


PROTOTYPY 

ICA IAR-35 • Rumunia • 

Zawodniczy szybowiec akrobacyjny 

W związku z planami wznowienia międzynarodowych 
zawodów w akrobacji szybowcowej konstruktorzy z ru
muńskiej wytwórni płatowców Interprinder,ea de Construc-
tii Aeronautice (ICA) w Braszowie zaprojektowali szybo
wiec akrobacyjny IAR-35. Zewnętrzne różni się on od 
wcześniejszych rumuńskich szybowców o raczej delikat 
nym wyglądzie mocnymi prostymi kształtami i usterze
niem wysokości umieszczonym blisko nasady statecznika 
kierunku zamiast na jego szczycie. Nowy układ usterze
nia, p odobnie ja k inne zmiany w ukształtowaniu szybowca, 
były podyktowane względami wytrzymałościowymi i aero
dynamicznymi. Szybowiec ma całkowici,e metalową kon
strukcję, przy czym kadłub jest półskorupowy. Kabina, 
zapewniająca półleżącą pozycję pilota, jest zakryta jedno
częściową, odchylaną osłoną. środkowa prostokątna część 
płata jest zaopatrzona w klapy, które mogą wychylać się 
w sposób różnicowy wspomagając lotki oraz w hamulce 
aerodynamiczne na górnej i dolnej powier zch ni. Części 
zewnętrzne, z lotkami, mają obrys trapezowy i są zakoń
czone małym, odchylonym do dołu „skrzydełkiem". Pro
stokątn e usterzenie wysokości z klapkami wyważającymi 
podparte jest po jedynczymi zastrzałami. Zaopatrzone w 
hamulec koło główne jest chowane, kółko ogonowe - sta 
łe. Szybowiec obliczony jest na współczynniiki obciążeń 
+8 i -7. 

IAR-35 wykonał pierwczy lot na początku 1985 r. Wy
kazuje on podobno dobre właściwości w locie odwróco
nym. Pierwsze seryjne szybowce miały być wyproduko
wane w połowie 1986 r . 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 

12,00 m 
6,02 m 
1,34 m 

10,80 m 2 

Shorłs T ucano • Wlk. Brytan va • 

Samolot treningowy dwumiejscowy 

21.03.1985 r. brytyjskie s iły lotnicze RAF wybrały jako 
samolot treningowy brazylij sk i Embraer EMB-312 Tucano, 
który ma zastępować samoloty J et Provost. 

Aby sprosta ć postawionym zadaniom uznano, że samolot 
musi otrzymać silnik o mocy 820 kW (llOO KM) zamiast 
560 kW (750 KM), a konstrukc ja ma być wzmocniona, aby 
żywotność zmęczeniowa wynosiła 12 OOO h. Róv,rnocześnie 
wysunięto postulat dodania podkadłubowego hamulca 
aerodynamicznego oraz dostosowania wnętrza kabiny za
łogi do wymagań RAF. Produkcję powierz.ono wytwórni 
Shorts . RAF zamówił 130 samolotów. 

Prototyp samolotu Shorts Tucano został zbudowany w 
wytwórni Embraer w Brazylii i oblatany 14 lutego 1986 r. 
Samolot otrzymał silnik turbośmigłowy Garrett TPE 331-
-12B o mocy 820 kW, który pozwolił na zwiększenie 
wznoszenia i prędkości na małych wysokościach . Samolot 
ma właściwości pilotażowe naśladujące samolot odrzutowy. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powi,erzchnia nośna 
Masa własna 
Masa całkowita (do akrobacji) 
Masa całkowita norm. 
Osiągi 
Współczynnik abc. dop. 

11,28 m 
9,86 m 
3,40 m 

19,40 m 2 

ok. 1900 kg 
2650 kg 

ok. 2800 kg 
nie oodanc 

+7/-3,5 

I 

Masa własna 
Masa startowa 

I 

I I .., 

Maksymalna prędkość dopuszczalna 
Opadande przy prędkości 61 km/h 
Doskonałość 

,, 

JL 

--~~~ 

"'~- <;; 

210 kg 
330 kg 
400 km/h 

0,85 mis 
28 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
HECHANIKÓW POLSKICH 

lotnicza 
XLII MARZEC. 1987 i ASTRONAUTYCZNA 

Burza wokół krakowskiego Muzeum Lotnictwa 
i Astronautyki 

Mgr inż . ANDRZEJ GLASS 

Nie ma takiego złego, co by na dobre nie wyszło . Przez 
wiele lat wszelkie ala r my w sprawie krakowskiego Mu
zeum Lotnictwa i Astronautyki były jak przysłowiowy 

groch o ś c i anę. Nie było siły, która p0truszyłaby za<równo 
kierownictwo Muzeum, jak i jego władze zwierzchnie 
i spowodowała ratowanie butwiejących już eksponatów 
w nieogrzewanych i nadmiernie c iasnych pomieszczeniach 
nadzor owanych przez niewspółmiernie małą w stosunku 
do za dań liczbę pracovvników Muzeum. Nieliczna kadra 
Muzeum, bardzo skąpe środki finansowe i brak możli

wości uzyskania dodatkowych pomieszcze11 - tworzą sy
tuac ję niemal beznadziejną . 

Prawie wszyscy przyzwyczaili s ię do tego, że w spra
wach Muzeum Lotnictwa i Astronautyki nic się nie da 
zrobić , a eksponaty niszczej ą z roku na rok coraz bar.: 
dzie j. Kierownictwo Muzeum walczyło i walczy o to, aby 
degradacja eksponatów odbywała się jak najwolniej. Mo
żliwości ich r enowacj i były bardzo ograniczone. Gdy za
brakło energii do zmobi lizowania ludzi, pomocy społecznej 
i środków rzeczowych oraz finansowych dla ratowania 
eksponatów, skorzystano z propozycji obcej pomocy. Jest 
to niewątpliwie dowód własnej nieudolnośc i i braku dzia 
łania. Muzeum Komunikacji i Techniki z Berlina Zachod
niego, stwierdziwszy, że w Krakowie marnieją eksponaty 
niemiecki ego pochodzenia, zaproponowało swą pomoc. Po
czątkowo miało to obejmować wyremontowanie samolotu 
Albatros L.101 na wystawę poświęconą międzynarodowym 

Challenge'om lotn iczym. Samolot t en miał być przekaza
ny w depozyt do Berlina Zachodniego w zamian za re
mont wybranego przez krakowskie Muzeum samolotu Al
batros L .30 (B Ila) uży'wanego przez polskie lotnictwo. W 
przypadku stwierdzenia pożytku z tej próby, mogły być 

prowadzone dalsze remonty na tej samej zasadzie. Ozna
czało to jednak przekazanie w depozyt do Berlina Za
chodn.iego pewnej liczby eksponatów niszczejących w ma
gazynie krakowskiego Muzeum. Rozpoczęto też rozmowy 
w . sprawie wymiany znajdującego się u nas kadłuba sa
molotu rekordowego Messerschmitt Me 209 na znajdujący 

się w Turcji polski PZL P.24, który zachodnioberlińskie 
muzeum star.a się nabyć od Turcji. W szczególnośc,i tran
sakc ja ta byłaby dla nas korzystna. Na początku 1986 r. 
zostało zawarte pierwsze porozumienie z muzeum zachod
nioberlińskim i wiosną pierwsze dwa samoloty wysłano 

do Berlina Zachodniego. Jednak do depozytu nie został 

przenaczony Albatros L.101 z lat międzywojenr,ych (z 
1933 r.), lecz znacznie cenniejszy Jeannin Stahltaube 
sprzed I wojny światowej (z l 913 r .). Tu trzeba zauważyć, 
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że wśród eksponatów wymagających rekomtrukcji są za
równo sam oloty o ogólnoświatowej wartości historycznej, 
pochodzące sprzed I wojny ś wiatowej (np. francuski An
toinette), jak i samoloty budowane w Jatach międzywo
jennych, przedstawiające dużą wartość dla Niemców, a 
znacznie mniejszą dla nas. Niestety nie uc zynio1110 takiego 
podz. i1ału i nie ustalono, jakich eksponatów krakowskie 
Muzeum nie może się pozbywać. Gdy latem 1986 r . prasa 
po dała wiadomość o wywożeniu eksponatów do Berlina 
Zachodniego oraz dodatkową wiadomość o of,iarowaniu 
Hoiandii przez Ministerstwo Kultury i Sztuki samolotu 
Fokker Spi111 z 1913 r. ze zbiorów krakowskich, wówczas 
w prasie ukazało się wiele artykułów al armujących , że 

trwon i się cenne zabytki muzealne. 
Burza, która pows tała wokół niszczej ących eksponatów 

Muzeum Lotnictwa i Astronautyki w Krakowie; ma dwa 
aspekty. Po pierwsze zauważono krytyczną sytuację Mu
zeum i zac zęto szukać z niej wyjścia . Władze zwierzchnie 
zauważyły potrzeby fi nansowe Muzeum, zaś instytucje lot 
nicze wysunęły propozycje udzielenia pomocy. WSK PZL
-Wars 2;awa Okęcie podjęło się remontu samolotów PZL 
P.llc ~ Bticker Jungmann. Zapewne WDSL w Dęblinie 

i LOT też nie odmówią pomocy. Jednakże remont ekspo
natów m uzealnych tylko wówczas będzie realny i poży

teczny, gdy zostaną spełnione następujące warunki: 

1. Zostanie opracowana dokumentacja rekonstrukcji, re
montu i renowacji samolotów. Eksponatom brakuje wielu 
elementów. Brakujące i uszkodzone części muszą by_ć zre- · 
konstruowane zgodnie z 'ich pierwotnym wyglądem. Trze
ba zrekonstruować wnętrza kabin i tablice przyrządów.. 
Samoloty muszą być odmalowane zgodnie z ich pierwot
nym wyglądem . Prawie w szystkie powojenne naprawy 
i odmalowywania eksponatów były wykonywane bez zwra
cania uwag i na zachowanie autentyzmu samolotów. Do ta
kich „renowacji" już więcej nie moiina dopuścić. Niezbęd

ne jest .utworzenie fachowych zespołów (przy muzeum, 
jakiejś spółdzielni czy ZORPOT), które przygotują doku
mentację remontową. Bez dokumentacji zweryfikowanej 
przez historyków lot.nictwa (a tacy wchodzili dotychczas 
w skład Rady Muzeum) nie można przystąpić do remontów. 

2. Remonty muszą by(: wykonywane właściwymi mate
riałami i farbami. Nie należy stosować materiałów farnych. 
niż stosowane w czasach powstawania danego samolotu. 
Nie można z11)..ieniać barw malowania sam olotów ani szcze
gółów malowania. Wiele samolotów w krakowskim Mu-, 

cel. na s. 2 



CHINY 

• Obok zakupów najnowszego s przętu w 
USA, Europ ie zachodniej i ZSRR, zreorga
nizowany tra nsport lotn iczy nie stroni od 
samolotów używanych. Towarzystwo lotni
cze z siedzibą w Szanghaju kupiło 5 Boein
gów 707 z zamiarem ob sługi przy ich uży 

ciu linii wewnęt rznych . (A . et C. 1105) 

0 FRANCJA 

• 31 g rudnia 1985 r. zare jestrowanyc i·. 
było 1758 szybowców ora z 199 samolotów 
holuJących . (A. et C. 1104) 

• Około 700 samolotów amato r sk ich z 12 
krajów wz ięło udział w zlocie i rajdzie 
zorgani zowanym p rzez franc uską Organiza
cję Sportów Lotniczych (Le Reseau du 
Sport d e !"Air), pod której opieką znajdu
ją się również konstruktorzy amatorzy lot
niczy. (flight Int. 4025) 

• Zapow iedziano wprowadzenie, od 1 
stycznia ltl87 r ., nowej opiaty portowej, z 
której finansowane będą przedsięwzięcia i 
środki zapobiegające terroryzmowi lo tnicze 
mu w portach lotniczych Franc ji. (Fligh t 
Int. 4024) 

• Pożary lasów w 3 d epartame ntach, w 
j edn ym tylko t ygodniu la ta 1986 r., pochło
nęły 4 ofia ry w ludziach, 200 domostw i 
8000 ha lasów. J ak zwykle w ich gaszeniu 
brały udział samoloty - przystosowane do 
t ego celu Canadair CL-215 (6), DC-6 (2) i 
Grumman Tracker (2). ·wskazano na nie 
wystarcza lność tych środków, zresz tą nieco 
przestarzałych: 19 lipca jeden DC-6 uległ 

katastrofie powodując śmierć 4 członków 

załogi. P er sonel Sccuritć Civile, która m. 
in. wykonuje zadania gaszenia pożarów la
sów z pow ietrza, groził z t ego powodu 
strajkiem. Jak się przypuszcza, podpale
nia lasów są nową formą terroryzmu. (A. 
e t C. 1105) 

• Uzyskały homologację nowe spodnie 
przeciwprzeciążeniowe do kombinezonu pi
lotów samolotów naddźwiękowych - A e ra_ 
zur Typ 820. Charakte ryzują się komorami 
pneumatycznymi nowego t ypu . Są znacznie 
efektywniejsze i wygodniejsze od używa

nych d otych czas. Używają ich m.in. piloci 
doświadczalni latający na samolocie Da ssa
ult-Br egue t Rafa le. (A. e t C. 1106) 

cd . na s. 6 

• . . HISZPAMA 

• Linie lotnicze I beria i De utsch e Luft
hansa (RFN) uzgodn iły możliwość utworze 
n ia wspólnego, regionalnego towarzystwa 
cło prze wozów czarterowych (A . et C. 1105) 

HOLANDIA 

• Fokker zamierza uruchomić produkcję 

samolotów F-50 I F-100 w USA. Koniecz
ność przec iwstawie nia się (na t ym t e r en ie) 
silne j konkurencji Boeinga i j ego nowe j 
fi l ii cle Havilland Canada wymagać będ zie 

jednak dużej liczby zamówień ze strony 
Irnntrahen tów zza Atlantyku . W 1987 r. o
czekuje się decyzji co do rozwoju przedłu 

żonej wersji Fokkera 100. (A . e t C. 1105) 

lłłJIE 

• Trwa konkur s na odrzutowy woj skowy 
samolot trening owy. nozważa się wybór 
Alpha Jet (Francja -RFN) lub Hawka (W. 
Bryta nia ). Zapowiedziano, że samoloty wy
branego t ypu IJ~clc1 produkowa n e n a li cen 
cji w Indiach. (A. e t C. 1105) 

o INDONEZJA 

• Kolejnym samolotem komunikacji lo
kalne j nowej gene r acj i, który będzie pneo 
brażony w samolot większy (po ATR-42 
i Dash-8) będz.le hiszpańsko-Indonezyjski 

CN.235 .. Na Sa lo nie Lotniczym w Dżakarcie 

zapreze ntowano makietę sześćdziesięclomiej

scowej modyfikac ji t ego samolotu , oznaczo
nej CN-260. (A. et C. 1104) 

• Zapowiedziano rozwój san10Iotu trans 
por towego ATRA-U0 i możliwość ud z iału 

w nim Boeinga (USA), MBB (RFN) i Fok· 
kera (Holandia ). (A. e t C . 1106) 

►DŚWfATA 

IRAN 

• Prawdopodobnie Chiny dostarczyły 

partię samolotów myśliwskich J-7. (A. et 
C. Jl07) 

0 PERU 

• Armia p owie t rzna otrzymała rozkaz 
zniszczenia clróg starto w ych na pokątnych 

lotniskac h w la sach Amazonii, które służy

ły przem ytnikom narkotyków (A. et C. 
I 105) 

IZRAil 

• Kolejne zaskoczenie przemysłu lotni 
czego RPA: po niedawnym rozpowszech
nieniu Informacji o· własnym śmigłowcu 
bojowym (podejrzanym o duże podobie1\ 
s two do francu skiego SA.319 Alouette III), 
w sierpniu 1986 r. zaprezen towan o publicz
nie 11rototY1> od r zutowego sa molotu bojowe
go Ch eetach. Skonstruowano go w tej sa
mej wytwórni Atlas Aircraft Corp., przy 
współpracy Inżynierów iuaelski-.h. Ocenia 
się, że użyto ok . SO'lo elementów francu
sk iego Mirage III, pozosta łe oraz sylwetka 
samolotu mają wiele w spólnych cech z 
iz raelskim lAI JUir , jednak awionika i sy
stemy uzbrojen ia są Irnnstrukcji własnej. 

Eksperc i południowoafrykańscy uznają 

Cheetah za porówny walny do MiGa-23, któ
r em u jest on przec iws ta wiony. Nic ujaw
niono dok ł a dn ych cl a n ycl! . (A. et C. llOó) 

~ USA 

• Dużą sensacje: wywoiała katastrofa, 13 
llpca 1986 r., ni eziden t yfikowanego (oficjal 
nie ) samolotu w la sach Kalifornii. W środ

kac h masowej i nformacji podejrzewa się, 

że j e5 t to samolot Lockh eed F-19 - myśli

wiec zbudowany wg technolog ii s t ealth 
(niewyk rywalny przez rada ry). W !ta ta-

zeum jest pomalowanych niezgodnie z pierwotnym wyglą
dem. Remon t ma przywracać pierwotny wygląd ekspo
natu, a nie przerabiać go na coś innego. W zasadzie na j
właściwszym rozwiązaniem byłoby utworzenie przy któ
rymś z warszt atów rem ontowych działu spec jalizuj ącego 

się w remontach eksponatów m uzealnych. W Czechosło

wacji uczyrnły tak wojskowe warsztaty remontowe w Tren
czynie. 

Lej współpracy, wysunąć na pierwsze miejsce postulał 

wymiany Me 209 za PZL P.24 oraz ustalić li s tę najcenniej 
szych eksponatów, których w żadnym przypadku nie na
l eży się pozbywać oraz li stę tych eksponatów, których 
remon tem nie j esteśmy zainteresowani. Wówczas dopiero 
można rozważyć sprawę remontu eksponatów w Berlinie 
Zachodnim za wypożyczenie (danie w depozyt) niektórych. 
Musi to jednak być rozważane bez emocji, a przy rzetel: 
nym zestawieniu strat i korzyśc i . 

3. Remonty eksponatów m uzealnych są dość drogi e. Su
my przyznawane dotychczas na działalność krakowskiego 
Muzeum są za małe. Należy stworzyć możliwość udziela
nia pomocy finansowej prze:l przedsiębiorstwa lotn.icze. 
P omocne byłoby, aby w tym celu powstało Towarzystwo 
Przyjaciół Muzeum L otnict wa i Astronautyki. 

Drugi problem wymagający spokojnego i rozsądnego 

rozpatrzenia, to sprawa współpracy z zachodnioberlińskim 
Muzeum Komun ikacji i Techniki. Trzeba rozważyć zakres 

2 

Miejmy nadzieję, że hałas wokół krakowskiego Muzeum 
Lotnictwa i Astronautyki obudził tych, którzy mogą temu 
muzeum pomóc oraz że zostaną podjęte wielorakie dzia
łani a, ma j ące na celu uratowanie eksponatów. A do te
go nie wystarczą same remonty eksponatów. P otrzebne 
są także pomieszczenia na ekspozycje i magazyny, a tak
że zwiększenie załogi Muzeum, gdyż jest ona za mała w 
stosunku do p osiadanych zbiorów i prowadzenia niiezbęd
nych prac przy nich. 
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strofie zginą ł pilot. Wedł ug d ziennika Wa
shington Post, US Air 1•O1·ce dysponują ju:I: 
15 samolotami tego typu, w które wyposa
żono jednostki stacjonujące w Nellls Air 
Force B ase. W spomniano także o zmnie j
szeniu kredytów na rozwój t ego samolotu. 
(A. et C. 1105 i 1106) 

• 17 sie rpnia 1986 r. B oeing dostarczył 

5000. odrzutowy samolot transportowy. Był 

nim B -737-300, którego odbiorcą i użytkow

nikiem są holenders!de linie KLM. W 31-
-letniej his torii produkcji i dostaw odrzu
towych cywilnych samolotów transporto
wych (28 października 1955 r . dos tarczono 
B.707-120) dostarczono: 980 Boeingów 707/720, 
1832 B.727, 1275 B .737, 654 B ,747, 109 B,757 i 
150 B.767. T empo produkcji w zakładach 

Boeinga wynosi obecnie i4 samolotów mie
sięcznie. (A. et C. 1105) 

• Kolejne, przełomowe wydarzenie w 
rozwoju technologii: 20 sierpnia 1986 r. 
rozpoczęto próby w locie śmiglowentylato

rowej jednostki nap~dowej General E lec
tric UDF (Un-D u cted-Fan). Zamontowano 
ją w miej sce prawe go silnika samolotu 
Boeing 727„100, który służy jako latające 

stanowisko badawcze. Trwający 67 min 
pierwszy lot, na wysokości 6000 m i z. 
prędkością 550 km/h, rozpoczął się i zakoń
czył w centrum bada wczym G eneral Elec
tric w Mojave (Kalifornia). (A. et C. ll06) 

• W październiku 1986 r. miał rozpocząć 

próby w Jocie eksperymentalny statek po-

wietrzny Sikorsky RSRA (X -Wing). Jest to 
śmigłowiec, którego wirnik główny zatrzy
mywany j est po wzniesie niu się na żądaną 
wysokość, a jecgo łopaty pełnić będą rolę 

stałych powierzchni nośnych w locie po
ziomym. Wówczas TISRA napęd za n y będzie 

s il n ilrnmi turboodrzutowym i. Progrnm ba
cla11 w loc ie mn trwa(: 15 mJesiGCY. (A. et 
C. ll05) 

W. BRYTANIA 

• W dniach od 31 s ierpnia do 7 wrześ

nia 1986 r . odbywała się w Farnborough 
kolejna, organizowana co 2 lata, Między

narodowa Wystawa Lotnicza Farnborough 
International ' 86. Organizatorem było Sto
warzyszenie Brytyjskich Przedsiębiorstw 

Lotniczych (Society of British A e rospace 
Companies). W tegorocznej wystawie wzię

