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Sktad Zarzadu Sekcji ZG SIMP

w kadencji 1987-+1390

Lotniczej

Przewodniczacy — J. Lewiltowicz. Czlon-
kowie: W. Antoszczyk, W. Btlaszczak, R
Checinski, H. Dabrowski, A. Gnot, W. Gi-
rulski, J. Horbaczewski, L. Jarzebinski, Z.
Kodtubaj, T. Kroélikiewicz, K. Kunachowicz,
J. Mazur, K. Michalewicz, M. Michalski,
J. Maryniak, Cz. Nowak, T. Roznowski, K.
Sater, M. Zawadzki, A. Goto§, K. Pancerz,
A. Polanski, J. Zaskalski, R. Roziecki, A.
Paptorek, A. Glass, M. Mikluszka, A. Mil-
kiewicz, S. Pietras, J. Smielkiewicz, S.
Trebacz, J. Sliwinski, J. Ctapka, S. Ggaska,
T. Kurcyk, J. Lewandowski, H. Wors.

Spotkanie delegata na XXI Kongres Tech-
nikéw Polskich z aktywistami SIMP w In-
stytucie Lotnictwa w Warszawie

Na rozszerzone posiedzenie Zarzgdu Kola
SIMP przy Instytucie Lotnictwa w dniu 15
czerwca 1987 r., w ktérym udzial weieli:
aktyw SIMP-owski, przedstawiciele orga-
nizacji spoteczno-politycznych i pracownicy
naukowo-badawczy zostal zaproszony pod-
sekretarz stanu w Ministerstwie Hutnictwa
i Przemystu Maszynowego — gen. dyw.
prof. dr hab. inz. J. Modrzewski — u-
czestnik XXI Kongresu Technikéw Pol-
skich oraz dys. ILot inz. M. Pilat.

Celem spotkania byla wymiana poglagdow
na temat reformy gospodarczej w S$wietle

uchwat XXI Kongresu .Technikéw Pol-
skich.
Przed rozpoczeciem narady z-ca przew.

ZG SIMP gen. dyw. prof. dr hab. inz. J.
Modrzewski wreczyt aktywistom SIMP ho-
norowe wyro6znienia. Otrzymali je naste-
pujacy koledzy: mgr inz. A. Glass — Zlo-
tg Odznake Honorowg NOT, mgr inz. W.
Gryglewski Zlota Odznake Honorowg
SIMP, prof. dr hab. inz. Zb. Dzygadilo —
Srebrng Odznake Honorowg SIMP, doc.
mgr inz. R. Lewandowski — Srebrng Od-
znake Honorowg SIMP, mgr inz. pil. R.

Gryglewski Zlotg Odznakg Honorowg
SIMP, mgr inz. G. Szelgg — Dyplom Ho-
norowy ZG SIMP, za$ nowi czlonkowie

SIMP kol. kol.: mgr inz. 1. Zielonka, dr
inz. H. Zub, mgr inz. H. Spychalski o-
trzymali legitymacje czionkowskie i od-
znaki SIMP-owskie.

Kol. T. Kurcyk przew. Zarzgdu Kota
SIMP przy ILot omoéwil wyniki pracy
Zarzagdu Kota SIMP, a takze przedstawil
zamierzenia na przyszio$é¢, ktore m.in. do-
tyczyty:

— doskonalenia zawodowego (mozliwosci
zorganizowania przez Wydzial MEil. Poli-
techniki Warszawskiej i Sekcje Lotniczg
SIMP Studium Podyplomowego dla spe-
cjalistbw branzy lotniczej z uwzglednie-
niem wiedzy potrzebnej do uzyskania spe-
cjalizacji zawodowej I i II stopnia),
grupowych
indywidual-

= wyjazdow technicznych:
krajowych oraz zagranicznych
nych tzw. popieranych,

— konkurséw nt.

wynalazczoéci i racjo-

nalizacji pracowniczej wspoOlnie z Klubem
Techniki 1 Racjonalizacji oraz twoérczosei
mtodych pracownikéw naukowo-badaw-

czych i zwigzanych z tym wyréznien (na-
gréd pienieznych i dyploméw),

— konferencji, seminariéw i odczytow.

|

Podkreslit w swej wypowiedzi dobrz:2
rozwijajacg sie wspotprace z dyrekcjg In-
stytute, Radg Naukowg Instytutu oraz
organizacjami spoteczno-politycznymi.

Nastepnie dyr. Il.ot inz. M. Pitat o-
mowit sprawy: ptac pracowniczych, fun-
kcjonowania Instytutu jako organizacyjnej
jednostki naukowo-badawczej oraz Kkadry
naukowo-badawczej.

Wtasciwe uregulowanie wynagrodzen
pracowniczych ma spowodowaé¢ zwieksze-
nie efektywno$ci pracy. Obecnie sg wdra-
2ane kolejne etapy zalozonej polityki pta-
cowej. Rozpoczeto od okre$lenia zasad u-
stalania warunk6w  ksztattowania sktad-
nikéw angazowych wynagrodzen pracowni-
kéw, wyraznie preferujgc pion naukowy.
Nie oznacza to jednak, 2e nie docenia sig
roli administracji. Pirzyjeto ogoélng zasa-
de, 2e na elementy pracowniczego wyna-

grodzenia angazowego przeznacza sie 2/3,
a na elementy motywacyjne 1/3 czesé
tgcznego wynagrodzenia pracowniczego.

System ptac jest stale weryfikowany i u-
lepszany. W strukturze zatrudnienia pro-
porcje sg jeszcze niezadowalajgce, bowiem
nadal 29-+30% stanu liczbowego pracowni-
koéw Instytutu to administracja i dziaty
nie prowadzgce prac naukowo-badawczych.
Dia pracownikéw tych komoérek system
motywacyjny jest ustalony na okre$lonym
poziomie 1 zamkniety. Natomiast dla pra-
cownikéw pionu naukowo-badawczego sys-
tem motywacyjny jest otwarty, np. w po-
dziale nagrody z zysku bedg preferowa-
ni pracownicy pionu nauki. Celem takie]

polityki ptacowej jest liczebny wzrost
twoérczej kadry Instytutu.

W celu usprawnienia funkcjonowania
Instytutu jako organizacyjnej jednostki
naukowo-badawczej waznymi elementami
sq:

— wytyczenie wtasciwego kierunku dzia-
tania w okre$lonych dziedzinach prac nau-
kowo-badawczych,

— okreS$lenie sposobu uzyskania wyso-
kiej efektywno$ci w dziataniu, a wiec i
optacalnosci finansowej.

W zwigzku z powyzszym w strukturze
organizacyjne] Instytutu wprowadzono
wiele zmian polegajgcych na:

— zapewnieniu jednostopniowego Kkiero-
wnictwa pionu naukowego, ktory jako pion

no$nik wiedzy ma réwnocze$énie naj-
wyzsze ptace,

— zgrupowaniu w jednym pionie twor-
cOw w dziedzinie nauki i badan, a takze
wykonawcoéw prototypowych wyroboéw lub
urzgdzen badawczych,

-~ poprawieniu funkcjonalno$ci komoérek
pomocniczych.
Bardzo waznym zamierzeniem jest od-

miodzenie kadry, zwtlaszcza kadry nauko-
wo-badawczej. Zachodzi zatem konieczno$é
stworzenia warunkéw atrakcyjnej pracy i
odpowiedniego sterowania ptacami.

Nalezy takze zatrzymaé¢ odptyw praco-
wnikéw o wysokich kwalifikacjach zawo-
dowych, tworzgc warunki zachegcajgce dn
pracy w Instytucie, gdyz koncowy wy-
nik prowadzonych prac naukowo-badaw-
czych, a takze ich efekt ekonomiczny, w
jakiej$§ mierze zalezy od liczby pracowri-
k6w, ale przede wszystkim od ich wiedey
i do$wiadczenia.

Nastepnie zabral! glos z-ca
SIMP gen. dyw. prof. dr hab. inz. .
Modrzewski. Nawigzujge do uczestnictwu
w XXI Kongresie Technikéw Polskich,

przew. ZG

wymienil nastgpujgce obszary tematyczne,
w ktérych obradowaly kongresowe zespo-
ty problemowe:

— zaspokojenle potrzeb czlowieka,

— rozwo6j techniki i gospodarki,

— rola $rodowiska naukowo-technicznego,
— systemowe uwarunkowania rozwoju.
Powiedzial, 2e XXI Kongres Technikow
Polskich mial swoje indywidualne oblicze,
ktorego mys$lg przewodnig bylto: technika
dla czilowieka i1 kraju. Oznacza to, 2e ce-
lem nadrzednym dziatalnoéci naukowo-
-technicznej i gospodarczej Jjest zaspoka-
janie 1 rozbudzanie materialnych potrzeb
czlowieka oraz tworzenie cywilizacyjnej
podstawy do kulturalnego rozwoju.
Omawiajgc sytuacje w przemyS$le maszy-

nowym, ocenil réwniez przedsiebiorstwa
branzy lotniczej 1 silnikowej. Pomimo
‘trudnoséci w wielu przedsiebiorstwach

przemystowych jest szansa szybkiej po-
prawy i to bez naruszenia budzetu pan-
stwowego. T3 szansg Jest zasada przemystu
eksportujgcego, przy jednoczesnym rozwo-
ju wtlasnego zaopatrzenia. W planach na-
lezy uwzgledni¢ potrzeby finalistow, ale
nie wolno zapomina¢ o kooperantach. Czeg-
ste przypadki niedoinwestowania przedsie-
biorstw kooperacyjnych stawaly sie przy-
czyng niejednokrotnie uniemozliwiajgcy
realizacje zaszczytnych zamierzen rozwoju
branzy. Przy dobrej wspélpracy i wzajem-
nym zrozumieniu sie przedsigbiorstw mo-
2na rozwigza¢ wiele probleméw produkceyj-
nych i technicznych. Nalezy przy tym wy-
korzystywa¢ potencjat jednostek naukowo-
-badawczych, przy czym inicjatywa wspol-
pracy przemyst — nauka powinna wyply-
wa¢ z obu stron. Jest tu rola i dla In-
stytutu Lotnictwa.

Zwroécil uwage na duzg liczebno$é¢ kot it
czlonké6w SIMP w Federacji NOT i stwier-
dzil, 2e $rodowisko inzynierskie mozée i
powinno szeroko i skutecznie dziata¢, tym

bardziej, 2e od nas technikOw oczekuje
sie¢ rozwigzania wielu probleméw w za-
kladzie pracy i poza nim. I my — przed-
stawiciele érodowiska technicznego — wez-

miemy takze udzial w odnowie gospodar-
czej kraju, gdyz — Jjak zawsze — SIMP
powinien by¢ nadal najaktywniejszym sto-
warzyszeniem w Federacji NOT.
W dyskusji udziat wzieli: doc. dr inz.
H. Zatyka, doc. dr inz. T. Kostia, mgr
inz. G. Szelgg.

Oprac. T. Kurcyk

Zebranie Prezydium Sekcji
SIMP w Mielcu

Lotniczej ZG

W celu nawigzania bezposredniej wiezi
Zarzadu Glownego Sekcji Lotniczej SIMP
z podleglymi mu oddzialami wojewo6dzKi-
mi Sekcji Lotniczej SIMP, odbylo sie w
dniu 8 lipca 1487 r. wspblne posiedzenie
robocze w Wytwoérni Sprzetd Komunika-
cyjnego w Mielcu. Gospodarzami spotka-
nia byli: mgr inz. S. Ggaska przew.
Sekcji Lotniczej SIMP w Mielcu, mgr inz.
S. Ksigzek — przew. Kola SIMP przy WSK
Mielec (koto liczy 1700 czionkbéw) oraz
mgr inz. S. Smist — przew. Kota SIMP
przy OBR Sprzetu Komunikacyjnego w
Mielcu (400 czilonkoéw). Zebraniu przewod-
niczyt prof. dr hab. inz. J. Lewitowicz --
przew. Sekcji Lotnicze] ZG SIMP.

cd. na 111 s. okt
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Publikacje nit. historii polskiej techniki lotniczej

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Stan wiedzy historycznej zwyklo sie ocenia¢ na pod-
stawie publikacji i to przede wszystkim ksigzkowych. Czy
ksigzki nt. dziejow naszej techniki lotniczej daja pelny
ich obraz? Jakie sy najpowazniejsze braki? W przegladzie
dotychczasowych publikacji uwzglednimy roéwniez pozycje
znajdujgce sie w druku oraz przygotowywane do druku.

Najogolniejszy obraz rozwoju rodzimej techniki lotniczej
znajdujemy w wydawnictwach albumowych. Pierwszy —
to ,,Album dziesieciolecia lotnictwa polskiego” (1930 r.),
nastepne to: ,,Ku czci polegltych lotnikow” (1933 r.) A. Woj-
tygi, ,L’Aeronautique en Pologne” (1935 r.) B. Kwiecin-
skiego i ,,Polska lotnicza” (1937 r.). Natomiast w ostatnim
50-leciu ukazal sie tylko albumik A. Glassa ,Polskie
skrzydita” (1985 r.). Byly to rownoczesnie prace dajgce o-
braz caloksztalttu dziejéw naszego lotnictwa. Jedyne nie-
albumowe ujecie tej tematyki, ,,Dzieje polskich skrzydel”
(1974 r.) K. Stawinskiego, niestety zawiera liczne niescis-
losci i bledy.

O poczatkach naszych préb konstrukcyjnych pisato kilku
autorow. S. Januszewski napisal ,,Rodowodd polskich skrzy-
de!” (1981 r.), E. Jungowski ,,O pionierach polskiej mysli
lotniczej” (1967 r.), a J. Konieczny ,,Zaranie polskiego lot-
nictwa” (1967 r.). Nalezy spodziewaé sie nowej ksigzki S.
Januszewskiego podajgcej nieznane szerzej informacje o
pracach polskich wynalazcoOw lotniczych w okresie pionier-
skim. Brak jest ksigzki sumujgcej publikacje prasowe J.
Koniecznego nad poczatkami baloniarstwa i lotéw samo-
lotowych w Polsce.

Pierwszg ksigzkg przedstawiajgcg polski przedwojenny
lotniczy dorobek konstrukcyjny byta ksigzka J. Cynka
,Polish Aircraft 1893-+-1939” (1971 r.), nastepnie ukazaly sie:
,Polskie samoloty wojskowe 1918-+1939” A. Morgaty
(1972 r.) i ,Polskie konstrukcje lotnicze 1893-+-1939” A.
Glassa (1976 r.). Konstrukcje PRL zostaly opisane w ksigz-

kach: ,Konstrukcje lotnicze Polski Ludowej” (1965 r.) i
,Polskie samoloty wojskowe 1945--1980” A. Morgatly
(1981 r.). Brak jest opracowania nt. polskich szybowcow

po 1964 r. i samolotéw z ostatnich lat. W ksigzkach o kon-
strukcjach lotniczych jest zawarty krotki zarys rozwoju
polskiego przemystu lotniczego. Szersze omoéwienie tego te-
matu z okresu miedzywojennego zawiera ksigzka R. Bart-
la, J. Chojnackiego, T. Krolikiewicza i A. Kurowskiego ,,Z
historii polskiego lotnictwa wojskowego 1918-+1939”
(1978 r.). Caloksztalt dziejow przemystu przedstawili J. Ba-
biejczuk 1 J. Grzegorzewski w ksigzce ,Polski przemyst
lotniczy” (1974 r.).

Opisy polskich konstrukcji lotniczych znalazly sie row-
niez w opracowaniach poswieconych poszczegélnym rodza-
jom lotnictwa: J. Rozwadowskiego ,Morski Dywizjon Lot-
niczy” (1973 r.), czy A. Morgaly ,,Samoloty w polskim lot-
nictwie morskim” (1985 r.), ,Samoloty mysliwskie w lot-
nictwie polskim” (1979 r.) i ,,Samoloty bombowe i sztur-
mowe w lotnictwie polskim” (1981 r.) oraz M. Mikulskiego
i A. Glassa ,,Polski transport lotniczy 1918--1978” (1981 r.).
Brak jest opracowan nt. dziejow polskich samolotéw spor-
towych, polskich samolotéw rolniczych, polskich samolotéw
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sanitarnych itd. oraz nt. dziejow polskich balonow, lotni,
motolotni i konstrukecji amatorskich. Smiglowce opisat R.
Witkowski w ksigzce ,,Wiroptaty w Polsce” (1986 r.), a spa-
dochrony T. Malinowski w ksigzkach ,,Spadochrony” (196:3,
1974 r.) i ,,Sport spadochronowy w Polsce” (1983 r.).

Osobng grupe wydawnictw stanowig monografie wytwor-
ni. Dotychczas ukazaly sie ,,Samoloty RWD” L. Duleby i
A. Glassa (1983 r.) oraz ,Samoloty PZL 1918--1978” A.
Glassa (1980 r.). W przygotowaniu do druku znajduje sie
ksigzka ,,Samoloty PWS” T. Chwalczyka i A. Glassa oraz
opracowane w wytworniach monografie ,PZL-Okecie” i
,,PZL-Mielec”. W przygotowaniu znajduje sie monografia
LWD. Natomiast brak jest monografii SZD, rdéznych war-
sztatow szybowcowych, poznanskiej wytworni ,Samolot”,
zakladow Plage i Laskiewicz — LWS, czy PZL-Swidnik,
nie mowigc o wytworniach silnikéw lotniczych.

Na $wiecie duzym zainteresowaniem cieszg sie monogra-
fie samolotéw. Jeden ich rodzaj to broszurki w rodzaju
serii ,,Typy Broni i Uzbrojenia”. Dotychczas w tej serii
przedstawiono 9 samolotow polskiej konstrukecji i 7 pro-
dukowanych z licencji. Nie jest to duzo. Natomiast pierw-
szg obszerniejszg monografig polskiego samolotu byta ksigz-
ka R. Kaczkowskiego ,,Samolot PZL-104 Wilga” (1983 r.). W
przygotowaniu do druku znajduje sie monografia ,PZL-
-37 kos” J. Cynka. Role monografii bedzie tez zapewne
speinia¢ niedawno opublikowana ksigzka ,Samoloty my-
Sliwskie wrzesnia 1939” poswiecona samolotom PZL P.7 i
P.11. Podobny charakter bedzie miala przygotowywana do
druku ksigzka ,,Samoloty bombowe wrzesnia 1939”,

Brak jest u nas monografii poswieconych Iludziom pol-
skicj techniki lotniczej, A jest warta przedstawienia syl-
wetka i dorobek prof. Stefana Drzewieckiego oraz wielu
konstruktorow: Z. Pulawskiego, S. Wigury, S. Rogalskiego,
J. Dabrowskiego, F. Misztala, A. Kocjana, S. Grzeszczyka
i wielu innych. Istnieje tylko ksigzeczka S. Januszewskie-
go ,Leonardo ze Wzdowa” o Adamie Ostoi-Ostaszewskim.

Zyciorysy kilkunastu polskich konstruktoréw i inzynie-
row zamiescili J. Konieczny i T. Malinowski w , Matej en-
cyklopedii lotnikéw polskich” (1983 r.). Podobnie kilkanas-
cic nazwisk ludzi polskiej techniki lotniczej mozna znalezé
w ,,Stowniku polskich pionieréw techniki” (1986 r.). Jak
na kilkaset nazwisk ludzi zastuzonych dla tej dziedziny —
to dos¢ skromnie.

Ciekawg odmiang publikacji z dziejow polskiej techniki
lotniczej sg opracowania T. Sottyka: ,Polska mys$l tech-
niczna w lotnictwie 1919--1939 i 19451965 (1983 r.) oraz
»Bledy i doswiadczenia w konstrukcji samolotow” (1986 r.).
Pokazujg one problemy techniczne, jakie wystepowaly na
naszych samolotach.

Oceniajac calos¢ publikacji nt. dziejow polskiej techniki
lotniczej nalezy podkresli¢, ze wiekszos¢ ksigzek (25, nie li-
czac broszurek TBU) ukazala sie w ostatnim dwudziesto-
leciu. Czes$¢ z nich warto wznowié po poprawieniu i uzu-
pelnieniu. Natomiast wiele tematoéw jeszcze czeka na opra-
cowanie.
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AUSTRALIA

® Koncern TNT nosi sie z zamiarem u-
tworzenia wielonarodowego konsorcjum, w
sklad ktorego wchodziliby przewoznicy
tadunku. Konsorcjum to, dziatajgce m.in.
na terenie Europy, miatloby samoloty tran-
sportowe zarejestrowane w roéznych Kkra-
jach (czlonkowskich). Na razie zamowiono
72 samoloty British Aerospace BAe-146,
wszystkie w wersji transportowej. ktore
bedy produkowane przez najblizsze 5 lat.
(A. et C. 1151)

AUSTRIA

@® 25 lipca 1987 r. przyjeto pierwszy z
24 zamowionych myséliwcow szwedzkich
Saab 35 Draken (oficjalne oznaczenie sa-
molotéw przeznaczonych dla Austrii ==
Saab 35 OE). Dostawa zostanie zakonczona
w grudniu 1988 r. Austria jest czwartym
krajem uzytkujgcym te samoloty, po
Szwecji, Danii i Finlandii. (A. et C. 1152)

BELGIA

® Latem 1987 r.
watyzacje miedzynarodowego
czego Brukseli. 61,54% akecji
przekazanych dwoém instytucjom, 30,77% —
akcjonariuszom prywatnym, 6,7% — uzyt-
kownikom portu i 1% — personelowi. (A.
et C. 1152)

mhvam  CHINY

® Zapowiedziano produkcje, w China
Nanchang Aircraft Manufacturing Com-
pany, samolotu szkolno-hojowego L-8 o
powierzchni skrzydet 16,50 m? masie star-
towej maks. 4200 kg, predkoSci maks.
800 km/h, putapie 13000 m 1 ditugotrwa-
toéci lotu 3 h. Naped ma stanowi¢ 1 sil-
nik turboodrzutowy Garrett TFE 731-2A o
ciggu 15,6 KN (USA). (A. et C. 1152)

@® Podczas rozmow kancelerza RFN Hel-
mutha Kohla w Pekinie, w lipcu 1987 r.,
pierwszoplanowym tematem hyta wspél-
praca przemystowa, w tym wspolny roz-
woOj 1 produkcja 75-miejscowego samolo-
tu transportowego o zasi¢gu 2000 km, skon-
struowanego wg najnowszych technologii.
(A. et C. 1152)

[0)  Francan

@ Dassault-Breguet rozwija nowg wersje
samolotu treningowego Alpha Jet 3.
Modyfikacje dotyczg gtownie awioniki i
wyposazenia kabin (ekrany katodowe: 4
w przedniej i 3 w tylnej kabinie). (A. et
C. 1151) i

@® Firma F. I. Sciences proponuje nowy
silnik do napedu samolotow ultralekkich
(ULM-O0w). Dwa cylindry w ukladzie V,
kazdy o pojemnos$ci skokowej 508 cm? i
stopniu sprezania 11; moc 38,2 kW (52 KM)
przy 6600 obr/min; chlodzenie powietrzem;

przygotowywano pry-
portu lotni-
mialo byc¢

masa 17 kg, zuzycie paliwa (benzyna Su-
per) — 8-+9 dm¥%h, podwodjny zaplon, re-
duktor epicykloicdlalny z amortyzujgcym

systemem lepkosprezystym. (A. et C. 1152)

® Niemal jednocze$nie z uruchomieniem
potaczenia Warszawy z Pekinem, otworzo-
no potaczenie Berlina z Pckinem, realizo-

wane przez samoloty Interflugu i CAAC.
(L+K 14/87)
@® Ograniczenia budzetowe dla lotnictwa

wojskowego nie objely programu rozwojo-
wego 35 samolotow Panavia Tornado w
wersji walki elektronicznej (A. et C. 1151)
® W niektorych kotach wojskowych u-
jawnia sie sceptycyzm do programu euro-
pejskiego mysdliwca lat dziewigédZiesigtych
(EFA/JF-90). Istniejg sugestie modyfikacji
samolotu taktycznego Panavia Tornado, po-
dobnie jak F-4 Phantom II i szkolno-bo-
jowego Alpha Jot. (A. et C. 1132)

@® Najblizszy #=alon Lotniczo-Kosmonau-

tyczny w Hanovyerze, 1LLA ’88, odbedzie
sig w dniach 5-12 maja 1988 r. Udziat
zapowiedzialo 450 wystawcow z 20 Kkra-

jow. (A, et C. 1152)

USA

® Nowa spoltka Bromon Aircraft
pany zapowiedziala rozwodj nowego
silnikowego samolotu komunikacji lokal-
nej i transportowego z napedem turbo-
Smigtowym — BR 2000. Nieci$nieniowa ka-
bina o wymiarach 2,41)X2,49X10,52 m (63 m3)
bedzie mogia pomieSci¢ 46 pasazerow lub
6000 kg tadunku. Masa wtasna — 6598 kg,
masa maks. — 13495 kg, predko$¢ przelo-
towa — 399 km/h, zasieg (w zaleznosci od
tadunku) — 400--3890 km. (A. et C. 1152)
® Coraz wigkszg Kkariere robi system
telewizji poktadowej w samolotach trans-
portowych, oparty na plaskich ekranach
(patent USA 4647980). Ekrany (Sony), o
szerokos$ci 33 cm i gleboko$ci 4 cm, s3g u-
mieszczane w oparciach foteli, z tytu —
indywidualnie dla kazdego pasazera, ktory
ma do wyboru 1 z 6 kanalow. Oferty roz-

Com-
dwu-

nych systemow zlozyly np. firmy: Air-
vision | Transcom Systems. (A. et C.
1151)

\@ W. BRYTANIA

® Nowe wymagania przeciwpozarowe
dla samolotow w W. Brytanii. Od sierpnia
1988 r. wszystkie samoloty rejestrowane
w brytyjskim rejestrze muszg mie¢ wy-
posazenie kabin wykonane 2z materiatow
trudno palnych, ktore w wysokich tem-
peraturach nie wydzielajg toksycznego dy-
mu. Dotyczy to wyktadzin S$ciennych i su-
fitowych, schowkow pod fotelami oraz
ram foteli. Wymagania co do tych materia-
16w znajdujg sie w nowrych przepisach
brytyjskich. Podobne przepisy ogtosita
wcezesniej FAA. Wtadze brytyjskie zrezyvg-
nowaly z zastosowania tych przepisow do
juz eksploatowanych 600 samolotow ze
wzgledu na koszty. Poszukiwanie lekkie-
go, odpornego na ogient materiatu podje-
to po obu stronach Atlantyku, kiedy oka-
zato sie, ze kazdy plastyk wydziela po

Bezposrednio po
British Civil
liniom lotni-

podgrzaniu {rujycy gaz.
pozarze B-737 w Manchester,
Aviation Authority polecilta
czym zainstalowanie odpornych na ogien
siedzenn (foteli) i automatycznych $wiatel
wskazujgcych pasazerom, w razie pozaru,
droge do wyjécia. Operacja ta kosztowala
bryiyjskie linie 11 mln. funtow. J.Z.

