TECHNIKA

IOTNICZAa

ASTRONAUTYCZNA




ZE SWIATA <

o W firmie Metravib trwaja prace nad akustycz-
nym systemem wykrywania $miglowcow, nazwa-
nym Rachel. Trudno$ci sprawia selekcja dzwigku
charakterystycznego dla $miglowcow oraz ustalenie
kierunku, a tym bardziej — doktadna lokalizacja
$miglowca. Prace sg wykonywane na zlecenie NATO;
jest w nie zaangazowanych okolo 100 inzynierow
z W. Brytanii, RFN, USA, Danii, Holandii i Francji.
(A. et C. 1223)

@ Do konca 1988 r. sprzedano do USA 619
$miglowcOw Aerospatiale 19 typow i wersji, a do
Kanady - 105 $miglowcow tej wytworni. (A. et C.
1223)

@® Zgodnie z zaleceniem ministra transportu, linie
lotnicze Air France (obstugujace polaczenia krajowe
i zagraniczne) oraz Air Inter (polaczenia krajowe)
dokonuja wymiany obstugiwanych przez siebie kieru-
nkow. (A. et C. 1223)

@ PORTUBALI

® Armia powietrzna otrzymala pierwszy z 18
zamowionych we Francji samolotéw treningowych
SOCATA Epsilon. Jest to jedyny kraj, do ktorego te
samoloty udalo si¢ wyeksportowac (A. et C. 1221)
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@ Nie tylko nie gasna, ale narastaja kontrowersje
wokol wojskowych lotoéw ¢wiczebnych na malych
wysokosciach i ich nastgpstw — o czym juz pisalismy.
W 1988 r. w RFN wydarzyto si¢ (w wyniku tych
lotow) 17 wypadkow, w ktorych zginglo 11 czlonkow
zalog samolotow 1 74 osoby cywilne (na ziemi);
utracono w nich 20 samolotow. Dla poréwnania:
w latach 1986 i 1987 mialo miejsce po 11 takich
wypadkow, w wyniku ktorych zgineto po 10 lotnikow
rocznie (nie bylo ofiar wsrod ludnosci cywilnej). Pod
koniec 1988 r. zdecydowano si¢ przerwaé wykonywa-
nie takich lotow nad terytorium RFN (spowodowato
to posrednio m.in. dymisj¢ parlamentarnego sekreta-
rza obrony P. K. Wiirzbacha) Kanclerz Kohl wydal
dla Ministerstwa Obrony dyrektywe¢ ograniczenia
ich liczby, jednak zdecydowanie przeciwstawil si¢
calkowitemu skasowaniu tych lotow. Trwaly dys-
kusje, jak podzieli¢ ograniczona liczbg lotow, bowiem
nad RFN trenuja nie tylko piloci Luftwaffe, ale takze
innych sit powietrznych NATO, co budzi szczegdlne
niezadowolenie opinii publicznej. W rezultacie
pomimo protestOw opozycji i opinii publicznej (co
podkreslano) loty treningowe na maltych wysokos-
ciach wznowiono 2 stycznia br. ograniczajac ich
liczbe ze 100 tys. do 67 tys., przy czym 22 tys.
przydzielono Luftwaffe, a 45 tys. — reszcie NATO.

Treningowe loty na matych wysokosciach uznawa-
ne sa w NATO za najistotniejszy czynnik szkolenia
bojowego pilotow; podobne reakcje opinii publicznej
problem ten budzi w W. Brytanii, gdzie rOwniez maja
miejsce katastrofy. Srodkiem zaradezym (do pewne-
2o stopnia) moze by¢ zwigkszenie udziatu symulato-
row w szkoleniu, jednak — jak podkreslaja wojskowi

nie daje to tego samego efektu. (A. et C. 1217/1218
i 1219)

@ Coraz wigcej mowi si¢ o tym, ze administracja
ruchu lotniczego powinna by¢ oddana w rece
prywatne. (A. et C. 1223)

® Linic lotnicze Lufthansa zatrudniajg 50000
0s0b; fundusz plac obejmuje 32% ogotu wydatkow
przedsigbiorstwa (A. et C. 1222)
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@ Szescdzesiat mysliwcow bombardujacych North
rop F-5 Tiger II otrzymano z Holandii, jako pomoc
NATO. (A. et C. 1222)

F?K:"‘T USA

@ Prezydent Aecrospace Industries Association
(AIA) poinformowal o wynikach amerykanskiego
przemystu lotniczo-kosmicznego w 1988 r. War-
tos¢ sprzedazy zmniejszyla si¢ (po raz pierwszy
od 17 lat) 0 0,9%: zmniejszylo si¢ rowniez zatrudnie-
nie (o 21 tys. osob na 1,3 mln zatrudnionych, tj.
o 1,6%; w 1989 r. przewiduje si¢ zwolnienie nastgp-
nych [4 tys. osob). Zyski wyniosty 5,1 mld dol.
1 wzrosly o 12%. Warto$¢ zamowien wynosi 17,03
mld dol. i okresla si¢ ja jako rekordowa. Spadek
wartosci sprzedazy w 1989 r. ttumaczy si¢ zmniejsze-
niem zamoéOwien wojskowych. Wartos¢ sprzedanych
wyrobow cywilnych wyniosta przy tym 118,7 mid
dol., tj. 0 21% wigcej w roku poprzednim. (A. et C.
1217/1218 1219)

@ Administracja nowego prezydenta USA Geor-
ge’a Busha okreslita jako ,,mozliwe do opoznienia”
nastepujace lotnicze programy wojskowe: trudno
wykrywalnego bombowca (stealth) B-2, przyszios-
ciowego mysliwca taktycznego ATF, samolotu tran-
sportowego C-17, przysziosciowego smiglowca pola
walki LHX, pionowzlotu o przestawialnych zespo-
fach napgdowych V-22 Osprey. Nie zostal jednak
zakwestionowany zaden z tych programow (A. et C.
1220)

® Zgodnie z ustaleniami FAA, od korca 1991 r.
bedzie obowiazkowe instalowanie pokladowych
urzadzen przeciwkolizyjnych na wszystkich samo-
lotach transportowych o pojemnosci wigkszej niz 30
miejsc. Obecnie urzadzenie takie kosztuje ok. 100 tys.
dol. (A. et C. 1220)

e W dorocznym, 41. spotkaniu organizowanym
przez Helicopter Association International (HAI),
tzw. Convention HAI (1517 stycznia br., w No-
wym Orleanie) wzigto udzial ok. 250 wystawcow. (A.
et C. 1220)

® Wytwornia McDonnell Douglas Helicopters
(d.Hughes Helicopters) zaprezentowala projekt no-
wego, osmiomiejscowego $miglowca transportowe-
go MDX. Oblot jest przewidziany na 1992 r.; przewi-
duje si¢ produkcje¢ w zakladach Mesa (Arizona) 96
tych $miglowcow rocznie. (A. et C. 1222)

® Rozpoczat proby w locie drugi egzemplarz
eksperymentalnego mysliwca Grumman X-29. Pier-
wszy egzemplarz wykonal dotychczas 242 loty w lgcz-
nym czasie 200 h, osiagnal predkos¢ Ma = 1,47 ikat
natarcia 20°. Drugi X-29 jest przeznaczony do lotow
ze znacznie wigkszymi katami natarcia. Proby sa
prowadzone w ramach badan nad skrzydlem o ujem-
nym skosie. (A. et C. 1222)

) W. BRYTANIA

® Firma Topexpress pracuje nad aktywnym sys-
temem tlumienia halasu od $migiel w kabinach
samolotow pasazerskich. Zasada opiera si¢ na roz-
mieszczeniu glo$nikdw w polowie diugosci fali dzwie-
kowej. System pozwoli na ograniczenie hatasu do
10 =15 dB w porownaniu z 1030 dB obecnie. Masg
systemu oblicza si¢ na ok. 20 kg w samolocie
o pojemnosci 50 miejsc. Trwaja proby na pokladzie
samolotu BAe 748. (A. et C. 1223)

@ Jak ustalono przyczyng tragicznej (258 + 11
ofiar) katastrofy Boeinga 747 linii Panaam

nad szkockim miastem Lockerbie (21 grudnia 1988 r.)
byl wybuch plastykowego materialu wybuchowego
umieszczonego w radiomagnetofonie, w przedziale
bagazowym. Zaostrzono Srodki bezpieczenstwa przy
sprawdzaniu bagazu w portach lotniczych Europy,
Bliskiego Wschodu i USA; postuluje si¢ m.in. zakaz
zabierania na poklady samolotow urzadzen radio-
technicznych, jesli wydadza si¢ one podejrzane (wy-
krycie bomby w radioodbiorniku radiomagnetofonie
lub telewizorze jest czgsto niemozliwe).

Byla to najtragiczniejsza katastrofa z tzw. czarnej
serii katastrof samolotow Boeinga, ktore wydarzyly
si¢ w koncu 1988 r. 1 na poczatku 1989 r. Wigkszos¢
z nich zostala spowodowana przyczynami pozatech-
nicznymi, jak akty terrorystyczne (np. powyzsza),
bledy pilotow i/lub kontroleréw ruchu lotniczego.
Nalezy przy tym mie¢ na uwadze, ze samoloty
produkcji Boeinga sa najpopularniejszymi samolota-
mi w Swiatowym transporcie lotniczym. (G)

® 19 min funtéw przeznaczono na budowe drogi
startowej w Rothera na Antarktydzie, obok brytyj-
skiej bazy badawczej Halley Bay. Beda tam mogly
ladowa¢ samoloty Dash 7 (STOL) i podobne. (A. et
C. 1219)

WEGRY

® Sily powietrzne ZSRR maja wycofa¢ z teryto-
rium Wegier jednostke liczaca 40 samolotow bojo-
wych, (Nepsabadsag)

® Rozpowszechniane sa informacje o udziale linii
lotniczych Malev w migdzynarodowym przedsigbio-
rstwie lotniczych przewozow towarowych TNT.
M.in. swiat obieglo zdjecie samolotu BAe 146 w bar-
wach przewoznika wegierskiego. (AviMag 975)

‘1%‘» WEOCHY

@ Z nieoficjalnych zrodet wiadomo, ze sa
(byly) prowadzone rozmowy z British Aerospace
(W. Brytania) nt. wspoOlpracy w dziedzinie wojsko-
wej. (A. et C. 1217/1218)

ZSRR

® 2| stycznia br. oblatano eksperymentalny egzem-
plarz samolotu Tu-155 (modyfikacja Tu-154) nape-
dzany gazem ziemnym. Pod koniec 1988 r. dokona-
no na nim badan napedu ciektym wodorem.
(TASS)

® Zaczgto podawaé do publicznej wiadomosci
dane dotyczace bezpieczenstwa w transporcie lot-
niczym. Poinformowano m.in., ze najtragiczniejszy
byl 1973 r., w ktorym w katastrofach Aeroftotu
zgingto 818 0sob. (TASS)

e Wytwornia samolotow im. Antonowa szczyci
si¢ tym, ze 90% przewozéw Aeroflotu jest wykony-
wanych samolotami...An-2. (i.w.)

0GOLNE

® Na posiedzeniu IATA w Genewie, eksperci tej
organizacji doszli do wniosku, ze zalecenia ICAO
odno$nie do kontroli oséb majacych dostgp do
samolotéw komunikacyjnych sa wlasciwe, jednak
ich wykonywanie jest co najmniej problematyczne.
Chodzi o wyeliminowanie zagrozenia ze strony terro-
rystow. (A. et C. 1223)
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Problemy moralne inzyniera lotniczego

Mgr inz. ANDRZEJ GLASS

Wybory 1 decyzje podejmowane przez pracownikow technicznych
lotnictwa podlegaja nie tylko ocenie fachowej i logicznej, lecz takze
moralnej. Kazda dziatalnos¢ czlowicka moze by¢ oceniana z tego
punktu widzenia. Rozwazmy, jakie sytuacje pociagaja za soba szczegol-
nie silne skutki moralne.

e Wybor tematu pracy konstrukcyjnej. Przede wszystkim jest
wazne, czy temat jest spolecznie potrzebny. Prawie dwadziescia lat temu
rozwazano u nas czy zaprojektowac¢ samolot akrobacyjny Harnas, czy
rolniczy Kruk. Perspektywy produkeji Harnasia byly niewielkie.
Wybrano temat potrzebny spolecznie i unikni¢to niepotrzebnych
wydatkow, czyli marnotrawstwa, za ktore zaplacitoby spoteczenstwo.

Natomiast w przypadku samolotu M-15, mimo protestow inzynierow
lotniczych, podjeto decyzj¢ sprzeczna z elementarnym rachunkiem
ckonomicznym. Rozwigzania konstrukcyjne tego samolotu i jego
urzadzen nie byly dostatecznie przemyslane, co spowodowato ich
wielokrotne przerobki. Koszt realizacji samolotu byt wielomiliardowy,
za$ pozytek z niego zaden.

Nicktore decyzje byly podejmowane z nadmiernym optymizmem, bez
sprawdzenia, czy zespot konstruktorow ma dostateczne doSwiadczenie.
Swiadczy to o zbyt malym poczuciu odpowicdzialnoéci przy ich
podejmowaniu. W konstrukcji samolotu zastosowano wiele nowych nie
wyproébowanych rozwigzan — a nie skorzystano z rozwigzan sprawdzo-
nych i z rozwijania istniejacych konstrukcji. Zdarzaly si¢ tez przypadki
podejmowania si¢ prac konstrukcyjnych dla zysku i korzysci osobistych
mimo przekonania i niewykonalnosci zadania. Poniewaz koniec
wienczy dzieto, sukcesem nie jest zbudowanie prototypu, lecz wprowa-
dzenie samolotu do produkcji seryjne;.

e Rzetelno$¢ konstruktorska. Konstruowanie nie polega na bez-
troskiej radosnej tworczoscei, lecz na odpowiedzialnym tworzeniu
rozwiazan wywodzacych si¢ z niezbednego do$wiadczenia. Zaprojekto-
wanie samolotu z wadami, ktore mozna bylo przewidzie¢ lub okresli¢
obliczeniowo — jest brakiem poczucia odpowiedzialnosci. Tak samo
nalezy oceni¢ prototyp w ktorym nie przewidziano wymiennosci czesei

i nic pomyslano o niezbednych naddatkach na rozwiercanie otworow
przy remontach. A takie sytuacje mialy miejsce.

e Rzetelno$¢ prob. Najlatwiej jest popehni¢ blad przy ukladaniu
programu prob. Niezaplanowanie odpowiedniej proby, czy utozenie dla
niej blednego programu spowodowato juz u nas kilka wypadkow.

e Rzetelnos¢ technologiczna. Wazny jest nie tylko dobor naj-
bardziej ekonomicznych metod produkeji, lecz takze takiej technologii,
by jako$¢ i trudno$¢ wyboru byla jak najwigksza. Np. potozenie
zasiarczonej gumy na elementy nosne ulegajace korozji jest sporym
niedopatrzeniem.

e Rzetelno$¢ produkcyjna. Wykonywanie wyrobow tylko w celu
zrealizowania planu jest nieetyczne, gdyz sa to wowczas wyroby
z usterkami. Koszt usuwania usterek jest wigkszy niz niedopuszczenie
do nich w trakcie produkcji. Niewystarczajaca kontrola techniczna i zla
jakos¢ wyrobow — to strata dla wytworni zarowno bezposrednia, jak
i posrednia, gdyz traci si¢ wowczas nabywcow. Powaznie pogarsza sig
opinia wytworni, jesli odbiorca musi sam demontowac i sprawdzac
kazdy nabywany samolot, gdyz stracit zaufanie do kontroli fabrycznej.

e Stosunek do wspolpracownikow i podwladnych. Inzynier czy
pracownik techniczny to nie tylko konstruktor czy technolog; kieruje on
innymi i z nimi wspolpracuje. Dlatego jest wazne, jaki jest jego stosunek
do innych pracownikow. Czy jest uczciwy w sprawach autorstwa
pomystow i podziatu wynagrodzen? Czy jest szczery i zyczliwy — czyli
tworzy dobra atmosfer¢ w pracy? To tez problemy moralne inzyniera.

W dos¢ odlegtych czasach na niektorych uczelniach komisja oceniaja-
ca pracg dyplomowa absolwenta zwracala uwage nie tylko na facho-
wos$¢ projektu, lecz takze na postawg etyczna kandydata. Oceniala jego
rzetelno$¢ i orzekala, czy kandydat moze by¢ przyjety do grona
inzynierow, czy nie narazi na szwank honoru srodowiska technicznego.
Podobna rolg¢ w niektorych krajach speilnialy tez izby inzynierskie.
W owych czasach uwazano, ze inzynier musi by¢ wyksztalcony, a nie
tylko wyuczony. Moze warto dzi$ sobie przypomniec¢ o potrzebie oceny
inzyniera nie tylko pod wzgledem wiadomosci fachowych.

27-36-12, 26-85-88.

CENTRALNA BIBLIOTEKA TECHNICZNA NOT
w Warszawie, ul. Mazowiecka 12 (wejscie przez Klub NOT)
jest czynna w poniedzialki i czwartki w godz. 12+ 18, a we wtorki, $rody i piatki w godz. 9.30+ 15. Informacje — tel.

Biblioteka ma duzy wybor czasopism krajowych i zagranicznych z wielu dziedzin techniki, w tym lotnictwa (Flight,
Flugrevue, Interavia, La Fane de I'Aviation, Air International). Wydaje Przeglad Dokumentacyjny Wydawnictw NOT-SNT,
Biuletyn Informacyjny o Planowanych Imprezach Naukowo-Technicznych NOT-SNT i wykaz nabytkow bibliotek.
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Proba uproszczonej oceny aerodynamicznej
ukladu ,,kaczka’ na tle innych ukladow

W ostatnich latach mozna zauwazy¢, ze uktad ,kaczki” pomyslnie
rozwija si¢. Jednak od startu braci Wright, wlasnie na samolocie
w ukladzie . kaczka” jest prowadzony spor nt. wad 1 zalet tego rodzaju
ukladu. Wytworzyt si¢ mit o nieckorzystnych wlasciwosciach uktadu
»kaczka”, podkreslajacy je, mimo wielu niewatpliwych i sprawdzonych
zalet. Obecnie nawet w budowie amatorskiej sigga si¢ po ten typ ukladu,
uzasadniajac to chgcia zbudowania bezpiecznego statku powietrznego,
ktory, jak si¢ sadzi, jest odporny na ,,przeciagnigcic”.

Sposrod zalet uktadu, w ktorym usterzenie poziome umieszczono
przed skrzydlem, najwazniejsza jest mozliwos¢ wykorzystania po-
wierzchni usterzenia poziomego jako drugiej powierzchni no$nej.
Umozliwia to uzyskanie wigkszego wspolczynnika sity nosnej calego
uktadu.

Rys. 1. Uklad przyjetych oznaczen
/ :
!
- ‘ l 5

\

7
o’ ,,q

Spor odbywa sig¢ na tle przebadanego i stosowanego od wiclu lat tzw.
ukladu klasycznego. Dlatego poszukiwane sa takie sposoby oceny cech
ukladow aby ocena ich byla bardziej wszechstronna. Czynione sa proby
przeniesienia sporu na bardziej ogdlna plaszezyzne. Wychodzi sie z
zatoZenia, ze mamy do czynienia ze statkiem powietrznym (samolotem)
uksztaltowanym w ten sposob, 7z mozna w nim wyrézni¢ dwie
powierzchnie wytwarzajace silg nosna, ktore sa potaczone kadlubem.
Nie formutuje si¢ zadnego kryterium, wg ktorego mozna by okreslic od
kiedy uwazac jedna z powicrzchni za podstawowy plat nosny, a od kiedy
zaczyna ona petni¢ funkcje usterzenia poziomego. Na takie spojrzenie
nakladaja si¢ wymagania zwigzane z wywazeniem i wynikajaca z tego
statecznoscia.

