru wystepujacychh w rozwazanym przypadku,
a wymagajacych kompensacji wynosi: 0,05+ 0,1 + 0,05 =
= 0,2 g. Porownanie z danymi w tabl. 2 daje obraz powaz-
nego zagrozenia.

Szeroko zakrojone badania statystyczne dot. podejs¢ do
lagdowania rejsowych samolotow komunikacyjnych pozwo-
iilty na sprecyzowanie wstegpnych norm dla sytuacj)i nie-
bezpiecznych [2]. Za niebezpieczne uznaé mozna uskoki
wiatru, dla pelnej kompensacji ktoéorych (utrzymanie nie-
zakloconego toru lotu) wymagane jest 15% i wyzsze zwiek-
szenie ciggu, okreslane w stosunku do masy samolotu.

= 3,6 km/h/s

DO CZYTELNIKOW

nautycznej’. Wzrost cen papieru i

Po przerwie znéw mozemy dostarczyé naszym Czytelnikom kolejny numer ,Techniki Lotniczej i Astro-
kosztow druku spowodowal zmiane ceny numeru i
Pierwszym tegorocznym numerem jest numer kwietniowy.

kosztu prenumeraty.
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Dr inz. WOJCIECH KANIA
Instytut Lotnictwa

Interceptory stosowane sg do sterowania lotem samolo-
tow, rakiet 1 celow latajacych. Najszersze zastosowanie
znalazly one na samolotach. Interceptory stanowia zazwy-
czaj pomocnicze urzadzenia sterujace zamocowane na gor-
nej powierzchni skrzydel, speiniajace roézne funkcje. Naj-
czgsScie] uzywane sg do sterowania poprzecznego, zwykle
w polagczeniu z lotkami.

Zasadnicze istniejace rodzaje interceptoréw przedstawio-
no na rys. 1. Obecnie powszechnie uzywany w konstruk-
cjach samolotowych jest interceptor ptaski typu klapa. Jest
on mocowany zawiasowo do skrzydia, z punktem obrotu
pokrywajacym sie lub lezgcym w goére przeplywu przed
przednig krawedzig interceptora. Interceptor moze by¢ wy-
chylany pod okreslonym katem w stosunku do skrzydla
z potozenia, w ktérym pokrywa si¢ z powierzchnig skrzy-
dla. Jesli punkt obrotu interceptora znajduje sic w gore
przeptywu przed jego przednig krawcdzig, to po odchyle-
niu interceptora powstaje szczelina umozliwiajaca prze-
plyw powietrza z obszaru przed interceptorem do obszaru
za nim.

Wychylenie interceptora na skrzydle powoduje zaburzenie
oplywu, a w konsekwencji zmniejszenie sily nosnej, co wy-
korzystywane jest w sterowaniu poprzecznym samolotu
przez niesymetryczne wychylenie interceptoréw na obu
skrzydtach.

Zastosowanie interccptorow w sterowaniu

Idea wuzycia interceptoréow do sterowania poprzecznego
nie jest nowa. Badania tego sposobu sterowania (zaréwno
w tunelach, jak i w locie) prowadzono juz w latach trzy-
dziestych w Stanach Zjednoczonych [1=-3] oraz nieco po6z-
niej w Niemczech [4] i w Wielkiej Brytanii [5]. Owczesne
zainteresowanie interceptorami podyktowane bylo poszuki-
waniem metod efektywnego sterowania poprzecznego przy
duzych wspoétczynnikach sily nosnej. Zwigzane bylo to
z opanowaniem w tym czasie tylko stosunkowo mato pre-
cyzyjnych metod obliczania rozkladu obcigzenia, nie za-
pewniajacych uzyskania przeplywu bez oderwania w obsza-
rze lotkowym skrzydta w przeciggnigciu [6]. Jednakze mimo
uzyskania pewnych zachecajacych rezultatow, przez nastep-
ne dwadziescia lat interceptory nie znalazly szerszego zasto-
sowania w sterowaniu poprzecznym. Przyczyng tego byly
m.in. pewne niekorzystne cechy 6wczesnych uktadow inter-
ceptorow.

Dgpiero w koncu lat pigédziesigtych, w zwigzku z wpro-
wadzeniem skosnych, sprezystych skrzydet i z wystepowa-
niem zjawiska rewersu lotek przy duzych predkosciach
lotu oraz przy dazeniu do zwigkszenia rozpigtosci klap
pojawia si¢ ponowne zainteresowanie interceptorami. W
ciggu ostatnich 10--15 lat interceptory znajdujg coraz szer-
sze zastosowanie w wielu cywilnych 1 wojskowych samo-
lotach. Zestawienie obecnie produkowanych i eksploatowa-
nych samolotow, na ktorych uzywane sg interceptory do
sterowania poprzecznego, przedstawiono w tabl., opracowa-
nej na podstawie dostepnych pozycji literaturowych [7-12].
Z tabl. wynika, ze obecnie interceptory stosowane sy w
roznorodnych konstrukcjach samolotowych. Sterowanie po-

e

)

Rys. 1. Rozne uktady interceptorow: a) tukowy, b) typu klapa,
¢) typu zatyczka, d) interceptor-—slot-deflektor; 1 — o§ obrotu

a) i b)
CoE =

e —

c) J
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Interceptory w lotnictwie

przeczne za ich pomoca stosowane jest na ok. 60 samolo-
tach réznych typoéow, m.in.:

— pasazerskich; zaréwno na matych jak De Havilland
DHC-7 (maks. masa startowa 18 500 kg, maks. predkosé
przelotowa 444 km/h) oraz bardzo duzych jak Boeing 747,
zabierajacy na poklad 382 pasazeréw (maks. masa starto-
wa 351 500 kg, maks. predkos¢ lotu 978 km/h),

— wojskowych naddiwickowych samolotach bojowych;
nalezg do nich mySsliwskie i mys$liwsko-bombardujace jak
Mirage I'1, Mitsubishi T-2, Phantom II, wielozadaniowe
mysliwskie o zmiennej geometrii skrzydta jak F-111, Tom-
cat F-14, MiG-23, Panavia MRCA Tornado.

— poddzwiekowych samolotach
ningowych,

hojowych 1 szkolno-tre-

'l‘AﬁLICA. Samoloty i rakiety, na ktérych uzywane s3 intercep-
tory de sterowania

Maga Predkosé
Typ Nuzwe: samolotu luh rakiety startowa, lotu,
hg km/h
Samuoloty pasazer- [ De Havilland Cannda DIC.T 18 500 444
skie Dassault Mercure 52000 945
VEW-Fokker 611 18 600 722
Airbus A-3001 150 000 914
BAC One-Eleven 47 400 871
Hawker Siddeley Trident 68 000 936
Boeing 707 151 300 966
Boeing 727 86 490 964
Boeing 737 52400 927
Boeing 747 351 500 978
Lockheed L.-1011-1 Tristar 195000 M =0,85
Mc Dounell Douglas DC-8 158 800 965
Mc Donuell Douglas DC-10 251700 932
Iliuszyn 1-62 162 000 900
Tupolew Tu-13.1 47000 900
Tupolew Tu-154 90 000 975
Samoloty wojshowe Dassault Mirage F1 14 000 M- 2.2
hojowe i szKolno-tre- | Punavia MRCA 18000 M 2
ningowe Sepecat Jaguar 14500 M =1,6
Mitsubishi X'1’-2 49500 M =16
General Dynamies F-111] + 500 M =25
Grumman Tomcat F-14 30000 M=2
Mc Donnell Douglas Phantom 21700 M=2
[ Rockwell Interation B-1
BAC 145 Jet Provost 4200 708
Vought Corsair [l 19 000 1,123
Mc Donnell Douglas Shyhawh 12 400 1,080
Grumman A-6 Intruder 60 000 766
Su-19 38 900 M>2
Sumaloty transpor- DHC-5 Buffulo 20 000 454
towe Breguet 941 s 25000 400
Transall C.160 49 100 492
1AI-201 Military Arava 6 800 311
Aeritalia G 222 26 000 440
l.ockheed C-5 (;alaxy 346 700 815
Ilinszyn H-76 157 000 850
Short Belfust CMk 103 000 665
Boeing YC-14
Me Donnell Douglas YC-15
Samoloty dyspozy- | Aerospatiule SN600 Cornette 6100 630
cyjne Dassault Falcon 10 8 300 920
R. Piaggio PD-808 TF 8 200 800
Hawker Siddeley 125 11 300 800
Gates Learjet 24 D 6100 859
Grumman Gulfstrcam II 28 000 946
Wojskowe i cywilne | Breguet 1150 Atlantic 13 500 556
samoloty lekkie, go- | Piaggio PD-808 4 200 800
spodareze, patrolo- | Kawasaki P-2J 34 000 402
we, przeciw lodziom = Mitsubishi Mu-2 4900 550
podwodnym i in. Shin Meiwa SS-2 i 2A 43 000 426
Helio H-295 Super Courier 1500 265
| Helio Stallion H-550A 2300 322
Lockheed S-3A Viking 19 000 649
North American Rockwell Bronco 4900 632
De Havilland C-8A 20 400 297
Sportavia Avion-Planeur RF.7 400 220
Nihon University N-70 Cyganus 500 160
Bede BD-5 Micro 300 407
Rakiety przeciwezol- | Entac 12,2 305 |
gowe MBB Bo810 Cobra 2000 10 306
Kawasaki KAM-3D9 (69ATM-1) 15,7 306
Bofors Bantam 1.5 306
Snaper | 22 323
Aerospatiale (Nord) CT20 i R20 675 950




— transportowych wojskowych i cywilnych; poczgwszy
od lekkiego, wojskowego IAI-201 Military Arava typu STOL

o maks. masie startowej 6800 kg, az do ciezkiego logi-
stycznego lL.ockheed C-5 Galaxy o masie startowej
347 00U kg,

— dwusilnikowych odrzutowych samolotach dyspozycyj-

nych jak Corvette, Falcon 10, Learjet 24D, Hawker Sid-
deley 125, Gulfstream II,

— powstatych ostatnio nowych samolotach, takich jak
Boeing YC-14 [1l] — transportowy o srednim zasiegu typu
STOL, strategiczny bombowiec naddzwickowy B-1 oraz
projektowany naddzwigkowiec pasazerski Boeing 2707.

Interceptory w sterowaniu poprzecznym stosuje si¢ po-
wszechnie wraz z lotkami lub roznicowo dziatajacym pty-
wajgcym usterzeniem wysokosci, jak np. w paddiwigko-
wych samolotach bojowych (FPanavia MRCA, Jaguar, F-111,
MiG-23). Steirowanie poprzecziie wyiacznie interceptorami
zastosowano tylko na trzech eksploatowanych obecnie sa-
molotach: towarowo-pasazerskim Breguet 941S oraz na
dwoch japonskich samolotach, ktore niedawno weszty do
eksploatacji: naddZwi¢kowym treningowo-szturmowym Mit-
subishi T-2 1 lekkim dyspozycyjnym Mitsubishi Mu-2. W
obu ostatnich samolotach zastosowano nowoczesne rozwig-
zania interceptorow ze szczeling [6, 13}

Interceptory najczgsciej peiilg na samolocie funkcje nie
tylko organu sterowania poprzecznego, ale w przypadku
symetrycznych wychylen interceptorow na obu skrzydtach
mogg by¢ takze wykorzystywane jako hamulce aerodyna-
miczne oraz w fazie lgdowania bezposrednio po przyzie-
mieniu  jako tzw. ttumik siiy nosnej. Dzialanie intercep-
tora w tym ostatnim przypadku polega na znacznym
zmniejszeniu catkowitej sitly nosnej samolotu, powoduja-
cym wzrost plonowego obcigzenia na kotach samolotu.
Poprawia to skutcczno$¢ hamowania i zmniejsza diugosé
dobiegu. Takie zastosowanie znalazly ostatnio interceptory
na dwu duzych samolotach pasazerskich (Mec Donnell Dou-
glas DC-10 i Lockheed L-1010-1 Tristar), na ktérych spel-
niajy jeszcze jedng funkcjg: sa stosowane do sterowania
podiuznego bezposrednio silg nosng (DLC) [8, 9]. Ta meto-
da sterowania wylonita sie najpierw przy konstruowaniu
aerobusow, dla ktorych zbyt wolna jest reakcja na zadzia-
lanie steru wysokosci w czasie podejscia 1 lgdowania.
W wyniku badan w locie samolotow z zainstalowanym
ukiadem DLC, uwaza sig¢ obecnie interceptory za najlepsze
urzadzenia do stosowania w tych ukladach [14--16].

Znacznie mniejsze jak dotgd zastosowanie znalazlty in-
terceptory w cywilnych samolotach lekkich ogolnego prze-
znaczenla i gospodarczych (masa w locie do 3700 kg). In-
terceptory stosowanc sg dotychczas tylko w czterech kon-
strukcjach samolotow tego typu, cho¢ stosunkowo duzo
jest ich w produkcji i eksploatacji. Tylko na jednym
samolocie Mitsubishi Mu-2 zastosowano nowoczesne roz-
wigzanie interceptora ze szczeling. Nalezy jednakze pod-
kresli¢, ze ostatnio znacznie zwieksza sie zainteresowanie
wprowadzeniem interceptorow na samoloty lekkie. Naj-
wazniejszymi przyczynami podjgcia obecnie prac w tym
kieruanku sg mozliwosci:

— zastosowania klap o pelnej rozpigtosci, co przez zwigk-
szenie obcigzenia skrzydia pozwoli zapewnié¢ lepszg ma-
newrowos¢, wyzsze prgdkosci: przelotowy i wznoszenia,

— wyeliminowania niekorzystnego odchylenia kierunko-
wego wystgpujgcego przy stosowaniu lotek, co moze po-
prawi¢ i ulatwi¢ sterowanie w czasie wejScia i wyjscia
z zakrgqtu,

— zastosowania interceptorow w ukladzie bezposrednie-
go sterowania podiuznego silag nosng (DLC). Metoda ta
udoskonala i ulatwia sterowanie torem lotu w czasie 1a-
dowania [8, 17].

Potrzeba udoskonalenia tego sterowania wydaje sie byé¢
konieczna, gdyz ponad 50% wypadkow lekkich samolotow
ma miecjsce w czasie ladowania [18]. Metoda sterowania
DLC za pomocg interceptorow zostala zbadana zardéwno
w tunelu acrodynamicznym [17], na symulatorach [18], jak
i w locie [20]. Podsumowujac wyniki tych badan [18]
stwierdzono, ze wzrasta dokladnosc sterowania torem lotu,
zmniejszaja si¢ nagle zmiany predkosci i wysokosci_lotu
oraz rozrzut punktéw przyziemienia i powstaje mozliwosé
polepszenia hamowania.

Wspomniany wyzej wzrost zainteresowania zastosowaniem
interceptorow na lekkich samolotach znajduje wyraz w
przeprowadzanych w latach siedemdziesigtych pracach ba-
dawczych w Stanach Zjednoczonych i w Japonii. W pra-
cach [6, 18] przedstawionych na naukowej konferencji
AIAA (Amerykanskiego Instytutu Lotnictwa i Kosmonau-
tyki) omoéwiono wyniki przeprowadzanych w latach siedem-

dziesigtych dwunastu prac poswieconych zagadnieniu stero-
wania poprzecznego i podiuznego (DLC) samolotow lekkich
za pomocg interceptorow. Ostatnio zrealizowano pod egidg
NASA trzy obszerne programy. badawczo-rozwojowe doty-
czgce tego zagadnienia.

— GAW-1 Airfoil (badania tunelowe i analizy tcoretycz-
ne oddzialywania interceptorow na prefilu specjalnie skon-
struowanym dla matych predkosci),

— Redhawk (badania w locie interceptorow w sterowa-
niu poprzecznym 1 w sterowaniu torem lotu na zmoadyfi-
kowanym samolocie Cessna Cardinal),

— ATLIT (badania w locie interceptorow w sterowarniu
poprzecznym na zmodylikowanym samolocie Piper Seneca
z nowym skrzydtem o profilu GAW-1 [6, 21, 22].

Jak juz wspomniano, interceptory stanowig jeden z moz-
liwych ukladéw sterowania lotem takze rakiet. W ty i
przypadku sg one zwykle umieszczane na krawgdzi splywu
statecznikow. Szczegolng zaletg interceptora jako ukladu
sterujacego rakietg jest jego mala masa, szybkie zadzia-
tanie i niewielkie momenty zawiasowe, a wadami zwigk-
szenie oporu 1 ograniczenie wielkosci maksymalnych sit
sterujgcych [23]. Dlatego interceptory znajdujyq zastosowa-
nie przede wszystkim do sterowania matlych, lekkich ra-
kiet. Z dost¢pnych zrodet wynika, ze interceptory stoso-
wane sg dos¢ szeroko na rakietach przeciwezotigowych
o dlugosci ok. 1 m, masie ok. 1015 kg i prqekosci prze-
lotowej do 320 km/h [9].

Nowoczesne uklady interceptorow dla samolotow lekkich

Klasyczne zastrzezenia do uzycia interceptorow w stero-
wanyc¢h r¢cznie ukladach na samolotach lekkich to:

— nieliniowa zmiana momentu przechylajacego z ruchem
drazka,

— opoznienie odpowiedzi samolotu na zadzialanie inter-
ceptora,

— strata wysokosci
sily nosnej.

Jak wynika z wielu przeprowadzonych badan, te nie-
korzystne cechy interceptorow mogg by¢ catkowicie wy-
eliminowane przez wtasciwg konstrukcj¢ interceptorva.

Nieliniowos¢ momentu przechylajgcego wyslgpuje przy
bardzo matych wychyleniach interceptora, dla ktorych zd-
chodzi zerowy lub nawet odwrotny przyrost tego momen-
tu. Jest to zwigzane z przeplywem, ktory odrywajgc sig
na gornej krawedzi interceptora dolgcza si¢ do powierzchni
skrzydia bgdz klapy za interceptorem i tworzy niewielki
zamknigty obszar oderwania. Powoduje to pozorny wzrost
wypuklosci profilu, a w rezultacie pewne nicwiclkie zwigk-
szenie sily nosnej. Usuniqcie tej nieliniowosci jest mozliwe
przez zastosowanie deflektora na dolnej powicrzchni skrzy-
dla, co jednak bardzo komplikuje uklad, a takze przez
wprowadzenie szczeliny w interceptorze oraz przesunigeie
interceptora w kierunku krawegdzi splywu.

Czas opoéznienia odpowiedzi scimolotu na wychylenie in-
terceptora jest zwigzany z czasem potrzebnym na utworze-
nie si¢ obszaru oderwania za interceptorem na calym
skrzydle. Z badan wynika, ze¢ czas opoOznicnia jest wprost
proporcjonalny do cigciwy skrzydia o odwrotnie propor-
cjonalny do predkosci lotu. Malcje on do zera przy prze-
suwaniu interceptora w Kkierunku kraweqdzi sptywu. Dla
danego polozenia interceptora czas opoO«nicnia moze by¢
znacznie zredukowuny wprowadzeniem interceptora za
szczeling lub zastosowaniem slotu z dolnej powierzchni
skrzydia w obszar za interceptorem. Przy uzyciu tych
metod czas opdznienia moze by¢ zredukowany ponad dwu-
krotnie.

Przeprowadzona analiza strat wysokosci w zakrecie,
oparta na liniowym réwnaniu ruchu w szesciu stopniach
swobody wykazata, ze strata ta w czasie jednosckundowe-
go niepelnego wychylenia interceptora jest mniejsza niz
0,3 m [6]) Wielkos$¢ tej straty mozna porownac ze zmianami
wysokosci spowodowanymi turbulencjy, nieskoordynowa-
nym zakretem, zmiang wywazenia wywotang wychyleniem
interceptora oraz niedokladnym sterowanicm sterem wy-
sokosci w czasie wejscia i wyjScia z zakr¢tu. Piloci, bada-
jacy zagadnienie sterowania poprzecznego za pomoca inter-
ceptora na samolocie Redhawk nie stwierdzili jakichkolwiek
trudnosci w manewrze przechylania zwigzanych ze strata
wysokosci [6]. Zaden z pilotow nie stwierdzal takze roznic
w dynamice przechylania za pomocg lotek i interceptorow,
z wyjatkiem niewystepowania nieckorzystnego odchylania w
przypadku stosowania interceptorow.

We wspomnianym weczesniej samolocie eksperymentalnym
Redhawk zastosowano nowoczesny uktad interceptora skta-
dajacego si¢ z dwu sekcji na kazdym skrzydle: wewnetrz-
nej i zewnetrznej. Wewnetrzna sekcja interceptorow wy-

w zakregcie zwigzana ze spadkiem
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chylana jest symetrycznie na obu skrzydiach i stuzy do
sterowania torem lotu przy podejsciu do ladowania, ze-
wnetrzna sekcja interceptoré6w stuzy natomiast do stero-
wania poprzecznego. Interceptor typu szczelinowego, kto6-
rego geometria schematycznie jest przedstawiona na rys. 2,
ma stalg wysokos$¢ rowrig 0,1 m (liczong lacznie ze szczeli-

Rys. 2. Iriterceptor szczelinowy zastosowany na samolocie Redhawk:
1 — punkt obrotu, 2 — Kklapa

ng o wysokosci 0,01 m), co w stosunku do lokalnej cieciwy
skrzydta stanowi 8,7-+13.3%0 w zaleznosci od potozenia inter-
ceptora wzdiuz rozpigtosci. Bezposrednio za interceptorem
znajduje si¢ slot, umozliwiajacy przeptyw powietrza z dol-
nej powierzchni skrzydla. Badania w locie tego uktladu
wykazaly, ze nie wystepujg jakiekolwiek zauwazalne
opo6znicnia w zadziataniu, a moment przechylajacy jak
i zawiasowy wzrastaja monotonicznie z wychyleniem wo-
lanta. Przy wychyleniu interceptora nie wystepuje nie-
korzystny moment odchylajacy, co wynika ze zréwnowaze-

nia wzrostu oporu profilowego spadkiecm oporu indukowa-
nego skrzydia.

Podobne rozwigzanie ukladu interceptora zastosowano na
wspomnianym samolocie ATLIT ze skrzydiem o profilu
GAW-1. Interceptor szczelinowy umieszczono w odieglosci
0,7 cieciwy od krawedzi natarcia skrzydia. Wysokos$é¢ in-
terceptora wynosita 11,5% cieciwy, a wysoko§é szczeliny

1,5% cigciwy. Zastosowano takze slot za interceptorem
umozliwiajacy przeplyw powietrza z dolnej powierzchni
skrzydta.
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PROTOTYPY

JAR-827A e Rumunia ©

Tlokowy samolot rolniczy o duzym udzwigu

TAR-827A powstal z samolotu IAR-827 (kt6érego pierwszy
lot odbyt si¢ w 1976 r.) przez zastapienie silnika Lycoming
10-720-DA1B o mocy 295 kW (400 KM) silnikiem PZL-3S
o0 mocy 440 kW (600 KM).

Charakterystyczng — jak na samolot rolniczy — cecha
samolotu jest jego kabina z dwoma miejscami obok siebie
i podwojnym ukladem sterowniczym, umozliwiajacym szko-
lenie pilotow. W czasie przebazowywania samolotu prawe
miejsce zajmuje mechanik. Przednia cze$¢ kadluba jest
spawana z rur ze stali chromo-molibdenowej i pokryta
blachy z lekkiego stopu, tylna cze$sé ma konstrukcje skoru-
powa z lekkicgo stopu. Metalowy ptat o wzniosie 6° jest
zaopatrzony w elektrycznie uruchamiane jednoszczelinowe
klapy i w lotki z automatycznymi klapkami wywazajacymi.
Lewy ster wysokosci ma automatyczna. a prawy — recznie
sterowang klapke wywazajacg. Zbiornik chemikalibw mie-
§ci 1000 kg chemikaliow sypkich lub cieklych. Aparatura
do chemikaliow ciecklych moze byé uzywana do opryski-
wania zaréwno grubo- jak i drobnokroplistego. Gwiazdowy
7-cylindrowy silnik PZL-3S o mocy startowej 440 kW
(600 KM) i mocy ckonomicznej 243 kW (330 KM) jest wypo-
sazony w 4-lopatowe Smiglo o sSrednicy 2,62 m i statej pred-
kosci obrotowej.

Dane techiniczne

Rozpigtosé 14,00 m
Dlugosé 8,60 m
Wysokosé 3,75 m
Powierzchnia nosna 30,00 m2
Wydtuzenie 6,6
Masa wlasna 1650 kg
UdZwig chemikaliow

normalny 800 kg

maksymalny 1000 kg
Maks. masa starlowa 2800 kg
Predkosé maksymalna 230 km/h

Prgdkosé robocza 150--180 km/h
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Maks. wznoszenie 3,0 m/s
Putap praktyczny 4000 m
Rozbieg 200 m
Dobieg 150 m
Zasieg roboczy 330 km
wW.K



Wptyw czynnikéw pilotazowych i agrotechnicznych
na zakres uzytkowania samolotu rolniczego

W niniejszym artykule dokonano proby ilosciowej oceny
wplywu wysokosci operacyjnej, bocznego odchylenia samo-
lotu od linii drogi oraz szerokos$ci roboczej na zakres uzyt-
kowania samolotu rolniczego. Przez zakres uzytkowania jest
tutaj rozuniana maksymalna dilugos¢ pola lub jego po-
wierzchnia, na ktorej przy okreslonej szerokosci roboczej
uzyskano réwnomierne rozktady poprzeczne s$rodkéw che-
micznych. Za réwnomierne rozklady zostaly przyjete takie,
dla ktérych dopuszczalna nier6wnomiernos¢ nie przekra-
czata 20% dla $rodkow cieklych oraz 25% dla sSrodkow
sypkich. Réwnomierny rozklad poprzeczny (rys. la) uzy-
skuje si¢ w locie operacyjnym z szerokosciami roboczy-
mi L,. Je$§li z roznych przyczyn pilot nie jest w stanie
utrzymac szerokosci roboczej, bgdziemy mieli do czynienia
z nierownomiernymi rozkladami oraz tzw. ,omijakami”
(rys. 10). Utrzymanie szerokosci roboczej ulatwiajg systemy
naprowadzania samolotéw umozliwiajagce w réznym stopniu
zachowanie szerokos$ci roboczych.

W pewnych warunkach boczne odchylenia samolotu od
linii drogi staja sie zbyt duze, ograniczajac w ten sposob
dalsze wykorzystanie systemu. Do rozwazan wytypowano
najbardziej reprezentatywne systemy, tj. wizualny trady-
cyjny system wykorzystujacy flagowych, stosowany obec-
nie elektroniczny system Agri-Fix oraz jeden z najnowo-
czesniejszych Decca Flagman.

Artykul nie zawiera opisu poszczegoélnych systemow, lecz
podaje niektére dane dotyczgce zasady naprowadzania sa-
molotu. Z wyjatkiem systemu Decca Flagman wielkos$ci
bocznych odchylen sg wynikiem wielu pomiaréw prowa-
dzonych przez autora w przedsigbiorstwach lotiiiczych. Wy-
znaczanie wielkosci pél. dla ktoérych mogg mie¢ zastosowa-
nie poszczegélne systemy, polegalo na konfrontacji maksy-
malnych bocznych odchylen samolotu z odchytkami sze-
rokosci roboczej. Przeanalizowano wielkosci odchytek sze-
rokosci roboczych dla wielu typow samolotow przy zroézni-
cowanych dawkach i $rodkach chemicznych. Wielkosci od-
chylek uzyskano ze zlozonych pomiarow charakterystyk
masowych rozkladéw poprzecznych. Jako rezultat koncowy
autor przedstawil mozliwosci systeméw w postaci zakresu
uzytkowania, ktory obejmuje wielkosci pol, szerokosci ro-
bocze oraz wysokosé lotu.

Boczne odchylenia samolotu od linii drogi

Wizuulny system naprowadzania przy wykorzystaniu
flagowych

Wizualny system naprowadzania samolotu polega na wej-
$ciu na linie i wykonaniu lotu po linii drogi, ktora jest
wyznaczona przez flagowych. Na rys. 2 przedstawiono sche-
mat lotu przy wykorzystaniu dwoch flagowych. Z wyjat-
kiem pierwszego zajsScia, typowe naprowadzenie samolotu
na linie drogi odbywa sie z zakretu proceduralnego. W
punkcie E zakretu nastepuje powolne wyprowadzenie sa-
molotu na linie drogi z réwnoczesnym znizaniem si¢ do
wysokosci roboczej, ktérg osigga samolot w miejscu F. Na
odcinku E—F pilot dokonuje poprawek. Z tej pozycji linia
drogi wyznaczona przez dwoch flagowych jest dobrze wi-
doczna. W momencie przejscia przez samolot flagowego Mj,
pilot nie widzi drugiego punktu w terenie, ktory wraz
z punktem M; wyznaczal lini¢ prostg. Od tego momentu
bgdag wystepowaly boczne odchylenia. Praktyka wykazata,
ze boczne odchylenia sg najwieksze w polowie odleglosci
miedzy flagowymi i stopniowo malejg w miare zblizania
sig samolotu do flagowego M,.

W latach 1969-:-1975 wykonano wiele pomiar6w BO na
ost x—x (rys. 2) Pomiary bocznych odchylen wykonano
metodami fotograficznymi. Loty operacyjne na samolotach
PZL-101 i An-2 wykonywali piloci z nalotem 1000 > N >
> 500 h. W wyniku pomiaréw zostaly okreslone S$rednie
orazmaksymalne boczne odchylenia, zaktadajac 80% po-
ziom ulnosci.
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I’ilot doswiadczalny

Na rys. 3 zestawiono maksymalne boczne odchylenia
liniowe BO = f (1) dla wysokosci lotu 3 m i 30 m. Z wy-
kresu wynika, ze boczne odchylenia na wysokosci 30 m sg
o ok. 80% wieksze od odchylen odpowiadajacych 5 m wy-
sokosci lotu. Warto zwroéci¢ uwage, ze w celu zmniejszenia
bocznych odchylen nalezy zwiekszy¢ liczbe flagowych albo
markeréw na porownywalnej diugosci pola. Gdy liczba
markeréw m bedzie taka, ze wyznaczg one wyrazny rzad,
wowczas maksymalne boczne odchylenia nie powinny prze-
kroczy¢ 1,2 m, a srednie 0,7 m dla wysokosci lotu 5 m. Na
wykresie (rys. 3) maksymalne boczne odchylenia dla wyso-
kosci & m i 30 m, odpowiadajace m == oo, przedstawiono
jako dwie roéwnolegle poziome linie proste, ktére potwier-
dzono wynikami badan poligonowych samolotéw An-2, Z37
1 M-15.

Instrumentalny system naprowadzantia typu Agri-Fix

Agri-Fix nalezy do rodziny hiperbolicznych systeméw na-
wigacyjnych. W systemie wykorzystane si promieniowa-
nia odleglych od siebie anten dipolowych dwoch radiosta-
c¢ji  naziemnych pracujgcych w pasmie czestotliwosci
1,62 Mz, wzajemnie zsynchronizowanych. Punkty prze-
ciecia sie zerowej roznicy faz przy statej réznicy odleglosci

a)

Rys. 1. Schemat rownomiernych | nieroéwnomiernych poprzecznycn
rozktadow masowych
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tworzg linie hiperboliczne odlegie od siebie o jedng poéifale.
Na odcinkach do 3 km w obszarze linii bazowej linie hiper-
boliczne moga by¢ potraktowane jako proste wzajemnie
réwnolegle linie drogi.

Polozenie samolotu wzgledem linii drogi okre$lane jest
dekametrem (rys. 4), stanowigcym wyposazenie pokiadowe
samolotu. W okienku dekametru podawana jest peilna liczba
potfal, liczagc od momentu zerowego, przy czym liczba ta
wzrasta w kierunku zaleznej stacji naziemnej. Catkowity
obrét punktu swietlnego na kolowym wskazniku dekametru
odpowiada przy 2 Mliz najkrotszej diugosci péifali 75 mi.
Dekametr, za pomocg goniometru, jest w stanie okresii¢
0,01 diugosci poifali, co w tym przypadku odpowiada
0,75 m.

Aby wykona¢ nalcty robocze co 25 m, pierwsze wskaza-
nie punktu $Swietlnego na kolowym wskazniku dekametru
powinno wynosi¢ 0,33. W celu operacyinego wykorzystania
wskazan dekametru, jego wskazania moga by¢ przeniesione
na belkowy wskaznik polozZenia linii drogi typu ,,head up”
(rys. 4).