ZSRR

® Od kwietnia 1987 1. sie¢ polaczen

Aeroftotu do RFN rozszerzyla si¢ o linie
Leningrad-Hamburg. Wczesniej uruchomio-
no linie: Leningrad-Diisseldorf | Lenin-

grad-Monachium. (L+K 14/87)

0GOLNE

@® Z bilansu ICAO wynika, ze linie lot-
nicze 156 krajow czlonkowskich zwiekszyty

w 1986 r. przewozy pasazerow, towarow i
poczty o 5% (tkm). Liczba przewiezionych
pasazerow wzrosta rowniez o 5% (do 938
mln), a masa tadunkow — o 7% (do 14,7
mln Mg). (AviMag 934)

® Wedlug ocen ICAO, w 1986 r. nasti-
pila poprawa bezpieczenstwa w lotnictwie

handlowym. Wydarzyto sie 16 wypadkow,
ktore pociagngly za sobg Smier¢ 330 osoh
(w 1985 r., rekordowym pod wzgledem f{ra-
gedii, w 22 wypadkach zgineto 1066 pasa-
zerow). (A. et C. 1143)

@® Liczba samolotow cywilnych uzytko-
wanych w Swiecie (poza ZSRR i Chinami)
wzrosta w latach 1984--1985 do 375 930. 39 020
sposérod nich (10,4%), to samoloty handlowe,
a pozostate (336910 — 89,6°%), to samoloty

uzytku ogolnego. (A. et C. 1143)
® W czasie minionych 10 lat wudzial
przewoznikow 2 Azji i Pacyfiku w prze-

wozach §wiatowych wzrost z 19,8% do 28%.
W tym samym czasie udzial linii lotni-
czychh Ameryki FPolnocnej i Europy zmalat
z 63,4 do 58,5%. (A. et C. 1143)

@® Coraz wiecej mowi si¢ o integracji
linii lotniczych Europy; wspomina sie np.
o ewentualnosci scalenia British Airways,
Air France i Deutsche Lufthansa w 1993 .
Podobny charaikter majg pono¢ rozmowy
prowadzone przez przedstawicieli Scandina-
vian Airlines System (SAS) i belgijskiej
Sabeny. (A. et C. 1145)

® Linic lotnicze, bedgce czionkaimni TATA,
wydajg na paliwo lotnicze 24 ponoszo-
nych kosziow eksplotacyjnych. Kazdy z
przewoznikow, nalezgcy do IATA, wydaje
$rednio 2 min dol. rocznie. (A. et C. 1133)

® Do konca wieku 2 mld pasazerow zo-
stanie przewiezionych przez linie lotnicze
Swiata, w lotach regularnych. 8. Swiatowa
Konferencja Portow’ Lotniczych IATA zo-
stala po$wiecona aspektom technicznym te-
go problemu. (A. et C. 1148)

® Rada ICAO zapowiedziala
konferencji dyplomatycznej. w lutym
1988 r., w celu podjecia dzialan przeciw-
stawiajacych si¢ uzywaniu przemocy w
portach lotniczych. (A. et C. 114%)

@® Linie lotnicze Air France,
Lufthansa, TIheria 1 SAS utworzyly spol-
ke Amacleus, kiorej zadaniem jest wpro-
wadzenic w 1939 r. wspolnego, Kkompute-
rowego systemu rezerwacji miejsc, opra-
cowanego przez IBM. Wzro$nie w ten spo-
sob konkurencyjno$é¢ tych linii wobec prze-
woznikow amerykarnskich, ktorzy podobne
systemy (Apollo i Sabre) uzytkujg od pew-
nego czasu. (A. ct C. 1149)

zwolanie
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STATYSTYKA LOTNICZA
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Multicyklonowy odpylacz bezwiadnosciowy

do samolotu rolniczego

Samoloty rolnicze, znacznie czes$ciej niz samoloty o in-
nym przeznaczeniu, przebywajg w bardzo zanieczyszczonej
atmosferze. Wynika to z charakteru ich pracy — loty na
malych wysokosciach, czeste starty i ladowania (zwykle
na nie utwardzonych, prymitywnych ladowiskach), a prze-
de wszystkim rozpylanie proszkow i aerozoli.

Zanieczyszczenia powietrza dzialajg niszczgco na silniki
samoloiéw. Pyly, zwlaszcza pochodzenia nieorganicznego,
przedostaja sie do wnetrza silnika i powodujg szybkie zuzy-
wanie sie jego tracych czeéci. Dlatego silniki powinny byé¢
wyposazone w filiry (odpylacze) zatrzymujgce szkodliwe
zanieczyszczenia. W warunkach krajowych, przy trawia-
stych Igdowiskach, nie zawsze jest to bezwzglednie ko-
nieczne, jednak ze wzgledu na dos¢ duzy eksport samolo-
tow rolniczych oraz uslug agrolotriczych do krajow o bar-
dziej suchym ‘kiimacie oczyszczanie powietrza wlotowego
jest niezbedne.

W lotniczych silnikach tlokowych stosuje sie dwa rodza-
je odpylaczy: powierzchniowe i bezwladnosciowe. Ze
wzgledu na ograniczenie spadku ciSnienia na wlocie do
silnika, wynikajace z oporow przeplywu powietrza przez
odpylacz, odpylacze powierzchniowe majg zwykle dos¢
duze wymiary, ponadto wymagajg cigglego nadzoru eks-
ploatacyjnego, gdyz opory przeptywu rosng wraz z iloscig
zatrzymanych pylow. Muszg byc¢ zatem czg¢sto wymieniane
lub czyszczone. Zaletg odpylaczy powierzchniowych jest
ich duza, niemal stuprocentowa skutecznos¢.

Dzialanie odpylaczy bezwladnosciowych polega na wyko-
rzystaniu sil bezwladnosci, ktorym pndlegajg ziarna pylu
znajdujgce sie w strumieniu powietrza. Odpylacze maja

2, K
1
8! :
5 30
Rys. 1. Schemat pojedynczegoe cylklonu
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Rys. 2. Kcenstrukeja moduiu odpylacza: 1 — cyklon, 2 — Kkaseta,
1 — Sciana poprzeczna, ¢ — komora separacyjna, § — pirzegroda,
6 — przewod odsysajacy, 7 —- lgcznik wylotowy

4

Dr inz. PAWEL DZIERZANOW:SKI

Wojskowa Akademia Techniczna

budowe¢ wywolujacg (przez zmiane kierunku przeplywu
powietrza lub jego zawirowanie) sily bezwladncSci, ktore
skupiajg ziarna pylu w okreilonej strefie odpylacza, dla-
tego usuwa sie je na zewnatrz, zas oczyszczone powietrze
wpiywa do silnika. Odpylacze najczeSciej wystepujg w po-
staci multlicyklonéw osiowych, gdyz maja najwigkszg sku-
tecznosé (85+95%0) i pozwalaja odseparowaé¢ wszystkie
ziarna o <rednicy powyzej 10--13 pm, tzn. te, kldore maja
najwiekszy wplyw mna zuzycie silnika. Zalet:q .odpylaczy
bezwladnosciowych jest niezmienno$¢é oporow przeplywu
i znikomy nadzoér eksploatacyjny. Sg tez zwykle mniejsze
i lzejsze od odpylaczy powierzchniowych.

Mimo Z¢ polski przemysl produkuje do3¢ duzo samolo-
tow rolniczych, krajowe rozwigzania odpylaczy multicyk-
lonowych do silnikéw mnie sa znane. Dlatego tez w Insty-
tucie Techniki Lotniczej WAT podjeto probe opracowania
odpylacza do silnika samolotu Kruk.

Konstrukeia odpylacza

Odpylacz siktada sic z dwunastu cyklonéw osiowych
tworzacych trzy zespoly, ktore stanowig moduly, po czte-
ry cyklony w kazdym. Konstrukcja modulowa upraszcza
proces projektowania odpylacza i znacznie zaweza zakres
hadan prototypu.

Pojedynczy cyklon i jego podstawowe wymiary przed-
stawia rys. 1. Cyklon sklada si¢ z kadluba i wylotu (wy-
konanych z laminatu) oraz zawirowywacza z czterema
kierownicami, o skoku 86 mm, wykonanego ze szkla orga-
nicznego. Charakterystyczng cechg przedstawionego cyklo-
nu jest to, ze sSrednice kanalow w kadlubie i na wylocie
sg jednakowe. Takie rozwigzanie minimalizuje opory prze-
ptywu przez cyklon. Wymiary geometryczne kanalu cyklo-
nu dobrano eksperymentalnie, majac na uwadze osiggnie-
cie mozliwie duzej sxutecznosci odpylania przy jak naj-
mniejszvm oporze przeplywu powietrza. Odseparowany pyt
jest odsysany przez wyciccie w kadlubie okno umie-
szczone na 1/6 obwodu.

Istotny wplyw na skutecznos$é¢ odpylania ma organizacja
procesu odsysania -odseparowanych zanieczyszczen. Powin-
na ona zapewnié¢ roéwnomierne odsysanie z kazdego cyklo-
nu. Rozwigzanie tegn problemu w odpylaczu zlozonym
z wielu cyklonow najlatwiej zrealizowaé stosujgc konstruk-
cic modulowg odpylacza. Modul stanowi zesp6ét pojedyn-
czych cyklonéw majacych wspdlny uklad odsysania. Za-
stosowany w odpylaczu modul pokazano na rys. 2. Sklada
si¢ on z czterech cyklonéw rozmieszczonych symetryczniz
w kasecie o przekroju kwadratowym. Okna wylotowe cyk-
lonow znajdujg sie w przestrzeni ocddzielonej dwiema po-
przecznymi $cianami. Aby zapewni¢ réwnomierne odsysa-
nie zc wszystkich cyklondéw, komora separacyjna znajduje
si¢ w S$rodku, pomiedzy cyklonami. Aby zapobiec wzajem-
nemu oddzialywaniu strumieni wypiywajacych =z  okien
poszczegbdlnych cvklonéw, komore podzielono przegrodami
izolujgc je od siebie. Przegrody sg ustawione stycznie do
wiru w cyklonie w celu zmnicjszenia mozliwosci odbija-
nia sie ziaren pylu od dcian i ich powrotu do cyklonu.
Wlot do przewodu odsysajgcego jest usytuowany centralnie,
a Jjego nicwielki odcinek jest takze przegrodzony wzdluz-
nie na czlery czeéci, podobnie jak komora scparacyjna.

Schemat na rys. 3 pokazuje opracowany odpylacz mul-
ticyklonowy. W prostokagtnej kasecie umieszczono trzy
moduly. Wspolny dla wszystkich moduléw jest lacznik
wylotowy. Przewody odsysajgce odseparowany pyl z po-
szczegdlnych moduléw prowadzy do kolektora i zbiorczego
przewodu odsysajgcego. Z przodu odpylarz ma kolnierz
do mocowania wlotu, zas z tylu kréciec wylotowy do osa-
dzenia elastycznego przewodu lgczigcego odpylacz z gazni-
kiem.
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Rys. 3. Schemat odpylacza multicyklonowego: [ kaseta, 2 —
cyklon, 3 .— 1ljcznik wylotowy, 4 — przewody odsysijace, 5 —
kclektor, 6 — zbiorczy przewdd odsysajycy, 7 krociec wylo-
towy

Badania laboratoryjne modulu

Na stanowisku laboratoryjnym przeprowadzona badania
charakterystyk opracowanego modulu. Mierzono skutecz-
nos¢ catkowita »; w zaleznosci od predkosci przeplywu po-
wietrza V przez cyklon. Zmieniano takze ilo$¢ odsysanego
strumienia z odseparowanymi zanieczyszczeniami, mierzong
stopniem odsysania m,, ktory okreslano jako stosunek
natezen przeplywu strumieni: odsysanego i ma wylocie
z odpylacza.

Badania ‘wykonano uzywajac drobnoziarnistego pyiu Re-
jowiec o gestosci 2600 kg/m3 i przecietnym skladzie ziar-
nowym przedstawionym w tablicy.

TABLICA
Srednica zast¢peza, pm | 2 ’ 5 | 10 | 20 | 40 63
Udzial masowy, 9, | 6 \ 25 | 49 | 74 90 95
77— 7 T

20 V.ms

Rys. 4. Charakferystyki modutu odpylacza

Charakterystyki modulu pokazano na rys. 4. Wynika
z nich, ze skutecznos¢ intensywnie rosnie ze zwiekszaniem
predkosci przeptywu do wartosci 8-+10 m/s, a powyzej
12 m/s utrzymuje sie na stalym poziomie. Stopien odsy-
sania ma dos$¢ umiarkowany wpiyw mna skutecznosé. Ze
wzgledow praktycznych rzadko odsysa sie wigcej niz 10%
strumienia przeplywajgcego przez odnylacz.

Odprowadzanie pdseparowanych pylow

Opory przeplywu przez odpylacz powoduja, ze ci$nienie
powietrza w komorze separacyjnej jest mniejsze od atmo-
sferycznego. Wymuszenie ruchu strumienia powietrza z od-
separowanym pylem do otoczenia wymaga wiec doprowa-
dzenia do strumienia okreslonej energii. Mozna to zreali-
zowaé za pomoca urzagdzen mechanicznych, np. wentylato-
ra umieszczonego w przewodzie odsysajacym. Jest to jed-
nak rozwigzanie klopotliwe ze wzgledu na koniecznosd
napedzania takiego urzadzenia od silnika i zwigzane z tym
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straty mocy, wzrost masy zespolu .odpylacza oraz bardziej
skomplikowang jego obsluge eksploatacyjna.

Bardziej racjonalne jest wykorzystanie zjawiska ejekcji,
ktorg mozna wytworzyé dzieki energii kinetycznej spalin
wyplywajacych z silnika. Na rys. 5 przedstawiono sche-
mat ideowy wukladu odsysania opartego na wspomnianej
zasadzie. Przeplyw spalin przez przewezenie na koncu
rury wylotowej powoduje odpowiednie zmniejszenie cisnie-
nia i .odsysanie powietrza z komory separacyjnej.

Minimalng S$rednice zwezki wylotowej nalezy dobrac
tak, aby byl spelniony warunek:

Ap; = Apy, -+ (Apo + 4py) + 4p,
gdzie:

Ap, — spadek ci$nienia statycznego w przewezeniu,

4p%, — zmiana ci$nienia catkowitego we wlocie do od-
pylacza,

(dpo+4py) — odpowiednio spadek ci¢nienia statycznego
i straly cisnienia calkowitego na odcinku miedzy wlotem
a komorag separacyjna,

Ap:, — straty cisnienia calkowitego w przewodzic odsy-
sajacym.

Srednice przewodu odsysajacego dobiera sie tak, aby
predkos¢é w nim nie przekraczala 25+-30 m/s, gdyz powy-
zej tych wartosci straty przeplywu zaczynaja odczuwal-
nie wzrastaé. Przy zalozonym 3zes$cioprocentowym odsysa-
niu w opracowanym odpylaczu Srednica przewodu odsysa-
jacego wynosi 32 mm.

Zmiany cisnienia calkowitego w zaznaczonych na rys. 5
strefach mozna oceni¢ jedynie z do$é znacznym przybli-
zeniem. Z tego wzgledu teoretyczne obliczenia przeweze-
nia wymagaja zawsze weryfikacji doswiadczalnej.

Przewezenie wykonane na wylocie spalin z silnika jest
przyczyng wzrostu ci$nienia w ukladzie wylotowym, wsku-
tek oporéw przeplywu przez przewezenie. Z szacunkowych
obliczen wynika, ze stosunek S$rednic w przewezaniu nie
powinien byé mniejszy od 0,8. Przy takim przewezeniu
opory przeplywu sa mna tyle male, ze praktycznie ich
wplyw na moc silnika jest pomijalny.

Wykorzystanie energii strumienia zasmiglowego

Zastosowanie jakiegokolwiek odpylacza powietrza wloto-
wego powoduje spadek mocy silnika ze wzgledu na straty
cisnienia w odpylaczu. W przypadku zaprojektowanego od-
pylacza medulowege przewiduje sie stosunkowo niewiel-
kie opory przeplywu. Badania modulu oraz innych odpy-
laczy modulowych wskazuja, ze nie powinny one przekra-
cza¢ 0,012--0,015 daN/cm2 Ocenia sie, ze spadek mocy sil-
nika wskutek strat przeplywu powietrza przez odpylacz
bedzie nie wiekszy miz 1+1,5%. Nie jest to wiele, lecz w
warunkach startu samolotu moze mieé znaczenie. Spadek
mocy silnika mozna zredukowaé¢ przez skonstruowanie od-
powiedniego chwytu powietrza do odpylacza i wykorzy-
stanie energii strumienia zasmiglowego w celu zwiekszenia
cisnienia na wlocie do silnika.

Pomiary przeprowadzone w ITL WAT wykazaly, ze w
przewidywanym miejscu usytuowania chwytu powietrza
do odpylacza — w goérnej czesci okapotowania silnika —
predkosé osiowa strumienia powietrza wynosi ok. 55 m/s
w warunkach startowych. Skladowag obwodowg predkosci
mozna pomingé. gdyz kat zawirowania jest bardzo nie-
wielki — wynosi 8°.

Chwyt powietrza zostal zaprojektowany jako krzywoli-
niowy dyfuzor o przekroju prostokglnym. Predkos¢ stru-
mienia zasmiglowego zostaje w nim wyhamowana do ok.
7 m/s, co powoduje wzrost cisnienia statycznego w odpy-
laczu o ok 0,018 daN/cm? w stosunku do ci$nienia atmo-
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Rys. 5. Schemat ideowy ukltadu odsysania: 1 — wlot powietrza
do odpylacza, 2 — odpylacz, 3 — przewo6d odsysajacy, 4 — zwezka
wylotowa



sferycznego Wynika z tego, ze zastosowanie chwytu spig-
trzajgcego cisnienie calkowicie skompensuje straty cisnie-
nia w odpyvlaczu.
Zabudewa edpylacza

Na rys. G pokazano projekt zabudowy odpylacza i chwy-

tu powietrza na samolocice. Odpylacz jest usytuowany mie-
dzy silnikiem 2 przesrody silnikowy w kadtubie samolotu.
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Fys. €. Usytuowanie odpvlacra w samolocie: 1 — silnik, 2 — émi-
gto, 3 — przegroda s=ilnikowa, 4 — cnwyt powietrza, 5 — odpy-
lacz, 6 — przewodd odsysajgcy, 7 — prsewod powietrza wlotowego
do silnilta, & — gaznik, ¢ — kolektor spalin, 10 — zwezka wylo-
tewa

Chwyt wykonany z tworzywa sztucznego — poblera po-
wietirze znad silnika i zmienia jego kierunek przeplywu
z rownoleglego na prostopadiy do osi silnika. Gaznik jest
polaczony elastycznym przewodem z odpylaczem. Réwniez
z elastycznego przewodu jest wykonany kanal odsysajgcy,
wychodzgcy z lgcznika odpylacza i prowadzacy do prze-
wezenia w ukladzie wylotowym silnika.

Umieszczenie chwytu w gornej strefie silnika nieco
komplikuje konstrukcje. Prostsze bytoby nasadzenie odpy-
lacza pezposrednio na wlot gainika, jak rowniez zabudo-
wa chwytu powietrza w strefie dolne). Proponowane roz-
wigzanie wynika jednak z tego, ze ze wzrostem wysoko-
Sci umieszczenia chwytu silnie maleje st¢zenie zapylenia
w atmosferze, a przede wszystkim udzial ziaren o wigk-
szych Srednicach.

Na odpylaczu i chwycie przewidziano wezly mocujace,
kiére lgczy si¢ z ramy silnika w taki sposob, ze nie wy-
‘maga ona przerobek. Trzeba tylko dostosowac¢ okapotowa-
nie silnika przez wycigcie w nim okna na chwyt powietrza.

Stosujyc modulowg ¥konstrukcje z tatwoscia mozna za-
projektowaé odpyvlacz multicyklonowy do kazdego innego
silnika. Istnieje przy tym duza swoboda w ksztaltowaniu
formy odpylacza. Mozna takze skroci¢, zwykle pracochlon-
ne, badania prototypu.

Odpylacze multicyklonowe nadajy sie do wykorzystania
takze poza lotnictwemn — w silnikach, ktdre pracujg w
warunkach silnego zapylenia powietrza atmosferycznego,
np. w napedach wozéw bojowych, maszvn inzynieryjnych,
urzadzen kopalnianyvch itp. W takich silnikach jest racjo-
nalne zastosowanie zlozonego uktladu filtrujgcego — odpy-
lacz bezwladnoSciowy jako pierwszy stopien oczyszczania,
a za nim tiltr powierzchniowy. Pozwala to na wielokrotne
przediuzenie okresu eksploatacji filtru powierzchniowego.

Bezpieczenstwo lotéw w 1986 r.

Bezpieczenstwo Intéw w 1986 r. na pudstawie brytyjskich
zrodel rzadowych i wtlasnych informacji omawia Flight
International z 21 stycznia 1937 r. Nie jest to wigc pelna
i zupelnie obiektywna informacja, aie zawiera interesujg-
ce dane, ktore nalezy uzupelni¢ informacjami z innych
zrodel. Nalezy zastrzec, ze dla wielu wypadkow zrédia nie

podajy pelnej liczny ofiar iub liczby o0s6b na poktadzie
samolotu, ktory ulegi wypadkowi (liczby te oznaczono
gwiazdka).

Podobnie jak Flight International, rozdziclamy ,klasycz-
ne” wypadki lotnicze (tj. wypadki spowodowane wadami
techniki lotniczej, bledami zalogi lub siuzb ruchu itp.) od
wypadk&w spowodowanycn celowym dzialaniem skierowa-

TABLICA 1. Liczba wypadkow i ich émicrtelnych ofiar w 1986 r.

Liczba
Przyervny Ruodzaj preewoziw
) wypadkiow olier
lune uiz subo- | linie regularne 9 825
s i:p. prs.ew nicr(-rr'ulurm' 1 87
Hnie ¥ malne i dowozowe i3 167
preacwozy niepasazershice 8 28
o 607
Sahstaz*) itp. | weavakie rodzaje prrewozow 7 219,
11 grilsm 38 826
*) W ote] kategorii s wuieszezone wydarzenia. w Karveh mial miejsce sabotaz, porwa-
nie albo akejo wojshowa przeciwko evwilnym eciom.

Mgr inz. JAN ZWIERZYNSKI

TABLICA 2. Wypadki w latach 1980 1986

amika, 9
Liczha Liczba Dynamika, %

Rok wypadkow ofiar liczby liczby

wypudkiw ofiar
1986 3 607 70 46
1985 39 1800 89 135
1984 29 451 66 343
1983 34 1202 ol 90
1082 33 | 1012 75 76
1981 Z9 710 66 &i3
1980 14 i 1320 100 100

nym przeciwko lotnictwu cywilnemu. Chodzi tu o wypad-
ki spowodowane sabotazem, terroryzmem, dzialaniem woj-
ska itp.

Mozna zauwazy¢, ze dane na 1985 r. sy znacznie nizsze
niz dane podane 'kiedy$ przez praseg. Nie uwzgledniajg one
np. tragicznego wypadku Boeinga B-717 (nalezgcego do
Air Indja), w ktorym zginelo 329 osob, poniewaz dotych-
czasowe badania wskazuja, 72e wypadek byl wynikiem sa-
botazu (eksplozja)

Liczba wypadkow i ich ofiar

Jako wypadek sg traktowane wydarzenia, w wyniku
ktorych przynajmniej jedna osoba poniosta smieré. A jesli
moéwi sie o liczbie oiiar, to chodzi o ofiary $miertelne,
chyba ze tekst wyraznie mowi inaczej. W tabl. 1 przed-
stawiono !aczny liczbe wypadkow i ich $miertelnych ofiar
w 1986 r. Wynika z niej, ze ponad 40% wypadkow wyda-
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TABLICA 3. Wypadki i ich ofiary w lotach pasazerskich w 1986 r. wg wielkoéci linii
i ogolnych przyczyn

=iy

Og '»Im-,T/. )‘(:_\ u).
= Wypadki 2 przyezyn
,.nielotniczych”

Zwigzar weh 2 sabotazem®)
itp.

liczba liczba liczba Hezba
Rodzaj linii wypadliéw oliar wypadkiow ofiar
= -3 = 1
Duze linie i duZe samoloty | 10 | a2 15 522
Linie regionalne i dowozowe 13 167 15 2‘56;
79

Razem | 23 I 579 30

*) Sa tu wliczone wydarzenia, w kiérych mial miejsce sabotaz, porwanie albo akcja
wojskowa przeciwko eywilnym celom.