Porownujac cechy roznych uktadow, nalezy takze bra¢ pod uwage
plynna zmiane ksztattu bryl aerodynamicznych platow. Moze ona
odbywac si¢ w sposob ciagly, przechodzac ptynnie od ukladu klasycz-
nego przez uklad tandem do ukladu ,kaczka” W analizie cech tak
zmieniajacego si¢ ukladu wymaga si¢ okreslenia podzialu sity nosne;
wytwarzanej przez obie powierzchnie. W praktyce podzial ten, uwzgle-
dniajacy funkcj¢ kazdej z powierzchni, wynika z wymagan wywazenia i
statecznosci. Dlatego analiz¢ wygodnie jest prowadzi¢ w kilku etapach.
Najpierw nalezy okresli¢ potozenie srodka masy dla zadanych wymagan
statecznosci, nastgpnie ustala si¢ podzial sit nosnych pomigdzy po-
wierzchniami i w ctapic koncowym ocenia si¢ nastgpstwa realizacji
takiego podzialu. Przeprowadzimy porownanic cech (we wzglednym

Dr inz. STANISEAW DANILECKI

Politechnika Warszawska
MEiL Zaklad Samolotow i Smigloweow

ukladzie odniesienia) wprowadzajac najpierw nastgpujace oznaczenia
dla powierzchni pierwszej S,

S, .
S, = 5 : powierzchnia usterzenia odniesiona do obliczeniowej
odnies.
powierzchni S, .- Za S,4,i0s. Przyjmuje si¢ powierzchnig skrzydta S,
= Py - . - . -
P,, = ——  sila nosna powstata na powierzchni S,, odniesiona

z calk.
do catkowitej sity nosnej ukladu.

u

(dd(g(:)u pochodna wspolczynnika sily nosnej powierzchni S
wzgledem jej kata natarcia,

I — odleglo$¢ migdzy srodkami aerodynamicznymi obu powierzchni
S48,
IT, odleglo$¢ Srodka masy od $rodka sil aerodynamicznych po-
wierzchni S, wyrazona w % L.

Podobnie wygladaja oznaczenia z indeksem s odnoszace si¢ do
drugiej powierzchni S.. Oznaczenia te przedstawiono takze na rys. 1.

Wartos¢ -[: i /_, sa dodatnic jesh $rodek sit aerodynamicznych
odpowiedniej powierzchni jest polozony za $rodkiem masy. Wtedy
wyrazana tymi oznaczeniami zaleznos$¢ dla wspolczynnika momentu
przyjmuje postac:

T . (‘\lu C
CMZ_P:X.{_"_P:M.IN +—_(—[- (l)

gdzie: C — cigciwa wzgledna powierzchni S,

C, — wspolezynnik sily nosnej,
a wyrazenie dla pochodnej wspolczynnika momentu wzgledem kata
natarcia a przybiera postac:

dCM dC_ e ([C. it
= — —_— )]s SY l‘. + == lu: Su [u
do da i do

Potozenie punktu neutralnego PN mozna wyznaczy¢ z warunku, aby
dC,,

do

Aby zrealizowa¢ wymagany zapas statecznosci statycznej, srodek
masy nalezy umiesci¢ za punktem neutralnym w odleglosci oznaczongj
jako A (w % ), ktora dodaje si¢ do odpowiednich odleglosei [, 1 1.
Podstawiajac do podstawowego rownania rownowagi zaleznosci (1)
i (2), po niezb¢dnych przeksztalceniach otrzymujemy zaleznos¢ wy-
razajaca udzial sity no$nej rozwazanej powierzehni S, jako:

= 0,

P. Su Cypi ' C
P = Iu — u + A + M

. l): calk. ((l(w:) . N B C: ' ]
: da )’
S, + - S
M (I(w: 5
S
do

gdzie goérne znaki dotycza ukladu klasycznego, dolne za$ ukladu
Lkaczka”. Nalezy zauwazy¢, 7e charakterystyki aerodynamiczne
uktadow sa wrazliwe na wartosc sily noénej powstajacej na powierzchni
S, tylko w przypadku dostatecznie wysokich wartosci wspolczynnika
sity nosnej C.. Wplyw wspolczynnika momentu C,,, na te sil¢ zmniejsza
si¢ wraz ze wzrostem C_, a wspolczynnik C,,, staje si¢ wtedy mniej
znaczgcym czynnikiem, zwlaszcza w skrajnym przypadku, np. przy
wychyleniu klap. Dlatego w obliczeniach wykorzystywanych do

(3)
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wzglednej oceny cech acrodynamicznych mozna pominac jego wartosc.
Z drugiej za$ strony wzajemna interferencja powierzchni wywoluje
niepomijalny efekt. Indukowane przez przednia powierzchni¢ S, (co
odnosi si¢ do uktadu . kaczki™) pole predkosci (z efektem odchylenia
. dc, - ; B e e
strug) zmnicjsza pochodna (l s dla drugiej powierzchni S, 1 moze ja
dx
powigkszy¢ dla powierzchni S, w porownaniu z uktadem klasycznym,
“ktory ma tylna powierzchnig o takiej samej rozpigtosci. Zatem zmiana
dc,

S

/

wartosci —{?A- oznacza wigksza wartos¢ udziatu sily nosnej P, dla
do

powierzchni S,. Dla realizacji tej samej sity nosnej w ukladzie , kaczka’’

jest wige potrzebne odpowiednie zmnigjszenic zapasu statecznosci A w

poréwnaniu z ukladem klasycznym. Z obliczen wynika, ze najwigkszy

wplyw wywiera wzgledna powierzchnia S, i stosunek rozpigtosci obu

powierzchni S, 1 S,. Inne parametry, takie jak np. wydtuzenie uktadu

5

A = S_L oraz wzajemne odleglosci powierzchni zarowno w pla-
“odnies.
szczyznie poziomej, jak i pionowej maja o wicle mniejszy wplyw.
Zachodzi wige pytanie: jaki maksymalny wspolezynnik sily nosnej C,
uktadu w warunkach rownowagi mozna osiagna¢ do momentu, gdy
zacznie wystgpowac oderwanie strug na jednej z powierzchni oraz jaki
jest charakter zaleznosci maksymalnego wspolczynnika sily nosnej

uktadu C,

max

. L by . o .

od jego geometrii, tj. od 6, = — 1S, przy zadanym zapasic
@, . . ” h‘ .
statecznosci A. Aby odpowiedzie¢ na to pytanie, przeprowadzono
obliczenia pozwalajace na oceng charakteru przebiegu zmian udzialu
wspolezynnika sity nosnej powierzchni S, realizowanego w ukladzie,
w warunkach rownowagi, dla nast¢pujacych danych: wydtuzenie ukladu
) h

wynosito 4 = 8, iT = Q.1: 4 = 40 A = 0.1,

Poniewaz sity nosna powierzchni S, w matym stopniu zalezy od jej
kata skosu, dlatego do obliczen przyjeto przypadek, gdy powierzchnia
S, nie ma skosu. Wartos$¢ zapasu statecznosci A wynosi 0,1. Odpowiada
to bardzo duzemu zapasowi statecznosci (40%, gdy | = 4¢), ale wartosc¢
t¢ przyjeto celowo za wartos¢ wyjsciowy, uwzgledniajaca znaczne
destabilizujace dzialanie innych czgsci ukltadu.

Wyniki obliczen przedstawiono graficznie na rys. 2. O$ rzgdnych
pokazuje udzial maksymalnego wspolczynnika sily nosnej powierzchni
S G w calkowitym maksymalnym wspoélczynniku sily nosnej

u Tumax

I it 'Comax o : _—
uktadu C. . Obliczenic wartosci ——— prowadzi si¢ kolejno wyliczajac

Zu max
go z rownan dla sity nosnej wytwarzanej na powicrzchni przedniej S, i
analogicznie z odpowiedniej zaleznosci dla pozostalej powierzchni S,

max

zma

* przyjmuje si¢ mnicjsza
Zu max
z dwoch uzyskanych w tych obliczeniach.

Przy dowolnym podziale powierzchni istnicje obszar w ktorym widac
wyrazny wplyw rozpigtosci i wspolczynniki sity nosnej obu tych
powierzchni (S, 1 S,) sa rowne. Zachodzi wtedy przypadek pelnego
.potencjalnego”™ wspolezynnika sity nosnej C. . Obszar ten wystepuje
w rejonie pikow wykresow na rzednej wynoszicej 1, co zaznaczono na
rys. 2. W statecznym ukladzie zachodzi to wowczas, kiedy powierzchnia

Za przedstawiona na wykresie warto$¢

. " . L (dC, ; :
przednia S, ma mniejsza warto$¢ pochodne) [—' u W porownaniu z
i do

taka pochodna dla powierzchni tylnej S, tj. gdy ma ona mniejsze
wydluzenie.

W praktyce uklady z duzg wartoscia wspolezynnika sity C. . maja
wydtuzenie uznawane za optymalne. Jest to wowcezas roOwnoznaczne
z ich optymalna rozpigtoscia (b,) opt, ktora zmienia si¢ proporcjonalnie
do pierwiastka kwadratowego z powierzchni S,

Jesli konstruktor jeszcze bardziej zmniejszy rozpigtos¢ przednicj
powierzchni w poroéwnaniu z wartoscia optymalng wzrasta wowczas

dC

stosunek pochodnych tylnej i przedniej powierzchni. Punkt neutral-

do
ny przesuwa si¢ wtedy do tylu. Aby utrzymac ten sam zapas statecznosci
(A = const) nalezy przesuna¢ srodek masy w tym samym kierunku,
czyli tez do tylu, wowczas dla zachowania rownowagi musi wzrasta¢
wspolezynnik sity nosnej tylnej powierzchni S, a to prowadzi do
przyspieszenia na niej mozliwosci oderwania strug, co jest niepozadane.
Na szczescie uktady 7 tak dos¢ niebezpieczng cecha zajmuja mala czesc
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obszaru na rys. 2. W obszarze tym moze wystepowac typowe ,,przecia-
gnigcie” na powierzchni tylnej. W przypadku wzrostu rozpigtosci
powyzej optymalnej ma miejsce gwaltowny spadek pelnego ,,poten-
cjalnego” wspolczynnika sity nosnej, co jest tez cecha niepozadana.
Jak wiec widac¢, w uktadzie ,kaczka™ istnieje tendencja wystapienia
oderwania strug na powierzchni tylnej dla pewnych proporcji geo-
metrycznych. Ma to miejsce (jak wykazano na rys. 2) w przypadku, gdy
wystepuje zmniejszenie przedniej powierzchni ponizej wartosci opty-
malnej. Podobne, lecz grozniejsze zjawisko moze zajs¢ przy zbyt duzej
(wigkszej od optymalnej) powierzchni (i rozpigtosci) przedniego uste-
rzenia poziomego. Jest ono wowcezas zwigzane z oderwaniem strug na
powicrzchni przedniej. Konseckwencja tego jest przejscic w stromy lot
nurkowy. Gdy bowiem nastapi oderwanie strug na przedniej po-
wierzchni (dzieje si¢ tak przy duzym kacie natarcia, co moze zachodzic¢
np. w czasie startu), to wowcezas gwattownie spada na niej sita nosna, to
z kolei powoduje jednoczesne zmniejszenie kata odchylenia strug za nia.
Wowczas plat tylny, na ktorym oderwanie jeszcze nie wystapilo, bedzie
oplywany pod wigkszym katem natarcia. ZarOwno wigc zmniejszenie

zakres duzej wraZliwosci
uktad ,kaczka”

= / uktad klasyczn
Cz max | /
o VAN a— ﬂ
404
A7 Su=01 |
0958 09 |
3 7 r\
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Rys. 2. Zmiana wzgl¢dnego wspolezynnika sity nosnej w zaleznosci od geometrii
ukladu
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Rys. 3. Zmiana wspolczynnika ¢ od geometrii uktadu
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Rys. 4. Zmiana wspoélczynnika o, od geometrii ukladu



sity nosnej na usterzeniu, jak i jednoczesny jej wzrost na skrzydle
wytwarza duzy moment (ujemny) pochylajacy, powodujac przejscie
samolotu w lot nurkowy. Odzyskanie réwnowagi moze nastapi¢
z chwila odzyskania sity nosnej na usterzeniu poziomym. Do tego jest

a) i b)
i ] 44
16 T 16
“ 4 7 \ s
-’ff f(a) &
121 - 121
o1 -
10 a0 40180 N
| AN
a8, e o2 e

a5 05
G—m Y
Rys. 5. Zmiana efektywnosci rozpigtosci od geometrii ukladu i podziatu sily
nosnej: a) dla h = 0,0025; bydla h = 0,1

potrzebne zwigkszenie predkosci samolotu, ktoremu moze towarzyszyc
strata wysoko$ci. 1 dlatego (biorac pod uwage istnicnic histerezy
acrodynamicznej profilu usterzenia, ktora opdznia odzyskanic sily
no$nej na nim) t¢ cechg nalezy uznac za szczegOlnie niebezpieczng.
Mozna temu przeciwdziala¢ przez dobranie wlasciwych stosunkow
powierzchni i rozpigtosci usterzenia 1 skrzydla oraz przez stosowanic na
usterzeniu profilu lub urzadzen ulatwiajacych osigganie duzych wspot-
czynnikow sily nosnej, ale takich, ktore jednocze$nie daja ptaska
biegunowa.

Z analizy przebiegu charakterystyk przedstawionych na rys. 2 wynika
tez, ze aby uzyska¢ duze wartosci wspolezynnika sity no$nej uktadu

(C. a)s Przednia powierzchnia powinna mie¢ mate wydtuzenie. Jednak z.

dcC. . )

, Jak poloze-
do
nie punktu neutralnego w takicj sytuacji sa bardzo wrazliwe na zmiane
geometrii powierzchni. Czym wigc mnigjsza powierzchnia, tym wicksza
bedzie zmiana jej wspolczynnika sily nosnej C..

praw aerodynamiki wynika tez, Ze zarowno pochodne

Wzgledna oceng wlasciwosci aerodynamicznych ukladow zbudo-
wanych z dwu powierzchni nosnych jest wygodnic oprze¢ na po-
rownaniu ich minimalnego oporu indukowanego. Okreslenic tego
oporu powinno uwzglednia¢ zmiang rozpigtosci jednej powierzchni przy
ustalonej rozpigtosci drugicj powierzchni i przy jednoczesnym uwzgled-
nieniu zmicniajacych si¢ odleglosci migdzy obu powierzchniami tak
w plaszczyznie poziomej [, jak i pionowej h. Do okreslenia wzajemnego
oddzialywania na sicbic obu tak zwiazanych bryl nosnych wykorzystuje
si¢ zwykle teori¢ Munka stosowana do oceny wlasciwosci komory
dwuptata. W teorii tej zaktada si¢, ze powierzchnie ukladu moga
przemieszcza¢ si¢ jedna wzgledem drugiej w kierunku dziatania
strumienia przeplywu, bez zmiany ich oporu calkowitego, a wige i przy
nie zmieniajacym si¢ rozkladzie cisnien wzdluz rozpietosci, czyli ze
rozklad ten pozostaje staly i od niego zalezy wartos¢ sit oporu
indukowanego.

Fizyczne wyjasnienie uzasadniajace takie zalozenie wynika z tego, ze
opor ukladu zalezy tylko od wielkosci energii zawartej w opltywajacym
strumieniu i pozostajacej w nim po oplywie bryt ukladu, a nie zalezy od
sposobu tracenia energii (ten energetyczny sposob oceny oporu dla
ukladu skrzydla zamknigtego przedstawiono w [2]). Taki sposob oceny
pozwala na pominigcie w analizie oporu wszystkich tych czynnikow,
ktore sa zwiazane ze zmianami w przeplywie, a wigc nie tylko w
odleglosci od siebie obu powierzchni w plaszczyZnie poziomej, ale
rowniez czynnikow konstrukcyjnych takich jak przebieg zmian cigciw
i katow skosu powierzchni. Jako zmienne pozostaja wigc tylko takie
parametry, jak odlegto§¢ migdzy powierzchniami w plaszczyznie

pionowej oraz sity nosne wystepujace na kazdej z powierzchni wraz ze
sposobem jej rozkladu na niej.

W wielu opracowaniach analitycznych dotyczacych sposobu okres-
lania oporu indukowanego uktadu przedstawia si¢ niemal rownowazne
sobie rozwiazania, np. [3, 4, 5]. Dotycza one przewaznic przypadku
duzej rozpigtosci jednej z powierzehni, przy ustalonym eliptycznym
rozkladzie sity nos$nej na drugiej powierzchni, zazwyczaj na tej, ktora ma
mnicjsza rozpigtos¢. Takie rozwigzania dla ukladu dwoch powierzchni
nosnych bedacych w podobnym oplywic sa tez przedstawiane na tle
optymalnégo rozkladu sity nosnej, w zaleznosci od wzglednych wartosci
sity nosnej P_, wystgpujacej na jednej z nich (S,) i od wzglednej
rozpigtosci o, oraz wzajemnych odleglosci w plaszczyznic pionowej h.
Witedy sit¢ oporu indukowanego przedstawia¢ mozna nastepujaco:

P? 2 ak ok
Powis, =—2-[0]=—=_ |6, +—P_+—+P2| 4
xu induk. ﬂ'q'hz_\.[ ] TC'(]'bZ_\.[ g a, z 05 zu:l ( )

gdzie: P_, — calkowita sita no$na ukladu,
q — ci$nienie dynamiczne,
a — wspolczynnik interferacji,
og 1 of — wspolezynniki, ktore mozna okresli¢ wg danych zaczerp-

: ; b,
ni¢tych z [1], gdzie o, = ™ (rys. 3, 4).

Wspolezynniki ¢, i 63 mozna wyliczy¢ analitycznie, traktujac strumien
jako dwa zwinigte dyskretne wiry.

Wartos¢ sity oporu indukowanego jest oznaczana jako — (gdzie u
u

sefektywnos¢ rozpigtosci”) i stanowi odniesicnie sity oporu uktadu
majacego eliptyczny rozklad obciazenia wzdluz rozpigtosci, przy zacho-
waniu warunkow rozpigtosci i catkowitej sily nosnej. Jesli odleglosé
migdzy powierzchniami no$nymi ukladu w plaszczyznie pionowej

. I .
Wynosi zero, to wg tego sposobu oceny — = 1. Osobnym zagadnicniem
u
jest, gdy odleglo$¢ h przybicra rozne wartosci. W takim przypadku
wartosci efektywnosci rozpigtosei” — w zaleznosci od rozpigtosci
u

wzglednej ¢, 1 roznego udziatu sity nosnej P_, powstajacej na powierzch-
ni S, dla dwoch wartosci odleglosci wzglegdnych h przedstawiaja wykresy
na rys. 5.
Z przedstawionego charakteru przebiegu zmian 1 wynika Ze nieopty-
u
malne obcigzenie powierzchni S, moze wywola¢ niepozadany efekt
(wzrost oporu). Jezeli duza czgs¢ sity nosnej jest realizowana na przedniej
powierzchni S, to rozklad sity no$nej na drugiej powierzchni S, ma juz
charakter wyraznie nieeliptyczny, a zatem i opor duzo wigkszy niz
w przypadku jej wyizolowania. Wyniki obliczen wzglednej sity oporu
indukowanego (dla uktadu bedacego w warunkach rownowagi,
w przypadku gdy uktad ma az dwie powierzchnie rézniace si¢ rozpigtos-
cia) wykazuja, ze w przypadku malej rozpigtosci przedniej powierzchni
S, wywiera ona duzy wplyw na sil¢ oporu indukowanego. Mala tylna
powierzchnia S tez nie jest odpowiednia z powodu matego jej wpltywu
na opor indukowany, z wylaczeniem malych wartosci stosunku —-.
’ s
Wynika stad, ze sila oporu indukowanego w ukladzic ,kaczka” jest
bardziej wrazliwa na zmiang¢ geometrii uktadu niz w uktadzie klasycz-
nym. Jest to wynik wplywu odgigcia strug. Aby otrzyma¢ minimalna sile
oporu wymaga sig, aby powierzchnia nosna (np. S,) byta malo obciazo-
na. Jednakze sita nosna na przedniej powierzchni P, nie zmniejsza sig
tak predko (przy zmianie jej geometrii) jak sama powierzchnia §, i

zu

1w ten

dlatego mata przednia powierzchnia ma wigkszy stosunek

sposob ogranicza warto$¢ maksymalnego wspotczynnika sity nosnej
uktadu. Kompromis migdzy tymi przeciwstawnymi tendencjami
w przypadku z mnicjsza przednia powierzchnia, a wigc w ukladzie
»kaczka”, jest bardzo trudny do osiagnigcia. W przypadku zas uktadu
0 mniejszej powierzchni tylnej, tj. w ukltadzie klasycznym, osiagnigcie
kompromisu jest tatwe.