ła udział relrnrdowa liczba ok. 600 wy
stawców z 24 krajów (dla porównania: w 
1984 r. było ic h 530, a w 1982 r. - 480), 
do których dyspozycji oddano powierzchnię 
275 OOO m• . Najwięcej wystawców zapre 
zentowało się z W. Brytanii (250), USA 
(78) i Francji (50). 150 s tatków powietrz
nych zaprezentowało 15 pa11s tw: Belgia, 
Brazylia, Finlandia, Francja, Hiszpania, Ho
landia, Indonezja, Kanada, RFN, Szwajca-

ria, USA, Wielka Brytania, Włochy 
ZSRR. 30 spośród nich zaprezentowano po 
raz pierwszy, przy czym największą atrak
cją wśród nowości były eksperymentalne 
samoloty bojowe: francuski Dassault-Bre
g uet Rafale i brytyjski British Aerospace 
EAP (Experimental Aircraft Programme). 
W każdym z 5 pierwszych dni, przez 2,5 h, 
odbywały s ię pokazy w locie; wielki, ga
lowy pokaz, trwający 3,5 h, zorganizowano 
w dniu otwartym. (Fllght Int. 4025, A. e t 
C. 1105 i 1106) 

WŁOCHY 

• Trzymiesięczne opóźnienie w r ealizacji 
programu brytyjsko -włoskiego śmigłowca 

Westland-Agusta EH-101. (A. et C. 1105) 

* ZSRR 

• Po raz pierwszy dokonano oficjalnego 
pokazu (na forum międzynarodowym) sa 
molotu M iG-29. E skadra czterech tyc h sa 
molotów złożyła kurtuazyjną wizytę w 
Finlandii, (A. et C. 1104, Air Int. z 12.07. 
1986) 

STATYSTYKA LOTNICZA 

Zmiany średnich cen jednosilnikowych samolotów sportowych turystycznych 

W niniejszym zestawieniu wzięto pod u
wagę ceny n astępując ych samolotów (w 
nawiasach - c eny z o s ta tnich notowań we 
frankach fran cuskich i ich da ty) : 

Robin DR.250 (108 OOO - 1967), DR.220 2+2 
(72 OOO - 1970), DR.221 (76 OOO - 1970), DR.253 
(128 OOO - 1972) , DR.315 (82 OOO - 1970), DR.340 
(128 OOO - 1973), DR.380 (134 OOO - 1973), 
DR.300/108 (102 000 - 1973) , DR.300/120 (106 OOO 
- 1973), HR.100/200B (119 OOO - 1972), HR.100/ 
/210 (148 OOO - 1976), DR.400 2+2 (176 OOO -
1979), DR.400/120 (428 000 - 1985), DR.400/140 
(127 OOO - 1975), DR.400/140B (181 OOO - 1978), 
DR.400/160 (500 OOO - 1985\. DR .400/180 (520 OOO 
- 1985), HR.100/250 (278 OOO - 1978), HR.200! 
:100 (74 OOO - 1977), HR.200/120 (77 OOO - 1977) 
R.2100 (90 OOO - 1978) , R .2112 (106 OOO .,- 1980), 
R.2160 (104 OOO - 1979), R.1180TD (282 000 -
1982) 

Socata MS.880B (83 OOO - 1973), MS.883 
(57 OOO 1971), MS.887 (53 000 - 1972), MS.892 
(78 OOO - 1973), MS.893 (88 OOO - 1973), MS.894 
(68 000 - 1975), GY.80 (85 OOO - 1972), ST.10 
(128 ooo - 1971), Rallye 100 (128 OOO - 1979), 
Rallye uo (134 ooo - 1980), R a llye 150 (120 ooo 
- 1979), Rallye 180 (1 95 ooo - 1981), MS.235 
(211 OOO - 1981), TB.9 (216 OOO 1982), TB.10 
(270 ooo - 1982) 

Cessna-Reims F. 150 (111 ooo 1977), F.172/ 
/145 (69 OOO - 1967), F.172/150 (134 OOO 

1
- 1973), 

FR.172 (176 OOO - 1976), F.177RG (260 OOO -
- 1978), FA.150 (84 OOO - 1977), F.152 (368 OOO 
- 1985) , F.172M (165 OOO - 1976), F.172N 
(525 OOO - 1985), FR.172XP (292 OOO - 1981), 
F.172RG (640 OOO - 1984) , FR.102RG (443 OOO 
·- 1981) 

Piper PA .28-140 (147 ooo - 1978), PA .28/161 
(516 000 - 1985), PA.28/180 (195 OOO - 1977) , 
FA.28-180R (141 OOO - 1968) , PA.28/200 (288 OOO 
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we Francji w latach 1966 -:-1985 
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1Vi7), PA.28-200R (198 OOO - 1973), PA.28/ 
/201 (875 OOO - 1984), PA.38/112 (218 OOO - 1983) 

Wassmer WA.40A (100 OOO - 1968), w A.41 
(102 OOO - 1969), WA.4/21 (132 000 - 1969), 
WA.51 (76 OOO - 1973), WA.52 (85 OOO 1974), 
WA.54 (124 OOO - 1977) , WA.80 (65 OOO - 197'1), 

la to 

WA.81 (68 OOO - 1977), CE.43 (162 OOO - 1974) 
Fournicr RF.3 (44 OOO - 1966), RF.4 (68 OOO 

1972), RF.5 (96 OOO - 1973), RF.GB (90 OOO 
- 1977) 

źródło: »Aviasport« nr 385/1986 P.G. 
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Samoloty -• 
I śmigłowce na 

W poprzedn im numerze T LiA podano informacje o naj
nowszych typach samolotów za prezentowanych na między
narodowej wystawie lotnicze j w Far nborough w Wlk. Bry
tanii. Niżej zaprezentowano nowe kierunki w rozwo ju sa
molotów, wzrost kooperacji przemysłu lotniczego, śmig
łowce i trochę danych o produkcji. 

Kierunki rozwoju 

Aerobus A.320 ma być 150-miejscową odmianą rozwojo
wą produkowanych seryjnie samolotów A.300 i A.310. 
Pierwszy lot prototypu tego samolotu jest spodz,iewany 
1 marca 1987 r. Aby wypróbować cyfrowo-aktywny (kom 

Farnborough'86 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

puterowy) system sterowania tym samolotem, wykonano Rys. 4. służbowy EMB 123 z pchającymi śmigłami 
doświadczalny egzemplarz A.320 fly-by-wire. System kom-

-puterowy t ego samolotu jest tak zaprogramowany, że sa
molot nie może ulec przeciągnięciu i przeciążeniu i nie 
może być st erowany nieprawidłowo. Podczas pokazów za 
demonstrowano wprowadzanie samolotu w różne niebez
pieczne sytuacje, z których on sam zawsze wychodzi . 
A.320 rozpocznie nowy etap w rozwoju samolotów pasa
żerskich. Wytwórnia otrzymała zamówienia na 134 egz. 
A.320 oraz opcje na 133 egz. 

R ys . 1. Aerobus A. 320, który ma wykon ać pierwszy lot wiosną 
1987 r . 

Rys . 2. MD-91X ze śmiglowentylatoraml 

Rys. 3. Boeing 7J7 ze śmigłowentylatoraml 

Drugim kierunkiem rozwoju samolotów pasażersk1ich jest 
zastosowanie do napędu śmigłowentylatorów, czyli wielo
płatowych śmigieł · napędzanych , silnikami turbinowymi, 
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R ys . 5. Prototy p Piagg io P180 Ava nti o układzie k aczki 

R ys. e. Chiński treningowy FT-7 (M iG-21U) 

· próbowanych już na latającej hamowni (samolocie Boeing 
727). W opracowaniu znajdują się Boeing 7J7 i McDonnell 
Douglas MD-91X z takim napędem, które maj ą być do
starczane od 1992 r. Nowy rodzaj napędu ma dać ok. 
400/o oszczędności paliwa. 

Trzecim kierunkiem jest układ kaczki, który zaczyna 
być stosowany w klasie samolotów służbowych, czego przy
kładem są oblatywane w 1986 r . prototypy samolotów 
Beech 2000 Starship I i Pliaggio P.180 Avanti . Z układem 
tym konkuruje układ tradycyjny, którego reprezentantami 
były: prototyp brytyjskiego samolotu służbowego Chices 
ter-Miless, czy model brazylij skiego turbośmigłowego sa 
molotu EMB-123 ze śmigłami pchającymi. 

Kooperacja wytwórni i krajów 

L'icencje były znane od zarania lotnictwa. Samoloty 
Wriight i Bleriot były budowane już w Jatach 1910-:-1911 
w kilku krajach. Natomiast wspólne konstruowanie oraz 
kopr odukcja, czyli wykonywanie elementów w różnych 
kra jach, są stosowane na szerszą skalę dopiero od 25 lat. 
Bierwszy był samolot Transal! zbudowany we współpracy 
Francji i RFN, następnie Concorde, Alphirua Jet, Tornado 
i in. Coraz większe koszty konstruowania i prób oraz ob
niżanie się kosztów produkcji w miarę wydłużania się se
rii zmuszają wytwórnie lotnicze do współpracy między
narodowej. 

Europejski aerobus A.300, będący głównie dziełem prże
mysłu francuskiego, zachodnioniemieckiego i brytyjskiego, 
był próbą obrony przed tworzącym się monopolem prze-
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myslu amerykańskiego na samoloty pasażerskie . Prym 
wiódł Boeing, a towarzyszyły mu Lockheed i Douglas. W 
ostatnich la tach Lockheed wycofał się z produkcji samo
lotów pasażerskich, a zamówienia na Douglasy spadły, co 
ograniczyło możliwości tworzenia przez tę wytwórnię no
wych typów. Na Farnborough rewelacją była wiadomoś ć, 
że McDonnell Douglas rozpoczyna współpracę z europej
skim Airbusem. Dziś bowiem na zachodnim rynku samo
lotów pasażerskich liczą się już tylko Boeing i Airbus. 

Brytyjska wytwórnia Shorts i kanadyj ska de Havilland 
Canada nawiązały współp11acę i wspólnie sprzedają swe sa
moloty. Shorts buduje małe samoloty transportowe, de 
Havilland - większe. Wspólnie dysponują już pewną licz
bą samolotów 19- do 80.-miejscowych. Samolotem pasa
żerskim BAe ATP z silnikami turbośm~głowymi PW 124 
zainteresował się radziecki przemysł lotniczy, gdyż istnieje 
zapotrzebowanie na 1000 tafoich samolotów. Pr:llemysł ra
dziecki przygotowuje jednak samolot tej klasy Ił-114. 

Chiny rozwijają współpracę z innymi krajami. Oprócz 
produkcji licencyjnej francuskiego śmigłowca Dauphin 2 
pod oznaczeniem Z-9 (Zhi-9), chiński przemysł lotniczy 
podejmuje produkcję drzwi do kabiny oraz środkowej 
części płata do brytyjskiego samolotu pasażerskiego Shorts 
360 (samolot ten kupują Chiny). Od 1979 r. wytwórnia w:, 
Szanghaju wykonuje drzwi podwozia do McDonnell Doug
las MD-82, a, od 1987 r. ma rozpocząć montaż zamówio
nych 25 --ć--- 40 samolotów MD-82. W Xian budowane są 
drzwi do samolotu Boeing 737, a mają być też wykonywa
ne stateczniki pionowe. Przemysł amerykański i chiński 
ma wspólnie modyfikować samoloty Boeing 727-200 przez 
wy~anę silników na nowocześniejsze . Wraz z przemysłem 
japońsk,im przemysł chiński przystępuje do projektowania 
70-miejscowego samolotu pasażerskiego . Przemysł brytyj
ski uczestniczy w modernizacji I chińskich samolotów woj
skowych. Wytwórnia Flight Refuelling wyposaża b om
bowce H-6 (Ił-28) i szturmowce A-5C w urządzenia do 
tankowania w locie . Wytwórnia GEC Avionics wyposaża 
samoloty myśliwskie F-7M (MiG-21) i treningowe FT-7 w 
awionikę i ekran wskażników (HUD). Przemysł chiński 
planuje współpracę z firmą 'Rolls-Royce, aby z istniejąi;:e- . 
go silnika RB550 uzyskać silnik o mocy 1470 kW (2000 KM) 
do projektowanych samolotów pasażerskich 40- i 75-miej 
scowych. Samodzielnie przemysł chiński opracowuje pro
jekty samolotów wojskowych: dwusilnikowego odrzutowe
go treningowego, turbośmigłowego treningowego, dwumiej
scowego myśliwski ego i dwusilnikowego naddźwiękowego 
bombowca. 

Rys. 7. Wiosłowa końcówka łopaty Lynxa 

Rys . 8. Makieta śmigłowca Westla nd-Agusta EH101 
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Rys . 9. AS 365 Phanter 

Rys. 10. Model śmigłowca NH90 

Zakupy . i zamówienia 

Interesujące są też informacje o zakupach _poszczegól
nych typów samolotów. Włosko-brazylijski samolot sztur
mowy AMX, którego prototyp znajduje się w próbach, 
został zamówiony przez lotnictwo włoskie (187 szt.) i bra
zylijskie · (79 szt.) w wersji z silnikiem RR Spey 807, zaś 
Argentyna zamierza zamówić wersję z silnik.em GE F404. 

Lotnictwo brytyjskie zamówiło 62, a amerykańskie 328 
samolotów szturmowych pionowego startu Harrier GR5, 
budowanych w wytwórni McDonnell Douglas jako A V-8B 
Harrier II. Hiszpański przemysł lotniczy ma z,amówienia 
na 130 odrzutowych samolotów treningowych C-101 Aviojet 
i ponad 120 na transportowy CN-235 (realizowany wspól
nie z przemysłem indonezyjskim). Dostarczono już i za
mówJono 400 lekkich samolotów transportowych C-212 
Aviocar. 

Brazylijski przemysł lotniczy zbudował 500 samolotów 
rolniczych Ipanema, 130 treningowych EMB-312 Tucano 
(ma zamówienia na 80 i opcje, cźyli wstępne kontrakty 
na 70, a ponadto w Wlk. Brytanii z łicencji będzie zbudo
wanych 130 szt.). Na samolot pasażerski EMB-120 Brasilia 
uzyskano 59 zamówień i 90 opcji. 

Szwajcarska wytwórnia Pilatus sprzedała 380 samolotów 
treningowych PC7 Turbo Trainer i uzyskała zamówienia 
na 100 treningowych PC-9 (z tego 67 dla Austral,ii, budo
wanych tam z licencji). 

Brytyjska wytwórnia Shorts sprzedała dotychczas 150 
lekkich samolotów transportowych Skyvan, 180 Shorts 330 
i otrzymała zamówienia na 130 Shorts 360 (80 już dostar, 
czono). 

Francuska wytwórnia Aerospatiale sprzedała 1600 śmig
łowców Ecureil, w tym dostarczyła już 900 w wersji jed
nosilnikowej AS 350 i 350 w wersji dwusilnikowej AS 355. 
Wyprodukowano 300 egz. śmigłowca Dauphin 2 i 1200 egz. 
śmigłowca Gazelle. 
Amerykańska wytwórnia Robinson zbudowała 500 lek

kich śmigłowców R-22. Obecna produkcja wynosi 8 szt. 
na miesiąc. 

Zachodnioniemiecka wytwórnia Grob zbudowała 200 
dwumiejscowych motoszybowców G-109. 

Sprzedano dotychczas 1070 brytyjskich samolotów Brit
ten Norman NB2 Islander. Brytyjska wytwórnia W,estland 
sprzedała dotychczas 330 śmigłowców Lynx ocraz 300 Sea 
King wraz z odmianą Commando. 

Brytyjska wytwórnia British Aerospace dostarczyła 550 
z budowanych 930 myśliwsko-szturmowych samolotów 
Tornado, 300 treningowych Hawk, 49 pasażerskich BAe 146 
(z 71 zamów,ionych), ok. 600 z 632 zamówionych służbo
wych odrzutowych BAe 125 i ponad 100 z zamówionych 
117 samolotów służbowych J etstream. . 

~ry_tyjskie siły lotn,icze RAF rozważają zakup amery
kanskich samolotów wczesnego wykrywania Boeing E-3 
AWACS zamiast brytyjskich Nimrod AEW 3. Wytwórnia 
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Grumman prop on uj e zas tosowanie wyposażenia od swego 
samolotu E-2C Ha wkeye na samolocie Nimrod. Stworzy to 
wersję Ha w krod, co p ozwoli na wykorzyst anie dot ychcza
sowych prac nad samolot em Nimrod. 

Smiglowce 

Na wystawie nie pokazano żadnego nowego prototypu 
śmigłowca. Nowościami były nowe wersje oraz m odele 
i makiety projektów. Rewelacją był r ekord prędkości 
400 km/h osiągn ięty 11 sierpnia 1986 r. na ś migłowcu 
Lynx z łopa tam i o p oszerzonych (wi osłowych) końcówkach. 
W1irnik z tym rodza jem łopat, nazwany BERP, będzie st o
sowany na nowych ś migłowcach budowanych przez wy
twórnię Westland. Drugą nowoś c i ą by ło io, że wytwór
nia West lcU1d podejmie w 1987 r. produkcję li cencyjną 
śmigłowców wojskowych Sikorsky S-70A Black Hawk p od 

Rys. 11. Sik o r sky S-70 z 5iln ikami RT M322 

R ys . 12. Sikorsky z wirnikoskrzyclłern t y pu X 
w szysti, i e f o t. Show D aily, F! ight Show Da!!y 

g im kwartale 1987 r. Westl and , A gusta, Fokker i CASA 
przystępują do opracowan ia ś migłowca myśl iwsko - sz tur 
mo wego T ona !, dla któreg o za punkt wyj ś c i a przyj ęto śmig
łowi ec Agusta A-1 29 Mangusta . Natomiast Westl and, Ae
rospatiale, Augusta , Fokker i MBB opracowuj ą koncepcj ę 
śmig ł owca transportowego i morsk iego NH-90. 

Wytwór nia Aerospati a le zaprezentowała bo j ową odmianę 
śm igłowca Dauphin 2 oznaczoną SA 365M Pa n ther , napę
dzaną si lnikami TM 333. Łopatki wirnika i głowica t ego 
śm i głowca p o pojedync zym przest rza le p ociskiem 7,62 lub 
12,7 mm mogą jeszcze pracować przez 10 h . Kadłub wy
trzymuje uderzenie o ziemię z prędkośc i ą 7 m/s, zaś fote le 
z prędkośc ią 15 m /s, co za pewnia b ezpi eczeńs two za łodze . 

Włoska Agusta pokazała szerok okadłubową odmianę 
śmigłowca Al09, który może wykonywać zadania sztur
mowo-desant owe. 

oznaczeniem W S -70. Pierwsze zmontowane W S -70 mają 
być got owe w kwietniu 1987 r. Na zamówienie wytwórni 
Sikor sky jede n WS-70 wyposażono we francusko-brytyj • 
skie silniki RTM 322; zaprezent ow a no go w Farnborough. 
Sikorsky chce zaproponować wersję morską Black Hawk 
z tymi silnikami marynarce US A. Na w yst awie pokazano 
makietę 30-miejscowego śmigłowca W estland-Agusta EH
-101 , którego prototyp ma wykonać pierwszy Jot w dru-

Ameryka!'1ska wytwórnia Bell zaprezentowała odmianę 
bojową śmigłowca Ranger ozn aczoną Bell 406 CS (Com bat 
Scou t) oraz wojskową odmianę śmigłowca BeJI 412 (ozna• 
czoną Bell 412 AH) uzbrojoną w wieżyczkę podkadłubową 
z k. m. 12,7 mm oraz w 19 pocisków rak ie towych. 

19 sier pni a 1986 r. wytwórnia S ik orsk y zako11czyła bu
dowę prototypu samolotoś rnigłowca ze skrzydłem X , które 
służy ja ko wirnik do s tartu i l ądowan i a ora z po za trzy 
maniu jak o skrzyd ł o w loci e sam olotowym. 

cd. ze s. 24 
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allf d e r Farnborougn'86-Auss tcHun g . T LiA, 
X Lll Jhrg ., 1987 , H. 3, S. 4 

D ie Ausstellung in F a rn boroug h gi b t 
eine tl ber s icht Ube r die Entwicklungsnch
tu n gen von F l u gzeug en f ilr die zivile Luft
f a h rt , Ube r die B t:s tellunge n und n e ue In i
tiativ en in der Kooper a tion, Uber die Her
stellung von Flug zeugen sowie \.il)er neue 
Versione n und E ntw Urf e von Hubschra u 
bern. 

GLIWA M .: Ein Beispiel d er Anwcndung 
von statistische n Method cn zur B ea r be i
tung und Analy se der vers uchscrg ebn isse. 
TLiA, XLII Jhrg ., 1987, H . 3, S. 7 

In d e m A ufsa tz wird ein Beisp tel der 
Anwendung n e u z e itlic h e r stat is tische r M e 
thode n zur Ana l y se d e r M esse rgebnisse 
d e r Korngrosse von Auste nit im h eiss v e r
formte n S ta hl 18H 2N4WA a n geflihrt. 

STAFIEJ W .: Bclastungsfak tor d e r Segcl
flugzeug-Tragflache bei verschicdencn Zu
stande n im stationaren F lug. TLiA, X LII 
Jhrg ., 1987, 1-I. 3, S. 16 

Die E r m ittl ung de r B e lastung d e r Trag
flache ein es Seg e lflug z e u ges b ed a rf ein e r 
Ana l y se v on v iel cn Flugzu s t ii ndc n , cli e fUr 
cliese F l ugge r a t e e ig ena rtig s ind. ln ciem 
Aufsa t z w e r cle n clie Methocle n der Ermitt
lung di ese r B el a stung en b e im Entweri e n 
der S egelflugze uge b e hande lt. 
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CZ A RN E CKI K., GRACZYK M.: K! ass if i· 
kation <! er Tragfahlglceit d er FJ u gpla t z 
- Fahrbahmlccke mit der ACN·PCN-Mc th o
clc (Ili). TLiA, XLll J lug. , 1987, H. 3, S. 18 

Im 3. T e il des Aufsa tzes \Vird d ie Er
rnittlungsm e thod e der zu d e r Gruppc .,t e
chnische B e urt e ilung· • ange r echneten PCN
- Z a hle n e rortert. 

O~TAPKOWICZ M·.: M ilita rlsclle Flug mo 
tor e der USA und Westeuropa s . T Li A , X LJJ , 
H. 3, S. ·21 

E s werde n e ine Cha r a k teris tik d e r a m e 
rika ni sche n und w es te uropa isch e n Fi r m en 
fUr Flug motorenbau gegeben, sowie e in ige 
Motore fUr Milita rflugze u ge da r ges t e llt. 
D e r Aursa t z w i rd durch e ine Aufs t ellung 
von Da ten w este uropa isch e r Motore nwe rke 
und • gegenwa rtiger milita r isc h e r Motore 
e r gantz . 