TABLICA 4. Wypadki w 1986 r. wg faz lotu (lacznie z wypadkami bez oliar smiertelnych)

Faza lotu Liczba wypadkéw | Udvial procentowy®)

Siart 11 17
Wznoszenie 7 11

Przelot 11 17
Zblizanie do lotniska i do ladowania 15 23
Ladowanie 17 27

Samolot na ziemi 4 6

Razem 65 100
I *) Liczby zaokraglone: po zsumowaniu dajq liczbe réang od 100 (101).

portow lotniczych i dla administracji panstwowych tak
samo wazne jak poziom xwalitikacji zaldég i kontrolerow
ruchu oraz stanu sprzetu.

Stan wypadkow w latach 19801986 przedstawia tabl. 2.
Jak widaé, 1986 r byl jednym z bezpieczniejszych lat
tego okresu, drugim pod tym wzgledem po 1984 r., ktory
byt rekordowo bezpieczny. Jest to pozytywne zjawisko, ale
trzeba pamietaé, ze wystarczy jedna katastrofa samolotu
szerokokadlubowego z kompletem pasazerow, aby obraz
prezentowany przez statystyki radykalnie zmienil sie.
Oczywiscie wynikow 1986 r. nie nalezy przypisywaé¢ przy-
padkowi. Linie lotnicze, producenci i sluzby ruchu pod-
jely wiele wysilkow, aby nie powtorzyly sie ,rekordy” po-
przedniego roku. Tak np. po katastrofie japonskiego B-747
w sierpniu 1985 r., po tym, kiedy inne samoloty tego typu
np. gubily fragmenty klap, przejrzano wszystkie B-747 po-
szukujgc ewentualnych peknieé konstrukcji. Starannie
sprawdzono setki samolotéw, co nie pozostalo bez wply-
wu na poziom bezpieczenstwa w 1986 r.

Siruktura wypadkow

Tabl. 3, dotyczgca tylko przewozoOw pasazerskich, po-
twierdza poglad, ze duze linie lotnicze majg mniej wy-
padkéw mimo ogromnej liczby lotow, ale poniewaz eks-
ploatujg wiekszo$¢ duzyvch samolotow, ich udzial (bioragc
pod uwage liczbe ofiar) jest bardzo wysoki (ponad 71%o)
Podobnie statystyka potwierdza, ze najwieksze zagrozenie
wystepuje w fazie lgdowania i zblizania (tabl. 4).

TABLICA 5. Laczna liczba wypadkéw i ofiar driicrtelnych w 1986 r. wg rodzajow przewozu i {az lotu (bez wypadkéw spowodowanych sabotazem itp.)

\R“d o p”ew"“‘i Linie regulurne Przewozy nieregularne | Przewozy niepasazerskie Linie dowozowe Razem
‘ liczba liczba liczba liczba liczba liczba ] liczba liczba liczba liczba
Fara lot \I wypadkow ofiar wypadkiow ofiar wypadkow ofiar wypadkéw ofiar wypadkow ofiar
Start 1 1 = = 1 3 1 1 3 5
Wznoszenic 1 6 1 87 2 6 3 67 7 166
Przelot na trasie 2 168 - . 3 17 1 20 6 205
Zblizanie do lotniska i do ladowania 2 | 134 & —_ 2 2 7 56 11 192
Ladowanie 2*) 16 - - - - 1 23 3 39
Samolot na ziemi 1) = - b - - - - 1 -
Razem | 9 325 1 87 8 28 13 167 31 607
“) W tym zderzenie dwu samolotéw: ladujacego z kolujacym: ofiury byly tylko w samolocie ladujycym
TABLICA 6. Stosunek liczby ofiar do liezby 036b ana polclulsie w s rodzajéw przewozua i faz lotn
Rodzaj przewozu . A Wszystkie rodzaje
Linie regularne Przewozy Linie regionalne Przewozy wypadkéw spowo- Razem
nicregularne i dowozowe niepasazerskie dowanych sabotazem
pasaze- za- | Pasa-| pa. za. | Dasa-| ra- za- | P8%a~ | pq. za- | Pas-{ rq. za- | DRS&~ [ o,
zaloga | “royie | Tazem toga | “°T0" | zem | loga | 2670 | Z€m | jooq | 2€T0- | gem | Joga | 2697 | zem | loga = *¢T°" | zem
Nazwa lotu wie wie wie wie wie
Start 0 1,7 157 - — —_ 0 50 33 50 — 50 — — — 23 3 7
Wznoszenie 7 2,7*) 14*) | 100 | 100| 100| 8 | 80 | & [100 | — | 100 | 100 | 100 |100 [ yr¥)| 79%)| 81%)
Przelot 62 68 68 — — — 100 100 160 100 — 100 67 35 74 79 72 73
Zblizanie do lotniska i do ladowania 100 91 91 — — — 71 38 42 67 —_ 67 0 | 4 3 69 46 49
Ladowanie 100%) | 100%) 1049 | — | — | — |10 | 86 | 88 | — | — | — | — | — | — | 1000 90%)| 93¢
Samolot na ziemi 0 0 0 — =1 =1=1=1=1=1=1-="11169] 8] 89 157 ‘89| ‘89
|
Razem 64%) 60*) ‘ 60*) | 100 ‘ 100 I 100 I 9 \ 60 I 63 l 87 l — | 87 | 32%)| 27%)| 27*)| 63*)| 46*)| 48%)
*) Oparte na nicpelnych danych.
rzylo sie w malych liniach regionalnych i dowozowych, W tabl. 5 przedstawiono wypadki i liczby ich ofiar wg
natomiast jesli chodzi o liczbe ofiar, to obcigzajg one faz lolu w poszczegolnych rodzajach przewozow. Wynika
giownie konto linii regularnych (ok. 54%), cksploatujgcych z niej), ze mimo iz najwiecej wypadkoéw wydarzylo sie

duze samoloty, mimo ze udzial tych linii w liczbie wypad-
kow wynosi ponizej 20%. Nalezy takze zauwazy¢, ze pra-
wie co piate wydarzenie przynoszgce w skutkach $mier-
telne ofiary bylo wynikiem czynnikéw ,nielotniczych”, sa-
botazu itp. Na te wydarzenia przypada jednak ponad 26%o
ofiar. Liczba ofiar spowodowana sahotazem, terroryzmem
itp. wyniosta 36Y/p liczhy ofiar wypadkéw spowodowanych
czynnikami tzw. ,lotniczymi”. Sg to liczby znaczgce i wy-
daje sie, ze ryzyko wypadkoéw spowodowanych , nielotni-
czymi” przyczynami bedzie trwale towarzyszyé dzialalnosci
lotnictwa i ze problemy bezpieczenstwa staly sie dla linii,

przy ladowaniu, to jednak najwiecej oséb zginelo wskutek
wypadkéw na trasie. Jednakze z pordéwnania liczby ofiar
i liczby os6b biorgcych udzial w wypadkach (tabl. 6) wy-
nika, ze w liniach regularnych ocalalo 32% os6b w wy-
pedkach powstalych przy starcie, a tylko 9% w wypad-
kach przy zblizaniu i nikt w wypaeskach przy lgdowaniu.
Mala liczba wypadkéw przy lgdowaniu i ich ofiar powo-
duje jednakze, ze statystyczna wartosé¢ tvch porownan jest
niewielka. Informacje, ma ktdrych jest oparta tabl. 6, sg
najmniej kompletne i dlatego dane wynikajace z tej tabli-
cy trzeba traktowac¢ jako orientacyjne.

TLiA 1988 nr 2



Analiza wynikdw pomiaréw osigqdw

samolotu smigfowego
Czesé Il — Osiqgi w locie

Cbliczenic wspoiczynnikéw

C:z i Cx dla kazdego punktu oblicza si¢ wg elementar-
nych wzorow:

Q
12pb2S
N, — Ny
1/2pl=SV

przy czym N, i N, oznaczaja wdpowiednio moc rozpo-
rzadzalng (iloczyn mocy silnika przez sprawnosé smigla,
dla silnika turbinowego nalezy doda¢ iloczyn ciggu dodat-
kowego oraz predkosci rzeczywistej) oraz moc zuzywang
na wznoszenie, bedacg iloczynem ciezaru samolotu i jego
predkosci wznoszenia w trakcie danego pomiaru.

Powstaje tu oczywiscie pytanie, czy metoda mocy nie
daje zbyt duzych niedokladnosci. Jesli jednak chodzi o sa-
moloty cywilne, ktore ze wzgledu na ekonomike odzna-
czaja sie stosunkowo duzym obcigzeniem mocy, to wzno-
szenie (zwlaszcza w tych stanach lotu, w ktérych jest
potrzebna wysoka doktadnos¢, tzn. w poblizu minimum
wymaganego przez przepisy) jest na tyle nieduze, ze blad
zwigzany z wykorzystaniem metody mocy mozna pomingé.

Nalezy tu jednak wspomnieé¢ o koniecznosci dokladnego
uwzglednienia nawet z pozoru drobnych zmian poszcze-
gbélnych parametrow, jak np. masy czy nastaw silnika. Blad
masy nawet ok. 10 kg lub obrotéw silnika ok. 15-+20 obr/
/min powoduje¢ zauwazalne niepotrzebne powiekszenie roz-
rzutu punktéw na charakterystyce C,, C,. Dlatego nie-
zbedne jest prowadzenie w trakcie pomiarow zapisu czasu
i ewentualnie wskazan paliwomierza przed i po serii
wznoszen, a nastepnie uwzglednienie wptywu zuzycia pa-
liwa na mase w trakcie kazdego pomiaru.

Jak juz wspomniano, jezeli jest dostatecznie duzo punk-
tow z jednego pomiaru (tzn. dla jednej wysokosci i tych
samych nastaw mocy 1 warunkéw atmosferycznych), to
nalezy okresli¢ biegunowg dla danej wysokosci, a nastep-
nie poréwnac¢ z analogicznymi biegunowymi z innych po-
miarow 1 sprawdzi¢ czy nic wystepujg bledy systema-
tyczne.

iy ==

Obliczenie biegunowej aproksymowdancj

Jak wspomniano wyzej, z dostateczng do celow prak-
tycznych dokladnoscig charakterystyka aerodynamiczna sa-
molotu moze by¢ przedstawiona w postaci zaleznosci:

Co=A-C2LB.C+C

przy. czym A, B i C wyznacza sie z warunku minimum
sumy kwadratow bledow. Jako rezultat nieskomplikowa-
nych — cho¢ nieco zmudnych — przeksztalcen otrzymuje
sie uklad réwnan:

Se Ye Yeal] [4] [T
e Y Yo |x|B ) &6,
Ye: Yo, o) Lo Y,

przy czym }:C: (w odpowiednich potegach) sg obliczane
dla wszystkich punktow pomiarowych. Rozwigzanie tego
ukladu daje wspolczynniki 4, B, C hiegunowej, ktérg na-
zywa sie niekiedy tréjparametrows.

Dodatkowo — dla orientacji i do celow poréownawczych
--- warto obliczy¢ wspolczynniki dla biegunowej tzw. dwu-
parametrowej, okreslonej zaleznoscig:

Cr=4d4,-CI+4 B,
Zaletg jej jest pogladowosé. Ay i 3y moga by¢ obliczone

przez rozwigzanie ukladu réwnan liniowych, ktory wuzy-
skuje sie z ukladu obliczonego dla biegunowej trojpara-

Mgr inz. ANDRZEJ KARDYMOWICZ

metrowej przez eliminacje wyrazow pochodziycych od C:
w pierwszej potedze. Uklad ten ma postaé:

N 41 _[Se (:,l
2.C: X ~|LGC
B, 5. G

2. C:

Wydaje sie celowe przypomnienie, 7¢ (jak to bywa w
przypadku ukladow rownan liniowych twoirzonych podezas
aproksymacji funkcji wielomianem metoda minimum sumy
kwadratéw bledow) nie kazda metoda rozwigzywania za-
pewnia wtlasciwg doktadnosé. Nalezy wzig¢ to pod uwagt
przy opracowaniu programu i wyborze maszyny liczgce).
Dobrze jest tez sprawdzi¢ dokladnoéé rozwiazania roéw-
nan, co mozna potgczy¢ z obliczeniem rozrzutu punktéw
pomiarowych {wzgledem Dbicgunowej aproksymujgcej).

Mz
n

Analiza rozrzutu wynikow

W tej fazie analizy nalezy sprawdzi¢ rozrzut punktow
dia poszczegdlnych wysokosci (w stosunku do biegunowe]
aproksymowanej):

C:L pom— (.’4( a

ACy — 2

:
e

oraz odchylenie standardowe tcj roznicy dla catego zbioru
punktow. Przez Cgpom oznaczono warto$¢ Crp uzyskany
z analizy pomiaru wznoszenia, zas przez Cr, — wartosc
obliczang dla odpowiadajgcej wartosci ', 2z biegunowej
aproksymowanej. Dla dobrej starannosci pomiaréow wzno-
szenia oraz malej turbulencji, wartos¢ 0‘5\. wynosi 0,01 do
0,015, zas$ dla tzw. ,przecietnych warunkéow” ok. 0,02 do
0,03 (jest to wazgledna dokladno$¢ wspdlczynnika oporuy,
czyli dla Cz~20,15 blagd bezwzgledny wynosi 0,0015 do
0,0045).

Oprocz rozrzutu ,,0gbélnego” spowodowanego wymieniony-
mi przyczynami, wystepuje niekiedy bigd przypadkowy,
dotyczacy pojedynczego punktu, spowodowany np. bicdem
w odczytaniu lub zapisaniu czasu ze stopera. Taki punkt
pod wzgledem odchylenia razgco odbiega od calego zbio-
ru purntktow i w praktyce bywa odrzucany. Decyzje na
ten temat powinny byé¢ jednak podejmowanc z nalezytg
ostroznosciag — wszak wicle wynikoéw. ktore staiy sie pod-
stawg waznych odkry¢ naukowych, uwazano poczgtkowo
za bledne.

Pewng pomocg moze byé tu kryterium podane w [5].
Przy zalozeniu, ze rozklad bledow jest rozkiadem normal-
nym, mozna obliczy¢ odchylenie standardowe o,_;, a na-
stepnie okresli¢ prawdopodobienstwo wystgpienia wynikow,
ktore sg tak oddalone od $redniej. Obliczajac iloczyn tego
prawdopodobienstwa przez liczbe pomiardéw, otrzymuje sie
spodziewang liczbe wynikéw o tak duzym odchyleniu.
Jezeli liczba ta jest mniejsza od 0,5, to —-- wg kryterium
-—~ kwestionowany wynik nalezy odrzucié.

Warto tu jednak dodaé, ze punkty mozna odrzucié¢ tylko
przy analizie poszczegdlnego loiu, bowiem duze nawet od-
chylenia punktéw odpowiadajacych roéznym lotom (czyli
roéznym nastawom mocy albo warunkom atmosferycznym)
mogg by¢é wywolane przyjeciem blednych danych doty-
czagcych poszczeg6lnych parametrow w trakcie pomiaru
i powinny sta¢ sie podstawa weryfikacji zalozen pomia-
row, nie zas$ eliminacji punktow.

W przypadku stwierdzenia zbyt duzego rozrzutu punk-
tow z danego pomiaru (przy czym ccena, co jest ,zbyt
duze’ nalezy do prowadzgcego analize pomiaréw i powin-
na opieraé sie raczej na porOwnaniu z innymi wynikami
dla tego samego samolotu niz ma bezwzglednej wartosci
rozrzutu) najbardziej racjonalnym wyjsciem jest powto-
rzenie pomiaru, bowiem  wykorzystywanie ,niepewnych”
wynikéw prowadzi do istotnego obnizenia dokladnosci
otrzymanej charakterystyki samolotu.
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Redukcja wynikéw
Pd
Gdy sg znane ‘wspélczynniki biegunowej trojparametro-
wej, jest mozliwe obliczenic wznoszenia samolotu dla do-
wolnych warunkow {(wysokosci, temperatury, nastaw sil-
nika). Jednak dla sprawdzenia zaréwno pomiarow, jak
i obliczett celowe wydaje si¢ -— dla kazdego zakresu po-
miarowego (wysokosci, temperatury, nastaw) — obliczenie
wznoszenia samolotu w warunkach ,,pemiarowych” tzn.
dla identycznych temperatur, mnastaw mocy i predkosci
lotu jak w rzeczywistym pomiarze, a takze dla identycz-
nej masy samolotu. Wznoszenie to -— obliczone dla war-
tosci Craq, czvli z biegunowej trojparametrowej — bedzie
sie roznito od wznoszenia zmierzonego dla tegoz punktu
z tym, zec roznica bgdzie miarg rozrzulu punktéw pomia-

rowych.
Jezeli przyjaé, ze bicgunowa samolotu ma przebieg
,blynny”, czyli ze pomicdzy sasiadujgcymi punktami nie

ma przypadkowo roziozonych roznic wspolczynnika oporu.
to réznice pomigdzy wznoszeniem pomierzonym a obliczo-
nym nalezy uznaé za nicdokladnosé pomiaru (przy zato-
zeniu, ze liczba punktow pomiarowych jest duza, a zatem
sa one ,gesto” rozmieszezone na biegunowe)).

Dla uniknigcia niedopowiedzen trzeba stwierdzié, ze te
roznice wznoszenia tvlko wtedy reprezentujy wylgcznie
rozrzut pomiaréw, gdy kazdej parze wartosci Cx (czyli
Cra 1 Crpom) 1 przypisanej im wartosci (7: odpowiada ten
sam zestaw rzeczywistych  parametréow atmosferycznych,
nastawy silnika i masa samolotil.

Natomiast aby mozna bylo marysowaé¢ krzywsg wznosze-
nia w funkecji predkosci lotu dla danych warunkow pomia-
rowych, trzeba wveliminowaé¢ wplyw roéznic parametrow
pomiedzy poszczegélnymi punktami, sprowadzajac wszyst-
kie wyniki do jednej masy, jednej temperatury -otoczenia
i identyczriych warunkéw pracy silnika — nie sposoéb 1a-
czyC¢ ze sobg na wykresie wartosci wznoszenia, z ktéorych
kazda odpowiada ,troch¢” innym warunkom lotu.

Praktycznie najwygodnicj jest wybra¢ do redukeji (dla
warunkow rzeczywistych) te warunki, przy ktorych wy-
kenano pomiary dla najwickszej liczby punktow, oraz
$redniq mas¢ w danej serii pomiaréw. Ten ctap — reduk-
cja do jednakowych warunkéw rzeczywistych — stuzy
jednak glownie do celow poglyadowych 1 niekiedy moze
by¢ pominiety.

Jako reprezentacj¢ wynikdéw pomiaréw  wznoszenia na
danej wysokosci zazwyczaj traktuje sie charakterysiyke
wznoszenia w funkcji predkosci na tej wysokosci w atmo-
sferze wzorcowej oraz przy wybranej masie samolotu
i nastawach «ilnika. Warto tu dodaé¢, ze w wyniku bie-
dow wskazail np. obhrotomierza nioze zdarzyé sie, ze po-
miary zosiaty wykonane nie przy zadanych np. 2400 obr’
/min, ale przy 2320 obr/min, a zatem i ci$nienie ladowa-
nia — odpowiadajace pelnemu olwarciu przepustnicy —
bylo nieco inne. I’rzy obliczeniu zas$ charakterystyki ,zre-
dukowanei” nalezv ohliczy¢ wznoszenie dla parametrow
$cisle odpowiadajgcych ustalonym warunkom. Oczywiscie
te roznice pomigdzy wartosciami wznoszenia uzyskanymi
z pomiaru a wartosciami dia warunkéw zredukowanych
bedg nieco wiekeze niz te, ktore wynikaly tylko z rozrzu-
tu pomiarow.

Dla celow pogladowych mozna takze i na tym wykresie
nanies¢ wznoszenia obliczore dla wspolczynnikow oporu
Crpom i obliczyé 4w — réznice wynoszenia dla kazdego
z punktéw, a nastepnic takze odchylenie standardowe tej
wielkosci. Uzyskona wiclko$é (np. 0,12 m/s) jest bardziej
pogladowyg miarg uzyskanej doktadnosci pomiaréow niz
wartosé wzglednej odchytki wspolezynnika oporu. Takg
wlasnie charakterystvke pokazano na rys. 3. Grupowanic
sie punktéw w poeblizu pewnych wartosci predkosci wy-
niklo stad, ze pomiary prowadzono przy pewnych ustalo-
nych wartosciach predkosci wskazywanej i wykonywano
cztery seric pomiaréw (w dwoch lotach), a podczas tych
lotow masra samoletu 1 warunki meteoroiogiczne nieco
zmienialy <ic.

Wydaje si¢ konicczre omoOwienie pewnych zalozen co do
metody. Opisana powyzej redukcja wynikow obejmowata
kolejro:

— obliczenie wartosci C., Ce dla poszczegolnych punktow,

— obliczenie bhicgunowe] trojparametrowej,

— obliczenie dla kazdej wartosci C:; — wartosci Caxa
(czyli Cx z bicgunowe] trojparametrowej),
— obliczenie  wznoszenia dla tych samych wartosci

C, i dla wartosci Crpam (Wznioszenie ,,pomiarowe” dla da-
nych warunkéw) oraz Cyo (Cro = AC2 - BC, - C).

Ten ostaini krok byl rezultatem pewnego wyboru —
mozna bowiem dokonywa¢ redukceji dla statego C; ale
takze i dla stale] predkosci EAS albo TAS. O tym wy-
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borze w danym przypadku przesadzily pewne wzgledy
praktyczne i teorctyczne. Nalezy tu wymieni¢é m.in. lat-
wosC¢ bezposredniego wykorzystania wynikow Cgzpem dO
obliczenia wznoszenia dla zadanego C;pom. Redukcja przy
stalej predkosci EAS, a tym bardziej TAS wymagalaby
bowiem okreslenia przebiegu zmiany Cx ze zmiang C..
Znane metody redukcji wymagajg zaiozen co do wydluze-
nia samoletu, przy czym zalozenia te nic bylyby oparte
bezposrednio na pomiarze.

Natomiast przyjeta redukcja przy stalym C, nie wymaga
7zadnych zalozen co do zmiany C. .Pozostaje oczywiscie
koniecznosé¢ uwzglednienia zmiany sprawnosci $migla zwig-
zancj ze zmiang predkoici TAS, a nawet EAS, wynika-
jacej z redukeji temperatury i masy, a takze mocy sil-
nika, ale wplyw tych czynnikéw na sprawnos¢ smigla jest
znacznic mniejszy niz na C, przy zmianie C: dlatego
ewentualne niedokltadnosci popelnione przy uwzglednicniu
tego wplywu sg znacznie mniej szkodliwe.

Ostatnim ctapem obrébki wynik6w pomiar6w na po-
szczegdlnych wysokos$ciach i mocach silnika jest poréwna-
nie uzyskanych biegunowych i sprawdzenie, czy nie wy-
stepuje ,przesuwanie sie” ich wraz ze zmiang mocy czy
wysokosci.

Wznoszenie
C;,Cx - & punkto.y pormarowych

W mys
2| =
4
Fredkosc
2 EAS, km/h
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Rys. 3. Wyniki pomiardw wznoszenia zredukowane do statego
cigzaru i atmosfery wzorcowej (I =700 m) rownej rzeczywistej

wysokosci barycznej w irakceie pomiaru. Punkty pomiarowe zre-
dulhowane jarzy statych - i Cy

Poniewaz ostatecznym celem pomiaréow jest znalezienic
charakterystylki acerodynamicznej samolotu, ktéora moglaby
byé wykorzystana do ckreslenia osiggobw w pelnym zakre-
sie warunkéw uzytkowania — wyniki poszczegodlnych po-
miarow laczy sie ze soba w ten sposob, ze oblicza sig
wspolczynniki biegunowej tréjparametrowej dla calego
zbioru dostepnych punktéw pomiarowych (oczywiscie bez
punktow odrzuconych podczas wstepnej analizy).

Naslepnie trzeha okresli¢c odchylenie standardowe wiel-
kosci pomiarowych od wiclkoéci aproksymowanych (dla
wszystkich punktow pomiarowych) i pordéwnaé jec z ana-
logiczria wielkosciq obliczong dla kazdej grupy punktow
7z osobna. Przyv poprawnych danych wyjsciowych i dobrym
wykonaniu womiarow warto$¢é odchylenia standardowego
cdla calego zbioru punktow mie powinna byé (w istotny
sposOb) wicksza od wartosci odchylers dla grup punktow.
Mozna spodziewaé¢ sie, ze bedzie ona nawet mmniejsza od
wartosci dla najbardziej ,.zaburzonych” pomiarow. Jezeli
jest inaczej, nalezy sprawdzi¢ mozliwe zrodia bledow sy-
stematycznych.

Charaklerystyka aerodynamiczna samolotu uzyskana w
wyniku opisanych pomiaréw i analizy ich wynikéw pozwa-
la na obliczenie (z duzy dokladnoicia, okreslona ilosciowo)
osiggow dla roznych nastaw silnika, masy samolotu i wa-
runkow atmosferycznych. W ten sposoh zostaje osiagniely

cd. na s. 10
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Benzyna samochodowa Super

stosowana do napedu samolotéw jednosilnikowych

W porozumieniu z Narodowg Federacjg Lotnictwa (Fé-
dération Nationale d'Aviation — FNA), przedsiebiorstwami
przemystu naftowego i administracjg pansiwowg — fran-
cuskie Stowarzyszenie Inzynierow Samochodowych (Societe
des ingenieurs de l'automobile — SIA) wydalo 19 maja
1987 r. nowe zezwolenie i zasady uzytkowania benzyny
samochodewej Super do napedu samolotéw jednosilniko-
wych. Ograniczenie stanowi moc silnika — do 1324 kW
(180 KM) i stopien sprezania — do 8,7. Jest to niejako
rozszerzenie wodobnego zezwolenia ze stycznia 1984 r,
ktore wydano dla jednosilnikowych samolotéw z silnikami
0 mocy do 73,5 kW (100 KM). W aneksie do nowego ze-
zwolenia wymienia sie 329 typow samolotéw, ktorych ono
dotyczy. Szacuje sie, ze we Francji jest ok. 4500 samolo-
tow, ktore podlegaja temu zezwoleniu.

