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Opory interferencyjne ukladéw skrzydet i gondol silnikowych

(c.d.)

3. Opory interferencyjne zespotu skrzydlo-gondola 2z owlewkaq
typu NACA w uktadzie dwuptata i $migta ciqgnaqcego.

Badany dwuptlat zbudowano z dwoch ptatéw o profilu Clark Y,
potqezonych sztywnymi zastrzatami. Cigciwa profilu 965 mm, roz-
pigtnsé¢ 4826 mm, odlegio$é miedzy dwoma ptatami 916 mm. Model
silmika, gondoli i owiewki NACA (silnikowe]) nie uleyt zmiante
w stosunkuw do badan poprzednio opisanych.

Na rys. 22 1 w tabeli VIII pokazano uktad badanych potoien gon-
doli wzgledem dwuptata. W tabeli IX poduno wspolcezynnikt oporiu
zespotu dwuptat-gondola dla roznych potoern gondoli.

Na wykresach 23a 1 b podano wspotezynniki oporu zespolu skrzy-
dto-gondola w zaleznosci od x/cet y/c (od polozenia gondoli wzyle-
dem skrzydet).

Rys. 24 pokazuje przebieg krzywych o stalych wartosciach
wspotczynnikae oporu w zaleino$et od potoZenia gondoli wzgledem
skrzydia. Tabela X 1 rys. 25a ¢ b oruz rys. 26 podajq te same za-

Zehrata i opracowala mgr in2. E. Lewalska

Na rys. 27 podano przebieg krzywych statego oporu wzglednego
gondolt przy zmiennych x/c i yl/c. Oporem wzglednym zespotu
skrzydto (dwuptat)-gondola okreSlony jest przez stosunek:

efektywny opor gondoli

Ty = -

opor gondolt izolowanej przy a = 0°

opor zespolu dwupltat-gondola — opor dwuplata izolowanego

opbdr gondoli izolowanej przy a = 0°

Pordwnanie oporu zespotu skrzydio-gondola w ukladzie dwuplata
i jednoptuta przeprowadzono dla pieciu roéinych polozen gondolt
wegledem skrzydta. Rys. 28 obrazuje dobdr i podobienstwo potozen
gondoli wzgledem jednoptata t dwuplata.

Rys. 29 a«, b, ¢, d, e 1 tabela X1 obragujq pordownanie zaleznosci

eznoéci, ale w odniesienin do opuru interferencyjnego (opor ze- wspotezynnika  efektywnego oporu  gondolt w ukladzie jedno-
spotu  skrzydio-gondola minus op6r sumy izolowanego dwuptata | dwuplata. Do porédwnania Pprzyjeto wyntki badan gondolt
t tzolowanej gondoli), z owtewke NACA.
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LOTNICZEJ STOWARZYSZENIA

KWIECIEN 1965 R. ZESZYT 4
Przed Zjazdem Delegatéw SIMP
JesteSmy w przededniu kolejnego Walnego Zjazdu Dele- Konstrukcja i produkcja sprezarek (Stalowa Wola,

gatow Stowarzyszenia Inzynieréw i Technikéw Mechanikow

Polskich. ,,Technika Lotnicza” — jako czasopismo Sekcji
Lotniczej, stanowigcej organizacyjng jednostke realizujgcg
naukowo-techniczne cele naszej branzy — scharakteryzuje

w skrocie dzialalno$¢é Stowarzyszenia i prace jego czlon-
kow.

SIMP jest najstarszym w Polsce stowarzyszeniem tech-
nicznym. Pod znakiem SIMP zrzeszajg sie juz dwa poko-
lenia inzynieréw, a dzi§ Stowarzyszenie to reprezentuje
blisko 30 tysiecy czlonké6w — inzynier6w i technikow. Jest
to wiec najliczniejsza w kraju organizacja techniczna.

Na terenie kraju istniejg 32 oddzialty SIMP oraz 859 kot
zakladowych.

Przy zarzadzie Gléwnym SIMP pracuje 10 komisji i 25
sekcji.

Zakres dziatania komisji obejmuje wszystkie dziedziny
zycia Stowarzyszenia. Wéréd innych — wydajnie pracujg
dobrze znane aktywistom kot zaktadowych komisje: Szko-
leniowo-Odczytowa, Wydawnicza i Wspoéipracy z Zagranicg.
Nie wszyscy simpowcy wiedzg, ze istnieje tez dla nich
Komisja Bytowa SIMP.