GLA S S A . : Polnische Sperrballons aus den 
Jahrc n 1S42 und 1943. TLiA, XLII Jhrg ., 
1987, H. 3, S. 22 

E s w e r den di e G eschic h t e d e r Entste
h u n g, d ie K ons truktion , die t echni sche n 
Daten, sow ie der v e rlnu f de r V e r such e 
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metod statystycznych Przykład zastosowania 

do opracowania 1 analizy wyników badań 

Dr inż. MARIAN GLIWA 
Ius tyt ut Me chaniki Precyzyjnej 
Oddliał " \Va rszawic 

Kazdy pom1a i Jest zdarzemem losowym i pomiary tej 
sameJ w1elkosci daJą rozne wyniki. Rozb1ei.ności w po
s,:czególnych wynikacn są spowodowane drobnymi i liczny
mi przyczynam.i, których praktycznie nie jesteśmy w stamc 
wye111umowac z doświadczenia. Nie potraiimy więc do
k1adn1 przewidzieć wyników badan, poniewai nie potra
tilny ideamie spfecyzować wszystkich warunków, w jakich 
wykonano aoświadczeme, a zatem nie możemy us,talić 
czynnikow zakiócających, które są żródlem z.mienności wy
ników. 

Poniewa.: wyniki u zyskane nawet w tych samych wa
runkach aoświadczaLnych różnią sic; mic;dzy sobą, zwykle 
posrugujemy się średnią wartością uzyskaną z pewnej licz-• 
oy pom1arow. Te średnie wartości wyników dwu grup 
eksperymentalnych są też na ogól różne. Interesujące jest, 
czy roz1uce między obliczonymi sr ednicami są spowodowane 
dro bny m1 przyczynami niekontrolowanymi w badaniach, 
czy tez oamiennym działaniem kontrolowanego czynnika. 
Oapowicdż na to można otrzymać korzystając z teorii sta
tystyki matematycznej. Na podstawie wynikow liczbowych 
s,atystyka umożliwia wysuwanie poprawnych wniosków 
i puctaJc metody prowadzące do ich uzyskania 1(1]. 

:::itatystyka w skazuje, jak oceniać efekty działania po
szczegolnych czynników składające się na główne przy,czy
"'Y oancgo zjawiska i jak oceniać .efekty działania •przy
czyn ubocznych. Porównanie udziału tych ostatnich z po
szczególnymi czynnik2mi kontrolowanymi pozwala ocenić 
wielkość rz czywistego ich działan ia i wielkość błędu przy 
wysuwaniu wniosków [2]. 

Wnioskowanie statystyczne najcz ście j polega na spraw
dzeniu (weryfikowaniu) hipotez statystycznych (testy istot
ności). Testy te są tak skonstruowane, że weryfikują nie 
dowolne hipotezy, lecz tzw. hipotezy statystyczne, które 
na ogól są nieco inaczej skons truowane niż hipotezy me
rytoryczne. Istnie je wiele testów istotności, za pomocą któ
rych można badać różnice w wartościach danej cechy P, 4]. 
W każdym przypadku hipoteza statystyczna głosi, że nie 
ma róż.nicy między średnimi wartościami badane j wie l
kości. 

Wnioskowanie na podstawie testu istotności jes t podobne 
do dowodu sprowadzenia do niedorzeczności występującego 
w matematyce. W dowodzie takim stawia się pewne zało
żenie (odpowiednik hipotez statystycznych), z którego uzy
skuje się wniosek sprzeczny z założeniem . Z wykazanej 
sprzeczności wynika fałszywość postawionego założenia, a to 
dowodzi prawdziwości twierdzenia. Odpowiednikiem w sto
sowaniu testu istotności jes t stwierdzenie , że prawdopodo
bieństwo otrzymania danej lub większej wartości -testowej 
jest bardzo małe. W przypadku weryfikowania hipotez sta
,ystycznych małe prawdopodobieństwo otrzymania danej 
wartości wskazuje na fałszywość h~potezy z określonym 
ryzykiem błędu . Ryzyko błędu nazywa się poziomem is tot
ności i jest to pra'.vdopodobieństwo odrzucenia h ipotezy w 
przypadku jej prawdziwości. Wynosi ono zazwyczaj 
5 lub 10/o. 

W celu równoczesnego porównania wie lu wyników badań, 
stosuje sic; analizę wariancyjną opracowaną przez Fischera 
[2, 5]. Poiwala ona na równoczesne badanie wpływu na 
daną cechę dwu lub trzech różnych czynników. J eżeli wy
niki liczbowe podlegają klasyfikacji ze względu na dwa 
czynniki, analizę można najprościej przeprowadzić metodą 
bloków kompletnie zrandomizowanych ,[2]. W tym celu 
wyniki liczbowe grupuje się w bloki (wpływ jednego czyn
nika) i obiekty (wpływ drugi ego czynnika). Tak zgrupowa
ny materiał eksperymentalny podlega podwójne j klasyfi
kacji: ze wzglc;du na bloki i ze względu na obiekty. Każdy 
wynik stanowi element tej k lasyfikacji, ponieważ należy 
do jednego z bloków i do jednego z obiektów eksperymen
talnych. Przy klasyfikacji jeden wynik obiektu występuje 
jedell raz w każdym bloku. Gwaraintuje to niezależność 
bloków i obiektów zwaną ortogonalnością. Oznacza ona 
brak korelacji między blokami i obiektami. Z właściwości 
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ortogonalności korzysta się w analizie wariancji: można 
~ ówczas wycdrębmć niezależne sumy kwadratów odchy
leń od poszczególnych żródel zmienności i ocenić udział 
każdego z nich w sumie kwadratów odchylel'1 dla wszyst
kich wyników badań. To z kolei jest podstawą do kon
struowania funkcji testowej i wery~ikowania hipotez zero
wych o braku różnic mięctzy obiektami i blokami. 

Celem analizy statystycznej danych liczbowych w me
todzie bloków kompletnie zrandomizowanych jest weryfiko
wanie hipotezy, że średnie wartości cechy w poszczegól
nych obiektach i blokach są sobie równe . Korzysta się 
przy tym z testu istotności F oddzielnie dla obiektów i od
dz[ lnic dla b1'oków. W rozpatrywanym układzie na wiel
kość badanej cechy wpływają, poza ogólną śre dnią, trzy 
następujące zród!a zmienności: etekt blokowy, efekt obiek
towy i błąd eksperymentalny. Jeżeli każde z tych żródeł 
zmienności jes t wynikiem działania odpowiedni.en niezależ
criych przyczyn, co zwykle się przyjmuje, to na wariancje 
wszystkich wyników składają sic; : wariancja między obiek
tami, między blokami i wariancja błęd u eksperymentalnego. 

W celu wykazania jak duże są różnice pomiędzy średni
mi obiektowymi i blokowymi, stosowana jest dal sza ana
liza na podstawie nowego wielokrotnego testu rozstępu 1(2]. 
Pozwala ona na równoczesne porównanie wszystkich wy
ników obiektowych i blokowych. 

Analiza statystyczna pozwala na badanie zależności mię
dzy kilkoma cechami [3, 4). W przypadku dwóch cech po
jęcie zależności wiąże się z tzw. problematy ką korelacyjną 
i regresyjną. Pierwsza z nich dotyczy oceny współzależ
ności , a druga prognozy, czyli oceny wartości jednej cechy 
na podstawie wartośc i drugiej cechy. Współzależność mię
dzy cechami ocenia się przez wyliczenie wspólczynnika ko
relacji. Zagadnienie prognozy sprowadza się cło wyznacze
nia analitycznej postaci zależności przez wyrażenie jednej 
zmiennej jako funkcji drugie j. 

Przedstawiona metodyka oceny wyników może być stoso
wana w różnych rodzajach badań . Nie zyskała jednak du
żego zastosowania · praktycznego w problemach metalo
znawczych , zwłaszcrn w przypadku bardzie j złożonych ana
liz, jak np. opartych na metodzie bloków kompletnie zran
domizowanych. Na moż liwość je j zastosowania do analizy 
wyników pomiaru ziarna zwrócono uwagę w '[6]. 

W artykule na przykładzie wielkości ziarna przedstawio
no sposoby statystycznego opracowania wyników prowadzą
ce do opisania badanych zależności wzorem matematycz
nym. 

Merytorycznym celem artykułu było ustalenie wpływu 
parametrów odkształcenia plastycznego na gorąco na wiel
kość ziarna austenitu i kinetykę jego rozrostu oraz opisa
nie stwierdzonych zależności funkcją matematyczną . Wy
korzystano t u wynjki pomiaru wielkości ziarna odkształco
ne j na gorąco stali 18H2N4WA zebrane w [7]. 

Statystyczne opracowanie wyn ików 

Wyniki liczbowe charakteryzujące wie l kość ziarna (cięci
wa ziarna) zgrupowano w szeregi rozdzielcze, po czym wy
liczono ich parametry opisowe: średnią arytmetyczną i wa
riancję. Na podstawie wyglądu sporządzonych histogramów 
przyjęto, że .rozkład ziarna w każdym przypadku jest roz
kładem normalnym. To stwierdzen ie było koniecZJ1e ze 
względu na możliwość zastosowania odpowiednich testów 
i s totności. 
Analizę wpływu pa,rametrów odkształcenia pladycznego 

na wielkość ziarna austenitu przeprowadzono metodą blo
ków kompletnie zrandomizowanych dla każdej temperatu
ry hartowania oddzielnie. W takich przypadkach warian
cje jako miary rozrzutu wielkości ziarna można był o , 
z uwzględnieniem błędu pomiaru, przyjąć za jednakowe -
tego wymaga stosowana tu metoda analizy. 

W blokach umieszczono średnie wielkości ziarna po 
uprzednim odkszta łceniu (różny stopień odkształcenia), 
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'f1'BUCA I. Średnie cięciwy ziarnu olali 18H2N4WA (w µo,) po odhztalceniu z różnymi 
parametrami oraz ro nulf,pnyw hartowaniu z temperatury 800°C 

Obiekty, temp. 

I 
Bloki, stopnic odkszttLlccnin % 

I 
I Średn i e odksztalcnnia, °C 

A,10 I D,20 I C,30 I D,40 I E,60 I Sumy 
F ,80 

.. 700 7,6 7,2 6,7 6,6 6,2 5,3 39,6 6,6 
b, 800 7,9 7,8 7,0 6,7 6,5 6,3 42,2 7,0 
c, 900 8,0 8,0 7,2 6,9 6,7 6,5 43,3 7,2 
d, 1000 8,8 8,3 7,8 7,7 7,2 7,1 Ą6,9 7,8 
c, ll00 13,2 ll,7 10,5 10, l 9,4 8,7 63,6 10,6 
f, 1200 13,6 13,2 13,1 12,6 ll,9 10,6 75,0 12,5 

- - ---- ---- ----- ---
Sumy 59,1 56,2 52,3 50,6 47,9 44,5 310,6 -- - -- - - ------- ---
Srednie 9,85 9,37 8,72 8,43 7,98 7,42 - 8,6 

V0 b = 33,82 
Vb1=4,76 
v. = 0,21 

F 0 b = 161,68 > F,,,. = 2,60 
F bi = 22,75 > F,,06 = 2,60 

Oznaczenia: V0 b - średni kwadrat dla obiektów r6wny sumie kwadratów 
odchyleń lirednich obiektowych od liredniej ogólnej podzielonej przez v0 b c: c - 1 
stopni swobody, c -= 6 - liczba bloków; V bi - liredni kwadrat dla bloków równy 
sumie kwadratów odchylcu średnich blokowych od średniej ogólnej podzielonej przez „ bł ~ k =- 1 stopni swobody, k = 6 - liczba obickt6w ; Ve- średni kwadrut dJu 
błędu równy sumie kwadratów dla błędu podzielony przez v, = (c- 1) (k-1) = 2S 
stopni swobody; P0 b-wnrtość funkcji testowej dla obiektów równa ilorazowi ~red · 
niego kwn<l.rntu dla obiektów i średniego kwudrntu <lin błędu ; F bl -wartość funkcji 
testowej dln bloków równa ilorazowi średniego kwadratu dJn bloków i średniego kwa • 
drntu dla błędu; F 0 , 06 - wartość graniczna funkcji testowej odczytana z tablic F przy 
poziomie istolDości ex c: 0,05, V1. = c-1 -= k-1 -= 5 i v, -= 25 stopni swobody 

cbiektami natomiast są temperatury odkształcania. Tai< 
więc każdy wynik (średnia cięciwa ziarna) występował tylko 
raz w dany m obiekcie i bloku, a zatem została zachowana 
ortogonalność stanowiąca podstawę do przeprowadzenia 
analizy wariancyjne j. Analizę tę przeprowadzono zgodnie 
z i[2], gdzie podano odpowiednie wzory robocze. 

Weryfikowanie istotnośc i różnic między średnimi bloko
wymi i obiektowymi przeprowadzono 7.,a pomocą nowego 
wielokrotnego t estu rozstępu . Było to mo.żliwe, gdyż za 
pomocą analizy wariancyjne j stwierdzono istotne różnice 
tak dla obiektów, jak i dla bloków. 

Temperatury początku rozrostu ziarn austenitu wyznaczo
no za pomocą testów istotnośc i t-Studenta (poróW111anie 
średnich cięciw ziarna) i testu F-Fischera (porównanie 
wariancji). W tym celu parametry ziarna uszeregowano w 
zależności od temperatury austenityzowania dla każdego 
parametru odkształcenia oddzielnie. Wykazanie istotne j 

TABLICA 2. Średn ie cl~ciwy ziarna stali lllH2N4WA ( w itm) po odks,tnlceniu z r6żoymi 
parametrami oraz po nruitępnym hartowaniu z temperatury 900°C 

Obiekty, t emp . 

I 
Bloki, stopnic odksztnlccnia , % 

I 
I Srednje odkształcenia, ° C A,10 I B,20 I C,30 I D,40 I E,h0 I F ,80 

Sumy 

n, 700 9,9 9,4 8,8 7,4 6,5 6,4 48,4 8,1 
b, 800 ll,1 9,8 8,7 8,6 7,8 7,6 53,6 U,9 
c, 900 10, l 8 ,6 8,2 8,1 7,4 7,3 49,7 8,3 
d, 1000 7,8 8 ,3 8,7 8,8 9,0 10,1 52,7 8,8 
e, 1100 14,5 15,3 15,6 15,7 15,9 16,5 93,5 )5,6 
f, 1200 13,7 13,2 12,5 12,3 12,2 ll ,4 75,3 12,6 

- - -- - - - - - - ----- - - -
Sumy 67,l 64,9 62,5 60,9 58,8 59,3 373,2 -- - - - ---- - - --------
Srednie 11,2 10,8 10,4 10,2 9,8 9,9 - 10,4 

V 0 b = 55,41 F0 b 74,44 > F 0101 -=- 2,60 
Vbl = 3,01 F b i = 4,04 > F 0 , 00 - 2,60 
v. = 0,74 

Oznnczenin jak w tabl. l 

TABLICA 3. Średnie cit ciwy ziarna stali 18H2N4WA (w µm) po odhztalccniu z r6żnymi 
parnmetrami oraz po nMtępnym hartowaniu z temperaturą 950°C 
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Obiekty, temp. 
odkształcenia, ° C I 

BJoki, stopnic odksz t nłccui n, % 

A,10 I B,20 I C,30 I D,40 I E,60 I F ,80 

o, 700 11,2 
b , 800 12,4 
o, 900 8,5 
d, 1000 9,3 
e, 1100 15,1 
f, 1200 15,8 

Sumy 72,3 
- -

Srednic 12,1 

V0 b = 154,85 
V bl ~ 16,14 
V,= 6 , 19 

Oznnczenin jak w tobl. 1 

10,1 9,8 9,6 11,1 11,2 
12,3 10,1 9.6 9,8 10,1 

U,6 8,8 9,2 10,9 ll ,7 
9,5 9,6 ll,4 14,1 17,9 

18,3 21,1 2'1,2 27,5 32,7 
15,2 14,7 14,1 13,6 13,8 

- - - - -- -- --
74,0 74,l 78,1 87,0 97,4 
-- -- - - -- - -

12,3 12,4 13,0 14,5 16,2 

F0 b ~ 25,0 > F,, ,, - 2,60 
F bi :2 2,61 > Fo,n c:,::,: 2,60 

I Sumy I Sredoie 

63,0 10,5 
64,3 10,8 
57,7 9,6 
71,8 12,0 

138,9 23,2 
87,2 J.1~, s 

- - - - --
482,9 -
--- - --

- 13,4 

rozmcy między wielkością i rozkładem zia rna pr zy dwóch 
,sąsiednich tempera turach (o,d najniższej) świadczyło, że w 
tym zakresie t emperatur zna jduje się temperatura począt
k u rozrostu ziarna a ustenitu. 
Zależność między temperaturą początku r ozrostu ziarna 

a stopniem odkształcenia plastycznego badano za pomocą 
analizy korelacyjnej i r egresyjnej. W tym celu odpowied
nie dane n aniesiono na wykres i międ zy punktami ekspe
rymentalnymi przeprowadzono krzywą aproksymacyjną, 
dobiera j ąc jej ogólne równanie. Ponieważ nie była to za
leżność liniowa, dlatego przez odpowiednie przekształcenie 
matematyczne (zloga,rytmowanie) eksperymentalną krzywą 
przeprowadz0!11o w li nię prostą. Następnie metodą naj
mniejszych kwadratów wymaczono współczynnik korelacji 
i równania regresji. Z róvvnań r egr esji wyznaczono stale 
wspókzynniki w hipotetycznym równaniu zależnoś ci. 

Analiza wyników 

Niektóre z otrzymanych wyników pomiaru wielkości ziar
na 01:az ich opracowanie metodą bloków kompletnie zran
domizowanych przedstawiono w t abl. h -4. Doboru przy
kiadów dokonano tak, aby przedstawić wszystkie możliwe 
zmiany wielkości ziarna ze zmianą parametrów odkształ
cenia. W tabl. 1 jest zachowarna sy stematyczność zmian 
wielkości ziama ze zmianą stopnia i temperatury odkształ
cenia . Taką zależność stwierdza się po austenityzowaniu 

TABLICA 4. Średnie cięciwy ziarna stali 18H2N4WA (w µm) po odbztalceniu z r6żnymi 
parametrami or!lz po następnym hartowaniu z temperatll.ry 1200°C 

Obiekty, temp . 

I A,1:io::~;tlpc~:o 

0

!:~::l1c::o I F,80 I Sumy I Srednie odkształcenia, ° C 

n, 700 60,5 62,5 64,5 66,3 67,5 69,9 391,9 65,2 
b, 800 60,6 63,5 64,0 65 ,8 66,2 68 ,7 388,8 64,8 
c, 900 56 ,2 57,1 59,8 61,9 63,5 64 ,9 363,4 60,6 
cl, 1000 58,2 59 ,2 61,3 6l,4 62, 1 64,5 366,7 61,1 
e , 1100 59,2 62,9 64,1 64,7 65,2 66,5 382,6 63 ,8 
f, 1200 76,9 77, 1 78 ,1 79,4 80 ,9 82,6 475,0 79,2 

-- -- -- - - - --
___ , 

Sumy 371 ,6 382,3 391 ,8 399,5 405,4 •117,1 2367 , 7 -
-- -- -- -- - - ---

Srednie 61,9 63,7 65,3 66 ,6 67,6 69 ,5 - -- 65;8-

I 

V0 b = 280,18 F 0 h = 408,66 > F 0 ,u -= 260 
V b i ~ 44,50 F bt -= 64,91 > F 0 , 05 -= 2 ,60 
v. ~ 0,69 I 

Oznaczenia jak w tabl. l 

TABLICA 5. Pi~doprocentowe wartości graniczne D ,P H i p61przcd.zia ly ufooiei dla pr6b 
wielkości p = 2, 3, 4, 5, 6 (bloki• B, C, D, E, F; kolWW1yt b, c, d, e, l) przy v e - 25 stopni 
l!lwobody 

Temp . I Wiel kość ! 2 

I 
3 

I 
4 

I 
5 

I 
6 

hnrtownnin, 
próby p 

oc 
D o, 05 Z,919 3,066 3,160 3,226 3,276 

800 0,545 0,572 0,590 0,602 0,612 
900 1,027 1,079 1,112 1,136 1,153 
950 DP 2, 965 3,115 3 ,211 3 ,278 3 ,328 

1200 0 ,987 1,036 1,068 1,090 1,107 

O z n n cze n i n: D P - pięciop rocentowe p61przcdzinly ufuo§ci obliczone ze wzoru: 

DP łC:11 D 0 , 0~Jl'Ve/6 (liczbn bloków równa si ę liczbie obiekt6w); D0 ,°' - wn.r to, 6 grn-
nicznn fuo kcji testowej wzictn z tnbl.i c D dla p = 2, 4, 3 , 5, 6 i ve """' 25 stopni swobody 

TABLICA 6. Wyniki analizy różnic międey blokami przeprowadzonej zn pomocq nowego 
wielokrotnego testu rozstępu 

Temp . 

I hartowania , Diak.i , stopnic odkaztalccnia 
oc 

800 Al BI Cl Dl El Fl 
850 A2 D2 C2 D 2 E2 F2 
900 A3 D3 C3 DJ E3 F3 

925 A4 D l C4 D4 E4 F4 

950 A5 DS es DS ES FS 

975 A6 B6 C6 D6 E6 F6 

1000 A7 D7 C7 D7 E7 F7 

1050 A8 B8 C8 D8 E8 F8 
1100 A9 D9 C9 D9 E9 F9 
J 150 AlO Dl 0 ClO D 10 E l O F l0 
1200 ' All Dll Cll D ll E ll Fll 
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TABLICA. 7. \Vyniki un:Jizy różnic mię,l.-;y ohicklami prz\.•prowud.zollej za pomocą nowcg l 
wielokrotnego testu ro7..S l ępu 

T crup. 

I 
hnrtow1ui iu , 0 1,ie l..ty , temp. otlk11:1. t nl~a11ia 

•c 

800 n i 1,1 cl rl l cl fl 
850 n2 b~ c~ ,1 2 c2 f2 
900 n:; h:f c:\ <l3 c:~ f 3 

9:!5 n-1 Id cl dl e,I [ l 

950 n5 b5 c5 cl5 c5 f 5 
-

9?;; a6 1,6 c6 d6 có f6 

1000 n7 1,7 c7 d7 c7 [ 7 

1050 u8 b8 c8 d8 c8 f8 

Jl OO n9 b9 c9 d9 c9 f9 

1150 n IO blO cLO dlO c l O flO 

] 200 nll bll cll dll cll fll 

w temp. do 85 0° C. W · pozostałych przypadkach nie obser
w uje siQ takiej systematy cznośc i. 