Posunieciu temu przyswiecal cel przede wszystkim eko-
nomiczny, tj. oszczedro$¢ zuzycia wysokooktanowych pa-
liw w niektoryvch przypadkach, np. (co sie podkresla) pod-
czas holowania szybowcédw. Zezwoleniu towarzyszy jednak
wiele ograniczen, zakazoéw 1 anekséw do niektorych pro-
cedur —- podyktowanych potencjalnym zagroZeniem, wyni-
kajgcym z charakterystyki samej benzyny Super oraz wa-
runkéw jej transportu i magazynowania. Benzyna samo-
chodowa Super rozni sie bowiem od lotniczej 100 LI (uzy-
wanej we Francji powszechnie w lotnictwie uzytku ogol-
nego) pod wzgledem liczby oktanowej, lotnosci, wtasciwo-
§ci zapachowych, zawartosci chloru, bromu, gumy i in.

Podstawowe zastrzezenia sg nastepujgce:

— moze by¢é uzywana tylko benzyna samecchodowa Super,
ktorej liczba oktarowa odpowiada liczbie oktanowej ben-
zyny lotniczej Avgas 80,87, co stwierdza sie w wyniku
pomiaru tg samg metoda, ktérg mierzy cie liczbg oktano-
wa benzyny Avgas 80/87,

— benzyna samochcdowa Super nie moze byc¢ stosowana
do napedu samolotéw w przedsiebiorstwach transportu
lotniczego,

— zastosowanie benzyny samochodowej Super do napedu
samolotow ogranicza sie do lotow w warunkach VFR
(z wylgczeniem lotow VFR nocnych) i do lotow nieakro-

bacyjnych, dopuszczajgc: wszystkie ruchy samolotéow wia-
éciwe dla lotu normalnego, przeciggniecie (z wylgczeniem
przeciggnigcia dynamicznego) oraz sSwiece | ciasne zakrety,
jednak kat przechylenia podczas nich nie moze przekra-
czaé 60°.

Obowigzkowe srodki ostroznosci:

— przeglad przed lotem, ze szczegdélnym uwzglednie-
niem sprawdzenia odpowietrzenia zbiornikéw paliwa,

— proba podgrzewania silnika (warunkow termicznych
jego pracyj,

— sprawdzenie paramelréw przy pelnej mocy startowej
— po uruchomiecniu silnika po dlugiej przerwie, gdy pa-
nuje stosunkowo wyscka temperatura otoczenia (latem),

— wyregulowanie wzkogacenia mieszanki, w celu zapo-
biezenia zbytniemu nagrzaniu glowic,

— wzmozona kontrola stanu przewodow i polgczen nie-
gumowych.

Ostrzega sie przed:

— powstawaniem ,korkaw parowych” w przewodach, po
pcdgrzaniu (naturalnym) paliwa w zbicrnikach,

— zagrozeniem obhlodzenia, w wigkszym stopniu niz w
orzypadku benzyny 160 I.L.

Wymagania odnosnie do jakosci uzvtkowanego paliwa sg
nastepujgce:

— nalezy uzywaé tylko paliwa S$Swiezo uzyskanego
i upewni¢ sie o czystosci cystern transportowych i maga-
zynowych, jak réwniez o stanie filtru pompy,

— nalezy unikaé¢ dlugotrwalego ‘przechowywania paliwa
w zbiornikach samolotow 1 regularnie sprawdzaé zawar-
tos¢ wody.

Polecono tez wprowadzi¢, odpowiednic dla kazdego sa-
molotu, poprawki do instrukcji pilotazu, ksigzki silnika
i wykazu czynnosci kentrolnych (checklisty).

W opinii prasy fachowej, ograniczenia i zastrzezenia sta-
1nowia obrone przemystu naftowego przed odpowiedzialno-
$cig w razie ewentualnych nieszczgsliwych nastepstw uzyt-
kowania benzyvny samochodowej Suver w lotnictwie uzytku
ogblnego.

Na. podstawic Air et Cosnos nr 1151/78 oprac. P. G.

Nowe magnetyczne urzqdzenie Multi-Mag do badan nieniszczgcych

Brytyjska firma Ardrox Ltd, specjalizujgca si¢ w pro-
jektowaniu i produkcji urzadzen i chemikaliéw do obrobki
powierzchniowej oraz do penetracyjnej i magnetycznej de-
{ektoskopii, opracowala urzadzenie nazwane Multi-Mag
i oparte ra procesie MPI (Magnetic Particle Inspection).
Urzadzenie to rozwigzuje zagadnienie kierunkowego wy-
krywania pg¢knigé, zwiaszcza w czesciach o skomplikowa-
nych ksztaltach. Pozwa'a ono na wytwarzanie niezaleznych

od siebie strumieni magnetycznych, o zimiennym nratezeniu.
w trzech prostopadiych kierunkach. Szybkie sekwencyjne
przeigczanie .cbwodéw umozliwia wykrywanie pgknieé¢ o do-
wolnym kierunku w tym samym czasie skracajac czas
koniroli o jedng trzeciq. Urzgdzenie moze byé stosowane
do automatyczriej kontroli takich czgéci, jak np. sworznie.

W.K.

cd. ze 5. 9

giowny cel pomiaréw, ktory jednak nalezaloby nazwac
raczej ,identyfikacig osiagows samolotu” niz ,,pomiarami
osiggow” — jezeli ,.pomiary” rozumie¢ dostownie.

Nalezy jednak podkresli¢, ze w zwigzku z uzyciem do
obliczania wartosci C': pewnej, okreslonej wczesniej cha-
rakterystyki zespolu napedowego, uzyskana biegunowa
tréjparametirowa nie moze by¢ uwazana za bezwzgledng
charakterystyke samolotu. W przypadku wprowadzenia
zmiany S$migta lub silnika, osiggi obliczone dla nowego ze-
spolu napgdowego powinny by¢ traktowane jako orienta-
cyjne i konieczne jest ich potwierdzenie w pomiarach w
locie.

1t
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NASA/Rockwell International Space Shuttle

e USA o

Samolot orbitalny (wraz z zestawem star-
towym)

KONSTRUKCJA. Catkowicie metalowy,
3-silnikowy rakietowy dolnoptat o uktla-
dzie delta z pomocniczymi rakietami star-
towymi.

Piat. Obrys trojkatny, skos krawedzi na-
tarcia zmienny wzdluz rozpietos$ci: 81° u
nasady i 45° przy koncowce, profil NACA

0010, wznios na Kkrawedzi splywu 3°30°.
Konstrukcja wielodzwigarowa, metalowa,
na state potgczona z kadiubem. Zasadni-

cza czes$é skrzydia, o skosie krawedzi na-
tarcia 45°, jest 4-dzwigarowa, 1ll-zebrowa.
W skrzydle przy kadtubie znajdujg sie
wneki podwozia gioéwnego. Nosek skrzydia
przektadkowy z wypelniaczem duralowym.
Na ostatnim dzwigarze skrzydia sg zawie-
szone 4 segmenty sterolotek. Sterolotki
bezszczelinowe szczelina uszczelniona
plyta ze stopu tytanowego. Segmenty ste-
rolotek o konstrukcji metalowej duralowej
przektadkowej z wypelniaczem duralowym.
Noski segmentow kryte blachg ze stopu
tytanowego. Goérne pokrycie skrzydia jest
mocowane do konstrukcji kadiuba za po-

mocg sworzni $rubowych. Maks. grubosé
skrzydta wynosi 1,62 m. Cata konstrukcja
skrzydia jest pokryta pilytkami ochrony
cieplnej. wyjatkiem s3g jedynie: pltyta o-
slaniajgca szczeling sterolotek i noski ste-
rolotek.

Kadtub. Klasyczna konstrukcja poisko-
rupowa, catkowicie metalowa, duralowa.
Kadlub jest podzielon na 3 podstawowe

moduty. Przedni modu} mie$ci wneke pod-
wozia przedniego, nad ktorg =znajduje sie
przedni zespol silnikow sterujgcych, 3 blo-

ki elektroniki pokitadowej i kabine zatogi,
rozmieszczong na dwoch poziomach (gor-
ny — sterownia, dolny cze$¢ wypo-

czynkowe-gospodarcza). Kabina zalogi sta-
nowi szczelny, catkowicie izolowany mo-
dul wkomponowany w przednig cze$¢ ka-
dluba. Wejscie do kabiny jest umieszczone
z lewej strony kadluba. Drugie wejscie
jest umieszczone Ww tylnej $cianie modutu
kabiny i stuzy do komunikacji z tadow-
nig; jest przystosowane do przytgczenia
moduléw do $luzowania bagd7z tgcznikow z
przewozonym w !adowni modulem zatogo-
wego laboratorium orbitalnego. Oszklenie
kabiny sklada sie z 6 okien przednich i
bocznych oraz 2 mniejszych okien gor-
nych i 2 tylnych do obserwacji wnetrza
tadowni. Matle okienko znajduje sie rowniez
w pokrywie glownych drzwi wejSciowych.
Szyby okien sa wykonane ze specjalnego
szkla glinowo-krzemowego. wielowarstwo-
we 2z miedzywarstiwg odbijajgcg nadmiar
nromieniowania podczerwonego. Producen-
tem przedniej cze$ci kadluba jest Rockwell
International (Snace Division). Konstrukcja
frodkowe]j czesci kadluba calkowicie meta-
lowa. poiskorupowa o wrzekroju w Kksztal-
cie litery U. Dolna cze$é¢ konstrukceji s$rod-
kowej czesSci kadluba jest przediuzeniem
struktury skrzydia — iej poprzeczne dzwi-
gary sa potaczonc z dzwigarami skrzydel.
Cata dlugos$¢ wnetrza Srodkowej czesci
kadluba zajmuje tadownia, zamykana od
gory pokrywami dzielonymi w pltaszezyv-
znie symetrii ptatowca. Konstrukcia po-
krywy tiadowni przektadkowa wykonana
z kompozytu weglowo-epoksydowego z wy-
peilniaczem Nomex. Na ich wewnetrznych
powierzchniach, tuz za przednig czeScig
kadiubsa, sa umieszczone chlodnice insta-
lacji klimatyzacvinei., rezerwa micisca na
pokrywach umozliwia zamontowanie do-
datkowyech chiodnic. Wnetrze tadowni nie
jest szczelne. Pokrywy tadowni sg umo-
cowane na swej tvlnej krawedzi na prze-
gubach umozliwiajacych obrot wokot jed-
nej osi, przednia krawedz jest zawieszo-
na na przegubach kulowych z mozliwos$cig
przemieszczen osiowych w celu uniknigcia
skutkow odksztalcen kadluba. Wewnatrz
tadowni, w jej tylnej czeSci. na lewej $cia-
nie jest umieszczony przegubowv dzwignik-
-manipulator. Producentem S$rodkowej cze-
$ci  kadluba jest koncern General Dy-
namics, a pokryw - Rockwell Inter-
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national (Tulsa Div.). Tylna cze$¢ kadluba
stanowi osloniete ioze zespolu napedowe-
go. W jej gornej czesci, no obu stronach
usterzenia pionowego, znajedujg sie 2 zespo-
ty silnikow sterujagcych OMS wraz ze
zbiornikami paliwa oraz zespoly silnikow
stabilizujgcych RCS. Na dole tylnej czeSci
kadtuba, pod dyszami silnikow gtownych,
znajduje sie klapa podkadiubowa, ktéra we
wspotdziataniu z rozktadanym sterem Kie-

runku moze stanowi¢ rowniez hamulec
aerodynamiczny. Konstrukcja klapy me-
talowa. Producentem tylnej cze$ci kadtu-
ba jest Rockwell International (Space
Div.).

Usterzenie. Tylko pionowe, o obrysie

trapezowym i skosie 45°. Konstrukcja sta-
tecznika wielodzwigarowa, poiskorupowa,
catkowicie metalowa. Profil statecznika
symetryczny, klinowy. Ster kierunku sktla-
da sie z 2 symetrycznych segmentow, kto-
re mogg by¢ wychylane wspolnie w jedng
strone (sterowanie lotem przy matej pred-
kosci), symetrycznie (hamowanie aerodyna-
miczne) lub asymetrycznie (hamowanie
aerodynamiczne i sterowanie lotem); ha-
mujgce dzialanie segmentoéw steru kierun-
ku moze byé¢ skorelowane z wychyleniem
klapy podkadiubowej. Ster kierunku petini
funkcje hamulca aerodynamicznego w za-
kresie predko$ci od M =10 do M =5, przy
predkosciach nizszych pelni obie swe
funkcje rownocze$nie lub wytgcznie funk-

cje steru. Producentem usterzenia piono-
wego jest Fairchild-Republic.
Sterowanie. Dwa systemy sterowania:

aerodynamiczny (uzywany podczas lotu w
atmosferze) i rakietowy (uzywany w locie
poza atmosferg). Podczas lotu w atmosfe-
rze do sterowania sa uzywane konwencjo-

nalne powierzchnie sterowe (sterolotki,
ster-hamulec, Kklapa podkadiubowa) wy-
chylane hydraulicznie:; instalacja sterowni-

cza jest wieloobwodowa. Do sterowania w
locie poza atmosfera stuzg 3 zespoly sil-
mkow sterujgcych o odpowiednio skiero-
wanych dyszach. Przedni zespol sterujacy
RCS sklada sie z 14 silnikow rakietowych
Marquardt R-40A o ciggu 3870 daN kazdy
1 2 wychylnych silniczkéw pomocniczych
Marauardt R-1E o ciggu 100 daN. Trzy
silniki R-40A majg dysze skierowane do
gory, trzy dalsze — do przodu, dwie pa-
ry — na boki i dwie ostatnie pary ==
sko$nie do dotu: silniczki R-1E s3g zasad-
niczo skierowane do doiu, lecz moga by¢
wychylane w niewielkim zakresie katow.
Przedni zesp6l RCS jest umocowany na
specjalnej ramie przed Kkabina zatogi w
przedniej cze$ci kadiuba, do tej samej ra-
my sa umocowane zbiorniki paliwa i tle-
nu dla silnikow sterujgcych zespolu oraz
zbiornik helu. Tylne zespoly steruigce RCS

sa zblokowanre =z silnikami stabilizacyjny-
mi OMS umieszczone razem z nimi
oraz ze zbiornikami paliwa, tlenu i helu

usvtuowanych na tylnej cze-
¢ci kadluba 2z obu stron statecznika. Mo-
cduly sg pokrvte ostonami z komwozytu.
Zespoly silnikow RCS s3 wysuniete swvnod
oston. Kazdy =z nich skiada sie z 12 silni-
k6éw Marquardt R-40A 1 2 wychylnych sil-
nikow Marquardt R-1E. Trzy silniki R-
-40A s3g skierowanre ku gorze. dwa ku ty-
towi, cztery w bok na zewnatrz i trzy
sko¢nie w 61! nodobnie jak ruchome sil-
niczki korekecyine R-1E. Zblokowane =z
ukladem RCS silniki uktladu stabilizacyjne-
g0 OMS sa nojedynczo umieszczone w mo-
dutach »no obu stronach usterzenia piono-
wego. Sa to silniki Aerojet OMS o ciagu
26 700 daN. Uktad OMS stuzv do stabili-
zacii catego zesnolu podezas startu i wzno-
szenia pionoweso w atmosferze. Paliwem
dla silnikév ukladow RCS i OMS jest mo-

w modutach

nometylohydrazyna, utleniaczem tlenck
azotu.
Podwozie. Trojzespolowe. chowane hy-

drauliczniec do wneki kadiubowej (przed-
nie) i wnek skrzydlowych (glowne). Wszy-
stkie golenie podwozi s3 teleskopowe, z
kotami blizniaczymi. Amortyzacja olejowo-
-gazowa, czynnik ciekly i gazowy w amor-
tyzatorze oddzielone membrang w cclu

unikniecia ich mieszania w stanie niewaz-
kos$ci. Wypuszczanie podwozia grawitacyj-
ne, wypuszczanie przedniego podwozia mo-
ze byc¢ wspomaganc maltym tadunkiem pi-
rotechnicznym. Wymiary ogumienia: przed-
nie - 0,81X0,22 m, glowne — 1,13X0,40—
—0,53 m. Cis$nienie w ogumieniu: przednie
— 2,0 MPa, glowne -- 1,8 MPa. Nosnos$é
kot: przednie — 10750 kg, giowne -— po
22300 kg. Kazde kolo jest wyposazone w
samodzielny system hamulcowy 2z urzg-
dzeniem  przeciwblokadowym. Zywotnosé
ogumienia wynosi 5 lgdowan.

Zespol napedowy. Glowny =zespol nape-

dowy skiada sie z 3 silnikow rakieto-
wych Rocketdyne SSME o ciggu 166800

11



12

TLiA 1988 nr 2



daN kazdy przy
227700 daN w
paliwa z
LHy i

ziemi oraz
kosmicznej. Zuzycie

(cicklego wodoru
ciektego tlenu LOX) wynosi
467 kg/s, czas pracy w normalnych wa-
runkach startowych -~ 520 s, calkowita
2ywotno$¢ — 8 h (co odpowiada 55 startom
i lgdowaniom). Silniki SSME s umieszczo-
ne na dwudzieclnym lozu stanowigcym in-
tegralng czg$¢é tylnego modulu kadtuba.
Pomocniczy zespol napc¢dowy sklada sie z
2 rakiet na paliwo stale Thiokol SRB o
ciggu 1467800 daN w czasie pierwszych
20 s pracy, zmniejszajgcym sie nastepnie
do 1192000 daN, a poOzniej, po 50 s pra-
cy — do 927000 daN. Do oddzielenia ra-
kiet SRB s3 upgywane mate silniczki rakie-
towe na paliwo state o ciggu 8900 daN.
Zuzyte rakiety SRB opadajg na spado-
chronach i mogg by¢ powtornie wyko-
rzystane po napelnieniu paliwem, sklada-
jagcym si¢ z tlenku polibutadienowo-akry-
lowego, chloranu amonu i pylu aluminio-
wego.

powierzchni
prozni
utleniaczem

Instalacje. Paliwowa
wnetrzny zbiornik paliwowy,
530000 1 cicklego tlenuw i 1438000 1 ciekle-
go wodoru; zespoly RCS i OMS maja
wtlasne zbiorniki paliwa i utleniacza. Hy-
drauliczna — ci$nienic robocze 20,7 MPa;
tréjobwodowa, pompy napedzane turbina-
mi spalinowymi (kazda o mocy 100 kW),
wydatek ptynu hydraulicznego 4 1/s: stu-
2y do wychylania powierzchni stcrowych,
ruchomych dysz silnikow koreckeyjnych,
otwierania zamkow podwozia, chowania
podwozia i hamowania koét; podczas lotu
orbitalnego instalacja praktycznie nie dzia-
ta, jej zbiorniki sg podgrzewane freonem
z instalacji kltmatyzacyjnej, by nie doszlo
do zamarzniecia plynu hydraulicznego.
Energetyczna — 3 ogniwa paliwowe spala-

glowny ze-
mieszczacy

jace wodor i tlen. kazde zasila jeden z
niezaleznych obwodow instalacji elcktrycz-
nej: przy minimalnym zapotrzebowaniu

energetycznym jedno z ogniw jest wyla-
czane (mozna je natychmiast ponownic
wigezy®): min. dopuszczalna temp. ogniw
— 278 K, a czas dojécia do nelnej wydaj-
nosci 15 min, 2zywotno&¢ ogniw
5000 h; zapas paliwa do ogniw jest prze-
chowywany w zbiornikach-termosach znaj-
dujacych sie na podiodze tadowni: napie-
cie podawanc do sicci wynosi 27.5—325 V,
moc ogniw trwala — 14 kW, maks. chwi-
lowa — 24 kW. obciazcnic energetyczne
trwate — 1530 kWh, reczerwa energetyvezna
— 264 kWh, zapas paliwa ogniw naliwo-
wych: wodor — 84 kg, tlen — 708 kg, Kli-
matyzacyjna — w catoéci (oprocz chtodnic)
umieszczona pod podloga kabiny zatogi.
z latwym dostencm podczas lotu: ntrzy-
muje wtladciwy skiacl i temp. atmosfery w
nrzedzinle zatogowym. nobierajac tlen ve
vbiornikéw wnaliwowvch i azot z hutli w
kabinie. gdzie znajduja sic roOwnicz awa-
rvine rezerwowe butle z ilenem: iej znacn-
niem jest takze chlodzenie ze<notow aviio-
niki pokiadowej i ze:snolaow instalacji enev-
getveznej w przedziale zatogowvin: chied-
nice instalacji o laczrej nowierzehni 12 me
sa umieszezone na wewnelrzrei nnwierzeh-
ni nokrvw tadowni gdv  bokrvwv ]
zamkniete. freon icst ehtod7zonv w Dato-
wniku wodunym: wnetrze tadowni nia ject
nodevas Totu klimatvzowane. wvoelnia sie
je jednak nrzed siavtem e~zvetvm azotem
— mprzed tankowaniem zbiornikow cztonu
ET.

Wyposazenie. System tacznosci —
w pasmie S i ¥, (ok. 2 GH2z2),
wspolpracowaé nie tylko =z siecia
naziemnych. lecz i z satelitami
nikacyjnymi. nrzenosi
fonii, obrazy telewizyine i informacie z:a-
kodowana cvfrowo. Do komunikacji or-
bitujacych kosmonautow z kabing — sys-
-tem na pasmo P (UHF). System nawien-
cvino-sterujacv sklada sie z 5 kompnute-
row sterowania lotem TBM Advanced Sys-
tem/4 Pi Model AP-101 (kazdy ma pa-
mie¢ 64 Kslow o dilugosci 32 bityv i 2 we-
wnetrzne namieci magnetyczne o poj. »no
132 bity). jeden z komnuterow jest rever-
wowy. 4 nozostete pracuia ciagle svnchvo-
nizujac automatyveznie sw:a nraece (500 cvieli

dzialn
moze
stacii
telekomu-
informacje na

svnelhronizacii na 1 s). Jesli jeden z nich
sno7zni  sie 2z synchronizacia dtvzei niz
4 s, Jjest wytlaczanv, a jecgo funkcie

nmrzeimuje kotnputer rezerwosrv bo
drugie¢o. zodajac rownoczeénic  jak
szyvbszedo lgcdowania. Programy sa
na tasmie magnetycznei i
pomoca klawiaturv, danc 1
zatogi sa wvdwiellane n»n ckranach kato-
dowveh. Womwuferv nralizuia <tale danc
nadehodzace » 3 bplatform hezwladnoscio-
wyvch Singer-iWearfott WT-70/SKN 2600 i 3
vlatform giroskonowyech Norithron oraz 3
zestawoOw przyvsnieszeniomierzy Bendix. Do
pilotazu i nawigacji w locie atmosfervez-
nvim stuzg 3 sztuczne horyzonty Lear Sie-
gler. 2 radiowysokoéciomierze oracujace w
pasmie C (Honeywell), 2 wysokoSciomierze

awarii
naj-
nagrane
wybierane za
wyniki  lla

TLiA 1988 nr 2

barometryczne Sperry i 2 radary nawiga-
cyjne Sperry, ponadto w sklad wyposaze-

nia nawigacyjnego wchodzg 3 zestawy
TACAN i potrojny mikrofalowy system
kontroli podej$cia MLS. Do kontroli zbli-

zania 1 zetkniecia z innymi obiektami w
przestrzeni kosmicznej stuzy specjalny ra-
dar o zasiegu obserwacji 560 km. Istnieje
w kazdej chwili mozliwo$¢é wytaczenia ste-
rowania automatycznego i przejsScia na
sterowanie reczne.

Ochrona
ciach
temp.
jagce w postaci
Carbon-Carbon) z

cieplna konstrukcji. Na cze$-
narazonych na dziatanie najwyzszej
(1600—1800 K) pokrycie zabezpiecza-
plytek RCC (Reinforced
wlokien weglowych w
weglowej matrycy o powierzchni dodat-
kowo pokrytej weglikiem krzemu. Po-
wiecrzchnie narazone na dziatanie temp.
1000—1600 K pokryte pitytkami z materiatu
ceramicznego HRSI (High-temperature
Reusable Surface Insulation). Powierzch-
nie narazone na dziatanie temp. 700—
—1000 K pokryte plytkami z tworzywa ce-

ramicznego LRSI (Low-temperature
Reusable Surface Insulation). Piytki HRSI
i LRSI sa wykonane 2z materialu cera-

micznego na bazie dwutlenku krzemu. Po-
wierzchnie narazone na dziatanie temp. do

700 K s3g pokryte pitytkami ze sprezyste-
go 1 elastycznego materialu poliamidowe-
go FRSI (Flexible Reusable Surface In-

sulation). Plytki naklejane s na konstruk-
cje klejem silikonowym 2z zachowaniem
odpowiedniego usytuowania wzgledem na-
plywajgcego powictrza. Plytki majg ksztalt
kwadratow  150X150%20--72,5 mm (HRSI)
badz 200%200%5--20 mm (LRSI). k.gcznie do
pokrycia platowca Space Shuttle zuzywa
sie ok. 31000 plytek roznego rodzaju. Do-
puszczalne jest odpadniecie pewnej nie-
wielkiej liczby plytek bez spowodowania
zagrozenia samolotu. Po kazdym locie
wigkszo§¢ piytels jest wymieniana. Schemat
rozmieszczenia plytek roéznych typow i
schemat rozktadu temperatur ptatowca jest
przedstawiony na rysunku.