Sekcje naukowo-techniczne reprezentujg branie przemy-
stowe lub galezie wiedzy. Przypomnimy czytelnikom o ist-
nieniu pewnych sekcji, ktorych dziatalno$é interesuje

pracownikow lotnictwa. Wymienmy tu sekcje: Metrologii-

i Mechaniki Precyzyjnej, WytrzymaloSci i Badania Ma-
teriatow, Przerdbki Plastycznej, Tworzyw Sztucznych, Sil-
nikéw Spalinowych, Organizacji Przemystu oraz Hydrauliki
i Pneumatyki.

Na baczng uwage naszych czytelnikow zastuguje dziatal-
no$¢ Stowarzyszenia W zakresie szkolenia, odczytoéw oraz
organizowania narad i konferencji.

Ilo§¢ kurs6w organizowanych przez Osrodki Szkoleniowe:
ZG SIMP i Sekcji Przemystu Drobnego oraz oddzialy
SIMP — wynoszg rocznie okolo 200, za$ ilo§¢ odczytow —
rzedu 2000. Swiadczy to o olbrzymim wysitku organizacyj-
nym i dydaktycznym simpowcoéw. Struktura tej dziatalno$ci
odpowiada — znanym nam — faktycznym potrzebom prze-
mystu: 20% kurs6w po$wiecono zagadnieniom technolo-
gicznym, 16% — organizacji produkecji, 13% pomiarom
i kontroli. Znamienne jest, Ze prawie polowa kurséw odpo-
wiadata poziomowi wyzZzszemu, za$ prelekcje organizowane
sg w oparciu o referaty przygotowane przez fachowcow
poszczegblnych branz i uzyskane najnowsze do$wiadczenia
w kraju i za granicg. Oddziaty i sekcje SIMP preliminowaty
zorganizowanie w 1965 r. 60 narad naukowo-technicznych.
Z iloSci tej 30 pozycji weszlo do planu Stowarzyszenia.

Naszych czytelnikéw powinny szczegédlnie zainteresowac
narady o nastepujgcej tematyce:

Automatyzacja podawania i
(W-wa, II kw.).

Problemy technologiczne elementéw z tworzyw (Poznan,
11T kw.).

Technologia wytwarzania matryc (Rzeszéw, 111 kw.).

mocowania przedmiotéw

IV kw.).

W br. zorganizowanych bedzie réwniez 12 konferencji
o zasiegu krajowym, ws$rdéd nich konferencje poswiecone
ponizszej tematyce:

Nowoczesne metody pomiaréw i oceny jakosci produkcji
w przemyS$le metalowym (Poznan, II kwartal).

Obrabiarki ze sterowaniem programowym i ich zastoso-
wanie w produkcji (Warszawa, II kwartal).

Tworzywa sztuczne w produkcji narzedzi przemysiu ma-
szynowego (Warszawa, II kwartal).

Rozwdéj aprobki Sciernej wykanczajgcej (£6dz, IV kwartat).

Przejawem powaznej, odpowiedzialnej i popularnej dzia-
lalno$ci SIMP — z ktorg kazdy z nas spotyka sie na co

dzien — jest wydawanie czasopism. Dziesie¢ ukazujgcych
sie na rynku periodyk6w naukowo-technicznych (dostep-
nych dla czitonkéw SIMP z 30% obnizkg ceny) — jest

bezposrednim tego dowodem.

Charakteryzujgc prace czilonkow Stowarzyszenia nalezy
z wielkim uznaniem podnie$¢ ich inicjatywe i zapal przy
wilgczaniu sie w kazdg akcje spoleczng czy panstwowsg, ma-
jaca na celu dobro gospodarki krajowej, polepszenie orga-
nizacji przemystu lub wdrazanie nowej techniki.

Simpowcy analizujg i korygujg zakladowe plany postepu
technicznego, wigczajg sie w akcje realizacji uchwat XV.Ple-
num KC PZPR, wspoélipracujag w zakladowych zespotach
oceny poziomu technicznego produkowanych wyrobéw, po-
dejmujg realizacje uchwal IV 2Zjazdu PZPR w latach
1964—1965.

Poswieémy pare stéw ostatniej z wymienionych inicjatyw.
Czlonkowie naszego Stowarzyszenia opracowali szczegoélowy
plan dziatalno$ci spotecznej w realizacji uchwal IV Zjazdu
Partii. W planie tym zawarte zostaly wytyczne dotyczace
postepu technicznego, rozwoju eksportu, rozszerzenia wspoét-
zawodnictwa, pracy koét zakiadowych, szkolenia w ramach
SIMP i wielu innych akecji.