Kazda lampka belkowego wskazniki lub odstep miedzy
kolejnymi lampkami wskazuje 1/50 dlugosci potfali, co dla
danego przyktadu odpowiada 1,5 m. W locie operacyjnym,
gdy samolot znajduje sie doktadnie na linii drogi, palg sie
réwnoczesnie dwie biale lampki z jednakowym natezeniem
$wiatla. Jezeli np. ciggle bedzie sie pali¢c jedna czerwona
lampka z prawej sirony oznacza to, Zze samolot znajduje si€
z lewcj strony rownolegle do linii drogi, jezeli bedg sie
zapala¢ kolejno czerwone lampki z prawej strony — sa-
molot oddala sie od linii drogi w lewo.

Sposob wskazywania linii drogi jest analogiczny do po-
kladowego pionowego wskaznika krzyzowego ILS lub VOR,
w ktéory wyposazone sg zwykle samoloty nierolnicze. Prze-
chwycenie zgdanej linii drogi odbywa sie przez wykorzy-
stanie wskaznika na kolowej skali dekametru. Wejécie na
linie drogi odbywa sie pod katem na odcinku E—F (rys. 2).
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BO-Df system B0 -AF system

500 1000

T 500 2000 2500
! 10 20 50 100 200

male bardzo duie
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Rys. 3.

(BO)

Zalezno$¢ maksymalnych bocznych odchylen samolotu

max Oraz odchytek szerokosci roboczych od wielko$ci pola

Wyposazenie samolotu w busole zyroskopowsg ulatwia
znacznie przechwycenie linii drogi oraz wplywa na zmniej-
szenie maksymalnych bocznych odchylen samolotu.

W celu okreslenia bccznych odchylen wykonano loty na
samolocie An-2R wyposazonym w odbiorcze urzadzenie
Agri-Fix. Linia drogi, wzgledem ktérej mierzono boczne
odchylenia samolotu, zcstata wyznaczona metodg kotowa-
nia przy palacych sie jednakowo bialych lampkach wskaz-
nika ,,head up”. Boczne odchylenia samolotu w wyznaczg-
nym miejscu ckreslono metody fotograficzrig. Wyniki po-
miaréw wykazaly, ze maksymalne boczne odchylenia wyno-
sity 1,8 m przy zatozeniu 80% ufnosci, a $rednie 0,8 m. Nie
stwierdzono wplywu wysokosci lotu 'do 50 m na wielkoé¢
maksymalnych bocznych odchylen samclotu. Préoby wykony-
wane byly przez pilota legitymujgcego sie nalotem agro
ok. 800 h oraz zadowalajacym doswiadczeniem w wykorzy-
staniu systemu ILS. Samolot An-2R mial $rednie wta$ci-
wosci lotne w zastoscwaniu do celéow agrolotniczych. Wy-
niki pomiaréw przedstawiono na wykresie BO = f () (rys.3)
jako poziomg przerywang linie prosta.
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Rys. 4. Dekametr | belkowy wskaZnik linii drogi w samolocie rol-
niczym An-2R

Instrumentalny system naprowadzania typu Decca Flagman

Elektroniczny system Decca Flagman powstal w wyniku
dostosowania amerykanskiego systemu typu Trisponder do
celow agrolotniczych. W systemie wykorzystano dwa trans-
pondery, ktore wyznaczajg linie bazowg oraz transponder
pokladowy wysytajacy sygnaly do stacji naziemnych. Droga
sygnaldow do stacji naziemnych mierzona jest przez pokla-
dowe urzgdzenie DDMU (Digital Distance Measuring Unit),
a uzyskane informacje przekazywane do komputera ,w le-
wo i prawo’’. W odroéznieniu od systemu Agri-Fix, gdzie
linie drogi sa prostopadie do linii bazowej, w systemie
Decca Flagman istnieje mozliwo$¢ zmiany kierunku linii
drogi z poktadu samolotu. Do ustalenia kierunku linii drogi
stuzy osobne urzgdzenie pokiadowe CP (Control Panel) znaj-
dujace sie na tablicy przyrzadow poktadowych. Pozwala
ono ponadto na ustalenie wyjsciowej linii drogi, umozli-
wia jej zakrzywienie oraz zapamietanie miejsca przerwanej
operacji agro.

Zasadniczy element systemu umozliwiajacy pilotowi do-
kladne naprowadzenie i utrzymanie linii drogi, a nastep-
nie okre$lenie miejsca rozpoczecia zabiegu stanowi wskaz-
nik krzyzowy (rys. 5). Powstal on w wyniku dostosowania
do celéw agrolotniczych wskaznika krzyzowego (Cross Poin-
ter), w ktory wyposazone sg samoloty korzystajace z syste-
mow VOR-ILS. Dostosowanie wskaznika polegalo na spet-
nieniu kilku wymagan majgcych na celu uzyskanie naj-
mniejszych bocznych odchylen. Dla klasycznego samolotu
rolniczego operujacego na predkosci ok. 160 km/h czulo$é
pionowej wskazowki na poiskali jest nie mniejsza niz

Rys. 5. Wskafnik krzyZzowy systemu DF

11



13 m, a czg¢stosé informacji dotyczgcej pozycji samolotu nie
mniejsza niz dwa razy na sekunde. Przy spelnieniu tych
warunkéw, gdy samolot znajduje sie nie dalej niz 15 km
od osi bazowej, utrzymanie linii drogi w granicach 1 m
nie sprawia trudnosci. Przy wiekszych odlegtosciach od osi
bazowej warunki techniczne systemu okre$lajg boczne od-
chylenia jako 2 m. Dokladnos$¢ utrzymania linii drogi w
miare wzrostu odleglosci samolotu od osi bazowej maleje.
Maksymalny zasieg operacyjny systemu wyncsi 80 km z do-
ktadnoscia *3 m. Na rys. 3 przedstawiono boczne odchy-
lenia samolotu dla malych i $rednich odleglosci od osi ba-

Zowej.
Wskazowka pozioma na wskazniku krzyzowym ma za
zadanie informowanie pilota o zblizajgcym sie miejscu

rozpoczecia operacji albo o kazdym innym zadanym punk-
cie w terenie. Poczatkowo odleglos¢ do punktu podawana
jest w km. W odleglosci pét kilometra od punktu w goérnej
czesci przyrzadu pojawia sie pozioma ruchoma wskazow-
ka. W miarg¢ zblizania sie do punktu wskazéwka prze-
mieszcza sie pionowo w kierunku centralnej linii poziomej
przyrzagdu. W momencie dojscia wskazéwki do linii po-
ziomej zapala sie lampka wskazujgca moment przelotu sa-
molotu nad punktem.

Wskaznik krzyzowy utatwia wprowadzenie samolotu na
linie drogi z zakretu proceduralnego, szczegdlnie gdy na
pokladzie znajduje sie busola zyroskopowa. Pilotom, ktorzy
wykonywali loty wg systemoéw ILS, korzystanie z systemu
Flagm:n nie sprawia trudnosci.

Odchylki szerokosci roboczej

Kazdg samolotowg aparature rolniczg cechuje pewna nie-
rownomierno$¢ dozowania s$rodkow, ktora powoduje po-

wstawanie odchylek szerokosci roboczej. W Polsce jako
dopuszczalne nieréwnomiernosci dozowania przyjmuje sie
+0L,. —
m 4
1 =10 - rosrzut ik
1117 ~opryskiwacze 1/'
%1
18 20 - atomizery 3
Zz
10 il
iy
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Rys. 6. Przebieg odchytek szerokosci roboczych

+5% dla srodkow cieklyeh i 10% dla s$rodkow sypkich.
W celu dokonania ilosciowej oceny odchylek szerokosci ro-
boczyeh, przeprowadzono badania masowych rozkladow
poprzecznych przy uzyciu czterech typéw samolotéw rolni-
czych.

Stosowana na samolctach aparatura rolnicza speiniata
wymagania dopuszcalnej nieroOwnomiernosci dozowania. Ba-
dania prowadzono dla trzech Lypéw operacji, tj. nawozenie
przy wykorzystaniu rozrzutnika odsrodkowego lub pneuma-

AF system O+H<50m

; bt system
: 2 mark m - o=
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Rys. 7. Zakresy uzytkowania samolotu rolniczego

ny na matych,

tycznego, opryskiwanie grubokropliste oraz opryskiwanie
drobnokropliste atomizerami. Zmienno$¢ dawek wynosita
155400 kg/ha dla s$rodkow sypkich oraz 1,5-+145 l/ha dla
srodkéw cieklych. Przy okreslaniu szerokosci roboczych
i ich odchylek przyjeto zagonowg metode wykonywania
lotéw operacyjnych.

Statystyczne wyniki badan uzyskane dla 9% poziomn
ufnosci przedstawiono na wykresie AL, = f (L;) (rys. 6).
ILgcznie wykonano 178 pomiaréw rozkltadow masowych. Jak
mozna zauwazy¢, rozrzut punkiow odpowiadajgcych 20 wa-
riantom pomiarowym znajduje sie w granicach trojkata.
Z przebiegu maksymalnych odchytek wynika, 7ze¢ wielkos¢
tolerancji dla zakresu szerokosci roboczych 1545 m zmie-
nia sie w zakresie 12--14,7% L,.

Podobna analiza przeprowadzona dla metody czolenkowe]
przy tych samych dawkach pozwala wniocskowaé, 7e mimo
réznych bezwzglednych wartosci w obu inetodach ich pro-
centowe wartosci wzgledem szerokosci roboczej sy wielko-
$cig stata.

Zakresy uzytkowania samolotu rolniczego

Zakresy uzytkowania samolotu rolniczego moga by¢ wy-
znaczone z wykresé6w na rys. 3 i 6 w oparciu o warunek
(BO)max << 4Ly, dla ktorego sa spelnione wymagania row-
nomiernosci rozkladéw poprzecznych. Koncowy wykres,
przedstawiajgcy zakresy uzytkowania w postaci zakresko-
wanych powierzchni, przedstawiono na rys. 7. Poszczegol-
ne systemy nasuwajg nastepujgce wnioski.

W przypadku dwoéch markerow, gdy loty wykonywane sg
na wysokosci 5 m, system wizualny moze by¢ wykorzysta-
srednich i duzych polach z odpowiednio
wzrastajgcymi szerokosciami roboczymi. Minimalna dopusz-
czalna szerokos$é¢ robocza dla dwoéch flagowych wynosi 19 m.
Samoloty z malymi szerokosciami roboczymi nie powinny
by¢é uzywane na duzych polach ze wzgledu na przekracza-
nie dopuszczalnych nieréwnomiernosci pokryé. W przypad-
ku dwoch markerow, gdy loty wykonywane sg na wyso-
kosci 30 m, system mozna wykorzysta¢ na malych i $red-
nich polach przy odpowiednio rosngcych szerokosciach ro-
boczych. W tym przypadku minimalna dopuszczalna szero-
kos¢ robocza wynosi 32 m. Z powyzszego wynika, ze
wzrost wysokosci lotu powaznie ogranicza zakres uzvtko-
wania systemu wizualnego. Dla oméwionych przypadkéw
zakres uzytkowania mozna znacznie rezszerzy¢ przez wyko-
rzystanie trzech markeréw na tej samej diugosci pola.
Sposéb ten nie znajduje szerszego zastosowania w prak-
tyce ze wzgledu na trudnosci organizacyjne. Gdy liczba
markeréw wzrosnie w takim stopniu, Ze uzyskamy rzad
markerow (co na rys. 3 odpowiada m = oo), bedziemy mieli
do czynienia z minimalnym bocznym odchyleniem w wa-
runkach systemu wizualnego. W praktyce stan ten odpo-
wiada wykonywaniu lotu wzdluz rzadka plontacji i nie
stwarza ograniczen wielkosci p6l w rozpatrywanym zakresie.

Maksymalne boczne odchylenia w systemie Agri-Fix sg
wielkoscig stalg, dlatego zakres uzytkowania przedstawiony
na rys. 7 bedzie imial ksztalt prostokgla. System ten moze
byé stosowany do wysokosci lotu 50 m dla szerokosci robo-
czych wiekszych od 26 m. Na malych polach, przy szero-
kosciach roboczych mniejszych od 26 m i wysokosci ope-
racyjnej 5 m, najlepsze rezultaly uzyskuje sie w systemie
wizualnym. Powierzchnia, ktérg moze obejmowaé¢ system
jest rozmieszczona symetrycznie wzgledem osi bazowei
i wynosi 2/3 X 2/3 dlugosci osi. Przy maksymalnej dlugosci
osi 30 km wynosi ona 40000 ha. W celu wykonywania
lotow po liniach drogi, ktére mogg by¢ uznane za prosie
rownolegle, z lacznej powierzchni nalezy wydziela¢ pola
o powierzchni nie przekraczajgcej 350 ha. Z uzytkowego
punktu widzenia ujemna cechg systemu jest ograniczenie
mozliwosci zmian kierunku nalotow, ktére sprowadzajg
sie do dwoch przeciwnych prostopadiych do osi bazowej.

W  poréwnaniu z rozpatrywanymi systemami, system
Decca Flagman charakteryzuje sie zwiekszonym zakresem
uzytkowania (wykres na rys. 7). Zwiekszenie zakresu uzyt-
kowania o mate szerokosci robocze wynika ze zmniejsze-
nia maksymalnych bocznych odchylen. W tym przypadku
na malych polach i przy maltych szerokosciach roboczych
nie dominuje wizualny system naprowadzania samolotow.
Dwie glowne dodatkowe cechy wyrézniajg ten system spo-
srod pozostiatych, {j.-mozliwo$é dowolnej zmiany kierunku
linii drogi oraz mozliwosé okreslenia punktu w terenie.
Cechy te nie tylko zwiekszaja operacyjne mozliwosci syste-
mu, ale roéowniez majg decydujgcy wplyw na podiuzng
rownoiniernos¢ pokryec.

cd. na s, 13
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Analiza przebiegu parametréw gazodynamicznych
i mocy turbinowego silnika smigtowcowego

Dr inz. EDMUND JAWORSKI

Charakterystyka zjawisk procesow przejSciowych
wywolywanych nicustalong praca silnika

Turbinowy zesp6! napedowy s$miglowca powinien cha-
rakteryzowaé sie szczegolnymi wtiasciwosciami eksploata-
cyjnymi, z ktoérych najwazniejsza to minimalny czas przy-
spieszania osiggany w warunkach gazodynamicznej -sta-
tecznosci zespotow silnika. Wiadome jest, ze pelne przy-
spieszenie dokonane w zakresach ,bieg jalowy — warunki
startowe” wywoluje naruszenie réownowagi mechanicznej
i termogazodynamicznej silnika, w wyniku czego ulegaja
istotnej zmianie parametry termodynamiczne czynnika ro-
boczego i wystepuja procesy przejSciowe prowadzgce do
nowego stanu réwnowagi (ustalonej pracy silnika).

Procesy przejsciowe wystepujag rowniez w przypadku
zmiany warunkéw lotu smiglowca, np. podczas szybkiego
wznoszenia lub zmniejszania wysokosci lotu oraz wyko-
nywania ewoluciji.

W przypadku przyspieszania przebieg proceséw przej-
Sciowych w poszczegdlnych zespotach silnika, zapewniajacy
okreslone jego witlasciwosci dynamiczne, zalezy od charak-

terystyki ukladu paliwowego, wynikajacej =z réwnania
przeptywu paliwa:
dm dnyyg .
LTy , T, AK |
dt fl(' TS d sy £y y ( )
gdzie:
dm L
di elementarny przyrost masowego natezenia prze-
ptywu paliwa do komory spalania w czasie dt,
71173 — predkos¢ obrotowa zespolu turbina-sprezarka,
dnrg . . .
dtb — przyspieszenie zespolu turbina-sprezarka,
T; — temperatura przed turbing sprezarki,
AK, — zapas statecznej pracy sprezarki.

dnrg
Funkcje¢ fi (n’]'s, et
de
zapewniajacych minimalny czas przyspieszania przy zacho-
waniu zapasu statecznej pracy sprezarki i dopuszczalnej
temperatury przed turbing. Jeden z mozliwych przykta-
doéw realizacji funkcji przeptywu paliwa do komeory spa-
lania turbinowego silnika $miglowcowego podczas przy-
spieszania i w_warunkach ustalonej pracy pokazuje rys. 1,
m
n ——
Minax
przeplywu paliwa w stosunku do jego wartosci w warun-
kach startowych.

Procesy przejsciowe wystepujgce podczas przyspieszania
wywoluja zjawiska przeplywu nieustalonego, ktére zmie-
niajag statyczne charakterystyki zespotéw silnika, powodu-
jac rownoczesnie zmiange jego wtlasciwosci dynamicznych.
Przeptyw nieustalony zwigzany jest z mnastgpujacymi zja-
wiskami:

bezwtadnoscig czynnika roboczego, .
brakiem rowno$ci masowego natezenia przeplywu
\

s, AK,) okresla si¢ z warunkow

gdzie okresla wzgledne maspowe natgzenie
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Rozpatrujgc zakresy uzytkowania warto dodaé¢, ze nie-
ktore zabiegi nie wymagajg spelnienia warunku rowno-
miernosci pokryc¢. W niektorych przypadkach dopuszcza sig
zwiekszong anieréwnomiernos¢ poprzeczng, woéwczas odpo-
powiednio wzrosnie zakres uzytkowania systemow, a szcze-
golnie systemu wizualnego. Przy wyborze wigkszych sze-
rokosci roboczycn na matych polach nalezy zwrocié
szczegblng uwag¢ na wzgledy ekonomiczne. Wigksze samo-
loty rolnicze sg mniej ekonomiczne na matych polach ze
wzgledu na czeste i rozbudowane nawroty.
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podczas przyspieszania

czynnika roboczego w réznych przekrojach kanalu prze-
plywowego silnika,

— wymiang ciepta migdzy czynnikiem roboczym a scian-
kami kanalu przeptywowego.

Strate entalpii spowodowang bezwladnoscia czynnika
roboczego 1 jej wplyw na parametry gazodynamiczne dla

jednowymiarowego, izentropowego przeplywu gazu nie-
lepkiego mozna przedstawié¢ jako [3]:
x—1 1 dc
(Y i A @)
R o Ot
x—1 1 dc %
M (1 — .| = dl 3
L ( ®RT, Df ot w— | @)
gdzie:
T, p', — temperatura i cisnienie catkowile czynnika ro-

boczego w przekroju poczagtkowym rozpatrywanego ele-
mentu kanatu przeptywowego,

T3, p5 — temperatura i ci$nienie calkowite czynnik: robo-

czego w przekroju koncowym rozpatrywanego el:mentu
kanatu przeplywowego,
»c — wykladnik izenitropy,
R — stala gazowa,
¢ — predkos¢ bezwzgledna czynnika roboczego,
I — droga,
t — czas przyspieszania.
Wystepujagce w rownaniach (2) i (3) wyrazenie:

L dc .

[ — di = 4ig 4)

2 O
: J T | T
. 1
| | | |
m | I | | /

| Y/
| ’
08— 1 — - S— { A S
U,b Lo
041
0 —
06 07 0,8 09 4. 10

Rys. 1. Zalezno$¢ wzglednego masowego natezenia przeptywu pa-
liwa do komory spalania turbinowego silnika $migtowcowego
GTD-350 od predkos$ci obrotowej zespotu turbina-sprezark:a: linia
ciggta — przyspieszanie, linia przerywana — stan ustaloiej pra-
cy silnika, A-B-C - zmniejszenie natgzenia przeplywu paliwa
w celu zachowania zapasu statecznej pracy sprezarki i ograni-
czenia temperatury przed turbing, 1 — masa paliwa zapewniajg-~

ca minimalny czas przyspieszania
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stanowi wartos¢ entalpii zuzytej na pokonanie masowych
sit bezwladnosci czynnika roboczego.

Do numerycznych obliczen strat entalpii w stopniu ma-
szyny przeplywowej za pomocg elektronicznej maszyny
cyfrowej wyrazenie (4) mozna przedstawi¢ w postaci dys-
kretnej jako:

: Aey
4if; = PTE Iki )
Aeg;
il = =y ©)
gdzie:
K — dotyczy wienca kicrownicy maszyny przeplywoswej,
W — dotyczy wienca wirnika maszyny przeplywowej,

Ack; == ci; *Ck;‘é‘ przyrost predkosci bezwzglednej w

i-tym wiericu kierownicy,
Acwi == C'Wi_C'Wi_é' — przyrost predko$ci bezwzglednej w
i-tym wiencu wirnika,

0t — przyrost czasu,

lky, lwi — droga przeptywu czynnika roboczego w wiencu
kierownicy lub wirnika i-tego stopnia.

Okreslony wplyw na parametry gazodynamiczne i prze-
bieg procesow przejSciowych wywiera rowniez strata en-
talpii czynnika roboczego spowodowana akumulacjg ciepta
w lopatkach maszyn przeplywowych (sprezarki i turbin),-
poniewaz pozostate elementy kanatu przeplywowego cha-
rakteryzujy sie stosunkowo duzg bezwladnoscig cieplng. W
przypadku traktowania lopatek jako cienkich plytek i za-
Yozeniu, ze wymiana ciepta w stanie uporzgdkowanym na-
stepuje podczas przyspieszania :przy liniowej zmianie tem-
peratury czynnika roboczego, strate entalpii w wyniku
akumulacji ciepta przez zespdél maszyny przeplywowej
mozna wyznaczy€ z zalezno$ci:

CLE Q)

digg = -
m, ot

gdzie:
) B
Qr= Vieyp [B‘+ ( 6,— —)] [1 —exp (—mz)]
\ m

ciepto akumulowane w lopatce i-tego stopnia maszyny
przeptywowej,
V. — objetosé¢ topatki,
o0 — gestos¢ materiatu topatki,
¢y — cieplo wilasciwe materiatu topatki,
B — wspo6iczynnik wzrostu temperatury czynnika,
t — czas przyspieszania,

0, — poczatkowa nadwyzka temperatury czynnika robo-
czegosnad temperaturg clementu topatki,
a
m=—';-c — wspolczynnik szybkosci nagrzewania lopatki,
5]
o — wspoélczynnik przejmowania ciepta,
Z — liczba lopatek w wienicu stopnia maszyny przepty-
WOoWE j,
n — liczba stopni maszyny przeplywowej,

i — numer stopnia maszyny przeplywowej,
my — masowe natezenie czynnika roboczego.

Akumulacje masy czynnika roboczego w wydzielonych
objetosciach kanalu przeptywowego podczas przyspiesza-
nia niozna wyznaczy¢ z rownania cigglo$ci przeptywu nie-
ustalonego: g

. . . - de
m; —m, = 4m, =f f f—dV (8)
V i—2 ot
Do obliczen numerycznych za ‘pomocg elektronicznej
maszyny cyfrowej mozna wykorzysta¢ inng posta¢ réwna-
nia ciggtosci:

. 1 d aT
domm Vo | — 1o (9)
RT t RT? dt
gdzig:
m,, m;y — masowe natezenie przeplywu czynnika robo-

czego w przekroju poczgtkowym i koricowym rozpatrywa-
nej objetosci V.o,

p — cidnienie czynnika roboczego,

T — temperatura czynnika roboczego.

Omowione wyzej zjawiska przeplywu nieustalonego mo-
ga by¢ wprowadzone jako czynnik korekcyjny do obliczen
numerycznych wg algorytmoéw matematycznego modelowa-
nia proceséw przejsciowych podanych w pracy [1]. po
zrealizowaniu ktérych uzyskuje sie wartosci parametréow
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czynnika roboczego w charakterystycznych
silnika (rys. 2).

W niniejszej pracy przedstawione zostang rezultaty obli-
czen numerycznych przeprowadzone za pomocg elektro-
nicznej maszyny cyfrowej typu ODRA 1305 dla {urbino-
wego silnika $miglowcowego GTD-350 (rys. 2). W rozpatry-
wanym przykladzie zatozono, Ze przyspieszanie przebiega
na zicmi w warunkach standardowych (v =0, 7y =288 K,
H =0).

przekrojach

a .
rys. 2. Schemzt koastrukeyjny silnika GTD-35¢: ¢« — wlot, b —
sprezarka osios o-odéromtiowa. « — homora spalania, ¢ — turbina
sprezarki, e — oddzielna turbina napqeowa, f — ukltad wylotowy,
g_l:— wtryskiwacz paliwa, 1-+6 — charakterysiyczne przekroje sil-
nika

Przebieg zmiany parametrow gazodynamicznych
i ich wplyw na zapas statecznej pracy sprezarki
podczas przyspieszania

Na podstawie wynikéw obliczen numerycznych silnika
GTD-350 przedstawiono na rys. 3 przebiegi predkosci obro-
towej zespolu turbina-sprezarka i turbiny napedowej pod-
czas przyspieszania oraz ich odchylki od przebiegow bez
wplywu czynniko6w zwigzanych z przeplywem nieustalo-
nym.

W czasie przyspieszania masowe natezenie przeptywu
powietrza jest mniejsze, a sprez sprezarki odpowiednio
wiekszy od ich warto$ci w warunkach ustalonej pracy sil-
nika (rys. 4), co wywoluje przesuniecie linii wspéipracy
turbiny ze sprgzarkyg w kierunku granicy statycznej pracy
sprezarki (rys. 95).

Oceny zapasu statycznej pracy mozna dokonaé z zale-

znosci [2]:
&
()
my
4K, = . —1 {100 (10)
z £
( = )ﬂ:
_\ my |
iz F
m, — masowce natqzenie przeplywu powietrza przez: sprg-
zarke,
—_— - - e e e T
I'g | I | | e |
My | i
firy | | Mot -
9_.5' 1 : .-‘/_.-""’/r‘ 1
; i |
08
0,7 }
Sﬁrw,
| - Oiirs
06 : 1 i 112 %
.| —r— |
'.3/ ; +— 8%
d20 3 NN 4 %
1 | l |
0 2 4 6 8 12 72 4 ts
Rys. 3. Zmiana predkosci obrotowej zespotu turbina-sprezarka
(rTs) 1 oddziclnej turbiny napedowej (aTy) podczas przyspie-
= nTS
szania: nTS = — bezwymiarowa predkos$é obrotowa zespo-
Ts y 5
TN
tu turbina-sprgzarka, aTN= " — bezwymiarowa predkosé
RTNmex - .
obrotowa oddzielnej turbiny napedowe]j, ¢aTS, énTy — odchylenie
bezwymiarowej predkos$ci obrotowej w wyniku akumulacji cie-
pta i masy w warunkach nicustalonego przeptywu, max — war-

to$¢ parametrow w warunkach startowych
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{:\

= ar
np

wartos¢ stosunku spreza do natgzenia prze-
plywu na granicy statecznej pracy spregzarki,
r\
(—.' )w — wartos¢ stosunku sprezu do natezenia prze-
m
IJ

plywu na linii wspolpracy turbiny ze sprezarka.

Procesy przejsciowe wyraznie wplywajg na zmniejszenie
zapasu statecznej pracy sprezarki, zwtaszcza w poczatko-
wym okresie przyspieszania (rys. 6). Jest to jednak spo-
wodowane glownie wplywem procesé6w prrzejsciowych za-
chodzycych w komorze spalania.

Charakterystyki i przebieg procesow przejSciowych
w komorze spalania

Szybkie zwiekszeniec podczas przyspieszania natgzenia
przeplywu paliwa do komory spalania powoduje gwatto-
wny wzrost temperatury przed turbing 7, w stosunku do
jej wartosci w warunkach ustalonej pracy (rys. 7).

Poniewaz komora spalania polgczona jest ze sprgzarkg
gazodynamicznie, wzrost temperatury 75 oddziatuje na
przcbieg procesOw ‘przejsciowych w zespole sprezarki po-
wodujgc tzw. dlawienie termiczne, w wyniku ktorego ulc-
ga przesunicciu linia wspoipracy turbiny ze sprezarkg w
stosunku do jej polozenia w stanach ustalonej pracy sil-
nika. Zjawiska te latwo mozna wyjasni¢ postugujac si¢ za-
leznosciy [2]:

P — e e
ts ! | Mp
| kofs
01— = = ] & - !2,0
0'5 — b 1.8
G5 —-176
a4 {74
43 ——112
a2 _l0

L0 fipg
Rys. 4. ZaleznoS¢ sprezu sprezarki i masowego nategzenia prze-
ptywu powietrza od prudkoSci obrotowej zespolu turbina-sprezar-

ka: linia ciggla — prezyspieszanie, linia przerywana — stan usta-
lonej pracy silnika

20 22 24

) &

My kgfs
Rys. 5. Przebieg linii wspéipracy turbiny ze sprezarka: linia
ciggta — przyspieszanie, linia przerywana — stan ustalonej pra-
cy silnika, 1 — granica statecznej pracy sprezarki, A-B — zam-

knigcie zaworu upustu powietrza
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% e
2 T,
Y SN 4 (1)
ql(z) S i
pdzie:
o, YT
- ! = etk g i oY & e
q(A) = "~ gestodé strumienia masy powietrza na
ip Fy
wejsciu do sprezarki,
A — wartosé stala,
T} — temperatura catkowita powietrza na wejsciu  do
sprezarki,
* .. . . . . . .
. — cisnienie catkowite powietrza na wejsciu do spreg-
zarki,
I'y — powierzchnia przekroju na wejsciu do sprezarki,
Jj — wspoélczynnik w roéwnaniu masowego natezenia prze-

plywu powietrza jako funkcji gazodynamicznej.

Jak wida¢ z (1), zwiekszenie T, wywoluje wzrost e,
4 wige zmniejszenie zapasu statecznej pracy sprezarki. W
chwili zamknigcia zaworu upustu powietrza ze sprezarki,
ktory zapobiega przekroczeniu granicy statecznej pracy
sprezarki w poczatkowym okresie przyspieszania, musi na-
stapi¢ zmniejszenie natezenia przeptywu paliwa do komory
spalania i obnizenit 1y (odcinek B-C na rys. 7).

Procesy przejsciowe wplywajg réwniez na przebhieg
wspolczynnika zachowania ci$nienia i wspolczynnika wy-
dzielania ciepta w komorze spalania. Zakladajgc, ze decy-
dujgcy wplyw na wspolczynnik zachowania ci$nienia wy-
wiera bezwymiarowa liczba przeplywu czynnika roboczego
na wejsciu do komory spalania 4, dla przyspieszania stu-

szna bedzie zaleznos$¢ otrzymana z aproksymacji ks =
= {.(4,) podanej w [!]:

Ogs (@) = ayFa, 2.(1) | w2l () | ... a, 23() (12)
gdzie: «y, @i, .., @; — wspolczynniki wielomianu aproksy-

mujgcego.

Wartos¢é wspoélczynnika wydzielania ciepta w komorze
spalania zalezy od duzej liczby czynnikow, ktore oddziatu-
ja na przebieg procesu spalania paliwa. Jednym z pod-
stawowych jest wspoélczynnik nadmiaru powietrza «, kto-
rego wplyw na wspdiczynnik wydzielania ciepta podczas
przyspieszania mozna aproksymowac¢ nastcpujacym wielo-
mianem:

Exs(®) = bo+bia(t) + bea*(®) 4 ... +bat (1) (13

Termodynamiczna statecznos¢ pracy komory spalania
i dynamika proces6w spalania zalezy od wspoéiczynnika o
i stosunku natezenia przeplywu paliwa do natezenia prze-
plywu powietrza z,, ktorych zmiana podczas przyspieszania
jest przedstawiona na rys. 8. Zamknigcie zaworu upustu
powietrza ze sprqzarki jest zwigzane z wyraznym zubo-
zeniem mieszaniny paliwowo-powietrznej.

Wplyw proceséw przejSciowych na charakterystyki turbin
i moc silnika

Procesy przej$ciowe w zespole turbin sy wywotanc gwal-
townym wzrostem temperatury spalin T;, ktora w istotny
sposdOb wplywa na parametry termodynamiczne czynnika
roboczego (p3,pi, I'J) oraz parametry charakteryzujace fi-
zykochemiczne wtasciwosci czynnika roboczego:

— cieplo wlasciwe cp,

— staty gazowgy Ry,

- wspOlczynnik przewodzenia ciepla spalin 4,
- wspotczynnik lepkosci kinematycznej spalin g

30
%
Aky

20

10

o — N =
0.6 g7 08 3 e 10
Rys. 6. Zalezno$¢ zapasu stateczne] pracy sprgzarki od predko-

Sci obrotowej zespoiu turbina-sprezarka: linia ciggta -- przyspie-
szanie, linia przerywana — stany ustalonej pracy silnilka
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Rys. 7. Zalezno$¢ temperatury przed turbing sprezarki od pred-

800

Mrs

kosci obrotowej zespoiu turbina-sprezarka: linia ciggta — przy-
spieszanie, linia przerywana -— stany ustalonej pracy silnika,
A-B — obnizenie temperatury zwigzane z zamknieciem zaworu

upustu powietrza, B-C — obnizenie temperatury podczas przyspie-
szania wskutek zmniejszenia masowego natezenia przeplywu pa-
liwa

Turbine sprezarki prawie w calym zakresie przyspiesza-
nia charakteryzuje krytyczny przeplyw oraz minimalny
przekrdj wienca kierownicy (bezwymiarowa liczba przepty-
wu Aq; = 1), dla ktérego rozprez wynosi eyg > 1,85, a kry-
terialne natezenie przeplywu jest wielkoscig statg [3]:
m, VT
’V;-i = f3[nrs(t)] = idem
3

=

(14)

gdzie m, — masowe natezenie przeplywu spalin.