1530 K 157,
1370 K
1250 5\

a)
Dolne pow.
7370 K
530 K|
1770 K
: -

(&250 K
20K |
700 K/
Gorne pow.

b) Dolne pow.

3 RCC
=3 HRSI
123 LRS!
L2 FRS!
E22 tzflon

Gorne ,&‘ ;

4y

e e T
A T ST

e ——

Rozktad temperatur na
strukeji samclotu orbitalnego (a) i roz-
mieszczenie roznych rodzajow  pokrycia
ochronnego — plytek izolacyjnych (b)

powierzchni kon-

ROZWOJ KONSTRUKCJI.
jako jednorazowego uzytku $rodek trans-
portu ladunkéw na orbite okotoziemska,
jest niestychanie droga i mato efektywna.
gdyz masa tadunku uzytecznego stanowi
valedwie nikly utamek jej masy startowej.
O pojazdach orbitalnych wielokrotnego u-
2ytku mys$lano juz od poczatku ery kos-
micznej. Pierwszych wiarygodnych danych
dos$wiadczalnych dostarczyty loty samolotu-
rakietoplanu eksperymentalnego X-15 je-
szcze w latach pieédziesigtych. Takze o-
pracowanie konstrukcji samolotu Lockheed
SR-71 Blackbird dostarczyto wielu do-
dwiadczen i uzmystowilo stopien trudno$cei
calego przedsiewzigcia., W latach sze$é-
dziesigtych prowadzono badania aerodyna-
miczne majace na celu okre$lenic opty-
malnego ksztaltu pojazdu orbitalno-atmo-
sferycznego. Dominowata wtedy koncepncja
tzw. latajacej wanny — praktycznie bez-

takicta nosna,

skrzydiowego
ksztalcie

kadlubem o
ptaska po-

pojazdu z

polstozka, ktorego
wierzchnia stanowita grzbiet pojazdu, a
cato$ci dopelnialo podwojne lub potrdojne
usterzenie. Taki ksztalt wydawal sie naj-
bardziej obiecujgcy ze wzgledu na prze-
bieg zjawisk cieplnych podczas przejscia
przez atmosfere, jednak aerodynamicznie
byl bardzo daleki od idealu. Dokladniejsze
studia nad cato$cig zagadnien zwigzanych
z opracowaniem pojazdu orbitalnego wic-
lokrotnego uzytku i przewidywany po-
step w dziedzinie inzynicrii materialowej
doprowadzily do powstania nowej, bar-
dziej samolotowej koncepcji, ktora, stop-
niowo doskonalona, doczckala sie realiza-
cji jako Space Shutile. Osobnym zagad-
nieniem byl naped. Silniki stosowane w
rakietach no$nych musiatly pracowaé¢ nic-
zawodnie w ciggu kilkudziesieciu czy stu
kilkudziesieciu sckund i nie byvio wymaga-
ne ich wielokrotne wtaczanie i wytlaczanie.
Pierwsze duze silniki speilniajace ten wa-
runck zastosowano downiero w programic
Apollo. Do 1972 r. wskutek znacznego o-
graniczenia budzetu NASA, przeprowadzo-
no tvlko analizy tcoretyczne, uzupeinione
czebciowo badaniami acrodvnamicznymi. W
ich wyniku wybrano ogolny uktad kon-
cepcyjny Space Shuttlle. Zasadnicze zna-
czenie miata oczywiscie wicelkos$é i udzwig
pojazdu. Zdecydowano si¢ na do$é wyso-
kie (jak na poczatek) wymiary i udzwie,
co jest oczywiScie zwigzane 2z wartoscia
uzvtkowg Space Shuttle jako orbitalnego
o$rodka transportu — mozliwos¢ wynie-
siecnia na orbite czy <ciagniecia z niel o-
biektow o znacznej masic lub kilku obick-
tow w jednym locie w zasadniczy sposOb
obniza koszty tego rodzaju misji kosmicz-
nych. Przelom w programie Space Shuttle
nastapil w sierpniu 1972 r. Wtedy to nod-
pisano konirakt na opracowanie proijektu
samolotu kosmicznego. Obok Narodowei
M eencji Badania Przestrzeni Kosmicznej
(NASA) w pracach projektowych ncezest-
niczyl (iako ich glowny udzialowiec) kon-
cern Rockwell Tnternational. Tistalono osta-
teczniec geometryvezny ksztalt nlatowea.
niezbcdne systemv poktadowe, wymiary i
mase samolotu. Przeanalizowano tnkze st:a-

rannie nrzebieg wszystkich faz lotu, zwia-
szcza pod katem mozliwoéci zmiany roz-
rveh parametrow. Przyjeto, #e uktad sa-

molotu jest okreslonv prrzes tak zasadnicze
narametrv wyjsciowe i wvmagania aerody-
namiczne jak predkosé Jadowania, wvmisa-
rv i masa iladunku uvzvteecznego. mozli-
wos¢ manewrdw w atmosferze oraz wvni-
kajeee 2z lotu przez atmosfere »ngrzewa-
nie konstrukeji. Ostateczny »roiekt kidre-
gn 1ealizacie  podieto w potowie 1at  sie-
demdziesiatveh,  przewidywat nastepujacy
scenariusz lotu:

pionowv
advroch
SRKRB).

— odrzucenie rakKiet pomocniczveh K7
(odzvrkiwanveh nastepnie no wodowaniu
na snadochronach) i dalszy lot nrzv uzvciu
wiasnveh silnikow az do osiggniecia pred-
kosci orbitalrej.

— odrzucenie zbiornika zewnetrznego KT
(iedvnego elementu jednorazowcgo uzytku
w catym systemic),

— wei¢ci® na zadang orbite i
dla nrzeprowadzanej misji
samolotn.

— przeprowadzenie misji.

— nrzvgotowanie do zeijé¢cia z orbity (od-
nowiednic usvturowanie nrzestrzeine samo-
lotu i czeSciowe wyhamowanie predkosci
praca silnikow glownvch).

— ponowna reorientacia
nrzestrzennego <amolotu i
mosfere lotem $lizgowvm
dynamicznvm wyhamowaniem predkonseci,

— podeiscie do ladowania ra nasie star-
towym odnowriednin przveoiowanego lot-
nicka (z mozliwndécia nowtdrzenia podej-
Scia no wvkoranint netli).

— nowrdt do bazv <lartowei na
cie svecjalneso samolotu

nowlornv  montay
startowe calrgo svstemu.

Naiistotnicjsza jest mozliwos¢ lgdowanin
na lotniskit nicwiele rdzniacym sie od
zwvklego jest  wvmagana na  wszelki
wvnadelkk wicksza dlngode nasa oraz lensva
gltadkos¢ i czvsfod¢ nawierzehni. Przygoto-
wano kilka Jotrnitk na $wiceie. nrzeznaczo-
nveh do wrzviecia Svace Shultle. Zasacl-
niczvm probhlemen konstrukevinym byia
ochrona tcrmiczna powicrzchni  nojazdu
nodezas nrzeijécia wvrzez atmosfere. Tempe-
ratury oddzirtriace na konstrukeije w tei
fazie lotu. zaleznie od micjsca. wynosza ol
ok. 650 K do ok. 1860 K i wystepui~
wkrotee (kilkadrziesiat sekundy no pobycie
camolotu w kosmicznej prozni w  temp.
ok. 3—4 K.

silnikow
(boosterow

start 7z uzvciem
rakiet na paliwo state

wilasciwe
usytuowanie

nsviuowania
weitrin w o at-
ze stalvm aevo-

grzhie-
transportowesn,
przygotowanic

W poczatkowej
Shuttle nic istniat
cy wyltrzymac

fazic prac nad
jeszeze material
takie warunlqi,

Space
moga-
zastosowa-
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nle za§ ostony ablacyjnej nie moglo byé Rockwell
brane pod uwage ze wzgledu na znaczne

wymiary samolotu i wielkg mase samej o- (zbiornik ET).

International,
kaset roéoznych frm, m.in.
Rocketdyne (silniki giowne),

1979 r. Zbudowano takze kolejny egzem-
plarz OV-104 Atlantis i rozpoczeto budowe
nastepnego OV-105. Poczyniono odpowied-

uczestniczyto kil-
Martin Marietta

slony oraz trudnos$ci z jej wymiang po Marquardt (silniki sterujgce), Thiokol (ra- nie przygotowania w bazach startowych,
kazdym locie. Z podobnych przyczyn nie kiety startowe SRB), IBM (pokiadowy sys- budujgc nowe wieze startowe i urzgdze-
mozna bylo =zastosowaé¢ jako ostony ter- iem infcrmatyczny) czy Honeywell, Singer- nia do montazu zestawow startowych
micznej materialow «ilnie wypromieniowu- -Kearfott., Sperry, Bendix, Northrop, lLear Space Shuttle. Pierwszy tzw. prom kosmicz-

jacych ciepto (dwutlenek cyrkonu.grafit)

Siegler (systemy nawigacyjne i

tgcznoscio- ny (czy tez wahadlowiec, bo i takiej naz-

badz materialdow o duzej pojemnosci cie- we). wy uzyto) wystartowat 12 kwietnia 1981 r.
plnej. Dopiero osiggniecia inzynierii ma- z Cap Canaveral z dwuosobowg zaloga
terialowej z polowy lat siedemdziesigtych Pierwszy egzemplarz Space Shuttle misat (J. W. Young i R. Crippen). Lacznie do
umozliwity wyjscie 2z sytuacji — udalo by¢ gotowy do startu w 1978 r., do czego kotica 1985 r. wszystkie pojazdy wykona-
sie uzyska¢ tworzywa na bazie kompozy- jednak nie doszio ze wzgledu na trudnodci ly pomy$élnie kilkanascie roznego rodzaju
tow weglowych i ceramiki, charakteryzu- 7z izolacjg cieplna. Pierwszy prototyp (OV- misji naukowych i uzytkowych, w tym
jace sie zgdanymi wilasciwo$ciami cieplny- -101 Enterprise) przekazano do badan aero- takze wojskowych. 28 stycznia 1986 r.
mi, matg gestoScia oraz latwoscig w zasto- dynamicznych w locie 17 wrze$nia 1976 r. nodczas startu OV-099 Challenger do ko-

sowaniu. Wystepuja one w postaci plytek — trwalty one od lutego do pazdziernika lejnej misji nastgpitlo uszkodzenie uszczel-
o roéznych wymiarach i gruboSciach, na- 1977 r. Nastepnic prototyp przekazano do nienia miedzysegmentowego prawej rakie-
klejanych na konstrukcje samolotu specjal- prob  wibroakustycznych. Prototyp OV-099 ty SRB i wydostanie si¢ ptomienia, kto-
nym klejem silikonowym. Szczeliny i po- Challenger, poczgtkowo przeznaczony o ry spowodowatl uszkodzenie i exksplozje
taczenia plytek sa rowniez odpowiednio niszczacych prob wytrzymatosciowych, zde- zbiornika ET na wysokos$ci ok. 17 km. Ca-
uszczelniane. Plytki nakleja sige recznie — cydowano sie przebudowaé¢ na latajacy — la szeScioosobowa =zaloga zgineta, a po-
to wtasnie stalo sie przyczyna znacznego proby statyczne doprowadzono do 120%, co jazd ulegt zupeilnemu zniszczeniu. Kata-

opoOznienia catego programu realizacji pier- przy zastosowanvch

melodach

obliczen u- trofa spowodowala wstrzymanic lotow po-

wszego egzemplarza Space Shutlle, gdvz znano za wystarczajace. Prototypem od po- zostalych pojazdow do czasu usuniecia
zajelo ok. 2 mln rohkoczogodzin. W reali- czatku nrzeznaczonym do lotow byt OV-102 btedu Kkonstrukcyjnego oraz przyspieszenie
zacji calego prograniu, obok NASA | Columbia, przekazany NASA 8 marca przej$ciowo przerwanej budowy OV-105.
DANE TECHNICZNE
Calosé zestawu startowego Masa tadunku uzytecznego (orbita 55° na-
Rozpietose 23,79 m chylenia, 500 km) 1 340 kg
Diugose 56.14 m Obciazenie powierzchni przy ladowaniu 334,8 kg/m?
Wysokosé 23.3¢ m Obeiazenie ciagu (masa do ladowania) 0.192 kg/daN
Masa startowa 2 042 976 kg Predkos¢ orvbitalna 28 325 km/h
Obcigzenie ciggu podczas startu 0,696 kg/daN Prgadkos¢ wejscia w atmosfere 27 554 km/h
. Predko‘¢ ladowania lotem $lizgowym 334 km/h
Samolot orbitalny Predkos¢ lgdowania maks. 4i6 km/h
Rozpietosc 23,79 m Opadanie w locie $lizgowym 3 m/s
Diugosé 37,19 m Doskonalos¢ aerodynamiczna ok. 3
Wysokose 17,25 m . . . N
I)I}L]Jgoﬁé wnetrza tadowni 18,29 m Zbiornik paliwowy ET
Srednica wnegtrza tadowni 4,57 m Dlugose 47,00 m
Pojemnos$¢ ladowni 305 m?d Srednica 8,40 m
Pojemnos$¢ wnetrza kabiny zatogi 74,33 m? Masa wtlasna konstrukeji 34 800 kg
Powicrzchnia skrzvdla 249.91 m? NMasa catkowita z paliwem 750 980 kg
Powierzchnia sternlotek 38,88 m? a—— . .
Powierzchnia usterzenia pionowego 38,39 m? Rakieta startowa SRi3
Powierzchnia steru kierunku 9.09 m? Diugos¢ calkowita 45.00 m
Wydtuzenie skrzydta 2,265 Srednica maks. 3,71 m
Masa wlasna (zaleznie od egz) 67 876--69 004 ki Diugos¢ czesei silnikowej (komory paliwo-
Masa do ladowania (z tadunkiem uzytecz- wej) i 38,47 m
nym 14 515 Kkg) 96 162 ki Masa wtlasna konstrukeji 66 406 kg
Masa tadunku uzyvtecznego (orbita 135 km) 29 4325 kg Masa calkowita z paliwem 569 893 kg
Wasa tadunku uzytecznego (orbita biegu- Czas pracy 122123 s
nowa 185 km) 14 515 kg T.M.

NOWOS$CI TECHNICZNE — — e ————

Silnik SNECMA M88

do mysliwca Rafale

Firma SNECMA rozpoczela w koiicu 1986 r. proby wy-
twornicy silnika M88 Mk II bedacego wersjy rozwojowd sil-
nika M83 Mk I, ktory pierwotnie byl przeznaczony do na-
pedu nowszych wersji rodziny Mirage. Nowy silnik ma by¢
zastosowany jako naped przyszlosciowego mysliwca Rafale,
w zwigzku z czym jego cigg bedzie zwiekszony do 8320 daN
(z dopalaniem), a stosunek ciggu do masy -— do ok. 10 : 1,
w poréwnaniu z wartosciami dla wersji Mk I wynoszgcymi
odpowiednio 7350 daN i 8,5:1. Pod wzgledem mechanicznym
wersja Mk II nie rozni sie od wersji Mk I. Obie maja
3-stopniowy wentylator napedzany przez jednostopniowa
turbine niskiego cisnienia i €-stopniowa sprezarke naopedza-
ng przez jednostopniowg turbine wysokiego cisnienia. Sto-
sunek natezenn przeplywu wynosi 0,5:1, a sprez calkowity
24 w przypadku Mk I i 25 w przypadku Mk II. Ciag zostat
zwiekszony glownie przez podwyzszenie temperatury przed
turbing do 1570°C, co stalo sic mozliwe dzieki zastcsowaniu
na lopatki wirnikowe {urbiny wysokiego cisnienia mono-
krysztalow i systemu chlodzenia wyproéhowanego na silniku
pierwszej wersji o temperaturze przed turbing ponad 1400°C
i z lopatkami wykonanymi z konwencjonalnych materiatéw.
Poza tym udoskonalono komore spalania przystosowujac ja
do wyiszych temperatur pracy oraz zmieniono utopatkow:ii-
nie wentylatora, ktérego sprez wzrost z 3,5 do 4,0, i spre-
zarki. Proby wytwornicy silnika M88 Mk II, skiadajgcej siq
z¢ sprezarki, komory spalania i turbiny wysokiego ciénie-
nia, sa przeprowadzane rna hamowni wysokosciowej w
Gaclay, ktora umozliwia odtwarzanie przed sprezarkg tem-
peratury i cisnienia wystepujacych w czasie pracy silnika.
Proby stoiskowe kompletnego silnika majaq rozpoczayé sie je-
sienig 1988 r., a proby w locie na samolocic Rafale A — w

1989 r.
W.K.
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Nowy system komputerowy
de kontroli ruchu w USA

FAA wprowadzila nowy system komputerowy do kiero-
wania ruchem lotniczym. Oczekuje sig, ze pozwoli on
zmniejszy¢ opoOznienia i zwiekszy¢é bezpieczenstwo lotow.
Projekt nowego systemu powstat w pazdzierniku 1985 r., a
na poczatku 1987 r. rozpoczeto jego oprogramowanie. Dzieki
nowemu sprzetowi po raz pierwszy bedzie mozna na jed-
nym ekranie uzyska¢ radarowy obraz kazdego samolotu od
wschodniego do zachodniego wybrzeza USA, w granicach
jurysdykeji FAA. Kierownicy ruchu w gléwnym centrum
kierowania ruchem FAA w Waszyntgonie bedg mogli ob-
serwowac¢ takze poszczegbdlne sektory przestrzeni powietrz-
nej, w ktorych powstato lub grozi zaklécenie. Umozliwi to
precyzyjniejsze niz dotychczas rozladowywanie zageszcze-
nia ruchu przez jego zwalnianie, zmiane tras dla poszcze-
gb6lnych lotow, albo zarzadzenie wiekszych przerw wmiedzy
startami.

Od wrzesnia vb.r.,, po uruchomieniu dalszych programoéw,
bedzie mozna przewidywaé¢ z co najmniej 2-godzinnym wy-
przedzeniem, ktéry z 649 sektoréw przestrzeni powietrznej
bedzie przeladowany. Zdaniem FAA bezpieczenstwo lotow
wzrosnie wskutek tego, ze nie bedzie niespodziewanego,
nadmiernego skupienia samolotow w danym sektorze.

Opbdznienia, ktére zazwyczaj wynikaja ze zmiany trasy
lub op6zZnionego startu, beda mogly by¢ wyeliminowane
przez zmiane separacji poziomych i pionowych.

Kontrolerzy, po pierwszych doswiadczeniach pracy z no-
wym systemem, wyrazaja sie o nim z entuzjazmem.

Wg International Hcerald Tribune,
opracowat mgr inz. J.

May 20, 1987
Zwierzynsici
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TECHNICINY SLOWNIK LOTNICZY

Terminy lotnicze bulgarskie, czeskie i serbochorwackie (X)

1 — przemyst lotniczy
2 — wytwornia; fabryka
3 — warsztat; wydzial, oddziat
4 — wydzial obrobki mechanicz-
nej
5 — warsztat Slusarski; wydziat
S,
6 — montaz
7 — cze$¢é skitadowa
8 — cze$¢, element; sztuka
9 — trasowanie
10 — obrobka
11 — o. skrawaniem, o. widérowa
12 — o. mechariczna
13 — toczenie
14 — frezowanie
15 — rozwiercanie
16 — przecigganie
17 — obrobka powierzchniowa
18 — szlifowanie
19 — polerowanie
20 — gtadzenie, oselkowanie, ho-
nowanie
21 — obrobka plastyczna
22 — 0. (p.) na zimno
23 — odksztalcenie, deformacja
24 — formowanie, ksztaltowanie
25 — tloczenie
26 — wyciskanie
27 — odkuwka
3 — odlewnictwo; odlewanie
29 — odlew
31 -« powtoka; pokrycic (np. la-
kierowe)
31 — p. antykorozyjna, p. och-
ronna
32 — p. galwaniczna
33 — cynkowanie
34 — niklowanie
35 — kadmowanie
36 — platerowanie
37 — malowanie, lakierowanie
38 — obrobka termiczna
39 — utwardzanie, umocnienie
40 — wyZzarzanie
41 — normalizowanic
42 — hartowanie
43 — h. w oleju
44 — odpuszczanie
45 — azotowanie
46 — obrabiarka
47 — uchwyt (obrabiarki)
48 — tokarka
49 — frezarka
50 — szlifierka
51 — prasa
52 — przyrzad
33 — narzedzie
54 — n. pneumatyczne
55 — szczypce, Kkleszcze
56 — wkrgtak, $rubokret
57 — klucz (maszynowy)
58 — k. nasadowy; k. oczkowy
59 — nozyce
K.D.

TLiA 1988 nr 2

1 — caMoneTocTpoeHe, aBHaMOHHA Npo-
MMULUIEHOCT

2 — 3zBox, dabpuka, pabGoTunHuua

3 — paGoTusiHMNA; (MPOU3BOACTBEH) OT-
aen, (n.) uex

4 — u. 3a MawMHHa obpaboTka

5 — wocepcka paboTUAHMUA, LUIOCEpHA
6 — NMOHTaX, MOHTHMpaHe

7 — crcTaBHa YacT. ChCTaBEH eJieMEeHT

8 — vacT, efeMEHT; meTaiin; napue

9 — pa3zuepraBaHe; TpacHpaHe
10 — oGpaGoTBaHe

11 — o. uepe3 pa3aHe, 0. CLC CHemaHe Ha
cTpy*Ka

12 — mawrHHa o6paboTka

13 — cTpyroBaHe, oGcT'bpreaHe, o6paGoT-
BaHe Ha CTpyr

14 — ¢dpeszosaHe, odpaGoTBaHe c dpe3a

15 — paiiGepoBaHc, 0. c paiiGep; pa3nbpT-
BaHe, pa3sbpTaHe

16 — npoTersisHe; U3TEr/ISHE

17 — noBBpXHOCTHa 0OpaboTka

18 — mnudosaHe

19 — nonupaHe

20 — xOHUHroBaHe,
TPHUTPHUBAHE

21 — nnacTiuvHO o6paGoTBaHe

22 — nnacteyHa nedopmanus npy cryaxe-
HO obpaGorBaHe

23 — nedopmanus, dopmouimeHeHe
24 — dopmosaHe, dopmoska; popvnpatie
25 — mwaHuoOBaHe; LIaMMOBaHe

26 — ekcTpy.oupaHe

27 — n3koBKa

28 —- nesipCTBO; OT:IBIHE, jeHe

29 — otrmiBaHe, neeHe

30 — nokpuTtue

31 — 33awWMUTHO 1.

32 — ranBaHU4HO M.

33 — nounHkOBaHe, MOKPUBaHE C HMHK
34 — HikenMpaHe

35 — kurn-ypaHe

3A — noaknupaHe

37 — GoaaucBaHe

33 — TervioodppaboTka;
BaHe

39 — vsikunimatic, 333 ApassiBaHe (Ha MeTa.na)
40 — oTrpsasalie

4] — Hopvam3aIKs, HOpMas3upaHe

42 — 3akaliaBaHe, KaJABaHe, 3aKAI1KA

43 — 3. B Mac.J10, MacleHoO 3.

44 — oTBpbuUIaHE

45 — azoTupaHe, a30TU3aMMs, HHUTpUpaHe
46 — (McTanopexcelna) MawmnHa; CTpyr
47 — naTpoHHHMK, YHUBEpCas

48 — crTpyr, CTpyrosa maiuuMHa

49 — dpe3mamuHa

50 — wandosryHa M., uinaitaraimkia

¢rHO wimdosaHe,

TepaooopaboT-

51 — npeca
52 — npucniocoGneHne, ypeu
53 — MHCTpyYMeHT; Ophane

54 — (pbeH) #. C MHEBMATHUYHO 3aXBHX~-
Batie

55 — kuewn, utnUHA
56 — oTBepTKa

57 — raeueH kJou

58 — rayx (raeueH) K.
59 — HOXHUAU LI

[S2INS I N

1
12
13
14
15
16

42
43
44
45
46
47
48
49
a0
51
52
53
54
55
56
57
58
59

letecky prumysl

tovarna, zavod, dilna,
vyrobna

dilna; pracovna; cech
mechanicky cech
zamecénicka dilna
montaz, montovani, se-
stavovani

soucdast (stroje)

¢ast, soucdast(ka), dil;
kus

orysovani

obrabéni, opracovani,
zpracovani

obrabéni, soustruzeni
mechanické o.
soustruzeni

frézovani

vyvrtavani, vystruzovani
protahovani, tazeni, pro-
tazeni

povrchové obrabéni
brouseni

le§téni

hlazeni; honovani
plastické opracovani
obrabéni za studena
zména tvaru, pfretvofeni,
deformace; zborceni
tvarovani. tvareni,
movani, lisovani
lisovani
vytlacovani,
vykovek
slévarenstvi; liti, odlé-
vani, slévani

odlitek
film;
vlak
ochranny povlak

galvaricky p.,
lyticky p.
zinkovani
niklovani
kadniiovani
platovani
natér. lakovani
tepelné zpracovani
tvrzeni, ztvrzovani
Zihani
normalizaéni
lizace
kalcni

k. v oleji
popousténi
nitridovani, nitridace
obrab3ci stroj
skli¢idlo

soustruh

frézka

bruska

lis

pEipravek

nastroj, naradi
pneumatické naradi
klests
Sroubovak
klié
nastrény k.,
nuzky

for-

vylisovani

kryci vrstva, po-

elelitro-

%., norma-

zavieny Kk.
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38

39
40
41
42
43
44
45
46

47
48
49

51
52
53

55

56

57

59

industrija aviona
fabrika

radionica
mechaniéka r.
bravarska r.
montaza, montiranje
sastojak

komad
obelezavanje
obrada

0. rezanjem, oO.
jem strugotine
mehaniéka o.
struganje
glodanje,
razvrtanje
provlaéenje
povrsinska obrada
§lifovanje
glaéanje,
honovanje
obrada pomod¢u pritiska
hladna o.
preobliéenje,
oblikovanje
presovanje
p. istiskivanjem
otkovak
livenje
odlivak,
premaz
antikorozioni p.
galvanski p.
pocinkovanje
niklovanje
kadmijumiziranje
oploéivanjc
prcmaséenje, bojeni
maz, p. lakom

termi¢ka obrada,
na o.

otvrdnjavanje
temperovanje
normalizovanje
kaljenje

vljano k.
otpustanje

nitiranje, nitrovanje
maSina zlatka

skidan-

frezovanje

poliranje

deformacija

izlivak

pre-

toplot-

patrona
strug. tokarilica

frez-masina, m. glodalica
Smirgl m.

presa
orude
alat; orude

alat na sabijen wvzduh,
pneumatiéni a.

alatka;

masice

izvojac, odvija¢, odvija-

lo, odvrtaé

(navrtanjski) kljué, zavr-
tanjski k.

k. natika¢
makaze

15



' POMOBE KONSTRUKGYINE |

R

—m T

Zabezpieczenie przed oblodzeniem (l)

Walka z oblodzeniem samolotow i $miglowcow toczy sie

— ze zmienym szczesciem — prawie od poczatku istnienia
lotnictwa.
Zjawisko oblodzenia jest, w ogodlnych zarysach, znane po-

wszechnie, natomiast praktyczne wiadomosci na temat
skutecznego i racjonalnego zabezpieczenia przed oblodze-
niem sg do$¢ trudno dostepne.