W ten sposob mozna wigc wykaza¢, ze uklad z maly przednia
powierzchnig nie moze by¢ uktadem optymalnym, rowniez optymalny
nie moze by¢ uklad z mala tylna powierzchnia. I te spostrzezenia
prowadza do nast¢pnego, ze za uklad optymalny pod tym wzgledem
mozna uzna¢ uklad z jednakowymi powierzchniami, czyli tzw. uklad
tandem, lecz przy zerowym przewyzszeniu (h = 0). Stad tez prawdopo-
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dobnie wywodzi si¢ che¢ dalszej jego modyfikacji prowadzacej do
uktadu skrzydta zamknigtego (2). W tym ukladzie sita oporu indukowa-
nego ksztaltuje si¢ jeszcze korzystniej. Na wybor uktadu moga takze
wywiera¢ wplyw inne czynniki, np. masa konstrukcji moze w istotny
sposob ,skorygowad” uzyskane wartosci maksymalnego wspolczynnika
sity nosnej i doskonatosci u.

4(%??lmu'“?~w~ 305

u
zakres dure/ wrailiwosci g:g:;
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071 02 0304 Su=05
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Rys. 6. Zmiana wzglgdnej doskonatosci ukladu w zaleznosci od geometrii
i podziahu sily nosnej dla samolotow lekkich
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Rys. 7. Zmiana wzglednej doskonalosci ukladu w zaleznosci od geometrii
i podziatu sity nosnej dla samolotow transportowych

Aby oceni¢ wplyw czynnikow decydujacych o catym oporze szkodli-
wym ukladu, nalezy przeprowadzi¢ porownanie odpowiednich wspoét-
czynnikow oporu. Po przedstawieniu oporu szkodliwego w biezacym
przekroju lezacym wzdluz cigciw platow w postaci znanej zaleznosci
parabolicznej

C = Cxu & C.\-i’ = sz) s KC; (5)

xcalk
pelng warto$¢ sity oporu szkodliwego ukladu uzyskuje si¢ przez
catkowanie tego wyrazenia rozciagnigte na obie powierzchnie. Ponie-
waz drugi czlon wyrazenia (5) jest mniejszy od pierwszego przy matych
warto$ciach wspotczynnika C, (wigksze predkosci), wystarcza wige jesli
rozpatruje si¢ wylacznie efekt zalezny tylko od cztonu pierwszego — C,,.
Aby wigc skutecznie zmniejsza¢ warto$c sily oporu, nalezaloby zmniej-
sza¢ pole powierzchni uktadu. Lecz tu pojawia si¢ ograniczenie zwiazane
z wymaganiem dla predkoéci minimalnej, a to przy zadanej masie
ukladu oznacza ustalenie dolnej granicy dla iloczynu powierzchni
i wartosci maksymalnego wspoélezynnika sity nosnej SC, ... Poniewaz
stosunek sity oporu indukowanego P, do sity oporu szkodliwego P,
wzrasta w miar¢ wzrostu wspolczynnika sity nosnej C_, charakterystyki
ukladéw z duzym iloczynem b?-u poprawiaja si¢ w poréwnaniu z

przypadkiem, w ktorym osiaga si¢ duze wartosci maksymalnych
wspoOlezynnikow sity nosnej C, ... Wzajemne poréwnywanie ukltadow
w warunkach, gdy jest realizowana ich minimalna catkowita sita oporu
(a to odpowiada przypadkowi, gdy osiaga si¢ maksymalng doskonatos¢
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max

P
K = z") pozwala oddzieli¢ sytuacje bliskie warunkom optymalnym

od innych mniej istotnych. Prowadzac porownanie na tle wzglednej
doskonatosci aerodynamicznej, gdy odniesieniem jest doskonato$¢
aerodynamiczna powierzchni, na ktorej jest realizowany eliptyczny
rozklad cyrkulacji wzdtuz rozpigtosci, mozna przesledzi¢ wplyw geo-
metrii na jej przebieg. Zaleznos$¢ opisujgca wartos¢ wzglednej dosko-
nalosci w przypadku jesli U nie zalezy od wspolczynnika sity nosnej
przybierze wowczas postac:

K 2 qu N bs2 ‘u (6)
TR ARG Y

Przy ustalonej masie, rozpigtosci wigkszej powierzchni b, jest funkcja jej
pola powierzchni, co mozna zapisa¢ jako:

f;
B2=fl1+2(1—2S5)|S 7
s f[+fb( s)}s ™

gdzie: f, i f, — wspolczynniki proporcjonalnosci.

Funkcja taka osiaga maksimum, gdy S, = ﬁ
5
Przy matych wartosciach pola powierzchni uzyskuje si¢ duze wartosci
doskonatosci, co wynika z zaleznosci (8), ktora uzyskuje si¢ z zaleznosci
(6) po uwzglednieniu w niej zaleznosci (7). Ma ona wowczas postac:

I £’ N7 v -k EOR % ol
REL s (P )..m_ J(bZ-u)S, =1 [1 +f., (1 —Ss):l ®)

1/6
xu. SS/

Whyliczenie doskonatosci wzglednej z wyrazenia (8) mozna przepro-
wadzi¢, jesli sa znane (badz jesli zalozy si¢) wzgledne wartosci maksy-
malnych wspolezynnikow sit nosnych C, .. dla obu powierzchni S, i S
oraz gdy sa znane wystgpujace w zaleznosci (7) stosunki wspotezyn-

nikow proporcjonalnosci ? dla powierzchni, ktora traktuje si¢ jak

b
powierzchni¢ odniesienia (tj. np. powierzchnig S, o eliptycznym rozkta-
dzie wspolczynnikow sity nosnej C,).
Jak widaé¢ z budowy zaleznosci (8), doskonatos¢ wzgledna K, ... jest
najbardziej wrazliwa na stosunek obu wspolczynnikow f i f,. Stosunek

wspolczynnikow & przyjmuje wartos¢ 0,5 dla samolotow lekkich,
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Rys. 8. Zmiana wzglgdnej doskonatosci ukladu typu ,kaczka” dla samolotow
lekkich, w zaleznosci od powierzchni usterzenia przy ustalonym o,
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Rys. 9. Zmiana wzglednej doskonalosci ukladu typu ,kaczka” dla samolotow
transportowych w zaleznoéci od powierzchni usterzenia przy ustalonych o,



a dla samolotow wigkszych (transportowych) osiaga warto$¢ 3. Wzgle-
dne wartosci maksymalnej doskonatoéci dla samolotow o réznym
uktadzie powierzchni nosnych, bedacych w rownowadze (tj. przy
zadanym zapisie statecznosci A i przy ustalonej masie oraz predkosci
minimalnej dla dwoch wspomnianych wyzej rodzajow samolotow) w
zaleznosci od wzglgdnej rozpigtosci przedstawiono na rys. 6 i 7. Z
przedstawionych wykresoOw wynika, ze omawiany wczesniej (lecz z
innych powodéw) uklad typu ,kaczka” jest bardzo wrazliwy na
gwaltowna zmian¢ doskonalosci wzglednej. Zakres duzej wrazliwosci
od wzglednej rozpigtosci dotyczy zwlaszcza samolotow lekkich, w
ktorych o, przyjmuje wartosci od 0 do 0,4.

Uktad ze zmniejszajaca si¢ powierzchnia tylna (ukiad klasyczny) przy
jednoczesnym zmniejszaniu si¢ rozpigtosci wzglednej cechuje monoto-
niczny wzrost doskonalosci, inaczej niz dla ukladow typu ,kaczka”.
Cechy tego ukladu jest bardzo duza wrazliwo$¢ na zmiang jego
geometrii. Przedstawiaja to rys. 6, 7, 8 i 9. Wykresy na rys. 8 i 9
wykonano dla dwoch wybranych z rys. 6 i 7 wartoéci o, (¢, = 0,52
i o, = 0,4) lezacych ‘w zakresie duzych wrazliwosci doskonalosci.
Z wykresow tych widag, ze dla uktadu ,kaczka” wrazliwosc¢ zwigksza si¢
w miar¢ zmniejszania si¢ wartoéci o, Widoczna jest rOwniez przewaga
uktadu klasycznego, gdyz przy ustalonej wartosci o, i S, dla ukladu
»kaczki” uzyskuje si¢ mniejsze wartosci maksymalnej wzglednej dosko-

natos$ci (A — na rys. 5). Zakres duzych wrazliwos$ci zaznaczony na rys. 6
u

odpowiada niemal temu samemu zakresowi, ale wystepujacemu na rys. 2.

Aby otrzymac pelniejszy obraz poréwnywalnych cech uktadow,
porownanie nalezy jeszcze uzupelni¢ o oceng ich wzajemnego oporu
catkowitego. Podstawa do wzglednych poroéwnan bedzie przyjecie za
powierzchni¢ odniesienia takiej powierzchni, na ktorej jest realizowany
eliptyczny rozklad obciazenia. Pozwala to na wzajemne wzglgdne
porownanie oporu catkowitego rozpatrywanych uktadow z wykorzys-
taniem zaleznosci dla wspolczynnika sity nosnej C, oraz od U i wspot-
czynnika oporu szkodliwego C,,. Przebieg sity oporu jest nieliniowa
funkcja przy zmianie wspolczynnika sity nosnej C,. Zmniejszanie si¢
wartosci wspolczynnika sity nosnej C, wzdtuz rozpigtoscei i roznigce sig
wartosci wspoltczynnika C, dla obu powierzchni S, i S, doprowadzaja do
wzrostu oporu. Pierwszy z tych czynnikow ma niewielki wplyw na
warto$¢ drugiego cztonu wystepujacego w zaleznosci (5) i powoduje jego
wzrost tylko o ok. 1%, zas wplyw drugiego czynnika (wynikajacego
z réznicy wspolczynnika C, dla obu powierzchni) moze by¢ znaczny.
Ten czynnik jest zwiazany z obciazeniem powierzchni. Mate obciazenie
na przedniej powierzchni S, a wigc odpowiednio wigksze wartosci
wspolczynnika C, dla drugiej powierzchni S, sa niewskazane.

Zalezno$¢ dla catkowitej sily oporu mozna doprowadzi¢ do nastepu-
jacej postaci:

P sc,, + Eenb + K-m2 P + P )
= ; = A = =
* M ngb? | u S S,

5

gdzie: 4 — wydhluzenie ukladu.

Wyrazenie w nawiasach okraglych opisuje udzial sit no$nych obu
powierzchni wynikajacych z réznic pomiedzy ich wspoélczynnikami sit
nosnych. Jezeli wspolczynniki C, sa sobie rowne, to wyrazenie to
przybiera warto$¢ 1. Przejscia na form¢ bezwymiarowg (wygodng do
wzglednej oceny) dokonuje si¢ przez podzielenie wyrazenia (9) przez

iloczyn q,,* Syanies * Co» KtOry jest odpowiednikiem powierzchni odniesie-
nia przy nominalnej wartosci ci$nienia dynamicznego g, Te postaé

wzgledna mozna zapisaé jako:
! P, P
= 4 kwd | =it =
melk. [I ﬁ [U ( SS Sll ):l
= Sodnies. + ' (10)

P.xcodnies. B q_n (({) bz 1 + Kem-4
a)

W wyrazeniu (10) iloczyn K-7m-1 jest odpowiednikiem udzialu
czynnikow oporu szkodliwego i indukowanego zaleznych od sity nosne;j,
co jest uwzglednione w charakterystyce skrzydta w uktadzie: sita oporu —
— predko$¢. Natomiast przez ff oznaczono wyrazenie bedace odpowied-
nikiem oporu zaleznego od sity no$nej dla powierzchni odniesienia, lecz
przy jej zerowej sile nosnej i przy jej nominalnym ci$nieniu dyna-
micznym ¢,

a) b)
p B
30} Proan kTTA=02
p=12

uktad kaczka®
uktad kia.

Rys. 10. Charakter przebiegu zmian wzglednego oporu calkowitego w zaleznosci
od predkosei dla réznych uktadow

Rezultaty tak zbudowanych bezwymiarowych charakterystyk, ktore
powstaty z charakterystyk w ukladzie sity oporu P,  (predkos¢ V)
przedstawionych na rys. 10a, pokazano na rys. 10b. Obliczenia wykona-
no dla wartosci f = 12 i Knid = 0,2. Z przedstawionych na rys. 10
wykresow wynika, Ze zawsze opor wzgledny w ukladzie ,kaczka™ jest
wigkszy niz w ukladzie klasycznym. W tym konkretnym przypadku
obliczeniowym opér ukladu klasycznego stanowi 83% oporu dla
uktadu ,kaczka” i to niemal w pelnym zakresie predkosci.
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opatentowania wynalazek pt. Przepustnica obro-
towa (autor Janusz Bysikiewicz).
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Przepustnica sklada si¢ z tarczy / i pierscienia
zewnetrznego 2 zamocowanych wspolosiowo tak, ze
moga by¢ obracane niezaleznie.

Skrét opisu patentowego, chronionego jednym
zastrzezeniem, opublikowano w BUP nr 25/1988, w
klasie F16K, pod nr 264635. :

*

e Instytut Lotnictwa, Warszawa, zglosit do
Urzedu Patentowego PRL do opatentowania wyna-
lazek pt. Migkkoplat o sktadanym skrzydle (autorzy:
Jerzy Wolf, Tadeusz Idziak, Witold Maik).

Migkkoptat charakteryzuje sig¢ tym, ze powloka
od strony dziobu migkkoptata ma wymiarowo
dobrane przecigcie obejmujace rury / krawedzi
natarcia, a od strony koncéw skrzydta — ptaskowni-
kowe wieszaki 2, ktérymi przez elementy regula-
cyjne 3 jest potaczona do koricéw rur I krawedzi
natarcia. Ponadto powtoka na powierzchni skrzydla
ma sektory I, II, III o zréznicowane] sztywnos$ci
skrgtnej 1 mnapigciu, ograniczone odpowiednio
pasami4, 5, 6, 7.

Skrét opisu patentowego, chronionego dwoma

zastrzezeniami, opublikowano w BUP nr 25/1988, w
klasie B64C, pod nr 265665.

TLiA 1989 nr 8



Whplyw czasu odpuszczania stali
w temperaturze kruchosci nieodwracalnej

Dr inz. JOZEF MIKULA

Zaklad Materialoznawstwa
Politechnika Rzeszowska

W obrébce cieplnej stali po hartowaniu zwyklym stosuje si¢ zwykle
jej odpuszczanie niskie, Srednie lub wysokie, zaleznie od przeznacze-
nia wyrobu i gatunku stali. Badania wykazaly, Ze temperatura dopusz-
czania i szybkosci chlodzenia przy odpuszczaniu wywieraja wplyw na
udarno$¢ konstrukcyjnej stali stopowej. Na rys. 1 przedstawiono
wplyw temperatury odpuszczania na udarnosé stali. Wynika z tego, ze
w przypadku powolnego chtodzenia stali po odpuszczaniu krzywa jej
udarnosci ma dwa minima: dla odpuszczania przy temp. ok. 300°C i
ok. 600°C. Zjawisko wystgpowania kruchosci stali w pewnych warun-
kach podczas jej odpuszczania nazywa sig¢ krucho$cig odpuszcezania.

Udarnosé
-~

\

Rys. 1. Wpltyw temp. odpusz-
! czania na udarnos¢ stali (sche-
I._m 2 ~ mat) [12]: / — chiodzenie szyb-

Temp. odpuszczania, °C kie, 2 —chtodzenie powolne

|
|
|
I
|
I
|
I
|
I
|
|
|
|

|
l o
| {
o
| |

Rozréznia si¢ dwa rodzaje kruchosci odpuszezania. Krucho$é odpu-
szczania pierwszego rodzaju powstaje podezas odpuszezania w temp.
ok. 300°C we wszystkich stalach, niezaleznie od ich sktadu chemicz-
nego i szybkosci chtodzenia po odpuszezaniu. Krucho§é odpuszczania
drugiego rodzaju ujawnia si¢ po odpuszczaniu w temp. 450+650°C.
Charakterystyczna cecha tego rodzaju kruchosci jest to, ze powstaje
ona wowczas, gdy po odpuszezaniu przedmiot jest chtodzony powoli.
Natomiast w przypadku szybkiego chtodzenia udarnos¢ nie zmniejsza
si¢. Udarnos¢ moze jednak znacznie obnizy¢ si¢ w tej samej stali przy
kazdorazowym nowym wysokim odpuszczaniu z nast¢gpujacym powol-
nym chlodzeniem. W zwiazku z tym krucho$¢ odpuszczania drugiego

2

Rys. 2. Stal 30HGSA. Temp. odpuszczania 300°C, czas odpuszczania 1,5 h, pow.
2500 razy. Widoczne grube, ciggle i pokruszone pasma wydzieleni, utozone na
granicach ziarn zgodnie z kierunkiem przerobki plastycznej
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na zmiany ich struktury

rodzaju nazywa si¢ niekiedy odwracalng kruchoscig odpuszczania, aby
ja odrézni¢ od kruchos$ci odpuszezania pierwszego rodzaju nazywanej
krucho$cig niecodwracalna.

Krucho$¢ odpuszczania drugiego rodzaju mozna stwierdzié, chociaz
w mniejszym stopniu, takze po walcowaniu lub po wyzarzaniu stali sto-
powych, jesli ich chlodzenie w temp. 650-+500°C odbywato si¢ powoli
i jesli przed osiggnigciem tych temperatur przemiana y—a juz dokonata
sig.

Rys. 3. Stal 30HGSA. Temp. odpuszczania 300°C, czas odpuszczania 16 h, pow.
2500 razy. Widoczne grube, ciagle i pokruszone pasma wydzielen jak na rys. 2
oraz drobne wydzielenia lezace w obszarze przygranicznym ziarna

Rys. 4. Stal 30HGSA. Temp. odpuszczania 350°C, czas odpuszcezania 1,5 h, pow.
2500 razy. Widoczne sferoidalne wydzielenia na granicach ziarn oraz w strefie
przygraniczneij

Poza plastycznoscia i ciagliwoscia, wskazniki pozostatych wlasciwo-
$ci mechanicznych stali odpuszczonej nie zaleza w zasadzie od szybko-
$ci chtodzenia po odpuszczaniu.

Sktonnosé stali do kruchosci odpuszezania zalezy gtéwnie od:

— sktadu chemicznego stali,

— stopnia jej ujednorodnienia,

— warunkéw obrébki cieplnej [1].

Pierwiastki stopowe: chrom, nikiel, mangan oraz domieszki szkodli-
we: fosfor, antymon i cyny w najwigkszym stopniu czynia stal podatna
na kruchos¢ odpuszczania [1, 2, 3]. Molibden przeciwdziata kruchosci



odpuszczania [4]. Ujednorodnienie stali zmniejsza jej sktonnosé¢ do
krucho$ci odpuszczania [1].