W tym przypadku rozprez w turbinie sprezarki bedzie
uzalezniony (przy podkrytycznym spadku ci$nienia w
wiencu wirnika) od bezwymiarowej liczby przeptywu w
przekroju krytycznym wienca kierownicy oddzielnej tur-
biny napedowej:

. 2Fy; T, 2 —1 P
ehg= — — 3 / ;‘;Ti wxd,(l—g—laaas,)"' )
my(xg 41 '/ 8" 4 %+
gdzie:
x,—1
—-A— A2+4‘—+1
x
gy = i
2(’5’?:1)
25—{—1 N

— bezwymiarowa liczba przeplywu w przekroju krytycz-
nym wienca kierownicy turbiny napedowej,

2%, T 2
Fao Y = 7
A= ¥V BTt
ay I,UK‘SC_; my,
Fgq, — powierzchnia przekroju krytycznego kanatu miedzy-
topatkowego wienca kierownicy turbiny napedowej,
T: — temperatura catkowita za turbing sprezarki,
T, 22 B «
ks pal (o]
kg pow \ \a:
20 A \\1., N~ 5
1073 \ A 5 /
\ '~
|| Y 2 /
18 X S ¢
I N 8 s\N\/ 7
ks S M /
16 Pt o . LD, 4
A A
i B rp A 4 \\
14 ! z i\
A/'\ .-L‘/ /’
- N\ -
9 LA L0 g .
12 e & =
0.6 07 08 09 1,0 iy
Rys. 8. Zalezno$¢ wspéiczynnika nadmiaru powietrza i stosun-

ku natezenia przeptywu paliwa do natezenia przeptywu powie-

trza od predkosci obrotowej zespotu turbina-sprezarka: linia
ciggta — przyspieszanie, linia przerywana — stan ustalonej pra-
cy silnika, A-B — zamkniecie zaworu upustu powietrza, B-C =

zmniejszenie natezenia przeptywu paliwa do kon}ory spalania
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@ — wspélczynnik predkosci przeplywu w wiencu wirnika
turbiny sprezarki,

dwr — wspblczynnik zachowania cisnienia
sprezarki.

#g — wykladnik ezentropy spalin.

W oddziclnej turbinie napedowej istnicje podczas przy-
spieszania przeplyw podkrytyczny (bezwymiarowa liczhi
przeplywu 44,<1), dlatego masowe natgizenie przeplywu
zmienia sig wraz ze zmiang predkosci obrotowej, przy
czym rozprez &py jest prawie proporcjonalny do tej zmia-
ny. Przebieg zmiany rozprezu w turbinach przedstawia
rys. 9.

Przedstawiony przebieg zmian rozprezu wplywa na pra-
ce efektywng turbin. Szybki wzrost pracy efektywnej tur-
biny sprezarki w poczatkowym okresie przyspieszania (do
5 s) wynika ze wzrostu rozprezu i predkosci obrotowej,

na wlocie do

T
35— | | e ; a 4 18
'} - »
Crs :"r/: 4 1
30 — 16
[
|
25— S s 14
|
2,0 — - 12
L
g 0 12 ts 14
Rys. 9. Zmiana rozprezu w turbinach podczas przyspieszania A-B
— zamkniecie zaworu upustu powietrza, B-C — zm:iejszenie na-

tezenia przeptywu paliwa do komory spalania

C : | R ST | -
™ s S 4
| l :
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Rys. 10. Przebieg zmiany prac efektywnych turbin i sprezarki
_ leTs
podczas przyspieszania: 1§ = +__ wzgledna praca efek-
. 46T Smax
- TN
tywna turbiny spregzarki, leT'N= "va‘ T =— wrgledna praca efek-
81 Vmax
_ leS
tywna turbiny napedowej, los = Tg ~ — wzgledna praca efekty-
esmax

wna sprezarki

300 +
Ne

kW
200

w0
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Rys. 11. Zalezno$¢ mocy efektywnej turbiny napg¢dowej od pred-
koSci obrotowej zespotu turbina-sprezarka: linia ciggta — przy-
spieszanie, linia przerywana — stany ustalonej pracy silnika
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powolna zmiana pod” koniec przyspieszania spowodowana
jest osiggnigciem przeplywu krytycznego w kanale mig-
dzylopatkowym wielica wirnika (rys. 10).

Nadwyzka pracy turbiny sprezarki nad pracg niezbedna
do napedu sprezarki okresla charakter zmiany przyspie-
szenia zespolu turbina-sprezarka i czas przyspieszania zgo-
dnie z zaleznoscig:

T8max ;T'}s d;l-.'r‘r.;

t = Ky — (16)
1 Smin ANTy
gdzie:
. 4N,
ANTS = INeTS
j\'cT.S’mux

Al\rp'TS = Ners — Nos ‘:il[;{ “ — Ty (Vod.'{_ vup)]l(’TS Hm — ll‘S} (17)

Tup, Vou — WspOtczynniki charakteryzujace upust powie-
trza i odprowadzenie powietrza ze sprezarki na potrzeby
platoweca,

77m — sprawnos¢ mechaniczna zespotu turbina-sprezarka,
Kg — staly dla danego typu silnika wspoélczynnik dyna-
micznosci zespolu turbina-sprezarka,

min, max — warto$¢ parametréow dla minimalnej i star-
towej, ustalonej predkosci obrotowej.

3. W. A,

Parametry gazodynamiczne czynnika roboczego na wyj-
Sciu z turbiny sprezarki okreslajag warto$é mocy uzyski-
wanej w zespole turbiny napedowej, ktoéra podczas przy-
spieszania jest inna miz w warunkach ustalonej pracy sil-
nika (rys. 11).

Przedstawiona, na podstawie wynikow obliczen numery-
cznych przy uzyciu matematycznego modelu procesow
przejsciowych, analiza przebiegu zmiany podstawowych
parametrow gazodynamicznych i ich wplywu na charak-
terystyki gitownych zespoléw turbinowego silnika smiglow-
cowego podczas przyspieszania moze stanowi¢ podstawe do
optymalizacji przebiegu proceséw przejsciowych i ukladow
automatycznej regulacji silnika.
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Analiza termodynamiczna turbinowego silnika
zwiekszania predkosci obrotowej.

Nieustanowiwszijesia
Ma-

PROJEKTY

Aeritalia [Macchi] Embraer AMX ® Wiochy/Brazylia

Lekki poddzwiekowy saimolot szturmowy

Wioskie firmy Aeritalia i Macchi wspoélnie z brazylijskg
firmg DEmbraer opracowujg lekki poddzwickowy samolot
szturmowy AMX, ktéry ma byé odpowiednikiem samolotu
A-4 Skyhawk drugiej polowy lat 80, a we Wloszech ma
zastgpi¢ starzejace sie samoloty G.91. Programem Kkieruje
Acritalia. Pierwszy prototyp ma lata¢ w 1983 r. Linie mon-
tazowe begda zainstalowane w Turynie (Aeritalia) i w
Varese (Embraer). Zamowienia wynoszg 330 samolotow, nie
liczac przewidywanego eksportu.

Plat ma integralng trojdzwigarows konstrukcje ze zbior-
nikami paliwa w kesonach, skos krawedzi natarcia 31°,
sloty, dwuszczelinowe klapy Fowlera, spoilery i mate
lotki. Sloty i klapy m.in. zwickszaja manewrowosé¢ samo-
lotu przy Ma = 0,5-=0,6. Kadlub o konstrukcji poéiskorupo-
wej miesci glowny zbisrnik paliwowy. Kabkina z fotelem
Martin-Baker Mk1OL. Wysoko umieszczone i wysunigte
przed krawgdz natarcia plata wloty powietrza sg mato
wrazliwe na zmiane katas natarcia. Podwozie o malym
rozstawie chowane do kadluba. Wyprobowany silnik Rolls-
-Royce Spey Mk807 o stosunku natezein przeplywu 0,85
i ciggu 4900 daN (5000 kG) ma bhyé produkowany przez
Fiata i Alfa Romco. Uzbrojenie sklada sie z wielolufowego
20 mm dziatka M61A lub dwulufowego 30 mm dziatka
DEFA, bomb i rakiet na zewne¢trznych uchwytach i dwoéch
rakiet powietrze—powietrze Sidewinder — do obrony wtas-
nej — na koncach plata. Wyposazenie elektroniczne obej-
muje m.in. urzadzenia zaklécajgce ECM.

Dane techniczne

Rozpictosé 8,88 m
Dlugos¢ 13,57 m
Wysokosé 458 m
Powierzchnia rosna 21,00 m?
Normalna masa startowa 10 500 kg
Maks. masa startowa 12 000 kg
Maks. udzwig uzbrojenia 3800 kg
Maks. predkosé przy ziemi
Z uzbrojeniem zewn. 1160 km/h

Potrzebna dlugosé pasa start. 915 m
Promien dziatania z uzbrojeniem 1360 kg
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Trudno pogodzi¢ sie z tym, z¢ prof. Fran-
ciszek Misztal juz nie usigdzie obok nas na
zebraniu Zaktadu Samolotéw i Smigtow-
cow, nie zabierze gtosu w dyskusji, nie
doradzi jak rozwigza¢ trudne zagadnienie
czy to techmczne, czy zwigzane z naucza-
niem. Tyle lat kierowat pracami Zaktadu,
pozniej, gdy wiek uniemozliwit Mu formal-
ne Kkierownictwo. tak diugo wspomagat
swym wielkim doswiadczeniem, Ze trudno
bedzie obejs¢ sie bez Jego pomocy. A to
do$wiadczenie, ktérym taik chetnie i umie-
jetnie dzielit si¢; z kolegami i réwnymi
wiekiem, i mtodszymi, i ze studentami, byto
olbrzymie.

Urodzony w 1901 r., uzyskat dyplom inzy-
niera-mechanika na Politechnice Lwowskicj
w 1926 r. Jako student rozpoczat pracg
asystenclkg w Katedrze Mechaniki Politech-
niki Lwowskitj w 1924 r. i przedluzyt ja
na rok po ukonczeniu studiow. W 1927 rT.
wyjechat na Politechnike do Akwizgranu,
aby tam uzupelni¢ swoje wiadomosci z lot-
nictwa, gdyz w Polsce dopiero rozpoczy-
naty - sie wyktady z tej dziedziny. w In-
stytucic Aerodynamicznym pod kierownic-
twem prof. Teodora Karmana ukonczyt stu-
dia zdobyciem w 1929 r stopnia doktora
nauk technicznych za rozprawe o pracy
smigta w ulko$nym strumieniu powietrz:.
Jednoczesnie utrzymywatl staty kontakt z
prof. Czestawem Witoszynskim, kierowni-
kiem Instytutu Aerodynamicznego w War-
szawie. Podczas studiow dziatat w Zwigz-
lku Awiatycznym Studentow Politechniki
Lwowskiej.

Glownym jednak zamilowaniem prof.
F. Misztala byto praktyczne zastosowanie
zdobywanej wiedzy. Od 1928 r. do wybuchu
1I wojny swiatowej pracowal jako samo-
dzielny konstruktor w Panstwowych Zakta-
dach Lotniczych (na obrone pracy doktor-
skiej pojechat do Akwizgranu).

Jego dorobck konstrukcyjny jest bardzo

duzy. Wspotpracowat przy konstrukcji
PZL-4, pierwszego samolotu komunikacyj-
nego Panstwowych Zaktadéw Lotniczych

(1929 r.). Byt wspotkonstruktorem samolo-
tow PZL-19 i PZL-26 na miedzynarodows::
zawody Challenge International de Touris-
me w 1932 r. i 1934 r. oraz samolotu roz-
poznawczo-bombowego PZL-23 Kara$ budo-
wanego seryjnie dla lotnictwa wojskowego
polskiego i butgarskicgo. Jako giéwny
konstruktor opracowat w latach 1935=-1936
prototyp mysliwskiego, dwusilnikowego sa-
molotu PzZL-38 Wilk i w latach 1937+193%
jako nastepcy @ZL-48 ILampart. Kktorero
oblatanie uniemozliwil wybuch wojny. Wio-
sn¢g 1939 r. opracowal projekt wstepny sa-
molotu PZI.-P 5% RyS$, dalszego rozwiniecia
dwusilnikowego mysSliwca. ktorego predkosé

miata wynosi¢ 640 km/h. W latach 19371938
konsultowal i czeSciowo kierowal opraco-
waniem samolotu treningowego PWS-33

Wyzel do przeszkalania zaldég na dwusilnt-
kowe samoloty Lo$. Wilk i Lampart. Row-
nocze$nie udziclal sie spotecznic bedgz
czlonkiem zarzijdu Zwigzku Polskich Inzy-
nicrow Lotniczych.

W znacznym stopniu przyczynil sie do
rozwoju w Polsce metalowych konstrukcji
powlokowych przez zaprojektowanic (i opa-

tentowanie) kesonu z blachy falistej. ktory
byt zastosowany w samolotach PZI.-19.
PZL-23 Kara$, PZL-26, PZL-37 Lo$§, PZL-38
Wilk, PZL-46 Sum, PZL-48 Lampart, PZL-50
Jastreab, tzn. w prawie wszystkich poza
jednosilnikowymi mys$liwcami zastrzato-
wymi.

Przed wojna rozpoczal prace pedagogic:-
nig: wpyktadat mechanike w Szkole Inzy-
nierskiej im. Wawelberga i Rotwanda W
Warszawie w latach 19321933 i 1940--1914
oraz hudowt; samolotéw w Grupie Tech -
nicznej Szkoty Podchoraczych Lotnictwa w
Warszawic w latach 1937-+1939. W tym cza-
sie napisal tez wiele prac naukowych:
,Praca émigla w uko$nym strumieniu po-
wietrza' (praca doktorska, 1928 r.), .,O0 wy-
trzymato$ci rur cnenkoscxennych’ (1930 r.).
., DoSwiadczalne sprawdzenie teorii zginania
belek prostych o przekrojach wiotkich”
(1931 r.), ,Przewietrzanie tunelu warszaw-
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LUDZIE POLSKIE] TECHNIKI LOTNICZEJ

Prof. dr inz. Franciszek Misztal (1501 -

skiego Dworca Srodmiescie’”
..Sterowanie poprzeczne samolotem za po-
moca klapek odchylajacych” (1934 r.) ,.Po-
miar i analiza naprezen i odksztatcen keso-
nowej konstrukcji skrzydia z blachy fali-
stej” (1938 r.).

Natychmiast po wojnie, ktora przetrwat
w kraju, w pelni zaangazowat sie w odbu-
dowe polskiego lotnictwa. W latach 1945+
--1946 by! kierownikiem Dziatu Techniczne-
go PLL LOT. Bral udzial w komisjach
opracowujacych plany prac konstrukcyjnycn
dla powstajacego przemystu lotniczego, do
ktorego przeszedt w 1946 r. na stanowisko
dyrektora Centralnego Studium Samolotow
(p6zniej] WSK nr 4). Byl organizatorem tego
Zaktadu, ktoéory w oparciu o sasiadujacy
Instytut Techniczny Lotnictwa miat pro-
jektowaé¢ i wytwarzaé prototypy samolotow,
silnikow i osprzetu lotniczego, przeznaczo-
nych do produkcji seryjnej w innych zakta-
dach. Dzieki Jego energii odbudowano z
gruzoéw wytworni silnikéw PZL-Okecie po-
mieszczenia na biura konstrukcyjne. admi-
nistracje i1 warsztaty z hangarem. Zdotat
skupi¢ koto siebie przedwojennych kon-
struktorow, technikow, majstrow i robotni-
kow, ktorzy stanowili pierwszg kadre od-
budowujace] si¢ wytworni lotniczej. Zapro-
jektowano tam pod kierunkiem prof. ¥.
Misztala szkolne sanmoloty CSS-10A, CSS-10C
i CSS-11 oraz samolot komunikacyjny
CSS-12. Brat takze udziat w recaktywowa-
niu  Acroklubu Warszawskicgo i uczestni-
czyt w pracach jego zarzadu.

Wspotpracowal przy organizacji uczelm
lotniczych. W latach 19451947 wyktadat bu-
dowe samolotéw na Oddziale Lotniczym
Wydziatlu Mecchanicznego Szkoty Inzynier-
«kiej im. Wawelberga i Rotwanda w War-
szawie i z2 studentami tej szkoly we wtas-
nym mieszkaniu rozpoczat projektowanie
samolotéw CSS. Od pazdziernika 1947 .
zostal powotany na zastepce profesora nit
Politechnice Warszawskicj do prac przy
organizowaniu studiow lotniczych na te}
uczelni. Tytul profesora nadzwyczajnego zo-
stat Mu nadany w marcu 1948 r. W latach
19481949 wziagl czynny udziat w reaktywo-
waniu czasopisma Technika Lotnicza wcho-
dzac w sktad jego redakcji.

W 1950 r. prof. F. Misztal zostal odsunie-
ty od wszelkiej dziatalno$ci w przemysle.
Odebrano Mu to, co Go najbardzicj pasje-
nowato — is'.otnu zadanie inzyniecra — na-
danie materii takich wtasciwosei i ksztal-
tow. aby najlepiej stuzyta czlowiekowi
1’ozostata Mu przede wszystkim dydaktyka.
wykorzystanic dotychczasowych doswiad
czen w pracach naukowych i podreczm-
kach. gdy nawet doswiadczalna praca nau-
kowa nie byta mozliwa z braku urzadzen
badawczych.

W pismach naukowych (Archiwum Buydo-
wy Maszyn, Prace Instytutu Matematykt,
PWN) pojawiaja sie Jego prace: w 1952 r.
.Zagadnicnia sprawnos$ci konstrukcji samo-
lotow' omawiajace jak najmniejszg ilosScia
materiatu przenie$¢ obcigzenia dziatajace na
samolot, w 1955 r. ., Wprowadzenie sit sku-
pionych w cylindryczng konstrukcje powto-
kow3q” Jjako wynik konstrukecji i obliczen
potaczenia okué ze skrzydiem w samolocic
CSS-12. .,Metoda przyblizonego rozwigzania
rownan rozniczkowych o pochodnych czast-
kowych’. obmyS$lana i zastosowana do roz-
wigzania poprzednicgo zagadnienia. ,,Roz-
ktacl naprezen Scinajgcych w szwach  kle-
jonych”. W latach 1952958 powstaje naj-
obszernicjsze Jego dzicto ..Zalozenia kon-
strukcyjne i obliczenia w budowiec samolo-
tow” w 7 tomach. wydane jako skrypt
uczelniany. Jjednak nie bedyce powtorze-
niem czy rozszerzeniem wykladaw, lecz
podrecznikiem. w kiarym student. a takze
inzvnier konstruktor mozec znolezé podsta-
wowe metody i dane potrzebne przy kon-
struowaniu samolotbw wraz z glebokim ich
uzasadnieniem i yjasnicnicm. Omoéowicnie
zasad konstrukceji stuzy studentom do in-
spirowania i opracowaniec zagadnien na sc-
minaria.

W tym tez okresie prof. F. Misztal zwig-
zal sie z dziatalnoScig Polskiej Akademii

(1929--1930 r.).

1981)

Nauk pracujac na Wydziale
szyn. W latach 1953-+1955 petnit
przewodniczacego Sekcji Lotniczej
SIMP

Po 1955 r. powroécil jeszcze raz do pracy
konstrukcyjnej w przemysle Kkierujac biu-
rem konstrukcyjnym projektujagcym samo-
lot komunikacyjny MD-12 poczgtkowo w
Instytucie Lotnictwa, a od 1957 r. w WSK-

Budowy Ma-
funkcjg
2G

-Okegceie. Wiele trudnosci i sprzeciwow trze-
ba bylo przezwycig¢zy¢, aby samolot ten
zostal oblatany w lipcu 1959 r. i odbyt

5-tygodniowa probna cksploatacje w PLL.

LOT. Wykazal on wyrazny wyzszo$¢ nad
stosowanymi wowczas samolotami pasazer-
skim, ale Kkatastrofa innego egzemplarza

tego samolotu w czasie lotu dosSwiadczal-
nego spowodowata przerwanic przygotowarn
do produkcji seryjnej.

W 1956 r. prof. ¥. Misztal zostal miano-
wany profesorem zwyczajnyni. Coraz wiegccej
czasu poswigcal uczelni. Ksztalteit nice tylko
studentow, ale rowniez swoich wspotpra-
cownikow. zorganizowat Katedre Budowyv
Samolotéw, laboratoria dydaktyczne i ba-
dawcze, zwlaszcza w zakresie zmeczenia
konxtrukc)x i produkcji klejonych zespo-
tow.

Od powstania Wydziatu Lotniczego i Ka-
tedry Budowy Samolotow na Politeclinice
Warszawskiej w 1951 r. byt kierownikiem
tej Katedry, a po reorganizacji kierowni-
kkiem Zaktadu do 1970 r., gdy zostaty przej-
Sciowo zlikwidowane studia lotnicze. W la-
tach 1954=-1956 byt dziekanem Wydziatu
Lotniczego Politechniki Warszawskiej M.in.
dzieki Jego wysilkom zostaty zbudowane
gmachy Wydzialu Lotniczego. Swiadectwem
Jego pracy sq dziesigtki magistrow inzynie-
row, ktorrzy pod Jego kierunkiem otrzymali
dyplomy, a obecnie wielu z nich zajmuje
wybitne stanowiska w przemysle, naucc i
dydaktyce. Kilku doprowadzit do stopnia
naukowego doktora.

W uznaniu Jego wielkie] wiedzy w 1958 r.
zostal powotany na cztonka korispondenta
PAN. a w 1964 r. na cztonka rzeczywisteZc.
Cztonkiem Prezydium PAN byl w latach
19601971, sekretarzem Wydziatu 1V Nauk
Technicznych w latach 1960--1965, zastepcy
sekretarza naukowego PAN w latach 1966
=-1968. Od 1964 r. byl czionkiem Rady pisma

Archiwum Budowy Maszyn, a nastepnic
Kierownikiem redakeji do 1972 r.
PProf. Franciszek Misztal nic pracowal w

tatwych warunkach. Od poczitku okresu
powojenncego byta to ciggta walka o moz-
nos¢ samodziclnego konstruowania samolo-
tow. o prawo clo pracy, o uznanic potrze-
by budowy samolotéw wtasnej konstrukciji.
Nalezy podziwia¢ Jego upér, z jakim wcigz
przckonywat kietownikéw naszej gospodar-
ki, ze sta¢ nas na wtlasne projckty samo-
lotow szkolnych, sportowych. matych komu-
nikacji krajowej itp. Upominal sie wciaz
o potrzebne do tego wyposazenie badawcze,
o laboratoria, w ktéorych mogliby sie ksztat-
ci¢ przyszli inzynierowie lotnictwa. Zdawa¢é¢
by sie moglo, z2 walka zostata catkowicie
przegrana w 1970 r., gdy Ministersiwo
Szkolnictwa Wyzszego wydato zarzidzenic
likwidujgce wszelkic studia lotnicze na
wyzszych uczelniach, wymazato stowo lot-
nictwo z nazwy wydzialu i programoéow. A
jednak ten najgorszy rok prof. F. Misztal
przetrwatl nic przerywajace wykladow czy
to pod pozorem umo:zliwienia ukonczenia
studiow studentom mocno zaawansowanym
w specjalnosci lotnictwo, czy tez dajac
inne tytuty prowadzonym wyktadom.

Byl juz na emeryturze, gdy powroécily
na uczelnig studia  lotnicze we  wrzeniu
1971 r. Do ostatnich dni zycia utrzymywat
staty kontakt z dawpymi wspotpracowni-
kami na Politechtuce. prowadzit pare prac
dyplomowych. brat udzial w dyskusjach na
zebraniach pracownikow Zaktadu Samolo-
tow i Smiglowcow.

Zmart w Warszawie 9 czerwca 1981 r.

Leszek Duleba
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Hawker Siddeley AEW Nimrod ® WIk. Brytania @

KARTOTEXA TLiR

Samolot wczesnego ostrzegania [ rozpozna-
nia radioelektronicznego

JKONSTRUKCJA. Catkowicie metalowy.
czterosilnikowy $rednioptat o napedzie od-
rzutowym.

Piat. Obrys trapezowy. skos 20° w 25%
cieciwy, lekki wznios. Konstrukecja catko-
wicie metalowa, potskorupowa, dwudzwiga-
rowa fail safe. pieciocze$ciowa, z ograni--
czonym uzyciem klejenia. Klapy szczelino-
we, czterosegmentowe, metalowe. Lotki me-
talowe wyposazone w Kklapki wywazajace.
U nasady skrzydet rurowe gondole silni-
kowe. Na zewnetrznych segmentach skrzy-
det optywowe gondole mieszczgce zbiorniki
paliwowe. W nosku gondoli prawoskrzydto-
wej radar meteorologiczny. Wnetrze keso-
noéw miedzydzwigarowych stanowi integral-
ne zbiorniki paliwowe. Na noskach skrzydet
instalacja przeciwoblodzeniowa. Skrzydtla
. stanowig modyfikacje skrzydel! samolotu
Comet.

Kadlub. Przekr6j w ksztalcie 6semki, kon-
strukcja catkowicie metalowa. poéiskorupo-
wa fail safe. Wnetrze dwupoktadowe. W
cze$ci przednie] duza anicna radarowa w
laminatowej ostonie oraz, na dolnym pokla-
dzie, wyposazenie elektroniczne: radar mi-
krofalowy 1 urzadzenie identyfikacyjne
IFF. Na poktadzie gornvm kablna pilotow,
zblizona do kabiny samolotu Comet, lecz
z caltkowicie zmientonym wyposazeniem:
znajduje sie w niej miejsce dla dwéch pilo.
tow i inzvniera pokltadowego. W dalsze}
czesci pokltadu gornegn mieszezg sie urzg-
dzenia elektroniczne, komputer pokladowy
i stanowiska pracv opcratorow wyposaze-
nia. W tylne] czesci kadhiba umieszczony
jest przedziat wypoczynkowy, toalcta i ba-
gaznik. W tylnej czesci kadiuba za usterze-
niem znajduje sie druga glowna aniena
radarowa i zestaw urzadzen podobny do ze-
stawu w przedniej cze$ci kadiuba. Dolna
przestrzenn kadluba miesci kolejno od przo-
du: wneke podwozia przedniego, urzadzenia
zasilajace wyposazenic poktadowe i zespotiy
instalacji poktadowych oraz integralne
zbiorniki paliwowe.

Usterzenie. Usterzenic w uktladzie klasycz-
nym. oba usterzecnia sko$ne, przed statecz-
nikiem pionowym duza pietwa grzbictowa.
Na szczvcie usterzenia pionowego wu<zadze-
nia eclektroniczne obudowane laminatowa
ostong. Na obu scgmentach steru wysoko-
Sci klapki wywazaiace. Noslki usterzen wy-
posazone Ww instalacje przeciwoblodzenio-
w3. Usterzenie stanowi modyfiliacje uste-
rzenia samolotu Comet.

Sterowanie. Powicrzchnic sterowe (lotlei,
klapy., stery) uruchamiane¢ przez zdwojony
uklad hydrauliczno-mechaniczny.

DANE TECHNICZNE

Rozpieto$é

Dtugosé

Wysolko$é

Cigciwa skrzydia u nasady
Cieciwa skrzydta przy koncowce
Rozpietogé usterzenia

Rozstaw podwozia

Baza podwozia

Diugo$é wnetrza kabiny
Szeroko$¢ wnetrza kabiny
Wysoko$¢é wnetrza kabiny
Wydluzenie skrzydta
Powierzchnia skrzydta
Powierzchnia lotek
Powierzchnia klap

Powierzchnia usterzenia pionowego
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Podwozie. Trojzespolowe, chowane hy-
draulicznie do skrzydet i kadiuba. Podwo-
zie przednie z kotami bliZzniaczymi, stero-
wane. Zespoly podwozia glownego z woz-
kami dwukolowymi. Kola podwozia gilow-
nego z hamulcami hydraulicznymi tarczo-
wymi i urzadzeniem przeciwposlizgowym.
Podwozie adaptowane z samolotu Comet
po modyfikacjach polegajacych na wzmoc-
nieniu elementow.

Zespol napedowy. Cztery silniki turbo-
wentylatorowe Rolls Royce RB.168-20 Spey
Mk 250 o ciggu 54 kN kazdy, usytuowane
parami w tylnej cze$ci skrzydlowych gon-
dol przy Xkadiubic. Kazdy silnik zasilany
powietrzem przez tunel wlotowy o prze-
kroju owalnym przechodzagcym w kolowy.
Silniki " zaopatrzone w odwracacze ciagu.
Turbina pomocnicza (APU) Lucas.

Instalacje. Paliwowa — integralne zbior-
niki paliwowe .w skrzydtach 1 kadtubie,
tgczna pojemnos$é 48780 1. Hydrauliczna —
wieloobwodowa, system Lockheed, ci$nienie
robocze 17,2 MPa, zasila uktady sterowa-
nia, podwozia, napedy anten. Elektryczna —
cztery pragdorozruszniki 60 kVA, prad tréj-
fazowy 200 V7400 Hz, dwie przetwornice
trojfazowe 115 V, dodatkowa przetwornica
115/26 V z przemiennikiem 1 kVA/115 V/
J1600 Hz, akumulatory nilkklowo-kadmowe.

Przeciwoblodzeniowa -— noski skrzydet i
usterzen ogrzewane gorgcym powietrzem z
upustu sprezarek silnikow,

Wyposazenie. Dwa radary obserwacyjne —
przedni  tylny, radar meteorologiczny, sy-
stem przetwarzania danych, urzadzenia roz-
poznawcze, radiostacje UHF, HF (SIMOP),
V/VHF, RATT, odbiornik LF. System nawi-
gacji bezwtadnosciowe), zyrokompasy, kom-
puter danych aerodynamicznych, radiobu-
sola, VOR/ILS. Tacan, zestaw® EWSM
(wczesne wykrywanie).

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Samolot Nim-
rod jest pochodng samolotu pasazerskiego
Comet. Pierwszy prototyp samolotu, stano-
wigey przerébke samolotu Comet (o prze-
znaczeniu patrolowym), oblatano 23.05.1967 r.,
nastepny z silnikami RR Avon — 31.07.
1967 r. Stopniowo wzbogacano wyposaze-
nie, dostosowujgc samolot do nowych wy-
magan. 28.06.1968 r. oblatano prototyp Nim-
rod MR. Mk 1, ktérego dostawy rozpoczeto
jesienig 1969 r. W 1971 r. dostarczono ulep-
szony Nimrod R. Mk 1, a w latach 1975+
=-1979 Nimrod MR. Mk 2. Ostatnia wersja
Nimrod AEW. Mk 3, bedaca konkurencjg
dla amerykanskiego Boeinca TEC-3 Sentry,
opracowywana byla od 1977 r. Prototyp
AFW. Mk 3 oblatano 16.07.1980 r., dostawy
przewidziane sy od poczatku 1982 r.

Powierzchnia usterzenia poziomego 40,31 m
Masa wtlasna 39000 kg
35,08 m Masa paliwa 38940 kg
4197 m Masa startowa normalna maks. 80510 kg
10,67 m Masa startowa maks. (z przecigZzeniem) 87090 kg
9,00 m Masa do ladowania 54 430 kg
2,06 m Obcig2enie powierzchni maks. 442 kg/m?
14,51 m Ohcigsenie clggu maks. 403,2 kg/kN
8,60 m Predkosé maks. 926 km/h
14,24 m Predkos$é¢ przelotowa 880 km/h
26,82 m Prodkos¢ ekonomiczna 787 km/h
255 m Predkos$é operacyjna ekon. (dwa silniki) 370400 km/h
208 m Zosieg maks. 9265 km
6,2 Diugntrwatos$é lotu ok. 10 h
197 m? Pulap operacyjny maks. 12 800 m
5,63 m* Diugo$é startu (80510 kg) 1463 m
23,37 m? Dlugo$¢ ladowania (54430 kg) 1615 m
10,96 m? T.M.
19
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Mitsubishi ‘FS T-2 Kai (F-1) ® Japonia ®

San:clot mysliwsko-szturmowy

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, dwusil-
nikowy, odrzutowy grzbietoptat konstrukciji
metalowe]j.