Advisory Circular AC 23.1419-1 zawicra wiele infor-
macji dot. zabezpieczania samolotow przed oblodzeniem, po-
daje tez praktyczne wskazowki na ten temat. Godna uwa-
gi jest czes¢ dot. rozwoju przepisdéw i wymagan w zakre-
sie instalacji przeciwoblodzeniowych.

Advisory Circular 23.1419-1 datowany 9/2/86 certyfi-

kacja samolotow lekkich w zakresie lotu w warunkach
oblodzenia
1. Cel. Niniejszy Advisory Circular zawiecra informacje

i wytyczne dot. sposobu (ale nie wylgcznego) wykazywania
zgodnosci z wymaganiami nt. zabezpieczania przed oblo-
dzeniem, zawartymi w czesci 23 Federal Aviation Regu-
lations (FAR). FAA moze rozpatrywaé¢ takzZe inne metody
wykazywania zgodnosci, zaproponowane przez wniosko-
dawce. (Stowem wnioskodawca zostalo zastgpione stowo
applicant oznaczajace w tym przypadku osobe lub orga-
nizacje, wystepujacag o wydanic certyfikatu przyp.
tlum.). Niniejszy tekst nie ma charakteru obowigzujgcego
ani nie stanowi przepisu.

2. Zastosowanie. Material ten uzupelnia wytyczne wy-
taczne, podane w Advisory Circular nr 20-73. Jest zatytulo-
wany ,,Ochrona samolotu przed oblodzeniem” (Aircraft
Ice Protection) i dotyczy urzgdzen przeciwoblodzeniowych
samolotow wielosilnikowych 1 jednosilnikowych certyfiko-
wanych wg czesci 3 Civil Air Regulations (CAR) oraz czesci
23 FAR. Wpytyczne te dotyczg instalacji przeciwoblodze-
niowych, dopuszczonych do uzytkowania w warunkach ob-
lodzenia, zdefiniowanych w czeSci 25, zalgcznik C (przepi-
sow FAR — przyp. tlum). Odnoszg sie takie do nowych
certyfikatow typu TC, dodatkowych certyfikalow typu
(Supplemental Type Certificates — STC) oraz zalgcznikow
do wydanych uprzednio certyfikatow typu samolotéw, cer-
tyfikowanych wg czesci 3 CAR i czesci 23 FAR, dopusz-
czonych do uzytkowania wg wymagan FAR 23.1419.

3. Zwiazane punkty FAR. Wlaczone do poprawki 23-14,
ktora wskazuje na bezposredni zwigzek ich wymagar. pun-
kty 23.929, 23.1309 i 23.1410 odnoszg sie do programu cer-
tyfikacji dla warunkow oblodzenia samolotéw lekkich nie-
zaleznie od tego, wg jakich przepiséw byt certyfikowany
podstawowy samolot. Jednakze dla samolotéw certyfiko-
wanych wg czesci 3 CAR oraz czesci 23 do poprawki 23-13
stosowanie tych punktéw moze byé¢ ograniczone do wypo-
TABLICA

Data Stan
wystigpienia aktualnych [ Wymagania do certylikacji dla warankéw
o certyfikacje przepiséw oblodzenia
samolotu CAR/FAR

Przed 1 lutego
1965 r.

czesei 3 CAR 85(a) l((
85(a) i (¢)

3.
3.
{$B‘ 3.383
(v
3.
8.
B

7 popriwhami |
.

(la maja 1956 r. Yyeznic z uwag |m (I-I 3.052. 3.65:2-1. 3.665
666, 5(‘1- i 3 3.€86, 3.687. 3.0v0,
do 3--8) 691, 3.692, 25, 3.758; B.7%0, 3.778
777, 3,778 i ‘
1 lutego 1965 zmiana §'§ 23.63,
luby po tej dacie | przepisow 23.1351.
23.1585(l)), 23.1585 i “.!.1”‘) wyanaganie  do
puennttycznego  ubladu  odladzajyeego  preed
poprawk: | 23—11
29 lipeu 19635 poprawha 23-1 ]I dodad § 25,1525 do powyiszych wyimagah FAR 23

Tub po tej daeie
5 lutego 1970

luby po teg dacie
20 gruwdnia 1973 | poprawlha 23-14 |
fubh po tej dacie | FAR 23

’?ﬁ)l-)l'il\vkil 238 | dodaé §23.1529 do powylseych wy magan FAR 23

¥ 23.853(d) 1 :23.903(¢) do powyiszych

I wrzesnia 1977
lub po tei dacie
1 grudnia 1978
lub potej dacie

poprawka 23-20 | 231327 1 23,1517 do powyzszych wy-
| 2 o e
| miagan FAR 2
dodac §323.833(e).
wymagan 3. Jll‘) praed  poprawka
lum)/s/)(h wymagan FAR 23

poprawha 23-13

23-L1) o
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sazenia stanowigcego ecchrone przed oblodzeniem. Niekto-
re instalacje, uprzednio zatwierdzone dla danego samolotu,
mogg wymaga¢ modyfikacji dla poprawy ich niezawodno-
Sci, jezeli sg uzywane jako czgi¢é wyposazenia przeciw-
oblodzeniowego podlegajigcego certylikacji. FAA stwier-
dzito, ze poprzednio stosowana praktyka dot. wymagan
AR 25 (ktore nie sg szczegdlowo przywolywane w czesci
23) do samolotéow, ktoére sy certylikowane wg FAR 23 nie
moze hyé dalej stosowana. Praktylia dodawania § 25.1323(e)
do wymagan dla certyfikacji samolotéw na warunki oblo-
dzenia zoslata zakoriczona.

§ 23.1419 (b) wymaga wykongnia analizy stwierdzajacej,
ze poszczegdlne czesci samolotu sa  wilasciwie zabezpie-
czone przed oblodzeniem. Rurka Pitota jest jednym z
clementéw, ktére powinny byé zabezpicczone, choé nie sg
szczegOlowo wymienione w § 23.1419. Poniewaz potrzeba
instalowania ogrvew“ma koncowki nie jest nowa, specjal-
ne warunki nie sg tu konieczne. W uzupelnlomu do wy-
mienionych poprzednic wymagan (§ 23.929, 23.1309 oraz
23.1419) wymienione w tabl. przepisy (czesci) powinny byé
stosowane do instalacji zabezpieczajycych przed oblodze-
niem. w zaleznosci od czasu, w ktorym zostal zaprojekto-
wany i certyfikowany samolot.

4. Zwiazany material infermacyjny. FAA Technical Report
ADS-4 Engineering Summary of Airframe Icing Technical
Data (zestawienie danych na temat oblodzenia platowcow)
craz Report FAA-RD-77-76, Engineering Summary of Po-
werplant Icing Technical Data (zestawienie danych na te-
mat oblodzenia zespoldw napedowych) podajg informacje
techniczne cot. warunkéw obllodzenia dla platowcow i zes-
poléw napedowych, a takze metod wykrywania, zapobicga-
nia i usuwoenia nagromadzonego lodu z platowca i silnika.
AC20-70 Aircralt Ice Protection (zabezpieczenie samolotow
przed oblodzeniem) podaje informacje nt. sposobow dowo-
dzenia dla instalacji przeciwoblodzeniowych dla samolotéow.
Inforinacja,- podana w 29.73 jest — w odniesieniu do ma-
lych sameclotow — uzupelniona niniejszym AC. Takze AC
23.629-1A podaje. wytyczue dot. badania flatteru matych
samolotow, ktore moga odnosi¢ si¢ do zbierania sie lodu.

5. Podstawy. Do 1945 r. samoloty byty cerlyfikowane wg
czesei 04 CAR. § 0:4.5314 dot. ewentualnego instalowania
nadmuchiwanych elastycznych odladzaczy wymagal, aby
mialy one zapewnione urzgdzenia do nadmuchiwania. W
czesci 04 nie bylo dodatkowych wymagan co do instalacji
przeciwoblodzeniowej. Gdy zestaly napisane osobne wyma-
gania dla samolotow kategorii normalnej, wymaganie to
zostalo bez zmiany wlgczone do § 03.541. W 1949 r. § 03.541
otrzymatl- oznaczenie § 3.712. W dokumencie tym nie by!lo
przepisow dot. ochrony przed oblodzeniem a7z do chwili,
gdy czes¢ 3 CAR zoslata uzupelniona w 1962 r. poprawksg
3-7. Poprawka ta zawierala §§ 3.772 i 3.773, wymagaja-
ce, aby zaloga otrzymywata informacje o sposobach unzyt-
kowania samolotéw i warunkach meteorologicznych, stano-
wigcych dla samolotéw osgraniczenic ze wzgledu na zain-
stalowane wyposazenie. Paragrafy te wymienialy oblodze-
nie jako przykladowa ceche warunkéw metleorologicznych,
ktora musi by¢ okreilona. Poprawka ta wymagala, aby po+
dana byta lista calego zainstalowanego wyposazenia, ktoére
ma wplyw na ograniczenia uzytkowania samolotu. Lista ta
ponadio okreslata funkcje owego wyposazenia. Byla ona
poézniej znana pod nazwg Kinds of Operation Equipment
List (KOEL) (w wolnym tlumaczeniu — lista wyposazenia
dla poszezescdHlnych rodzaidw uzytkowania — przyp. tlum.).
W 1664 r. czesé 3 CAR zostala przetworzona na czgsé 23
FAR. Po tej zmianie § 3.712 =zasiapiono § 23.1419. zas
&y 3.772 1 3.778 (h) odpowiednio §§ 23.1559 i 23.1583 (h). W
1965 1. § 23.1325 'zostal zmicniony poprawka 23-1 wyma-
sajaca  uwzgledniania wplywu warunkéw oblodzenia na
przyrzady, ktérych dziatanie jest zaleznie od cisnienia sta-
tycznego. To wymaganic dotyczy wszystkich samolotow,
niezaleznie cd tego, czy maja instalacje przeciwoblodzenio-
wa, certylikowang wg § 23.1410. W Kkoncu 1968 r. FAA
rozboczelo przeglad czesei 23 AR, W wyniku przegladu
FAA wydalo (w listopadzie 1973 r.) poprawke 23-14, ktéra
wprowadzila wiecle istoltiych zmian zmierzajgcych do po-
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prawy wymagan bezpieczenstwa zawartych w FAR 23
Wprowadzono § 23.929 wymagajacy zabezpirczenia przed
oblodzeniem zespolu napedoweso, a iakze kompletnie zmie-
niono § 23.1419 i ustalono stundard dia instolacji przeciw-
oblodzeniowych. Wprowadzono nowy § 23.1309, kiory okre-
$§la wymagania nt. niezawodiics$ci dzialania i skutlkdéw nie-
wtlasciwego dziatania zainstaiowanego wyposazcnia. Te trzy
paragrafy sa hezposrednio zwizjzane, jak to okresia § 21.101
z certyfikacjg instalacji przociweblodzeniowej, poniewaz u-
zytkowanie samolotu w warunkach oblodzznia zalezy w
duzym stopniu od tej instalacji. Szczegélowe standardy do
pneumatycznych odladzaczy, zawarte poprzednio w 23.1419
zostaly nie$wiadomie pominicle w poprawce 23-14. TAA, w
przekonaniu, ze szczegolowe wymagania dla takich odla-
dzaczy sa potrzebne, wydalo w 1978 r. poprawke 23-23,
dodajgc § 23.1416. W obecnym statie przepisGéw, wymagania
certyfikacyjne sy ograniczore do warunkow oblodzenia,
jakic wystepuja w przechlodzonych chmurach — jak de-
finiuje FAR 25, zatgcznik C — i nie wymauasa si@ ani pro-
jektowania, ani sprawdzania dziatania dla warunkéw mar-
zngcego deszczu, mzawki, $niegu lub warunkéw miesza-
nych.

6. Planowanie. Wnioslzodawca powinien przedtozy¢ plan
certyfikacji na poczgatku procesu projektowania i opraco-
wania samolotu. Plan ten powinien:

— opisywa¢ wszysikie przedsiewzigcia zwiazane z cer-

tyfikacja,

— okreslaé, dla kazdego clementu podlegajacego certy-
fikacji, metody dowodzenia, ktore zamierza zastosowac
wnioskodawca,

— zawiera¢ list¢ punktow do sprawdzenia (certification
checklist),

— a takze, w odniesieniu do § 23.1419, wyraZuie okreslad
analizy i proby albo odwotania do podobnych rozwigzan
konstrukeyjnych, stanowigce materiat do certyfikacji in-
stalacji przeciwoblodzeniowej.

Te metody wykazywania zgodnosci powinny byé uzgod-
nione miedzy wnioskodawcg a FAA na wczesnym etapie
certyfikacji, ponadto wymaga sie, aby proby byly uzgod-
nione z FAA przed ich przeprowadzeniem.

Plan certyfikacji powinien obejmowac¢ ponizsze dane pod-
stawowe:

. Opis samolotu i jego instalacji;

. Opis instalacji przeciwoblodzeniowej;

Liste punktéw cdo sprawdzenia (checklist);

. Analizy i proby przeprowadzone dotychczas;

. Analizy i préby zaplanowane;

Terminarz prac projeklowych, wykonanych prob i do-
starczenia sprawozda:h.

7. Cele. Wnioskodawca powinien udowodni¢ za pomocy
analiz, prob lub kombinacji jednych i drugich, ze samolot
moze by¢ bezpiecznic uzytkowarny w catym rakresie wa-
runkow oblodzenia, podanym w czécei 25, zalgcznik C, albo
tez w takiej czesci tego zakrewu, w ktorej samolot jest do-
puszczony do uzytkowania, jeieli istniejg ograniczenia zwig-
zane z osiggami lub instalacjami innymi niz
przeciwoblodzeniowa. Zaliycznik 1 do niniejszego AC poda-
je wykaz roznych zagadnien, ktérych wplyw na bezpieczen-
stwo w warunkach oblodzenia musi by¢ rozpatrzony.

8. Analizy. Wnioskodawca zazwyczaj przygotowiuje anali-
zy uzasadniajagce decyzje. o zastosowaniu  paszczegdinych
srodkow ochrony przed oblodzeniein dla roznych czesci sa-
molotu oraz uzasadniajgce decyzje o pczostawieniu bez
ochrony czesci, ktore zazwyczaj sy chronione przed oblo-
dzeniem. Takic analizy powiny wyraznic wymienia¢ pod-
stawowe wymagania, dot. ochrony, uczynione zalo’enia oraz
metlody analizy, jakie byly uzyte. Wszysikie analizy powin-
ny by¢ poparte prébami, albo odwolaniem sie do wczes-
niejszych uzasacdnicit i uzasadnione w sposob przyjety w
zatwierdzonej literaturze nt. oblodzenia, takiej jak FAA
Technical Report ADS-4.

Uzasadnienia {e powinny obejmowac¢ zaiozenia uczynio-
ne w toku analizy oraz wymagania lzonstrukcyjne do spet-
nienia tych zalozen. Analizy s zazwyczaj stosowane do
nizej wymienionych tematow:

a. Obszary i elementy samolotu, ktére maja bycé chroniane

Whnioskodawca powinien rozwazy¢ stopiern ochrony wy-
mienionych nizej elementow.

(1) Krawedzi natarcia skrzydel, skrzydelek na koicu
skrzydel oraz zastrzalow, usterzer — pionowego i pozio-
mego oraz innych powierzchni nosnych;

(2) Krawedzi natarcia powierzchni wywazajacych stery,
o ile nie sg ostonigtie;

(3) Wlotow powietrza chlodzgcego,
strumieniem powietrza;

oo

ktore sg omywane
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(4) Anten i masziow;

(5) Odpowietrzenia zbiornikow paliwa;

(6) Zhicrnikow zewnetrznych;

(7 Srmigiet;

(8) Zewnetrznych zawiasow, prowadnic,
stopni do wsiadania;

(9) Elementéw pomiarowych, wigcznie z rurkg Pitota (i
jej masztem), otworkami cisnienia statycznego, czujnikiem
kata natarcia i urzgdzeniami ostrzegajacymi przed przecig-
gnieciem;

(10) Stozka przedniego kadluba oslony anten;

(11) Szyb przednich;

(12) Podwozia;

(13) Chowanych reflektorow do lgdowania.

Wnioskodawca moze doj$¢ do wniosku, ze ochrona nie-
ktéorych sposrod wymienionych elementow nie jest potrzeb-
na. Jezeli tak, to powinien przedstawi¢ odpowiednic da-
ne i przestanki prowadzace do wniosku o rezygnacji z
ochrony. Wnioskodawca powinien tez uzasadnié, ze pozo-
stawienie tych elementéw bez ochrony nie wplywa nicko-
rzystnie na sterownos$¢ lub osiggi samolotu.

b. Warunek 45-minutowego oczekiwania

Kryterium oczekiwania przez 45 minut powinno by¢
uzyie do utworzenia krytycznych obrysow lodu, dla kto-
rych nalezy przeanalizowaé¢ charakterystyki samolotu.

Tolerancja samolotu na ciggle gromadzenie sie lodu na
niechronionych powierzchniach powinna by¢ badana zgo-
dnie z informacjg zawartg w AC20-73, §§ 12a i 18b. Wnio-
skodawca powinien okresli¢ skutki 45-minutowego oczeki-
wania w warunkach maksymalnego cigglego oblodzenia.
Zazwyczaj przyjmuje sie tu s$rednig $rednice kropli wyno-
szgcg 22 mikrometry i zawarto$¢ wody 05 g/m3 bez ko-
rekty na wymiary poziome. W analizie nalezy przyja¢, ze
samolot pozostawalby wewnatrz powodujgcej oblodzenie
chmury o dostatecznie duzych wymiarach poziomych oraz,
ze wykonywalby lot i wszystkie zakrety po trasie prosto-
kita nie wychodzae z chmury. Wnioskodawca moze wy-
bra¢ ostrzejsze warunki pod wzgledem zawartosci wody w
powietrzu, ktére sg bardziej reprezentatywne dla spodzie-
wanych warunkow oczekiwania. Krytyczne ksztalty (obry-
sy) lodu, okreslone z tej analizy, powiny by¢ porownane
z krytycznymi ksztattami, uzyskanymi z innych analiz
(wznoszenie, przelot i schodzenie) aby ustali¢ najbardziej
krytyczne obrysy lodu do prob podczas lotu w suchym fpo-
wietrzu. Jezeli ta analiza wykaze, ze samolot nie jest w
stanic wytrzymac¢ oczekiwania w oblodzeniu przez 45 mi-
nut, to mozna ustali¢ inny, wlasciwy okres oczekiwania dla
danego samolotu, przy czym trzeba wpisa¢ odpowiednie o-
graniczenie do instrukecji uzytkowania w locie (IUL).

c. Analiza flatterw. Badanie flatteru (patrz AC 23.629-1A)
powinno by¢ przeprowadzone aby wykazaé, ze charaktery-
styki flatteru nie sy gorsze wskutek zmiany rozktadu mas,
wywolanych gromadzeniem sie lodu. Odnosi sie to do ob-
szar6w niechronionych oraz do obszarow chronionych, w
ktorych resztkowe osadzanie sie lodu jest dopuszczalne w
normalnym  zakresie predkosci i wysokosci; jednakze
wplyw osadzonego lodu na wtlasciwosci aerodynamiczne
nic musi byc uwzgledniany w analizie flatteru.

d. Zrdédta zasilania. Wnioskodawca powinien przeanalizo-
wacé cechy Zrodel zasilania instalacji przeciwoblodzeniowej.
Sa to: energia elektryczna, powietrze z upustoéw sprezar-
ki i pneumatyka. Nalezy wykonaé¢ bilans mocy lub proby
aby stwierdzi¢, ze dane Zrédlo .zasilania odpowiada potrze-
bom zasilania instalacji przeciwoblodzeniowej jednoczesnie
ze wszystkimi innymi zasadniczymi obcigzeniami w ca-
fym zakresie uzytkowania w warunkach, w ktorych wyma-
gane jest uzycie instalacji przeciwoblodzeniowej. Nalezy
takze przeanalizowaé wplyw uszkodzenia ktoregos z ele-
mentow instalacji przeciwoblodzeniowej na =zasilanie in-
nych odbiornikow. Wynikajgce zagrozenie nalezy usungcé
— na samolotach wielosilnikowych — lub zmniejszy¢ do
minimum — na samolotach jednosilnikowych.

Wnioskodawca musi wykazaé, ze zadna awaria zroédia
zasilania w czasie lotu w warunkach oblodzenia nie siwa-
rza niebezpieczenstwa dla samolotu. Dwa niezalezne Zréd-
la zasilania (tak zbudowane, aby awaria jednego z nich
nie wplywala na zdolnos¢ drugiego zrodla do zasilania in-
stalacji) sq wystarczajace.

Jezeli przewiduje sie zastosowanic pojedynczego zZrodia
zasilania, to moze by¢é wymagana dodatkowa analiza jego
niczawodnos$ci dla przewidywanego obcigzenia w danych
warunkach. Wszystkie zrodla zasilania, ktore wplywajg na
silnik lub instalacje przeciwoblodzeniowyg silnika, muszg
speinia¢ wymagania dot. odizolowania silnikow § 23.903 (c).

klameck drzwi i

Ttum. A. Kardymowicz

17



PROTOTYPY —

Let L-23 Blanik ® Czechostowacja ®

Dwumiejscowy szybowiec szkolny

Wytwérnia Let w Kunowicach opracowala opierajac sie
na konstrukcji szybowca L-13, nowy dwumiejscowy szy-
-bowiec szkolny, ktéry spelnilby wymagania ustalone dla
nowoczesnych szybowcoéw szkolnych. Przyjeto nastepujace
zalozenia projektowe: mozliwie pelne wykorzystanie me-
talowej konstrukcji szybowca 1.-13A, zachowanie jego osig-
géw, usuniecie wad, ktore ujawnily sie w czasie eksploa-
tacji, lepsze dostosowanie szybowca do potrzeb uzytkow-
nika. Z szybowca L-13A wzieto caly plat, zmieniajgc tylko
jego koncowki, tak aby zabezpieczyé je przed uszkedze-
niem przy zetknieciu sie ich z ziemia. P’lat zostal umie-
szczony na grzbiecie kadluba, co uproscilo konstrukcje
szybowca. Duze zmiany wprowadzono do usterzenia, mon-
tujac usterzenie wysokosci na wierzcholku usterzenia kie-
runku, co chroni je przed uszkodzeniem i poprawia aero-
dynamike szybowca. Ster wysokesei jest zaopatrzony w
klapki wywazajace. Nowe usterzeniec przypomina usterze-
nie samolotu pasazerskiego 1.-610, ktére bylo juz badane
w tunelu aerodynamicznym. Osltona kabiny jest dwucze-
dciowa — przednin cze$¢ odchyla sie na bok, tylna jest
przemieszczana do géry i do tylu. I3oki kabiny obnizono,
aby ulatwi¢ wchodzenie. Widoczno$é z tylnego siedzenia
poprawiajg boczne okienka pod platem. Kolo glowne jest
chowane do tylu kadluba, odwrotnie niz w szybowcu
I.-13A, zgodnie z nowymi przepisami. W wyniku wprowa-
dzonych zmian powstal praktycznie nowy szybowiec, co
znalazlo odbicie w jego oznaczeniu: L-23. Bedzie on spel-
nial wymagania OSTLV 19236, a takze zachodnioeuropejskie
przepisy JAR-22.

Dane techniczne

Rozpietosé 16,29 m
Dlugosé : 8,50 m
Wysokosé 1,90 m
Powierzchnia noéna 19,15 m2
Masa wtlasna 310 kg
Masa w locie maks. 510 kg

Doskonalo$¢ maks. przy predkosci 80--90 km/h 28

Opadanie min. przy predkosci 70=-30 km/h 0,73 m/s
Predkosé min.

z dwiema osobami 56 km/h
~ z jedng osobg 51 km/h
Predkosé maks. 255 km/h

W.K.