Temperatura hartowania wywiera wptyw na kruchosé¢ odpuszcza-
nia. Im jest ona wyzsza, tym wigksza jest skfonnos$¢ stali do kruchosci
odpuszczania [1]. Przedtuzenie czasu odpuszczania stali powoduje
obnizenie jej udarnosci [1]. Obrébka cieplna przeprowadzona w temp.
nizszej od temperatury A_; powoduje zmniejszenie sktonnosci stali
chromowo-niklowych do kruchego pgkania po odpuszczeniu [9].

Nie zostaly jeszcze w sposob jednolity okreslone przyczyny powsta-
wania kruchos$ci odpuszczania. W literaturze spotyka si¢ wiele hipotez
prébujacych wyjasnic to zjawisko. Wystgpowanie kruchosci po odpu-
szczaniu w niskich temperaturach jest ttumaczone przemiang auste-
nitu szczatkowego w martenzyt [1].

Zainna przyczyng kruchosci odpuszczania uwaza sig proces wydzie-
lania si¢ weglikow przejsciowych na granicach ziarn i nastgpnej ich

o

Rys. 8. Stal S0HGSA. Temp. odpuszczania 400°C, czas odpuszczania 16 h, pow.
2500 razy. Wyeksponowano fragment granicy ziarn z duzym wydzieleniem sfero-
idalnym

3

Rys. 5. Stal 30HGSA. Temp. odpuszczania 350°C, czas odpuszczania 16 h, pow.’
2500 razy. Widoczne wydzielenia na granicach ziarn w postaci pasm oraz wicksze
wydzielenia sferoidalne w strefie przygranicznej

Rys. 9. Stal 30G2. Temp. odpuszczania 300°C, czas odpuszczania 1,5 h, pow.
2500 razy. Widoczne drobne wydzielenia pokruszone, utozone na granicach
ziarn w kierunku przeprowadzonej obrébki plastycznej

koagulacji. Wydzielenia weglikéw wywoluja zmiany objetosciowe,
ktore powigkszaja koncentracjg naprezen wzdtuz granic ziarn [4, 6, 7].
Badania stali 22HM przeprowadzone przez S. Pawlaka nie potwier-
dzity tej hipotezy [5].

Kolejna przyczyna kruchosci stali jest upatrywana w tworzeniu si¢
przez dyfuzje u granic ziarn submikroskopijnych wydzielin rozpusz-
czalnych w stali dodatkéw stopowych i zanieczyszczen. Najwigksza
sktonnos¢ do segregacji przejawiaja: fosfor, cyna, antymon, molib-
den, miedZ, chrom, mangan i nikiel. Segregacja migdzykrysialiczna
siarki i krzemu nie wptywa na krucho$¢ odpuszczania [2, 3, 7].

W stalach chromowych z dodatkiem 0,1+-0,2% azotu hartowanych i
odpuszczonych w niskich temperaturach (do 250°C) wystgpuje faza
e przejSciowa Fe,N oznaczona jako a. Wydzielenia azotku Fe N powo-
duja wzrost kruchosci [8].

Rys. 6. Stal 30HGSA. Temp. odpuszczania 400°C, czas odpuszczania 1,5 h, pow.
2500 razy. Widoczne wydzielenia pasmowe na granicach ziarn oraz wydzielenia

w ksztalcie sferoidéw w strefie przygranicznej TABLICA 1. Sklad chemiczny stali uzytych do badan

S;{é‘,’,do'lv'lé’ 30G2 30HGSA
ad 0,27+0,35 0.32+0,40
Mn 1,40+1,80 0,80+1,10

rSi 0,17+0,37 1,10+1,40
Cr maks. 0,25 1,10+1.40
Ni maks. 0,30 maks. 0,30
A, 710°C 750°C
A 780°C 840°C
M, 420°C 340°C

W ostatnich latach okre§lono zwiazek krucho$ci odpuszczania ze
skazeniem siarki krystalograficznej Aa/a podczas rozpadu martenzytu.
Spadkowi udarnosci odpowiada spadek Aa/a. Znieksztalcenie siarki
krystalograficznej Aa/a okresla si¢ metodami rentgenowskimi bez
niszczenia prébek [7].

Korzystny wplyw niewielkich ilo$ci molibdenu (0,05+0,6%), ktére
wyraznie zmniejszaja, a nickiedy nawet zupelnie usuwaja kruchosé
odpuszczania drugiego rodzaju, ttumaczy sig tym, ze molibden tylkow

Rys. 7. Stal 30HGSA. Temp. odpuszczania 400°C, czas odpuszczania 16 h, pow.
2500 razy. Widoczne grube wydzielenia pasmowe na granicach ziarn, a w stre-
fach przygranicznych wydzielenia sferoidalne réznej wielkosci
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Rys. 10. Stal 30G2. Temp. odpuszczania 300°C, czas odpuszczania 16 h, pow.
2500 razy. Widoczne pasmowe, ciggte oraz pokruszone wydzielenia utozone w
kierunku przeprowadzonej obrébki plastycznej. Zajmuja one wigcej miejsca na
granicach ziarn niz w stali 30HGSA.. Sy one utozone w kilku réwnolegtych pas-
mach

Rys. 11. Stal 30G2. Temp. odpuszczania 350°C, czas odpuszczania 1,5 h, pow.
2500 razy. Widoczne pasmowe wydzielenia pokruszone, utozone w kierunku
przeprowadzonej obrébki plastycznej, w kilku réwnolegtych warstwach

matej czgdci wehodzi w sktad cementytu stopowego (Fe,Mo),C, a przy
tak matych ilosciach w stali nie tworzy w niej odregbnych weglikow.
Dlatego nie zachodzi zubozenie przygranicznych warstw ziarna pod
wzgledem zawartoSci molibdenu [12]. Pozostajac w roztworze, molib-
den zmniejsza réznice migdzy dyfuzyjna zdolnoscia atoméw na gra-
nicy ziarna i w samym ziarnie, a przez to przeszkadza powstawaniu nie-
jednorodnosci pod wzgledem zawartosci innych pierwiastkow wegli-
kotwoérezych. Ponadto molibden znosi szkodliwy wptyw fosforu na
granicach ziarn. Jesli jednak zawarto§¢ molibdenu w stali jest wigksza
niz 0,5+0,6% , wéwczas moze juz tworzy¢ sig¢ odrgbny weglik molibde-

TABLICA 2. Parametry hartowania badanych stali

\
Gatunekstali ']~C:n‘p.. Czas grlzania, Osrodek
C min chtodzacy
30G2 850 25 woda
30HGSA 880 30 olej

nu. Spowoduje to podczas odpuszczania zuboZenie granic ziarna po
wzglgdem zawarto$ci molibdenu, a w przypadku nast¢pnego chlodze-
nia — wzbogacenie ich fosforem. A wigc wigksza zawarto$¢ molibdenu
sprzyja juz powstaniu kruchosci odpuszczania. Zawarto$¢ wolframu w
stali wplywa na kruchos§¢ odpuszczania na ogét podobnie jak molib-
den.

Badania wlasne

Badaniami objg¢to dwa gatunki stali: 30HGS A 130G2 o sktadzie che-
micznym podanym w tabl. 1.

Probki ze stali 30HGSA zostaly wykonane z prgta ciaggnionego o
przekroju szesciokatnym d = 27 mm i grubosci g = 4 mm.
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Probki ze stali 30G2 zostaly wykonane z prgta ciagnionego o prze-
kroju szesciokatnym d = 31 mm i grubosci g = 5 mm.

Obrobka cieplna probek obejmowata hartowanie i odpuszczanie.
Parametry hartowania przedstawiono w tabl. 2.

Wszystkie probki oznaczono w nastgpujacy sposéb: oznaczenie
sktada si¢ z dwoch cyfr: pierwsza okresla temperaturg odpuszczania, a
druga czas odpuszczania. Prébki odpuszczano w temperaturze: 300°C,
350°C, 400°C. Dla kazdej temperatury odpuszczania probki wytrzy-
mano w piecu przez: 1,5,3,5,101 16 h.

Celem badar byto sprawdzenie charakteru zmian i rodzaju wydzie-
len na granicach i w obszarze przygranicznym ziarn. Temperatury i
czas wytrzymania w temp. odpuszczania ustalono na podstawie wias-
nych doswiadczen technologicznych. Badania metalograficzne obej-
mowaly:

— badania przetomoéw prébek na mikroskopie skaningowym,

— badania prébek nietrawionych na mikroskopie optycznym,

— badania prébek trawionych , nitalem” na mikroskopie optycz-
nym.

Wyniki przeprowadzonych badan metalograficznych przedstawiono
przyktadowo narys. 2+13.

Whioski

Przeprowadzone badania potwierdzaja teorie mowiace, ze przy-
czyna krucho$ci odpuszczania sa zmiany zachodzace na granicach
ziarn oraz w obszarach przygranicznych.

e W stali 30HGSA zachodzi proces koagulacji wydzielefi lezacych
na granicach ziarn lub w obszarach przygranicznych. Proces ten jest
obserwowany zaréwno na przetomach probek, jak i na zgtadach nie-
trawionych. W tej stali jest obserwowany réwniez proces segregacji
zanieczyszcezen i dodatkéw stopowych do stref przygranicznych.

e W stali 30G2 wystegpuje tylko proces koagulacji wydzielen leza-
cych na granicach ziarn. Nie jest obserwowany proces segregacji zanie-
czyszezen, pierwiastkéw sladowych i dodatkow stopowych do stref
przygranicznych.

Rys. 12. Stal 30G2. Temp. odpuszczania 400°C, czas odpuszczania 1,5 h, pow.
2500 razy. Widoczne, pokruszone wydzielenia pasmowe, réznej grubosci oraz
wydzielenia sferoidalne r6znej wielkosci.

Rys. 13. Stal 30G2. Temp. odpuszczania 400°C, czas odpuszczania 16 h, pow.
2500 razy. Na granicach ziarn widoczne sferoidalne wydzielenia réznej wielko$ci



e Dtugos$é czasu wytrzymania nie wplywa na zmiang ksztaltu
wydzieleri lezacych na granicach ziarn. Wplyw czasu wytrzymania pro-
bek jest widoczny dla wydzielen lezacych w strefie przygranicznej. Im
dtuzszy czas wytrzymania, tym wydzielenia te sa wigksze i wyrazniej
widoczne. Dlugosé czasu wytrzymania probek wydatnie wplywa na
proces tworzenia si¢ wydzielen sferoidalnych. Dla diugich czaséw
wygrzewania obserwuje si¢ proces koncentracji wydzielen, a sferoidy
ze wzrostem czasu wytrzymania sy coraz wigksze.
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PROJEKTY

McDonnell Douglas MD-91 i -92
* USA -

Samoloty pasazerskie z napedem $miglowentylatorowym

Firma McDonnell Douglas, zach¢gcona pomys$lnymi wynnikami prob
napedu $migtowentylatorowego UDF (Unducted Fun) firmy Generai
Electric na samolocie MD-80, stara si¢ o zamOwienie za wersje
pochodne samolotow MD-80 na krotkie i $rednie trasy z napgdem
silnikami UDF GE36. Sa to: MD-91 ze 114 miejscami pasazerskimi
i MD-92.zabierajacy (dzigki wydtuzonemu kadlubowi) 165 pasazerow.
Zastosowanie napgdu $miglami wentylatorowymi zmnigjszy zuzycie
paliwa o prawie 40% w stosunku do obecnie eksploatowanych porow-
nywalnych samolotow posazerskich. Nowy naped zapewnia poza tym
nizszy poziom hatasu wewnatrz i na zewnatrz samolotu. Samoloty klasy
MD-80 stanowia obecnie 65% sprzgtu latajacego zachodnich linii
lotniczych, w zwiazku z czym zapotrzebowanie na nowe samoloty tej
klasy w latach 19922002 wyniesie 2500.

Samolot MD-91 jest pod wzgledem wielkosci identyczny z MD-87,
najmnigjszym z rodziny MD-80, natomiast MD-92 ma _przediuzony
o 8,66 m kadlub i jest tym samym dluzszy o 3,4 m od najdtuzszego
z budowanych obecnie samolotow tej rodziny. Bezreduktorowe silniki
GE36-C25 z dwoma 8-topatowymi przeciwbieznymi §miglami wentyla-
torowymi maja ciag ok. 11 000 daN. Bierze si¢ rowniez pod uwage
silniki z reduktorem Pratta. Whitney/Allison 578 E3/5. Nicktore pracu-
jace zespoly konstrukcji samolotow, jak np. usterzenie, maja by¢
wykonane z kompozytow. Samoloty b¢da mialy aktywne sterowanie
wzgledem osi poprzecznej i pionowej oraz sterowanie silnikami systemu
fly-by-wire.

Dane techniczne

MD-91 MD-92
Rozpigtosc 32,87 32,87 m
Dlugos¢ 39,29 47,95 m

Wysakos¢ 9,51 9,51 m
Masa wilasna 37 524 41 035 kg
Masa startowa maks. S9 648 69 628 kg
Przelotowa liczba Ma 0,78 0,78
Wymagana dlugos¢ pasa do startu 1678 2138 m
Zasi¢g z maks. liczba pasazerow 4540 — km
W.K.

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

e Wytwornia Sprzgtu Komunikacyjnego
PZL-Warszawa-Okecie, Zaktad Doswiadczalny Sa-
molotow Lekkich i Wyposazen Agrolotniczych, zglo-
sita do Urzedu Patentowego PRL do opatentowania
sposoOb i urzadzenie do utrzymania najwi¢kszej
nos$nosci ukladu skrzydlo - usterzenie poziome
w samolotach typu kaczka (autorzy: Witold Blaze-
wicz, Marek Skowron).

Sposob polega na dostosowaniu w locie kata
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natarcia skrzydet / do aktualnego kierunku strug
powietrza odchylonych przez usterzenia poziome 3.

Urzadzenie sktada si¢ z klapy skrzydlowej 5 pola-
czonej za pomocy ukladu sprzggajacego 2 ze sterem
wysokosci 4.

Skrot opisu wynalazku, chronionego szeScioma
zastrzezeniami, opublikowano w BUP nr 5/1989,
w klasie B64C, pod nr 267521.
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Pilatus-Britten Norman AEW Defender
* Szwajcaria/W. Brytania °

Samolot patrolowy i wczesnego ostrzegania

KONSTRUKCIJA. Dwusilnikowy, catkowicie
metalowy grzbietoplat.

Plat. Obrys prostokatny, profil NACA 23012, bez
wzniosu. Konstrukcja jednoczgéciowa, dwudzwiga-
rowa, metalowa z pracujacym kesonem. W kesonie
miedzydzwigarowym integralne zbiorniki paliwowe
usytuowane na zewnatrz gondol silnikowych. W spty-
wowej czescl plata, za tylnym dzwigarem poprowa-
dzono uklady sterowania lotek i klap. Klapy i lotki
szezelinowe o konstrukeji metalowej. Klapy zajmujg
55% rozpigtosci skrzydla. Lotki wywazone masowo
1aerodynamicznie, bez klapek wywazajacych. W nos-
kach skrzydel, przy koncowkach, sa umieszczone
reflektory. Na noskach skrzydel, mi¢dzy gondolami
silnikow a koncowkami, jest umieszczona instalaja
przeciwoblodzeniowa. Gondole silnikow usytuowa-
ne w 25% rozpigtosci skrzydel liczac od kadluba.
Loza zespolow napedowych 1 zawieszenia goleni
podwozia glownego wprowadzone we wzmocnione
zebra kesonu plata. Koncowki plata owalne od
przodu i zakonczone prostokatnie na krawedzi sply-
wu.

Kadlub. Przekroj prostokatny o tukowo sklepio-
nych $cianach, konstrukcja poiskorupowa, metalo-
wa. W czgéci przedniej radar z duza antena ostonigty
dielektryczng kopula. Radar umocowany do tej
samej wregi sifowej co podwozie przednie; za tg wrega
miesci si¢ przedzial awioniki. Kabina zalogi miesci
dwa fotele pilotow usytuowane obok siebie i trzy
fotele obserwatorow i operatorow wyposazenia (je-
den z nich jest przesuwany). W kabinie jest rozmiesz-
czone wyposazenie elektroniczne i fotograficzne. Tyl-
na czg$¢ kadluba stozkowa, Scigta od dotu. Owiewka
przej$cia kadtub-skrzydlo — metalowa.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie klasycznym,
obrys usterzenia pionowego trapezowy, poziomego
— prostokatny o koncowkach uksztaltowanych tak
jak w skrzydiach. Stateczniki dwudzwigarowe o kon-
strukcji metalowej. Dzwigary statecznika pionowego
wchodza skos$nie w kadlub i przylegaja do sko$nych
wreg tylnej czgsci kadluba. Stery o konstrukcji meta-
lowej, wywazone masowo i aerodynamicznie oraz
wyposazone w klapki wywazajace. Na noskach state-
cznikow instalacja przeciwoblodzeniowa.

Sterowanie. Sterownice (wolanty i pedaly) zdwo-
jone. Sterowanie lotkami i sterem wysokosci sztywne,
popychaczowe. Ster kierunku wychylany linkowo.
Klapy dwupotozeniowe (wychylane do startu na 25°
i do ladowania na 56°) wychylane elektrycznie.
Klapki wywazajace sterowane mechanicznie.

Podwozie. Stale, trojzespotowe z kolem przednim.
Podwozie przednie z amortyzatorem w goleni, kolo
zawieszone na widelcu, sterowane. Golenie podwozia
glownego teleskopowe, kola blizniacze wyposazone
w hydrauliczne hamulce tarczowe. Golenie podwozia
glownego ostoni¢te owiewkami z blachy duralowe;j.
Amortyzacja olejowo-gazowa. Wymiary ogumienia
0,60 x 0,60. Mozliwo$¢ montazu nart.

Zesp6l napedowy. Dwa silniki turbosmiglowe
Allison 250B-17C o mocy 331 kW kazdy. Smigla

DANE TECHNICZNE

Rozpigtosé

Diugosc¢

Wysoko$é
Powierzchnia nosna
Wydtuzenie skrzydla
Masa wlasna

Masa startowa
Obcigzenie powierzchni
Obciazenie mocv
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trojlopatowe metalowe o statych obrotach Hartzell.
Wvloty spalin skierowane ku dotowi.

Instalacje. Paliwowa — integralne zbiorniki skrzy-
dlowe o facznej pojemnosei 520 1, mozliwos¢ zainsta-
lowania koncowek skrzydel z samolotu Trislander,
mieszczacych dodatkowe zbiorniki o pojemnosci po
110 I; istnieje takze mozliwos¢ podwieszania pod
skrzydtami zbiornikow dodatkowych o pojemnosci
po 230 1. Elektryczna - napigcic 28 V pradu stalego
i 115 V/400 Hz pradu przemiennego, dwie pradnice
na silnikach, przetwornice, akumulatory. Przeciwob-
lodzeniowa — pneumatyczna na noskach skrzydel
i statecznikow, lopaty $migiet 1 szyby kabiny pilotow
ogrzewane elektrycznie. Klimatyzacyjna — zimne po-
wietrze pobierane z wlotu w owiewce przed usterze-
niem pionowym, gorace — z upustow sprezarek
silnikow; instalacja zapewnia odpowiednig tempera-
tur¢ w kabinie i przedziale awioniki.

Wyposazenie. Radar Thorn EMI Skymaster, sys-
temy lacznosci, komputerowy system przetwarzania
danych, systemy nawigacyjne, wyposazenie fotogra-
ficzne. Mozliwo$¢ podwieszania na weztach pod-
skrzydlowych wyposazenia dodatkowego: tadunkow
o$wietlajacych, sprzetu ratunkowego do zrzucania,
glosnika lub lekkiego uzbrojenia.