Piat. Obrys trapeczowy, z zatamaniem i
uskokiem na krawedzi natarcia. Skos kra
wedzi natarcia 42°29°, wznios ujemny 9°.
Profil o grubosci wzglednej 4,66°%. Kon-
strukcja dwudziclna wielodzwigarowa, z in-
tegralnych ptyt freczowanych z duralu w
czesci kesonowej; nosck konstrukceji prze-
ktadkowej w wypetniaczem ulowym. Nosck
ruchomy, wychylany ku dotowi (klapa nos-
kowa) wspotpracuje z Kklapami skrzydio-
wymi. Klapy szczelinowe metalowe zajmy-
ja 70°% rozpietosci skrzydtia. L.otek brak, ale
ich funkcje petnig dwusegmentowe spoilery
na gornej powicrzchni kazdego skrzydtia,
umieszczone przed klapami. Pod kazdym
skrzydtem umieszczone sy dwa zaczepy do
zawieszenia uzbrojenia.

Kadlub. Przekrdéj owalny, ksztaitt z za-
stosowang reguig pol. Konwencjonalna kon-
strukcja poiskorupowa, duralowa z uzyciem
tytanu na pokrycia w rejonie dysz silni-
kéw. W przedniej cze$ci kadiuba miesSci sie
wyposazenie elektroniczne, ciS$nieniowa ka-
bina pilota, wneka podwozia przednie%o.
zespoty instalacji pokitadowych (pod podio-
ggq kabiny) i przedziat uzbrojenia (miesz-
czacy dziatko usytuowane z lewcj strony
kadiuba oraz zasobnik z amunicjg). Kabina
pilota wyposazona w fotel wyrzucany Wece-
ber ES-7J (typ 0-0). Osiona kabiny otwie-
rana w gore ku tytowi. Za kabing w kadiu-
bie znajdujgq sie zbiorniki paliwowe i wne-
ki podwozia giéwnego, zas z obu bokow
kadiuba owalne wloty powietrza wyposazo-
ne w oddzielacze warstwy przysciennej.
Kanaty wlotowe zmieniajg stopniowo prze-
kroj z owalnego na kotowy. Za wnekami
podwozia do kadiuba mocowane sg piytowe
hamulce aérodynamiczne, miedzy wnekami
znajdujc sie kadiubowy rzaczep do podwie-
szania zasobnikow zewnetrznych lub uzbro-
jenia. Za hamulcami aerodynamicznymi
umieszczone s3 dwie ptetwy ustatecznia-
jace. Tylna cze$¢é kadiuba wraz z usterze-
niem moze byc odejmowana do przegladu
i wymiany silnikoOw. W czesSci mieszczacej
silniki konstrukcja tworzy przegrody ognic-
we, oddziclajgc silniki od siebie. W koncu
kadtuba, za usterzeniem, znajduje sie po-
jemnik spadochronu hamujgcego. Micjsce
tuz za kabing zajete jest przez urzadzenia
awioniki poktadowecej.

Usterzenie. Usterzenie klasyczne, oba
usterzenia skoéne o obrysach trapezowych,
wznios ujemny —15°, Konstrukcja usterze-
nia pionowego: statecznik duralowy z wy-
petniaczem ulowym w tylncj czesSci, ster
kierunku przektadkowy 2z wypetniaczem
ulowym, klcjony. Konstrukcja usterzenia
poziomego: statecznik poziomy o zmien-
nym w locic kacie zaklinowania, konstruk-
cja statccznikow i sterow  analogiczna do
konstrukcji usterzcnia pionowego, pokrycia
tytanowce w rejonie prrzykadiubowym. Usto-
rzenic pionowe uzupcetnione jest dwiema
pletwami pod kadiubem.

DANE TECHNICZNE

Rozpietosc

Diugosé

Wysokosé

Dtugos¢ kadiuba

Cieciwa skrzydta u nasady
Cieciwa skrzydia przy koncowce
Rozstaw podwozia

Baza podwozia

Wydtuzenie skrzydta

Powierzchnia skrzydta
Powierzchnia hamulcéw aerodynamicznych
Powierzchnia usterzenia poziomego
Powierzchnia usterzenia pionowego
Masa wlasna z wyposazeniem
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Sterowanie.
rowych, spoilcra, hamulcéow aerodynamicz-
nych i zmiana kata zaklinowania usterze-
nia realizowane hydraulicznie. Uktad stero-
wania sklada sie z dwéch niezaleznych
obwodoéw. Klapy noskowe i Xlapy na Kkra-
wedzi sptywu napedzane elektrycznie.

Wychylanie powierzchni ste-

Podwozie. Trojkotowe z kotem przednim,
chowane hydraulicznie do wnek kadiubo-
wych. Podwozie przednie z golenig telesko-
powg (amortyzator w golenl), koio zawie-
szane na potwidelcu. Zespoly podwozia
giownego jednogoleniowe, golcnie tamane.
kota pojedyncze zawieszone na wahaczach.
Amortyzacja olejowo-powietrzna. Awaryjne
wypuszczanic podwozia — pneumatyczne.
Kota podworia giébwnego wyposazone w tar-
czowe hamulcc hydrauliczne i urzgdzenie
przeciwposlizgowe. Koto przednie sterowa-
ne w zakresie 72°,

Zespol napedowy. Dwa silniki dwuprze-
ptywowe Rolls Royce/Turbomecca Adour o
ciggu statycznym po 20,95 KN i po 31,45 kN
z dopalaczem kazdy. Kazdy silnik stanowi
niezalezng jednostke z oddzielnym wlotem
o stalej geometrii, uzupetnionym dodatko-
wymi otworami =zasysajacymi i wiasnym
autonomicznym zespotem urzadzen. Wloty
powietrza zaopatrzone w pitytowe oddziela-
cze warstwy przysclennej, stanowigce pod-
czas lotow z predkos$cia naddzwiekowa wy-
twornice fal uderzenlowych. Silniki Adour
sg produkowane w Japonii na podstawie
licencji pod oznaczeniem TF 40-1HI-801A w
vaktadach Ishikawajima-Harima.

Instalacje. Paliwowa siedem zbiorni-
kow kadiubowych o tijcznej pojemnosci
3823 1, mozliwos¢ podwieszenia pod kadtu-
bem i skrzydtami trzech zbiornikéw dodat-

kowych po €33 | kazdy. Hydrauliczna —
dwuobwodowa, cisnienie robocze 206 MPa.
Pneumatyczna — do awaryjnego wypusz-
czania podwozia. Elcktryczna — dwie prad-
nice 12/15 kVA.

Wyposazenie. Urczgdzenie VVF  Mitsubishi
J/ARC-51. zestaw nawigacyjny Nippon Elec-
tric J/ARN-53 TACAN, urzadzcnie rozpo-
znawcze [FF/SIF Toyo Communicatior:
j/APX-101, urzadzenie celownicze Mitsubishi
J/AWG-11. wskaznik kursu General Electric
RS-3. Przewidywane zastosowanic radaru
celowniczego, bcezwladnosciowego systemu
nawigacyjnego, radiowysokos$ciomierza, kal-
kutora pokiadowego i radiolokatora do
obserwasji tylnej potisfery.

Uzbrojenie. State — dziatko szeSclolufowe
obrotowe Vulcan kal. 20 mm w dolnej cze-
sci kadiuba po lewej stronie. Podwiesza-
ne — zestawy bomb o réznym przeznacze-
niu, pociski rakietowe kierowane 1 niekie-

rowane, zasobniki z rakietami powietrze—
—ziemia.
ROZWOJ KONSTRUKCJI. FS T-2 Kai

jest jednomicjscowsq, bojowg wersjg samo-
lotu Mitsubishi T-2, opracowang przez ze-
sp6t kierowany przez inz. Kenjl Ikede.
Prace rozpoczeto w 1987 r., prototyp (XT-2)
oblatano w lipcu 1971 r., skierowany do
produkeji  seryjnej otrzymat oznaczenie
T-2. Prototypy kS T-2 Kal oblatano w
czerwecu 1975 r., picrwsza serle (18 szt.)
dostarczono na poczgtku 1978 r., nastepng
(50 szt) — w 1980 r. Przcwiduje sie za-
stapicnic przez samoloty FS T-2 Kai prze-
starzatych mysliwcow F-86 Sabre w lotnic-
twie japonskim. FS T-2 Kal sylwetky i
osiggami bardzo przypomina nieco wcze$-
niejszy znany samolot SEPECAT Jaguar.

Masa startowa maks. 13 674 kg
Obcigzeniz powierzchni nosnej maks. 45,5 kg/m?
788 m T Obcigzenie ciggu maks. bez dopalaczy 327 kg/kN
17.84 m Obcigzenie ciggu maks. z dopalaczami 218 kg/kN
! Predko$¢ maks. (H = 11000 m) Ma = 1,8
4,38 m Wznoszenie maks. 177,8 m/s
1731 m Putap 15240 m
4,17 m Czas wznoszenia na H = 11000 m 120 s
1,13 m Diugo$¢ startu 1280 m
2,82 m Wymagana diugos$é pasa - 1525 m
5,72 m Zasieg bojowy (uzbr. 4 X Sidewinder, bez
3 zblornikoéw podwieszanych) 278 km
21.18 m? Zasleg bojowy (hi-lo-hi, 8 bomb 272 kg -+
0'95 me + zbiorniki dod.) 451 km
y . Zasieg bojowy (hi-lo-hi, 2 pociski, ASM-1,
6,70 m* 1 zbiornik dod.) 556 km
5,00 m? Zasicg maks. 2593 km
6358 kg T.M.
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TECHNIEZNY SLOWNIK LOTNICZY

FRANCUSKIE NAZWY NOMS
SPRZETU LOTNICZEGO DU MATERIEL AERIEN

1 —- pszczola 53 — gnom, karzetck 1 — Abcille (f) 1 — Iorizon (m)
2 — orlatko 54 — mewa 2 — Aiglon (m) (2 — Iris (m)
3 — pasat 55 — olbrzym 3 — Alizé (m) .
4 — skowronek 56 -- wielka turystyka 4 — Alouette (f) ﬁ}f — Isard (m)
5 — ambasador 57 — gryf; sep; pinczer — Ambassadeur (m) 64 — Javelot (m)
6 — Andegawia 56 — gepard — Anjou (m) (55 — Jabiru (m)
7 — Antonina 59 — harpun —. Antoinette (f) 66 — Leéopard (m)
8 — tecza 60 — jaskoOlka — Arc-en-ciel (m) 67 — Lutin (m)
9 — wiatr potudniowo- it — widnokrag, horyzont -- Autan (m) 68)= ILypx (o)
wschodni . — tecza; irys — Bébé (m) 9 -— Mage (m)
10 — niemowle, bobo 63 — kozica pirenejska i — Bélier (m) 70 — Major (m)
11 — baran, tryk; taran 64 — dziryt, oszczep — Blindé il — Martel (m)
12 — opancerzony, panceray (5 — jabiru (ptak) 3 — Bouvreuil (m) 72 — Mercure (m)
13 — gil 66 — lampart — Broussard (m) 73 — Mésange (/)
14 — mieszkaniec brussy (tj. 67 — figlarny; psotnik — Busard (m) 74 — Milan (m)
terenu afrykanskicgro 68 —rys — Canard (m) 75 — Mirage (m)
poro$nietego- krzakami) 69 — mag, medrzec —. Caravelle (f) 76 — Mouctte (f)
15 — blotniak (ptak) 70 — major, komendant —. Chevalier (m) 77 — Mousquetaire (m)
16 — kaczka, kaczor 71 — miot — Choucas (m) | i3 — Mystere (m:)
17 — karawela 72 — Merkury — Coléoptére (m) 9 — Narval (m)
18 — rycerz. kawaler orderu 3 — sikora - Commodore (m) #0 — Norait (m)
brodzice (ptak) T kanin (ptak) —- Communaute (f) L .
19 — kawka £ - Iniraz. ztudzenie 24 — Concorde (f) 81 — Oiscau (m) Blanc
20 — pierS$cienioptat G mewa . — Condor (m) 82 — Oiscau (m) Canari
21 — komodor (ang. dowodci 7¢ —- muszkieter —- Corvette (f) #3 — Ouragan (m)
eskadry) 7 — tajemnica — Couguar (m) . . h
22 — wspoOlnos¢  (interesow) 79 — narwal . Courlis (m) #t -— Pctit Prince (m)
23 —- jecdnos$¢, zgoda t0 — wiatr potnocno-zachodm — Criquet (m) 35 — Pigeon (m)
b o 2 = phiy pusk SGroaesia @ roint G dinterrogation
26 — Kuguar. puma 83 — lLiuragan —. Cyclone (m) b Pou (m) du Cicl
27 —- kulik (ptak) 84 — Maly KsiazQ Dauphin (m) 88 -~ Poussin (M)
28 — Swierszcz 35 — gotab - Demoiselle (f) 89 — Provenee (f)
29 — Krzyz Poludnia (gwiaz- 86 — znak zapytania — Deux-Ponts 4 5 2
dozbiér) R7 . wesz powietrzna 35 — Diamant (m) %0 — Pygmce (m)
30 — grzechotnik 80 — kurczg. piskig 35— Djinn (m) 91 — Rafale (f)
31 — traba powietrzna. cyklon 89 Prowancja 37 — Dragon (m) 42 —- Régent (m)
32 — delfin 97 — karzetek 38 — Eclair (m) . )
33 — panna. panienka 91 — silny wiatr; podmuch 39 — Ecureuil (m) 4 —- Remorqueur (m)
34 — dwupoktadowy 92 — regent 40 — Elan (m) 94 — Rubis (m}
35 — diament, klejnot 93 — bolownik 41 — Emeraude (f) 95 —- Saphir (m)
36 — dzin 9% - - rubin 42 — Epervier (m) s Qi
37 — smok. jedza; dragon 9% — szafir 431 — Kspadon (m) 96:— Simoun (M)
38 — blyskawica o — samum. goriey wicher 44 — Etendard (m) 97 — Siroc(c)o (m)
33 = ;:l)iéewrig;gal us: poryw o (na pu t.(_vni)1 ) Z(ﬁ e I.Eixoceg (;n) 98 — Squale (m)
— ; ¢d, sus; poryw, 7 —- sirocco (suchy. gorgcy i — Faon (m . o
zapat wiatr notudniowo 47 — Farandole (f) eESupergBidun (n)
41 — szmaragd wschodni) 48 — Fauvette (f) 100 — Tompéte (f)
42 — krogulec 98 —- rekin 49 —- Flamant (m) 101 —- Topaze (m)
43 — miecz oburegczny: miccz- 99 — super birczanks 50 — Frégate (f) A .
nik, ostropysk (ryba) 16 — hurza. zawicrucha 51 — Frelon (m) 102 — Tramontanc (f)
44 — choragiew, sztandar 101 topaz 52 — Gazelle (f) 03 - Tritoa (m)
45 — ryba latajaca 107 — wistr poinocny: Gwiar- 53 — Gnome (m) 104 — Turbulent
46 — jelonck. kozlatko da Polerna; strona poi- 5t — Gocland (f) - N
47 — farandola (taniec) nocna 55 —- Goliath (m) 105 — Vache ()
48 — gaJowka. picgza (ptak) ns frvton. traszka 56 — Crand Tourisme (m) 106 — Vautour (m)
49 — flaming, czerwonak 10t - hadasliwy,  niesforny 5% — Griffon (m) 107 — Volligeur (m)
50 — fregata (statek: ptak) 105 — Krowa 53 —- Guépard (m) ARt
51 — szerszen; truten 108 — se» 59 — Harpon (m) EO/281K181
52 — gazela 107 — woltyzer h G0 — Hirondelle () K.D.
PRENUMERATA |

Prenumerate na kraj przyjmuja:

— oddzialy RSW | Prasa—Ksigzka--Ruch” od instytucji, organizacji spoleczno-politycznych, jednostek eospodarki
uspolecznionej i in. zakladow pracy zlokalizowanych w miastach — uzgadniajac sposdbh dostawy lub odbioru za-
mowionej prasy,

— dotychczasowi czytelnicy indywidualni w miastach moga zamawilaé prenumeratc przez macicrzysty zaklad
pracy prenumeratora. Zamowienia zbiorowe wraz z zataczonymi (do wgladu) dowodami oplaty prenumeraty pocz-
towej za 1981 r. nalezy zlozyé¢ we wlasciwym terytorialnie oddziale RSW obstugujacym dany zaklad pracy w tzw.
prenumeracie instytucjonalnej,

— wrzedy pocztowe na wsi i wiejscy dorgezyciele od instytucji i zakladow pracy zlokalizowanych na  terenie
wicjskim oraz od osob fizycznych zamieszkalyeh na tych terenach.

Prenumeratle ze zleceniem wysylki za granice przyjmuje Centrala Kolportazu Prasy | Wydawnictw, ul.® Towaro-
wa 28, 00-958 Warszawa, konto NBP XV O/M Warszawa, nr 1153-201045-139-11.

Prenumerata ze zieceniem wysylki za gronice jest drozsza od prenumeraty krajowej o 50% dla zleceniodaweow
indywidualnych i o 100% dla instytucji i zakladow pracy.

Przedplaty przyjmowone sa w terminach: do 25 listopada —- na rok nastepny, 1 kwartal i I palrocze, do 10 mar-

ca — na I kwartal, do 10 czerwea — na U1 kwartal i il potrocze, do 10 wrzesnia — na IV kwartal. |
Dodatkowych szczegdlowych informacii udzielajg oddzialy RSW | Prasa—Ksiazka—Ruch”.
Cena prenumeraty krajowej: kwartalna 150 zl, pélroczna 300 zl, reezna 600 zt (w 1982 r. 450 z1) [

Egzemplarze archiwalne mozna nabywaé¢ w Dziale l{andlowym Wyd. NOT-SIGMA, w. Mazowiecka 12, 00-048 War-
szawa, tel. 26-80-16.
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' POMOCE XONSTRUKCYINE

Miedzynarodowe normy zdatnosci

do lotéow statkéw powietrznych

Aneks 8 do Konwencji o Miedzynarodowym

Lotnictwie Cywilnym (ll)

2.3.4.2. Zachowanie sie samolotu po przeciggnieciu

W kazdej konfiguracji i przy kazdej mocy, w ktorych
zaktada sie, ze zdolnosé do powrotu po przeciggnieciu jest
sprawg zasadniczg, zachowanie si¢ samolotu po przecigg-
nieciu powinno umozliwia¢ wyprowadzenie samolotu bez
przekroczenia predkosci krytycznej lub ograniczen wytrzy-
matosciowych. Powinno byé dopuszczalne zmniejszenie mo-
cy silnikbw w czasie wyprowadzania samalotu po prze-
ciggnigciu.

2.3.4.3. Predkos¢ przeciggniecia

Nalezy ustali¢ predko$é¢ przeciggniecia lub najmniejszg
predkos¢ w locie ustalonym dla konfiguracji odpowiada-
jacych kazdemu stanowi lotu (np. start, przelot, ladowa-
nie). Jedna z wielkosci mocy, przyjeta przy ustalaniu
predkosci przeciggnigcia, powinna byé nie wieksza niz moc
potrzebna do uzyskania zerowego ciagu przy predkosci tuz
powyzej przeciggniecia.

2.3.5. Flatter i drgania

Przez przeprowadzenie odpowiednich préb nalezy udo-
wodnié¢, ze wszystkie zespoly samolotu sg wolne od flatteru
i nadmiernych drgan dla roéznych konfiguracji samolotu
w zakresie wszystkich predkosci i ograniczen pilotazowych
(patrz pkt 1.3.2). Nie moze wystepowac takze trzepotanie
w stopniu mogacym wplywaé¢ na sterownosé samolotu. na
wytrzymato$§¢ lub mogace wywolaé nadmierne zmeczenis
pilota.

Trzepotanie wystepujace przed przeciagnicciem Jest zjawiskiem

pozytecznym i usuwanie go nie jest wskazane.

Rozdzial 3. Wytrzymalosé

3.1. Wymagania ogdélne

Normy zawarte w rozdz. 3 dotyczy konstrukeii samolotu,
w sklad ktérej wchodzg wszystkie zespoty ptatowca, kto-
rych uszkodzenic moze powaznic zagrozi¢ bezpieczenstwu
lotu.

3.1.1. Ladunck i jego rozmieszczenie

Gdy nie ma innych zalecen, nalezy sprawdzi¢ zgodnosé
wszystkich norm dotyczgcych konstrukeji samolotu w przy-
padku, kiedy ladunek zmienia si¢ w odpowiednim zakresie
i jest rozlozony w sposéb catkowicie przeciwny do zaleca-
nego, w zakresie ograniczen eksploatacyjnych, na podsta-
wie ktorych zada sie wydania $wiadectwa zdatno$ci do
lotow.

3.1.2. Obcigzenia’ maksymalne

Gdy nie ma innych zalecen, obcigzenia zewnetrzne i od-
powiednie sily masowe lub istniejace obcigzenia powstale
wskutek réznego rozmieszczenia tadunku (opisane w pkt, 3.3,
3.4 i 3.5) nalezy traktowaé¢ jako obcigzenia dopuszczalne.

3.1.3. Wytrzymato$é i odksztalcenia

W roé6znych warunkach obcigzen (opisanych w pkt. 3.3,
3.4 1 3.5) zadna cze$¢ konstrukcji samolotu nie moze ulec
szkodliwym odksztalceniom pod wplywem maksymalnego
dopuszczalnego obcigzenia. Konstrukcja samolotu powinna
by¢ zdatna do przeniesienia obcigzen niszczacych.

3.2. Predkosci lotu

3.2.1. Prgdkosci obliczeniowe

Nalezy okre§lic predko$ci obliczeniowe, na podstawie
ktérych  zostala  zaprojektowana konstrukcja pltatowca
przenoszaca obciazenia z odpowiednich manewréw i po-
dmuchéw, zgodnie 2z pkt. 3.3. Przy ustalaniu predkosci
obliczeniowych nalezy zwroci¢ uwage na nastepujace pred-
koSci:
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a) V4 — obliczeniowa predkosé ewolucyjna,

b) Vg — predkos¢ uwzgledniajaca wystapienie maksy-
malnego podmuchu pionowego, podanego w pkt. 3.3.2,

c¢) V¢ — predkosé, ktérej w zasadzie nie przekracza sie
w normalnym locie, uwzgledniajac mozliwe wplywy naru-
szenia rownowagi w czasie lotu w burzliwej atmosferze,

d) Vp — maks. predkos¢ nurkowania, odpowiednio wick-
sza od predkosci podanej w c¢), ktérej nic imozna osiggnac
przez przypadkowy wzrost predkosci w  przewidywanych
waruftkach uzytkowania, uwzgledniajac wilasciwosci lotne
i inne charakterystyki samolotu,

e) Vg, do Vgn — makst predkosci, przy ktérych moga
by¢é wypuszczene klapy i podwozie lub wykonane inne
cmiany w konfiguracji samolotu.

Predkosci Va, Vp, Ve i Vg wymienione w a), b), ¢) i e)
powinny by¢ odpawiednin wyzsze od predkosci przeciggnie-
cia samolotu w celu zapobieZzenia mozliwosci utraty ste-
rownosci w warunkach burzliwej atmosfery.

3.2.2. Ograniczenia predkosci

Ograniczenia predkoéci oparte na odpowilednich predko-
$ciach obliczeniowych z uwzglednieniem zapasu bezpieczen-
stwa, gdy jest to konieczne (zgodnie z pkt. 1.3.1) powinny
by¢ umieszczone w instrukcji uzytkowania w locie jako
czes¢ ograniczen warunkéw uzytkowania (patrz pkt 9.2.2).

3.8. Obcigzenia w locie

Powinny by¢ ustalone warunki cobcigzen w locie w opar-
ciu o pkt. 3.3.1, 3.3.2 i 35 dla tadunku i jego rozkladu
wg pkt. 3.1.1 oraz dla predko$ci lotu zgodnie z pkt. 3.2.1.
Nalezy wzigé pod uwage zaré6wno obcigzenia symetryczne,
jak i niesymetryczne oraz stan atmosfery, sily bezwtad-
nosci i inne sily wywotane podobnymi obcigzeniami w
celu wiernego oddania istniejacych warunkéw lub mozli-
wie dokladnego ich uwzglednienia.

3.3.1. Obcigzenia sterowone

Obcigzenia sterowane popwinny hy¢ obliczone na podsta-
wie  wspélezynnikow  obeigzenn wystepujgeych przy ma-
newrze dopuszczonym do wykonywania zgodnie z ograni-
czeniami uzvtkownika. Wspélezynniki te nie powinny byé
mniejsze od wielkosci, ktéore praktyka uznaje za odpo-
wiednie dla przewidywanych warunkéw uzytkowania.

3.3.2. Obcigzenia od podmuchéw

Obcigzenia od podmuchéw powinny byé¢ uwzglednione dla
pionowych i poziomych predko$ci podmuchéw i gradien-
tow, ktore statystyka lub inne Zrdédla przyjmuja za wiascei-
we dla przewidywanych warunkéw uzytkowania.

3.4. Obcigzenia od ziemi i wody

Konstrukcja musi by¢ zdatna do przeniesienia wszystkich
obcigfzen powstajgcych jako reakcje od ziemi i wody. ktére
moga wyslapi¢ w czasie kolowania, startu i ladowania.

3.4.1. Warunki ladowania

Warunki ladowania przy obliczeniowej masie do startu
i ladowania powinny zawiera¢ takie przypadki symetrycz-
nych i niesymetrycznych polozen samolotu nodczas lado-
wania lub wodowania, takie predko$ci opadanin i takze
inne czynniki wplywajace na obcigzenia przechodzace na
konstrukcie, ktére sa zawarte w przewidywanych warun-
kach uzytkowania.

3.5. Obcigzenia roézne

Niezaleznie od obcigzen sterowanych, podmuchéw i reak-
cii od ziemi i wody nale’zy wzigé¢ takze pod uwage wszyst-
kie pozostate obcigzenia (np. sity w ukltadach sterowania,
nadci$nienie w kabinile, wplyw pracy silnika, obcigzenia
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z powodu zmian w kKonligurac)i samolotu 1tp.), Ktore moga
wystgpi¢ w przewidywanych warunkach uzytkowania.

3.6. Flatter, diwergencja i drgania

Konstrukcja samolotu powinna byé zaprojektowana w
sposOb zapewniajgcy niewystapienie flatteru, diwergencji
(tj. niestatecznosci skretnej konstrukcji wskutek obcigzen
aerodynamicznych) i utraty sterownosci z powodu odksztat-
cen konstrukcji przy predkosciach mieszczgcych sie w za-
kresie ograniczen i mniejszych zgodnie z pkt. 1.3.1.

Wytrzymatosc samolotu powinna zapewnia¢ zachowanie
odpowiedniego wspoéiczynnika bezpieczenstwa, mimo ewen-
tualnego wystgpienia drgan i trzepotania konstrukcji w
zakresie przewidywanych warunkow uzytkowania.

3.1, Wytrzymatos¢ zmeczeniowa

Wytrzymatos¢ i metody budowy samolotu powinny za-
pewniac jak najmniejszg mozliwos¢ zgubnego uszkodzeniua
zmeczeniowego konstrukcji samolotu wskutek zmiennych
obcigzen i obcigzen od drgan w zakresie przewidywanych
warunkoéw uzytkowania.

Norma ta moze by¢ poréwnywana z zasadyg safe-lives lub fail-safe
uwzgledniajac spodziewane umiarkowane wielko$ci obcigzen i cze-
stotliwosci podczas przewidywanych warunkow uzytkowania i czyn-
nosci kontrolnych. Dla pewnych zespoiow konstrukcji moze by¢
konieczne ustalenie charakterystyk fail-safe i safe-lives (bezpiecz-
nych uszkodzen i bezpiecznej zywotnosci).

4.1. Wymagania ogolne

Metody projektowania i konstruowania powinny zapew-
nia¢ prawidlowe 1 skuteczne dzialanie wszystkich czgsci
somolotu w przewidywanych warunkach uzytkowania. Mogg
by¢ one oparte na praktyce potwierdzonej doswiadczeniem
lub na specjalnych prébach, lub tez na jednym i drugim.

4.1.1. Proby kontrolne

Dziatanie wszystkich czesci ruchomych samolotu, maja-
cych zasadnicze znaczenie dla bezpieczenstwa uzytkowania,
powino by¢ sprawdzone za pomocy odpowiednich prob w
celu upewnienia sie, czy beda one pracowaly prawidlowo
we wszystkich warunkach uzytkowania, przewidzianych dla
tych czesci.

4.1.2. Materialty

Wszystkie materialy stosowane w czgsciach somolotu, ma-
jace wplyw na ich bezpieczne uzytkowanie, powinny odpo-
wiadaé¢ zalozonym parametrom. Parametry te powinny byé¢
takie, by materialy uznane za zgodne z dokumentacjg
mialy swe zasadnicze wtlasciwosci takie same, jak przyjete
do obliczen.

4.1.3. Metody fabrykacji

Metody fabrykacji i montazu powinny gwarantowaé uzy-
skanie konstrukcji speilniajacej wymagania stawiane wy-
trzymatosci ptatowca w czasie uzytkowania.

4.1.4. Zabezpieczenie zewnetrzne

Konstrukcja powinna byé zabezpieczona pized czynnika-
mi pogarszajacymi wiasciwosci lub powodujacymi spadek
wytrzymatosci podczas uzytkowania, np. wskutek czynni-
kéw atmosferycznych, korozji, Scierania lub innych przy-
czyn, ktore mogg niezauwazalnie wystapi¢ w okresie eks-
ploatacji samolotu.

4.1.5. Postanowienia dotyczace kontroli

Powinny by¢ zastosowane wtlasciwe sSrodki, umozliwia-
jace przeprowadzenie koniecznych kontroli uktadow, wy-
miany lub naprawy czes$ci samolotu, ktére wymagajg takiej
naprawy czy to okresowo, czy tez po zbyt ostrych warun-
kach pracy.

4 1.6. Zalozenia konstrukcyjne

Specjalng uwage nalezy zwro6ci¢ na takie zalozenia kon-
strukcyjne, ktére majg wplyw na zdolnos¢ zatogi do utrzy-
mania kontroli nad samolotem. Odnosi si¢ to co najmniej
do nastepujjacych zagadnien:

a. Stery i uklady sterowania

Konstrukcja sterow i ukladow sterowania powinna
zmniejsza¢ do minimum mozliwos¢ zacinania sig, samoczyn-
nego wytaczania oraz niezamierzonego uruchomienia urzg-
dzen blokujacych stery.

b. Pomieszczenie zalogi

Kahina zalogi powinna by¢ zaprojektowana w sposob
wykluczajacy mozliwos$¢ nieprawidlowego lub ograniczone-
go dziatania ukladu sterowania wskutek zmeczenia, za-
mieszania lub zaklocen. Nalezy rowniez zwroci¢é uwage na:
sposOb rozmieszczenia i oznaczenia napedow i przyrzadow,
zdolnos¢ do szybkiego wykrycia sytuacji awaryjnych, kie-
runek ruchu dzwigni napedow, wentylacje¢ i halas.

c. Widzialnosé z miejsca pilota

Usytuowanie pomieszczenia pilota powinno zapewnié mu
wystarczajagco obszerny, czysty i
widzialnosci ze wzgledu na bezpieczne uzytkowanie samo-
lotu oraz powinno zapobiegaé¢ zalamaniom promieni Swietl-
nych (odblask), ktore mogtyby pogorszy¢ widzialno$¢ z ka-
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nie przystoniety obszar-

biny pilota. Sposob zaprojektowania szyb w kabinie powi-
nien gwarantowac¢ pilotowi podczas opadéw dostateczng
widzialnos¢ w normalnym locie oraz w czasie podejscia
do ladowania i lgdowania.

d. Srodki zaradcze w naglych okolicznosciach

Nalezy przewidzie¢ srodki, ktére powinny albo automa-
tycznie zapobiegaé, albo umozliwia¢ zalodze podjecie $rod-
kow zaradczych w naglych okolicznosci®ch, powstalych
wskutek dajacych sie przewidzie¢ usterek wyposazenia
i uktadow pomocniczych, mogacych zmniejszy¢ bezpieczen-
stwo lotu. Nalezy zapewni¢ zdatnos¢ do sprawnego dziala-
nia zasadniczych instalacji samolotu mimo usterek silni-
ka(6w), o ktérych moéwi si¢ w normach niniejszego aneksu
1 aneksu 6 cz. I i IIL

e. Zabezpieczenia pozarowe

Konstrukcja samolotu powinna zmniejsza¢ do minimum
mozliwosé pozaru zaréwno w powietrzu, jak i na ziemi.
Nalezy przewidzie¢ bezpieczne sposoby pozwalajace na wy-
krycie i zgaszenie ewentualnego pozaru takimi $rodkami,
ktore nie bylyby powodem powstania dodatkowego niebez-
pieczenstwa dla samolotu.

f. Ochrona pasazerow

Przez wilasciwe rozwigzania nalezy zabezpieczy¢ konstruk-
cje przed mozliwoscia spadku cisnienia powietrza w kabi-
nie, jak réwniez przed obecncscia dymu lub innych gazow
trujgcych mogacych oddzialywa¢ na pasazeréw samolotu.