Stowarzyszenie nasze stale wspédipracujagc z resortem
przemystu ciezkiego, nawigzalo tez Scisty kontakt ze Zwigz-
kiem Zawodowym Metalowcow. Ta ostatnia wspoipraca do-
tyczy w szczeg6lno$ci zagadnien zwigzanych z rozwojem
techniki, racjonalizacjg i wynalazczos$cia pracowniczg.

Po ostatnim kongresie CRZZ i wspélnej konferencji CRZZ
i NOT przedstawiciele k6t zakladowych SIMP biorg czynny
udzial w pracach KSR, koncentrujgc w pierwszym rzedzie
swg dzialalno$¢ na problemach postepu technicznego. Sim-
powcy podjeli réowniez inicjatywe CRZZ, NOT i ZMS
w sprawie uczczenia XX-lecia Polski Ludowej czynami
spotecznymi.

Nalezy wspomnie¢, ze kota SIMP wspoéipracujg lub opie-
kujg sie w zakladach klubami techniki i racjonalizacji. Po
przejSciowym okresie stagnacji w tej dziedzinie, rok ubiegly
przyniést wzrost aktywnosci inzynieré6w i technikow
w KT iR, co przyniosto niezaprzeczone korzysci dla ruchu
wynalazczego.
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Zarzad Giléwny SIMP usilnie stara sie o wzmocnienie
kot zakladowych i w inicjatywach ich zarzadéow widzi wiel-
kie mozliwo$ci rozwoju spolecznego i technicznego w za-
ktadach. Duzym bodzcem wzrostu aktywnosci zawodowej
i spotecznej czilonkéw SIMP bedzie wspoédtzawodnictwo kot
zakladowych.

Nowg i wysoce pozyteczng formg dziatalno$ci SIMP sg —
organizowane od niedawna — rejonowe narady poswiecone
zagadnieniom danego terenu lub problemom pewnej czesci
kraju.

Nalezy nadmieni¢, ze szereg korzysci dla czionkéw SIMP
i terendéw ich dzialalnos$ci przynosi wspodipraca ze specja-

Megr inz. WEADYSEAW ZABKOWICZ

listami zagranicznymi. Wspoélprace te realizuje sie przez
organizowanie indywidualnych wyjazdéw simpowcéw za
granice i zapraszanie cudzoziemcow do Polski, jak réwniez
przez inicjowanie wycieczek technicznych. Akcje takie pgz-
wijajg sie pomySlnie i beda obejmowaé coraz wigkszy
wachlarz krajow.

Konczac przeglad dziatalno$ci i dorobku naszego Stows-
rzyszenia dajemy wyraz ufno$ci, ze XIX/XXXII Walny
Zjazd Delegatow SIMP — ktory odbedzie sie 23 maja
w Krakowie — ugruntuje dalszy rozwo6j SIMP i wytyczy
mu nowe kierunki pozytecznej dla kraju dziatalnosci.

533.6.054

Niektére zagadnienia projektowania uktadéw pomiarowych
do préb samolotéw w locie

cz. |l

W cze$ci I umieszczonej w zeszycie 3/65 przeprowadzono analize funkcjonelng
elementow uktadéw pomiarowych, omowiono charakterystyke czujnikow oraz mo-
dyfikacje i rejestracje parametréow mierzonych.

W czesci II omdéwione sq problemy zwiazane z opracowaniem wynikéw pomiaréw.

Systemy pomiarowe i problem opracowania wynikéw
Omowione poprzednio elementy ukladéw pomiarowych

tworzg pewne systemy. W technice prob samolo#w w locie

stosuje sie wspoélczesnie dwa systemy pomiarowe:

— pokladowe z rejestracja oscylograficzng lub z rejestracjag

magnetyczng (tylko do préb obiektéow pilotowanych),

— telemetryczne systemy pomiarowe do prob obiektow

tak pilotowanych, jak i bezpilotowych.

zastosowanie

Systemy pierwszego rodzaju

w przypadkach, gdy:

znajdujg

a) ilos¢ mierzonych parametréow nie przekracza kilku-
dziesieciu, bowiem przy wiekszych ilosciach mierzonych
parametrow nasuwajg sie duze trudnosci z rozmieszczeniem
na badanym obiekcie odpowiedniej ilosci aparatury,

b) Jjstnieje mozliwo$¢ odzyskania zarejestrowanych na
taSmie wynikow,

c) proby majg charakter wycinkowy i decyduja wzgledy
ekonomiczne.