ROZWOJ KONSTRUKCII. Najbardziej uda-
ny z samolotow brytyjskiego konstruktora Desmon-
da Normana samolot BN-2 Islander powstat w latach
1964 +1966. Prototyp oblatano w sierpniu 1965 r.,
a pierwszy samolot seryjny — w 1966 r. Byl to

14,94 m Predko$¢ maks.
12,77 m Predkos¢ min.
4,18 m Pulap
30,19 m? Dlugotrwatos¢ lotu
7,4 Rozbieg
1720 kg Sart na 15 m
2656 kg Ladowanie z 15 m
88 kg/m? Dobieg
4 kg/kW

Fot. Thorn EMI Electronics Ltd.

uniwersalny, wiclozadaniowy samolot dyspozycyjny,
pasazerski i do transportu niewielkich tadunkow.
Udana konstrukcja doczekala si¢ dalszego rozwoju
— powstaly kolejne wersje BN-2A, BN-2A Islander
Amphibian, Islander BN-2A-26Ag (ze zbiornikami
chemikaliow rolniczych pod skrzydtami), BN-2A-8S
o przedtuzonym kadtubie (z liczba miejsc powigkszo-
na z 10 do 12), Maritime Defender (morska wersja
patrolowa) i wreszcie rozwinigta z tej ostatniej wersja
AEW Defender do wezesnegd ostrzegania. Dalszy
rozwoj samolotu Islander to trojsilnikowy Trislan-
der. Na jednym z egzemplarzy Islandera w 1977 r.
przeprowadzono badania zespotow napedowych z o-
tunelowanymi wentylatorami zamiast Smigiet (firma
Dowty). BN-2 Islander doczekal si¢ uznania w swie-
cie, ktore zaowocowato sprzedaza licencji Rumunii
i Filipinom. Powstaly takze kolejne wersje BN-2B
i BN-2T (z napgdem turbosmigtowym) — t¢ ostatnia
oblatano w 1980 r. Ogolem wyprodukowano ponad
1000 egz. samolotu Islander w roznych wersjach,
z czego ok. 200 w Rumunii. Jest on uzytkowany
w ponad 120 krajach. Od 1979 r. po licznych perype-
tiach, macierzysta firma Britten Norman zostala
ostatecznie przejeta przez szwajcarski koncern Oerli-
kon-Biihrle, reprezentowany za granica przez firmg¢
Pilatus. Wersja AEW Defender jest przeznaczona dla
krajow Trzeciego Swiata, ktorych nie sta¢ na drogie
odrzutowe samoloty tej klasy. Jej wyposazenie po-
zwala $ledzi¢ 200 celow powietrznych i morskich
z odleglosci do 230 km podczas lotu na wysokosci
300 m.

315 km/h
82 km/h
6000 m
57h
170 m
330 m
300 m
140 m
TM.
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Hawk GafHawk 125 * USA °

Maly samolot transportowy krotkiego startu i la-
dowania

KONSTRUKCIJA. Jednosilnikowy, turbo$mig-
lowy, zastrzalowy grzbietoplat o konstrukcji metalo-
wej.

Plat. Obrys prostokatny, profil NASA GA/W/-1
(mod.) o grubosci wzglednej 17%, bez wzniosu
i skrecenia. Konstrukcja dwudzielna, jednodZzwigaro-
wa, polskorupowa, catkowicie metalowa. Dzwigar
glowny skrzynkowy, dwa dzwigarki pomocnicze z ru-
rek duralowych. Pokrycie skrzydta gladkie z blachy
duralowej. Klapy szczelinowe zajmuja 55% rozpigto-
sci, spoileroklapolotki (tzw. rollerony) sa wychylane
zgodnie lub przeciwnie od 60° w gore do 10° w dot.
Kazdy segment klapy i spoileroklapolotki zawieszo-
ny na dwoch wspornikach. Zastrzaly wprowadzone
w skrzydlo w rejonie 51% rozpigtosci. Zastrzaly,
dzigki swemu profilowi 1 dos¢ duzej cigciwie, tworza
dodatkowe powierzchnie nosne. Sa one ustatecznio-
ne pionowymi stojkami.

Kadlub. Przekroj prostokatny, stata szerokos¢ na
calej dlugosci, cze$¢ tylna silnie podci¢ta od dotu.
Konstrukcja spawana z rur ze stali stopowej. Pokry-
cie w wigkszosci z blachy falistej duralowej o dosc
duzej podzialce fal. Polaczenia blach pokryciowych
uszczelniane. W przedniej czesei kadluba za $ciana
ogniowa znajduje si¢ usytuowana dos¢ wysoko kabi-
na zalogi (pewna analogia z samolotem AN-2)
z oszkleniem zapewniajacym dobra widocznos¢
w przod, na boki i do gory. Migjsca pilotow obok
siebie, wejscia do kabiny z obu stron kadluba po
stopniach wkomponowanych w strukture. Na grzbie-
cie kadluba, za kabing zatogi i nad skrzydiem,
znajduje si¢ zbiornik paliwowy. Obszerna tadownia
miesci fadunek o diugosci do 6,1 m. Dostgp do
ladowni przez tylne drzwi w silnie podcigtej tylnej
czgSci kadluba; sa one zaopatrzone w opuszczana
rampg ulatwiajaca zaladunek. W przypadku przewo-
zu ladunku o duzej dlugosci (np. rury, elementy
instalacji) samolot moze lecie¢ z otwarta rampa
i drzwiami tylnymi. Dodatkowe wejécie do ladowni
zapewniaja drzwi boczne umieszczone po obu stro-
nach tylnej czgsci kadluba. U dolu kadluba, pod
skrzydlem, znajduje si¢ poprzeczna belka, do ktorej
sqa mocowane golenie podwozia glownego.

Usterzenie. Usterzenie w ukladzie klasycznym,
obrysy obu usterzen prostokatne. Przed usterzeniem
pionowym duza trojkatna pletwa ustateczniajaca.
Stateczniki dwudzwigarowe polskorupowe. Stery
wywazone masowo i aerodynamicznie. Konstrukcja
steroOw 1 statecznikow (pionowego i poziomego)

DANE TECHNICZNE

Rozpigtosc

Dlugosc

Wysokos¢

Cigciwa skrzydta

Rozpigtos¢ usterzenia poziomego
Rozstaw podwozia (kola zewngtrzne)
Baza podwozia

Wysoko$¢ rampy

Szerokos§¢ rampy

Dlugos¢ wnetrza tadowni
Szerokos¢ wnetrza fadowni
Wysokos¢ wnetrza tadowni
Pojemnos¢ fadowni

Wydluzenie skrzydla
Powierzchnia skrzydla
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w znacznym stopniu zunifikowana. Stery zaopatrzo-
ne w klapki wywazajace.

Sterowanie. Sterownice zdwojone, uklady stero-
wania linkowo-popychaczowe, klapy wychylane ele-
ktrycznie.

Podwozie. Stale, trojzespotowe z kotem przednim.
Golen podwozia przedniego teleskopowa, kolo za-
wieszone na wahaczowym poitwidelcu, sterowane.
Golenie podwozia glownego spawane z rur stalo-
wych, kola blizniacze zawieszone na wahaczach.
Amortyzacja olejowo-gazowa. Kola gtowne wyposa-
zone w tarczowe hamulce hydrauliczne. Wymiary
wszystkich kot jednakowe.

Zespol napedowy. Silnik turbo$miglowy Pratt-
-Whitney of Canada PT6A-45B o mocy 936 kW,
$miglo pigciolopatowe metalowe o statych obrotach
Hartzell z mozliwo$cia odwracania ciagu. Loze silni-
ka spawane z rur stalowych, wyloty spalin skierowa-
ne na boki. Ostony zespolu napegdowego metalowe.

Instalacje. Paliwowa — przezroczysty plastykowy
zbiornik na grzbiecie kadtuba nad skrzydlem, pojem-
nos¢ 1363 I, napelnianie grawitacyjne; mozliwos¢
zainstalowania dwoch dodatkowych zbiornik 6w me-
talowych w ladowni: ich faczna pojemnos¢ 3785 1.
Elektryczna — 28 V pradu stalego oraz 115 V/400 Hz
pradu przemiennego, pradnica na silniku, akumula-
tor; sluzy do wychylania klap oraz napgdu rampy
tylnej. Ogrzewcza — zasilana z upustu sprezarki
silnika. Przeciwoblodzeniowa — lopaty smigla 1 wlot
powietrza do silnika ogrzewane elektrveznie.

Wyposazenie. Zestaw przyrzadow do lotow w tru-
dnych warunkach, systemy lacznosci i nawigacji
radiowej.

ROZWOJ KONSTRUKCIJI. Samolot powstat
z inicjatywy dyrektora Hawk Industries Inc. (produ-
kujacej aparatur¢ do wiercen naftowych) Ernesta
Hawka. Projekt jest jego dzielem. Do powstania
samolotu przyczynil si¢ brak srodkow transportu
o odpowiedniej szybkosci i wydajnosci, mogacych
przewozi¢ produkty firmy na tereny wiercen nafto-
wych, polozone przewaznie wsrod bezdrozy. Podsta-
wowym wymaganiem stawianym samolotowi byly
cechy STOL. Musial on przy tym operowac z nie
przygotowanych ladowisk gruntowych. Zdecydowa-
no si¢ na zastosowanie bardzo prostych rozwiazan
konstrukcyjnych. Prawidlowos$¢ koncepcji spraw-
dzono w 1978 r. na samolocie Piper TriPacer, ktory
odpowiednio zmodyfikowano (otrzymal on nazweg
MiniHawk). Prototyp wlasciwego samolotu, nazwa-
nego GafHawk, oblatano 1982-08-19 (silnik
PT6A-45R). Byl on certyfikowany wg wymagan
przepisow FAR-23 poczatkowo dla masy startowej
5670 kg, a nastgpnie dla 6577 kg. Pod koniec 1988 r.
firma miata zamowienia na 20 samolotow i opcje na
93. GafHawk nawiazuje do lansowanej w latach
trzydziestych koncepcji tzw. samolotu kolonialnego
(bush plane). Ten rodzaj samolotu, przystosowany
do eksploatacji w skrajnie trudnych warunkach tere-
nowych, moze si¢ okazac interesujacy dla niektorych
uzytkownikow (w niektorych przypadkach moze
zastapi¢ cigzkie smiglowce transportowe).

21,79 m Masa wilasna 3085 kg
14,30 m Masa startowa maks. 6577 kg
549 m Obciazenie powierzchni 143,6 kg/m?
2,08 m Obcigzenie mocy 7,52 kg/kW
7,01 m Predkos¢ maks. (H = 3050 m) 222 km/h
338 m Predkos¢ ekonomiczna (55% mocy, H — jw.) 204 km/h
439 m Predko$¢ min. z klapami 87 km/h
1,93 m Wznoszenie 4,66 m/s
1,96 m Putap 5485 m
4,72 m Rozbieg 287 m
2,03 m Start na 15 m 506 m
2,13 m Ladowanie z 15 m 436 m
20,22 m? Dobieg 201 m
10,40 Zasigg maks. (bez zbiornikow dodatkowych) 1326 km
45,80 m? T M.
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TERMINY LOTNICZE

21. Predkos¢ ladowania, predkos¢

przyziemienia

Ang.: landing speed, touchdown speed

Niem.: Landegeschwindigkeit (f), Aufsetzgeschwindigkeit (f)

Fr.: vitesse (f) d’atterrissage, vitesse a I'impact @rn atterrissage),
vitesse d’impact (a ['atterrissage), vitesse au toucher des
roues, vitesse de prise de terrain

Ros.: N0CAI0YHAS CKOPOCTh, CKOPOCTh KACAHUS 3¢MJIH TPH MOCA/I-

KC

Minimalna predkose, przy ktorej samolot styka si¢ z ziemia przy
ladowaniu, przy zachowaniu wystarczajacej sterownosci. Nie nalezy jej
myli¢ z predko$cia minimalna lotu ustalonego ani tez z predkoscia
podejscia do ladowania. Poniewaz na okreslenie jej wartosci liczbowej
w roznych zrodtach mozna spotka¢ odmienne informacje, omowimy ja
szerzej.

Czgsto jako predkosc¢ ladowania podaje si¢ wartos¢ stanowiaca 94%
predkosci przeciagnigeia w konfiguracji do ladowania. Wspolezynnik
0,94 jest wartoscia Srednig pochodzaca z przyblizonej analizy przepada-
nia samolotu w przeciggnigciu i odpowiada zalozeniu wysokosci
przepadania 0,5 m, doskonalosci aerodynamicznej Cz/Cx w stanie
przeciagnigcia ok. 5 i predkosci przeciagnigeia — ok. 50 m/s. Wartosci
wspolczynnika dla samolotéw o mniejszych predkosciach przeciagnig-
cia sq mniejsze. W literaturze mozna jednak spotkac¢ rowniez wartos¢
1,15 Vg, jako obliczeniowa predkosé ladowania. Ta druga warto$é moze
by¢ potrzebna do oceny bezpiecznej dlugosci ladowania z uwzglednie-
niem mozliwych blgdow pilotazu i nicutrzymania minimalnej predkosci
ladowania. Moze tez jednak dotyczy¢ samolotu z kolem przednim,
ktory nie majac sktonnosci do kangurdéw daje si¢ przyziemic na wigkszej
predkosci, bez dlugiego wytrzymywania w powietrzu, pozwalajac
wcezesniej uruchomi¢ hamulce i ewentualny rewers ciagu (nie uzywany
w powietrzu) czy hamowanie aerodynamiczne. Ogolna sumaryczna
dlugos¢ ladowania mimo wigkszej predkosci przyziemienia moze by¢
krotsza. Ladowanie na takim samolocie z ogonem opuszczonym i na
duzym kacie natarcia stwarza ryzyko zahaczenia o ziemig¢ stabo lub
wcale nie amortyzowana opora ogonowa lub pletwa podkadtubowa.
Natomiast samoloty z kolem tylnym z reguly powinny przyziemiac¢
z ogonem opuszczonym (na trzy punkty), z prnpndamem z wysokosu
wytrzymywania. Jednak zamiast predkosci przeciagnigcia przyjmuje si¢
czasem predkos¢ odpowiadajaca postojowemu katowi natarcia, jaki
narzuca podwozie kolujacemu samolotowi. W kazdym przypadku, bez
wzgledu na uktad podwozia, predkosé ladowania moze zosta¢ ograni-
czona wymaganiami wystarczajacej sterownosci.

22. Odbijanie, skakanie,
podrzucanie, cwalowanie
(wodnosamolotu)

Ang.: skipping, boucing

Niem.: Springen (n)

Fri: ricochet (m)
Ros.: [O/INPLITMBAHUE, PUKOIIICTUPOBAHUE, ,,KO3JICHUC

Polski termin nie jest $cisle ustalony. Mozna by lansowaé termin
cwalowanie, jako analogiczny do galopowania (patrz 20), cho¢ bywa
on stosowany do ruchu lokomotyw (jak i podrzucanie). Chodzi
o rodzaj niestatecznosci podluznej, z wyraznymi ruchami pionowymi,
ale (w przeciwienstwie do galopowania) raczej z nieznacznymi wahania-
mi wzglgdem osi poprzecznej. Zjawisko wystgpuje wtedy, gdy sity
hvdrodynamlczm podrzucaja wodnosamolot w powmtrzc przy pred-
kosci poziomej nie wystarczajacej do utrzymania si¢ w locie. Przy
nastepnym opadnigciu na powierzchni¢ wody, wskutek stosunkowo
glebokiego zanurzenia, brak dostgpu powietrza za redan, pod dno cz¢sci
rufowej kadtuba lodziowego lub plywaka powoduje jego zamoczenie
jednorodna woda (bez pecherzykow powietrza i piany), lepka i niescisli-
wa. Za redanem powstaje duze podci$nienie, co powoduje przeglebienie
na rufg, lekkie zadarcie dzioba, a wigc wzrost wyporu hydrodynamicz-
nego. Jednocze$nie wzrost oporu tarcia na czesci rufowej powoduje
przyhamowanie samolotu, ktory wyskakuje ponownie w powictrze przy
niecdostatecznej predkosci poziomej. Zjawisko to wystepuje czasto na
duzej fali (nagle zatapiajacej czg$¢ rufowaq), ale tez przy wodowaniu na
catkowicie gladkiej, lustrzanej powierzchni wody, ktora sprzyja przysy-
saniu si¢ czgscl rufowe;.

Aby przeciwdziatac¢ zjawisku cwatowania lub zmniejszyc¢ jego uciazli-
wos¢, stosuje si¢ odpowiednic uksztaltowanie dna czesci rufowej
i redanu, umozliwiajace polepszenie ,,wentylacji” przestrzeni za reda-
nem (redan podwyzszony lub zaostrzony w widoku z gory, powigkszenie
kata podoblenia dna za redanem), a nawet dodatkowe przewody
wentylacyjne w kadtubie, doprowadzajace powietrze za redan.

23. Uskok krawedzi natarcia

Ang.: dog-tooth leading edge, saw-tooth leading edge

Niem.: Sigezahnvorderkante (f), Sdgeblattvorderkante (f), Nasen-
kerben-Vorderkante (f)

Fr.: bord (m) d’attaque debordant

Ros.: CTyNCHYaTasi HCPe/HsAs  KPOMK4, MuioobpasHas Tie-

pestHsisi KpOMKa, TepeaHsis Kpomka ¢ ,,3y00M”, mepejnss
KpOMKa C ,,3anujiom’’

Skokowa zmiana cigciwy skrzydla (na ogol skosnego), czasem wraz
z dodatkowym szczelinowym wecigciem w glab krawedzi natarcia, jest
stosowana w celu wytwarzania warkocza wirowego na gornej powierz-
chni skrzydla, przeciwdzialajacego splywowi warstwy przysciennej
w kierunku koncow skrzydta. Dziatanie uskoku jest bardzo podobne do
dziatania grzebieni aerodynamicznych (kierownic strug) na gorngj
powierzchni {patrz 10). Polepsza si¢ przez to rozktad wyporu wzdluz
rozpigtosci. W efekcie poprawia si¢ statecznos$¢ poprzeczng i podtuzna
na duzych katach natarcia i zmnigejsza si¢ sktonno$¢ skrzydta skosnego
do glebokiego przeciagnigcia. Geometryczny uskok zwigkszajacy cigci-
we w czgsci zewnetrznej skrzydia, a wige w rejonie lotek, przemieszcza
do przodu wypadkowa sile nosna wzgledem osi sztywnosci skrzydta
1 moze przesuna¢ na wigksze predkosci zjawisko zmniejszenia skutecz-
nosci badz odwrocenia dziatania lotek, powodowanego przez odksztal-
cenie skretne skrzydla.

K.D.

POLSKIE PATENTY LOTNICZE

® Wytwornia Sprzetu Komunikacyjnego
PZL-Swidnik zglosita do Urzgdu Patentowego PRL
do ochrony wzor uzytkowy pt. Dwuprzegubowa
piasta elastomeryczna wirnika nosnego $miglow-
ca (autorzy: Marian Bojaczuk, Stanistaw Trgbacz).
Wzor rozwiazuje zagadnienie opracowania uprosz-
czoncj konstrukcji elastomerycznej piasty wirnika
nos$nego smlgiowca

charakteryzuje si¢ tym, ze ma przegub elastomerycz-
ny 2 zestawiony z walcowego tozyska elastomerycz-
nego / o pionowej osi obrotu, begdacego jednoczesnie
przegubem poziomym i pionowym. Lozysko jest
osadzone w gniezdzie czopa przegubu osiowego
3 i mocowane z centralng czgécia piasty za pomoca
sworznia.

Skrot opisu wzoru uzytkowego, chronionego trze-

Dwuprzc'gubowa piasta wg wzoru uzytkowego,
zestawiona z cze$ci centralnej piasty, przegubu elas-

TLiA 1989 nr 8

tomerycznego i przegubu osiowego, dZzwigni sterowa-
nia oraz thumika wahan lopat w plaszczyznie obrotu

ma zastrzezeniami, opublikowano w BUP nr 2/1989,
w klasie B64C, pod nr 83317.
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POMOCE KONSTRUKCYINE

E

Zdatnos$¢ do lotu malych samolotow

w wymaganiach brytyjskich BCAR, Section S (1)

CZESC C - STRUKTURA

Wspolezynnik bezpieczenstwa musi wynosic¢ 1,5.