4.1.7. Ochrona pasazerow w razie przymusowego ladowa-
nia

Podczas projektowania samolotu specjalng uwage nalezy
zwrbci¢ na ochrone pasazeréw przed pozarem i wplywem
przecigzen w przypadku przymusowego ladowania. Nalezy
przewidzie¢ urzgdzenia umozliwiajgce szybkie opuszczenie
samolotu w warunkach zblizonych do tych, jakie zachodzg
przy przymusowym ladowaniu. Urzgdzenia te powinny
uwzgledniac liczbe pasazerow i zaltogi. Nalezy rowniez za-
pewni¢ warunki umozliwiajgce bezpieczne opuszczenie sa-
molotu przez pasazerow i zatoge w przypadku przymuso-
wego wodowania.

4.1.8. Obstuga naziemna

Przy projektowaniu nalezy uwzgledni¢ odpowiednie za-
bezpieczenia obnizajace ryzyko uszkodzen podczas obstugi
naziemnej, np. przy holowaniu, unoszeniu podno$nikami.
Uszkodzenia te, nawet niezauwazalne, mogg mie¢ ujemny
wplyw na czesci zapewniajgce bezpieczenstwo lotow. Nale-
zy opracowac instrukcje dotyczgcg czynnosci wykonywa-
nych przez obsluge naziemng.

Rozdzial 5. Silniki

5.1. Zakres stosowania

Normy rozdz. 5 odnoszg sie do silnikow wszelkich typow,
ktore sy zabudowane na samolocie jako podstawowe jed-
nostki napedowe.

5.2. Projektowanie, konstrukcja i dziatanie

Kompletny silnik wraz z osprze¢tem powinien by¢ zapro-
jektowany i wykonany tak, aby mogl pracowaé prawidlowo

-w zakresie swych ograniczen eksploatacyjnych i przewidy-

wanych warunkéw uzytkowania pod warunkiem, ze zostatl
wlasciwie zabudowany na samolocie (zgodnie z rozdz. 7)
oraz zaopatrzony w odpowiednie Smigto.

5.3. Moce, warunki i ograniczenia

Nalezy okresli¢c zakresy mocy silnika i warunki atmo-
sferyczne odpowiadajace im oraz wszystkie inne warunki
i ograniczenia, ktére sg przewidziane w celu zmiany para-
metrow pracy silnika.

5.4. Proby

Silnik odpowiedniego typu powinien przej$¢ pomysSlnie
proby konieczne do sprawdzenia zgodnos$ci z zalozeniami:
obrotéw, warunkéw i ograniczen oraz do upewnienia sie,
Zze bedzie on pracowal wtasciwie i pewnie. Préoby kontrolne
powinny ujmowaé przynajmniej nastgepujace przypadki:

a. Cechowanie mocy

Nalezy wykonaé¢ proby w celu okreslenia charakterystyk
mocy i ciggu silnika w przypadku, gdy jest on nowy oraz
po prébach wymienionych w b) i c¢). Nie powinien wyste-
powac¢ nadmierny spadek mocy po zakonczeniu wszystkich
wymienionych proéb.

b. Praca

Powinno sie wykonac¢ proby w celu upewnienia sie, ze
rozruch, praca na malym gazie, przyspieszanie, drgania,
przekroczenie dopuszczalnych obrotéw i inne charaktery-
styki sa prawidlowe, jak rowniez, ze istnieje dostateczne
zabezpieczenie przed zjawiskiem detonacji, pulsacja cisnie-
nia lub przed innymi szkodliwymi zjawiskami, jakie moga
wystgpi¢ przy poszczegdlnym typie silnika.

Opracowat mgr in2 Kazimierz RzZemek
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Chaos czy porzgdek w ruchu lotniczym?

W dniach 22--24 pazdziernika ub.r. odbylo si¢ w Lon-
dynie, pod nazwg CuwnVieX 380, zgromadzenie Stowarzysze-
nia Kontrolerow Ruchu (The Guild of Air Traffic Control
Ollicers). Motio z)azuu brzmialo ,,Chaos czy porzadek —
ATC w  latach osienidziesigtych” (dostownie: Chaos or
Control — AVC into tke 80°s”). Istnienie takiej dramatycz-
nej allernatywy probowano udowodnic na ( sesjach, na
ktorych wygloszono 1y referatow?). Glowne watki tych
referatow to:

— wplyw ATC na opodznienia,

— problemy zwigzane z uzytkowaniem
wietrznej,

— wplyw ATC na eckonomikg latania,

— problemy niedorozwoju A'L’C,

— problemy portéow Jotniczych.

przestrzeni po-

Na sposob widzenia 3 prezentacji poszezegoélnych tema-
tow istotny wplyw miaic zawodowe ,pochodzenie” rele-
renta. Dla przedstawicieli linii lotniczych najwazniejszy
sprawig sq opoznienia spowodowane przez ATC oraz ogra-
niczenia w doborze optymaluych tras 1 parameirow lotu,
a takze spowodowane przez to nadmierne zuzycie paliwa.
Przedstawiciele stuzby ruchu uskarzali si¢ na niedoinwe-
stowanie ATC, wypominajyc przy okazji przewoznikom
wydatki na konferencje w egzotycznych krajach. Przed-
stawiciele przemystu oferowali swoje produkty jako pana-
ceum na bolgczkt stuzb kontroli ruchu, a referenci repre-
zentujgcy wiadze puanstwowe zapewniali o swoich wysii-
kach w celu poprawy sytuacji i o ograniczeniach finanso-
wych z jakimi nmiaszg sig liczyc.

W niniejszym artykule zreferowano niektore charaktery-
styczne bvoglady. Ich ocen¢ pozostawiono Czyteliiikowi.
Tylko w niektorych przypadkach sg one skomentowane lub
odniesione do naszej sytuacji

ATC a opozniecnia

Interesujgce fakty podal dr K. G. Wilkinson, wiceprezes
British Airways, w swoim referacie pt. ,Direct approach”.
Przedstawil on punkt widzenia linii lotniczej na sytuacje
w europejskim ruchu lotniczym, informujgc co robi BA,
aby wpilywa¢ na planowanie i realizacj¢ ruchu lotniczego
oraz na dzialanie zwigzanych z tym organizacji, w celu
uzyskania optymalnych efektow koncowych. W ciggu
1930 r. w Heathrow, ATC opédznito 23%u operacji (w okre-
sic IV-+X na Okgciu bylo z tego tytulu réowniez ok. 23Y
opoznien), przy czym sytuacje na roznych trasach roéznity
sl znacznie miegdzy sobg. Tak np. w korytarzu Amber 1
prowadzgcym do Szwajcarii i pid. Francji, ATC opédznilo
55 rejsow do Zurychu. Egcznie na tej drodze 34% opodz-
nien wynosito 13 min i wigcej. W ciggu jednego tygodnia
w sierpniu 1980 r. BA stracily 100 h lotu. Odpowiada to
stratom przewozowym w skali rocznej ocenianym na 10 do
20 mln funtéw ang. Oczywiscie opoznienia te nie obcig-
zaja wylacznie ATC w Heathrow, ale zgodnie z definicjy
IATA, gdy samolot gotowy do startu jest wstrzymywany
w odlocie pizez ATC, to opozZnienie przypisuje si¢ stuzbie
ruchu, niezaleznie w ktéorym jej ogniwie powstaly przy-
czyny.

Nawet  niewielkie, 15-=20-minutowe opo6Znieniec startu
7z Londynu powoduje, zwlaszcza w lotach do wysoko obcig-
zonych lotnisk, np. do Rzymu, narastanie opéznienia kolej-
nych operacji lgdowania w porcie docelowym, startu w
kierunku powrotnym i lgdowania w Londynie. Skutki na-
wet niewielikich opoznien w lotach dalekodystansowych,
np. w lotach do Australii, sa takze grozne, poniewmaz na
niektérych lotniskach tranzytowych obowigzuje zakaz lo-
tow nocy — wypadniecie z rozkltadu grozi zatrzymaniem
samolotu na jednym z tych lotnisk na wiele godzin.

‘Linia lotnicza placi za opoznienia takze w inny sposob:
koniecznoscig utrzymania dodatkowego zatrudnienia, sta-
nowisk- pracy i sprzctu do obstugi opoznionych rejsow w
pozaplanowym czasie, nie moéwigc o niespodziewanych
szczytach przewozowych, powstajagcych lub potggujgcych
sie w ten wtlasnie sposob.

Dr Wilkinson informowal takze o zabiegach podjgtych

*) Szczegdlowy program i telisty referatow sg- dostepne w PLL
OT.
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przez BA w celu zmnicjszenia lwzby opoznien wywotanych
przez ATC. Tak np. w celu zmniejszenia liczby opoZnien -
@0 Zurychu zmniejszono pozion: lolu do 230, godzac sig
na wzrost zuzycia paliwa o ok. u%o.

INieco szerzej, z ogolniejszego punktu widzenia, omawiatl
ten s piroblem regionalny dyrcktor techniczny IATA
w LEuropie P. Cunnighaia. Oto jego ogodlne tezy:

—- punktuainosc jest miarg sprawnesci kazdego systenmiu
transportowego,

— opoznienia kosztujy; koszt ten da sie wyrazi¢c w pie-
nigdzach, ponosz:i go i przewoznik, i pasazer. Lacznie jest
ol WYSOKI,

— opoznicnie odlotu w pilerwszym punkcie trasy jest
pierwszym ogniwem dlugiego tancucha skutkow w innych
iniastach, a czasem w odlegtych krajach,

— mowigc o opoznieniach, trzeba odnosi¢ je nie tylko
do linii lotniczej, ale do catego systemu, w tym do stuzb
kontroli ruchu, chociaz niektore sytuacje lezg zupelnie
poza mozliwosciami oddzialywania przez ATC.

Omawiajgc blizej preblemy na jakie napotyka linia lot-
nicza w zwigzku z opoéznieniami, autor dochodzi do naste-
pujacych wnioskow:

— opoznienie ponad 4 min jest juz dostatecznie powazine
1 nalezy je zbada¢; koszt opoOznienia jest minimalny, gdy
nastapito ono przed uruchomieniem silnikéw, natomiast
znacznie wzrasla, jezell samolot czeka z pracujgeymi sil-
nikami na zezwolenie na staat, lub czeka w powietrzu na
zezwolenie na lgdowanie,

— opOznienie 0 40 min znacznie zakloca
ploatacji i przysparza klopotow pasazerom,

— czgste opoznienia 4Y-minutowe lub wicksze powodujy
znaczny spadek zaufania pasazerow, stratg ruchu i wply-
woOw oraz znaczny wzrost kosztow dla przewoznika i dla
jego klientow,

— opoéznienia 4-godzinne rujnujy organizacje, powodujac
mnostwo probleméw 1 bardzo istotne klopoty dla wszyst-
kich uzytkownikoéw systemu,

— czeste opoZnienia ¢ 4 h 1 wigecej rugujy najczgsciej
lini¢ lotniczg z rynku.

Wg P. Cunnighama w 1978 r. ATC spowodowatla w Sta-
nach Zjednoczonych ponad 8 tys. opdznien, co stanowi
ok. 0,2%0 lotow (tgcznie bylo ich ok. 5 miln).

W Kuropie zbadano sytuacje w trzech liniach: AF, BA
i LH. ATC w bazach macierzystych tych linii spowodowaty
6% opoOznienn ponad 15-minutowych. Te ostatnie dane do-
tyczg dwoch miesigey: stycznia 1 lipca, sg wige dosta-
tecznie reprezentatywne dla catego roku. Na tej podstawie
ocenia si¢, ze w Europie ATC ponosi wing za ok. 5% opoéz-
nien ponad 15-minutowych. Liczby te nie pozwalajg jed-
nak porownywaé sytuacji w Sianach Zjednoczonych i w
Europie, poniewaz rozne sa w tych rejonach wielkoscl
opoznien podlegajicych badaaiu, a ponadto w USA mniej
wigesj polowa opozniet powstaje wskutek dzialania ATC
juz po starcie.

Autor wylicza kilkanascie $rodkéw zaradczych poczyna-
jac od liczby kontrolerow ruchu, ich wyposazenia, proce-
dur, sprawnej tgcznosci itp. Szczeg6lng uwagg zwraca na
prawidlowe planowanie rczkladu lotow i wskazuje, ze na
niektorych trasach, np. do Hiszpanii, latem linie lotnicze
uporczywie planujg rozklad nie liczge si¢ z realng sytua-
cja, co powoduje przetadowanie fras i nieuniknione opoz-
nienia.

P. Cunnigham konkluduje, ze nie ma lepszego instru-
mentu postgpu w dziatalnosci ATC jak szczegoélowe bada-

program cks-

nie kazdego przypadku opoéZnienia w miejscu jego po-
wstania, Zakladajge, ze kazdy stara sig wykona¢ swg
pracg jak najlepiej, trzeba w drodze badan ustalaé¢, co

stoi temu na przeszkodzie.
ATC a oszczednosé paliwa

Temat ten podnoszony byl w  wielu
Szczegolowo zreferowany zostal w  specjalnym
kpt. J.S. Savage z IFALPA. A oto jego poglady.
Ogolnie biorgc piloci podzielajg poglady kierownictw
linii lotniczych 1 stuzb kontroli ruchu na ten problem.
Majg oni te same cele, mianowicie: bezpieczenstwo, spraw-
nos¢ ruchu i racjonalna ekonmika. Jednakze mimo te)
ogolnej zgodnosci sg sprawy, w ktéorych wymagania pilo-

wystgpieniach.
refracie
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tow rilecatkowicie pokrywajg si¢c z wymaganiami linii
lotniczych 1 teinu wiasnrie poswigcony jest referat. W skro-
cle wymagania pilotow sy nastgpujace:

— zezwolenie ATC powinno dotrze¢ do pilota zamm
uruchiomi suniki, ’

— start i wznoszenie nie powinny byé¢, w miare¢ mozli-
wosci, krgpowane przez ustanowione przez ludzi ograni-
czenia, takie jak procedury przeciwhatasowe itp.,

—- poczateir 1otu powinien odoywaé sie na poziomie za-
pewniajacyn. oszczgune zuzycle paliwa,

— wejscie na wyzszy pozioin powinno by¢ mozliwe nie-
zwiocznile po zredukowaniu masy samolotu,

— przydzielony trak powinien zapewnia¢ minimalny czas
przeiotu z miejsca startu do miejsca przeznaczenia,

— powinna by¢ zapewniona swoboda odchylenia od tra-
ku w celu uniknigcia przeszkoéd pogodowych,

— nalezy umozliwi¢ nieskr¢powane schodzenie, w zna-
czeniu swobody wyboru punktu poczatku schodzenia,
prgdkosci i wysokosci, tak dalece jak to jest mozliwe,

— na przestrzeni ostatnich 3 mil (4828 m) trasy i 1000
stop (304,8 m) wysokosci nie powinno byé zadnych ogra-
niczen.

Taikic warunki lotu mozna uzyskaé¢ tylko w niektorych
rejonach Afryki i Azji. W Luropie, w Ameryce oraz nhie-
ktorych 1nych czgsciach $wiata intensywnosé ruchu
i gestos¢ zaludnienia powadujg istotne ograniczenia eks-
ploatacyjne. Ograniczenia te prowadzag do zwiekszenia cza-
su lotu 1 zuzycia paliwa oraz do frustracji zaloég.

Lol poziomy

Roznica w pogladach linii lotniczych i pilotow dotyczy
m.in. lotu poziomego. Jest on, jezeli poming¢ na chwilg
fale wznoszenia i schodzenia, istota problemu zageszczenia
ruchu. Linie lotnicze troszczg sie o to, aby otrzymac¢ naj-
lepsza pod wzglgdein czasu 1 wysokosci lotu trase z A
do B. W tcin sposéb uzyskuje si¢ minimalne srednie zuzy-
cie paiiwa. Pilot natomiast bardziej troszczy si¢ o rzeczy-
wiste zuzycie paliwa w danym indywidualnym locie.

Gdy pilot lgduje technicznie w celu uzupelnienia pali-
wa, to stanowi dla niego nicwielkg pocieche, ze pozostale
49 lotow wykonano bezposrednio. Chodzi o to, ze pilot nie
tylko powinien otrzymac¢ odpowiednig trasg¢ i poziom lotu,
ale takze must mie¢ mozliwos¢ zmiany trasy, np. gdy prze-
ciwny wiatlr jest silniejszy niz w prognozie. Dlalego ocze-
kuje on e€lastycznosci pozwalajgcej na nieznaczng (np.
przez scigcie zakretu) lub wigkszg (w celu uniknigcia sil-
nego wiatru tylnego) zmiang trasy, na zmiane poziomu na
wyzszy lub czasem na nizszy w celu zmniejszenia zuzycia
paliwa. Pod wzgledem tej wilasnie elastycznosci poszczego6l-
ne strefy sy bardzo zroznicowane. Jak na ironig, strety,
w ktorych elastycznosé¢ jest bardzo duza (maly ruch) maja
czesto tak zlg lgcznosé, ze nie mozna porozumieé¢ sie z od-
powiednig stuzbg ruchu. W strefach o doskonatlej tgcznosci
gestos¢ ruchu jest tak duza, ze zmiana -poziomu lub tras
jest trudna do zrealizowania. Przykladami tego stanu sg
trasy portéow kontrolowanych przez Eurokontrol prowa-
dzgce na Bliski i Daleki Wschod — prawie calty ruch od-
bywa si¢ pojedynczymi korytarzami przez Bulgarie i Tur-
cjg. Wiele samolotow na tej trasie lata na karygodnie
niskich poziomach, inne zmniejszajag go, aby utrzymac si¢
w 10-minutowej separacji przed innym samolotem, a inne
Jecg na granicy przepadania usilujac straci¢ dwie minuty
w ciggu dziesigciu.

Sytuacja bedzie si¢ komplikowala wraz ze wzrostem
ruchu. Sg dwie mozliwosci rozwigzania:

— przez zmniejszenie separacji pionowej,

— przez zmniejszeniec separacjli poziomej.

Zmniejszenie separacji pionowej ma swoje zalety, ale
musi by¢ drastyczne, np. o polowe, aby uzyskaé znaczace
zwickszenie przepustowosci. Moze to nie by¢ akceptowane
przez pilotow — dokladnos¢ wysokosciomierzy oraz skutki
turbulencji mogy wytwarza¢ krytyczne sytuacje.

Zmniejszenie separacji poziomej réwniez zwigzane jest
z pewnymi problemami: wiekszo$¢ samolotow ma klopoty
z utrzymaniem stalej predkosci, gdy ma by¢ ona inna
niz ich predkos¢ podrézna. Wymaga to czestej zmia-
ny ciggu i w konsekwencji zwigksza zuzycie paliwa. Ob-
serwuje si¢ dgzenie do latania na predkosci odpowiadaja-
cej minimalnemu zuzyciu paliwa, ktoéra jest roézna dla
kazdego samolotu (zalezy ona od typu, wysokosci i masy
samolotu). Nalezy takze poruszy¢ trudnosci wywotlane ta-
kimi poleceniami ATC, jak np. ,przelecie¢ nad punktem
XYZ o 20.00 lub poéiniej”’. Mozliwos¢ redukcji predkosci
przez wy:aoko lecgcy samolot odrzutowy jest zaskakujaco
matla. Zalezy to od wysokosci i masy samolotu, ale moze
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sie okazac, e predkosc nie przekracza 10 we2iow
(18,52 km/h). Nawet jednak przyjmujace srednig wartosc
50 . weztow (85,56 kmy/h), pilot moze traci¢ czas w skah
ok. 4 min/h lotu. Poza dyskusjg wiec jest zadanie, aby
straci¢ np. 2 min w ciggu 10 min.

J.S. Savage zaproponowat rozwigzanie problemu braku
przepustowosci przestrzeni powietrznej. Jest to, jego zda-
niem, sposOb tani, prosty, szybki i nie wyniagajacy no-
wego sprzg¢tu. Sprowadza sie on do catkowitego przebudo-
wania drog lotniczych w strefach o duzym ruchu. Zdaje
on sobic sprawe, ze zadanie wyglagda na trudne, probuje
jednakze wykazywac, zc tak nie jest oraz ze¢ wyniki i kon-
sekwencje tej operacji bedg uzasadnione poprawg sytuacji.
I'wierdzi on mianowicie, ze nie trzeba przenosi¢ wyposa-
zenia naziemnego, np. VOR, lecz zmieni¢ tylko ,software’”,
tj. takie elementy jak mapy, radar i sposéb myslenia (to
ostatnie moze by¢ trudniejsze niz przeniesienie VOR). Przy
podejmowaniu tego zadania mozna wykorzysta¢ dwie ko-
rzystne okolicznosci, ktore nie istnialy gdy struktura drog
lotniczych byta tworzona 1 modernizowana przez lala,
mianowicie, aby:

-— metody latania sg juz dojrzale i ustabilizowane,

— samoloty maja obecnie nowe mozliwosci wynikajace
z INS i z latwosci prowadzenia nawigacji przestrzennej.

Pozwala to lata¢ inaczej niz dotychczas — od radiola-
tarni do radiolatarni. Obecnie mozna zdefiniowaé¢ droge lot-
niczg jako wiele punktéw o znanych wspéirzednych (po-
dobnie jak traki poinocnoatlantyckie). Pozyteczne bedzie
pozostawienie obecnych VOR z trzech powodOw, miano-
wicie:

zabezpieczy¢ samoloty nie majgce INS,

-— zapewni¢ mozliwos¢ wykrycia wickszych bledow,

—- utatwi¢ korygowanie INS.

Chociaz taki system drog lotniczych moze byé bardziej
racjonalny niz obecny nie przyniesic on zbyt duzego zwiek-
szenia przepustowosci. Wiekszg przepustowos¢ mozna osigg-
ngc tylko przez wprowadzenie na duzg skal¢ jednokierun-
kowych drog lotniczych, zwtlaszcza miedzy wigkszymi mia-
stami Europy i w kierunku Bliskiego Wschodu. Ze wzgle-
du na korzysci wynikajace z ANS **) nie byloby to rzecz:y
zbyt trudng, a latanie jednokierunkowe podniostoby prze-
pustowos¢ drég i pozwoliloby takze na dalszg racjonaliza-
cje zuzycia paliwa: .

— przy locie w danym kierunku kazdy ,,krok” zmiany
wysokosci powodowalby jej zmiane tylko o 2 tys. stop
(609,6 m), co pozwolitoby utrzymaé¢ samolot na optymalne)
wysokosci,

— poniecwaz samolot bedzie zmienial wysokos$¢ stosun-
kowo plynnie, pilot be¢dzie mogl przystosowaé¢ predkos¢ do
swoich potrzeb,

— poniewaz wszystkie samoloty b¢dag poruszaly sie w
tym samym kierunku, bedzie mniej restrykcji co do roz-
poczecia schodzenia.

Autor tych propozycji przytacza Ikilka przyblizonych
liczb podkreslajacych wage poprawnego wyboru poziomiu
lotu oraz poczatku schodzenia. Lot na wysokosci o 4 tys.
stop ***) (1219,2 m) mniejszej od wysokoSci optymainej
zwicksza o 7% zuzycie paliwa. Dla samolotu Tristar leca-
cego z Londynu do Bahrain oznacza to dodatkowy koszt
w wysokosci 300 funtow. Zatrzymanie tego samolotu na
poziomic lotu tylko przez 3 min poza idealnym punktem
poczatku schodzenia powoduje dodatkowe zuzycie paliwa
za 30 funtéw, a rozpocrecie schodzenia wczesniej daje
jeszcze gorsze rezultaty — wzrost kosztow zuzytego paliwa
wynosi 50 funtow w ciggu trzech minut. Jezeli taki przy-
padek spotka tylko jeden lot na dziesig¢, to dla British
Airways oznacza to wzrost kosztow paliwa o 4 min funtow
rocznie.

Start

Obecnie, prawie bez wyjatkow, ATC, czasem w koordy-
nacji z zarzgdem portu, wyznacza kierunek startu. Jest
on zdeterminowany Kkierunkiem wiatru oraz wzgledami
przeciwhatasowymi. Tu rowniez sg roznice w punktach
widzenia pilota i uzytkownika, a nawet migdzy pilotem
a wtadzami portu i ATC.

Pilot takze chcialtby zminimalizowa¢ hatlas, jednak dla
niego priorytet musi mie¢ bezpieczenstwo lotu. Hie chce
on startowaé¢ z tylnym lub bocznym wiatrem albo w Kkie-
runku nadciggajacej burzy, jezeli widzi inng mozliwos¢.

**) Area Navigation System — system nawigacji przestrzennej.
*s*) Obecna ro6znica sgsiednich poziom6éw lotu w tym samym
kierunku na wysokoSciach powyzej 9000 m.
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Linie lotnicze i zarzady portéw troszcza si¢ o spokoj
i otoczenie lotniska, ale odpowiadajg takze za ogoélny efekt
przyy;tego rozwigzania. W najgorszej pozycji jest ATC:
Jest pod naciskiem obu stron i ma wiasne problemy zwig-
zane z ruchem. Zdaniem J.S. Savage nawet przy tycn
rozbieznosciach zainteresowari jest mozliwosé zwigkszenia
elastycznosci przy startach. Kiedy mowa o procedurach
minimalizujgcych hatas, tzw. ,,Standard Instrument Depar-
tures”, autor podkresla zastrzezenia pilotow do jakiegoxol-
wiek innego polecenia niz: ,,wznos sie prosto do 1000 stop”
(304,8 m), nawet jezeli inne polecenie byioby sugerowane
przez wzgledy przeciwhatasowe, ruchowe i in. W jego
przekonaniu, ze wzgledu na bezpieczenstwo, pierwsze 30 s
lotu powino odbywac sie w linii prostej przy stalych para-
metrach pracy silnika i nle zmienionej konfiguracji samo-
lotu.

Jezeli chodzi o procedury wznoszenia, to w opinii pilota
sg one na ogot zadowalajgce. Tam gdzie nie ma lokainycn
zastrzezen, ze wzgledu na zuzycie paliwa plan lotu bedzie
przewidywal zawsze nieprzerwane wznoszenie. Jedyna
uwaga dotyczgca fazy wznoszenia jest taka sama jak w
stosunku do lazy przelotu i schodzenia, a mianowicie piloci
nie majag dostatecznej swobody w omijaniu skupisk chmur
a nawet burz. Pamigtajac o ograniczeniach jakie ATC ma
w tym wzgledzie, nalezy podkresli¢, ze omijanie cumulu-
sOw wynika nie tylko z kurtuazji w stosunku do pasaze-
row. Spotkania z nimi obawiajg si¢ takze zalogi, gdyz
jest to rzeczywiscie niebezpieczne.

Scirodzenie i lqdowanie

Juz wczednlej poruszono istotne znaczenie wyboru punktu
rozpoczeeia schodzenia dla zuzycia paliwa. Polozenle tego
punktu zalezy od typu samolotu, jego masy, parametréw
wiatru i drogi startowej, ra ktordj samolot bedzie lydowut.
Wskazane jest, aby pilot zawiadomil ATC kilka minut
wczesniej o tym, kiedy chcialby schodzié. Niewielki jest
jednak pozytek, jezl1 nawet schodzenie rozpocznle sie w
odpowiednim czasie, gdy w czasie schodzenia trzeba przejsc
okreslone punkty na zadanej wysokosci, co wymaga odej-
Scia od optymalnego profilu schodzenia. Jest to jeszcze
zrozumiate gdy wynika z sytuacji rauehowej, ale zbyt czesto
jest to po prostu wynik formalnych procedur obowig-
zujacych na danym lotnisku. Niekorzystne pod tym
wzgledem wyrézniajg sie lotniska USA. Zdaniem referen-
ta procedura stosowana w Heatrow jest bardzo dobra
1 warta szerszego stosowania.

Ku dolinie smierci

Pod tym szokujacym nieco tytulem G.G. Gill reprezen-
tujacy International Aeradio Ltd. efektywnie przedstawit
rzeczywiscie interesujgce fakty. Jego zdaniem kumulo-
wane efekty opoznien, strajkéw, zageszczenia przestrzeni
powietrznej sg nie tylko dobrze znane, ale czgsto akcepto-
wane juko norma i zaréwro kontrolerzy ruchu, wtadze
lotnisk jak 1 sami pasazerowie nie w pelni dostrzegajg
rosngce .zrakowacenie'" ruchu przez restrykcje i opOZnie-
nia. Zadna inna gatyz transportu nie jest tak szeroko
regulowana jak transpcrt lotniczy. Ma on w stosunku do
innych galezi wigcej:

— zwiqgqzkow zawodowych,

-— stowarzyszen,

— organdw nadzoru,

— ,,publicity”,

-~ kontaktu ze spoteczenstwem,

— efektownej reklamy,

— zjazdow w egzotycznych miejscach,

wydawnictw,

— umundurowanego personelu,

— pasazerow pllacqcych coraz nizsze ceny za coraz droz-
sze miejsca,

— Srodkoéw transportu wozgcych wiecej pustych miejsc,

— ludzi troszczacych sie o bezpieczenstwo,

— kapitatu zainwestowanego w taborze.

Dwie wojny S$wiatowe sg nadal zywe w pamieci star-
szego pokolenia, potwierdzajgc fenomenalny i gwaltowny
rozw0j samolotu od optlotnionego, drewnianego dwupta-
towca z 2 lub 3 miejscami do dzisiejszych szerokokadiubo-
wych odrzutowcow zdolnych unie$é 500 pasazeréw, 150 t
paliwa i towaru oraz przewiezé¢ tadunek na odleglosé¢ 3 lub
4 tys. mil (4828020 n: lub 6437360 m) z precyzjg za-
wdzigczang nawigacja bezwladnosciowej i opartej na kom-
puterach kontroli ruchu po to, aby op6Zni¢ sie, zmienic
trase lub odwota¢ lot wskutek ,kontrolowanego chaosu”.
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A oto zdaniem autora elemenfy wielkiej farsy
lat osiemdziesigtych:

lotniczej

3221
linie lotnicze wydadzy w biezigceej dekadzie:
33 500 miln funtow na nowe samoloty,

— 41600 min funtéw na ich utrzymanie i
mienne,

--.83200 min funtéw na paliwo,

— 2200 min funtéw na sprzet obslugi naziemej,

— 657 min funtéw na szkolenie personelu.
Daje to tacznie 161 157 min funtéw angielskich. Do tego
mozna dodaé¢ ok.:

— 132000 min
waila,

— 8318 miIn funtéw na ich utrzymanie i czes$ci zamienne,

— 21 054 min funtéw na paliwo,
co lgcznie wynosi 161372 min funtow.
Ogolem suma powyzszych wydatkow wynosi 322529 min
funtow.

czgsei  za-

funtéw na samoloty ogoélnego zastoso-

Na urzadzenia naziemne, ktére maojg towarzyszy¢ ww.
wydatkom wyda si¢ ok.:

— 5695 min funtéw na budowe [ utrzymanie portow
lotniczych,

— 5233 min funtéw na ATC,
co razem daje 1028 mln funtow.

Niezaleznie od zastrzezen jakie mozna mie¢ do po-
szecegolnycl: liezb  wskazujg one, ze rozwoj bedzie od:-
pywal si¢ podobnie jak w przesziosci, od 1945 r. Nie-

wspoétmiernos¢ rozwoju linii lotniczych z jednej strony
i portdw oraz S$rodkow kontroli z drugiej bedzie sie nie
tylko utrzymywata, ale i powigkszata., Rzady chetnie
kupuja najnowszy, drogi i najbardziej prestizowy samo-
lot, aby pokazac¢ flage narodowej linii, ale mniej ch¢tnie
uznajy potrzeby rowoju infrastruktury.

W ostatnich latach obserwuje sig tendencje nicktorych
wiadz lotniczych i uzytkownikow portéw do ztagodzenia
tych dysproporcji przez znaczne zwigkszenie wplywow
pochodzgcych z optat za lgdowanie, parkowanie oraz za
przelot. Teoretycznie takie dziatanie jest poprawne. W
praktyce mozna podejrzewaé, ze zebrane w ten sposOb
pienigdze dzielg los podatku drogowego w wielu krajach —
idzie on do skarbu panstwa i tylko matla czes$¢ jest prze-
znaczona na cele, na ktoére jest zbierany.

Zdaniem G. G. Gilla przedstawiciele tak wtasnie postg-
pujacych rzadow bedg na czele tych, ktorych spotyka sig
w Miami, Thaiti, Montrealu lub Genewie akceptujacych
kolejne rezolucje ubolewajgce nad stanem sSwiatowych
lotnisk, drég lotniczych i ruchu lotniczego. Sadzi on, ze
gdyby 1!y Srodkéw wydanych na miedzynarodowe kon-
ferencje przeznaczy¢ na potrzeby portéw lotniczych i stuzb
kontroli ruchu, to pozwoliloby to zblizy¢ si¢ do zadowala-
jacego stanu. Wiele przestrzeni, szczegolnie w Trzecim
Swiecie, jest w stahie obstugiwaé tylko odrzutowiec I gene-
racji, jak Boeing 707. Plyty peronowe zatamujg sie pod cig-
carem samolotéw, dla ktorych nigdy nie byty przezna-
czone.