Na podstawie przedstawionych wyników można ocenić 
wpływ parametrów odkształcenia plastycznego na wielkość 
ziarna austenitu. Interesuj ące jes t jednak, czy zaobserwo
wane różnice w wielkościach ziarn są przypadkowe, czy też 
istotne, oraz ja k duży jest wpływ poszczególnych parame
trów odkształcenia . Na to py tanie ściśle odpowied ziała ana
liza statystyczna . Ponieważ w każdym przypadJrn wartoś(; 
funkcji testowej jest większa od wartośc i graniczne j z ry
zykiem bh;d u mniejszym od 50/o można twierdzić, że para 
metry odkształcenia plastycznego na gorąco wpływaj„1 
i stotnie na wielkość ziarna po austenityzowaniu w dowol
n ej t emperaturze \.V zakresie 800...;-..1200° C, 

Anali za za pomocą nowego wielokrotnego testu rozstępu 
pozwoliła na d okładniejszą ocen ę stw ierdzonego wpływu . 
Niezbędne dane do te j analizy dla rozpatrywanych przy
padków podano w tabl. 5, zaś w tabl. 6 i 7 - ostateczne 
wyniki anali zy . Zgodnie z przyję tym i zasadami, podkreślo
no parametry, między którymi n ic stwierd zono istotnych 
różnic. 
Wpływ stopnia odkształcenia 1a wielkość ziarna austenitu 

okazał s ię jednoznaczny (tabl. 6). Po austen ityzowaniu w 
tem p. 800 i 850° C ujawnia się istotna różnica między wie!-

TABLICA 8. Dane do wyz~a.c:icnia temperatury pouąlku rozroalu zinrn 1:11.!lenitu staJi 
18H2N4WA po odkształceniu w temperaturze 1000°C 

Sto- Tem pcrn l nrn lmrtownnio , °C 
pieli 

I I I I I 
od- Pnrn-

k.ez tnl- metry 850 900 925 950 975 1000 
ccnia 

I 8,3 8, 5 8 ,8 9,2 9,6 24,4 
s• 1,44 1,88 1,96 2,33 2,94 16,42 

0 ,10 F - 1,306 l,042 1,1 89 1,262 5,Slll 
t - 1,092 1,523 1,922 1,734 33,476 

- - ---
I 8,4 8 ,7 9,0 9,4 18,0 -
s• l.·13 1,92 2,10 2,76 ] 5,82 -

0,20 1' - 1,297 1,094 1,314 5,732 -
t - 1,619 1,489 1,805 19,621 -

--
I 8 ,3 8,6 9,0 9,7 - -
s• 1,87 2,11 2 ,24 6,0 1 - -

0,30 F - 1,114 1,01,7 2,683 - -
t - 1,491 1,902 2,425 - -

- -
I 7 ,4 7,8 9 ,9 11 ,4 - -s• 2 ,011.. 2 ,26 2,73 5,04 - -

0,40 F - 1,108 1,208 1,846 - -
t - 1,919 9,354 5 ,354 - -

- -
I 6,9 7, 3 10,2 - - -
• 2 ,32 2,89 4,26 - - -

0,60 F - 1,246 1,4H - - -

' - 1,744 4 ,465 - - -
--

I 6,5 10,l - - - -
s• 1,82 4,12 - - - -

0,80 F - 2,261 - - - -
' - 14,697 - - - -

O z nac ze ni a : l - ~rcduia cięciwa :r. inrnn w ~uu; S2 - wllrjnncja cięciwy ziarna ; 
F - wa.rto~ó fu nkcj i testowej równa stosunkowi wndancji <li n dwóch sąsiednich tcmpc-
ratur hnrtownuia ; ł - wartość funkcji testowej równa rttżnicy 8rc Jnich cięciw ziarn 
clfo dwóch sqslcdrLich tempem tur hartowania pod-,;icloncj przez pierwiastek kwadratowy 
z ilorazu sumy wul'inncji i s topni swobody (99). 

,vartości gra niczne fu nkcji testowej: ' 
F 0 , oa -= l ,39 dla a: c,::::, 0,05 i 99 s topni swobody 
,,,,. - 1,983 ula a ~ 0 ,05 i 99 stopui owobody (1 00 pomi arów w ielko~ci 
2i arna na jeduq frodnią) 
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kościami ziarn przy każdym stopniu odkształcenia. Zgod
nie z tabl. 1 ze wzrostem stopnia odkształcenia następuje 
rozdrobnienie ziarn. W tym zakresie temperatur austeni
tyzowania nie l eży temperatura początku rozrostu ziarn 
a usten itu . 

Po a ustenityzowaniu w zakresie temperatur 900...;-..1000°C 
nic stwierdzono różnic w wielkości ziarna po odkształceniu 
z niektórymi stopniami. W tym zakresie temperatur leży 
tempe ra tura początku rozrostu ziarn a ustenitu. Swiadczą 
o t ym wyniki ,iamieszczonc w tabl. 2 i 3. Zależn ie od t em
peratu ry odkształcania, wraz ze wzrostem st opnia odkształ
cenia ziarno wzrasta lub maleje. Należy zaznaczyć, że w) 
tych wa runkach austenityzowania niewykazanie istotnych 
różnic między wielkościami ziarn dla poszczególnych stopni 
odkształ cen ia za pomocą nowego wielokrotnego testu roz
s tępu jes t wynikiem różnej zmiany wielkości ziarna ze 
zmianą stopnia odkształcenia . Z tego względu różnice mię
dzy średnimi blokowymi n ie są tak wyraźne , a le zgodnie 
z anal izą wariancyjną - istotne. 

Po austenityzowaniu w zakresie tem peratur 1050...;-..1200° C 
wielkość ziarna jest istotni e różna dla każdego stopnia 
odkształcenia . Zgodnie z tabl. 4 ze wzrostem stopnia od
ksz tałcen ia zia rno wzras ta. J est to wyn ik obniżenia się 
temperatury pocz,itku r ozrostu ziarn austen itu. 
Wpływ temperatury odkształceni a plastyczmego (obi kty) 

na wielkość ziarna okazał sic bard zie j złożony niż wpływ 
stopnia odkształcenia . Ilustruj e to tabl. 7. Po austenityzo
wani u w zakresie t emperatur aoo...;-..s50° c różnica między 
średn i mi cięciwami ziarn dla kaide j t emperatury odkształ
cen ia jest istotna . Wynika to z wpływu wielkości ziarn 
wyj ściowych na wielkość ziarna po następnym austenity
zowa niu. Im większe jes t ziarno wyjściowe otrzymane w 
wyniku ·wzrastaj ące j t emperatury odkształcania, t ym więk
sze p r zy jmuje ono wymiary podczas na stępnego nagr ze
wania. 

1000 r--r---,---,--..,.-~-,-, 
·c 
950 

9001---1-+-+-+--==i----'-

850 -

,.2 800 ,..,: {,,84 

7so I----+---+---+--~~~.._. .s 6. e2f---,--+-I -+-~I. ----r---t--+-ł 
_j_ ! -i ' 6 80 I * 7:XJ 

650 --'-· -:~+~~ ;,78 --,17- . t-1~-
600 - -~-----I~-~ 6,76--~=--~--

177~~-~I 
U 0,2 O,i, Oó 0,8 O 0,2 04 0,6 0,8 

Siop1eń ndA.1.' / cłcen1~ 

Rys. I. Za l eżność t empe ra tury począ tlcu r ozrostu ziarn a ustenitu 
od stopnia od ksz tałcenia w d wu układach współrzędnych 

Ogólnie, po austenityzowaniu w temp. 900...;-..1200° c 
s twierdza się trzy poziomy wielkości ziarna : po odkształ
cen iu w temp. 700...;-..1000°c, w temp, 1100° c oraz 1200°c. 
Pewne zakłócenia tej prawidłowości występują przy tem
pe raturach austenityzowania 950 i 1000° c (tabl. 7) , ale jest 
to zjawisko przypadkowe. A zatem kinetyka rozrostu ziarn 
austenitu po odkształceniu w temp. 1100 i 1200° C jest 
inna niż po odkształceniu przy niższych t emperaturach. 

Przedstawiona analiza statystyczna na podstawie bloków 
kompletnie zrandomizowanych wykazała istotny wpływ 
temp2ratury i stopnia odkształcenia plastycznego na wiel
kość ziarna austenitu oraz wska zała na charakter - t ego 
vyplywu. Pozwoliło to na dalszą analizę wpływu parame
trów odkształcenia na kin etykę rozrostu ziarn austenitu. 
W ty m celu metodami statystycznymi wyznaczono tempe
ratury początku rozrostu ziarna austenitu. Przykłady po
stępowania podano w tabl. 8 i 9. Za pomocą testu F ana
lizowano różnice w wariancjach , a za pomocą t estu t -
różnice średnich wielkości ziarna przy dwóch sąsiednich 
temperaturach austen ityzowania. Jeżeli przynajmnie j jedna 
wartość: z zastosowanych funkcj i testowych była większa 
od wartości granicznych przy poziomic is totności równym 
0,05 przy j ęto , że międ zy danymi tem peraturami austenity
zowania l eży temperatura pcczątku rozrostu ziarn auste
nitu. Metoda ta okazała s ie bardzie j precyzyjna niż do
tychc zas stosowane oceny wizualne. 

Wyznaczenie zależności matematycznej 

Wy znac:wnc wartośc i t mpcratu r początku rozrostu ziarn 
aust nitu naniesiono na wykres funkcji st opnia (rys. 1) 
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i temperatury (rys. 2) odkształcenia. Stwierdzono, że za leż
ność t emperatury początku rozrostu ziarn austenitu od 
st opnia odkształcenia można opisać równaniem typu: 

iJ = a exp (- be: ) ( l ) 

gdzie: 
y - temperatura początku rozrostu ziarn austenitu, 
E - stopień odkształcenia, 
a, b - s tałe równania. 
Potwierdza to rys. lb, na którym wyniki eksperyment al

ne naniesione na skal ę półlogarytmiczną układają sic; 
wzdłuż l in ii prostej . 

Za pomocą analizy korelacyjnej i regresyjnej ustalono, 
że zależność między rozpatrywanymi parametrami mo1.na 
opisać naslE;puj ącym równaniem: 

y = 991 exp (-165 c) (2) 

Po dokładne j analizie można przyj ,1ć,, że: 

Tr z = T 0 exp (-165 E) (3) 

gdzie: 
T rz - temperatura początku rozrostu ziarna stali od

kształconej, 

'l'o - temperatu ra pocz<1tku rozrostu ziarn stali nieod
kształconej. 

Zgodność danych ek spery mentalnych . z wynikami obliczo
nymi ze wzoru (3), jak W)1kazuje tabl. 10, jest dobra. Na
leży jednak zaznaczyć, że w danym przypadku przykła
dowo p.rzedstawiano analizę na sześciu pojedynczych da
nych. fon więcej danych, tym większa dokładność , co szcze-
gółowo przedstawiono w [7]. 

Ze wzglc;du na złożony wpływ tc:mperatury odkształca
nia na kinetykę rozrostu ziarn austenitu nie można było 

TABLICA 9 . Dane do wyznaczenia temperatury początku rozrost u ziarn nusteni lu 8lali 
18H2N4,VA po odkształceniu ze stopniem 10% 

Temp. 

I 
Pnrn-

I 
Tcmpernturn hartownnia, °C 

odk!:lztułcenin, metry I I I I oc 850 900 925 960 975 

l 7,6 8,0 8,4 8,8 16,8 
s• 1,96 2,34 . 3,04 3,92 14,04 

700 F - l,l94 1.,300 1 ,290 3,582 

' - l ,9 l9 1,716 1,509 18,732 
·---

l 8,1 8,4 8,8 10,~ -
s• 2,16 2 ,96 ~,73 6,14 -

800 F - 1,370 1,260 1,646 -

' - 1,319 1,539 4,431 -
---

I 7,6 7,9 9,5 10,9 -
s• 1,60 2,03 2 , 14 8,41 -

900 F - 1, 269 1,054 3,930 -
' - 1,567 4,796 - -

- - - ---
l 7,9 9,0 10,2 14,\ ·-

s• 2,32 2,89 3,26 9,54 -
1000 F - 1,246 1,128 2,926 -

' - 4,795 - - -
---· 

l 11,2 15,9 - - -
s• 2,65 2\,41 - - -

l I 00 F - 8,079 - - -

' - 9,53,t - - -
------

l 11 ,6 12 ,2 12,7 13,2 20 ,2 
s• 5,27 6,19 6,52 8,87 23,74 

1200 F - 1,174 1,053 . 1,360 2,676 

' - 1,764 1,395 1,268 12,371 

Oznaczenia i wartośc i graniczne funkcji testowej jnk w to.hl. 8 

TABLICA 10. Temperatury początku rozrostu ziarn austenitu wyznaczone cksp«:rymen
tulnie ('.l~t) oraz obliczone z wyprowadzonego wzoru (Tteoe· 0 

Stop i eń odkszta łce ni a I 7',.:,, °C I 'frcor, °C 

O, IO 087 tfj,j 

0,20 ')62 959 
o,:rn 937 94~ 
8,40 912 9'.!8 
0,60 900 898 
0,80 875 81\R 

IO00r----r--r---,--c--c.........,-oc 
950 

..... ~ 900 

nys. 2. Zależność temperatury ,początku ro7.rostu ziarn austenitu 
od t em,peratury odkształcania 

w całym zakresie te,mperatur a ustenitymwania u stalić ma
tematycznej zależnośc i , jak w przypadku wpływu stopnia 
odkształcenia. 

Wniosk i 

@ Stwierdzono, że analiza stntystyczna wyników pomia-• 
ru wielkości ziarna austenitu odkształconej na gorąco stali 
1 SH2N4.WA na podstawie metody bloków kompletnie zran
ciomizowanych pozwala na szybką i dokładną ocenę wpły 
wu parametrów odkształcenia plastycznego na kinetyk-,; 
rozrostu ziarn austenitu. 

0 Zaproponowano sposób określania temperatury począt
ku rozrostu ziarn austenitu w stalach za pomocą staty
stycznych testów istotności polegających na badaniu ,różni-~ 
m iędzy wie lkością (średni ą arytmetyczną) i rozkładem 
(wariancją) ziarna po austenityzowan iu przy wzrastających 
temperaturach. 

@ Stwierd z01110 i stotny wpływ stopnia i te-mperatury od
kształcania plastycznego na gorąco na wielkość ziarna 
i kinetykę jego rozrostu. Wraz ze wzrostem stopnia od
kształcenia następuje zwiększenie skłonnośc i stali do roz-
rostu ziarn . Wpływ t emperatury odkształcania okazał siG 
bardziej złożony. Przy je j wzroście do ll00°C następuje> 
obniżenie si~ temperatury pocz;-itku rozros tu ziarna a uste 
n itu , a powyżej jej - wzrost. 

® Za pomocą analizy korelacyjnej i regresyjnej wyka
zano, że zależność tempera tury początku rozrostu ziarna 
austenitu od stopnia uprzednie.go odkształceni a mo~na opi 
sać równaniem ek sponencja lnym. 
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Trago Mills S.A.H.I • Wlk. Brytania • 

Samolot szkoh10-trc,1ingow y 

KONSTRUKCJA. Jednosilnilrnwy, dwu
miejscowy, całkowicie metalowy dolnopłat 

ze stałym podwoziem. 
Piat. Obrys tra pezowy, profil NACA 

2413,6, wznios 6° , kąt zaklinowania 3°, 
skręcenie geometryczne 2°. Konstrukcja 
dwudzielna, j ednodźw igarowa, skorupowa. 
Pokryc1a usztywnione przyklejoną sztyw
ną pianką PCV. W k ernnach noskowych 
każdego skrzydła mieszczą się integralne 
zbiorniki paliwowe. Klapy szczelinowe. 
Lotki szczelinowe wyważone m asowo. 
Konstrukcja klap i lotek metalowa, klejo
na, przekładkowa; wypełniacz ze sztywnej 
pianki PCV. 

Kadłub. Przekrój prostokątny z zaokrąg

lonymi narożami. Konstrukc ja pótskorupo
wa całkowicie metalowa. Do ;truktury . 
kadłuba należy środkowa część dźwigara 

skrzydłowego. Kabina pilotów usytuowana 
nad skrzydłem. Miejsca załogi obok siebie, 
za fotelami -- bagażnik. Oszklenie kabiny 
dwuczęściowe: stały wiatrochron i odsu
wana do tylu osłona o kształcie kroplo
wym. Fotele wyposażone w pi ęciopunkto

we p asy bezpieczeństwa . Kabina jest o
grzewana i przewietrzana. Tylna część l<a
d!uba spłaszczona z boków; jej kształt 

płynnie wpisuje s ię w statecznik p iono
wy, stanowiący z ni ą struk turaln ą całość. 

Usterzenie . Usterzenie w układzie krzy
żowym, obrys u sterzenia poziomego pro
stokątny, pionowego - pięciokątny (wli 
cza jąc pletwę podkad!ubową). Statecznik 
pionowy dwudźwigarowy; tworzy jedm1 
ca łość z kadłubem, u do!u prze~hodzi w 
niewielką podkadtubO\vą płetwę u st a t ecz
niającą . Ster kierunku wyważony m as·owo 
i odciążony aerodyn ami czni e (rogowo). 
Ster wysoltoścl również wyważony maso
wo i odciążony rogowo ; na prawym seg
mencie steru wysokości umieszczona jest 
klapka wyważająca . Pokrycia stateczn ików 
usztywnione klejoną sztywną pianką PCV. 
Stery przekładkowe o konstrukcji a nalo
gicznej do konstrukcji klap i lotek . 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość 

Wysokość 

Cięciwa sk rzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy ko1'tcówcr, 
Rozpiętość usterzenia 
Rozstaw podwozia 
Baza podwozia 
Srednica śmigła 

Prześwit śmigła 

Długość wnętrza kabiny 
Szerokść wnętrza kabiny 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzchnia klap 
Powierzchnia sta tecznika p ionoweg'? 
Powierzchnia s teru kierunku 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Powierzchnia s teru wysokości 

Pojemność bagażnika 
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Podwozie. State, trójkołowe z kotem 
przednim. Goleń podwozia przedniego te
leskopowa, kolo zawieszone n a widelcu, 
amortyzacja olejowo-powi et rzna. Golenie 
podwozia głównego sprężyste, stalowe; ko
la główne za opatrzone w hydra uliczne 
liamulce tarczowe. Wymiary ogumienia: 
przednie 5,00 X 5; główne 6,00 X 6. 
Hamulec postojowy. 

Zespól napędowy. Plaski, czterocylindro
wy, chłodzony powietrzem silnik tłokowy 

Aveo Lycomlng 0-235-L2A o mocy 88 kW. 
Smig!o dwułopatowe metalowe o stałym 

skoku. Łoże silnika spawane z ,·ur stalo
wych; zawieszenie typu Dynafocal. Osłony 

zespołu napędowego m etalowo-kompozyto
we. 

Instalacje . Paliwowa - integralne zbior
n ik! skrzydłowe o ł ącznej pojemności 

114 l, pompa s ilnikowa, elektropompa po
mocnicza (awaryjna). Olejowa - pojem
ność zbiornika 5,7 1. Elektryczna - napię

cie 12 V, alternator 60 A, akumulator 
12 V/25 Ah, regulator napięcia 60 A. Ogrze
wcza - wymlennll< ciepła na kolektorzr. 
spalin silnika. 

Wyposażenie. Prędkościomierz, wysokoś

ciomierz, amperomierz, busola magnetycz
na, manometr paliwa, p aliwomierz, mano-

Wydłużenie skrzydła 

Wydłużenie usterzenia 
Masa własna 

metr ole ju, termometr oleju, obroto1nierz, 
wskaźnik przeciągnięcia , przys pieszenio-
1nierz, manowakuometr, termometr głovvic 

cylindrów, zegar. Możliwość zainstalowa
nia radiostacji. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Prace . nad 
projektem tego samolotu rozpoczęto w 
październiku 1977 r. Budowę prototypu roz
poczęto w styczniu 1978 r.; trwała ona dość 

długo - oblot samolotu mia! miejsce 1983. 
08 .23. Konstrukcja samolotu jest zabezpie
czon a przed korozją przez pokrycie ema
lią polisulfidową (części są malowane przed 
montażem) . Oprzyrządowanie produkcyjne 
zosta ło zaprojektowane jako bardzo proste 
i t anie. W opracowa niu znajduje się nowa 
wers ja samolotu z siln ikiem o większej 

mocy (Lycoming, 118 kW) i podwyższonych 
osiągach. Wersja t a jest przewidywana ja
ko propozycja taniego samolotu szkolno
- treningowego. Sa molot S.A.H.l został za
projektowany wg przepisów FAR-23. Kon
str uktorem samolotu S.A.H.l jest Sydney 
Holloway, l<0nsultantem F. H. Robert
son (poprzednio pracownik firm vought, 
Miles, Saunders-Roe i Shorts Brs\. Trago 
Mills S .A.H.l b y t j~dną z konstrukcji 
zgłoszonych pod rozwagę RAF jako przy
szły samolot szkolno-treningowy obok ta
kich samolotów, jak Embraer EMB-312 
Tucano. A-10/A-20 wamira, NDN-lT Firec
racker czy Pilatus PC-9 Turbo Trainer. 

7,86 
6,76 

450 kg 9,3G m 
6,58 m 
2,38 m 
1,52 rn 
0,81 m 
2,74 m 
2,4 m 
1,4G m 
1,68 m 
0,30 m 
1,52 m 

Masa paliwa maks. 
Masa bagażu n1aks. 
Masa startowa maks. 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 
Prędkość dopuszczalna 
Prędkość maks . (H = O) 

85 kg 
45,4 kg 

748 kg 
66 ,85 kg/m' 
8,51 kg/kW 

375 km/h 
224 km/h 

11,15 m ' 
1,19 m 
0,98 m' 
1,30 m' 
0,96 m' 
o,.63 rn~ 
1,11 m• 
0,93 m • 
0,4 mi 

Prędkość przelotowa (75'/, mocy, H = O) 

Prędkość mln. bez k lap 
Prędkość min. z k lapami 
Wznoszenie 
Pułap 

Zasięg maks. 
Rozbieg 
Start na 15 m 
Lądowanie z 15 m 
Współczynnik obciążęń Jrnnstrukcji 

204 km/h 
100 km/h 
74 km/h 

4,65 m is 
5000 m 
1145 km 
24'/ m 
3?4 m 
290 m 

n= +s do -3 

T.M. 
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ANSC Krisłałł • ZSRR • 

Amatorslci 111tralekki samolot sportowy 

KONSTRUKCJA . Jednomiejscowy, jedr,o
silnikowy zastrzałowy grzbietopłat o kon
strukcji metalowej. 