Wspolczynnik obciazenia normalnego dla V', (predkosci manewru)
musi wynosi¢ +4 i —1,5. Dla klap jest wymagany wspoéiczynnik
obcigzenia normalnego +4 1 0.

Predkos¢ V', oblicza si¢ wg wzoru V, = Vg, /n,.

Predkos¢ Vi (predkosc z klapami do ladowania) musi wynosi¢ co
najmniej 1,4 V12,0 Vg, (obowiazuje wigksza w tych dwoch wartosei),
gdzie Vy jest obliczeniowa predkoscia przeciagnigcia przy maks. masie
i klapach schowanych, za$ Vg, — przy klapach wychylonych.

Projektowa maks. predkos¢ lotu nurkowego V;, moze by¢ wybrana
przez zglaszajacego, ale nie moze by¢ mniejsza od 1,4 V., gdzie V. jest
maks. predkoscia lotu poziomego przy pelnej mocy.

TABLICA 2
Silniki dwusuwowe Silniki czterosuwowe
Liczba cylindrow 1 2 1 2
Wspotezynnik 6,0 3,0 8,0 4,0

Wspolczynniki obciazenia normalnego w kategorii nieakrobacyjne;j
muszg by¢ nie mniejsze od podanych wartoscin, = +4,0,n, = 44,0,
ny, = —1,5,n, = —=20. Dla samolotow, ktorych powierzchnie nosne
sa gietkie i maja ograniczona zdolno§¢ przenoszenia obciazen przy
ujemnych wspolczynnikach obciazenia pionowego, wspotczynniki te
musza by¢ uzgodnione z Nadzorem.

Wspolezynnik obciazenia pionowego przy klapach wychylonych
musi wynosi¢ 4,0.

Obcigzenia niesymetryczne

Przechylanie. Nalezy uwzgledni¢ obciazenia od lotek (przypa-
dki dla lotek sa podane nizej) dziatajace jednoczesnie z obciazeniem
normalnym o wielkoSci co najmniej 2/3 dodatnich wspotczynnikow
podanych wyzej

TABLICA 3
Sisrownica Sita Spos'ob przytozenia dlo ukladow
daN z pojedynczy sterownica
W kierunku podtuznym 75 pchanie i ciagnigcie rekojesci

(odpowiadajacym sterowaniu drazka

przechyleniem

Przechylanie 30 nacisk na rekojes¢ drygzka w bok

Ster kierunku, 90
inne sterownice nozne

nacisk na jeden pedal

Ro6zne inne drugorzedne 24 pchanie lub ciagnigcie uchwytu

dzwigni sterujacej

Odchylanie. Nalezy uwzglgdni¢ obciazenia samolotu wynika-
jace z podanych nizej przypadkow obcigzen usterzenia pionowego.

Moment obrotowy

Dla konwencjonalnych silnikow spalinowych, potaczonych mechani-
cznie ze $miglem, obliczeniowy moment obrotowy uzyskuje si¢ mnozac
moment Sredni przez wartosci podane w tabl. 2. ,,Polaczenie mechanicz-
ne” oznacza osadzenie $migla na wale silnika, naped za pomoca
przekladni z¢batej lub paska zebatego. Dla innych napedow (np.
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sprzegla odsrodkowego), a takze dla silnikow niekonwencjonalnych
wspolczynnik musi by¢ uzgodniony z Nadzorem.

Wspolczynnik obcigzenia bocznego dziatajacego na loze silnika
wynosi n, /3.

Obcigzenia ukladow sterowania
Sily przykiladane przez pilota (tabl. 3)
Dwuster
Wymaga si¢ dostatecznej wytrzymalosci przy rownoczesnym zgod-

nym lub przeciwnym dziataniu obu pilotéw, przy czym obciazenie ma
wynosi¢ 75% podanych wyzej wartosci.

Sztywnosc i wydluzenia ukladu sterowania

Wymaga si¢ dostatecznej sztywnosci, tzn. aby odksztatcenia uktadu
sterowania nie zmnigjszaty niebezpiecznie wychylen sterow. Jako zalece-
nie podano warunek, ze pod podanym nizej obciazeniem i przy
zablokowanym sterze ruch dzwigni w kabinie nie moze przekroczyé
25% pelnego ruchu w danym kierunku (tabl. 4).

TABLICA 4
Sterownica Slh:jp;\:ola Przylozenie sity dla ukiadu z drazkiem
a
Stérowanie pochyleniem 40 pchanie i ciagnigcie za uchwyt drazka
Sterowanie przechyleniem 20 dzialanie na uchwyt drazka w kierunku
poprzecznym
Sterowanie odchyleniem 45 nacisk na jeden pedal w kierunku do przodu

Dla ukladow linkowych musi by¢ podany dopuszczalny naciag
wstepny, przy czym nalezy uwzgledni¢ zmiany temperatury.

Poziome powierzchnie ustateczniajace

Musza by¢ one zaprojektowane na obcigzenia potrzebne do rowno-
wagl oraz na najbardziej ostre przewidywane manewry pilota. Nalezy
takze uwzgledni¢ obcigzenie od strumienia zasmigtowego i od sterowa-
nia sterem kierunku.

Pionowe powierzchnie ustateczniajace

Musza by¢ one zaprojektowane na pelne wychylenie przy V, oraz na
1/3 pelnego wychylenia przy V,,.

Dodatkowe warunki dla powierzchni ustateczniajacych

Dla punktu A lub D (obowiazuje bardziej krytyczny) nalezy uwzgled-
ni¢ jednoczesne dziatanie obcigzen na usterzeniu poziomym i piono-
wym, dla samolotow niecakrobacyjnych nalezy przyjmowac po 75%
kazdego obcigzenia. Kadlub i usterzenie musza by¢ ponadto zaprojek-
towane na obciazenie niesymetryczne: 100% obciazenia po jednej
stronie i 70% po drugiej stronie plaszczyzny symetrii.

Obciazenia lotek
Lotki musza by¢ zaprojektowane na pelne wychylenie sterownicy

w kierunku poprzecznym przy V', oraz na 1/3 petnego wychylenia przy
Vb- ]
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Obciazenia na ziemi

Podwozie musi przenie$¢ energi¢ wynikajaca ze zrzutu przy maks.
cigzarze z wysokosci & (cm), gdzie:

1
h = 4.][3/-'1
S

przy czym W — cigzar maks. (kG), zas S — powierzchnia skrzydta (m?).

Jest wymagane uwzglednienie kilku roznych potozen samolotu:

— na trzech punktach (dla samochodow z kotem przednim),

- na dwoch punktach z kolem przednim tuz nad ziemia,

— na dwoch punktach z kotem tylnym (lub elementami struktury

kadluba tuz nad ziemia.
Kolo przednie musi przenies¢ przypadajaca na nie (w polozeniu na
trzech punktach) czgs¢ energii. Jest wymagana dostateczna wytrzyma-
loé¢ podwozia gtownego dla nastgpujacego przypadku ladowania (z sity
nosna na skrzydle rowna cigzarowi), przy czym W jest maks. dopuszcza-
Inym ci¢zarem startowym.

Kota gtdwne:nakazdym kole reakcja pionowa rowna 2W oraz
najbardziej nickorzystna kombinacja sity bocznej i sity do tytu o lacznej
0,5W. Dla kot z hamulcami opor musi wynosi¢ 0,8 .

Kotlo przednie: na kazdym kole przednim reakcja pionowa
rowna 1,5W oraz najbardziej niekorzystna kombinacja sity bocznej i sity

pokladzie jest poddana (osobno) dzialaniu sit masowych wynikajacych
z nastgpujacych przyspieszen: do gory — 4.5 g, do przodu — 9,0 g, w bok
-30g wdot-45g.

Samolot z chowanym podwoziem musi zapewnia¢ ochrong pasaze-
row przy ladowaniu ze schowanym podwoziem przy nastgpujacych
obciazeniach:

— sila pionowa odpowiadajaca przyspieszeniu 3 g,

— sita pozioma odpowiadajaca wspotczynnikowi tarcia 0,5.

Przy tych obciazeniach struktura powinna ochronic osoby znajdujace
si¢ na poktadzie od urazow (od mas, ktore moga zerwac si¢ z zamoco-
wan).

Jezeli silnik jest umieszczony z tytu, za lub nad miejscem dla osoby na
poktladzie, to nalezy przyjac¢ obciazenie do przodu odpowiadajace 15 g.
Podane sily sa obcigzeniami niszczacymi.

Zbiornik paliwa musi przenies¢ sity podane w powyzszej tabeli bez
peknigcia.

Pozostale obciazenia

Zamocowanie poszczegdlnych mas skupionych, wchodzacych
w sklad samolotu (wlacznie z balastem potrzebnym do korekty
polozenia srodka cigzkodci) musi wytrzymac¢ obcigzenia z obwiedni
obcigzen dopuszcezalnych oraz wynikajacych z podanych wyzej warun-

do tylu o tacznej wartosci do 0,5W.

Obciazenia przy awaryjnym ladowaniu

Samolot musi chroni¢ osoby na pokladzie (przy prawidlowym
zapigciu pasOw) przy nastgpujacych warunkach. Kazda osoba na

kow obciazen awaryjnych.

Opracowal A.K.

cd. ze str. 24

SWIATECKI A.: True takeoff run. Part I — The
effect of aircraft mass. TLiA, vol. XLIV, 1989, No.
8, p. 18

A method has been described of establishing true
takeoff run depending on the aircraft mass and local
airfield conditions. An illustration for the Boeing
737-200 has been provided.

CYNK J. B.: The victories of Polish fighters in
September 1939 (II). Remarks, reflections, conc-
lusions. TLiA, vol. XLIV, 1989, No. 8, p. 21

Part II of the article provides information on the
victories of Polish fighters as reflected in Luftwaffe
documents.

ZUSAMMENFASSUNGEN

DANILECKI S.: Versuch einer vereinfachten ae-
rodynamischen Beurteilung der Ente-Anordnung
hinsichtlich anderer Anordnungen. TLiA, XLIV
Jhrg., 1989, H. 8, S. 2. .

Es wird ein Beurteilungsversuch einiger aerodyna-
mischer Eingenschaften von zwei iibereinander lie-
genden Tragfldchen bei stindiger Verinderung ihrer
gegenseitigen Proportionen durchgefithrt. Daraus
ergeben sich wesentliche Unterschiede zwischen der
entedhnlichen und der klassischen Anordnung. Aus-
serdem wird eine Methode zur relativen Beurteilung
der aerodynamischen Eigenschaften vorgestellt.
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MIKULA J.: Einfluss der Anlasszeit der Stihle bei
Temperatur fiir nicht umkehrbare Sprodigkeit auf
die Veranderung ihrer Struktur. TLiA, XLIV Jhrg.,
1989, H.8,S.7

Der Verfasser behandelt eigene Erfahrungen und
die damit verbundene Literatur iiber die Ursachen
der Anlassprodigkeit der Stahle von Typ 30HGSA
und 30G2. Daraus folgt, dass die Sprodigkeit durch
Anderungen an den Korngrenzen sowie in dem grenz-
nahen Gebiet wihrend des Anlassens verursacht
wird.

SWIATECKI A.: Die wahre Linge der Startbahn.
I Teil — Einfluss der Flugzeugmasse. TLiA, XLIV
Jhrg., 1989, H. 8, S. 18

Es wird eine Methode zur Bestimmung der wahren
Linge der Startbahn in Abhingigkeit von der Flug-
zeugmasse und von den lokalen Flugplatzbedingun-
gen sowie ein Zahlenbeispiel fiir das Flugzeug Boeing
737-200 vorgestellt.

CYNK J. B.: Polnische Jagdsiege im September
1939 (II). Bemerkungen, Betrachtungen, Schliis-
se. TLiA, XLIV Jhrg., 1989, H. 8, S. 21

Im zweiten Teil des Aufsatzes werden Angaben liber
polnische Jagdsiege nach den Beweisen der deutschen
Luftwaffe angefiihrt.

COJJEPXXAHUE

JJAHUJIELIKH C.: MonbiTka nposeaenns npocToi
AIPO/IHHAMHYECKON OLCHKH CXembl ,,yTKa'’ Ha done
apyrux cxem. TJIuA, T. 44, 1989 r., Ne 8, ¢. 2

ITonbITKa NPOBEACHHS OLEHKH HEKOTOPBIX a’po-
JIMHAMHYECKHX CBOMCTB CXEMBbI camMoJjieTa C JABYMs
HECY1IMMH NOBEPXHOCTAMH, PACIOJIOKEHHBIMH 110-
CeIOBATEbHO, B 3aBUCMMOCTH OT IUIABHO H3Me-
HHK)[ILCPI'OCH HUX B 3dMMHOI'O OTHOILICHUS . Vkazaubl
HCTEKAIOLIME U3 TOr'O CYIECTBEHHBIC PA3INUHS Me-
K1y CXeMO# yTKa”™ ¥ KJIACCHYECKOi cXeMoii camoure-
Ta. [TokazaH MeTO1 OTHOCUTEILHOM OLIEHKH 43P0 /11~
HAMHYECKHX CBOMCTB.

MHUKYIJIA E.: Bansinue BpeMeHH Ha OTHYCK €Ta-
Jell B Temneparype HeoOpaTHMOH XPYNKOCTH HA
H3MeHeHus X cTpykrypsol. TJInA, T. 44, 1989 ., Ne
8,6.7

ABTOp ONUCBIBAET COOCTBSHHbBIH OIBIT U IAHHbIE
u3 JlMTepﬂTypbl o TeMme HPM‘IHH XpyHKOCTM OTﬂy-
cka cranenn Tuna 30XT'CA u 30I'2. [Tpuxour K
BBIBOJly, 4TO MPUYHHAMH SIBJISIFOTCS M3MEHEHHs Ha
TPAHUIAX 3€PH U B OIM3KOJIEXKALUX CIOSIX, TPOUC-
XOJAIINE BO BPeMsi OTIYCKa.

CBUOHTELIKHU A.: JleiicTBHTE/IbHAS AJIHHA B3JIET-
soro pasbera. Yacrs I — Biansinne macenl camogera.
TJluA, T. 44, 1989 r., Ne 8, c. 18

Onucan MeTo1 Onpeae/ieHus JeHCTBUTENLHOM /UTH-
Hbl B3JICTHOTO pa3bera B 3aBHCHMOLTH OT MacChl
camoJieTa i MacTHbIX YCJIOBHH aspoapoMa, a TaKKe
4HCI0BOM npumep Wi camosera bounr 737-200.

LUHK E.B.: TTo6e bl nobCcKHX HCTpedHTe e B CeHb-
Tsa0pe 1939 r (IT4.). Pasmbiunuienns, 3aMeyanus, Bbl-
Boabl, TJInA, T. 44, 1989 1., Ne 8, c. 21

Bo BTOpO#M 4acTH CTaThU NPHBEACHBI NOOE/BI COT-
nacuo gokymentam Jliodreapde.
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Rzeczywista dlugos¢ drogi startowej

Cz. I - Wplyw masy samolotu

W [1] omowiono pojecie dlugosci referencyjnej startu samolotu. Jest
ona podstawa do przyjecia jednego z elementow kodu referencyjnego
ICAO i wlasciwych norm wymiarowych. Taki jest zasadniczy cel jej
ustalania. Dlugo$¢ t¢ mozna by rowniez wykorzystac jako wymagana
do startu dlugos¢ drogi startowej (rownowaznej), ale tylko przy
zalozeniu maksymalnej masy startowej i w warunkach wzorcowych, tj.
na poziomie morza, przy cisnieniu odpowiadajacym temu poziomowi
i temperaturze atmosfery wzorcowej, przy pogodzie bezwietrznej
i zerowym spadku drogi startowe;j.

Dlatego przy konkretnej lokalizacji musi by¢ dodatkowo okreslona
rzeczywista dtugosc¢ drogi startowej. Zgodnie z zaleceniem ICAO [2]
musi ona odpowiada¢ wymaganiom uzytkowym samolotow, dla kto-
rych jest przeznaczona i nie moze by¢ mniejsza od najwigkszej dtugosci
okreslonej przy zastosowaniu poprawek (odpowiadajacych warunkom
miejscowym) do osiagoéw tych samolotow. Zalecenie ICAO uzupelniajg
nastgpujace uwagi:

— nie musi by¢ koniecznie przewidywana eksploatacja krytycznego
samolotu przy jego maks. masie,

— nalezy uwzgledni¢ wymagania zwiazane zarowno ze startem, jak
i z ladowaniem wykonywanych na drodze startowej w obu kierunkach,

— warunki miejscowe, ktoére nalezy bra¢ pod uwage, obejmuja:
wysoko$¢ nad poziomem morza, temperature, spadek drogi startowej,
wilgotno$¢ i charakterystyki nawierzchni drogi startowej,

— gdy nie sa znane osiagi samolotow, rzeczywista dhugos$¢ drogi
startowej okresla si¢ wg wskazowek podanych w [3] stosujac ogodlne
wspoOlczynniki poprawkowe.

Niniejszy artykut dotyczy sugestii zawartej w pierwszej uzupetniajacej
uwadze do zalecen ICAQO, a mianowicie jest poswigcony zbadaniu
celowosci dopuszczenia ograniczenia masy samolotu obliczeniowego
przy projektowaniu rzeczywistych dlugosci drog startowych w Polsce
i wprowadzenia takiego ograniczenia do przepisow.

Okreélenie rzeczywistej dlugosci drogi startowej w warunkach miej-
scowych 1 przy roznych masach samolotu umozliwiaja nomogramy
i tablice zawarte w instrukcjach uzytkowania samolotu w locie lub
w specjalnych wydawnictwach?. Nomogramy i tablice sg opracowane
przez wytwornie dla wigkszosci eksploatowanych obecnie samolotow
na podstawie ich osiagow.

Kolejnos¢ postepowania przy okreslaniu dlugosci drogi startowe;j
w porcie lotniczym A, odpowiadajacej lotowi do portu B, jest nastepuja-
ca2!

— ustala si¢ operacyjna mas¢ pustego samolotu,

— okresla si¢ mas¢ platna,

— okresla si¢ rezerwg paliwa,

— dodaje si¢ ww. masy i w ten sposéb otrzymuje si¢ mas¢ do
ladowania w porcie B. Masa ta nie moze by¢ wigksza od maks.
konstrukcyjnej masy do ladowania,

— okresla si¢ wymagana mas¢ paliwa do startu, przelotu, ladowania
i kotowania,

— dodaje si¢ mas¢ do ladowania w porcie B i mase paliwa.

Suma jest masa startowa. Masa ta nie moze by¢ wigksza od
konstrukcyjnej masy startowej, \

— okresla si¢ warunki miejscowe w porcie odlotu, tj. temperaturg,
wiatr przypowierzchniowy, spadek podtuzny drogi startowej i wysokos¢
nad poziomem morza,

D Przykladem takiego wydawnictwa jest jeden z podrecznikow lotniskowych
ICAO [4], w ktérym podano nomogramy dla 17 samolotow ttokowych, 16 samolo-
tow turbosmigtowych i 37 samolotow turboodrzutowych. Podrecznik opracowa-
no glownie na podstawie okolnikow doradczych FAA: AC-150/5325
i AC-150/5325-1. Tablice dla ok. 140 samolotow sa zamieszczone w wydawnictwic
FAA pt.: Lenght Requirements for Airport Design — AC-150/5325-4 CHG.

2 Definicja poszczegdlnych mas i dodatkowe ograniczenia sa omoéwione
w dalszej czesci artvkulu.
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— wykorzystujac nomogramy lub tablice zawarte we wlasciwej ins-
trukcji uzytkowania samolotu, okresla si¢ dlugos¢ drogi startowej
odpowiadajaca masie startowej i warunkom miejscowym.