Jeszcze bardziej niepokojgce jest to, ze miliony mil kwa-
dratowych przestrzeni powietrznej, wykorzystywane do
ruchu samolotéow w dzien i w nocy, sg wyposazone w przy-
rzady nawigacyjne z epoki DC3, tj. Sredniofalowe NDB
oraz $rodki lgcznosci oparte na radiofonii HF, przy czym
wiele z nich jest przestarzatych lub zupetinie zniszczonych
jub bardzo zawodnych. Czesto funkcjonowanie tych ledwo
dyszacych urzadzen zawdziecza si¢ poswigceniu kontrole-
row i technikow.

Niektore wtadze “lotnicze i porty odwlekajg wydatki
inwestycyjne w nadziei, ze problemy same znikng. Spoty-
kajac rosngce z roku na rok zadania prébuja zahamowaé
rozwd) tworzgc przeciwko niemu przepisy. Np. w Wilk.
Brytanii trzeba unaé fakt, ze port w Heathrow osiggnat
maksymalna przepustowosé. Wiademo bylo o tym 20 lat
temu, a przeciez ani Stansted, ani Gatwick nie sg do
przyj¢cia dla zagranicznych linii lothiczych. Linie te chcg
ladowaé w Londynie, a nie w Essex czy Sussex. Gdyby
zakupu terenu dokano we wlasciwym czasie, Heathrow
mogloby rozwija¢ si¢ do rozmiaréw, ktore sprostatyby
potrzebom. .Zamiast tego co roku po trochu tlagodzi sig
trudnosci. Tak jakby nie bylo dosyé¢ problemow z prze-
strzenig powietrzng i przepustowoscig portéw, ruch ochrony
Srodowiska moze z dnia na dzien podwoi¢ obecne ktopoty.
Podstawowg cechy dobrego portu lotniczego jest to, ze
jest on otwarty calg dobeg, aby zapewni¢ obstuge pasaze-
row, poczty i przetadunku lecgcych do i z réznych zakat-
kow swiata. Inaczej jest w Heathrow, J. F. Kennedy,
i wielu innych portach. Uleganie lobby antyhatasowemu
niewatpliwie przyniosto poprawe warunkéw zycia wielu
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ludziom mieszkajacym w poblizu lotnisk i na osi dréog
startowych. Z drugiej strony pozatowania godne jest, ze
wskutek zakazu ruchu w nocy moze si¢ od obywaé za-
ledwie w ciagu ok. lo h. Rezultatem tego jest czynnik
zwany ,efektem miedzykontynentalnym'. Poniewaz samo-
lot linii A nie moze Iladowa¢ w X przed godzing 6.00,
to musi on odlecie¢ z Ameryki Pin. lub Srodkowego Wscho-
du w okreslonym czasie. Wskutek tego dana cze$¢ ruchu
lotniczego nie moze byé rozggszczona, poniewaz kazda
linta lotnicza chce odlatywa¢ w optymalnej porze dnia.

Gdy strajki zamykajg czes¢ przestrzeni lotnicze; w Eu-
ropie i zageszczaja ruch w portach i FIR, powstajg row-
niez zaktécenia w ruchu 1 .efekt migedzykontynentalny™:
start samolotu jest opoZniony. poniewaz oczekuje na ze-

zwolenie ATC, opozniony jest jego przylot, przedtuzony
holding itp. Te migdzynarodowe i migedzykontynentaine
zjawiska stwarzajy powazne problemy, ktérych rozwia-

zanie wymaga duzej wyobrazni szczegélnie od stuzb kon-

troli ruchu. Liczba pasazerow przewiezionych w lotacn
rozkladowych prawie podwoita sie z 395 mln w 1969 r. do
745 mln w 1979 r. Wielkosci te nie obejmuja wielkiego
i ciggle rosnacego ruchu charterowego.

G. G. Gill nie widzi szansy, ahy cze¢$¢ linii lotniczych
lub wtadz zmienita sposob myslenia. Bedg one konty-
nuowaty inwestowanie w samoloty i hotele turystyczne,
a tylko okazyjnie bgdg uzupelnialy urzadzenia ATC lub
budowaly gdziesS drogi startowe. Dlatego do 1989 r. be-
dziemy S$wiadkami chaosu i nieporzadku, az wreszcie
wskaznik wypadkéw osiggnie taka wielkosé, ktora spowo-
duje spadek zatadowania samolotéw znacznie wigkszy niz
spadek spowodowany przez jakakolwiek podwyzke taryf.

By¢ moze w tym dramatycznym stanowisku jest sporo
przesady. Ale czy nie ma w nim takze sporo racji?

Destrukcja oleju podczas uzytkowania

w lotniczych silnikach turbinowych

Dr inz. MIROSLAW OSTAPKOWICZ
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

W lotniczych silnikach turbinowych do chtodzenia i sma-
rowania powielzchni tracych tozysk waléw gléwnych oraz
tozysk i kot zg¢batych napedu agregatow stosuje sie wy-
tacznie oleje. W poréwnaniu ze smarem olej ma te¢ zalete,
ze nie utrudnia rozruchu silnika przy niskich temperatu-
rach otoczenia, lepiej odprowadza ciepto, latwiej go wy-
mienia¢ w obslugach biezgcych, okresowych i specjalnych
oraz latwiej kontrolowa¢ jego stan ilosciowy i jakosciowy
w czasie przegladow silnika. Moze to by¢ olej syntetyczny
lub gleboko rafirowany olej mineralny. Mieszanie ze sobg
obu tych olejow w ukladzie smarowania tego samego sil-
nika jest niedopuszczalne. W wigkszosci lotniczych silnikow
turbinowych stosuje si¢ cleje mineralne, W pordéwnaniu
z olejami syntetycznymi majg one wiele zalet, np. ich pary
nie sa trujace, co w lotnictwie, ze wzgledu na bezpieczen-
stwo pilota, jest zaletg szczegodlnie istotna.

Olej mineralny otrzymuje sie z ropy naftowej w pro-
cesie jej destylacji prostej i rafinacji kwasem siarkowym
lub rozpuszczalnikami selektywnymi. Pod wzgledem che-
micznym jest on mieszaning weglowodorow parafinowych
(o budowie ancuchowej) z domieszka niepozgdanych weglo-
wodorow naftenowych i aromatycznych (o hudowie pier-
§cicniowej). Oprocz skladnikow weglowodorowych istnieje
w oleju takze pewna. niepozadana ilo$¢ naturalnych sub-
stancji zywicznych, zblizonych pod wzgl¢dem chemicznym
do wegglowodorow aromatycznych i aromatyczno-nafteno-
wych.

Do najczgsciej okreslanych wtasciwosci fizykochemicz-
nych oleju mineralnego nalezy: lepkoS$¢ kinematyczna, tem-
peratura zaptonu i krzepniecia, liczba kwasowa i pozosta-
lo$¢ po spopieleniu, zawarto$é¢ zanieczyszczen mechanicz-
nych, wody, kwasoéw i zasad nierozpuszczalnych w wodzie
oraz stabilno$¢ termiczrna i odpornosé na $cinanie. W prak-
tyce cksploatacyjnej wtasciwosci te okresla si¢ laborato-
ryjnie dla kazdego nowo zalewanego oleju do uktadu sma-
rowania silnika oraz w niektérych przypadkach dla oleju,
w ktérym nastypila zmiana jego barwy oraz pojawily sig
w nim substancje asfaltowo-zywiczne i koks.

Przeprowadzajac badania laboratoryjne tego ostatniego
w Centralnym Wojskowym Osrodku Badan Paliw Plynnych
w Warszawie [1] otrzymano $cistg korelacje czasu uzytko-
wania oleju MK-8p w lotniczym silniku turbinowym
o umownym oznaczeniu 37F z wartoscig lepkosci kinema-
tycznej (rys. 1) i zawartosci ,,jonolu” *) (rys. 2), okre§lajaca
m.in. stopien destrukcji oleju. Badajac wystepowanie tej
korelacji w ,tym samym oleju uzytkowanym w lotniczym
*) Wg GOST-6457-66,. MK-8p jest olejem pochodzenia mineralnego.
zawierajacym dodatek 0,5% inhibitora utlenienia o nazwie han-
dlowej ..jonol”.
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silniku turbingwym o umownym znaczeniu 31 nie stwier-
dzono jednak istotnej zmiany wartesci obu tych wielkosci,
mimo ze czas jego uzytkowania w tych silnikach jest dwu-
krotnie diuzszy niz w silnikach 37F. Podczas cksploatacji
nie spotyka si¢ przypadkéw destrukcji oleju,
silnikow 37F

silnikow 31
natomiast w czasie eksploatacj:
takie wyst¢puja.

przypadki
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Rys. 1. Zmiana lepkosci oleju MK-8p podczas uzylkowania w sil-
niku 37F
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Rys. 2. Zmiana zawartosci ,,jonolu” w oleju MK-8p podczas uzyt-
kowania w sllnnw 3TF !
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Analiza przyczyn destrukeji oleju w silnikach 37F

Szybkoéé zmian wtasciwosci fizykochemicznych oleju
(m.in.- jego lepkos$ci kinematycznej i zawartosci ,jonolu’)
jest uwarunkowana wplywem wielu czynnikéw. Za jedne
z istotniejszych nalezy uznaé konstrukcje i warunki eks-
ploatacji silnika. Analiz¢ obu tych czynnikéw w silniku
37K przeprowadzono w konfrontacji z analizg tych czyn-
nikéw w silniku 31.

Pod wzgledem konstrukcyjnym oba silniki
m.in. utozyskowaniem zespoiu wirnikowego i
niem podpo6r tozyskowych.

Zesp6l wirnikowy w silniku 31 jest ulozyskowany w
trzech podporach, w ktorych lozyska toczne majg tylko
jedng bieznie wirujaca. W silniku 37F zesp6t ten jest kon-
strukcjg dwuwalowsa, skiadajaca sie z wirnika niskiego
i wysokiego ci$nienia, sprzezonych ze sobg tylko gazody-
namicznie. Dwie podpory lozyskowe w tym silniku: po-
srednia i tylna (wirnika wysokiego cisnienia) majag w
zwigzku z tym lozyska toczne z obu wirujgcymi biezniami.
Wg danych fabrycznych (tabl.) temperatura nagrzewania

réznig sig
uszczelnie-

TABLICA. Warunki techniczne lozysk tocznych silnika 37F

i Wegledna Obcigzenic, MPa
Typ Tempe- | predkosé =
Rodzaj podpory i wyiniary, Linbn ratura, | obrotowa promie- | osiowe
mm tozysk K biezni, niowe
vbr.fmin
Przednia walkowe | 1 440. | 0 11200 5886
| 70x100.20 | |
Posrednin | knlkowe f 520 Ao ozaen | 11536 | 10 791
95 % 145 « 214
Srodkowa kulkowe a 150 0 : 11480 | 10791 | 8534
100 % 165 % 30 -
turbiny watkowe 1 150 | 0 = 11180 | 10006  —
3 wC 130 180 5. 21 ) |
= | turbiny | walkowe P o1 320 02000 7063 —
& | 'NC 100 X 140 < 20|

tych tozysk jest wyzsza od temperatury nagrzewania tozysk
z jedng wirujgca bieznia o ok. 70-—80 K i dochodzi podczas
pracy silnika do 520 K.

Uszczelnienie podp6r lozyskowych™ w obu silnikach jest
zupelni ro6zne. W silniku 31 sg zabudowane uszczelnienia
kontaktowe (rys. 3). Zasadniczg rol¢ odgrywa w nich ptlyt-
ka wykonana ze specjalnie przygotowanego grafitu z do-
datkiem talku. Piytka ta stanowi mechaniczne odgrodzenie
przestrzeni olejowej od atmosfery i jest dociskana do pier-
$cienia oporowego sprezyng o zmiennej sile nacisku. Nato-
miast w silniku 37F sg zabudowane uszczelnienia pier-
$scieniowe (rys. 4). Kazde z tych uszczelnien sklada sig
z tulei zewnegtrznej, tulei prowadzacej i pierscieni uszczel-
niajacych. Szczelnosé uzyskano w nich dzieki przyleganiu
pierscieni uszczelniajgcych calym obwodem zewnetrznej po-
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Rys. 3. Uszczelnienic kontaktowe: 1 — pierScien oporowy, 2 —
element grafitowy, 3 — ruchomy element uszczelnienia, 4 —
uszczelka gumowa, 5 — wal wirnika, 6 — tozysko, 7 — sprqzyna,
8 — tulejki oporowe, 9 — pierScien oporowy, 10 — pierscien zabez-
Pleczajacy, 11 — uszczelki gumowe
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wierzchni cylindrycznej do gtadzi tulei zewnegtrznej oraz
jedna z powierzchni bocznych do jednej ze $cianek rowka

tulei prowadzgcej. Do gtadzi tulei zewnetrznej piersciefi
jest dociskany silg wynikajacg ze sprezystosci pierscie-
nia P:
7%
P = J p, Rysinada = 2p, bR, (1)
o
gdzie:
P> — nacisk jednostkowy pierscienia na tuleje zewnetrz-
ng;
b — grubos¢ pierscienia;
R; — promienf1 zewnetrzny pierscienia.

Do $cianki rowka tulei prowadzgcej pierscien jest do-
ciskany silg, normalng N:

N = ])n*l» I'I“l _pn'l"‘.: (2)
gdzie:
Pn+1 I Pn — ciSnienia powietrza w dwu kolejnych stop-
niach uszczelnienia,
Fy i Fy — pola powierzchni bocznych tego samego pier-

$cienia, na ktore dziala cisnienie powietrza.

Sita wynikajgca ze sprgzystosci pierscienia P i sita nor-
malna N sg tak dobierane, aby w czasie pracy uszczelnienia
pierscienie byty nieruchome wzgledem gladzi tulei ze-
wnetrznej i ruchome wzgledem tulei prowadzgcej, tworzac
z . nig uktlady trybologiczne par tracych typu dwoéch po-
wierzchni ptaskich. Na powierzchniach S$lizgowych tych
par zachodzi tarcie Slizgewe o sile tarcia T:

T-—uN (3)

Jak wynika z przeprowadzonych badan [2], powierzchnie
te ulegaja przedwczesnemu zuzyciu w uszczelnieniach
wspoélpracujgcych z tozyskami watkowymi podpory przed-
niej i tylnej. Ich przedwczesne zuizycie zwigksza stopien
przecieku powietrza do przestrzeni olejowej. Poniewaz
przeciek powietrza zachodzi réwniez przy nie uszkodzo-
nych uszczelnieniach pier$cieniowych, tylko ze jest znacz-
nie mniejszy. to destrukcja oleju w silniku moze zachodzié
tylko z dostgpem "tlenu zawartego w powietrzu. Jest wigc
ona rownoznaczna z utlenieniem oleju.

Rys. 4. Uszczelnienie pier§cieniowe: 1 — przestrzen powietrzna,
2 — przestrzen olejowa, 3 — tozysko, 4 — wal, 5 — tuleje z row-
kami prowadzgcymi (tuleja prowadzgca), 6 — pierScienie uszczel-
niajgce, 7 — tuleja zewnetrzna

W normalnych warunkach temperaturowych, okreslonych
dla tego silnika odpowiednig instrukcja eksploatacji, pro-
ces utleniania oleju zachodzi bardzo powoli i nie jest za-
uwazalny dla eksploatatorow. Stwierdzane przez nich ze-
wnetrzne objawy destrukcji oleju moga byé rezultatem
jedynie jego utlenienia w podwyzszonych temperaturach.

Zgodnie z instrukcjg eksploatacji silnika 37F, olej MK-8p
powinien zachowywaé¢ swoje wlasciwosci fizykochemiczne
podczas pracy przez 25 *5 h w zakresie temperatur
233=+413 K. Przekroczenie goérnej granicy tego przedziatu
mozna zatem wuwazaé za nienormalne warunki tempera-
{urowe. Dokonujgc pomiaru temperatury oleju na wejsciu
i wyisciu z podpor lozyskowych silnikach 37F stwierdzo-
N0, ze:

— na wejsciu w podpore lozyskow: temperatura oleju
nie pizekracza 333 K (rys. 5a),

—- w czasie przeptywu przez podpory lozyskowe olej
nagrzewa sie od tozysk, z ktorych szczegoélnie tozyska z obu
wirujgcymi pierscieniami majag bardzo wysoka tempera-
ture (tabl.),

— na wyijsciu z podpor tozyskowych temperatura oleju
jest wigc znacznie wyzsza niz na wejsciu, osiggajac maksy-
inalng wartosc rowng ok. 390 K (rys. 5b).

TLiA 1982 nr 1



Oznacza to, ze w czasie normalnej pracy silnika tempe-
ratury oleju nie sg podwyzszone i nie powinna zachodzic
jego przyspieszona destrukcja.
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Rys. 5. Zmiana temperatury oleju i powietrza w funkcji predkosci
obrotowej silnika: a) oleju na wlocie do podpory tozyskowej,
b) oleju na wylocie z podpory lozyskowej, c¢) powietrza przecie-
kajqcego do przestrzeni olejowej ze sprezarki, d) powietrza prze-
ciekajacego do przestrzeni olejowej zza sprezarki

Szukajagc zatenm zwigzku destrukeji oleju z nienormalny-
mi warunkami pracy silnika przeanalizowano warunki
pracy tych silnikow, w ktorych podczas eksploatacji wy-
stgpila zmiana barwy oleju, obecnos¢ w nim substancji
asfaltowo-zywicznych i koksu. W wiekszosci przypadkow
silniki te zostaty przedwczesnie wycofane z eksploatacji ze
wzgledu na niedopuszczalnyg koncentracje produktéw zuzy-
cia w préobkach oleju przebadanych w Instytucie Technicz-
nym Wojsk Lotniczych metodg rentgenowskiej izotopowej
analizy fluorescencyjnej [3]. Weryfikujgc podczas remontu
stan techniczny przedwczesnie wycofanych z eksploatac)i
silnikow stwierdzono we wszystkich przypadkach uszko-
dzenie uszczelnien pierscieniowych, powodujgce wspomnia-
ny juz wzrost stopnia przecieku powietrza do przestrzeni
olejowej. Stwierdzenie tego faktu sktonilo autora do po-
miaru temperatur tegc powietrza. Pomiaréow dokonano
podczas proby silnika w hamowni za pomocg przyrzadu
Mera Tronic firmy Conway Elektronic Enterprises. Wyniki
badan przedstawiono na rys. 5¢ i d. Na ich podstawie
mozna stwierdzi¢, ze temperatury powietrza pobieranego
zza sprezarki (krzywa ) dochodzg nawet do 590 K. Po-
wietrze to, podobnie jak lozyska z obu wirujgcymi biez-

niami, zwieksza stopien obcigzenia termicznego stykajacego -

sie z nim oleju.

Oczywiscie nie wszystkie silniki, w ktorych wystgpita
destrukcja oleju wykazvwaly wzmozone zuzycie czesci tra-
cych. Tych silnikow nie wycofanc przedwczesnie z eks-
ploatacji. Zlano z nich tylko olej, przemyto uklad smaro-
wania, zalano nowy olej i silnik dopuszczono do nadzoro-
wanej eksploatacji. W tych warunkach przepracowaly one
bezawaryjnie swoje okresy miedzyremontowe. Weryfikujgc
podczas remontu ich stan techniczny nie stwierdzono istot-
nego dla badan zuzycia elementow trgcych smarowanych
olejem. Co wiec bylo powodem desirukcji oleju w tych
silnikach? Na to pytanie, mimo wielu préb, nie znaleziono

jednoznacznej odpowiedzi. W oparciu o przeprowadzone
analizy mozna jednak sformutowaé wniosek, ze jest ona
nastepstwem:

— za malej ilosci oleju biorgcege udzial w obiegu,

— niewtasciwego chlodzenia silnika przed wytgczeniem
Zz pracy.

Ilo$é oleju_biorgcego udziat w obiegu jest istotna w kon:
tekscie badania jego destrukcji dlatego, ze:

— olej mineralny, w tym rowniez olej MK-8p, ma nie-
wielkie stosunkowo cieplo wtasciwe (ok. 2,1 kJ/kg °C),

— w silniku olej spelnia funkcje nie tylko smarowania,
ale przede wszystkim chtodzenia powierzchni trgcych.

Destrukcia oleju w nastepstwie za malej ilosci oleju bio-
rgcego udzial w obiegu jest teoretycznie bardzo realna, ale
w praktyce bardziej prawdopodobn:i przyczyng destrukeji
oleju jest raczej niewtasciwe chlodzenie silnika przed wy-
laczeniem z pracy.
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W czasie pracy silnika olej krazy w ukladzie smarowa-
nia wg schematu przedstawionego na 1rys. 6. Ze zbiornika
oleju 1 przeplywa on przewodami rurowymi do pompy
tloczacej 2, a z niej przez zawor zwrotny i filtr oleju do
podpor zespolu wirnikowego 3 oraz do skrzynki agregatow
silnika 4. Ze skrzynki agregatow olej trafia bezposrednio
do zbiornika oleju. Natomiast z podpor lozyskowych jest
on odsysany przez pompe oleju 5 w postaci mieszaniny
powietrzno-olejowej, a z niej zostaje skierowany do od-
srodkowego oddzielacza 6, gdzie pod wplywem sil od$rod-
kowych nastepuje oddzielenie powietrza od oleju. Oddzielo-
ne powietrze przeptywa do skrzynki agregatow silnika, a olej
przez filtr-sygnalizator 7 do chlodnicy paliwowo-olejo-
wej 8, skad po ochlodzeniu przez paliwo przeptywa do
zbiornika oleju. Po wytlgczeniu silnika z pracy olej nie
bedzie juz chlodzony w chlodnicy paliwowo-olejowej. W
konsekwencji tegc bedzie on nagrzewal sie od goragcych
czesci silnika nawet jeszcze przez ok. potl-godziny, jak po-
dajag niektore zrodia, i jego temperatura moze wowczas
przekroczy¢ goérng granice dopuszczalnego przedzialu tem-
peratur.

Fizyka powstawania destrukcji oleju [4]

Podczas uzytkowania w lotniczych silnikach turbinowych
olej styka sie z powietizem (przeciekajagcym do przestrzeni
olejowej, m.in. z przestrzeni powietrznej uszczelnien pier-
$cieniowych). Zawarty w powietrzu tlen latwo reaguje
z weglowodorowymi skitadnikami oleju, tworzac z nimi
hydroksynadtlenki. W normalnych temperaturach tylko
hydroksynadtlenki weglowodorow parafinowych ulegajg
rozktadowi tworzgc alkohole, aldehydy i ketony. W pod-
wyzszonych temperaturach pracy zwieksza sie reaktywnosé
wszystkich weglowodorowych skladnikéw oleju. Z hydro-
ksynadtlenkow weglowodoréw naftenowych powstajg kwa-
sy,.a z hydroksynadtlenkéw weglowodoréw aromatycz-
nych — fenole. Dalszym reakcjom ulegajg rowniez pro-
dukty rozkiladu hydroksynadtlenkow weglowodorow parafi-
nowych. Alkohole utleniajg sie na aldehydy Ilub ketony.
Moga rowniez reagowaé¢ z tworzgcymi sie kwasami, dajac
réinego rodzaju estry. Aldehydy utleniaja sie tatwo do
kwasow, natomiast ketony sa mniej podatne na utlenianie
i ulegaja raczej kondensacji. Przy dalszym oddzialywaniu
tlenu na olej w podwyzszonej temperaturze czes¢ kwasow
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Rys. 6. Schemat obiegu oleju w ukladzie smarowania silnika
37F: 1 — zbiornik oleju, 2 — pompa tloczaca olej, 3 — silnik
(podpory tozyskowe), 4 — skrzynka agregatow silnika, 5 -- pompa
odsysajaca olej, 6 — odSrodkowy oddzielacz powietrza od oleju,
7 — filtr sygnalizator, 8 — chtodnica paliwowo-olejowa, 9 — od-
powietrznik odsrodkowy, A — zawor zwrotny, B — filtr oleju,
linia przerywana — powietrze

(utworzona z weglowodorow parafinowych i naftenowych)
utlenia sie do hydroksykwasow o wysokim stopniu kon-
densacji, bg¢dgcych substancjami zywicznymi. Substancje
zywiczne sg tez tworzone z weglowodorow aromatycznych
w wyniku kondensacji fenoli (utworzonych z rozkiadu hy-
droksynadtlenkow tych weglowodorow).

Substancje zywiczne, identyfikowane przez eksploatato-
row jako substancje asfaltowo-zywiczne, pod wptywem pod-
wyzszonej temperatury ulegajg kondensacji, ubozeniu w
wodor i stopniowemu zwegleniu. Tworzg sie w oleju nie-
rozpuszczalne karbeny i karboidy, ktore w zaleznosci od
stopnia odwodornienia przechodzg w koks o mniej lub
wiecej zwartej budowie. Sciemnienie oleju jest nastep-
stwem nagromadzenia sie duzej ilosci substancji zywicz-
nych i koksu.

Whptyvw destrukcji oleju na warunki smarowania silnika

Krgzgce obiegowo w ukladzie smarowania silnika pro-
dukty destrukcji oleju mogg sta¢ sie przyczyng zatykania
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(koksem) lub zamulania (zwigzkami zywicznymi) szczelin
ciasno pasowanych elementow ukladu lozyskowania. Istnie-
nie tego zagrozenia narzuca pewne wymagania dotyczace
rozmiaréw produktow destrukcji oleju. Od koksu wymaga
sie, aby jego czastki mogly swobodnie przeplywaé¢ przez
szczeline, tzn. ze ich rozmiary nie powinny przekraczaé
3/¢ szerokosci szczeliny. Znacznie ostrzejsze wymagania
stawia sie zwigzkom zywicznym. Ze wzgledu na narasta-
jacy proces zamulania szczelin, szczegdlnie przy niskich
cisnieniach oleju, rozmiary czgstek tych zwigzkéw nie po-
winny przekraczaé¢ /s szerokosci szczeliny. Pozytywng role
w tym zakresie spelnia filtr oleju dokladnego oczyszcza-
nia, wychwytujac z oleju czystki o rozmiarach powyzej
5 nm.

Znajdujgce si¢ w oleju produkty jego destrukcji mogg
sta¢ sie przyczyng zmian jego wlasciwosci smarnych. Wia-
Sciwosci te sg tym lepsze, im wiecej jest w nim substancji
powierzchniowo czynnych, tj. zwigzkow o budowie polar-
nej, ktore za pomoca tadunkow elektrycznych przeciwnego
znaku (do tadunkow zwartych w materiale powierzchni nim
smarowanych) sg dc nich przyciggane i tworzg na nich
trwatg przylegajacq warstwe. Do substancji powierzchniowo
czynnych nalezy wtlasnie tworzacy sie w oleju koks.

Tworzgce si¢ w oleju produkty jego destrukcji moga
wiec spelnia¢ w procesie smarowania silnika nie tylko

negatywng, ale i pozylywng role. Ze wzgledu na negatywnag
role destrukcja oleju jest na pewno zjawiskiem bardzo
niepozgdanym. Dlatego tez w procesie eksploatacji nalezy
przeciwdziataé¢ tym wszystkim czynnikom, ktore jg wywo-
tujg. Nie oznacza to jednak, ze w przypadku wystgpienia
destrukcji oleju sy podstawy do przedwczesnego wycofania
silnika z eksploatacji, powodujgcego niewykorzystanie jego
peinej trwalo$ci migedzynaprawczej i zmniejszenie opera-
cyjnego wykorzystania samolotu. Praktyka pokazuje, ze
mozna w takim przypadku dokladnie tylko przemy¢ i prze-
pluka¢ uklad smarowania silnika, zala¢ nowy olej i objac
silnik nadzorowang eksploatacja.
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Czynnik dynamiczny w procesie napetniania

cylindrow silnika ttokowego

Efekt dynamicznego dotadowania silnika jest spowodo-
wany zmienng predkos$cig strumienia mieszanki doptywa-
jacej do cylindréw w kanale dolotowym. Chwilowy war-
tosé cisnienia bezposrednio przed zaworem stanowi suma
przyrostow cisnienia wynikajgcych ze zjawisk falowych
Apy i bezwladnosci strumienia Aps o wartosciach uzalez-
nionych od charakteru przebiegu predkosci i przyspiesze-
nia tloka oraz wzniosu zaworéw silnika. Ich zwigzek moz-
na wyrazi¢ nastepujgco:

Pkd == Po + 4pg+ 4pa

gdzie: pks — cisnienie w kanale dolotowym, p, — cis$nie-
nie we wlocie rury dolotowej cylindra.

Autorzy nie rozpatrujg tu zjawisk falowych opisanych
w pracy [1]. Nalezy natomiast oceni¢, jaki udzial ma war-
to§¢ pa i czy wplywa ona w sposOb istotny na proces
napetniania cylindrow silnika.

Oznaczenia:

ox, Tk, ax, tx, Rx — odpowiednio w kanale gesto§é, tempe-
ratura, przyspieszenie, predkosé, indywidualna stata gazo-
wa strumienia w kanale dolotowym,

¢, Pe, Te, Re — odpowiednio w cylindrze gestos$é, cisnie-
nie, temperatura, indywidualna stata gazowa w cylindrze,
v, an — Predkos¢ i przyspieszenie tloka.

Sposob oceny

Do rozwigzania postawionego problemu postuzyé moze
model przeptywu strumienia dolotowego silnika (rys. 1).

Wskutek ruchu tloka od zwrotu zewnetrznego ZZ ze
zmiang chwilowej predkosci tloka vun i przyspieszenia aeg
w kanale dolotowym powstaje podcisnienie powodujgce
przesuwanie sie mieszanki od gaznika do zaworu z pewng
predkoscig vk 1 przyspieszeniem ax. W zwigzku z tym na
zawor dziala sila bezwladnosci strumienia réwna:

dFy, = ag-dm (D)
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Z réwnania cigglosci mozna wyznaczy¢ predkos¢ w kanale
dolotowym:

n.d; n-D?
Pk T T P T
gdzie: u, — wspoélczynnik przeptywu [2]. di=dt—-2
Po przeksztatceniu
pe D?
[ 0y ~— ; 2
k 2 P d; ry ( )

Oczywiscie jiz = f1 (1) 1 va = f2(1).

Przyspieszenie strumienia w kanale dolotowym mozna
wyznaczyé, znajgc zmiane prqdkoscig vk w czasie:

dt dl g

dvy, D p, dry
I,
dr

+ du, @
Vst dt ) 3)

Rys. 1. Model uktadu dolo-
towego: d, — elementar- D

na wysoko$é stupa stru-
mienia dolotowego; d, — iy —
§rednica trzonka zaworo-

wego, d — S§rednica Kka-

natu dolotowego, D — $red- |

nica cylindra |
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Z kinematyki ukladu korbowego znane sy zmiany pred-
kosci ttoka w zaleznosci od kata obrotu walu korbowe-

go «:
vy = R-w (sina + 0,54 sin 2a)
oraz
dvy
= d
gdzie: 4 — wydluzenie korbowodu, R — ramie wykorbie-

nia, a» — predkosé¢ katowa.
Elementarng mase przeplywajgcego czynnika (mieszanki)
wyraza wzoOr:

2

T o
pamietajac, ze:
dx
v = 7 ,czyli dx = vg-dt ()
t

oraz ze czas obrotu walu korbowego o pewien kat jest
zwigzany zalezno$cig
1

dt= —d 6
=ds (6)

gdzie. n — predkosc onrotowa silnika w obr./min,

Wykorzystujgc wzory (5) i (6) do rozwiniecia wzoru (4)
otrzynmuje sie:
n-d: v
dm =p,——2+ —da
! Pi 4 6n

zastepujac v wyrazeniem (2):

T
dm = 54—.,’; 'pc'Dz'”z'vll'da .