Piat. Obrys prostokątny, profil R-III , 
wznios 1°. Konstrukcja dwudzielna, jedno
dżwigarowa z tylnym dźwigarkiem pomoc
niczym. Dźwigar główny w postaci rury 
z duralu D-16T o średnicy 90 mm i gru
bości ścianki 1,5 mm. Dźwigarek t yln y "'1 
postaci ceówki giętej z blachy duralowej. 
Nosek do ok. 5'1o cięciwy w postaci bla 
szanego profilu. Oba dźwigary i nosek 
każdego skrzydła połączone 14 żebrami 

tłoczonymi z blachy nawlekanymi n a 
dźwigar główny, . usztywnienie konstrukcji 
n a siły działające w płaszczyźnie cięciw 

stanowi rurowy zastrzał łączący dźwiga r 

główny z wejściem dźwigarka tylnego W 
pierwsze żebro (nasadowe). Całość skr zyd
ła pokryta tkaniną . Skrzydła mocowane 
do kadłuba w dwóch punktach i wsparte 
zastrzałami z rur du r alowych osłon iętych 

kroplowymi owiewlcaml. Klapy bezszczeli 
nowe, wychylenia: 20° do sta rtu, 60° do 
l ądowania . Lotki bczszczelinowe , wychyle
n ia : 30° w górę, 12° w dół. Konstrukcja 
lotek i klap identyczna: rurow y dźwiga

rek, metalowe żeberka i listwa spływowa, 

pokry cie z tkaniy . Dźwigar główny skrzyd
ła usytuowa n y w 25'/o ci ęciwy. Głębokość 

lotek 22,3'/o , głębokość kla p 22 ,5'1o . 

Kadłub. Częś12 przednia (kabinowa) w 
postaci gondoli o płaskich ściana~h bocz
nych, owalnie sklepionej od dołu. Kon
strukcję nośną gondoli s tanowi pólskoru
powy duralowy wysięgnik, do którego jest 
mocowane podwozie, zespól n~pędowy . 

skrzydła ;° tylna część kadłuba. Na wysięg
niku siedzenie pilota dostosowane do spa
dochronu plecowego. Wewnątrz wys\qgnl
ka, w jego górnej części . mieści s ię zbior
nik paliwowy. Kabina pilota całkowicie o
szklon a trzema płaskim.I szybami; prawa 
szyba w otwieranej ramie s tanowi d r zwi. 
Do l ewej szyby przymocowany sektor s te
rowania zespołem napędowym. T ylna część 

-kadłuba ma postać belk i o przekroju p r o
~ tokątnym, nitowan e j z blach d u r alowych 
i u sztywnione j żeberkami. Oś helk i u sy
tuowan a praktycznie w płaszczyźni e cięci

wy płata przy kadłubie. 

Usterzenie . Usterzenie w układzie kla
sycznym. Obrys u sterzenia pozto\nego pro
stokątny, pionowego pięciokątny ze 
skosem 30° n a krawędzi n ata r cia. Statecz
nik poziomy n iedzielony, s ter wysokości 

dwu segmentowy. Pod statecznikiem pia no-

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość (bez rurki Pitota) 
Wysolrnść 

Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Cięciwa skrzydła 

Rozpiętość u ste rzenia poziomego 
Cięciwa usterzenia poziomego 
Srednica śmigła 
Skok śmigła 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
P owierzchnia k l a p 
Powierzchnia u ste rze n ia poziomego 
Powierzchnia statecznika poziomego 
Powierzchnia u s terzenia pionowego 
Powierzchnia steru kierunku 
Wydłużenie skrzydła 
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I KARTOTEKA JliA 

wym płoza-resor chroniąca tył kadłuba. 

Kons trukcja stateczników: dźwigar głów

ny z rury duralowej D-16T o średnicy 

50 mm i grubości ścianki 1,5 mm, dźwiga

r ek przedni z cienkiej rurki i tłoczone z 
blachy duralowej żeberka; pokrycie z tka
niny. Konstrukcja sterów analogiczna ; 
przedni dźwigar sterów z rury o tej sa
mej średnicy co dźwigar tylny stateczni
ków, oś obrotu s terów pokrywa ~ię z o
s i ą rury stanowiącej ich dźwiga r przedni. 
Wychylenia sterów wysolcości: 30° w górę 

i 20° w dół; wychylen ia steru kierunku po 
20° w obie strony. 

Sterowanie. Lotki i ste r wysokości ste
row~ n c za pomocą układu popychaczowo
-linkowcgo, ster l<ierunk u za pomocą ukła
du linkowego , klapy w ych y lane za pomo
cą ukła clu popych aczowego (dźwignia rq
czna ). Sterowanie s te r em kierunku sprzę

żone bezpośrednio z osią goleni · podwozia 
przedniego. z espól napędowy sterowan y 
cięgnami Bowdena. 

P oclwozic . Stałe, t rójkołowe z kołem 

pr zednim . Kolo przednie n a wid :c,lcu, ste
rowane. Kola główne n a półosiach moco
wanych n a piramidce z rurek osłoniętych 

blaszan y mi kroplowymi owiewkami (po
clobnie jak zastrza ły skrzydeł) . Zawiesze
nie podwozia sztywn e, amortyzatorów 
brak. Jedyną amortyzację daje sprężystość 

ogumienia . w siystkie koła j ednakowe o 
wymiarach 255 X 110 mm. J ako uzupełnie

nie amortyzacji t raktuje s ię odkształcal

ność konst rukcji. Kola mogą być wyposa
żone w lamin atowe owiewki. 

Zespól nap~clowy. D wucylindrowy, rzę

dowy, chłodzony powietrzem silnik RMZ
-640 o mocy 25,8 kW (adaptowa n y ze sku
tera śn ie żnego Buran), śmigło pchające, 

dwulopatowe, drewniane o stałym skoku. 
Silnik zawieszony na wysięgnikowym łożu 

z rurek stalowych i u sytuowany pod bel
ką ogonową kadłuba. 

Insta lacje . P aliwowa - zbiornik opado
wy wewną t rz konstrukcji wysięgnika gon
rloli kabiny, pojemność 7 1. 

Wyposażenie. Prędkościomierz , wysokoś

ciomierz, warioinetr, chyłomierz i termo
metr głowic cylindrów silnika,, 

UOZWÓJ . KO NSTUUKCJI. Konstrukto ra
mi samolotu są studenci i absolwenci KAI 
w Ki jowie - Almurzin, Nikitin, Safronow 
i Carkow. Dwaj pierwsi znani są ze swych 
wcześniejszych konstr ukc ji stworzonych we 
współpracy z inny m absolwentem KAI -
Bogatowem (były to m . in . szybowiec ANB
-M i jego wers ja dwukadłubowa bliźnia

cza ANB-Ja) . Samolocik Kristałł zosta ł 

zgłoszony na zlot konstrukcji amatorskich 
SLA-85 i obla tany podczas tego zio łu. 

Próby wykazały małą skute~zność zespołu 

napędowego wyn ikając ą z przesłaniani a 

śmigła przez dość szeroki i n iekorzystny 
aerodynamicznie kadłub. Dość szybko za
radzono t emu w sposób raczej doraźny, 

stosując zespól napędowy z dwoma śmig

łami usytuowa n ymi poza strefą cienia ae
rodyna micznego kadłuba. Można się spo
dziewać, iż następnym krokiem w rozwo
ju samolotu będzie poprawi en ie kształtu 

1,ryly l<adluba. 

3 4 

.Rys. Tablica przyrządów: 1 - prędkoś
ciomierz, 2 - wysokościomierz, 3 - -za
krętomierz z . chyłomierzem, 4 - wario
metr , 5 - termometr głowic c ylindrów 

8,00 m 
4,95 m 
2,50 m 
1,20 m 
1,60 m 
1,00 rn 
2,00 :n 
0,62 m 
0,92 m 
0,6 m 
8,00 m' 

Wydłużenie u s terzenia poziomego 
Masa startowa 

3,2 
225 kg 

2 X 0,40 m ' 
2 X 0,44 m 2 

1,24 m ' 
0,60 m• 
1,07 m' . 
o,s1 m' 
8,0 

Masa paliwa 
Masa własna 
Masa skrzydła 
Masa u sterzenia 
Masa kadłuba 
Masa podwozia 
Masa zespołu napędowego 

Masa układów sterowania 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 
Ciąg statyczn y zespołu napędowego 

Prędkość maks. 
Prędkość przeciągnięcia 

Wznoszenie m a k s. 
Zakres wyważeń 
Współczynniki obciążeń konstrukcji 

5 kg 
149 l<g 

34 k g 
7,5 kg 

34,5 kg 
16 kg 
35 k g 
8 k g 

28,13 !<gim' 
8,72 kg/kW 

ok. 45 daN 
150 km/h 
57 km/h 
1,5 mis 

20--,-250/o SCA 
+ 6 do -4 

T,M, 

13 
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Niemieckie skróły lotnicze (11) 

1 - przepisy o przewozach lot
niczych; przepisy ruchu 
lotniczeg o 

2 - prawo lotnicze 
3 - przepisy o dopuszczaniu do 

lotu 
4 - wzmacniacz mocy (el) 
5 - przedsiębiorstwo komuni

kacji lotniczej; eksploatacja 
sprzę tu lotniczego; przewo
zy lotn icze 

6 - prawo lotnicze; towa rzy
stwo lotnicze; towarzys two 
komunikacji lotniczej 

7 - przepisy ruchu lotniczego 
8 - przedsiębiorstwo komuni

kacji lotniczej; towarzy
stwo k. I. 

9 - fale długie; materiał lotni
czy, tworzywo lotnicze 

10 - średnica wewnętrzna; wy-
miar wewnętrzny 

11 - usterzenie 
12 - moment obrotowy silnika 
13 - morze ; pozio1n morza 
14 - czas środkowoeuropejski 
15 - magnetyczny namiar radio

wy, n. r. względem połud
nika magnetycznego 

16 - przyrząd pomiarowy; śred
ni czas wg Greenwich; wy
sokość metacentryczna 

17 - magnetogazodynamika, 
magnetodynamik:a gazów 

18 - magnetohydrodynamika, 
magnetofluidodynamika, 
hydromagnetyka; służba 
meteorologiczno-hydro
logiczna (NRD) 

19 - siła magnetomotoryczna 
20 - brąz m a nga nowy 
21 - stal manganowa 
22 - liczba oktanowa silnika; 

średni czas miejscowy 
23 - magnetyczny namiar samo

lotu 
24 - m. n. punktu orientacyjne

g o 
25 - s ilnik marszowy (rakiety I. 

pionowzlotu) 
26 - deklinacja; fale średnie 
27 - kurs mag'netyczny 
28 - strojenie (rad); wyjści e a

waryjne, wyłaz awa r y jny 
29 - warunki normalne, w. stan

dardowe 
30 - ciśnienie nominalne; niskie 

ciśnienie 
31 - częstotliwość mała, c. akus

tyczna 
32 - wskaźnik n awigacyjny: (do

ple rowski) wskaźnik pręd
kości względem ziemi 

33 - kauczuk naturalny, k. ro i'; 
linny 

34 - lądowanie przymusowe, l. 
awaryjne 

35 - ciężar użyteczny. c. rozpo
rządzalny, udźwig ; obcią
żen ie użytkowe 

36 - czas wschodnioeurope jski 
37 - górne położenie zwrotne, 

górny martwy punkt 
38 - poliamid 
39 - precyzy_jny rada r zbliża ni a , 

p. r. lądowania 
40 - punkt przebijania chmur 

(przy podchodzeniu do lą
dowania) 

41 - r adiolatarnia znacznikowa 
zewnętrzna , m arker ze 
wnętrzny 

42 - st"c .1~ r a dionamiarowa . ~
r adiopelen gacyjna , s. r a 
diogoniometryczna 

43 - radio(namiernik) 
44 - promil(le) 
45 - ogumienie (pneuma tyczne). 

pneumatyk 
46 - śmigło 
47 - polistyren 
48 - poliuretan 
49 - polichlorek winylu 
50 - wilgotność względna 
51 - radiolatarnia klerunkow:, 
52 - sygnał wywoławczy , R. zc

wowy, zew 
53 - sprzęt ratowniczy 
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54 - s urowiec 
55 - pozycja obliczeniowa, poło

żenie (geograficzne) oblicze
niowe 

56 - luste rko wsteczne 
57 - poszukiwanie i ratownic-

two 
58 - kąt obliczeniowy 
59 - kurs rzeczywisty 
60 - namia r rzeczywisty (NR) 
61 - kurs rzeczywisty 
62 - środek ciężlrnści 
63 - wodnosamolot 
64 - statecznik p ionowy 
65 - nadajnik 
66 - statecznik pionowy 
67 - ciężar właściwy 
68 - s ilikon 
G9 - startowy punkt ki e rowa nia 

ruchem lotniczym 
70 - pai'lstwowy nadzór lotniczy 

(NRD) 
71 - cecha objętościowa u ste-

rzenia pionoweg o 
72 - mila morska 
73 - rozpiętość 
74 - sta l szybkotnąca; smar 

syntetyczny 
75 - sta l 
76 - położenie s tartowe (np. 

klap) 
77 - ciepło właściwe 
78 - górne położenie zwrotne, 

górny m a rtwy punkt 
79 - instrukcja techniczno

-służbowa 

80 - wariometr energii całkowi
tej, WEC 

81 - częstotliwość nośna; c. aku
styczna; c. dźwięku 

82 - dolnoplat(owiec) 
83 - dolne położenie zwrotne, 

dolny m a rtwy punkt 
84 - warunki t echniczne dosta-

wy 
85 - poniżej poziomu morza 
~r, - n a d poziomem m. 
87 - niezidentyfikowany 

'l a tający 
obiekt 

88 - ultrawi e lka częstotliwość; 
fale decymetrowe 

89 - fale ultrakrótkie 
90 - poni żej poziomu mLnza 
91 - n a d p oziomem m . 
92 - obroty na sekundę, liczba 

o brotów na s. 
93 - obroty na s., I. o. na s. 
94 - dolne położenie zwrotne, 

dolny martwy punkt 
95 - r a diolatarnia znaczniko-

wa zewnętrzna , marlter zc
wnetrzny 

9G - szkło b ezpieczne (wielo)
warstwowe, szyba (wielo)
\.Varstwowa 

97 - gaźnik 
98 - radiolatarnia znacznlko-

wa zewnętrzna , m a rk er ze
wnętrzny 

09 - wzmacniacz 
100 - gaźnik 
101 - promll(le) 
102 - wstępne warunki t echnicz

ne dostawy 
103 - opór 
104 - rzeczywisty czas wg Gre

en wich 
105 - narzedzie: narzedz ia 
!OC - wodnic.o. lini a wody: dłu

gość fali 
107 - punkt zwrotny (trasy). p . 

zmiany kierunku (PZK) 
108 - stal narzedziowa 
109 - prad zmienny, pr. prze

mienny 
110 - kąt drogi 
111 .. _ apa r a t za płonowy: urzą

dzeni e zapłonowe: iskrow
nik 

112 - lotnisko międzylądowania , 
I. etapowe 

113 - częstotliwość pośrednia 
114 - liczba cylindrów 
]1 5 - czas strefowy 

K. D . 

TECH'NleZNY StOWNIK lOTNlelV 

Deutsche Fliegerische Abkurzµngen (fi) 
1 - Luft VO = Verordnung 

Uber Luftverkehr, Luft
verlrehrs-Ordnung 

2 - Luft VG = Luftverkehrs
gesetz 

3 - Luft vzo = Luftverk ehrs-
zulassun gsordnung 

4 - LV Leistungsverstiirker 
5 - LVB = Luftverkehrsbetrieb 
6 - LVG = Luftverkehrsge-

setz; Luftverkehr-Gesell
schaft 

7 - LVO Luftverkehrsord-
nung 

8 - LVU Luftverkehrsunter-
nehmcn 

9 - LW = Langwellen; Luft-
fahrtwerkstoff 

10 - L. W. = lichte Weite 
11 - Lwk, LWK = L eitwerk 
12 - Md = Motordrehmoment 
13 - MER = Meer; Meeresspie

gel 
14 - MEZ, M.E.Z. - mltteleuro

piiische Zeit 
15 - MFP = Magnetfunkpeilung 
16 - MG = Messgerat; mittlere 

Greenwicher Zeit; meta
zentrische Gr6sse 

17 - MGD Magnetogasdyna-
mik 

18 - MHD Magnetohydrody-
namik; Meteorologische 
und Hydrologische Diens t 
(DDR) 

19 - MMK = magnetomotori-
sche Kraft 

20 - MnBz = Manganbronze 
2i - MnSt = Ma nganstahl 
22 - MOZ = - Motor-Oktan

zahl; mittlere Ortszeit 
23 - MPFz = Magnetpeilung 

des Flugzeugs 
24 - MPO = Magnetpeilung 

des Orientierungspunktes 
25 - MTW = Marschtriebwerk 
26 -MW = Missweisung; Mit

telwellen 
27 - mwSK = missweisendc r 

Steuerkurs 
28 - NA = Nachabstimmung; 

Nota u sgang 
29 - NB = Normalbedingungen 
30 - ND = Nenndruck; 

Niederdruck 
31 - NF Niederfrequenz 
32 - NI = Navigationsindika(or 
33 - NK = N a turkautschuk 
34 - Ntldg = Notlandung 
35 - Ntzl. = Nutzlast 
36 - OEZ = osteuropaische Zeit 
37 - OT = oberer Totpunkt 
38 ·- PA - Polyamid 
39 - PAR ~ Priizlslons-Anflug

-Radar 
40 - PD = Punkt des Durch-

stosses 
41 - PEZ Pia tzeinf!ugzeichen 

= Peilfunkstelle 42 - PFS 
43 - PeG, PeGe, PG = Peilge-

rat 
44 - p. m. = Promille 
45 - Pneu = Pneumatik 
46 - Prop. = Propeller 
47 - PS = Polystyrol 
48 - PUR Polyurethan 
49 - PVC = Polyvinylchlorid 
50 - r. F. = relatlve Feuchte 
51 - RFF = Rlchtfunkfeuer 
52 - Rfz = Rufzeichen 
53 - R. G. = Rettungsgerat 
54 - Ro. = Rohstoff 
55 - R . O. = Rechenstandort 
56 - RU'cl<sp. = RUcksplegel 
57 - Rus - Rettung und Su-

chung 
50 - RW - Rechenwlnkel 

59 - rwK = rechtweisender 
Kurs 

GO - rwP = rechtweisende Pei
lung 

61 - rwSk = rechtweisende r 
Steuerkurs 

62 - Schwp = Schwerpunkt 
63 - seeflgz Seeflugzeug 
64 - Seit. FI. = Seitenflosse 
65 - Send = Sender 
66 - SF = Seiten(leitwerk)flosse 
67 - s. G. = spezifisches Ge-

wlcht 
68 - SI = Silikon 
69 - SKP = startkommando

punkt 
70 - SLI = Staatliche Luft

fahrtinspektion 
71 - SLW-Vol = Seitenleit-

werksvol urn en 
72 - sm = Seemeile 
73 - Sp. W. = Spannweite 
74 - SS = Schnellarbeitsstahl; 

synthetischer Schm!er
stoff 

75 - St = Stahl 
76 - StSt = Startstellung 
77 - s. W. = spezifische Wiirme 
78 - TD = Totpunkt Deckelsci-

te 
79 - TDv = technische Dlenst

vorschrift 
80 - TEVAR = Totalenenergie

varion1eter 
81 - TF = Tragerfrequenz; 

Tonfrequenz 
82 - Tfd Tlefdecker 
83 - TK = Totpunkt Kurbelse l

te 
34 - TL = Technische Liefer

b edingungen 
R5 - u. d. M. = unte r- ciem Me

eressplegel 
86 - li. d. M. - liber d ~m Mee

resspiegel 
87 - UFO = unbekannte Flug-

objekte 
88 - UHF Ultrahochfrequenz 
89 - UKW = Ultrakurzwellen 
90 - u. M. = unter dem Meeres

spiegel 
91 - li. M. = liber dem M. 
92 - Ups = Umdrehungen pro 

Sekunde 
93 - U /s = Umdrehungen pro 

Sekunde 
94 - uT = unterer Totpunkt 
95 - VEZ = voreinflugze!chen 
96 - VG = Verbundglas 
97 - vgr = vergaser 
na - vor-E = voreinflugzeichen 
99 - vr = verstarker 

100 - Vrg = vergaser 
101 - vT, Y. T. = von Tausend 
102 - VTL = vorliiufige Tech-

nische Lieferbedingungen 
103 - Wdst = Widerstand 
104 -- WGZ = wahre Greenwi

cher Zeit 
105 - Wkz = Werkzeug 
106 - WL = Wasserllnie; Wellen-

rnnge 
107 - WP = wendepunkt 
108 - WSt = werkzeugstahl 
109 - Wstr. = Wechselstrom 
110 - WW = Wegwinkel 
111 - Za = Zlindapparat 
112 - Zw. LPI. Zwlschenlande-

platz 
113 - ZF 
114 - Zz 
115 - zz 

Zwlschenfrequenz 
Zyllnderzahl 
Zonenzelt 
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Współczynnik obciążenia skrzydła szybowca 
w różnych stanach lotu ustalonego 

W celu przedstawienia wartości obciążel'1 działający.eh 
na szybowiec w różnych stanach lotu, wprowadzono poJę
cie współczynnika obciążenia [6] w postaci zależności: 

Pz 
n=--

Q 
(1) 

gdzie : 
Pz - siła nośna całego płatowca, 
Q - ciężar płatowca w locie. . . . 
Współczynnik ten jest superpozycJą w1elkośc1: 
- współczynnika obciążenia w locie ustalonym no: 
- przyrostu współczynnika obciążena Ll:7- pow:staJącego 

w wyniku zaburzeń lotu ustalonego bądz zam~erzonyc~ 
przez pilota (sterowanie), bądź niezależnych od Jego woh 
(burzliwość atmosfery). 

n = n0 +Lln (2) 

Wypadkowa siła nośna płatowca Pz jest sumą skłB:do
wych powstających na wszystkich jego elementach, Jed
nakże znacząca jej wartość dotyczy płata nośnego i uste
rzenia wysokości: 

Pz = Pz.-1- Pn (3) 

gdzie: 
Pzs - siła nośna na płacie, 
PH - siła na usterzeniu wysokości. 
W celu scharakteryzowania obciążeń skrzydła, wprowa

dzono pojęcie współczynnika obciążenia skrzydła, analo
gicznie do zależności (1): 

Pz, 
n,= --
. Q 

(4) 

Współczynnik t en, jak określa to zależność (2), składa 
się z części odpowiadajcej Jotowi ustalonemu nso oraz za
burzeniom lotu ustalonego Llns, tworząc sumę ns = nso + 
+ ,1ns. 