Z przedstawionej kolejno$ci wynika, ze wlasciwe nomogramy lub

tablice sa niezbgedne przy opracowaniu kazdej pozycji (z wyjatkiem
warunkow miejscowych w porcie odlotu).
Dlatego probg zbadania celowosci ograniczenia masy startowej oparto
na analizie nomogramow odpowiadajacych samolotowi Boeing 737-200
i grupie samolotow turbo-odrzutowych o maksymalnej, certyfikowanej
masie startowej 27200 kg. Dla ulatwienia w analizie przyjeto warunki
wzorcowe (poziom morza, temp. 15°C, zerowy spadek drogi startowej
itd.). Wplyw warunkéw miejscowych na obszarze Polski zostanie
omowiony w cz. 11 artykutu.
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Doktadny opis czynnikow wplywajacych na rzeczywista diugo$c
drogi startowej, uwzglednionych przy opracowaniu nomogramow
i tablic, jest podany w [3]*. Czynniki te, a zwlaszcza warunki miejscowe,
przy projektowaniu w danym miejscu rzeczywistej diugosci drogi
startowej sa w zasadzie niezmienne, z wyjatkiem masy samolotu.

"Ze wzrostem masy samolotu zwigksza si¢ dtugos¢ drogi startowe]
wymagana do startu i ladowania. Wg znanego podziatu [3] o masie
samolotu decyduja glownie:

— masa samolotu przygotowanego do eksploatacji (APS — aircraft
prepared for service) lub operacyjna masa pustego samolotu (OWE
— operating weight empty). OWE (APS) obejmuje masy: wlasng, zalogi
i jej bagazu, oleju silnikowego, usuwalnego wyposazenia awaryjnego,
niezuzywalnego paliwa,

3 Do tych czynnikow naleza (oprocz podstawowych cech samolotu, np.
charakterystyk aerodynamicznych i zespotu napedowego): konfiguracja samolo-
tu, masa oraz warunki miejscowe omowione wyzej.
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— masa platna (payload — PL): pasazerowie, bagaz, towary,

— masa paliwa (fuel load — FL).

Suma mas: APS i platnej jest zmienna i moze by¢ konieczne ustalenie
tej sumy odpowiednio do warunkow lokalnych. Do celow uzytkowych
te sume nazywa si¢ ,,masg przy zerowym paliwie” (zero fuel weight
— ZFW), a jej maksymalna warto$¢ jest podawana w instrukcjach
uzytkowania samolotu w locie jako granica konstrukcyjna.

W podanych przez FAA tablicach osiagdéw niezb¢dne dtugosci drogi
startowej s bezposrednio zwiazane z masa startowa samolotu lub masa
do ladowania, natomiast na krzywych osiaggéw dlugosci te moga by¢
funkcja dtugosci przewidzianego lotu. Opracowujac krzywe przyjeto, ze
samolot startuje z maks. masa platna, na jaka pozwalaja warunki. Jezeli
masa startowa nie jest ograniczona przez ktory$ z warunkow (rys. 1),
masa platna moze by¢ tak duza, jak na to pozwala konstrukcja
samolotu, tj. rOwna maks. masie przy zerowym paliwic minus masa
APS. Zgodnie z Aneksem 6 [6] ilos¢ paliwa przewozona przez samolot
moze by¢ okreslana dla trzech przypadkow:

— gdy nie jest wymagane lotnisko zapasowe,

— gdy jest wymagane lotnisko zapasowe,

— gdy nie dysponuje si¢ lotniskiem zapasowym.

W osiagach podawanych przez FAA jest uwzglgdniony tylko drugi
przypadek. Aneks 6 precyzuje, jaka ilos¢ paliwa jest potrzebna do
wykonania bezpiecznego lotu w kazdym z trzech przypadkow. Wg
Aneksu 6 lot nie powinien si¢ rozpocza¢, dopoki nie zapewni si¢
dostatecznej ilosci paliwa i oleju do bezpiecznego lotu, uwzgledniajac
warunki meteorologiczne, spodziewane opoznienia i rezerwe na nieprze-
widziane okolicznoéci. Mozna wige uwazac, ze dla danego lotu iloé¢
paliwa jest wielkoscia stala i nic moze by¢ zmniejszona. Stala wartos¢
ma rowniez masa APS. Dlatego wszystkie warunki ograniczajace masg
startowa dotycza bezposrednio ograniczenia masy platnej.

Zmiany masy platnej w zaleznosci od dlugosci przewidywanego lotu
1 poczatkowej masy startowej pokazuja wykresy podane w [7]. Sporza-
dzono je dla samolotu Boeing 737. Samoloty te, wg statystyki ICAO,
w 1986 r. zajmowaly trzecie migjsce pod wzgledem liczby samolotow
eksploatowanych w rozktadowej komunikacji lotniczej. Jeden z wykre-
soOw przedstawiono na rys. 2. Wykres odpowiada Boeingowi 737-200
o nastgpujacych zasadniczych charakterystykach:

— maks. projektowa masa do kolowania 52 610 kg,

— maks. projektowa masa startowa 52 390 kg,

— maks. projektowa masa do ladowania 46 720 kg,

— maks. projektowa masa przy zerowym paliwie 43 090 kg,

— typowa operacyjna masa wlasna samolotu 27 120 kg,

— maks. masa platna 15 970 kg,

— typowa liczba foteli: klasa mieszana: 24 pierwszej klasy i 73 klasy
turystycznej; klasa ekonomiczna — 90 (pig¢ foteli w rzedzie),

— maks. objetos¢ przewozonych towarow (dolny poktad) 24,8 m3,

— paliwo uzyteczne 18 090 I (14 520) kg.
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Rys. 2. Zakres masy platnej dla rejsow o dlugim zasiggu dla B-737-200 [6].
Uwagi: zastrzezone dla komunikacji krajowej, dzien standardowy, pogoda
bezwietrzna, loty na wys. 9150 m, masa startowa rowna masie do kotowania minus
227 kg, masy do kotowania, / —54420kg, 253290 kg, 3—-52610kg, 4-52 150 kg,
5-49890kg,6-47620kg, 745350 kg, 843080 kg, 940 820 kg, 1038 550 kg,
11 — 36 280 kg, 12 — masa paliwa 18 090 1 (14 470 kg)
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Wykres mozna rozumie¢ nastgpujgco. Przy pelnym tadunku (gruba,
przerywana linia pozioma) masa do kotowania (i r6znigca si¢ od niej o stalg
warto$¢ masa startowa) zwigksza si¢ wraz ze wzrostem dlugosci planowa-
nego rejsu. Oczywiscie zwigkszenie masy do kolowania wynika ze zwigksze-
nia masy paliwa. Np. przy zerowej dlugosci rejsu masa do kolowania jest

TABLICA 1
Dhugos¢ rejsu, mile morskie (km) Masa do kolowania, kg Masa paliwa, kg
300 (556) 43 080 4910
680 (1260) 45 350 7180
1080 (2002) 47 620 9 450
1480 (2743) 49 890 11720
1800 (3336) 52 150 13 980
1900 (3521) 52 590 14 470
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Rys. 3. Masa platna i masa paliwa w zaleznosci od diugosci lotu przy masie do
kolowania 43 080 kg i masie OWE 27 290 kg, dla B-737-200

rowna 41 400 kg, stala suma mas: OWE i ptatnej — 38 170 kg, masa paliwa
— 3230 kg. Odpowiednie wartosci okreSlone z wykresu podano w tabl. 1.
Tak jest w przypadku stalej sumy mas: OWE i platnej. Jednak gdy jest
okre$lona masa do kotowania —masa platna bgdzie si¢ zmniejsza¢ w miarg
wydtuzania przewidywanego lotu, przy jednoczesnym zwigkszaniu masy
paliwa. Ilustruje to rys. 3, opracowany na podstawie rys. 2 dla masy do
kolowania 43 080 kg (masa startowa 42 853 kg).

Na rys. 3 pokazano dodatkowo krzywa odwzorowujaca stosunki
iloczynow masy platne;j pomnozonc; przez odpowiadajace jej dtugosci
lotu do masy paliwa. Inaczej mowiac, jest to krzywa przedstawiajaca
tonokilometry masy platnej przypadajace na 1 kg masy paliwa przy
roznych dtugosciach lotow, lecz przy tej samej masie do kolowania.
Krzywa ma maksimum w punkcie odpowiadajacym ok. 1500 km.
Polozenie maksimum bedzie zmienia¢ si¢ w zaleznosci od masy do
kolowania (np. Q,, = 45350 kg — maksimum przy 1859 km;
Qi = 47 620 kg — maksimum przy 2220 km), a sama wartos¢ bedzie
nieznacznie zwiaksza¢ si¢ wraz ze wzrostem masy do kolowania.
Z pewna ostrozno$cia (ze wzgledu na analizg¢ tylko jednego wykresu)
mozna uwaza¢ takic maksimum za wskaznik optymalnej masy do
kotowania przy planowanych odleglosciach lotow z projektowanego
lotniska. Dlatego dla masy startowej odpowiadajacej tej optymalnej
masie do kolowania nalezy projektowaé rzeczywista dhugos¢ drogi
startowej.

Taka mniejsza od maksymalnej masg startowa wykorzystano w wy-
kresach opracowanych przez FAA [8], umozliwiajacych wyznaczenie
rzeczywistej dtugosci drogi startowej. Wprowadzono tu termin obciaze-
nie uzyteczne samolotu (the useful load of airplane). Obciazenie to,
ktore mozna nazwa¢ masa uzyteczna (rys. 1) jest rdwne roznicy
pomigdzy maksymalng certyfikowang masa startowa a operacyjna
masa wlasng samolotu (OWE), tj. obejmuje sume mas: platnej i paliwa.
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Wykresy sporzadzono dla samolotow turboodrzutowych o maks.
certyfikowanej masie startowej nie wigkszej niz 27 200 kg. Wykresy
odpowiadaja 60% i1 90% masy uzytecznej oraz 75% i 100% floty
obejmujacej tego typu samoloty. Jeden z czterech wykreséw przedsta-
wia rys. 4. Nie sa opracowane wykresy odpowiadajace 100% masy
uzytecznej.
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Rys. 4. Krzywe osiggow dla 75% floty samolotoéw o maks. certyfikowanej masie
startowej rownej lub mniejszej od 27 200 kg 60% masy uzytecznej [7]. Przyklad:
temperatura 15°C, lotnisko na poziomie morza, dtugos¢ drogi startowej — 1387 m.
I — ograniczenie wznoszenia 2347 m, 2 — poziom morza. Wys. lotniska n.p.m.:
3-2348m, 4 - 1829 m, 5 - 1219 m, 6 - 610 m

W [8] zwraca sig uwagg, ze przy uzytkowaniu tej grupy samolotow
z masa uzyteczna powyzej 90% jest wymagana znacznie wigksza dhugos¢
drogi startowej. Dlugos¢ drogi startowej L potrzebna przy 60% 1 90%
masy uzytecznej przedstawiaja nastgpujace wartosci liczbowe (poziom
morza, t = 15°C, pogoda bez wiatru, droga startowa o suchej nawierz-
chni i zerowym spadku, podejscia wolne od przeszkod):

75% floty 100% floty
60%masy uzytecznej L =1387m L, = 1415m
90% masy uzytecznej _r L,=1750m L, = 1950 m
powigkszenie dlugosci —2 1 0,26 0,38

L

Nalezy zauwazyC, Ze sa t(]) wartosci przyblizone, tj. otrzymane
bezposrednio z wykresu. Warto$ci te moga si¢ zwigkszy¢, przy tej samej
temperaturze i poziomie lotniska, z powodu przeszkod na podejsciu,
spadku drogi startowej i mokrej nawierzchni. Spadek drogi startowej
ma wplyw na dtugos¢ wymagang do startu, natomiast mokra nawierz-
chnia — na dlugo$¢ wymagana do ladowania. Wplyw: spadku® i mokrej
nawierzchni nie kumulujg si¢ [7] 1 gdy sa jednoczesnie uwzglednione przy
obliczeniu drogi startowej, bierze si¢ pod uwagg tylko jedna wartos¢ —
— wigksza. Dlugos¢ drogi startowej wymagana do ladowania moze by¢
wartoécia kontrolng przy nizszych temperaturach i wysokosciach
lotniska. Dtugo$c ta jest decydujaca, gdy wartos¢ uzyskana z krzywych
o 60% masy uzytecznej jest mniejsza niz 1680 m. Nalezy wowczas
zwigkszy¢ dlugosé otrzymana z krzywych o 15% lub do 1680 mi przyjac
mniejsza warto$¢. Podobnie dtugo$é z krzywych o 90% masy uzytecznej
mnicjsza niz 2130 m musi by¢ zwigkszona o 15% lub do 2130 m (rowniez
przyjmuje si¢ mniejsza wartosé).

Stosujac wymagania zwiazane z lagdowaniem do podanych wyzej
dlugosci drogi startowej, otrzymamy:

75% floty 100% floty

60%masy uzytecznej L,=1595m L, = 1627 m
90% masy uzytecznej L L,=2012m L, =2130m
powigkszenie dlugosci 2 — ™1 0,26 0,31

L

Z przytoczonych liczb wynikla, ze nawet uwzgledniajac mniej korzyst-
ne wymagania przy ladowaniu, zmniejszenie masy uzytecznej z 90% do
60% pozwoli na skrocenie dtugosci drogi startowej o ok. 1/3. Dotyczy to
samolotow o maksymalnej masie startowej 27 200 kg.

W przypadku poprzednio omawianego samolotu Boeing 737-200,
przyjmujac 60% i 90% masy uzytecznej otrzymamy nastgpujace
wartosci:

4 Wykres umozliwiajacy okreslenie zwigkszonej dlugosci drogi startowej ze
wzgledu na spadek omowimy w cz. 11T artykutu.
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— masa uzyteczna: 52 390 — 27 120 = 25 270 kg,

- 90% masy uzytecznej: 0,9 x 25 270 = 22 743 kg,

— 60% masy uzytecznej: 0,6 x 25270 = 15 162 kg,

— operacyjna masa startowa przy 60% masy uzytecznej:

27 120 + 15 162 = 42 282 kg (warto$¢ ta jest rowna ok. 81%
maksymalnej masy startowej),

— operacyjna masa startowa przy 90% masy uzytecznej:

27 120 + 22 743 = 49 863 kg (95% maksymalnej masy startowe;j).

Wymagane dlugosci (poziom morza, 15°C, zerowy spadek drogi
startowej, pogoda bezwietrzna) okreslane z wykresu sa rowne (tabl.2)
(wykresu nie zamieszczono w artykule).

OtrzymalisSmy jeszcze wigksza roznice migdzy wymagana dhugoscia
drogi startowej dla 60% i 90% masy uzytecznej niz w przypadku
samolotow o maks. masie startowej nie wigkszej niz 27 200 kg.

Przy 60% masy uzytecznej masa do kolowania bedzie wynosita
42 282 + 227 = 42 509 kg. Przy tej masie do kotowania maksymalna
wartos¢ iloczynu masy platnej przez km na 1 kg masy paliwa, okreslona
z wykresu na rys. 2, jest przy dtugosei lotu ok. 1100 km. Masa platna
bedzie wtedy wynosita 8610 kg, a masa paliwa — 6610 kg.

Przy masie do ladowania 36 000 kg (42 282 — 6610 = 35 672),
suchej nawierzchni i na poziomie morza wymagana dhugo$¢ drogi
startowej bedzie rowna: wychylenie klap 25 — 1360 m, wychylenie klap
30 — 1210 m, wychylenie klap 40 — 1140 m. Dlugosci te sa okreslone
z nomogramoéw opracowanych dla samolotow B-737-200 wezesniejszej
produkcji.

Prawie dwukrotne powigkszenie dtugosci przy 100% masy uzytecznej
potwierdza uwage FAA 1 thumaczy, dlaczego nie opracowano przy tej
masie nomogramow dla samolotéow o maksymalnej certyfikowanej
masie startowej 27 200 kg.

TABLICA 2
Operacyjna masa Masa uzytecz- Wymagana dlugoé¢ drogi Powigkszenie
startowa, kg na, % startowej, m diugosci
T
42 282 60 I, = 1460
49 863 90 L, = 2310 hod 0,58
L
L=k = 0,92
52 390 100 Ly = 2810 L

W artykule przedstawiono jak zmienia si¢ rzeczywista dtugos¢ drogi
startowej przy zalozeniu pewnych ograniczen masy startowej samolotu.
Wydaje si¢, ze takie zalozenie byloby uzasadnione w projektach
planowanych w przysztosci lotnisk w Polsce, przeznaczonych dla ruchu
krajowego. Polaczenia lotnicze z takich portow beda stosunkowo
krotkie, a liczba miejsc pasazerskich raczej nie w petni wykorzystana.
Oczywiscie zagadnienie musiatoby by¢ dokladnie zbadane z uwzgled-
nieniem przewidywanych typow samolotow. Budowa krotszych drog
startowych przeniesie nie tylko efekty ekonomiczne, lecz takze umozliwi
wykorzystanie obszarow istnicjacych lotnisk sportowych usytuowa-
nych czgsto w poblizu miast. Nie bez znaczenia bedzie takze zmniejsze-
nie grubosci nawicrzchni zaleznej w duzym stopniu od masy samolotu.
Zgodno$¢ z kodem referencyjnym ICAO mozna by uzyska¢ wprowa-
dzajac klauzulg o ograniczeniu maksymalnej masy startowe;.

Nalezy zwrocic uwagg, ze przedstawione rozwazania dotycza przypa-
dku, gdy dlugos¢ drogi startowej z nawierzchnia o petnej wytrzymatosci
odpowiada rownowaznej dtugosci drogi startowe;.
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Polskie zwycigstwa mysliwskie we wrzesniu 1939 (1I)

JERZY B. CYNK
Londyn

Rewelacje z tainei dokumentacji Luftwaffe

Archiwa Luftwaffe zdobyte przez aliantow pozwolity na ujawnienie
pelnego sktadu bojowego niemieckich sit powietrznych w chwili wybu-
chu wojny na podstawie dwoch dokumentow:

— zestawu stanow jednostek operacyjnych wg ich przynaleznosci
macierzystych z 1939-08-31 wieczorem, sporzadzonego przez 6. Oddziat
Generalnego Kwatermistrza Naczelnego Dowodztwa Luftwaffe i opa-
trzony data 1939-09-02;

— podobnego zestawu wyjsciowych stanow jednostek, przygotowa-
nego przez 8. Oddzial Nauk Wojennych Naczelnego Dowodztwa
Luftwaffe jako zalacznik do specjalnego referatu ,,Luftwaffe w Polsce
(wrzesien 1939 r.)”” opracowanego 1944-07-11.

Wg pierwszego dokumentu Dywizja Instruktorska i cztery Floty
Powietrzne miaty tacznie (w nawiasach liczba samolotow sprawnych):

— jednostki bombowe: 787 (685) He 111,371 (319) Do 17, 18 (0) Ju 88,
razem 1176 (1004) samolotow,

— jednostki nurkowe: 339 (291) Ju 87, 27 (27) Do 17 dowodztw
dyonow, razem 366 (318) samolotow,

— jednostki szturmowe: 40 (36) Hs 123,

— jednostki mysliwskie: 743 (651) Bf 109, 28 (25) Ar 68, razem 771
(676) samolotow,

— jednostki poscigowe: 313 (295) Bf 109, 95 (82) Bf 110, razem 408
(377) samolotow,

Rys. 7. Bombowce He 111P pulku (K)/LG 1 (Dyw. Szkolnej) na lotnisku
operacyjnym w Prusach Wsch. {arch. J.B. Cynka)

Rys. 8. 31 Do L7E z paru eskadr putku KG 77, dzialalo nad Polska we wrzesniu
1939 (arch. J.B. Cynka)
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Uwagi, refleksje, wnioski

— jednostki dalekiego rozpoznania: 257 (235) Do 17,

— jednostki bliskiego rozpoznania: 275 (251) Hs 126,67 (51) He 46, 14
(8) He 45, razem 356 (310) samolotow;
facznie 3374 (2956) samolotdéw, oraz

— jednostki lotnicze Naczelnego Dowodztwa Marynarki, wodnopta-
towce: He 115, He 60, Do 18, He 59, Ar 196, razem 167 samolotow
facznie 3541 (3106) samolotow.