[ podstawiajac wraz z (3) do zaleznosci (1) otrzyniuje :ie:

Li=pPi-1 (V_&;L)‘}c - _Jd =

4| peri =05 (pi ‘Pci-1) | : '

s | R
Ps'rr<pkr:po()g»1)w Tgri :764—7({%‘1) Eti l
. |

e

5 — ~ e
Prdi a5{b;(d,'.;‘b{}}:d,_ 3= F E’__p.s_r_!_f '.Ujl Vi atri ﬂcr)

. .
l (22 p )9° Bo. (P ’5,‘-?];’45
Ve = (57 00) 'f,:} (pdkr) /]
gy
‘-H"'-\-.
~—~ -
O =l -
| Mpi = ¥ei*Uzi * Azi* Qo
1
Mpj = Mp; n |
Mgy =Mgj-q+ Mpi |
K] —
/- Fmi- 'mc_r—rﬂc',o"'rp_{
mi=
_ Mei-1"Cymi-1* Evo"Mpi
Cymi = ,mﬂ_ T
e——— e e
T Comi-1°lsri*Mei-1+Mpy Cuo'ly ]
al M Cemi |
Mei
Omi *7y;
Hmi
I X G
| Pei :Pml"'{cr Roni } -

Rys. 2. Algorytm obliczania procesu napetniania silnika tlokowego
z uwzglednieniem zmiany ci$nienia na dolocie do cylindra
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Rys. 3. Wzgledna zmiana ci$nienia przed zaworem i w cylindrze
w funkcji kata obrotu walu korbowego silnika PZL-Franklin
4A-235B przy predko$ci obrotowej n = 2800 obr./min: 1 — ciénienie
przed zaworem, z uwzglednieniem dynamiki, 2 — ci$nienie w cy-
lindrze, z uwzglednieniem dynamiki, 3 — gdy D,y = D,

D?* p. n du,

dFy = — - — —— p.D?- pty vy | tt;-ay + v da

b 'd; on 24n Pc H u(ﬂ 1 'l dt)

a po uporzadkowaniu i pominieciu drugiego czltonu w na-
wiasie jako wielkosci matej

dF, LB Z.vy-ay-da )
= —— + —— « — U5 -vy-ay-do
24n d: 2 UGy
Powstate cisnienie mozna wyrazi¢ wzorem
d dFy
'Pd A,
. nd
gdzie: A, = i
czyli
1000, 14 - e o
W, misig.10% R, | | ‘ P |
800; 12 f l 1 + + | /
| . i Pe. |/
500'10—-3.%'— Wi S e D (s S }’Z
e [ N e S B
400| 8 \ _- = !
W, |
200 6 - 1“7/ 1
o4 _""L . il L/I
oo~ 607 90° W (7] r o 7 17 ST
-200| . : i T - B : —+- —
-400-

Rys. 4. Zmiana ci$nienia w cylindrze i predkoSci przeptywu przez
zawér w funkcji kata obrotu watu korbowego silnika PZL-Frank-
lin 4A-235B przy predko$ci obrotowej n = 2800 obr./min: 1 —
z uwzglednieniem dynamiki przeptywu
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1

()nA .

D!
45

2
PL

dpy vy ay-da (8)

Wygodnie] jest zastgpi¢ rozniczki przez roznice skonczo-
ne (przy:mujgc maly krok podczas rozwigzania), a nastep-
nie rébwnanie (8) rozwigza¢ metodg Rungego i Kutty:

1 DY p}

6n di Pk
W tym tez czasie zmieniajg sie parametry termodyna-
miczrne w kanale, ktore mozna wyznaczy¢ z vdédwnania
stanu. Nalezy pamigtac¢, z¢ w obszarze matego kroku cis-

4pg <pivy-ay-da ()]

nienie w kanale dolotowym zmienia si¢ w nastepujacy
sposoh:
DPkd = Po + APd (IU)
Z rownania stanu:
Pe
/)c = — - —_
1. R,
Pkd
=, (1)
1. Ry,
Nie popelnicjge wielkicgo bledu, mozna zapisaé Ze:
Ty =Toi R, = R,

gdzie indeks o odnosi sie do parametrow zasysane) mie-
szonki w warunkach ustalonych.

Przeksztaleajae rownania (11) otrzymuje sig:
T.-R. p:
'l‘(",- Ri . [’I\':l

]
L ,,

(12)

1
Podstawiajgc (12) do wzoru na pgq (10) i wyciggajac war-
tos¢ staly dla danego silnika przy n = const:
D*R,T,
 6-n-d?
clrzymuje sie rownanie kwadratowe, ktorego rozwigzaniem
jest pierwiastek:
77777 jﬁi
R TG

v

Prdi = 05| prai_y - Pldia— v agi- da (13)

Przy wykorzystaniu metody numerycznej do obliczenia
procesu napelniania (przedstawionej w [2]) wygodniej jesl
wykorzystac wzor (13) w postaci:

i

, . Phi
shis — AF
V S R Tl -1

Prdi = 055 (Pku'f..ri- Ml v agi-Aa J(13a)

Wyniki

Wzor (13a) wprowadzono do algorytmu obliczen procesu
napelniania (rys. 2). Na jego podstawie dokonano obliczen
procesu napeilniania dla silnika PZL-Franklin 4A-235B
i wyniki przedstawiono na rys. 3, 4, 5, 6, przy skonfron-
towaniu ich z danymi przedstawionymi w pracy [2], wyzna-
czonymi oméwiong w {ym aitykule metoda.

Wykres na rys. 3 przedstawia zaleznos¢ ci$nienia na wlo-
cie do silnika (cisnienie przed zaworem) i cisnienia w cy-
lindrze silnika w stosunku dc¢ cisnienia otoczenia w zalez-
nosci od polozenia katowego walu korbowego. Widac, ze
zmiany cisnienia przed zaworem nie sg duze i nie prze-
kraczajg 10,5%, ale, jak si¢ okazuje, powoduje to zwiek-
szenic. masy zassanej mieszanki o 7,5%. Nalezy wiec sadzic.
iz podczas analizy procesu napelniania przeprowadzonej na

podstawie wynikow =z obliczen numerycznych nalezy
uwzgleanin¢ wplyw czynnika dynamicznego, co pozwala
w wickszym slopniu na zblizenie si¢ modelu obliczenio-

wego  do  warunkow rzeczywistych procesu napelniania
cylindrow silnika.

Analizujgc wzor (13) mozna doj$é do wniosku, ze przy
wzrodcie wspolezynnika przepltywu o ok. 10% zmiana cis-
nienin na dolocie wyniesie ok. 22%. Wida¢ wiec, ze dopra-
cowanie ksztaltu kanalu dolotowego moze mie¢ istotny
wplyw na parametry efektywne silnika, o czym byla juz
mowa w pracy [2].

12/Q24 ' Y - . o e e -
mi, kg/s
8|01
>
~
§ 41008 .
LY} ml
"o -.\ 30°  60° 9IO" 120°  150° P S g
N 50° miie 20 20°
% il
o8 #-Ng b = A
\ .z
-01€ \t\ 1 //.‘/
SN -// y
| \\-._-. - nt
-024
Rys. 5 Zmiana masy mieszanki zassanej do silnika i masowego

Ikgta obrotu watu korbowego sil-

natezenia przeptywu w funkcji
2800 obr./

nika PZL-Franklin 4A-2358B przy predkos$ci obrotowej n
/min; 1 — z uwzgl¢dnieniem dynamiki przeptywu

04

02
250
P

T30° T 607

1207 1507 1807 2 a 240°
Rys. . Zmiana parametréw Lefmodynamicznych w funkcji kata
obrotu walu korbowego silnika PZL-Franklin 4A-235B przy pred-
lzuosc1 obrotowe) 7 = 2800 obr./min: 1 z uwzglednieniem dyna-

miki przeptywu
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Okreslanie

Dr ini. MARIAN GLIWA

Instytut Mechaniki Precyzyjnej
Oddziat w Rzeszowie

Na problem wielkos$ci ziarna auste-
nistu w stalach po raz pierwszy zwro-
cono uwage, i to przypadkowo, w la-
tach dwudziestych w jednej z firm
amerykanskich. Przyczynilo si¢ do te-
go wyst¢gpowanie migkkich plam po
hartowaniu przedmiotow naweglo-
nych. Zostala woOwczas opracowana
przez McQuaida i Ehna [1] metoda
eliminowania z dalszego przerobu tych
wytopow stali, ktére wykazujg sklon-
nos¢ do migkkich plam. Szczegdélowe
obserwacje i badania wykazaly jed-
nak, ze objawy anormalnosci struktu-
ralnej wystgpuja rzadko; znacznie czg-
Sciej wystepuje migdzy wytopami roz-
nica w wielkosci ziarna ujawnionego
w warunkach proby McQuaida i Ehna.
Z tego wzgledu metode tg (stosowana
dzi§ pod nazwa metody nawegglania)
zacz¢to stosowaé¢ do okreslania wiel-
kosci zwanego w tym okresie ,pier-
wotnego ziarna austenitu” wytopu w
ramach kontroli odbiorczej. W tym
celu w 1933 r. opracowano normeg
ASTM, ktéra wprowadzila w zycie
skale wzorcow wielkosci ziarna, ogol-
nie dzi$ przyjeta pod nazwg skali
ASTM.

W latach trzydziestych w USA na
problem wielkosci ziarna austenitu
zwiacano zbyt duzg uwage. Elimino-
wano z dalszego przerobu wszystkie
te wyroby stali, ktére w warunkacn
proby McQuaida i Ehna wykazywaty
duze ziarno. Pociggne¢lo to za soba
konsekwencje ekonomiczne i zmusilo
do szczegdélowych badan, w wyniku
ktdrych ustalono btedy metody i opra-
cowano technologig otrzymywania
stali drobnoziarnistych. Rezultatem
tych badan bylo takze opracowanie
w 1949 r. nowej normy ASTM [2]
ujmujgcej juz i inne metody ujawnia-
nia ziarna austenitu.

W toku dalszych badan nad rozro-

stem ziarna austenitu opracowano
czynniki wplywajgce na jego wiel-
kos$¢é. Przyczynilo si¢ do tego w du-

zym stopniu opracowanie przez Beche-
ta i Beaujarda [3] metody wytrawia-
nia granic ziarn bylego austenitu, u-
jawniajgcej faktycznie istniejace ziar-
no w stali.

Opracowanie metalurgicznych metod
otrzymywania stali drobnoziarnistych,
jak roéwniez mozliwosci regulowania
ziarna przerobkg plastyczng i obrob-
ka cieplng spowodowalo stopniowe
wycofywanie z warunkéw technicz-
nych obowigzkowej kontroli wielkos$ci
ziarna. W aktualnych amerykanskica
warunkach technicznych przewiduje
sie analityczne okreslanie zawartosci
Al metalicznego w stali. Jest to moz-
liwe w przypadku duzej kultury pro-
dukcji i przerobu stali. Przestrzeganie
Sci$le okreslonych warunkoéow wyta-
piania stali i jej dalszej przerobki
gwarantuje otrzymanie w calym cyklu
technologicznym wyrobéw o zgdanej
wielkosci ziarna.

W Europie w latach przedwojennych
do problemu wielkoSci ziarna austeni-
tu podchodzono z duzg rezerwg, zwtla-
szcza ze znane byly konsekwencje
ekonomiczne w USA wynikajgce ze
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wielkosci ziarna austenitu w stalach

zbyt pochopnie stawianych wymagan.
Dopiero po wnikliwszym wyjasnieniu
zagadnienia do warunkéw technicz-
nych wprowadzano kontrol¢ wielkosci
ziarna. Obecnie w Europie do zagad-
nienia wielkosci ziarna austenitu przy-
wigzuje si¢ wigksza uwage niz w
Usa.

‘W Polsce przedwojennej nie stoso-
wano kontroli wielkosci ziarna przy
odbiorze stali, mimo ze zagadnieniu
temu poswigcono wiele prac badaw-
ceych. Dopiero po wojnie kontrole tg
wprowadzono do niektérych warun-
kow technicznych, gdyz wiele maszyn
i urzadzen buduje si¢ na licencji ra-

dzieckiej, te zas w. wielu przypad-
kach przewidujag stosowanie stali
drobnoziarnistych. Obecnie kontrola

wielkosci ziarna obowigzuje tylko dla
niektérych stali stopowych przezna-
czonych na elementy silnie obcigzone,
giownie w przemysle lotniczym. Wy-
stepuja tu jednak pewne niedomoéowie-
nia dotyczace metodyki ujawniania
ziarna i celowosci jego okreslania. Na
te dwa zagadnienia w niniejszym ar-
tykule zwrocono szczegdlng uwage.

Wplyw metody na wielkos¢é
ujawnianego ziarna austenitu

Sposr6d metod ujawniania ziarna
austenitu zalecanych przez PN-66/
/H-04316, najczesciej stosowanymi me-
todami sg: nawegglanie, wytrawianie
granic ziarn austenitu i siatka tlen-
kow.

Metoda nawegglania stosowana jest
do stali podlegajacych naweglaniu.
W wyniku badan stwierdzono [4, 5],
ze metodg tg ujawniane jest ziarno
wigksze niz istnieje w rzeczywistosci.
Dyfundujacy do stali weggiel zmienia
sktad chemiczny stali i kinetyke roz-
rostu ziarna austenitu, a gazy z kar-
buryzatora dyfundujgce do stali rea-
guja dodatkowo z' pierwiastkami roz-
puszczonymi w metalu. - Mimo tak
istotnej wady nietoda ta jest nadal
stosowana, gdyz warunki jej przeprc-
wadzenia bardziej odpowiadaja wa-
runkom nastepne) obrobki niz worun-
ki innych metod. Przyjmuje sie wigc,
ze jezeli w warunkach préby na sggla-
nia ujawni si¢ ziarno nie wic..:ze niz
odpowiadajace nr 5 skali ASTM. to
stal jest drobnoziarnista

W przypadku stali do ulepszania
cieplnego stosowanie n.=i1dy naweg-
glania jest nieuzasadulorie mimo ze
takie przypadki w praktyce wyste-
puja. Ziarno tych stali mozra ujaw-
njia¢ metoda wytrawiania granic ziarn
austenitu 1| metodg siatki tlenkéw.

Metoda wytrawiania granic ziarn
bylego austenitu, polegajaca na tra-
wieniu granic martenzytu, bainitu lub
sorbitu nasyconym roztworem kwasu
pikrynowego 2z dodatkiem S$rodkow
zwilzajacych jak Nekalina S lub po-
wszechnie stosowane $rodki piorgce
(ptyny FF, Tip-Top ‘i in.), daje fak-
tyczny obraz granic ziarn w danych

warunkach obrébki cieplnej. Pewne
trudnosci wystepujg tylko przy wy-
trawianiu granic ziarn w stalach

o zwigkszonej zawartosci krzemu
(30HGSA) i boru. W takich przypad-
kach dobre wyniki daje trawienie na
goragco w odczynniku z dodatkiem
Nekaliny S.

Istnieja dwie odmiany metody siat-
ki tlenkOw: pierwsza polega na auste-
nityzowaniu stali w piecu bez atmo-
sfery ochronnej, a druga w atmo-
sferze gazu obojetnego. Pierwsza,
blednie wskazujgca wyniki, nie zostu-
la ujeta w obowigzujgcej normie. Mi-
mo to w wielu warunkach technicz-
nych jest nadal obowigzujaca, a przy-
najmniej stosowana w przypadku, gdy

warunki przewidujg metode siatki
tlenkow bez dodatkowego sprecyzo-
wania. Ujawnia ona wyraznie drob-

niejsze ziarno austenitu niz faktycz-
nie tworzy si¢ w danych warunkach
nagrzewania. Spowodowane jest ‘o
utrudnieniem rozrostu ziarna przez
tworzgce si¢ juz w pierwszym okre-
sie nagrzewania tlenkow [6, 7]. Oprocz
tego podczas nagrzewania moze nastg-
pi¢ odweglenie i wowczas okreslane
jest ziarno ferrytu a nie austenitu. To
zjawisko wystgpuje w przypadku stali
38HMJA [7).

Podczas austenityzowania w atmo-
sferze gazu obojetnego oddzialywanie
tlenkéw na rozrost ziarna jest znacz-
nie ograniczone, gdyz utlenianie na-
stgpuje w koncowej fazie austenity-
zowania. Fakt, ze ziarno okreslane
jest na powierzchni bezposrednio sty-
kajacej si¢ z atmosferg pieca, gdzie
warunki energetyczne do rozrostu
ziarna roéznig si¢ od warunkéw panu-
jacych wewnatrz sugeruje, ze metoda
ta ujawnia ziarno inne niz wystepuja-
ce w S$rodku probki.

W celu sprawdzenia dokladnosci u-
jawniania ziarna austenitu metod3
siatki tlenkéw z austenityzowaniem w
atmosfeize argonu, przeprowadzono
badania na stalach 38HA, 12HNS3A,
40HNMA i 13H2N4WA. Wypolerowa-
ne metalograficznie prébki austenity-
zowano w czasie 1 h w temp. 850+
=1150°C w piecu z atmosferg argonu
1 nastegpnie chlodzono w oleju. Wyni-
ki pomiaru wielkosSci ziarna na po-
wierzchni (gdzie okresla sige ziarno
metodg siatki tlenkéw) oraz w s$rodku
probki przedstawiono na rys. W kaz-
dym przypadku ziarno ujawnijone na
powierzchni jest drobniejsze niz fak-
tycznie wystepujace w sSrodku probki,
a zatem w S$rodku obrabianego ciepi-
nie przedmiotu przy kazdej tempera-
turze austenityzowania. Nalezy zazna-
czy¢, ze wykresy ujmujg tylko Sred-
nig cigciwg ziarna, a zatem nie okre-
slaja rozlozenia ziarna wg wielkosci,
tzn. nie wykazujg wyraznie poczatku
jego rozrostu. Przy ocenie wizualnej
stwierdzono zapoczgtkowanie rozrostu
ziarna wewnatrz probki, podczas gdy
na powierzchni ziarna byly jednako-
wej wielkosci.

Na podstawie- przeprowadzonych
badan stwierdzono, ze ziarno okresla-
ne na powierzchni prébki bezposred-
nio stykajacej si¢ z atmosferg pieca
jest zawsze drobniejsze niz wewnatrz
probki. Swiadczy to o otrzynmiywaniu
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ziarna
austenityzo-
argonu,

bl¢dhych wynikow ujawniania
metody siatki tlenkow z
wanicim w o atmosferze

wielkoSei ziarna
konstrukeyjnych

Celowos¢  okreSlania
austenitu w stalach

Ze wzgledu na rozrost ziarna auste-
nitu stale dzieli sie umownie na drobno-
i gruboziarniste. Podzial ten nie jest
uzalezniony od wielkoS$ci ziarna fak-
tycznie wystepujgcego w stali w okre-
slonej tempraturze, ale od sposobu
Jepc rozrostu wraz ze wzrostem teni-

peratury, gdyz w pewnych warun-
kach stal gruboziarnista moze mieé¢
drobniejsze ziarno niz stal drobno-

ziarnista. W stali drobnoziarnistej roz-
rost ziarna austenitu odbywa si¢ se-
lektywnic. Do pewnej stosunkowo wy-
sokiej temperatury, tzw. temp. poczgt-
ku rozrostu ziarna austenitu, ziarno
pozostaje praktycznie nie zmienione,
a po je przckroczeniu gwaltownie ros-
nie. Stale gruboziarniste cechuje cig-
gly wzrost ziarna wraz ze wzrostem

temperatury austenityzowania. Cecha
drobnoziarnistosei nadaje sie stali w
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Rys. Zalezno§¢ sredniej cieciwy ziarna ba-
danych stali od temperatury austenityzo-
wania w atmosferze argonu: 1 — na po-
wierzchni. 2 — wewnatrz probek; a) stal
38HA, b) stal 12HN3A, c) stal 40HNMA,
d) stal 18H2N4WI
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procesie jej wylapiania odtleniajyc ja
ostatecznie okreslonyg iloscig mikrodo-
datkéw Al Ti, Zr. Nb 1V, ktére to
pierwiastki tworzy trudno rozpuszezal-
ne azotki, wegliki lub  weglikoazotki
hamujiyce rozrost ziarna do stosunko-
wo wysokich temperatur.

Zaletami stali drobnoziarnistych w
porownaniu ze stalami gruboziarnisty-
mi jest przede wszystkim wieksza
rownomierno$¢ wlasciwosci, korzyst-
niejsze zachowanie si¢ podczas obrob-
ki cieplnej oraz lepsze wlasSciwoS$ci
mechaniczne.

Ze wzglgdu na matly wrazliwosé na
dziatanie wysokich temperatur 1 diug:
crzas  austenityzowania, stale drobno-
ziarniste powinny by¢ stosowane prze-
de wszystkim na przedmioty podlega-
jace nawgglaniu. Jest to wymagane
obecnie, gdyz ze wzgicdow .ekono-
micznych dygzy sie do podwyzszanio
temmperatury nawegglania, aby zwick-
szy¢ prubos¢ warstwy naweglonej i
skroci¢ czas procesu, jak rowniez
przypadkach, gdy przedmioty nawe-
glane hartowane sq bezposrednio od
temperatury nawegiania, W takicn
przypadkach stal powinna zachowas
drobne ziarno austenitu, a zatem jej
temperatura poczatku rozrostu ziarna
austenitu  powinna by¢  stosunkown
wysoka. Uniknie si¢ wowczas kosz-
townej  miedzyoperacyjnej obrébki
cieplnej majgcej na celu dodatkowe
rozdrobnienie ziarna wymaganego ze¢
wzgledu na ciggliwosé w strefie rdze-
niowej.

W przemySsle lotniczym do nawgglo-
nia 1 ulepszania cieplnego powinny
by¢ stosowane stale drobnoziarniste.
Staje sie wigc konieczna kontrola
wielkos$ci ziarna przy odbiorze stali
I na wykonanych z nich pélwyrobach,
glownie odkuwkach. Spostrzezenia z
praktyki wskazuja, ze dostarczane
obecnie przez hutnictwo stale budzy
wiele zastrzezen pod wzgledem wiel-
kosci ziarna. Z tego wzgledu powin-
no bhy¢ zalecane wprowadzenie do
warunkow odbioru stali przez uzyt-
kownika kontroli wielko$ci ziarna.
Konieczne jest rowniez sprawdzanie
ziarna na odkuwkach, gdyz oproécz
czynnikow metalurgicznych na wiel-
kosé ziarna wplywa istotnie przerébka
plastyczna i obrébka cieplna {3-+11].
Procesy te, przeprowadzone w nieod-
powiednich warunkach, mogy przybli-
zy¢ stal wytopiong jako drobnoziar-
nisty do stali gruboziarnistej.

W  praktyce obserwuje si¢ czg¢sto
zbyt wygoérowane wymagania podl
wzgledem wielkos$ci ziarna. Przy oad-
biorze stali stosowanie jednopunkto-
wej proby przegrzewnos$ci stali, pole-
gajgcej na okreslaniu tzw. umownego
ziarna austenitu (obowigzujgca norma
nie ujmuje tego pojecia) jest w pelni
uzasadnione, a w przypadku gotowych
odkuwek jest niepotrzebne, bowiem
umowne ziarno austenitu  odroéznia
stale drobnoziarniste od gruboziarni-
stych. W przypadku konkretnych od-
kuwek, o S$cisle okreslonej nastgpnej
obrébce cieplnej, powinno byé kon-
trolowane tylko ziarno rzeczywiste,
czyli ziarno tworzace si¢ w przepisa-
nych warunkach obrobki cieplnej, a
nie w warunkach, ktérym dana od-
kuwka nie begdzie podlegata, a ktére
wymagane s3 przy okreslaniu umow-
nego ziarna austenitu.

W  przypadku stali, ktorej cechg
drobnoziarnistosci nadano mikrododat-
kiem aluminium, w kontroli odbior-

czej stali powinno by¢ zalecane, oprocz
okreslania  wielkos$ci  ziarna, spraw-
dzenie takze zawartosci w niej Al
metalicznego 1 azotu. Jest to o tyle
pewniejsze, ze zawartosé Al metalicz-
nego nie ulega w trakcie przerobki
zadnym zmianom, a zatem moze jed-
noznacznie okresli¢ przynaleznos¢ sta-
li do grupy drobno- czy gruboziarni-
stych. W przypadku stwierdzenia wiel-
koSci ziarna niezgodnej z wymaga-
niami danego wytopu nie nalezy bra-
kowa¢, gdyz jest to stal drobnoziar-
nista, nalezy natomiast przez odpo-
wiednig obrobke¢ cieplny przywrocic
jej te ceche.

Ze wzgledu na istotny wplyw wstep-
nej obroéobki cieplnej na wielkos¢ ziar-
na austenitu konieczne jest, przy usta-
laniu warunkow dotyczycych okresle-
nia wielkosci ziarna austenitu, a prze-
de wszystkim w celu uzyskania po-
rownywalnej opinii réznych placoéwek

badawczych, ustalenie nie tylko wa-
runkow austenityzowania, ale takze
rodzaju wstepnej obrobki cieplnej w
celu  zapewnienia  okreslonego, opty-
malnego stanu  poczgtkowego stali.
Whioski

® Ze wzgledu na nieustabilizowang

jakos¢ dostarczanych przez hutnictwo
konstrukcyjnych stali stopowych prze-
znaczonych dla przemystu lotniczego
konieczne jest sprawdrzenie wielkosci
ziarna austenitu przy ich odbiorze.
Zalecane jest rowniez okreslenie za-
wartosci mikrododatkéw regulujgcych
wielko$¢ ziarna, a szczegdlnie zawar-
tosci Al metalicznego.

® Poniewaz metodg siatki tlenkoéw
ujawniane jest drobniejsze ziarno niz
istnieje w rzeczywistosci, metoda ta
nie powinna by¢ uwzgledniana w wa-
rurkach technicznych. W przypadku
stall  przeznaczonych do naweglania
ziarno austenitu powinno by¢ ujaw-
niane metoda nawegglania, zas w sta-
lach do ulepszania cieplnego — me-
todg wytrawiania granic ziarn auste-
nitu.

® Sprawdzenie wielkosci ziarna au-
stenitu na odkuwkach jest uzasadnio-
ne, gdyz przerébka plastyczna ma
istotny wlyw na rozrost ziarna. Ziar-
nem okreslanym na odkuwkach po-
winno by¢ jedynie ziarno rzeczywiste
a nie umowne. Brakowanie odkuwek
ze wzgledu na wielko§¢ umownego
ziarna austenitu jest nieuzasadnione.

® Stosowanie  stali drobnoziarni-
stych przez przemyst lotniczy jest
wskazane. Znane sg réwniez czynniki
metalurgiczne wplywajgce na wielkose

ziarna. Wystarczy tylko zwickszy¢

kultur¢ produkcji i przerobu stali, a

problem wielkoSci ziarna austenitu

zmaleje do minimum.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Mgr ANDRZEJ MORGALA

Polskie wersje samolotu Hannover CLII

Wsréd sprzglu lotniczego zdobylego na zaborcach w 1918

i 1919 r. znajdowaly sie réwniez samololy mysliwskie Han-

nover CLII produkowa:ic w Niemczech przez Hanowerska
Fabrykg¢ Wagonow. Wg I spisu zdobyczy dokonanego w lu-
tym 1919 r., w bylej Kongresowce i Matlopolsce znajdo-
walo sie 15 samolotéw tego typu. Kilka egzemplarzy zdo-
byto rowniez w Wielkopolsce. Z poOzZniejszych zapisow ewi-
dencyjnych dokonanych w 1919 r. wynikalo, ze lotnictwo
polskie uzywato 17 samololow w wersji podstawowej CLII
produkowanej przez macierzysty fabryke w Hanowerze
i w wersji licencyjnej CLIIa pochodzgcej z wytworni LFG
Roland.

Samolot odznaczal sie dobrymi wtlasciwosciami lotno-pi-
lotazowymi, eksploatacyjnymi i wysokimi walorami bojo-
wymi. Mial nowoczesna jak na owe czasy konsirukcjg.
Cechy te wyréznialy korzystnie Han CLII z innych samo-
lotow tej klasy. Sainolot byt przeznaczony do eskortowania
i ostony bombowcéw oraz do zwalczania mysliwcoéw nie-
przyjaciela. Byt to dwumiejscowy samolot mysliwski, kiéry
mozna bylo rowniez wykorzysta¢ do rozpoznania i bombar-
dowania przeciwnika. W czasie dziatarn Han CLII spetlnial
funkcj¢ wielozadaniowego samolotu bojowego, ktory mogt
2z powodzeniem wykonywa¢ réznorodne zadania: wsparcie,
ostona i rozpoznanic wojsk ladowych.

Kierownictwo utlworzonych w listopadzie 1919 r. Central-
nych Warsztalow Lotlniczych, pragnic zaspokoié potrzeby
polskiego lotnictwa dotyczigce sprzeglu dla eskadr wywia-
dowczych, podj¢lo inicjalyweg uruchomicnia serii saiolo-
tow, ktore moglyby stanowié podstawowe wyposazenie jed-
nostek. Sposréd uzywanych samolotow uznano Hannover
CLII za najalrakcyjniejszy i odpowiedni do zadan stawia-
nych samolotom tej klasy.

Dokonano pomiarow posiadinych ptatowcoéOw i sporzgdzo-
no rysunki warsztatowe. Prace konsirukcyjne prowadzil
kierownik CWI. por. inz. Karol Stowik. Jegc zastepca byt
inz. Zdzistaw Wilk. Platowiec byl w zasadzie odwzorowa-
niem pierwowzoru z niewielkimi zmianami powodujgcymi
m.in. réznice w wymiarach liniowych, powierzchni nosnej
i masie wtasnej. Podstawowgq roznicg stanowil zespél nape-
dowy. W samolocie zrekenstruowanym w CWL zastosowano
nieco stabszy i lzejszy silnik Ausiro Daimler o mocy 118 kW
160 KM), znuny w naszym lolnictwie z samolotéw ausiro-
~-wggierskich: Brandenburg CI i Lloyd CII. W biurze kon-
strukcyjnym CWL  zaprojeklowano rowniez nowe toze
i ostong silnika. Konstrukecja catego przodu samoloiu byta
opracowana w CWI..

Lotnictwo wojskowe zamowito seric 10 samolotéw, przy
czym pierwsza partia, budowana w warsztacie platowco-
wym, skladala si¢ z trzech szi, kiorym nadano wojskowe
numery ewidencyjne: 18.1, 18.2 i 18.3. Ceniralne Warszlaly
Lotniczc zatrudniaty dobrych fachowcéw i miaty zapasy
materialow lotniczych odziedziczonych po istniejgcej od
(Refla
sie w seryjnej

1916 r. w Warszawie niemicckiej wylwoérni Refla
Militarerkstiatten Albalros) specjalizujgcej
pudowie samolotéw Albatros BII.

Rys. 1. Oryginalny Hannover CLII na lotnisku w Krakowie, 1919 r.
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Z powodu braku urzadzen nie przeprowadzono préb wy-
trzymatosci materiatow uzytych do budowy platowca z wy-
jatkicm proby wyirzymatosci na zginanie drewna sosno-
wego. Nie wykonano takze préb obcigzenia statycznego
catej konstrukcji. Samolot zbudowano stosunkowo szybko.
Pierwszy lol wykonal w lipcu 1919 r. pilot doswiadczalny
CWL Bolestaw Skraba. Protolyp byl poprawny w locie,
ale oblatywacz mial zastrzezenia do wykonania wariztato-
wego maszyny;, zauwazyl! bowiem w locie odksztalcanie
wykrzyzowan z linek w komorze ptalow i wigzace sie z tym
nienormalne drgania skrzydel. Wg jego opinii latanie na
tak niepewnym samolocie bylo duzym ryzykiem. Niemniej
jednak loly byly kontynuowane. Przeprowadzano nieskom-
plikowane ewolucje wchodzace w zakres préob zwrotnosci.

23.08.1919 r. podczas uroczystej wizylacji lotniska moko-
towskiego przez Naczelnika Panstiwa 1 Naczelnego Wodza —
Jozefa Pilsudskiego pokazano samolot z bliska na ziemi,
a nast¢pnic w locie. Zaloge stanowili: konstruktor por. inz.
Karol Stowik i ppor. pil. Kazimierz .Jjesionowski. W czasie
lolu ze znizaniem samolot rozpadl sie¢ w powietrzu i spadt
na ziemig¢ w odleglosci 150 m od zgromadzonych. Zatoga
cgingta. Wstrzas byl ogrommy. Generalicja w milczeniu
opuscita loinisko. Z reszlek samnololu zabezpieczono linki
usztywniajgce komorg ptatow, okucia 1 wgzly skrzydiowe.
Podano je nastepnie badaniom, kiérych dokonuali inz: Arndt,
Cywinski i Pgczalski. Ukonczony egzemplarz nr 18.2 pod-
dano probic wylrzymatosci statycznej przez stopniowe obcia-
zanie skrzydel workami z piaskiem. Przy niespetna dwu-
krotnym obcigzeniu w stosunku do obcigzenia obliczenio-
wego zostalo zniszczone gorne prawe okucie przy balda-
chimie. Uszkodzenie bylo podobne do uszkodzenia siwier-
dzonego na samolocie nr 18.1.

Przeprowadzono lakze wyliczenia kontrolne wytrzymatosci
komory platow, kiére wykazaty niskg wytlrzymatosé tylnego
dzwigara w dolnym placie. Wspoélczynnik obcigzenia nisz-

ooy % ; . Wi

Rys. 2. Prototyp CWL nr 18.1 podczas pokazu na lotnisku moko-
towskim 23.08.1919 r.