Tematem niniejszego artykułu jest charakterystyka wie~
kości współczynnika obciążenia skrzydła szybowca w locie 
ustalonym n so -

Zasadniczymi stanami lotu ustalonego szybowca są: 
- lot ślizgowy, 
- hol za samolotem, 
- wzlot przy użyciu wyciągarki, 
- ustalone krążenie. 
Ponadto jako stan pseudoustalony należy rozpatrywać 

rozbieg podczas startu oraz dobieg podczas lądowania. 

Lot ślizgowy 

Ustalony lot ślizgowy (rys. 1) wymaga spełnie~a wa
runku równowagi podłużnej [2]. Siła na usterzemu wy
sokości PH zapewnia tę równowagę zgodnie z warunkiem : 

gdzie: 
Mbu 

M1,u+PwLH = O (5) 

- moment pochylający szybowiec bez siły na 
rzeniu wysokości, wyrażony zależnością: 

l\'hu = Cmbu" S ·q•lo 

uste-

Cm bu - współczynnik momentu pochylającego 
Mbu, 

S - powierzchnia nośna płata, 
q - ciśnienie dynamiczne, 
l0 - średnia cięciwa odniesienia płata . 

. z zależności (5) wynika . wielkość ' siły na usterzeniu wy
sokości w stanie równowagi podłużnej: 

Mtu lo (6) Pu = --- = -C,,,b.,·S ·q•-
LH LH 

Siła nośna płatowca Pz musi równoważyć składową cię
żaru szybowca prostopadłą do toru lotu nachylonego pod 
kątem <p do poziom u, spełniając zależność: 

Pz = Pzc+Pa = Q•cos91 (7) 
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Wówczas siła nośna na płacie z warunków (6) 
nosi : 

(7) wy-

Io 
Pz, = Qcoslf}+Cmbu·S·q· - (8) 

Ln 
Po uwzględnieniu związków (4) i (8), współczynnik ob

.ciążenia skrzydła w locie ślizgowym wynosi: 

Są 
nso = CO S(JJ + Cmbu · 10 -- (9) 

QLH 

O wielkości współczynnika nso decydują: kąt toru lotu 
ślizgowego cp oraz wartość współczynnika Cmbu - Ponieważ 
kąt toru lotu ślizgowego szybowca jest niewielki, można 
przyjąć, iż cos cp = 1 i wówczas decyduje wpływ wartości 
współczynnika Cmbu, 

Typowy charakter przebiegu funkcji Cmbu = f (a), gdzie 
a jest kątem natarcia płata, pokazano na rys. 2. 

Pzs 

Rys. 1. Krzywa 1 - kierunek momentów pochylających przyję
ty jako dodatni 

Dla przednich położeń środka masy szybowca najczęś 
ciej w całym zakresie kątów natarcia (od ujemnego do 
dodatniego kąta krytycznego) wartość Cmbu > O i wówczas 
ns0 > 1. Dla tylnych położeń środka masy szybowca, dla 
małych kątów natarcia (na wykresie od a1 do a 2) wartość 
Cmbu > O ,i wobec tego nso > 1, zaś dla kątów natarcia od 
a2 do a3 wartość Cmbu < O i nso < 1. 

Lot holowany za samolotem 

Siła w linie holowniczej (rys. 3), zależnie od pozycji, 
jaką utrzymuje pilot szybowca (lot nad, pod, lub w osi 
samolotu holującego), może być odchylona od kierunku 
osi podłużnej szybowca o kąt y. Składowa pozioma siły 
w linie musi równoważyć siłę oporu płatowca: 

(10) 
gdzie: 

Cx - współczynnik oporu płatowca. 
Składowa pionowa siły w linie: 

PLz = Pr..,,tg)' (11) 

Rys. 2. Krzywa 1 - przednie położenie środka masy szybowca 
w locle, :, - tylne polpźenle środka masy szybowca w locie 
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Siła w lin ie względem środka masy szybowca wywołuje 
moment; k t óry zgodnie z oznaczeniami na rys. 3, wynosi: 

ML = - P;,,. ·ZL - PLz ·XL = C,. ·S ·q(ZL+XLtgy) (12) 

Siła n a u st erzeniu wysokośc i , w przypadku lotu h olo
wanego, musi równoważyć momenty : M bu i ML, a zatem: 

l S -q 
PH = - (- Mbu - ML) = - [- Cmbu 10 + Cx(ZL + XLtgy)] (13) 

LH LH 
Wielkość współczynnika obc iążeni a skrzydła wynika z 

wartości s iły n a płac i e: 

Pz, = Q- PLz- PH (14) 
i wówczas korzysta j ąc z zależnośc i (4), (11) i (1 3): 

S-q 
nso = 1 +-- {Cmbu 10 - C..,[tgy (LH + XL) + ZL]} (15) 

QLH 
Ponieważ w locie holowanym najczęścliej kąt y = O, a 

p ionowa odl egłość zaczepu od środka masy szybowca jest 
niewielka, o wielkości współczynnika n so decyduje war
tość współczynnika Cm bu • 

Wzlot za pomocą wyciąga.rki 

P o początkowej fazie rozbtegu i przeJSClU d o w znosze ni a 
się szybow ca, wzlot przy użyciu wyciągarki przybiera 

Rys . 3 

L . ___ __.H ____ ____ .J 

cha rakter ustalony (kąt 
ulegają zmianom). Siła 
skierowana p od kątem 
szybowca. 

toru wzlotu y i prędkość V nie 
w linie (rys. 4) działa do dołu 

y w stosunku do osi podłużnej 

Rys. ł 

I 

! I 
- \Jt.l l_'i> I I 

....!i-C_ L , - ' ____ /:I. __________ _ J 

Siła na usterzeniu wysokości, równoważąca momenty 
Mbu i llh, zgodnie z zależnością (13) wynosi: 

S-q 
PEI = -I - [ - Cmbu lo - C..,(ZL + XL tgy)] (16) 

~H 

Znak przy współczynniku Cx -jest przeciwny ruz w za
leżności (13), ponieważ siła w linie skierowana jest do 
dołu. 

Z warunku równowagi sił w kierunku prostopadłym do 
toru wzlotu szybowca wynika : 

Pz• = PLz +Qcol(l)-PH (17) 

Wartość współczynnika obciążenia skrzydła (4) przy u
względnieniu związków : (11), (16) i (17) wynosi: 

S-q 
nso = cos(l)+--{Cmbulo + C..,[tgy(LH+XL)+ZL]} (18) 

QLH 

Ze wzgdęu na znaczny kąt, jaki tworzy lina z kiierun
ltiem osi podłużnej szybowca, udział członu przy współ
c zynniku Cx jest znaczny i wartości współczynnika nso 
sięgają wielkości 2 do 2,5. 

Krążenie 

Krążenie (rys. 5), w zależności od prędkości lotu V 
promienia R, wymaga pochylenia szybowca o kąt ?5. 
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Wypadkowa W sił: ciężkości Q i odśrodkowej Po musi 
być zrównoważona wypadkową nośnością płata [4]: 

Pz = W = _ Q_ (19) 
cosó 

Z warunków analogicznych do przypadku zależnośc i (8) 
wynika : 

R ys . 5 

Q z. 
Pzs = - - + c ,,.b„Sq -. -

cos ó L 11 
(20) 

Za leżn ość (4) po uwzględnjeni u (20) daje wynik: 

l S -q 
nso = - - -, + C,11 bu z. -QL 

cos u H 
(21) 

Wielkość współczynnika n80 w krążeniu zależy głównie 
od wielkośc i kąta przechylen ia szyb owca ?5, a także od 
wielkości współczynnika C mbu -

Rozbieg i dobieg 

Podczas rozbiegu (start) i dob iegu (lądowanie) mamy do 
czynienia z pseudoustalonym stanem obc iążenia. Współ
czynnik obciążenia skrzydła n so zmienia się w czasie : ns0 = 
= f (t). Wypadkowy współczynnik obciążenia skrzydła ns = 
= nso + L1ns zawiera człon L1 ns, który p ojawia si ę w wy
niku d~iałania podmuchów w przyziemn e j warstwie po
wietrza albo w wyniku oddziaływania p odłoża na koło 
podwozia przy uwzględnieniu charakt er ystyki zespołu a
mortyzującego. 
Zmienność współczynnika n so p odczas rozbiegu zamyka 

się w granic ach: 
- od ns0 1 - współczynnik obciążenia p ost ojowego, 
~ do nso2 - współczynnik obciążenia w m omencie o

derwania s i ę szybowca od ziemi (początek lotu). 
W trakcie lądowania zm ienność ta przeb iega odwrotnie : 

od nsoa do nso! (zgodnie z rys. 6). 'J' o jes t czasem kont ak
tu koła z podłożem. W czasie T O siła nośna płatowca na
rasta od zera do wartości równe j m asie szybow ca. Nat o- .· 
miast w momencie ruszania szyb ow ca z m iejsca (stan p ost o
jowy) P z = O, skrzydło zaś jest obciążone ciężarem własnym 
Qs, wobec czego Pzs = -Qs. Znak uj emny w sk azuje, iż 
ciężar skrzydła dzi ała p["zeciwnie niż siła nośna. 

Przed rozpoczęciem rozbiegu współczyn111ik obciążenia 
(postojowego) skrzydła w yn osi: 

- Q. 
nso 1 = - Q- (22) 

a następnie w miarę n ar ast an ia prędkości rozbiegu rośnie 
aż do wartości, przy której szybowiec odrywa s ię od zie
mi przechodząc do lotu. W przypadku lotu holowanego 
osiąga on wartość okreś loną zależnością (1 5) z t ym, i ż kąt 
działan i a liny y = O, a więc : · 

R y s . G 
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(23) 

Zastosowanie wyznaczon:i::ch wielkości 

Znajomość wielkośc i współczynników obciążenia skrzyd
ła w różnych stanach lotu u sta lonego jest konieczna w 
przypadku określania widma obciążeń zmęczeniowych 
skrzydła [1]. 

Przyrosty obciążei1 wywołane burzliwością atmosfery 
(loty termiczne) bądź sterowaniem (akrobacja) oscylują 
wokół poziomu pods tawowego (rys. 7). Poziomem tym jest 
właśnie wartość nso- Wypadkowe współczynniki obciąże-
nia wynoszą: 

nd = nso + Llnd 
nu = nso - Llnu 

Rys. 7 

n 

t 

:, 
C 

górna granica obciążenia, 
dolna granica obciążenia. 

-a 
C: 

"' <:;J C) 

C: 
li 

C: 

:, 
C: 

<:;J 

Do określen,ia maksimum i m1111mum obciążenia jest 
więc konieczna znajomość wielkości n80 dla każdego z roz
patrywanych stanów lotu u st alonego [5]. Wartość przy
rostów obciążenia: d odatniego Llnct oraz ujemnego Lin„ jes t 

odrębnym Lagc1dni criiem wykraczającym poza zakres ni
niejszych rozważa!'1 [3J. Należy tu .jedynie wspomnieć, i.e 
ich wielkość można określić obliczeniow;:i na podstawie 
znajomości s truktury podmuchów i charakterystyki amor
tyzacyj nej pł atowca (elastyczność struktury, charakterys
tyka amo rtyzacy jna podwozia) . 

Wnioski 

Prze dstawion e rozważania prowadzą do następujących 
wniosków: 

• W celu wyznaczenia widma obciążeń skrzydła szy
bowca w locie k onieczna jes t znajomość poziomu obciąże
nia w stanach ustalonych wyrażonego za pomocą współ
czynnika nso-

• Ze względu na zachowanie warunków równowagi po-. 
dłużnej szybowca, wartość współczynnika obciążenia 
skrzydła w locie us talonym nso =!= 1,0. 

• Podczas holowania szybowca za samolotem lub pod
czas wzlotu przy użyciu wyciągarki, m oment si ły w linie 
wprowadza zaburzenie równowagi podłużnej , wymagające 
skompensowania przez działanie u sterzenia wysokości, na 
co wskaŻuje wartość współczynnika n50 . 

• Fazy rozbiegu i dobiegu szybowca są stanami pseu
doustalonymi , w których współczynnik obciążenia skrzyd
ła nso = f (t) i na niego nakładają się wartości współczyn
nika obciążenia wywołanego zjawiskami dynamicz.nymi Lin. 
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Klasyfikacja nośności nawierzchni 
metodą ACN-PCN (111) 

lotniskowych 

Ocena techniczna nośności nawierzchni lotniskowych 

Określer11ie liczb PCN w sposób kwalifikujący je do gru
py „ocena techniczna" stW1arza możliwość dobrego dostoso
wania naziemnego ruchu samolotów do nośności nawierz
chni lotniskowych. Zapobiega się w ten sposób przed
wczesnej, niekontrolowanej degradacji nawierzchni i tym 
samym minimalizuje koszty ich utrzymania . Metoda ACN
-PCN jest uniwersalna, dopuszcza bowiem możliwość sto 
sowania różnych metod do oceny nośnośc i nawierzchni. 
i na tej podstawie - do określania wartości liczb PCN [2] . 
Techpiczną ocenę nośnośc i nawierzchni można przeprowa
dzać w następujący sposób: 

- z wykorzystaruiem „odwróconych" metod wymiarowa
nia, 

- z wykorzystaniem pomiarów i bada!l w celu określe
nia wybranych charakterystyk materiałowych warstw na
wierzchni lub jej odkształceń pod obciążeniem testowym. 

W artykule przedstawiono ważniejsze informac je doty
czące tych zagadnień . Szczegółowe dane są do stępne [l, 
3, 4]. 

Ocena no,śności nawierzchni 
oparta na metodzie wymiarowania 

Proces projektowania nawierzchni można najogólniej o
kreślić jako kolejną realizację następujących czynności: 
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1) wybór metody wymiarowania konstrukcji nawierz
chrui, 

2) przyjęcie danych w postaci: 
- charakterystyk nośności podłoża gruntowego, 
- charakterystyk fizykomechanicznych materiałów 

konstrukcyjnych przewidzianych do zabudowy w 
poszczególnych warstwach nawierzchni, 

Dr inż. I{RZYSZTOF CZARNECKI 
Mgr inż. MIROSŁAW GRACZYK 

In s ty l ut Techniczny Wojsl< Lotniczych 

zaloże11 odnośnie do wielkości i intensywnośc i ru
chu w zadanym okresie eksploatac ji przyszłej na
wierzchni, 

3) okreś l en ie wymaganych grubości warstw k onst rukcy j
nych nawierzchni przy wykorzystani u algorytmu dla 
przyję tej w pkt. 1 metody wymiarowania oraz przy 
uwzględnieniu danych z pkt. 2. 

W procesie oceny nośności i stniejących nawierzchni ko 
lejność postępowania jes t zmieniona . Dysponując dany mi 
o nośno ści podłoża, grubościach warstw i charakterysty
kach materiałów kon strukcyjnych ornz wykorzystując 
przekształcone wzory wybrane j metody wymiarowania, 
można wyznaczyć dopuszczalną wielkość i częstotliwość 
obciążenia. Nie jest przy tym konieczne, aby metoda za
stosowana do oceny była metodą, którą uprzednio projek
towano rozpatrywaną nawierzchnię . Należy jednak zwró
cić uwagę, że algorytmy tych metod powinny wykorzy
s tywać podobne ważniejsze parametry charakteryzujące 
materiały warstw konstrukcyjnych. Decydujące znaczenie 
dla poprawności dokonanej w ten sposób oceny nośnoś ci 
ma wiarygodność danych przyjętych do obliczeń . Cha rak
terystyki materiałów konstrukcyjnych i podło,ża, występu
jące w algorytmie obliczeniowym, zasadniczo należy okreś
l ać na podstawie badań. Mogą to być badania laborato 
ryjne prowadzone na próbkach pobranych z nawierzchni. 
Zazwyczaj są to rutynowe badania, jak np. określenie pa
rametrów wytrzymałościowych próbek nawierzchnri beto
nowej, okreś lenie cech fizycz.nych gruntów podłoża itd. 
Kompletowanie w ten sposób danych do obliczeń powodu
je jednak wydłużenie procesu oceny. Obniża to wartość 
metody ze względu na wysokie k oszty wyłączenia nawierz
chni z ruchu. Niedogodność tę można częściowo lub cał
kowicie wyeliminować wykorzystując dane o charakterys
tykach nawierzchni zawarte w dostę_pnych materiałach 
dokumentacyjnych. I stotne jest przy tym dokonanie wstęp-
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ne j anali zy aktualności takich danych i na t j pods la1 ,ie 
orzeczenie o ich przydatności do oceny n awierzchni. 

Na świecie są cbccnie preferowane szybkie, nie niszcząc0 

metody bada1"i „in s itu•·. Modu ł sprGżystośc i poszczegó l
nych wa rs tw 1rn1 1ierzchni i podłoża można okreś lać na 
pods tawie wynikow pomiaru w oś rodkach prędkoś ci pro
paga cj i fa l napr<; że1'i . Fale są generowane przez po w ierz
chniowe obci qi- enie nawierzchni obci.:;żeniem szy bkozmien 
nym o ch ::.r;:dcter ze wibracji przy odpowiednio dobieranych 
c zę stotliwo ś ciach . Na rys. 1 przedstawiono urządzenie do 
prowadzen ia tego typu bada1i wraz z jego ważnie j szy mi 

ch a rakterystykami roboczy mi. Wyznaczone w te n sposób 
wartoś ci modułów spręży stośc i ff,o żna nastqpn ie wykorzy 
stać do oceny nośn oś ci, przyjmuj ą c model nawierzchni w 
postaci spręży stego uklaciu warst wowego. W takim mode
lu, przydatnym również do projektowania dowolnego typu 
kon strukcy jnego nawierzchni, wymagane jes t scharaktery 
zowanie każd e j warstwy trze ma wielkościami : modułem 
sprGżys tośc i , współczynniki em Po issona i grubością warr·stwy. 
Opracowane są p rog ramy na EMC, wykorzystujące w algo 
rytmach obliczen iow ych m etod~ elemen tów sko1iczonyc h , 
umożliwiające szybką obróbkę danych uzyskanych z badai1 
i w te n sposób - ocenę nośności naw ierzchni. Obccnje pro
wadzone !c ą prace ukierunkowane na wdro:i.en ie metod nie 
niszczących do bada11 s ta nu nawierzchni lotniskowych w 
warunkach kira jowych. 

Ocen:i n ośności 01Jarta na pomiarach 
wykonanych na nawierzchni 

Ocenę nośnoś ci można reali zować wykorzystując istnie 
nie zależności pom i ęd zy wiel kościami ugięć nawierzch 
n i a ich obciążeniem . Proporcjona l noś ć za l eżnośc i obcią 
żenie- ugięcie można jednak uwzg l ędni ać tylko w wąskim 
zakresie napręże 11, bowiem większość rnateriałów używa
nyc h do budowy nawierzchni n ie wykazu je cech spręży s 
tych . Dlatego d o badań nawierzchni lotni skowych opraco
wano spec jalne me tody. W metodac h charakteryzu j ących 
się najwyższą ni ezawodnośc ią wykorzyst uj e s ię obciążenia 
o wiel koś ciach zbliżonych do r zeczywi sty,ch obciążc11 od 
samolotów. Można wymienić nastGpuj ą ce metody: 

Rys. 1. Wibrator drogowy RYM (Road Vihralion Machi n e ). G ene
rowane obciążenia z możliwo~cią pł ynnej reg ulac ji w zak r esach: 
siła 0+50 OOO N, częs totliwość 5+80 Hz 

- badaruie u gięć nawierzchni pod obciążeniem s ta tycz
nym wywołanym użyciem płyty naciskowe j, 

- badanie ugięć nawierzchni pod golenią samolotu, 
- badanie ugięć nawierzchn i wywołanych działan i em 

obciążenia udarowego, 
- badanie u g,i ęć nawierzchni lub prędkości propagacji 

fa l naprężeń w v,;arstwach konstru kcy jnych wywołanych 
działan iem obci <1żen ia wibracy jnego . 