NOWOSCI TECHNICZNE

Nowy system sterowania
silnikami odrzutowymi

NASA, USAir Force, McDonnell Douglas i Pratt Whit-
ney opracowujg wspolnie nowy, wysoce zintegrowany cyf-
rowy system sterowania silnikami odrzutowymi zwany Hi-
dec (Highly integrated digital electronic control). Jego
wlasciwoscig bedzie utrzymywanie minimalnego potrzebne-
go w danych warunkach zapasu statecznej pracy sprezarki,
zamiast zapasu wynikajgcego ze wspolpracy zespolow sil-

nika. Potlozenie punktu wspoélpracy na charakterystyce
sprezarki — jak rowniez jego przebiegi w procesie przy-
spieszania — bedzie uzaleznione od warunkow lotu, zabu-

rzen przeplywu na wlocie do silnika, pracujgcego/nie pra-
cujgcego dopalacza i zmian stanu silnika powodowanych
jego zuzyciem w czasie eksploatacji, przy czym bedg uw-
zglednione wymagane tolerancje i 4-procentowy zapas
bezpieczenstwa. Dzieki takiemu sposobowi sterowania war-
tosci sprezu i sprawnosci sprezarki bedg wieksze, wyzsza
bedzie réwniez temperatura przed turbing, w wyniku cze-
go cigg ma wzrosngé o 10%, a jednostkowe zuzycie pali-
wa zmniejszyé sie o 5--7Y%o.

Przedstawiona zasada sterowania systemu Hidec jest rea-
lizowana przez synchronizacje procesu sterowania silnikiem
i procesu sterowania samolotem — komputer analizuje wa-
runki pracy silnika, warunki lotu oraz sygnaly pochodzgce
od organéw sterowania silnikiem i organéw sterowania
samolotem i wyznacza, na podstawie zaprogramowanych da-
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nych, potoienie punktu wspoipracy, ktoére jest uzyskiwane
za pomocg doboru przekroju dyszy wylotowej silnika.
Proby systemu Hidec, przeprowadzone na _samolocie F-15,
potwierdzajg przewidywang poprawe osiggéw silnika. No-
wy system ma byé wprowadzony do eksploatacji na samo-
lotach bojowych w latach dziewieédziesigtych.
W.K.

Préby w locie
silnika ze $migtem wentylatorowym

Na przerobionym na latajgca hamownie samolocie
Boeing 727 sg przeprowadzane proby doswiadczalnego sil-
nika General Electric UDF (Unducted fan), tj. silnika z
nieostonietym wentylatorem, ktory mozna nazwaé $Smigltem
wentylatorowym (ang. propfan). Wg konstruktorow silnika
proby wykazuja, ze zarowno cigg, jak i jednostkowe zuzy-
cie paliwa se zgodne z zalozeniami projektowymi. Poziom
halasu wytwarzanego przez smiglo wentylatorowe w czasie
przelotu oraz w czasie startu i podchodzenia do lagdowania
odpowiada wynikom badan modelowych. Nie stwierdzono
negatywnego wplywu zabudowy silnika na jego osiggi i
wytwarzany hatas. W czasie jednej z prob, gdy badany
silnik pracowal z maksymalng predkoscig obrotows, sa-
molot lecgc na wysokosci 10800 m osiggnat predkosé od-

powiadajgcg liczbie Macha 0,84.
W.K.
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Airbus industrie A.320
® Francja/W. Brytania/RFN e

Odrzutowy samolot pasazerski na srednie i1 kroikie irasy

W 1988 r. ma byé wprowadzony do eksploatacji nowy
samolot z rodziny samolotow pasazerskich Airbus Industrie,
sredniej wielkosci samolot na krotkie i srednie trasy A.320,
ktorego prototyp wykonat pierwszy lot 14 lutego 1987 r.
(projektowanie samolotu rozpoczeto w 1984 r.). Konstruk-
cja samolotu jest metalowa, tworzywa sztuczne zastosowano
w stosunkowo nieduzym zakresie. Plat zostal opracowany
przez British Acrospace, jest on wyposazony w Kklapy, sloty
i spoilery oraz umieszczone na koncach ,skrzydetka”. Wy-
konany przez Aerospatiale polskorupowy kadiub ma wy-
sokos¢é 4,14 m i szerokos$é¢ 3,95 m; miesci 179 foteli pasa-
zerskich, po trzy w rzedzie po obu stronach s$rodkowego
przejscia, albo 152 fotele w typowym uktladzie kabiny —-
84 w klasie turystycznej i 68 w ekonomicznej z podziat-
kami odpowiednio 86 i 78 cm. Zaloga moZe byé dwuosobo-
wa. Uzytkownik bedzie mogl wybiera¢ miedzy silnikami
CFM56-5 1 V2500, oba typy maja ciag 10 500-=-11000 daN,
z tym ze ten drugi ma zuzywa¢ mniej paliwa. Sterowa-
nie jest typu fly-by-wire (elektroimpulsowe) z wyjatkiem
mechanicznego uruchamiania steru kierunku. Samolot be-
dzie budowany w dwoch wersjach: A.320-100 i A.320-200,
przy czym ta druga wersja bedzie mie¢ dodatkowe zbior-
niki paliwowe w centralnej czesci ptata, co zwiekszy zapas
paliwa z 15588 1 do 23666 1. Dane techniczne odnosza sie
do wersji A.320-100 z silnikami CFMS56-5.

Dane techniczne

Rozpietosé 33,91 m
Dtugosé 37,57 m
Wysokosé 11,80 m
Powierzchnia nosna 122,40 m?
Masa wtasna 371788 kg
Masa handlowa maks. 19 212 kg
Masa startowa maks. 66 000 kg

= — PROTOTYPY
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Predkosé przelotowa 870 km/h
Zasieg maks. 3570 km
W.K.

Urzqdzenie do wyznaczania naprezen
w topatkach silnikéw turbinowych

i

Konwencjonalna metoda pomiaru rozkladu naprezen w
lopatce sprezarkowej o dlugosci 15 cm wymaga recznego
naklejenia na niej ponad 100 tensometrow, a nastepnie za-
rejestrowania i odczytania sygnalow z kazdego tensometru
dla roéoznych predkosci obrotowych sprezarki. Jest to -pro-
ces bardzo pracochlonny i kosztowny. Ostatnio firma Lynn
Engineering’s Component Development Laboratories zain-
stalowala, wyprobowata i zastosowala w praktyce analiza-
tor naprezen. SPATE 8000 zbudowany przez Ometron. Po-
trzebuje on mniej niz 10 tensometréw na lopatke — stuzg
one wylacznie do skalowania urzadzenia --- zapewiiajac
prawie identyczne wyniki z wynikami uzyskanymi meto-
da konwencjonalng. Umozliwia poza tym pomiar napre-
zen na cienkich krawedziach i narozach, gdzie tensome-
try nie moga by¢ naklejone.

SPATE 8000 jest bardzo czulym urzadzeniem mierzgcym
lokalne temperatury przy uzyciu kamery na podczerwien.
W celu dodatkowego skroécenia czasu trwania pomiaru za-
stosowano w nim uktad luster, ktére umozliwiajg kame-
rze réwnoczesng obserwacje wklestej i wypuklej strony
lopatki. Rozklad naprezen w lopatce wyznacza sie w ulam-
ku sekundy, a koszty pomiaréw sa =znacznie nizsze niz
przy uzyciu starszych metod. Urzadzenie zostalo juz zasto-
sowane do pomiaru naprezen w lopatkach sprezarki nis-
kiego cisnienia LM1600. W

K.
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NOWOSCI TECHNICZNE

Nowa metoda zabezpieczenia czesci
przed korozjq

Zaklad Lockheed — Georgia opracowuje nowg metode
zabezpieczenia przed korozja czesci wykonanych ze stopow
aluminiowych. Metoda ta ma byé skuteczniejsza od wszy-
stkich dotychczas stesowanych oraz ma zmniejszy¢é koszty
produkcji, mase czgs$ci i zuzycie szkodliwych dla $rodowis-
ka zwigzkOw organicznych.

Nowy proces polega na organicznym poltaczeniu anodo-
wania cze¢s$ci z pokrywaniem ich zywicg poliuretanowsg, co
eliminuje konieczno$é naktadania warstwy poliuretanu po
anodowaniu. Proces ten jest wyprobowywany na badaw-
czej linii produkceyjnej w ciggu szesciu miesiecy. Plyty po-
kryte nowa warstwa ochronng zostaly przekazane do ba-
dan we Wright Aeronautical Laberatories, pie¢ elementéw
zostalo zamontowaiiych w samolocie transportowym Lock-
heed C-5B. Dane uzyskane z badan laboratoryjnych i z
eksploatacji postuzg do zweryfikowania parametrow pro-
cesu.

Wstepne badania poilwierdzajg, ze nowa metoda jest sku-
teczniejsza od konwencjonalnego anodowania i nastepnie
pokrywania tworzywem oraz Zze eliminuje ona ulatnianie
sie zwigzkow organicznych, poniewaz poliuretan naktada
sie przez immersje, a nie przez natryskiwanie.
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Z DZIEJOW TECHNIKI LOTNICZEJ

Osiemdziesigt lat smiglowcow (ll)

SMIGLOWIEC GEORGE'A DE BOTHEZATA (1922 r.)

Zbudowany w USA S$miglowiec rosyjskiego emigranta
George’a de DBothezata byl pierwszym latajgcym wiro-
ptatem, ktéry powstal poza Europg. Byl réwniez pierw-
szym s$miglowcem, na ktérego projekt i budowe zostal pod-
pisany kontrakt, okreslajacy wymagane wtasciwosci lotne
i osiggi, lterminy, warunki platnosci oraz podzial obowigz-
kow miedzy konstruktorem i zleceniodawca.

Dr George de Bothezat przyby? do Ameryki w 1919 r.
i" mial opinie znawcy zagadnien lotu pionowego. W Pio-
trogrodzie prowadzil na ten temat wyktady, opracowatl
teorie wirnik6w nosnych. Moéwil o sobie, ze jest ,naj-
wiekszym uczonym s$wiata i wybitnym matematykiem?”,
ktory tylko w nastepstwie bolszewickiej rewolucji nie zdo-
tal w Rosji zrealizowaé¢ budowy uzytkowego sSmigloweca.

Autoreklamie G. de Bothezata ulegli ludzie kierujgcy
utworzonym w 1917 r. Wpydzialem Technicznym armii
USA. Wiedzieli oni, ze prace nad $miglowcami byly po-
dejmowane w cesarstwie austirowegierskim i we Francji
i pragneli wigczy¢é Ameryke do wyscigu w nowej dziedzi-

Mgr inz. RYSZARD WITKOWSKI

Instytut Lotnictwa’

nie techniki. Elokwentny emigrant mogt w tym by¢ bardzo
pomocny.

31 maja 1921 r. G. de Bothezat przedstawit w Wydziale
Technicznym koncepcyjny projekt czterowirnikowego smig-
lowca. 1 lipca, czyli zaledwie miesigc pOZniej, zostal pod-
pisany micdzy konstruktorem i armig USA kontrakt doty-
czacy realizacji projekiu. Konstruktor zobowigzat sic opra-
cowa¢ dokumentacje techniczng smiglowca oraz zbudowac i
wyprobowaé prototyp w locie, natomiast zleceniodawca
mial zapewni¢ pomieszczenie do budowy, niezbedne mate-
riaty, narzedzia i sil¢ roboczg. Za dokumentacje Smiglow-
ca konstruktor mial otrzymaé¢ 5000 $, za zbudowanie pro-
totypu 4800 8, a za pierwszy swobodny lot 2500 &. Gdyby
Smiglowiec osiggngl wysokos¢ 100 m, a w znizaniu ze
zdlawionym silnikiem nie przekroczyl predkosci opadania
4,5 m/s, G. de Bothezat miatl dodatkowo otrzymaé¢ 7500 $.
Termin wykonania zlecenia okreslono w kontrakcie na
1 stycznia 1922 r., pdzniej przesunieto go na 31 maja
1922 r. Wszystkie prace mialy by¢ tajne.

Smiglowiec budowano w hangarze wojskowego lotniska
McCook Field w Dayton w stanie Ohio. Gdy zaczeto mon-

Rys. 1L

Smiglowiec G. de Botlhezata
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de Bothezata w locie na lotnisku McCook

Rys. 2. Smiglowiec G.
Field 17 kwietnia "1923 r.

towa¢ smiglowiec, hangar okazal si¢ jednak za maty, obok
niego rozstawiono wiec wielki namiot bez dachu. Dopro-
wadzilo o do czesciowego niedotrzymania tajnosci, gdyz
do tajemniczego namiotu zaglgdaly z gory (mimo gwal-
townych protestow G. de Bothezata) zalogi wszystkich sa-
molotow latajacych nad lotniskiem.

To, co w polowie grudnia 1922 r. wylonilo sie spoza
$cian namiotu mialo posta¢ kratowej struktury o ksztalcie
réwnoramiennego krzyza z czterema wielkimi, budzgcymi
zaufanie wirnikami nosnymi osadzonymi na kazdym z
ramion. W centralnej czesci $miglowca znajdowal sie
gwiazdowy, chlodzony powietrzem silnik Rhéne o mocy
132,5 kW (180 KM) z waltem skierowanym w goére ku
przekladni gléownej, z ktorej byly wyprowadzone napedy
wirnikw. Wirniki mialy po 6 lopat o konstrukcji miesza-
nej (dzwigar stalowy, pokrycie sklejkowo-plocienne) o $red-
nicy po 6,71 m. Smiglowiec mial ponadto cztery $smigla po-
mocnicze o konwencjonalnej konstrukecji. Dwa z nich (czte-
roramienne), przeznaczone do sterowania lotem poziomym,
byly umieszczone na koncach bocznych ramion kadiuba,
za$ dwa pozostate (trdojlopatowe) byly zabudowane wspodli-
osiowo nad silnikiem jako elementy systemu sterowania
lotem pionowym przy znizaniu.

Uklad sterownic na miejscu pilota byl bardzo skompli-
kowany. Skiadal sie z drazka i pedaléow do sterowania po-
dluznego i poprzecznego (wywolywanego zmianami skoku
ogoélnego odpowiednich par wirnikow), kierunkowego (wy-
wolywanego zmianami ciggu $migiel pomocniczych), sterow-
nicy podobnej do kierownicy samochodu (z dwoma kon-
centrycznymi kolami, z ktérych wieksze obstugiwalo jed-
nakowg dla wszystkich wirnikow zmiane skoku ogoélnego,
a mniejsze podobng wsp6lng zmiane skoku $migiel po-
rocniczych na wysiegnikach kadluba) oraz z dziwigni ste-
rowania obrotami silnika.

Miejsce pilota znajdowalo sie w tylnym ramieniu Kkra-
townicy kadluba. Bylo to miekkie siodetko ostoniete od
strony silnika metalowg ptyts, ktéra miata chroni¢ od go-
ragca i gazow wylotowych. Jak zgryzliwie zauwazy! jeden
z inzynieréw wspolpracujgcych przy budowie $migloweca,
aby odnalezé pilota w gaszczu rur i linek, trzeba braé¢ do
reki rysunki”.

Pierwszy lot Smiglowca, trwaijgcy 1 min 40 s, odby! sie
18 grudnia 1922 r. o godz. 9. Pilotem byl inicjator budo-
wy maszyny, szef Wydzialu Technicznego, mjr Thurman
H. Bane. @derwanie od ziemi nastapilo przy predkosci
wirnikéw 90 obr/min, osiggnieta wysokos¢ wyniosta 1,8 m
(6 stop). Wiatr zniést sSmiglowiec o 100 m od miejsca wzlo-
tu, przy ladowaniu potoczyl sie zaledwie 1 m. T. H. Bane
kilkakrotnic powtorzyt lot.

Nastepng serie szesciu jednominutowych lotéw wykonatl
21 grudnia inny pilot, por. Irank Carroll. 19 stycznia
1923 r. T. . Bane uniost si¢ w powietrze z ,pasazerem”
uczepionym do kratownicy kadiuba. Tego samego dnia
~wylaszowal sie” na s$miglowcu trzeci pilot, weteran Art
Smith. A. Smith pierwszy wypowiedzial sie nt. stopnia
trudnosci pilolowania maszyny. Stwierdzil, ze ,jest to zna-
cznie bardziej skomplikowane niz sterowanie normalnym
samolotem”. czemu trudno si¢ dziwi¢ pamietajac, ile ste-
rownic musialt pilot obstuzyé.

Po styczniowych lotach G. de Bothezat zmienit silnik na
wiekszy, rozwijajacy moc 162 kW (229 KM) i zdemontowatl
dwa $migla pomocnicze przewidziane do sterowania lotem
poziomym. Poprawilo to udzwig Smiglowca — w kwietniu
Smiglowiec latal z jednym, dwoma, a nawet trzema ,.pasa-
zerami”, ale innych wtlasciwosci lotnych $miglowca to nie
zmienilo. Pojawily sie nalomiast silne drgania kratownicy
kadtuba.
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Obserwujacy proby smiglowca przedstawiciele armii USA
wydali konstrukcji negatywng opinie, uznajac jg za przed-
siewziecie nieudane, bez perspektyw rozwojowych. Po
dwoch latach pracy i po wydatkowaniu ogromnej w owym
czasie kwoty 200 tys. dol. prace nad $miglowcem G. de
Bothezata przerwano.

Smiglowiec, umieszczony w hangarze lotniska McCook
Field, stal sie przedmiotemn drwin — ,sen de Bothezata,
ktory okazal sie koszmarem”. ‘Wkrotce zostal rozmontowa-
ny. Konstruktor ciezko przezyl niepowodzenie. Opinia
,hajwickszego uczonego swiata” prysncla jak banka my-
dlana. W dalszym rozwoju techniki $miglowcowej nic brat
juz udziatu.

Dane techniczne

Srednica pojedynczego wirnika nosnego 6,71 m
Powierzchnia tarcz wszystkich wirnikow

nosnych 1414 m?2
Dlugosé z wirnikami 18,9 m
Szerokos$¢ z wirnikami 19,82 m
Wysokosé 3,05 m
Masa wtasna 1627 kg
Masa startowa maks. 1832 kg
Dlugotrwatosé¢ zawisu 1 min 40 s
Wysokosé zawisu 1,8 m

SMIGLOWIEC ETIENNE OEMICHENA ,Ne 2” (1923 r.)

Smiglowiec Numero deux (,Ne 27) francuskicgo kon-
struktora Etienne Oemichena (1884-+1955) zapisal sie w
dziejach techniki smiglowcowej tym, ze wykonano na nim
pierwszy lot po obwodzie zamknietym 1 km. Historyczne
to wydarzenie mialo miejsce 4 maja 1924 r. Oznaczalo (w
przekonaniu wspdlczesnych) przelamanie pewnej ,,psycho-
logicznej bariery” w rozwoju $miglowcow, ktére do tej
pory jesli nawet odrywaly sie od ziemi, to na ogdl tylko
po to, by — z mniejszym lub wiekszym trudem — tkwié
w zawisie bez mozliwosci ruchu do przodu.

Etienne Oemichen, inzynier firmy Peugeot w Valen-
tigney ,w Alzacji, poczatkowo interesowal sie lotem owaddéw

i ptakéw. Napisal nawet na ten temat ksigzke pt. Nos
Maitres, les Oiseaux (Nasi mistrzowie, ptacy), w ktorej
stwierdzil, ze lot ptakéw jest rezullatem przekazywania

energii drgajacych skrzydel do otaczajgcego je powietrza.
Uznajgc, zc teoria ta moze byé wykorzystana do lotu
Smiglowca, nakredlil pomyst maszyny latajacej z drgajgcy-

mi lopatami poziomo umieszczonych $migiel. Trudnosci
mechaniczne sprawilty, ze E. Oemichen zaprojektowal swéj
pierwszy $miglowiec — Numero un (,N° 1”) — w ukladzie

podobnym do ukladu $miglowca P. Cornu z 1907 r., z dwo-
ma sztywnymi dwulopatowymi $Smiglami-wirnikami o s$red-
nicy 64 m i z silnikiem o mocy 14,7--18,4 kW (2025 KM).
Ponicwaz jednak okazalo sie, ze sumaryczny cigg wirni-
kow jest niewystarczajacy do uniesienia Smiglowca w po-
wietrze, konstruktor zaopatrzyl! go dodatkowo w miekki
balon gazowy o pojemnosci 144 m3 przymocowany nad kra-
townicg kadluba. Balon speilnial dwie funkcje: wytwarzat
dodatkowsg sile nosng, zapewniajgjc hybrydzie zdolnos¢ do
lotu, oraz zwiekszal jej statecznosé.

Préby balono-$smiglowca rozpoczeto 15 stycznia 1921 r. w
obecnosci przedstawicieli stuzby technicznej departamentu
aeronautyki. Pilotowany przez konstrukiora smiglowiec u-
nosil sie na wysokos$é¢ od 0,5 do 1,5 m przez 45 s, co wy-
starczalo do wykonania zdjeé dokumentalnych. Dtuisze loty
nie byly mozliwe ze wzgledu na powstajyce (mimo usta-
teczniajacego dzialania balonu) oscylacje Smiglowca. Dopie-
ro po poprawieniu ukladu sterowania ciggiem wirnikow
czas lotéw znacznie sie wydluzyl, a wysokos$¢ wzrosta do
6 m. Lacznie E. Oecmichen wykonal na ,N° 1" 92 wzloty.

Proby Numero un daly konstruktorowi wiele doswiad-
czen i materialow do przemyslein. Opierajac sie na nich,
zaprojektowat kolejny $miglowiec nazwany Numerem dwa
— Numero deux (,,N° 27).

W nowym s$miglowcu E. Oemichen wykorzystal ideowy
schemat sSmiglowca Breguet-Richet z 1907 r, lecz zmody-
fikowal go. Zachowal uvklad- kratowego kadluba w ksztal-
cie (w widoku z gory) rownoramiennego Kkrzyza, ale n2
koncach ramion umiescit wirniki o mniej skomplikowancj
konstrukcji. Mialy one po dwie lopaty i byly zréznicowa-
ne pod wzgledem wielkosci: dwa, z przodu i z tylu, miaty
srednice 7,5 m, zas dwa boczne po 6,5 m. Wirniki obraca-
ly sie z predkoscig 145 obr/min. Na przedluzeniach ramion
kadluba zostaly zamontowane male $migla pomocnicze:
pie¢ poziomych o srednicy 1,45 i 1,55 m (dwa z przodu i
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E.OEMICHEN n'2

Rys. 3. Smiglowiec E. Oemichena ,N° 2”

po jednym z tylu i po bokach) do sterowania podluznego
i poprzecznego i trzy pracujace w plaszczyznic pionowej,
z ktorych dwa mialy stuzy¢ do wywolywania lotu w przod
i jedno do sterowania obrotami wokol osi pionowej. Ciagg
smigiel pomocniczych byt zmieniany przez przestawianie
skoku tlopat.

Krzyzowa konstrukcja kadluba byla wykonana z rur
duralowych i usztywniona ciegnami z drutu [ortepianowe-
go. W srodku kratownicy byl umieszczony rotacyjny silnik
gwiazdowy RhOone o mocy 88 kW (120 KM) oraz wielki .ta-
bilizator giroskopowy. Nad silnikiem znajdowata sie gto-
wna przektadnia, z ktorej byly wyprowadzone napedy wir-
nikéw nosnych i $migiel pomocniczych.

Caltkowita masa $miglowca wynosita 1000 kg.

Rys. 4. Etienne Oemichen

22 -

Rys. 5. Smigtowiec ,,N° 2”7 w jednym z lotow probnych

Pierwszy lot ,N° 2” odbyl sie w maju 1923 r. i trwat
5 min. Procz zawisu Smiglowiec przemiescil sie na od-
leglo$é 120 m. Pod koniec roku dilugosé lotow, wykonywa-
nych na wysokosci od 1 do 3 m, wynosila 700 m. Na po-
czatku 1924 r. udalo sig pilotowi pokonaé¢ obwod zamknie-
ty 525 m. 4 maja 1924 r. o godz. 20, w obccnosei cztonkow
oficjalnej komisji, pilotowany przez K. Cemichena s$miglo-
wiec oblecial bez ladowania wytyczong palikami na po-
lach wioski' Graviers k. Valcatigney trojkatng trase dlu-
godci 1000 m. W miejscu tego historycznego lotu Aeroklub
Francji w pazdzitrniku 1950 r. umiescit tablice pamigt-
kowa.

Nuinero deux wykonal w sumie ponad 1000 lotow w cig-
h, we wszystkich pilotem byl konstruktor. Naj-

su ok. 30
lepszymi osiggnieciami $miglowca byly: wysokosé lotu
'd m, dlugotrwalos¢ 14 min, odleglos¢ w linii prostej

1850 m i udiwignigcie tadunku uzytecznego 200 kg.
LSmiglowiec pierwszego kilometra”, jak ,N°© 2” jest czg-
sto nazywany w literaturze $miglowcowej, miat bardzo
skomplikowan:y konstrukcje. Précz 4 wirnikow i 8 smigict
pomocniczych, mial on 13 roznych przektadni. Jego tworca
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zdawal sobie spraw¢ =z braku perspektyw takiego ukladu.
W 1928 r. zaprojektowal wiec i zbudowal nastepny $mig-
lowiec Numero trois (,,N° 3”) z pojedynczym dwulopato-
wym wirnikiem nos$nym o S$rednicy 9,060 m i dwoma tylko
$miglami pomocniczymi o S$rednicy 1,56 m. Do lotow tego
Smiglowca nie doszlo.

Ostatnim obiektem latajgcym zbudowanym przez Etien-
ne Oemichena byl Helicostal, miekki sterowiec o pojem-
nosci 400 m3, napedzany silnikiem Salmson o mocy 29,4 kW
(40 KM). Wykonywal on loty dilugosci 50 km. Podzniej
Etienne Oemichen pos$wigeil sie pracy dydaktycznej. W
1938 r. zostal mianowany profesorem College de FIrance.
Zmart w 1955 r.