Rys. 9. Najnowszym bombowcem Luftwaffe na froncie polskim byl Do 17Z,
ktérego poprawne oznaczenie ani sylwetka nie byly znane we wrzesniu 1939 (arch.
J.B. Cynka)

Rys. 10. Nurkowce Ju 87B dyonu I/StG 77, startujace z lotniska polowego
Neudorf k. Opola 1939.09.01 (arch. J.B. Cynka)

Przy jednostkach bombowych w dokumencie odnotowano ,,na Ju 86,
2 eskadry dyonu I/KG 152 (22 samoloty nie wchodzace do linii)®. Nie
uwzgledniono 12 (12) Ju 87, 24 (24) Bf 1091 21 (20) He 111 —razem 57
(56) samolotow Naczelnego Dowodztwa Marynarki postawionych do
dyspozycji Luftwaffe, co dawato tacznie 3598 (3162) samolotow pierw-
szej linii, oraz 552 (540) samolotow, w tym 547 (535) Ju 52 — jednostek
transportowych.

8 [/KG 152 byt ostatnim dyonem wyposazonym w Ju 86. Przy przezbrojeniu na
He 111, latem 1939 r., dwie eskadry dyonu na Ju 86G przesuni¢to do treningu
operacyjnego, tworzac z nich dyon IV/KG 1. I/KG 152 formalnie przemianowano
na II/KG 1 (1939-09-18).
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Rys. 11. Samoloty szturmowe Hs 123 dyonu II (Schl.)/LG 2 w locie nad Polskg.
Samolot prowadzacy pilotuje por. Adolf Galland (arch. T.E. Willis)

Rys. 12. Do 17P czgsto uzywany nad Polska do dalekiego rozpoznania (arch. J.B.
Cynka)

Rys. 13. Henschel Hs 126A, podstawowy samolot rozpoznawczy niemieckiego
lotnictwa armijnego (arch. J.B. Cynka)

Drugi zestaw (z lipca 1944 r.), podajacy identyczne stany lotnictwa
nurkowego 1 poscigowego, wykazywal niewielkie roznice w stanie
lotnictwa bombowego: 1180 (1008) samolotow, pomijat jedna z eskadr
bliskiego rozpoznania: 12 (10) Hs 126 i zawieral rozbieznoici
o jeden/dwa samoloty w stanach paru innych dyonow lub eskadr, m.in.
dyonu Hs 123: 39 (37) samolotow. W wyniku tego stany ogolne i liczby
samolotow operacyjnie sprawnych roznity si¢ o 8 (7) samolotow
i wynosily tacznie 3366 (2949) samolotow.

Referat ,,Luftwaffe w Polsce” ustalal sity bojowe lotnictwa po
reorganizacji wojennej (tzw. Luftwaffe Operacyjnej) — na froncie
polskim 1939-09-01 rano na 1538 sprawnych samolotow, z czego 824
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w dyspozycji 1. Floty Powietrznej, 676 w dyspozyciji 4. Floty Powictrznej
138 pod bezposrednimi rozkazami Naczelnego Dowddztwa Lotnictwa
(Kwatera Glowna marszalka Goringa w Poczdamie).

Wg szczegolowych opracowan autora®), Ordre de Bataille Luftwaffe
front polski, przedstawiato si¢ w chwili rozpoczecia dziatan (wszystkie
samoloty operacyjne sprawne) jak w tabl. 71 8. Dane te nie uwzglednialy
83 samolotow Do 17 dalekiego rozpoznania i 218 Hs 126, He 461 He 45
bliskiego rozpoznania (razem 301 samolotow) oddanych do dyspozycji
armii w polu i 102 samoloty Bf 109 trzymane w pogotowiu do obr('my
terenow Rzeszy od wschodu, co zwigkszato liczbe samolotow bojowych
Luftwaffe zaangazowanych w wojne z Polska do 1941 r. Ponadto
Lotnictwo Marynarki, wspotpracujace z 1. Flota, uzywato do zwalcza-
nia celow morskich i nadbrzeznych 24 Do 18, 23 He 60 i 14 He 59

razem 61 wodnosamolotow, co wynosito tgcznie ok. 2000 samolotow.

Rys. 14. 32 bombowce wczesnej wersji He 111E byly uzyte nad Polska we
wrzesniu 1939 (arch. J.B. Cynka)

TABLICA 7
2 eskadry bombowe 2 eskadry dalekiego
bt.100" e Razem
K watera Ln.Abt. rozpoznania
Glowna &5 5
marszatka |t’ Ju 52 10 Ju 52
Géringa 9 He 111 8 He 111 17 He 111
2 Do 17U 9 Do 17 11 Do 17
Razem 21 17 38

1 Jednostka bombowa o charakterze doswiadczalnym specjalizujaca si¢ w bombardowa-
niach nocnych 1 bez widocznosci (byla zalagzkiem specjalistycznego putku KG 100),

3 Obie z Dywizji Szkolnej: druga z nich, morska bombowo-rozpoznawcza, miala na stanie
oprocz 8 He 111 takze 1 Do 18 i 3 He 115, ktore prawdopodobnie nie byly operacyjnie
sprawne.

TABLICA 8
1. Flota 4. Flota
" " Razem
Powietrzna Powietrzna
Bombowce 274 He 111 81 He 111 355 He 111
142 Do 17 177 Do 17 319 Do 17
Nurkowe 143 Ju 87 127 Ju 87 270 Ju 87
12 Do 17 11 Do 17 23 Do 17
Szturmowe 37 Hs 123 37 Hs 123
Mysliwskie 119 Bf 109 144 Bf 109 263 Bf 109
Poscigowe 36 Bf 109 40 Bf 109 76 Bf 109
53 Bf 109 29 Bf 110 82 Bf 110
Dalekiego
rozpoznania 45 Do 17 30 Do 17 75 Do 17
Razem 824 676 1500

Jednostki pomocnicze obejmowaly dwie specjalne (utworzone tylko
na czas wojny z Polska) eskadry dowodcow tacznosci przy obu flotach
(Do 17), dwie eskadry meteorologiczne (Ju 52) nalezace do Kwatery
Glownej marszatka Goringa, ponad 300 samolotow transportowych (49
Jus52,2Fw200,2Ju90i 1 JuG 38 w dyspozycji marszatka Goringa oraz

? Przygotowanycn na podstawie wykazow zwiazkow Luftwaffe, kronik jedno-
stek 1 obu powyzszych dokumentow, w ktdrych poza dyonem szturmowym (Hs
123) i czterema eskadrami armijnymi bliskiego rozpoznania wykazujacymi roznice
o0 jeden samolot (na plus lub minus), stany innych dyonow lub eskadr zaangazowa-
nych na froncie polskim byly jednakowe.
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ok. 250 Ju 52 7. Dywizji Lotniczej) oraz eskadre sztabowa marszatka
Goringa i ok. 70 samolotow kurierskich i facznikowych réznych typow,
jak Fi 156, Bf 108, He 70, Ju W 34 i in. Dawalo to w sumie ok. 2420
samolotow bojowych i pomocniczych.

Rozpowszechnione w Polsce mniemanie, kultywowane przez niekto-
rych publicystow z uporem godnym lepszej sprawy, ze Ju 86 byly
uzywane bojowo nad Polska, nie znajduje wigc uzasadnienia. Z cytowa-
nych dokumentéw wynika bowiem ponad wszelka watpliwosc, ze
bombowce tego typu nie wchod7lly we wrzesniu 1939 r. na uzbrojenie
7ddnych chnoslck pierwszej linii ani nawet pomocniczych. Zrodel tego
nieporozumienia nalezy szuka¢ w stosunkowo czgstych doniesieniach
przedwojennej prasy o wyposazeniu niemieckiego lotnictwa bombowe-
go w Junkersy 86 oraz w nicktorych meldunkach wrzesniowych
identyfikujacych bombowce npla jako Ju 86, co przy ogodlnie stabej
znajomosci sylwetek nie musiato weale oznaczac, ze samoloty rozpozna-
no wlasciwie'?. Warto przy tym zauwazyC, ze zestawy polskich
zwyciestw w opracowaniu Biura Historycznego Lotnictwa z lat
1941+ 1942 identyfikowaly tylko 5 ze zniszczonych 76 bombowcow
jako Ju 86 i dopiero ostatnie publikacje nagle ,,spopularyzowaty”
zestrzelenia tych bombowcow, doliczajac si¢ az 12!,

W 1963 r. niemiecki historyk Cajus Bekker po raz pierwszy opubliko-
wat '? wyciag z tajnego Sumarycznego Meldunku Koncowego (Absch-
luss-Gesamt-Meldung) 6. Oddzialu Generalnego Kwatermistrza Luft-
walffe, przedstawiajacego ogolne straty Luftwaffe we wrzesniu 1939 r.
i zaopatrzonego data 1939-10-05. C. Bekker popelnit jednak blad
podajac, ze wszystkie liczby podane w meldunku odnosza si¢ do frontu
polskiego. W rzeczywistosci meldunek obejmowal miesigczne straty
Luftwaffe na obu frontach: polskim i zachodnim. Stwierdza to
wyraznie dr Hiimmelchen z Roboczego Kota Badan Wojskowych
(Arbeitskreis fiir Wehrforchung) w liscie z 1961-07-06 zawierajacym
obszerniejsze dane z tego meldunku.

Wg Sumarycznego Meldunku Koncowego straty catkowite (uszko-
dzenia 100% do 60%) Luftwaffe we wrzesniu 1939 r. (przytoczone przez

10 Kilka meldunkow o zestrzeleniu Ju 86 (m.in. ppor. Glowczynskiego
z 1939-09-03) jest bardziej wiarygodnych, natomiast inne opisy ,,naocznych
swiadkow™ czgsto pasujg rownie dobrze do He 111E, ktory miat niemal identyczny
wysuwany kosz strzelecki pod kadiubem i ..glgbokie, wiszace chlodnice”. Wiado-
mo, ze Ju 86 mylono takze z Bf 110, ktorego sylwetka nie byla wtedy dostatecznie
znana (raport jednego z pilotow okresla Ju 86 jako ,.samolot odcigzajacy”
,---mozliwo$¢ otwarcia ognia jedynie z calkowitego zaskoczenia™). Trzeba
rowniez pamigtac, ze Ju 86 pozostajace we wrzesniu w dyonie treningowym
IV/KG 1, ktory mogt ewentualnie wykona¢ jakies sporadyczne loty nad Polska
(cho¢ autor nie znalazl na to jeszcze zadnego przekonywujacego dowodu), byly
wers)i G, z gwiazdowymi silnikami i zupetnie zmienionym obrysem nosa. W 1939 r.
wersia Ju 86G nic byla publicznie znana

' Jerzy Pawlak . Polskie eskadry w Waojnie Obronnej 1939
16 -18.

12 W nr 9/63 tygodnika Kristall, cykl ,,Angriffshdhe 40007, nastgpnie rozsze-
rzony 1 wydany w 1964 r. jako ksigzka pod tym samym tytulem.

, Zestaw na s.

autora za listem dr Hiimmelchena) obejmowaty:
— 78 bombowcoéw (He 111 i Do 17),
— 67 samolotow mysliwskich (Bf 109),
— 12 samolotéw poscigowych (Bf 110),
— 31 bombowcow nurkowych (Ju 87),
— 28 samolotow dalekiego rozpoznania (Do 17),
— 35 samolotow bliskiego rozpoznania,
~ 12 samolotow transportowych (Ju 52),
— 13 wodnosamolotow marynarki,
— 9 samolotow lacznikowych i innych,
razem 285, z czego 258 na froncie polskim i 27 na Zachodzie.

Rys. 15. Jedyna odmiana Junkersa Ju 86 pozostajaca jeszcze na uzbrojeniu
Luftwaffe do wybuchu wojny byt Ju 86G (arch. J.B. Cynka)

Ponadto samolotow uszkodzonych (59% do 10%), lecz zdatnych do

naprawy bylo:
~ 69 bombowcow,

— 67 samolotow mysliwskich,

— 27 samolotow poscigowych,

— 22 bombowce nurkowe,

— 10 samolotéw dalekiego rozpoznania,

— 45 samolotow bliskiego rozpoznania,

— 22 samoloty transportowe,

— 5 wodnosamolotow marynarki,

— 12 samolotoéw facznikowych i innych,
razem 279, z czego 263 na froncie polskim i 16 na Zachodzie.

Straty osobowe personelu latajacego (na obu frontach) wynosity: 189
zabitych, 126 rannych i 224 zaginionych, razem 539. Po dodaniu strat
personelu naziemnego i artylerii przeciwlotniczej, ktora organizacyjnie
wchodzita w sklad Luftwaffe, wynosity one ogolnie: 279 zabitych, 221
rannych i 234 zaginionych, razem 734. (Objete tymi liczbami straty
personalne na froncie zachodnim nie sa autorowi znane).

Meldunek nie zawieral informacji o podziale 27 samolotéw zniszczo-
nych na Zachodzic na rodzaje lub typy. Mozna jednak z pewnosciq
stwierdzi¢, ze nie bylo wérod nich zadnych samolotow poscigowych
i nurkowych, jak i prawdopodobnie zadnych bombowcow. Wg ustalen
autora skladalo si¢ na nie ok. 12 Bf 109, ok. 10 samolotow dalekiego
i bliskiego rozpoznania oraz kilka wodnoptatowcoéw marynarki.
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STRESZCZENIA

DANILECKI S.: Proba uproszczonej oceny aero-
dynamicznej ukladu ,,kaczka’ na tle innych ukla-
dow. TLiA, t. XLIV, 1989, nr 8, s. 2.

Dokonano proby oceny niektorych cech aerodyna-
micznych ukladu dwu powierzchni no$nych, umiesz-
czonych jedna za druga, na tle ciaglej zmiany ich
wzajemnych proporcji. Wskazano na wynikajace
stad istotne roznice pomigdzy ukladem | kaczka™
a ukladem klasycznym. Przedstawiono tez sposob
wzglednej oceny cech aerodynamicznych.

MIKULA J.: Wplyw czasu odpuszczania stali w
temperaturze kruchosci nieodwracalnej na zmiany
ich struktury. TLiA, t. XLIV, 1989, nr 8,s. 7

Autor omawia do$wiadczenia wiasne i podbu-
dowe literaturowa nt. przyczyn kruchosci odpusz-
czania stali typu 30HGSA i 30G2. Whnioski: przyczy-
nami sa zmiany na granicach ziarn oraz w obszarach
przygranicznych zachodzgce podczas odpuszczania.

SWIATECKI A.: Rzeczywista dlugos¢ drogi star-
towej. Cz. I — Wplyw masy samolotu. TLiA, t.
XLIV, 1989, nr 8, s. 18.

Przedstawiono metodg okreslania rzeczywistej dhu-
gosci drogi startowej w zaleznoéci od masy samolotu
i warunkow miejsowych lotniska oraz przyklad licz-
bowy dla samolotu Boeing 737-200.

CYNK J.B.: Polskie zwycigstwa mysliwskie we
wrzesniu 1939 (1I). Uwagi, refleksje, wnioski.
TLiA, t. XLIV, 1989, nr 8, s. 21.

W cz. Il artykulu autor przedstawit dane o polskich
zwycigstwach mysliwskich wg dokumentow Luft-
walffe.
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| T
! Znaki rej. f Typ samolotu Nr. fabr. Witasciciel Data zarej. | Data skregl. Zmiany rej.Uwagi
‘ 4 :
SP-AEA .
-AEB | PWS-4 o e PWS
-AEC ' PWS-21 bis .30 +32
‘ -AED ! Moryson II sis APozn. «30 i 12.08.36
1 -AEE PZL-5a 2 AWil. (39)
| -AEF WZ-XI Kogutek 1 W.Zalewski 6.02.34
i -AEG Hanriot H28 P K1PWS 1.10.33
| -AEH [ MN-5 i s AWil. .30 17736
-AEJ i &
-AEK | RwWD-4 30 APozn. .30 5.6.35
-AEL | RWD-4 29 ALWOW .30 22.5.34
-AEM Sido S-2(s-1) 2 AKrakéw .30 13.3.35
-AEN Hanriot H-28 i APozn. 147436
-AEQ DH80A Puss Moth 2082 Fischer v. ex.D=-1948(21048)
Mollard
-AEP Hanriot H-28 - Facia
-AER Albatros B.II wie w AW 27.7.31
-AES Hanriot H-28 4 @ ALWSW 1.10.33
-AET Hanriot H-28 e B
-AEU DH60GMoth ra— K.Czarkowski 5.4.31
-Golejewski
~AEW Hanriot H-28 30-265 e s
-AEX i
-AEY RWD-4 31 AW, ALw .30 4.11.36
-AEZ RWD-4 32 AW w30 7.11.35
SP-AFA PZL %.2 sia @ PZL Te1l:38
-AFB Lublin RXII ZMPL
-AFC RWD-4 33 AS1. .30 7.11.35 rozbity 19.8.35
-AFD Lublin RXIII 56-12 ZMPL , ARP 15.6.36
-AFE PWS-12 bis
-AFF PZL-5a 5 AKrak (39)
-AFG PZL-5a 6 AW
-AFH PZL-5a 7 L 32
-AFJ PZL-5a 8 AKrak
-AFK PZL-5a 9 L.Swieszkowski (39)
J.Rudowski AW
-AFL PZL-5a 10 AS1. 26.9.35
-AFM1 PZL-5a 11 Asl. 14.13.33
~AFM2 Hanriot H-28 30-120 p—
-AFN PZL-5a 12 AKrak
-AFO PZL-5a 13 AS1. " (39
-AFP PZL-5a 14 ad1. 13.3.35
-AFR Hanriot H-28 - AW 23..10.35
-AFS Hanriot H-28 3 4 AKrak 23.10.35
-AFT Sido S-3(s-1) 3 AKrak w34 13.3:35
-AFU Hanriot H-28 dite LKL
-AFW Hanriot H-28 30-156 AW 23.10.35 powt.rej.15.3.34
-AFX Hanriot H-28 30-263 AW 30.1.36
-AFY Hanriot H-28 30-116 APozn 30.1:36
-AFZ Hanriot H-28 30-180 ALw 30:1:36

Uwagi: 1),2) kolejne uzycie tych samych znakdédw. AW - Aeroklub Warszawski, AGd - Aeroklub Gdanski,
AKrak - Aeroklub Krakowski, ALw = Aeroklub Lwowski, ALSOdZ - Aeroklub E&dzki, APom - Aeroklub
Pomorski, APozn - Aeroklub Poznariski, A$1 - Aeroklub Slaski, AWil - Aeroklub Wileriski, ARP -
Aeroklub Rzeczypospolitej Polskiej, LOT - PLL LOT, LKL - Lubelski Klub Lotniczy, K1.PWS -
Klub Podlaskiej Wytwdérni Samolotdw, PZL - Paristwowe Zaktady Lotnicze, LOPP - Liga Obrony Po-
wietrznej 1 Przeciwgazowe], PW - Przysposobiene Wojskowe Lotnicze, MK - Ministerstwo Komunikacji,
ZMPL - Zaktady Mechaniczne Plage i Laskiewicz

AG.
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Fot. L. Zielaskowski

Przednia kabina
dwumiejscowego samolotu szkolno-treningowego PZL M-26 Iskierka




	0001
	0002
	0003
	0004
	0005
	0006
	0007
	0008
	0009
	0010
	0011
	0012
	0013
	0014
	0015
	0016
	0017
	0018
	0019
	0020
	0021
	0022
	0023
	0024
	0025
	0026
	0027
	0028