Dwie pierwsze metody zal icza się do grupy badań sta
tycznych. W metodzie statycznego obciążenia nawierzchni 
przy użyciu płyty naciiskowej można wyróżnić kilka bada 11 
znanych w praktyce pod nazwą m etody LCN, metody 
francuskiej i kanad y jskie j. Metody francu ska i kanady j-
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Rys. 2. Cic;żl<i ugięcion , ierz udarowy FWD (Fn lling W cight De
Jlcctom e t e r). Zrzuca na masn 250 lub 407 kg, m nks. impuls ol , cią
żen ia 125 OOO N, czas t rwanin im pulsu 28 m s 

ska są pewną modyfikacj c1 metody LCN. Są zróżnicowane 
pod względem sposob u r ealizac ji obciążenia lub wymiarów 
stosowanych w stanciardowych płytach naciskowych. Za 
s tosowanie metody statycznego obciążania nawierzchni 
przy użyciu płyty naciskowej jes t obecnie ogran iczane ze 
względu na wysoki koszt ba da11 związanych z czaso- ,i e
uergoch lonnością pomiarów. Inną, bezpośrednią metodą s ta 
tyczną jes t pomiar ugięć nawierzchni pod golenie), samolo
tu kołującego z małą pr<;dkoś cią. Jest io szybk i i prosty, 
sposób oceny nośności nawierzch ni. Badanie odbywa się 
w ten sposób, że na wybrane j powierzchni jezdni usta la 
się punkty p omiarowe i określa si ę ich rzędne wysokoś
ciowe. Wzdłuż linii wyznaczone j przez te punkty przeta 
czany jest samolot i równocześnie ponownie rejestrowane 
są rzędne wysokościowe punktów pomiarowych. 
Odrębną jakościowo grupą Scl nowoczesne metody oceny 

nośnośc i naw ierzchni wykorzystujące ob ciążenia dynam icz
ne. I sto tą m etody udarowej jest pomiar ugięć dynamicz
nych nawierzchni spowodowanych d z i ałaniem krótkotrwa 
łych obciąże11 mającyh charakte r impulsów siłowych . Na 
spoczywa jący na n awierzchni układ złożony z generatora 
impul sów si łowych i płyty naci skowe j z zadane j wysokości 
zrzucany jest ciężar o s to sunkowo 11iewielkiej m as ie. U
g ięcie nawierzchni mierzone jest za pomocą przetworników 
piezoelektrycznych w centrum obciqżanego obszaru oraz 
w pewnych określonych odległościach. Wariantowanie 
wielkości masy, wysokości jej zrzutu oraz ś r,edn icy pły ty 
naciskowej pozwala o s i c1gnąć duże wielkości obciążeń, re 
prezentatywne nawet dla kół ciężk iego samolotu, przy jed
nocześnie niewielkich wymiarach urządzenia pomiarowego. 
Skutk i takiego obciążenia są więc podobne jak w przy
padku przetoczenja się kola po nawierzchni, oczywiś ci e 
znacznie cięższego od cic;żaru zastosowanego w badan iu. 
:Na rys . 2 przedstawiono ugięciomierz udarowy FWD (Fal
ling Weight Defleciometer) wraz z jego ważniejszymi cha
rakterystykami ro boczymi. Do wyznaczania ugięć dyna
micznych można po sługiwać się również metodą wibracyj 
ną v✓ykorzystu j ąc urządzen i e pokazane na rys. 1. W tym 
przypadku pomiar wykonu je siG przy wzrastającym pozio
mie obciążenia i s t a ł e j czę stotliwości. Ważnymi zaletami 
metod dynamicznych są: duża sprawność i prostota bada11 
oraz ich nieni szczący charakter. Uwzglc;dnia jąc jednocześ 
n ie wysoką mobi lno ść urządzel'l pomiarowych należy stwier
dzić, że metody te są obecnie najbard zie j efektywne . 

Okreś l an i e wartośc i liczb PCN 

Z defin icji - liczba PCN jest równoważna 1/500 dopus.z
czalnego obciążen ia (wyrażonego w kg masy) przyłożonego, 

do nawierzchni przez pojedyncze kolo ze standardowym 
ciśnieniem w oponie równ ym 1,25 MPa. Ocena nośno '. ci 
nawierzchni oparta na metodzie wymiarowan ia umożliwia 
be zpośrednie wyznaczanie wielkości tego obciążenia przez 
przyjęcie w a lgorytmie obliczeniowym odpowiednich da
nych dotyczących warunków obciążenia. W metodach ba 
dawczych wykorzystujących relac ję obciążen ie - ugięcie, 
wielkość dopuszczalnego obciążen i a określa się sto sując 
właściwą dla danej metody teorię mechaniki konstru kcji 
n awierzc hni. Może tutaj dodatkowo wystąpić konieczność 
zastosowania wzorów na obliczanie obciążenia równoważ
nego, aby spełnić warunek standardowego ciśnienia w o
ponie koła obciąża j ącego nawierzchniG. 

Liczby PCN nawierzchn i obli czone na pods tawie obci ą 
żei'1 dopuszczalnych, wyznaczonych z ·zastosowania wybra 
nej spośród omówionych metod, są zaliczane do grupy 
,,ocena techniczna·'. 
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iezależnie od zastosowanej metody oceny , wskazana 
jest Żnajomość charakterystyk zmęczeniowych zasadniczych 
elementów konstrukcyjnych nawierzchni. Przy znajomości 
dotychczasowej eksploatacji nawierzchni oraz prognoz 
przyszłego ruchu stwarza to możliwość określenia „poz.o
stałości" czasu eksploatacyjnego i tym samym - precy
zyjnego prognozowania terminu remontu nawierzchni. 

Przykład technicznej oceny nośności 
nawierzchni lotniskowej [5) 

A. Nawierzchnia podlegająca ocenie wykonana jest 
z prefabrykowanych płyt wstępnie sprężonych o następu
jących charakterystykach konstrukcyjnych: 

• beton cementowy: 
- wytrzymałość na rozciąganie przy zginaniu Rrzg = 

= 5 MPa · 
- obli~zeniowa wytrzymałość na rozciąganie przy zgi

naniu uwzględniana w sprawdzaniu wstępnie sprężonych 
przekrojów na tworzenie się rys RTJ = 4,2 MPa, 

- moduł sprężystości podłużnej Eb = 3,6 • 104 MPa, 
- współczynnik Poissona µ = 0,16, -
- wymiary płyty : 6,00 >< 2,00 X 0,14 m; 
• zbrojenie podłużne sprężające, wykonane z_ 18 li n (/) 

7,8 mm (sploty: 1 (/) 2,8 + 6 (/) 2,5 mm) rozmieszczonych 
symetrycznie w górnej i dolnej strefie płyty: 

- minimalna siła zrywająca linę - 62 kN, 
• zbrojenie poprzeczne - niesprężone, pręty (/) \J mm: 
- wytrzymałość obliczeniowa Ra= 316 MPa, 
- moduł sprężystości podłużnej Ea = 1,8 • 105 MPa. 

Rys. 3. stanowislrn do badań nośności nawierzchni wykon:m e j 
z płyt ws tępnie sprężonych. Pomiar u g iqcia pł yty pod ol1 ciq żc
niem st a tycznym 

Płyty spoczywają na podłożu gruntowym o nośności 
k1 = 41 MN/m 3 i k2 = 133 MN/m8

• 

W celu p orównani a wyznaczonych liczb PCN, ocenę 
nośności przeprowadzono dwiema metodami: 

- teoretycznie, z zastosowaniem „odwróconej" m etody 
wymiarowania, 

- doświadczalnie, z zastosowaniem sta tycznych obciążeń 
t estowych . 

B. Ocena no śnośc i oparta na „odwró conej" metodzie 
wym iarowania. 

1. Ocenę przeprowadzono na podstawie r a dzieckiej meto
dy wymiarowania nawierzchni lotniskowych z płyt wstęp
nie sprężonych, wykorzystującej teorię stanów granicznych 
k onstrukcji. 

2. W obliczeniach przyjęto: 
współczynnik dynamiczności obciążen ia K ctyn = 1,25, 
współczynnik przeciążenia nr= 1,0, 

- współczynnik warunków pracy m = 1,1, 
- st andardowe ciśnienie w oponie koła obciążającego 

nawierzchnię p = 1,25 MPa. 
3. W wyniku obliczeń [6] określono wartość granicznego 

momentu zgi na jącego w przekroju poprzecznym płyty or
tot ropow ej: 
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4. Stos uj ąc metodę kolejnych przybliżeń , usta lono war 
tość obciążenia granicznego Pgr wg wzoru: 

TABLICA 

N ofooóć podłoża k, 
MN/m' 

41 
133 

l'CN 

tc«?rctyczny doświndcznlny 
("odwrócenie" projektu) (obciążenie testowe) 

15 
18 

21 
31 

gdzie: 
f (r) wielkość zależna od zredukowanego promienia 

r obciążenia . (przyjmowana z tablic), 

R 
r=-

l 

R - promień śladu styku koła samolotu z nawierzch
nią; na nawierzchnię przekazywane jest obciążenie 
P 9 r; ciśnienie w oponie koła równe jest 1,25 MPa, 

- promień względnej sztywności płyty. 

Obciążenie graniczne jest równe: 
- 75,85 kN - dla nawierzchni na podłożu o współczyn•

niku k = 41 MN/ms, 
- 75,85 kN - dla nawierzchni na podłożu o współczyn

niku k = 133 MN/m3• 

Odpowiadające tym · obciążeniom wartości liczb PCN za
mieszczono w tablicy. 

C. Ocena nośności z zastosowaniem obciąże11 testowych. 
1. Ugięcie nawierzchni wywołano przez stopniowe, sta

tyczne przykładanie obciążeń za pośrednictwem stalowej 
tarczy o średnicy 300 mm (706,5 cm2). W trakcie badania 
mierzono wielkość działającej siły oraz w okreś lonych 
punktach - ugięcie płyty. Obciążenie stosowano w naj
słabszym miejscu, tj . w narożu płyty, aż do osJągnięcia 
stanu zniszcz-enia. Widok stoiska pomiarowego przedsta
wiono na rys. 3. 

2. W wyniku bada11 ustalono wartość obciążenia nisz
czącego, a następnie obciążenia dopuszczalne stosując 
współczynnik bezpieczeństwa równy 1,5. Obciążenie do
puszczalne wynosi: . 

- 106,7 kN - dla nawierzchni na podłożu o współcjZyn
niku k = 41 MN/m8, 

- 153,3 kN - dla nawierzchni na podłożu o współczyn
niku k = 133 MN/m3• 

Odpowiadające tym obciążeniom wartości liczb PCN za
mieszczono w tablicy. 

D. Dla obydwu wartoś ci współczynnika k charakteryzu
jącego nośność podłoża zaobserwowane różnice liczb PCN 
należy tłumaczyć zastosowaniem w metodzie teoretycznej 
kilku współczynników bezpieczeństwa. Konsekwencją tego 
jest zaniżenie wartości granicznych momentów zginają
cych. Jest 'to zgodne· z wcześniejszym stwierdzeniem do
tyczącym przewagi doświadczalnego . sposobu określania 
nośności, bowiem wartość tej charakterystyki ustalana 
teoretycznie może być niekiedy znacznie zaniżana . 

Reasumując, pełna informacja o nośności nawierzchni 
rozpatrywanej w przedstawionym przykładzie, zgodnie 
z wymaganiami metody ACN-PCN, ma zatem następującą 
postać: 

- PCN 21 /R/ C/W/T (jeżeli k = 41 MN/m8), 

- PCN 31 /R/ B/W/T (je~eli k = 133 MN/m3). 
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Wojskowe silniki lotnicze -USA I Europy Zachodniej 

Producenci si lników 

Najwi.<;kszym i producentami silników lotniczy ch w US A 
są dwie firmy: General Electric i Pratt and Whitney. 
Pierwsza z nich produkuje m . in. jeden z najbardziej li
czących się obecnie silników na Zachodzie - F404-GE- 400, 
druga jest producentem tak znanych silników, jak TF30-P
-41'l i FlOO -PW-1 00. 

Produkcją silników lotniczych w Europie Zachodniej 
za jmujcl się przede wszystkim takie firmy, jak: Rolls-Roy
ce w W. Brytanii, Snecma i Turbomeca we· Francji, Volvo 
Flygmotor w Szwecji, Fabriquc Na tionale (FN) w Belgi i, 
Motoren und Turbinen-Union (MTU) i Klockner-Hum
boldt -Deutz (KHD) w FRN oraz Fiat Aviazione i Alfa Ro
meo Aviazione 1) we Włoszech. Cha rakterystyczne dane · 
t ych firm przedstawiono w tabl. 1. 

Z firm zachod nioeurope jskich, tyl ko Roll s-Royce dorów
n uj e produkcją firmom ameryka11skim. Ogół em zatrudnia 
on 58 800 osób, w tym 52 200 przy produkcji silników lot
niczych . Z pozos tałych firm zac hodni oeuropejskich najbar
dziej li czy się fr a ncuska firma Snccma. Zatrudnia ona 
18 400 osób, w t ym 10 300 przy produkqji silników lotni
czych. MTU jest spółką dwóch firm: Maschinenfabrik 
Augsburg-Nurnberg (AG) oraz Da imler-Ben z AG. Pierwsza/ 
z nich zajmuje s iq produkcją pojazdów i konstrukcji sta~ 
lowych, a dru ga - produkcją silników lotniczych, głów
nie wojskowych. Firmy włoskie, szwedzka i zachodnionie-

1) Również firm a Piaggio. l<tó ra u czes tni czy w produkcji m. in . 
si lników Viper (p rzyp. red .). 

TAfiLlCA l f.harnklerys~yczue tlnnc firm &ilni!rnwyd, Europy Z11d1od11icj 

Liczba zn lrud11io 11ych 

Pnl1 stwu Firu1 u przy pro-

Dr inż. MIROSLJ\W OSTAPKOWJ CZ 

miecka Kl:!D są duż.e, a le przy prod ukcji silników pracuje 
w nich po kilka procent załogi. Niewicie więcej, bo kil 
kanaście procent ogółu zatrudnionych, pracuje· przy pro
dukcji si lników lotniczych także w b elgij skiej firmi e FN. 
W e francu skiej firmie Turbomeca przy produkcjL silników 
pracuje połowa zatrudnionych. Większość firm prowadzi 
także naprawy silników i produkuje do nich częśc i za
mienne. 

Z wyją tkiem Volvo, wszystkie firmy zachodniocurope j 
s lde kooperują ze sobą lu b z dwiem a największymi fir
mami ameryka11skimi. Przykładem takiej kooperacji jes t 
s ilnik RB199-34, budowany w kooperaćji przez: trzy firmy 
europe jskie: Rolls-Royce, MTU i Fiat. Rolls-Royce pro
dukuje sprężarkę niskiego ci śnienia, komorę spalania, tur
binę wysokiego ciśnienia, dopalacz, przewody i układ pa 
liwowy silnika. MTU produkuje sprężarkę średniego i wy
sokiego ciśnienia, turbinę średniego ciśnienia, obudowy, 
s krzynkę napędów, odwracacz ciągu i ,automatykę . Fiat, 
wspólnie ze swoim podwykonawcą Alfa Romeo, produkuje 
turbinę ni skiego ciśnienia, wały, podpory łożyskowe , wlot 
i dyszq regulowaną. Montaż silników odbywa sic; we 
wszystkich trzech firmach . 

Współczesne silniki cło samolotów wojskowych 

Zestaw tych s ilników wraz z ich podstawowymi danymi 
,przedstawiono w tabl. 2. W tej grupie tylko J79-GE-119 
firmy General Electric oraz Atar 9K-50 i Atar 8K-50 
firmy Snecma są kon strukcjami jednoprzeplywowymi. 
Mają one dłu g,) hi storie; . Pie rwszy z ni ch w sze,d1 na uzbro-

l'roclukcjn silników 

Pro<lukojn 
nielotnicza 

ogl, lc111 I ,lnkrji wyłqrzna I w kooperacj i 
~ilników 

\V. llrylattill Holls-flop·e 58 800 52 20 0 Dart HDu 6Mk5 96-72 i l OMkS 10. Gnomc - HDl99-34 z MTU ; Fiatem 
11 . 1400 ; 11 . MOO-J. G,m-2 i 4 DS360-23, - Olympus snMk6l0-14-28 ze Snccmi, 
Spcy: HDl63Mk512:l4. - Aclour : Mkl02, Ml.BIJ i Mk B5 l 
I 83 Mk555-15II, 163Mk5 I I -8. 7. Turbomecq 
168blk25 0 i l 68-25 H. Viper 6J:!, - Mk21-22 7.e Surcnią , MT U i F N 
M4511-01Mk501 ; M45 SD/HH•I 10, - RB 318 z Alfo. H.umr-o 
1'402-IU\ -401 P,µa , ua l1Mkl03. - TF41-Al Spey 
Pciinsus 15 HB211 -2213 . 52,in i 535, RD168-62 z Alli son 
HU101-07, l\B13~-03 ; Tyne HTy20Mk22 

Francja Snccnrn 18 1-00 IO 300 Atnr 9C, Atm 9K.S0, Atnr 8K·S0, MS J - Olympus 593Mk6l0-B-28 z Holls-Iloyce spn:i;:t komnnikacyj• 
M88 - Mk21-22 z Holls-Hoyce, MTU i FN ny, urzqcl.zenin oto-

- Lnrzoc, 04 z Turbomccą J\lTU i KHD m owc, przemysłowe 

- CFM56-3 z Cencrol Electric turbiny gazowe 
- CFM56-2 z Ccncrnl Electric i FN I 
- CF6-80Al ; CF6-80A3 z Gcm:rnl 

Electric i MTU 

Turbomf:c a ,1 600 2 300 ,\rbizon J1 i lV. Mnrl.o.-c VI, Astufun lV - Adour: lllkl02, lllk8ll ; Mk85 1 z-Hulls-
Jl i G, Astu7.ou X VIG i XX, Boston VI C4 -Royce 
i VIJ, As tuzun llI, XIV X VIII XXA, - Lorzuc 04 ze Succmq, l\t'fU i KIJU 
Turmo IVc, Arricl I Cl. Mnkila I i Tl\1333 

----- - ---
SzwccjR Volvo Ftn;mo lor :i') 500 2 600 HM8 ~nnwcho<ly, silniki 

okrętovl'c i przcmye-
lowe, ruai:iz yny rol-
niczc i <lin l cśujctwn 

- - ----
Delsin Fnbriquc 9 700 I 500 Dcrwcnt., Avon - Mk21 -22 zHolls-H oyce, Snccmq i l\lTU mnie turbiny gazo-

. Na lionnlle (FN) - C}"'M56-2 ze Snecmq i General EJcctric we do pojazdów 
- J7 9-1JA z General Electric specjalnych 
- Atar 9C ze Snccmą (do snmolot6w Mi-

ragc w Belg i) 
- FIOO-PW-100 z Pratt nud 'Whitney 

(do samolotów ł~ l6 w Uelgii, Holandii 
Danii i Norwegii) 

RFN 1\fotorcn und Tur- - 6 300 250-MTU-C20B - HD199-34 7. Holls-Hoycc i Fintrm 
Lincn- Union (MT U) - J\lk21-22 z R olls-noy cc, Snccmq i FN 

- Lnrznc 04 ze Snccmq , Turbomccq i KHD 
- CF6-80A I i CF6-80A3 ze Snecmą i Gen e-

rai Electric 
--- ·-

Klockn cr•l fumb oldt- 27 560 1 ,100 T 3 12 AP U, Tll7, Tll4A - Lnrznc 04 ze Snccrun, Turbomccq i MTU 
-D eutz ( KUO) 

W iochy l <' iot Aviaz ione - :1 700 J79-GEl9, J 85-GEl3A, T64/P4D, Spcy - HDl99-34 z Holl s-Hoyce i MTU morskie i przcmyslo-
i jego g:ł6wny .koopc• M k807 i Viper seri i 600 - Hlll68 z Holls-H oyce ,\·e turbiny gazowe 
rnn t Alfa Hom en - J'flOD z Prntt and \ Vh.i tncy 
1h ·iaziooc 

cd . na III s. okt . 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Polskie balony zaporowe z 1942 i 1943 r. 

O prototypach pobkich balonów zaporowych zbudowa
nych podczas wojny w Wlk. Brytanii pisano dotychczas 
niewiele i lo tylko na podstawie relacji us tnych i kilku 
zd jęć (patrz A. Morgała : Polskie samoloty wojskowe 1939,---,-
---,--1945). Informacje były więc 1dość ogólnikowe i zawierały 
nieścislośoi pod wzg lędem oznaczeń i pojemności balonów, 
jak i ich prób. Obecnie na podstawie zachowanych opi
sów i sprawozdań z prób można było odtworzyć dzieje 
tych balonów. 

W 1939 r . do Rumunii została ewakuowana kadra i część 
urządzeń Wytwórni Balonów i Spa dochronów z Legiono
wa. Po nieudanych próbach uruchomienia Wytwórni w 
Rumunii, pracownicy zostali ewakuowani do Francji, a na 
stępnie do Anglii. Kierownik WBS mjr Stanisław Mazurek 
oraz konstruktor inż . J ózef Paczosa dążyli do wykorzysta -. 
nia polskich doświadczeń w budowie balonów, aby prze
chyli ć szalę zwycięstwa na stronę aliantów. W 1941 r. wy
sunę li oni propozycję budowy prototypu balonu zaporo 
wego o korzystn'e jszycb cechach niż stosowan e w armii 
brytyjskiej . W wyniku tego dowó dztwo Polsk ich Sił Po
wietrznych uzyskało zgodę w brytyjskim Mini ster stwie 
Lotnictwa na skierowanie kilkuosobowe j polskiej grupy (w 
skład której wchodzili: mjr S. Mazurek, por. inż. J. Pa
czosa, sierż . majster Czesław Nowacki i kilku wysoko wy
kwalifikowanych rzemieślników) do ośrodka Ballon De
velopment Establishment (BDEJ w Cardington k. Bedford. 
Prace w tym ośrodku rozpoczęto j es ien ią 1941 r. 

Lądowy balon zaporowy P.l 

Inż. J. Paczosa zaprojektował balon, w którym miały 
być wypróbowane rozwiązania z powodzeniem stosowane 
prz.ed wojną w Polsce oraz nowe ul epszenia. Były to: 

- pojedyncza tkanina powłoki (zamiast podwójnej) , 
- smuklejszy, bardziej opływowy kształt balonu niż ba-

lonów brytyjskich Mk.VI, 
- ściągane gumą faldy umożliwiające rozszerzalność ba-

lonu, 
- sztywne statecznik i. 
Przy projektowaniu założono następujące osiągi balonu: 
-- pułap 2400 m, 
- ·wytrzymałość li ny wciągarki 2 t, 
- maks. prędkość wiatru 72 km/h, 
- rozciągliwość powłoki umożliwiająca osiągnięcie peł-

nego pułapu z uwzględnieniem możliwo ś ci rozgrzania gazu 
przez promieniowanie słoneczne. 