Francuski
samolot hipersoniczny

Francuzi pracujy nad projektem hipersonicznego samo-
lotu komunikacyjnego. Zasieg samolotu jest przewidywany
na ok. 12 tys. km, a predkos$¢ ok. 6100 km/h (Ma = 5); beg-
dzie wiec 2,5 raza szybszy niz Concorde. Przy tej pred-
kosci bedzie przebywal Atlantyk w ciggu 1 h.

Aerospatiale, francuski producent rakiet i samolotow,
przygotowatl wstepny szkicowy projekt na iegoroczny Sa-
lon Paryski. Projekt opracowano na podstawie doswiadczen
zebranych przy budowie i eksploatacji Concorde oraz ra-
kiety Ariane. Nowa generacja hipersonicznych samolotow
bedzie realizowana dopiero w XXI w. Aerospatiale planuje
powolanie konsorcjum do budowy nowego samolotu.

W USA takze rozpoczeto prace nad projektem hiperso-
nicznego liniowca (projekt Orient Express). Innymi konku-
rentami sg: brytyjski Hotol i zachodnioniemiecki Saenger.
Projekt francuski jest jednak bardziej umiarkowany niz
Hotol i Saenger: te dwa ostatnie majg lataé raczej w
przestrzeni kosmicznej niz w atmosferze ziemskiej.

Wg francuskiego magazynu Le Point, samolot {firmy
Aerospatiale ma wazy¢ 300 t, tj. prawic 2 razy wiecej niz
Concorde, ma przewozi¢ 150 pasazerow i lata¢ na wyso-
kosci 2440027500 m (80 do 90 tys. stop).

Wg Aerospatiale nadal istnieje wiele problemow, ktore
muszg by¢ rozwigzane zanim budowa samolotu bedzie re-
alna, m.in. znany od dawna problem nagrzewania sie kon-
strukcji; przy predkosci Ma=25 temp. ma osigga¢ 600°C.
Ponadto konieczne bedzie udoskonalenie silnikéw, aby uzy-
ska¢ 200 do 250 t ciggu (tj. ok. 15 razy wiecej niz majy
istniejgce konstrukcje). Rozwigzania wymagaja takze pro-
blemy aerodynamiczne: poboru powietrza i sterowania.

Jakkolwiek projekt firmy Aerospatiale mozna by uloko-
wac¢ pomiedzy Concorde i dwoma bardziej ambitnymi: Ho-
tolem i Saengerem, inzynierowie twierdza, ze nie bedzie tc
proste rozwinigcie Concorde.

Wg Financial Time, March 17, 1987
opracowat mgr ini. J. Zwierzynsk:

3 .
Dane tcchniczne

Srednica wirnikéw nosnych 75165 m
Srednica $migiel pomocniczych 1451 155 m
Powierzchnia tarcz wirnikow 157,4 m?
Dlugos¢ z wirnikami 20,85 m
Szerokos$¢ z wirnikami 16,5 m
Wysokosé 47 m
Masa wtasna 1000 kg
Masa tadunku uzytecznego 200 kg
Masa w locie maks. 1200 kg
Zasieg 1850 m
Dlugotrwatosé lotu 14 min
Putap 16 m

Tony wolnoctowych towarow
zagrazajq bezpieczenstwu samolotow

Na pokiadach duzych samoloiow przewozi si¢ tony wol-
noclowych towaréw. Chodzi tu zarowno o towary prze-
wozone przez samych pasazerow, jak i te, ktére sg zma-
gazynowane na pokladzie w celu sprzedazy w czasie lotu.
Zdaniem organizacji konsumentéw pod nazwg Federation
of Airlines Passengers Assn. (IFAPA) podnosi to koszt
biletow lotniczych.

Wg IFAPA wylgcznie na trasach péinocnoatlantyckich
wozi si¢ w obu kierunkach 72000 t alkoholu w ciggu roku.
Oznacza to konieczno$é spalenia 6,5 mln galonéw paliwa —
jego koszt musza pokryé pasazerowie. Bagaze zawierajgce
te towary blokujg przejscia w kabinach i powodujg do-
datkowe ryzyko pozaru. Niektoérzy pasazerowie, ktorzy
przezyli wypadek w Manchester we wrzes$niu ub.r. twier-
dzili, ze torby z towarami wolnoclowymi skladowane mie-
dzy fotelami i w przejsciu blokowaly ich ucieczke.

Zarowno piloci, organizacje konsumenckie, jak i urzedy
celne sg za tym, aby prowadzi¢ wolnoctowyg sprzedaz tylko
na lotnisku przylotu., Na pokladzie mozna by tylko zama-
wiac¢. Linie lotnicze i porty sprzeciwiajg sie tej sugestii.
Zarzady portéw argumentujg to nie tylko ekonomicznym
znaczeniem zysku z tej sprzedazy, ale takze tym, ze zmia-
na koncepcji wymagataby powaznych zmian w aranzacji
przylotowej czesci portow 1 nieuniknione zaklocenia dla
pasazerow. Nie odrzucajac tego argumentu zwolennicy
ziniany podkreslaja, ze wzgledy bezpieczenstwa pasazerow
muszg przewazy¢ nad wzgledami finansowymi. Oczywiscie
domagajgc sie zmiany, jej promotorzy nie oczekuja, ze
stanie sie to z dnia na dzien.

Wtiladze zajmujgce sie bezpieczenstwem sg takze zatro-
skane iloScig recznego bagazu zabieranego na poklad (w
tym towarow wolnoclowych). Podejmowane sg wysilki,
aby te ilo$¢ ograniczyé¢ i unormowadc.

Wy The Times, December 27, 1986 opracowai J. Zwierzynski

cd. 2ze s. 24 KARDYMOWICZ A.: Analyse der Flug- O1coc  TOHAeNeHHBIX YACTHYN NLUIM  NPOH3BOAUICSH
Jeistungsinesswerte eines Luftschrauben- C  TIOMOIIBIO 3KEKTOPHOI CHCTEMbI, BBIXJIONHBLIMHA
ZUSAMMENFASSUNGEN flugzeuges. Teil Il — Flugleistunge. TLiA, razamy. YKa3ana BO3MOIKHOCTb HMCHOJIL3OBAHHS KHMHE-
XLiII Jhrg., 1988, 1. 2, S. 8 THUYECKO OHEpPrHH INOTOKAa BO3AYyXa Ol BHHTA AJs

DZIERZANOWSKI P.: Multizyklon-Flieh- Es
kraftstaubscheider fiir ein Agrarflugzeug.
TLiA, XLIII Jhrg., 1988, H. 2, S. 4 fer vallen

Flugzeuges,

wird die

In dem Aufsatz wird der Entwurf eines
interialen Staubfédngers fir die Eintritt- 5 d
sluft am Motor des Flugzeuges Kruk vor- 2. Teil
gestellt. Der Staubscheider besteht aus
achsig angeordneten Fleihkraftabscheidern
mit geradem Durchfluss und hat einen
Nodulaufbau. Das Absaugen des getrennten

wird die
handelt.

WITKOWSKI R.E:

Staubes erfolgt durch Vetreibung mit achtzig Jahre alt (II).
Abgasen des getrennten Staubes crfolgt 1988, H. 2, S. 20
durch Vetreibung mit Abgasen in der

Austrittsanordnung. Es wird auf clie Im 2.

Nutzungsmoglichkeit des Luftschrauben-

stromes zur Erhohung des Luftdruckes am Oemichen ”N° 27
Staubscheidereintritt hingewiesen.

ZWIERZYNSKI J.: Flugsicherheit im Jahre g
1986. TLiA, XLIII Jhrg., 1988, H. 2, S. 6 COHEP}KAIIM}I

Der Aufsatz gibt eine Statisiische Beur-
teilung der Flugsicherheit der Verkehrs-
flugzeuge im Jahre 1986 im Vergleich mit
den Jahren 1980-+1985. Es werden die Be-
forderungsarten beriicksichtigt und die
Zahl der Flugzeugunfidlle sowie der Opfer nsia
beziuiglich der einzelnen Flugphasen, ange-
fiihrt.

BIUCLIBAEMOr O

TLiA 1988 nr 2

Analysenmethodik der
Flugleistungsmesswerte fir die Ermittlung
Leistungscharakteristik des
gemass
I'lugzeugbauvorschriften,
Steigungscharakteristik
des Flugzeuges beim stationdren

Teil werden die Hubschrauber wvon
George de Bothezat (1922) und von Etienne
(1923) vorgestellt.

I3EPXKAHOBCKMU IT.: MyanTRUuKAONILIEG HHEPUHOH-
HbIf  HHEPUWOHHLIM MNbuiecdHALTD NI CeJIBCKOXO3RIH-~
crBensoro camosrera. TJInA, 1. 43, 1988 r., Ne 2, c. 4

B craTwe ormcan npoeKT MHEPUHOHHOO NLITedHNbLTPA
BO3AYyXd
Kpyi. Tlbriepnintp cOCTOUT M3 OCEBLIX
C MPSMBIM TEYCHMEM H HMeCT MOAYJILIYIO CTPYKTYPY.

JIOBBLILICHUST AQBJIEHUS BO3Ayxa B BO3AYX03a6OpHHKE
neiieduILTpa.

3BEXMHBCKU 51.: Beionacuocts moneros B 1986 r.

den gegenwartigen  TJiyA, 1. 43,.1988 ., Ne 2, c. 6

dargestellt. Im

CraTtHcinveckas  oiledka 6e301AaCIIOCTH  NOJIETOB

Flug be- naccau<ApcKux camosietoB 8 1986 r. 1 cpasuetine c 1980—
1985 roaamu. VuuTbiBaeTCs XapakTep NepeBO3OK,
YK43aHO pacnpelesieriie NPOMCUIECTBHIT M YUCa >KEPTB
Hubschrauber sind o craauam TnosneTa.

TLiA, XLIII Jhrg.,

KAPOBIMOBIY A.: Auanmz pe3yasTaToB w3iMepenmii
JIETHBIX XAPAKTEPHCTHK BHHTOBOro c:nioieta. YAl —
XapakTepHCTHKH  yCTaHoBMBIWIEroCst  nojaera.  TJIMA,
T. 43, 1988 r., Ne 2, c. 8

OmicaHa METOMWKA AlANI3] PEIYIILTATOB H3MEPEHUii
JIETHBIX ~ XAPaKTEPUCTHK  CAMOJIETA,  I103BOJISIFOLIAS
FIONHYIO XapaKTEPHCTHKY CaMO.1eTil, KOTOPYIO TpeGyroT
CcOBpeMeHHbIE HOpMbI NeTRoii roanocts. Bo nropoit
YacTH ONMCAHA XAPAKTEPHCTIKA CKOOPNOAbEMHOCTH
camMoJlleTa B YCTaHOBMBIIEMCS NOMNETO.

BUTKOBCKMN P.: Bocembaecsat aet septosieroB (11 4.).
TJinA, 7. 43, 1988 r., Ne 2, ¢c. 20

ABUIATEJ11  CaAMOJIETA

HHK/TOHOB

Bo BTOpOii yacT craTeH onucatik) neproset Xopika
ne Boresara ot 1922 r. n Beproyer Drven OMmHuICHA
»Ne 27 ot 1923 1.
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STRESZCZENIA

DZIERZANOWSKI P.: Multicyklonowy od-
pylacz bezwladnosSciowy do samolotu rol-
niczego., TLIA, L. XLIII, 1988, nr 2, s. 4

W artykulc przedstawiono projekt odpy-
lacza bezwladnosciowcge powietrza wloto-
wego do silnika samolotu Kruk. Odpylacz
jest zbudowany =z cyklonow osiowych z
przeplywem prostym i ma. konstrukecje
modulowy. Odsysania odseparowanych py-
16w dokonuje si¢ przez ejekeje spalinami
w uktadzic wylotowym. Pokazano mozli-
wo$¢  wykorzystania energit  kinetycznej
strumienia zasmiglowego w celu zwieksze-
nia cis$nienia powietrza na wlocie do od-
pylacza.

ZWIERZYNSKI J.: Bezpieczensiwo lotow
w 1986 r. TIL.iA, t. XLIII, 1988, nr 2, s. 6

Ocena bezpieczehstwa lotow dla samolo-
tow komunikacyinych w 198 r. w staty-
styce oraz porownanie z latami 1980--1985.
Artykut uwzglednia rocizajec  przewozow
craz podaje liczhe wypadkoOw lotniczych
i ich ofiar w odniesieniu o poszczegol-
nych faz lotu.

KARDYMOWICZ A.: Analiza wynikéw po-
miaréw osiggow samolotu Smigiowego. Cz.
II — Osiagi w locie. TLiA, t. XLIII, 1988,
nr 2, s. 8

Opisano mctodyke analizy wynikow po-
miarow o0siggow samolotu, pozwalajacg na
uzyskanie pelnej charakterystyki osiggo-
wej samoloiu, wymaganej przez wspoicze-
sne przepisy budowy sprzetu lotniczego.
W cz. II omoOwiono charakterystyke wzno-
szenia samolotu w lecie ustalonym.

WITKOWSKI R.: Osiemdziesigt 1at $mig-
towcow (M). TLiA, (. XLII, 1088, nr 2,
s. 20

W cz. II artykuiu omoéwiono $Smiglowiec
George'a dc Bothezata z 1922 r. i $mig-
towiec Ltienne Ocmichena ''N° 2”7 z 1923 r.
1923 r.

CONTENTS

DZIERZANOWSKI P.: Mullicyclone inertia
dust separator for agricultural aircraft.
TLiA, vol. XLIl, 1488, No. 2, p. 4

A design of incertia filter of inlet air for
the Kruk ag-planc cagine has been shown.
The" dust separator of moclular design con-
sists of axial cyclones with straight flow.
The separated dust particie are sucked
off by exhaust gas ejection in the exhaust
system. A possibility to use propeller race
kinetic energy to increase the dust sepa-
rator inlet air pressure has becen demon-
stratecl.

ZWIERZYNSKI J.: Flight safety in 1986.
TLiA, vol. XLIII, 1988, No. 2, . 6

Flight safely of airliners in 196 in sta-
tistical figures has been assesed and com-
parecd with that of the period from 1980
till 1985. Types ol transport services have
been taken into account and quantities
of aircraft accidents and casaullies have
been given in relation to particular stages
of flight.

KARDYMOWICZ A.: Analysis of measurc-
ment  results  of  propeller aircraft per-
forimance. Part II — Flight performance.
TLiA, vol. XLIII, 1988, No. 2, p. &.

Method of analysis of aircraft perfor-
mance measurement results  has becen
cdescribed. This method makes it possible
to obtain full aevoplanc performance cha-
racteristics as rcquired by current air-
craft building regulations. Climbing cha-
racteristics of an aeroplanc during steady
flight have been  discussed in part It of
this article.

WITKOWSKI R.: FEighty years of helicop-
ters (II). TLiA, vol. XLIII, 1988, No. 2, p.
20

Helicopters built by George de Bothezat
in 1922 and by Etienne QOemichen in 1923
the latter being as "N° 2" have been
described in part II of this. article.

cd. na s. 23
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Z DZIAXALNOSCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK

cd. z I1I s. okt. Rzeszowie, poinformowal o wielu pracach dwusilnikowy dyspozycyjny PZL-M20 o

wykonywanych na rzecz przemysitu lotni- znakach SP-DMA, ktéorych gtéwnym kon-
Przed rozpoczeciem obrad, mgr inz. P. czego, ktéry jest rzeczywiscie no$nikiem struktorem jest mgr in2. Krzysztof Piwek.
Rudny — dyr. OBR SK Mielec, zostal u- postepu technicznego. Oddziat Wojewddz- PZL-M20 byl pokazywany w 1987 r. na

honorowany Srebrng Honorowg Odznakg ki SIMP w Rzeszowie skupia obecnie 4100 Miedzynarodowe] Wystawie Lotnicze] w
SIMP, ktérg wreczyl mu przew. Zarzgdu cztonk6w. Zarzgd przygotowuje sie do ju- Paryzu.

Giéwnego SIMP mgr in2. A. Lipinski. bileuszu 50-lecia w 1988 r. Bedzie to oka- Oprac. T. Kurcyk
Nastepnie zabral glos kol. S. Smist, kto- zja do zaprezentowania wtasnych osigg-

1y powiedzial: w naszym zaktladzie pro- nieé. Stowa te skierowal szczegédlnie do

wadzimy dziatalno$é stowarzyszeniowg S$ci- dziataczy SIMP-owskich w Mielcu, gdzie

$le zwigzang z pracg zawodowgy. Wraz z jest zgrupowana liczna kadra techniczna III Ogéblnopolska Konferencja nt. ,,Mecha-
wprowadzeniem nowych technologii, in2y- i — wg oceny Zarzgdu Oddziatu — zajmu- nika w lotnictwie”’

nierowie i technicy zostali zdopingowani je ona druga pozycje w wojewo6dztwie

do ciggtego podnoszenia swoich kwalifi- rzeszowskim. Sekcja Lotnicza 2ZG SIMP wraz z Pol-
kacji zawodowych. W ostatnim okresie sta- Mgr inz. M. Mikluszka, przew. Sekcli skim Towarzystwem Mechaniki Teoretycz-
raniem Zarzgdu Kota SIMP zostal zorgani- Lotniczej Oddzialu Wojewddzkiego SIMP nej i Stosowanej (Oddziat w Warszawie)
zowany kurs praktycznej obstugi kompu- w Rzeszowie, omoéwit zakres wspobipracy i Instytutem Techniki I.otniczej i Mecha-
teréw, sg wyglaszane odczyty o tematyte osrodkow lotniczych w Mielcu i Rzeszowie. niki Stosowanej Politechniki Warszawskiej
technicznej oraz byly zorganizowane wy- Osrodki te dziatajg na zasadzie petnej uprzejmie informujg, 2e w dn. 18+19 kwie-~
jazdy na wystawy techniczne. Nawigzano autotonomii i nie ma 2adnych przeszkéd, tnia 1988 r. w Warszawie odbedzie sie III
takze wspoiprace z innymi o$rodkami lot- aby ta wspolpraca byta nadal kontynuo- Ogolnopolska Konferencja nt. ,,Mechanika
niczymi m.in. z Kotem SIMP przy WSK wana. w lotnictwie’.

Swidnik i WSK Warszawa-Okecie. Na zakonczenic zabrat gtos kol. A. Lip- Celem konferencji jest prezentacja naj-
Nastepnie zabral glos kol. S. Ksigzek — ski. Zwro6cil on uwage na to, 2e Oddziat nowszych, wlasnych prac z:

stwierdzil on, 2e stosowanie nowoczesnej Wojewoddzki SIMP powinien byé¢é jednost- — dynamiki obiektéw latajgcych (samo-
technologii wytwarzania samolotéw oraz ka integrujgcg i koordynujacg wspoblpra- loty, $migtowce, rakiety, pociski, bomby,
troska o dobrg jako$¢ materiatow (w czym ce miedzyzaktadowg kot oraz poszczegoél- obiekty niekonwencjonalne),

niematg zastuge majg czionkowie Kotla nych sekcji naukowo-technicznych. Nato- — stateczno$ci ruchu,

SIMP) przyczynily sie do zajecia przez za- miast kota | sekcje powinny pomaga¢ — sterowania i naprowadzania obiektoéw
kitad czolowej pozycji w kraju wsérod za- przy uzdrawianiu gospodarki zaktadow, latajacych,

ktad6bw branzy lotnicze]. Zarzad Kotla dba¢ o podnoszenie kwalifikacji czionkow — modelowania fizycznego i matematycz-
SIMP podejmuje state dziatania na rzecz 1 umoz2liwia¢ prace w ZORPOT. W tym nego wtasciwoséci dynamicznych obiektéw
swoich cztonk6éw, m.in. zostal zorganizo- celu Zarzad Glowny SIMP czyni starania latajgcych,

wany kurs jezykéw obcych, udzielono po- o zniesienie 12°% bariery finansowe]. — odksztalcalnosci konstrukeji i flatteru,
mocy merytorycznej w uzyskaniu specjali- Kol. J. Lewitowicz podsumowatl bogatg i — symulacji numerycznej, analogowej i
zacj)i zawodowej ponad 80 inzynierom, le- wielokierunkowy dziatalnoé¢é Sekcji Lotni- hybrydowe},

gitymujgcym sie efektami ekonomicznymi czej w Mielcu. — symulatoréw lotu, walki 1 naprowa-
wynikajgcymi z wdrozen. Zostalty =ztozone W drugiej cze$ci odbyto sie zwiedzanie dzania,

pierwsze wnioski dot. specjalizacji zawodo- Izby Pamieci Zaktadu, w ktoérej znajduja — badan bezpos$rednich i laboratoryjnych
wej technikow. Podpisano umowe o sie eksponaty wszystkich typow samolo- obiektéw latajgcych.

wspotpracy z Ministerstwem Lotnictwa tow produkowanych od 1939 r. w WSK Zainteresowanych udzialem w konferen-
ZSRR gwarantujgcg m.in. wymiane specja- Mielec. Zwiedzano takze Os$rodek Badaw- cji organizatorzy proszg o nadsytanie zgto-
listow w celu szkolenia. Realizowane s3 czo-Rozwojowy Sprzetu Komunikacyjnego szen (specjalnych kart — do pobrania u
postulaty w sprawie zwiekszenia ptac in- w Mielcu oraz Wytwoérnig Sprzetu Komu- organizator6w) wraz ze streszczeniem re-
2ynierom i technikom, zwtaszcza za twor- nikacyjnego w Mielcu, gdzie poznano pro- feratu (nie przekraczajacym 1 str. maszy-
czg dziatalno$¢ zawodowa w dziedzinie ces produkcyjny nowego samolotu An-28. nopisu) pod adresem: prof. dr hab. 1nz.
projektowania. Szczegblng ciekawo$é wzbudzity samoloty Jerzy Maryniak, Instytut Techniki Lotni-
Nastepnie mgr in2. Cz. Lachowicz — na ptycie lotniskowe]j: szkolno-treningowy czej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika

dyr. ZORPOT w Rzeszowie i czionek Za- PZL-M26 Iskierka o znakach SP-PIA, nad Warszawska, ul. Nowowiejska 24, 00-665
rzgdu Oddzialu Wojewo6dzkiego SIMP w ktérym rozpoczeto prace w 1981 r. oraz Warszawa.

Warunki prenumeraty na 1988 r.

Prenumeratorzy zhiorowl — jednostki gospodarki uspotecznionej, instytucje i organizacje spoteczne zamawiajg prenumerate dokonu-
jac wptaty wyltacznie na blankiecie ,,wptata-zamoéwienie” (jest to , poleccnie przelewu” rozszerzone dla potrzeb Wydawnictwa o cze$é
dotyceycg zamoéwienia). Blankiety te bedg dostarczane dotychczasowym prenumeratorom przez Zakiad Kolportazu. Nowi prenumera-
torzy otrzymajg je po zgloszeniu zapotrzebowania (pisennie lub teiefonicznie) w Zaktadzie Kolportazu.

Prenumeratorzy indywidualni — osoby fizyczne zamawiajg prenumerate dokonujgc wptaty w UPT lub NBP na blankiecie NBP. Na
odwrocie wszystkich odcinkéw blankietu nalezy wpisaé¢ tytul czasopisima, okres prenumeraty, liczbe zamawianych egzemplarzy oraz
warto$¢ wptaty. Wplacaé nalezy na konto: NBP 111 Oddzial Warszawa 1036-7490-139-11.

Prenumerata ulgowa — przystuguje wytgcznie osobom tizycznym — czionkom SNT, studentomn i uczniom szkét zawoduwych. Warun-
kiem prenumeraty ulgowej jest po$wiadczenie blankietu wplaty (przed jej dokonaniem) na wszystkich odcinkach pieczgecig Kola
SNT, wyzszej uczelni lub szkoly. Sposéb zamawiania preaumeraty ulgowej jest taki sam jak prenumeraty Indywidualnej. W prenu-
- meracie ulgowej mozna zamoéwié¢ tylko po 1 egzemplarzu kazdego czasopisma.

Uwaga! Miesiecznik Aura moze by¢ zamawiany w prenumeracie ulgowej réwniez przez uczniow szkét ogédlnoksztatcgcych.

Prenumerata ze zleceniem wysylki za granice — zamawia sie tak jak prenumerate indywidualng. Dodatkowo nalezy podaé na blan-
kiecie wplaty nazwisko i doktadny adres odbiorcy. Cena prenumeraty ze zleceniem wysylki za granice jest dwukrotnie wyz2sza.

Wptaty na prenumerate s przyjmowane w terminach:

— do 10 listopada na kazdy kwartat, I i II poélrocze oraz caly rok nastepny.
— do 28 lutego na II, III | IV kwartat oraz II pélrocze,
— do 31 maja na III i IV kwartat oraz II poétirocze,
— do 31 sierpnia na IV kwartal.
Zmiany w prenumeracie mozna zgtasza¢ pisemnie tvlko w ww. terminach.

Informacji o prenumeracie udziela — Zakiad Kolportazu Wydawnictwa NOT SIGMA (ul. Bartycka 20, 00-716 Warszawa) skr. poczt.
1104, 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 248, 249, 293, 297, 299 lub 40-30-86 i 40-35-89.
Egzemplarze archiwalne czasopism — mozna nabywaé¢ za gotowkg w Klubie Prasy Technicznej, Warszawa, ul. Mazowiecka 12 (tel.

27-43-65) lub zamo6wi¢ pisemnie. Zamoéwienia na egzemplarze archiwalne czasopisin przyjmuje: Zaktad Kolportazu, Dziat Handlowy,
00-950 Warszawa, skr. poczt. 1004 (tel. 40-37-31), na rachunek dla instytucji lub za zaliczeniem pocztowym dla os6b fizycznycth.

Cena prenumeraty TLiA wg cennika na 1988 r.: kwartalna normalna 450 z}, kwartalna ulgowa 120 zi, poéiroczna normalna 900 zi,
poétroczna ulgowa 240 zi, roczna normalna 1800 71, roczna ulgowa 480 zi.
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