Rys. 3. CWL nr 181 w dniu katastrofy
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czagcego wynosit dla tego elementu k ~ 2 wobec wytrzy-
matosci przedniego diwigara k = 12,2, przy zaktadanej wy-
trzymatosci calego zespolu k << 6. Obliczenia wykonali inz.
M. Peczalski z biura konstrukcyjnego CWL i techn. lotn.
J. Arkuszewski z Z. M. Plage i Laskiewicz w Lublinie *).
Na podstawie wspomnianych juz obserwacji pilota do-
Sswiadczalnego i spostrzezen innych os6b oraz pdzniejszych
badan stwierdzono rowniez, z.e zastosowane linki usztyw-
niajagce nie nadawaty si¢ do tego celu. Wraz ze zwigksza-
niem obcigzenia wydluzaty sig, powodujac utratg sztywno-
sci komory ptatow. Niewystarczajgca wytrzymatosé okué
i wezlow gornego ptata oraz tylnego dzwigara dolnego plata,
a takze ciagliwe, odksztalcajgce sig linki usztywniajace spo-
wodowaty naruszenie statyki konstrukcji i zniszczenie pla-
towca w locie. Zrezygnowano wigc z budowy pozostatych
samolotow CWL, ktorych seri¢ oznaczono symbolem 18.

Rys. 4. lHan (Rol) CLIIa nr 82 z silnikiem Argus Opel o mocy
132 kW. Zdjecic wykonano na lotnisku polowym w 1919 r.

Rys. 5. Han (Rol) CLIIa nr 8.2 z silnikiem Argus Opel o mocy
132 kW (180 KM) w wersji E, przebudowany w CWL w 1920 r.

Rys. 6. Han (Rol) CLIIaE nr 8.1E. Zdjgcie wykonano wiosng 1920 r.

W styczniu 1920 r. kierownikiem CWL zostal mjr pil. inz.
Zdzistaw Zych-Plodowski, ktéory zaproponowal moderniza-
cj¢ samolotéw Hannover CLII przez zastgpienie zuzytych,
stabych 1 zawodnych silnikow Argus Opel o mocy 132 kW
(180 KM) mocniejszymi Benz o mocy 147 kW (200 KM),
ktorych niewielki zapas znajdowal si¢ w skladach wojsko-
wych. W pierwszej potowie 1920 r. poddano remontowi
kilka samolotow Han (Rol) CLIIa dokonujac rowniez za-
miany silnikéw. Montaz silnika Benz nie byl w tym przy-
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TABLICA. Znane samoloty Hannover CLII i ich wersje w lotnictwic polskim

> A N Silnik
Polski Typ, R B = i )
(s wers ja LI {1V g moe, wagi
ewid. typ kW (KM)
8.1 ’ CLIIa 681/18 Argus Opel 132 (180) 1919 r.
—
8.1 CLIIaE! 681/18 Denz 1147 (200) | przebudowany w 1920
w CWIL
8.2 CLIIa | 683/18 Aegus Opel 132 (180) Lwdw 1919 r.
T | = |
8.2E CLIIaEI 683/18 Benz 147 (200) przehudowany w 1920 r.
w CWL
8.3 CLH | 13153/17 | Argus Opel | 132 (180) | Lwow 19191
8.1. CL1I Argus ()pcli 132 (180) | Krakdw 1919 r.
8.6 CLIla | 686/18 Argus Opel 132 (180) | Przemysl 1920 r.
8.7 CLIIa | 688/18 Argus Opel 132 (180) Przemysl 192;;.4"
‘8.8 | CLIT Argus Opel | 132 (I80) | 1919/1920c.
CL1IL 13107/17 © Argus Opel 132 (180) Przemysl 1920 r.
CLIL 218... Argus Opel 132 (180) montaz — FEawica
1919 r., usterzenie jak
Han CLIII
= e —_— {—
8.12 LA Argus Opel 132 (180) Krakdw 1919 r.
]
e ) L st e
17 CL1Ha 680/18 Argus Opel 132 (180) 1919 r.
8.171% CLI4E: 680/18 Benz 117 (200) = przebudowany w 1920
w CWI,
181 | CWL | 001/19 | Austro- ' 118 (160) | prototyp, polska adap-
-Daimter tacja Han CLII
A— — T N
18.2 cwer 002/19 Austro- 118 (1060) drugi cgz. wzicty do
-Daimler proby statycznej

183 | WL | 003/19 | = — trzeci egz. nic ukoii-
czony, budewg przer-

wano

|
!

Uwaga: ponadto znane sg cztery polskie Han CLII o niezidentyfikowanych nume-
rach fabrycznych i bez polskich numeréw ewidencyjnych.
... brak danych

padku zbyt skomplikowany. Wymagal jedynie dokonania
niewielkich zmian w instalacjach 1 tozu. Oslony pozosta-
wiono nie zmicnione. Silnik Benza mial jednak inng kon-

Rys. 7. Han CLII i jego polskie wersje: a) Hannover CLII z silni-
kiem Argus Opel o mocy 132 kW (180 KM), b) CWL nr 18.1 (Sto-
wik) z silnikiem Austro Daimler o mocy 118 kW (160 KM), ¢) Han-
nover CLIIa (Roland) przebudowany w CWL w 1920 r. Silnik Benz
o mocy 147 KW (200 KM)
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strukcj¢ i wicksze wymiary, wystawal wiec do géry zasta-

niajac pilotowi widok do przodu. Ponadto rura wydechowa
od kolektora sterczala wysoko nad baldachimem, co bylo
rowniez pewnym utrudnieniem dla zalogi.

Nowa wersja, oznaczona literg K,

(650/18).

z podstawowych przejawoéw rodzacej

struktoréw lotniczych.

*) ,,Szemat sprawozdania z obliczenia ptatowca Hannover (Roland)
CLII" — inz. M. Peczalski, biuro konstrukcyjne CWL Warszawa,
6.02.1920 r. oraz techn. lotn. J. Arkuszewski,
Rekopis stron 19, rysunkéw 18. Napis na okiadce ,,CWL Stowik”,
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p. 26

During thc conference of the Air Traffic
Controllers Association, helded in London
from 22 to 2% Oct. 1980, the problems con-
cerning the world air traffic were dis-
cessed. This paper presents opinions of
some participants of that conference, who
define the difficult situation in the world
air traffic most pertinently.

OSTAPKOWICZ M.: Destruction of oil
during its use in aircraft turbine engines.
TLiA, vol. XXXVII, 1982, No. 1, p. 29

The design of bearing arrangement in
the single-shaft engine of working designa-
tion ’’31” and that in the ’'37F” double-
-shaft engine have been compared in this
paper. Thc mechanism to develop the
destruction of oil, as well as the effect
of this destruction on lubrication condi-
tions in an engine, have becn described.
It has been found that the destruction of
oil does not simply spell necessity to stop
the use of the engine unless this is accom-
panied by intensified wear of rubbing
parts.

dokonczenie na s. 3
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cieszyta
wszystko wsrod pilotéow wicgkszg popularnoscia niz orygi-
nalne Hannovery CLII i CLIIa. Dokladna liczba samolotow
tej wersji nie jest znana. Wiadomo jedynie, ze byly trzy
samoloty E o numerach: 8.1E (684/18), 8.2E (683/18) i 8.17E
Wystuzone ptatowce stuzyly jednak stosunkowo
krotko. Skasowano je na poczgtku lat dwudziestych w
okresie unifikacji sprze¢tu, kolejnych redukcji i reorganiza-
cJi lotnictwa wojskowego. Niemniej jednak zaréwno pro-
totyp CWL nr 18.1, jak i CWL wersja E stanowily jeden
sie polskiej
konstrukcyjnej, ktéora w niedlugim czasie zablysngla efek-
townymi rozwigzaniami stawigcymi do dzisiaj polskich kon-

ST, Rozpigtosc

Dlugose¢

Wysokosé

Pow. nosna ptata
gornego

Pow. nosna ptata
dolnego

Pow. nosna catk.

Masa wtlasna

Masa uzyteczna

Masa catkowita

Predkos¢ maks.

Prgdkos¢ miin.

Putlap

Zasicg

... brak danych.

mysli

Lublin, 23.03.1920 r.

ZUSAMMENFASSUNG

MORAWSKI J. M., SMOLICZ T.: Der
windsprung und seine Einwirkung auf die
Flugzeuge sowie Mittel zur Gefahrenver-
mincleruglg (I). TLiA, XXXVII Jhrg. 1982,
M. 1, S.

Im Beitrag werden die Vorgdnge des
Windsprungs, seine Einwirkung auf das
Flugzeug sowie die zeitgemidss zur Verfu-
gung stehenden Flugfuhrungsmittel soft-
ware und technische hardware, die zur
gelfahreneinschrankung beitragen, beilan-
elt.

KANIA W.. Interceptoren in der Luft-
fahrt. TLiA, XXXVII Jhrg.,, 1982, H. 1, S. 7
Die Erorterung umfasst die Anwenduny
der Inceptoren bei der Klugzeugquersteue-
rung sowie die neuzertlichen Systeme von
Inceptoren fur leichte Flugzeuge.

ZIEBORAK J.: Einfluss der agro- und
steuerungstechnischen Faktoren auf den
Anwendungsbereich des Agrarflugzeuges.
TLi1A, XXXVII Jhrg., 1982, H. 1, S. 10

In dem Beitrag werden die Fihrungs-
methoden des Flugzeuges bei einem Ar-
beitsflug uber dem Ff'eld, die hinsichtlich
der Hohe und der Weglinie erzieltc Ge-
nauigkeit sowie der Einfiuss der Toleran-
zen auf die Qualitdat der Agraroperation
dargestellt.

JAWORSKI E.: Analyse des Verlaufes der
gasodynamischen Kennwerte und der Lei-
stung eines Hubschrauber-Turbinenmotors
wahrend der Beschleunigung. TLiA,
XXXVII Jhrg., 1982, H. 1, S. 13

Gestutzt auf die Ergcebnisse eines mathe-
matischen Modellierens von Einschwingvor-
gangen des Motors GTD-350 wird der Ver-
lauf der gasodynamischen Motorlkennwerte
darunter der Drehzahl des Verdichters
und der Antriebsturbine, des Verdichtungs-
verhaltnisses und der Luftdurchsatzmenge,
des statischen Betriebsvorrats des Verdich-
ters, der Temperatur vor der Turbine,
des Luftiiberschussfaktors, der Expansion
der Verdichterturbinen und der Turbinen
sowie der Motorleistung wahrend der Be-
schleunigung dargestellt. Dabei wird der
Einfluss der Vorgadnge, die mit der insta-
tiondren Stromung verbunden sind — das
Bcecharrungsvermogen des Arbeitsstoffes, dev
Massen- und Warmeakkumulation auf dic
Einschwingvorgange erortert.

ZWIERZYNSKI J.:: Chaos oder Ordnung
im Luftverkehr. TLiA, XXXVII Jhrg., 1982,
H. 1, S. 26

Die Versammlung des Fluglotsen-Verban-
des (London 22--24.10.1980) befasste sich mit
den Problemen des Weltluftverkehrs. Es
werden Standpunkte einiger Teilnehmer
dieser Versammlung geschildert, die die
schwere Situation im Luftverkehr auf der
Welt wiedergegeben haben.

OSTAPKOWICZ M.: Oldestruktion wihrend
des Betriebes in Flugturbinenmotoren.
TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 1, 29

In dem Beitrag werden die Kounkstruh-
tionen der Lagerknoten des einwelligen,
konventionell als 31 bezeichneten Motor:
und des doppelwelligen Motors 37F vergli-
chen. Es wird der Entstehungsmechanismus
der Oldestruktion und ihr Einfluss auf die
Schmierbedingungen des Motors erortert.
Gleichzeitig wird festgestellt, dass die
Oldestruktion, wenn sie nicht einen ver-
grosserten Verschleiss der reihenden Teilc
hervorruft, noch keinesfalls den Betriebs-~
ausfall des Motors bedeutet.

DANE TECIHINICZNE

Hannover CLII CWI, CWL E
nr 18.1
11,95 11,90 11,99 m
7,80 £y 7,80 m
2,75 2,715 275 m
20,02 19,62 20,02 in2
12,34 12,48 12,34 e
32,36 32,10 32,36 m2
773 805 ... kg
360 295 ... kg
1133 1100 1150 kg
170 165 178 km/h
72 70 75 km/h
7200 7000 7500 m
450 400 450 km
COJEPXAHU S

MOPABCKM E. M., CMOJIMY T.: BHeianuoe
viiMeHeie CKOPOCTM BeTpa-JZeiiCTRMe Ha ca-
MOJIET, CpeaciBa, CliMzialouiue OIacCHOCTBb
(I sacrn) L, LN 3., 1982 r. Ne 1, ctp. 5.

B crarbe oOnucaio sBJI€HiMe BlHE3duHOro
J3MelieHA CKOPOCTIt BeTpa, ero BJiMAHue
Ha camMoJieT 1 AO0CTYylHbIe MEPsI B ObLJ1aCTH
IBIJIOTMPOBAHIMSA CdMoJiera, a TaKXe Texiit-
YecKie yCTpomcTBa orpalirdinalionie onac-
HOCTb.

KAHfA b. MATeplentopni » aBuarivin. TJuA,
LI, 4. 3¢, 1962, r. Ne 1, cTp. 7

U1IICaHo HIPsIMeH€eHs1€ 11iTePLelITOPOR B I10-
TiepetHOM YupPduiJerllyi CaMOJIETOB M cospe-
M€11Hble CHUTEMbL HMHTEPLIEIITOPOR JIJIA JIETKMX
CdMOJIETOB.
SLMbOPAK E. Biiusinue (PaKTOPOB OTHO-
CHILIMXCA K IIMJ0TMPOBAHMIO CaMoJieTa M ar-
PUTEXHM'YECKHM XapaKTepuCTMKaAM Ha jgualla-
30H DPMMEHEHHH CeJAbCKOXO3HIICTBEHHUTrO ca-
moJera. LdtunA, T. 3¢, 1982 r. Ne 1 crp. 10.

B cTaTbe OlICHIBAIOTCA ClIIOCOObI Be&REHUA
camoJsieta BO BpemA pa6ouero rojera Haj
YHaCiKUM, AOCTHITAauMyIO TOYHOCTbH I10 BbICOTE
M JuHMMU I1YyTH, & TakiKe BJusAHIE OTKJIOHe-
HIJ1 1A KadvecTBO BBLINIOJIHEHMA CeJbCKOXO-
37AMCTBEHHLIX pPaboT.

SABOPCKM 3. Anaau3 u3veHenust ra3oaunamH4ecKux
HAPAMETPOB H MOULIHOCTH 1A30TYPOMHIOIO BCPTOJIETHOIO
asurarest 8o Bpemy pasroma. 1jinA, 1.37, 1982 . Ne 1,
crp. 13

Onupanch Ha pe3yJibTaThl MATEMATH4ECKOrO MOACIU~
POBUHMA 1IEPEXOAHLIX npoueccoB asuratens 17T1.1-350
aABTOP MNPEACTAB/1SCT M3MCHCHHC BO BPEMA PA3roHa
ras’oAMHANMMIMCCKUX TNAPAMCTPOB ABHIATEAA — 0BOpo-
TOB KOMIPCCCOPA M Puooteit TypPOHIibl, CTONCHE CKATHA
M pacxofad BOIAYXY, 3aNucCd YCTOHYMBOIL paboTbl KOM-
1ipeccopa, TeMUEPATYPbl Lepei TypPOKHOL1, xO3PDANMEH
Ta HM30bITKA BO3AYXd, NaACHHS RABJICHHA HA TypOMHAX,
4 TUIOKE MOMIHOCTH ABMraTena. UNHMCAHO TAKKE BIIMA
HHE MHEPUHM  PALOYEr0 1da3a, AKKYMYASUMH MACChI
11 TeuJla Ha IIePEeXOAHbIE IIPOIECCLl ABUIATEN .

3BE2KMHBCKIM E.: Xaoc IM HOPAJOK
B Bo3jyilimom apmnikKenuu. TJmA, T. 37, 1982 r.
Ne 1, cTp. 26

3acepgalie obuiectBa pabOTHIIKOB CIyX06
ynpaBJiieHNA BO3AYIIIHbIM ABiKerrieM (JIou-
AOH, 22—24 OKTsOpA 1980 r.) o6Gcyxkpa10 BO-
1:pUChl MIIPOBOTIO BO3AYLIHOTO JABHKEHIH.

ABTOp npeAcTaBiAAeT BUIJIAALI HEKOTOPbIX
y4acTHMKOB, Hari6ojiee TO'IHO OIlpeReJsItOLI1X
TPYJHYIO O6GCTariOBKY B 06JacTyt BO3AYIli-
HOTO [ABUM{EHII B MryIpe.

OCTAIIKOBUY M.. Pa3pyliedue macaa BO
BpeMA ero padoTsl B aBMAMMOMHBIX Tfi30TYp-
6umibix ABuratensax, TJA, T.” 37, 1982 r.
Ne 1, cTp. 29

B cTtaThe cpaBHMBAaeTCA KOUCTPYKIIA IOA-
ILIWITHMKOBLIX  Y3JIOB OJHOBAaJbHOTO JBlra-
TeJA C YCJIOBHbIM O6GoO3Haueritem 31 11 ABYX-
BaJIbHOIrO JABHraTteysa ¢ ob6o3lrHauenuem 3J7D.
OrnichbIBaeTCA MeXaHM3M pa3pyllleHus Macia
11 BJIMAHME pa3pylUueHlIA Ha YCJOBMA CMa3KK
JABuraresid. YcTaHaBJIMBaeTcsi, 4TO paspylle-
Hue Mac/la :e o6o3HayaeTr elle leodxoxmyi-
MOCTV CHATb JBMrarejlb ¢ 9KCILJlyaTauusa,
€ecjif Ipi 3TOM He HaAOGNIOJKaeTcAa IOBbIIIIeH-
HbIIl 1I3HOC TPYLUMXCA 9JIEMEHTOB.
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STRESZCZENIA

MORAWSKI J. M., SMOLICZ T.. Uskok
wiatru = dzialanie na samolet, Srodki
Zzmniejszajiyce zabruztmc(l) TLiA, t. XXXVH
1982, nr 1, s.

W artyliule omoéwiono .’._]anSRa uskoku
wiatru, jcgo dziatanie na samolot oraz
aktualnie dostepne srodki pilotazowe (soft-
ware) i techniczne (hardware) ograniczajgce
zagrozenie.

KANIA W.: Interceptory w lotnictwie.
TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 1, s. 7

Opisano zastosowanie interceptorow w
sterowaniu poprzecznym samolotéw oraz no-
woczesne uktady interceptoréw dla samolo-
tow lelkich.

ZIEBORAK J.: Wpiyw czynnikow pilotazo-
wych i ugrotechnicznych na zakres uzyt-
kowania samolotu rolniczego. TLiA, t.
XXXVII, 1982, nr 1, s.

W artykule przedstawiono sposoby pro-
wadzcnia samolotu podczas lotu roboczego
nad polem, dokladno$¢ osiggang w zakresie
wysokosci i linii drogi oraz wplyw odchy-
tek na jakosS¢ zabiegu 1olniczego.

JAWORSKI E.. Analiza przebiegu parame-
trow gazodynamicznych i mocy turhino-
wego silnika snmuglowcowego podcezas przy-
spieszania. TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 1,
s. 13

Opierajge si¢ n; wynikach matcematycez-
nego moctclowania procesow przejsciowych
silnika GTD-350  przedstawiono przebiegi
parametrow gazodynamicznych silnika
podezas przyspleszania — predkosci obroto-
wych  sprezarki - i turbiny napedowej,
sprezu 1 natezenia  przeptywu powietrza,
zapasu statccznej pracy sprezarki, tempe-
ratury przed turbing, wspoétczynnika nad-
miaru powietrza, rozprezoOw turbiny spre-
zarki i turbin — i mocy silnika. Omowio-
no przy tym wplyw na procesy przejscio-
we zjuwisk zwigzarych z przeplywem nie-
ustalonym — bezwiadnosci czynnika robo-
czego, akumulacji masy i akumulacji cie-
pta.

ZWIERZYNSKI J..: Chaos czy porzadek w
ruchu lotniczym? TLiA, t. XXXVII, 1982,
nr 1, s. 26

Zgromadzenie Stowarzyszenia Kontrole-
row Ruchu (Londyn 22--24.10.1980 r.) oma-
wilato problemy dotyczgce Swiatowego ruchu
lotniczego. Artykut przedstawia poglady
niektérych uczestnikéw tego zgromadzenia
oddajacych najtrafniej trudng sytuacje w
ruchu lotniczym na Swiecie.

OSTAPKOWICZ M.: Destrukcja oleju pod-
czas uUgytkowania w lotniczych silnikach
turbinowych. TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 1,
s. 23

W artykule poréwnano konstrukcje we-
ztbw  tozyskowych silnika jednowatowego
o umownym oznaczeniu 31 i silnika dwu-
watlowego o oznaczeniu J7F. Opisano mec-
chanizm powstawania destrukcji oleju i jej
wpityw na warunki smarowania silnika.
Stwierdzono, 2e destrukcja oleju nie ozna-
cza jeszczce koniecznoSci wycofania silnika
z cksploatacji, jezeli nic towarzyszy jej
wzmozone zuzycic czesci trgcych.

ORKISZ M., PROCIAK R., SZCZECIN-
SKI S.: Czynnik dynamiczny w procesie
napetniania c¢ylindréw silnika tiokowego.
TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 1, s. 32
Przedstawiono probe teoretycznego roz-
wiazania przcbiegu zmian ciSnienia w ka-
nale dolotowym bezposrednio przed zawo-
rem i jego wpiyw na wartos$é ciSnienia w
cylindrze silnika. Rozwijzanie uwzglednia
bezwtadno$é strumienia powietrza (mieszan-
ki) w kanale dolotowym uzalezniong od
chwilowego potozenia katowego watu kor-
bowcgo silnilia.

GLIWA M.: Okreslanie wiclkoSci ziarna
austenitu w stalach. TLiA, t. XXXVII, 1982,
nr 1, s. 35

Omoéwiono problem okreslania ziarna au-
stenitu w stalach honstrukcyjnych Wyka-
zano btedy ujawniania ziarna metodg siat-
ki tlenkéw z zastosowaniem austenityzo-
wania w atmosferze argonu. Zwrobcono
uwage na niescistosei w metodyce ujaw-
niania ziarna w odkuwkach lotniczych.

MORGALA A.: Polskie wersje samolotéw
Hannover CLII. TLiA, t. XXXVII, 1982,
nr 1, s. 37

Przedstawiono dzieje budowy samolotu
CLI zbudowanego przez inz. K. Stowika w
1919 r. w Centralnych Warsztatach Lotni~
czych w Warszawie oraz odmiany CLH
opracowancj przez inz. Z. Zych-Plodow-
skiego w 1920 r.

TLiA 1982 nr 1



Z DZIALALNOSCI SEKCJl LOTMICZYCH SIMP i SITK

Spotkanie w Sejmie

Nadzwyczajny Walny Zjazd Delegatow
STM® zobowigzat wiadze Stowarzyszenia do
podjgcia wspoipracy z positami na Sejm.
czioniiami SIMP. \W czerwcu br. kol. kol
J. Kaczmearek i K. Wawrzyniak omowili
7z poslami m.in. nastgpujacc zagadnienia:
— specjalizacja zawodowa inzynierow i
zwigzane z tym dodatki,

— warunki socjalno-bytowe kadry inzy-
nieryjno-technicznej. ze szczegdédlnym u-
wzglednieniem warunkow pracy i ptac mio-
dej kadry technicznej,

— koniccznod¢ nowelizacji Uchwaty nr 180
Rady Ministrow przez wprowadzenie do
niej przepisdOw usuwajgcych przeszkody w

funkcjonowaniu stowarzyszen naukowo-
-technicznych,

— sporzadzone przcz sekcje naukowo-
-techniczne Stowarzyszenia raporty i me-
moriaty (np. o stanie branzy: napedy i

sterowanie hydrauliczne).

— wnioski i zatozenia dot. postepu tech-
nicznego i systemoéow jego finansowania.
W czasie spotkania dokonano wyboru
dzicliana zespoiu postéw-SIMP-owcow. Zo-
stal nim lkol. Tadeusz W. Miynczak.

Fostulaty Nadzwyczajunego Walnego Zjazdu
NDelegatow SIMEP

Przytaczamy kilka waznych
programowych zgtoszonych w
Nadzwyczajnego Walnego Zjazdu
tow SIMP:

— Analizowa¢ i ocenia¢ prace oraz poste-
powanie inynieréow i technilkow na wszyst-
liich szczeblach, aby przeciwdziata¢ obni-
zaniu rangi zawodu oraz naruszaniu norm
ctyki zawodowej. Podja¢ alscje — przez
odpowiednic organa SIMP — oczyszczania
szeregow Stowarzyszenia z czlonkow, kto-
rzy przez ewidentne biedy w dziataniu
inzynierskim i wynikajace stad decyzje
doprowadzili do znacznych strat gospodar-
czych. Ocenia¢ na biezgco postawy czion-
kow SIMP. (Program dla két SIMP).

— Uczynié sekcje naukowo-techniczne
SIMP odpowicdzialnymi za prawidiowg rea-

postulatow
Uchwale
Delcga-

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

Wytwornia Sprzetu Komunikacyjnecgo
PZL-Mielec zglosila do opatentowania na-
stgpujace wynalazki lotnicze:

® Przyrzad pomiarowy do mierzenia
scianek, zwlaszcza przedmiotéow o skom-
plikowanych przekrojach (autorzy: L.
Skrzyniarz, M. Bozek, Z. Godziejewicz).

assrass.

L A

Przyrzad pomiarowy wg wynalazku ma
ramie wymienne 3 pomidarowe sztywno
ztaczone $rubami 2 z korpusem 1 w pro-
wadnicy 5 oraz ramie ¢ wychylne, zbloko-
wane w osi obrotu 8 korpusu 1 z krzywkg
6. tworzgc przekiadnie pomiarowg A do B
w zestyku z nbézka 7 czujnika 9.

Skrot opisu wynalazku, chronionego trze-
ma zastrzezeniami, opublikowano w BUP
nr 4/1980 r., w klasie GO1 B, pod nr
P.214420 T.

® Agrolotniczy dozow ik zabierakowy
materiaidw sypkich (autorzy: T. Malysz,

lizacjg przez nasze Stowarzyszenie funkcji
cksperta. Wprowadzi¢ zasade dolionywania
przez sckcje naulkkowo-techniczne SIMP
krytycznych analiz i opinii dot. rozwoju
dcziedzin lezacych w zakresie ich specjal-
nosci na tle gospodarki narodowej na
wszystlsich szczeblach. tzn. wytwérca i u-
Zytkownik oraz bransa i rzad, jako wyraz
niezaleznepo od administracji glosu opinii
publicznej. Inicjowac¢ przedstawianiz wias-
nych koucepcji i postulatow w  przypacd-
kacii odmiennego pogladu srodowisika na
kierunki rozwoju danej dziedziny techniki.
Domaga¢ sie uzasadnien negatywnych od-
powiedzi na wnioski i raporty SIMP skie-
rowane do wiadz gospodarczych. (Program
dla sekcji).

— Nalezy dazy¢ do przejecia przez Sto-
warzyszenie calej procedury przyznawania
tytutow specjalisty. Nalezy opracowaé kry-
tyczng analize dotychczasowej procedury
uzyskiwania stopnl specjalizacji zawodowe]
z uwzglednieniem celow jej zdobywania.
Na'lczy upowszechnia¢ kryteria przyznawa-
nia specjalizacji, wylkazy kursow, tryb po-
stepowania itd. (Program dia ZG SIMP).

— Kontynuowac proces decentralizacji za-
rzaclzania i dysponowania $rodkami ogniw
Stowarzyszenia wszystkich szczebli. Upro-
scic ad:ninistracjg, ograniczy¢ sprawozdaw-
czos¢ i dokumentacje, szczegoédlnie w dzia-
talno<ci agend. (Pregram dla ZG SIMP).

Najwieksze kola naukowo-techniczne

Najwieksze w  kraju koia zakladowe
SIMP (10002007 czionkow) — to kota lot-
nicze w Wytwdérniach Sprzetu Komunika-
cyjnego PZL w Mielcu i w Rzeszowie.

Nowa selkcja naukowo-techniczna

Powstata nowa sekcja SIMP: Sterowanic
i Naped Hydrauliczny. Sekcja, z Kktorg
wspotpracujg lotnicy z zaktadu PZL-Hydral
we Wroctawiu, opracowata i przekazaia
wtadzom .. Informacje o stanie branzy’.
Zagadnienie to bylo przez czionkow Prezy-
dium Zarzadu G!éwncgo SIMP omoéwione
podczas spotlkania z posiami.

Wywiad z prezesem SIMP

W sierpniu br., na lamach Zycta \Warsza-
wy, ukazal sie wywiad przeprowadzony z
prof. dr. Janem Kaczmarkiem przez red.
T. Podwysockiego nt. dziatalnosci Stowa-
rzyszenia. Rozmowa dotyczyta ustosunko-
wania sie inzynierow i technikéw mecha-
nikéw polskich do odnowy w kraju, refor-
my gospodarczej, zagadnien importowych i
kKoopcracyjnych, oszczednosci i innowacji
tcehricznych, wreszeie humanizacji pracy.

Przygotowania (lo Kongresu Technikow
Polskich

Rada Gtowna NOT 15 wrzesnia br. omo-
wita stan  przygotowania federacji do
VIII KTP. Wysunieto propozycje, aby dele-
gact na Kongres w listopadzie br. przedy-
skutowali merytoryczne tezy. przygotowa-
ne przez zespoty problemowe Kongresu.

Przyjgto nastgpujacy podziat na zespoty
problemowe:

— Gospodarka 2zywnoS$ciowa i wyzywienie
narodu,

— Energia, paliwa. surowce,

—- Wykorzystanic polskicj mysli technicz-
nej i kadr technicznych,

— PPoszukiwanie optymalnej struktury go-
spodarczej i perspektywiczne przeobrazanie
gospodarki narodowe/,

Budownictwo,
—- Ochrona S$rodowiska.

Informacje o Rydzynie

W Domu Pracy Twoérczcj w Rydzynie
oddano ostatnio do u2ytku: sale balows,
sale audiowizualng oraz trzy polkoje Kklu-
bowe. Zakonczono rowniez prace w czesci
hotclowej na III piglrze oraz czes$ciowo
uporzagdkowano park.

W br. zorganizowano dwa 2-tygociniowe
turnusy weczasowe, w cenie 3100 zt dla
SIMP-owca i 3400 zi dla czionka rodziny.

W. Btaszczak, W.
cinski, J. Kuron).

Iwaszczenko, Z. Szcze-

Dozownik ma oObrotowy
mieszczony miedzy ptaszczyznami
mi klapek 4 i 1 a $ciankg 2, wzdluz catej
dlugosci dozownika 3. Zabierak ma ksztailt

zabierak 5§, u-
czotowy-

walca 2z wglebieniami, tworzgcymi przy-

najmniej trzy wlerzchotki, pod ktore, w
ceil  intensywnego przemieszczania mate-
1ialdw  sypkich, doprowadzone jest powie-

tree sprgzone dyszami 6.

Wynalazek, chroniony trzema zastrzeze-
niami, opisany jest w BUP nr 6/1980 r., W
klasie BR64 D, pod nr P.214632 T.

® Dowoddztwo Wojsk Lotniczych zglosilo
do opatentowania wynalazek pn. Sposéb
tlumienia wiru w swobodnym struinieniu
wlotowym turbinowego silnika odrzutowe-
go (autor T. Gajewski). Wynalazek roz-
wigzuje zagadnienie zabezpieczenia turbi-
nowych silnikow odrzutowych przed mozli-
woscig zasysania unoszonych ciat statych
z podloza podczas pracy silnikow odrzuto-
wych zarowno na postoju, jak i w ruchu
bez pogarszania jego charakterystyk.

Sposob wg wynalazku polega na umiesz-
czeniu kratownicy o grubos$ci co najmniej
20 nmm o oczkach kwadratowych lub pro-
stoligtnych w przestrzeni miedzy dolng
krawedzig wlotu powietrza do silnika a
podtozem, rOwnolegle do osi podiuznej
wlotu. Stosunek powierzchni kratownicy
do powierzchni wlotu powinien by¢ nie
mniejszy niz 3:2. Srodek geometryczny
kratownicy powinien znajdowaé¢ sig na osi
pioriowej wlotu.

Skrot opisu wynalazku, chronionego Je-
dnym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 6/1980 r., w klasie F02 K, pod nr
P.213356 T.



Samoloty francuskie w lotnictwie polskim

SPAD VlII
(SPAD 7 C1)

SPAD XII}
(SPAD 13 C1)
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