Wy miary i masy balonu : 
- długość 19,80 m, 
- średnica maks. 7,65 m, 
- pojemność maks. 515 m3, 
- pojemność na zie mi 350 m 8, 

- masa powłoki bez stateczników 179 kg, 

Rys. 1. Balon zaporowy P.l o pojemnośc i 515 m• 
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- masa stateczników 59,5 kg, 
- masa wła sna 238,5 kg. 
Balon mia ł wydłużenie 1 : 2,6, za ś m aksymalna jego 

średnica znajdowała się w 320/o jego dłu gości . Powłoka 
była wykonana z 12 brytów, każdy z 25 odcinków. W 
grudniu 1941 r. rozpoczęto badania szczelnośc i tkaniny. 
Tkanina bawełniana o gramaturze 76 g/m2, nagumowana 
od spodu warstwą 120 g/m2 oraz z wierzchu warstwą za 
wierającą aluminium 25 g/m2, miała masę 221 g/m2. Nasy
cenie tkaniny wykonała firma Dunlop. Studniowe próby 
szczelnoś c i zos tały prze prowadzone na 5 próbkach tkaniny 
w warunka ch zimowych. Przy wykonywaniu powłoki sto 
sowano poczwórne szwy pokryte z zewnątrz i wewnątrz 

przy klejoną ta śmą 30 mm. 
System umożliwiajqcy rozszerzalność powłok i polegał na 

wykonaniu po obu bokach balonu fald o wzmocnionych 
krawędz,iach górne j i doln e j, między którymi były napięte 
ściągacze gu mowe. Nad faldą umieszczone były cztery far 
tuch y o szerokoś ci 2,9 m i długo ś ci 1 m , do których były 
mocowane liny połączone z liną holującą . Na górne,j czę
ści powłoki z każdej strony znajdowało się 6 punktów 
moco•wania. lin cumowniczych . Trzy sztywne stateczniki 
o maksymalnej cię ciwie 6,56 m miały szkielet z rur dura
lowych o średnicy 25,6 mm (1 cal), kryty pojedynczo płót
nem. Biegnące od powłoki linki u sztywniające stateczniki 
miały krótkie amortyzatory gumowe. 

Pierwszą próbę napełnienia balonu powie trzem, dla 
sprawdzenia prawidłowości jego budowy, w ykonano w 
dru gie j połowie sierpnia 1942 r. i 29 sierpnia balon na
pełniono gazem. 31 sierpnia 1942 r . po raz pierwszy balon 

Rys. 2. Balon P.l w powietrzu w Cardington w 1943 r. 

Rys. 3. Statecznik balonu P.l 
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wzniósł · ię w powietrze. Przy lekkim wietrze 13+21 km/ h 
"balon wzniós ł się na wysokość 2400 m. Kąt liny wyciągar
ki wyno si ł 43° . · Większa masa stateczników sztywnych niż 
gumowych spowodowała konieczność przesunięcia do przo
du punktu zaczepienia liny holującej. Podczas prób przy 
wiet rze 24+32 km/h wystąpiły drgania s tateczników, co 
zmusiło do zred uko wania do minimum odcinków gumo
wych w linkach usztywnia j ących stateczniki. Wykorzysta
nie 36 osób do cumowania balonu, za miast niezbędnych 6, 
doprowadzi ł o do szarpania balonu linami cumowniczymi 
i do oderwania jednej z taśm mocujących liny do powło
ki, w wyniku czego 18 września wypuszcwno gaz, aby 
balon naprawić. Po drobnych modyfikacjach balon napeł
niono gazem 16 października i od 18 d o 30 października 
wykonywano z nim próby na małych wysokościach przy 
prędkości wiatru do 48 km/h. W próbach stwierdzono spa
dek nieprzepuszczalności powłoki z 95 do 830/o, co wska
zywało na jej złą jakość. 2 lis topada balon wzniósł się 
na wysokość 1370 m p rzy wietrze 16+32 km/h, zaś 10 li
stopada na 760 m przy wietrze 48+ 56 km/h. Przy śc iąga 
niu balonu podczas ulewy na wysokości 90 m podczas 
porywu wiatru złożył się jeden ze stateczników powodując 
niestateczność balonu. Balon znurkował uderza jąc o zie
mię, co spowodowało uszkod zenia. Balon nie nadawa ł się 
już do użytku. 

Rys. 4. Morski balon zaporowy VLA .48 o pojemności 120 m• pod
czas prób w 194J r. 

W wyniku prób stwierdzono, że pojedyncza tkanina jest 
zbyt przepuszczalna (choć w Polsce u zyskiwano zadowa
lające wynik i), brak gu m y nic pozwala używać jej aż . 
39 kg na ś ciągacze, za ś brak aluminium uniemożliwia 
stosowanie go do konstrukcji st ateczników. Sztywne sta
teczniki były prawie 2- krotnrie cięższe niż miękkie, a za 
razem były niedostatecznie pewne. K szla ll balonu był ko
rzystny. 

Rys. 5. Szkiele t sta tecznika balonu P . l 
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Morski l>alon zaporowy YLA.48 

Po za ko11czeniu projektowania balonu P .1 Sekcja Polska 
BDE przystąpi ła do projektowania balonu klasy Mk.Vr 
o następującej charakterystyce : 

- pułap 600 m z rezerwą pojemności pozwal ając,\ na 
przegrzanie słoneczne oraz nieś ciąganie balonu przez trzy 
dni, 

Rys . 6. Szkielet statecznika w stanic złożonym 

- pojemność nie przekraczająca 127 m 3, 

- siła zrywaj ąca l inkę holowniczą (KB.l) 1 t, 
- pozostałe osiągi jak dla balonu Mk.VI. 
Wymiary i masy : 

długość 12,5 m, 
- średnica maks. 4,8 m, 
- pojemność maks. 120 m 2, 

- masa powłoki bez stateczników 81 kg, 
- masa stateczników 28,5 kg, 
- masa własna 109,5 kg. 

Powłokę wykonano z dwóch warstw tkaniny od balonu 
Mk.VI o masie 265 g/m2• Rozwiązania konstrukcyjne sy
stemu rozszerzania powłoki i mocowania lin nośnych za 
stosowano jak w balonie P .1. Trzy stateczniki o konstruk
cji z rur duralowych były składane. Usztywniały je po 
3 linki z każdej strony. Na ko11cu balonu umi eszczony był 
zawór gazu z balonu Mk.VI. 

Balon napełniono gazem 16 stycznia 1943 r. i pozosta 
wiono go na 10 djn i w celu sprawdzenia szczelności. 
Stwierdzono spadek udźwigu z 39 do 25 kg, co oznaczało 
ubytek 8,5 m 3 gazu, czyli szczelność zmalała z 98,3 do 
97,1 O/o. 26 stycznia balon wykonał pierwszy lot na malej 
wysokości i śc,iągnięto go na ziem ię przy podmuchach w ia
tru 24+29 km/h. Wykazywał tendencję do skręcania i nur
kowania. Na WYSokości 6 m balon znurkował i wyrwał 
w górę zrywając linę o wytrzymałości 1 t. Balon odnale
ziono; był t ylko lekko uszkodzony. Po ponownym napeł
nieniu osiągnął wysokość 900 m . Przy słabym wietrze ba
lon l ata ł dobrze. Przy silnie jszym wietrze stosowano moc
niej szą linę. 3 kwietnia 1943 r. balon osiągnął wysokość 
1000 m przy wietrze 58 km/h; wówczas kąt liny wynosił 
20° do poz,iomu. W końcu maja wymieniono zbyt rozciąg
nięte gumowe sznury ścią gaczy. Rankiem 7 maja balon 
wypuszcono na wysokość 120 m w celu przeprowadzenia 
próby lotu długotrwałego . W nocy wiatr o p orywach do 
80 km/h uszkodził balon VLA.48. Rano znaleziono go; był 
ro21da rty, z połamanymi statecznikami. Z towarzyszących 
mu w próbach na te j sa mej wysokości czterech balonów 
Mk.XIII i jednego Mk.VI - w tyl"l'.\ samym czasie uległ 
zniszczeniu jeden balon. Uznano, że VLA.48 stracił s ta
teczność przy nadmiernie sil nych podmuchach i znurko
wał aż do ziemi. 

Udźwig balonu VLA.48 nie był wiele wy1ższy niż, balonu 
Mk.VI o pojemności 76,5 m 3, lecz wymagał większego 
wkładu pracy oraz rur a l uminiowych i gumy 1!1a ściąga 
cze, które to materiały w Wlk. Brytanii były bardzo o
szczę dzane. Na budowę poprawionych prototypów nie uzy
skano już zgody. 

ŻRÓDŁA 

l. Report on Polish balloons P.1 and VLA.48. Balloon Develop
ment Esta blishment, Cardington, November 1943. Archiwum In
stytutu Pol ego i Muzeum im. gen. Sikorskiego, Londyn, nr 
arch . L ot. A v 1-24 

2. Uwag i mjr S . Mazurka do ww. sprawozdan ia (w j ęz. ang.). Ar
chiwum i nr jw. 
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STRESZCZENIA 
Glass A. : Samolo ty i śmigłowce na Farn
borougb'86. TLiA, t. XLII , 1987, nr 3, s. 4 

Przedstawiono kierunki rozwoju tech
nicznego samolotów cywilnych, nowe ini
cjatywy w kooperacji, zamówienia i pro
uukcję samolotów oroz nowe w e rsje i pro
jekty śmigłowców - zaprezen t owane n a 
wystawie w Farnborough. 

GLIWA M.: Przykład zastosowania metod 
statystycznych do opracowania i analizy 
wyników badafi. TL!A, t. XLII, 1987, n r 3, 
s. 7 

W artykule podano przykład zas tosowania 
najnowocześniejszych metod statystycznych 
do analizy w y ników pomiaru wielkości 
ziarna austenitu odkształconej na gorąco 
stall 18H2N4WA. 
::;taf1ej w. : Współczynnik obciążenia skrzy
uta szybowca w rozuych ~lauacn l otu u
, , a10„ei;v . TLiA, t . XLll , 1987 , nr 3, s . 16 

Wyzlla<:zenie oociążen skrzydła szyoowca 
\'l,yulaga ana1izy wieiu stanów iotu, spccy-
111.:zny<:n arn tego typu sprźętu latającego . 
w ar tykule 01nowioao sposouy okrc:slanw. 
tych o uc1ązeri stosowane przy proJektowa-
111u szyuowców. 

Czarnecki G ., Graczyk M.: Klasyfikacja 
llO!:tuości na w1erzcnni l otniskowych metoaą 
ACi'<·t'l...N (111) . TLiA, t. XLU, rn87, nr 3, 
S. lH 

w cz. Ill artyl,ułu przeds ta wiono meto
dę wyznaczania liczb PCN zaliczanych do 
grupy "ocena techniczna ". 

Ostapkowicz M.: Wojskowe silniki lotnicze 
U<:>A i I,;uropy Zachodniej. TLIA t. ALU, 
h.td', , nr J, s. :.i::: 1 

::;cna rak~eryzowano firmy USA i zachod-
111oeurope Jslue zaJmuJące się proau1<.eJ ą 
s1 1nikow J.0ln1czych oraz omówior11..> nieJ< to
re sim iki ao samolotów wojskowych. Ar
Lyi,ul uzupełniono t ablicami z cl a u ymi ao
,, 1:zącym, zachodnioeuropejskich wy, worm 
siln ikowych i wspólczesnycJ1 silników woJ
skowych. 

Glass A . : Polskie balony zaporowe z 1942 
1 J , 4J r. I'LiA , t. XLll , J. ~8'1 , nr J, s. 22 

1-'rzeas tawiono dzieJe powstarua , kon
strukcJę, dane t echniczne 1 przebieg prob 
llaJono w za porowych P.l i VLA.4li zbucto
wanych przez polskich konstruktorow w 
W. 1.lryta nii w Ja t ach 1942 i 1943. 

CONTENTS 
GLASS A.: Aeroplanes and ltelicopters at 
1•aruooroubh'tsli . 'l'LiA, vol. XLJI, Ht87, No. 
J , p. 4 

t... 1vil airc rart development trends, new 
eo-operat1on initiauves , orders for and 
proauction or aeroplanes , n ew versions 
anu aesigns or helicopters - all 11aving 
bccn aemons t raled at the Farnboroug 11 
e xh1 bilion, are presented in this article . 
GLIWA M. : An example of application of 
sLatisucat metltods to compile and analy
se rcsulls of investigations. TLiA, vol. 
XLll , 19li7, No. 3, p . 7 

An example of applica tion of the most 
up-to-da1.e siatisticH1 n1 e thods to analyse 
results or measurements of austenite grain 
size in hol workecl 18H2N4WA steel h as 
been givcn . 
STAFIEJ W.: Gllder wing load factor in 
various conditlons of steady /light. TLIA, 
vol. XLII, 1987, No. 3, p. 16 

To find loads applied to a glicler wing, 
"nalysis or various flight conditions spe
cifie for this type of aircrart is required. 
Methods to determine these loads, u sed at 
g lide r d estgning stage, have been discus
secl. 
CZARNECKI K ., GRACZYK M.: Classi/i
cation of airficld surface load capaclty 
with the ACN -PCN method (Ili), TLiA, vol. 
XLII, 1987, No. 3, p. 18 

A m e thod to determine the PCN num
bers , r eckoned among the „technical ap
praisal" group, has been presented in 
Part III of this artlcle. 
OSTAPKOWICZ M.: Mllitary alrcraft en
gines manufacturcd in the USA and wes
tern E uropa. TLiA, vol. XLII, 1987, No. 3, 
p . 21 

us and W est-European manufacturers 
or aircraft eng ines have been described 
ctncl som e cngines u sccl in mili tary aircraft 
have been presentecl. Tables wlth data on 
W es t-European engine manufacturers and 
on present-clay aircraft engines for mili
tary <ipplications have also been mcludecl . 
GLASS A .: Polish barrage balloons of 1942 
ancl 1943. TLiA, vol. XLII, 1987, No. 3, p . 22 

Bis tory of deve lopment, design, t echnl
cal data and t es ting of barrage balloons 
P.l a nd VLA.48, built by Polish engineers 
in u . K. in 1942 a n d 1943, have been de
sc ribecl . 
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T ABLJ CA 2. "\l'spóluc1me s ilniki do 11oruo lotów bojowych 

Ciąg startowy, 
dnN 

.llok wejhcin 
Typ si lnika <l o cksploatncji Zaslosownnic 

bez do- , z dopnln-
pnlnnin niem 

P cgnsus l!Mkl03 1966 n nnicr 9 560 -
Spey RB168 Mk-250 1967 N imrod 4 380 9 130 
RM8 1967 Viggcn 7 2·02 12 600 
A<lour 1\fk 102 1967 .Jag uar 2 260 3 740 
Atnr 91 -50 1968 Mirugc F J, Mi.rHgc 50 4 929 7 050 
Larzu c 04 1969 D ornier, Alfo Jet J 320 -
TF30-P-4l4 1970 F 14 T om cn t 5 7~0 9 450 
F LOO-PW-10 0 J 972 Fl5 j F16 6 670 Jl OOO 
TF34-GE-2 , 1972 V ;king S-3A, 4 200 -
TF34-GE-10 0 AIO 4 100 -
Atnr 8K-50 1974 S uper E tnn-dcvl 4 950 -
F404-GE-400 1978 Northrop Fl8 

Il oru et 4 450 7 120 
RB1 99 -34 1979 Tornado 3 550 7 100 
J 79-GE-11 9 1980 F4 i F!04 5 290 8 340 
M53 1980 Mirugc 2000 6 500 9 520 
OFElOl lntn 80. Fl4 i Fl6 7 550 12 600 
M88 Jutn 90 . Super Mi rngc 4000 7 550 IO 400 
PW11 20 Juta 90. F-XX 6 350 9 350 

jenie już 25 lat temu, dwa pozostałe są ewoluc ją również 
dawnych konstrukcji oryginalnych. Silniki te były przed 
laty bardzo uda ne. Dziś są j uż przestarza łe, a produkuje 
się je dotychczas przede w szystkim ze względu na opła
calność . Pozos tałe silniki są dwuprzepływowe , o małym 
i dużym stopniu dwuprzeplywowości 2) . Do tych ostatnich 
należą t ylko dwa silniki firmy General Electric: TF34-
-GE-2 i TF34-GE-100. Ich stopień dwuprzepływowości 
wynosi 6,2. Zastosowani e tak dużego stopnia dwuprzepły
wowości pozwoliło uzyskać bardzo małą wartość jedno st
kowego zużycia paliwa - 0,36 kg/daNh. Jedna k duży sto-
pie11 dwuprzepływowoś ci pociąga za sobą w zrost wym·a
rów poprzecznych silnika , a tym samym jego masy i o
porów czołowych. Dla tego też w innych silnika ch dobrano 
stopień dwuprzepływowości na optymalnym poziomie. Naj
mniej szą wartość ma on w silniku amerykaóskim F 404-
-GE-400 (0,34) i w silniku francuskim M53 (0,35). W sil
niku PW11200 firmy Pratt and Whitney dla myśliwca 
przyszlośoi będzie on wynosił prawdopodobnie tylko 0,155. 
Srednica tego silnika będzi.e równa d zięki temu tylko 
0,84 m przy masie 1255 kg i długości 3,29 m. 
Największą zaletą si lników dwuprzepływowych jest ma

ła wartość jednostkowego zużycia paliwa, wynikająca z 
większe j w porównaniu z silnikami jednoprzepływowymi 
wartości ich sprawności cieplnej i napędowej. 

' ) Stopień przeplywowości silnika określa stosunek natężenia 
przepływu w kana le zewnętrznym do na tężeni a prze pływu w ka
n ale wewnętrznym. 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

J cclnoslkowc 
Temp. M tF' () \•} C 

zużycie paliwa , Przep ł y wy Wymi ary silnika 
kg/daNh przed nnlf,ŻC-

turbi ną nic 
K Spr\·ż prze-

liczba l• losuuck bez do-1 z dopn- pływu, długość I średuicn l mnsn 
pałania lnnfom kg/s Hl lll kg 

- - - 14 196 2 1,4 3,48 1,22 l 699 
0,53 - - 19 - 2 0,6 2,70 0,97 I 225 
0,62 2,30 - 16,5 146 2 I 6,00 1,3,1 2 100 
0.74 - - li - 2 0,8 2,97 0,76 715 
0,97 1.96 J 200 6, 15 72 l - 5,95 l ,02 1 582 
0,71 - - l0,65 ·21.6 2 l ,13 1,18 0,60 290 
0,69 2,78 - 19,8 110 2 0,9 6,00 1,30 1 900 
- - - 2,5 .103 2 0,7 4,85 0,88 1 370 

0,36 - - 21 153 2 6,2 2,54 1,33 660 
0,36 - - 21 153 2 6,2 2,54 l ,26 630 
0,99 - - - - J - 3,49 l,02 1 ] 55 

- - - 25 63,8 2 0,34 4 ,05 0,88 908 
0,45 - l 6()0 23, l 70 2 1 3,20 0,87 900 
0,85 1,98 I 260 13,4 77,3 I - 5,31 0,99 l 745 
0,90 2,05 - 9,8 94 2 0,35 4,85 l,V:i l 420 
0,66 2,01 - 30 JIU 2 0,85 4,60 1,28 J 740 
- 1,89 - - - 2 - 3,64 0,90 900 
0,7 8 - l 67 0 23 78 2 0,155 3,29 0,84 1 255 

O dużej sprawności cieplnej decydu je przede wszystkim 
wartość sprężu . W silnikach jednoprzepływowych udało 
się uzyskać, jak dotąd, spręż 15, co pozwoliło osiągnąć 
warto ś ć jednostkowego zużycia paliwa 0,75 kg/daNh. U
kład dwuprzepływowy silnika umożliwia dalsze zwiększe
n ie sprężu nawet do wartości równej 30. Taką właśnie 
wartość zamierza o s iągnąć firma Pratt and Whitney w sil
niku najbliższej przyszło ś ci DFE 101, który ma zastąpić 
silniki TF30-P-414 i Fl00-PW-100. W produkowanych już 
silnikach wartość sprężu jest równa 25 w silniku F404-
- GE- 400 i 23,1 w silniku RB199-34. 

O wartości sprawności napędowej decyduje prędkość 
wypływu czynnika z dysz wylotowych. W turbinach sil 
nika dwuprzepływowego następuje większy spadek ci śnie
nia i temperatury niż w turbinie j ednoprzepływowej , w 
wyniku czego jest mniej sza prędkość wypływu spalin z dy
szy kanału wewnętrznego. Również jest mniej sza prędkość 
wypływu powietrza z kanału zewnętrznego, d zięki stosun
kowo niskiej temperaturze i małemu c iśnieniu powietrza 
wypływającego z wentylatora . Zmniejszenie prędkości wy
pływu czynnika z obu dysz 3) tego silnika jest. źródłem 
zwiększenia jego sprawnoś ci napędowej. 

3) Lub ze wspóln e j dyszy dla obu przepływów w przy padku 
silnika z mieszaniem s trumieni {przyp. r ed. ). 

Samolot Sikorsky z płatem o układzie X 

Firma Sikorsky Aircraft opracowała koncepcję samolotu 
pionowego startu i l ądowania zaopatrzonego w płat-wirnik 
o układzie X . Płat-wirnik ma cztery trapezowe łopaty o 
stosunkowo dużej cięciwie, które po zablokowaniu wirnika 
tworzą ukła,d dwóch płatów - jednego ze skose m do 
przodu i drugiego ze skosem do tyłu. Dzięki temu. samo
lot może latać jak ś migłowiec oraz ja k samolot konwen
cjonalny, w tym drugim przypadku z prędkośc i ą do 
750 km/h. W za leżności od sposobu wytwarzan ia mo cy do 
napędu wirni ka nośnego ,i ci ągu potrzebnego w locie po
ziomym z dużą prędko ścią rozróżnia s ię dwie wersje sa 
molotu: 

- weTsję z silnikami o zmiennym obiegu cieplnym, któ
re napędzaj,i płat-wirnik po skierowaniu gazów wytwor
nicy na wieniec oddzielnej turbiny napędowej oraz wy
twarzaj ą ciąg po skierowaniu gazów do dyszy wylotowej 
zabudowanej w końcu kadłuba . W czasie lotu śmigłowca -

wego moment reakcyjny wi rnika nośnego równoważony 
jest za pomocą bocznych dysz wylotowych; 

- wers ję z turbinowymi silnikami wałowymi, tj. turbi
nowymi silnikami śmigłowcowymi, które za pośrednic
twem przekładni napędza ją albo wirnik X, albo umiesz
czone wysięgnikowa po bokach kadłuba śmigła wentylato
rowe (prop-fany). Moment reakcyjny wirnika równowa
żony jest za pomocą różnicowego ciągu śmigieł . 

Obie wersje zostały tak zaprojektowane, aby możliwe 
było wykorzystanie samolotu służącego w programie NASA 
do bada11 doświadczalnych wirnika typu X firmy Sikor
sky, które miały rozpocząć się w paździierniku 1986 r. 
Próby samolotu doświadczalnego z piatem-wirnikiem X w 
jednej z dwóch wers ji zaczną się dopiero ok. 1990 r . 

W.K. 
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