Systemy drugiego rodzaju stosuje sie zazwyczaj, gdy:

a) brak jest mozliwosci odzyskania wynikow,

b) proby majg charakter kompleksowy,

c) konieczne jest opracowanie wynikéw na biezaco celem
wprowadzenia korekcji programu nawet w czasie wykony-
wania lotu pomiarowego.

Decydujg o tym wzgledy ekonomiczne (np. maksymalne
skrécenie czasu prob celem szybkiego wprowadzenia do
produkcji).

Telemgtryczne systemy pomiarowe s ukladami ztozonymi,
wymagajacymi do obstugi wysoko wykwalifikowanego per-
sonelu. Zastosowanie takiego systemu uzasadnione jest
w peini ty.lko wtedy, gdy przewidziane jest automatyczne
opracowanie wynik6w na biezgco. Brak w telemetrycznym
systemie pomiarowym wyposazenia do automatycznego
opracowania wynikéw w znacznym stopniu obniza jego
przydatnoéé. Duze koszty i stosunkowo skomplikowana
1ch'eksploatacjz_a powoduja, ze niektére publikacje infor-
mujg o pewnej niecheci inzynieréw prowadzacych proby
c}o tych nowoczesnych $rodkéw pomiaru. Nie przesgdza to
jednak o ich szybkim rozwoju, poniewaz w wielu przypad-
kach s3 one niezastgpione.

Ogoélna iloé¢ informacji uzyskanych z prob samolotu przy
Wykorzystan.iu ktéregos z omawianych systeméw jest sto-
sunk.owo duza. Nie wszystkie jednak poddawane sg przeli~-
czeniom. W literaturze fachowej spotyka sie czesto okresle-
nie poziomu informacji. Przez poziom informacji rozumie
sie¢ liczbe danych w poszczegdlnej probie w stosunku do
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oéélnej liczby informacji (w czasie). Poziom I (rys. 15)
przedstawia calo$¢ danych, jakie mogg by¢ latwo uzyskane
W czasie proby.

Poziom II przedstawia te liczbe danych, do ktorych inzy-
nier prowadzacy proby moze mie¢ zyczenie przedstawienia
w formie latwej do szybkiego przeglagdu, poniewaz dane te
znajdujg sie w programie lotu pomiarowego. Poziom III
przedstawia dane, ktore powinny by¢ poddane przelicze-
niom dla bardziej szczegdlowej oceny badanego samolotu.
Do inzyniera prowadzgcego proby nalezy rola wtasciwe]
oceny danych, ktore powinny sie znalez¢é w okre§lonym
poziomie.

Dyskutujac o sposobach opracowania wynikéw nalezy
mie¢ na uwadze dwa podstawowe aspekty zagadnienia:

1. Sposéb ograniczenia ilo$ci
do pewnej ich optymalnej ilo$ci.

2. Metode przedstawienia danych pozwalajgcych pracowni-
kowi na ich odczytanie z maksymalng sprawno$cig. Rola
tzw. filtrowania nie moze by¢ przesadnie podkreslana ze
wzgledu na duze obecnie tendencje poddawania szczegdto-
wej analizie maksymalnej liczby danych. Wynika to z roz-
woju urzgdzen do automatycznego opracowania wynikéw
w bardzo kroétkim czasie.

przedstawionych danych

MozliwoSci przyspieszenia opracowania wynikow zarejestro-
wanych na taSmie oscylografu petlicowego

Proces opracowania wynikéw z tasm oscylografow petli-
cowych sklada sie z nastepujgcych etapow:

1. Okre§lenie przesuniecia linii zapisu wzgledem linii

odniesienia.

2. Przeksztalcenie przesuniecia linii zapisu wzgledem linii
odniesienia przy pomocy krzywej skalowania w odpowied-

||= HJIH”
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Rys. 15. Przejscie informacji z poziomdéw I-III



nig wielko§¢, wyrazong w jednostkach mierzonego para-
metru.

3. Przedstawienie otrzymanych rezultatow w formie krzy-
wej, bedgcej funkcjg czasu lub innej zmiennej.

Dla kazdego z tych etapow istniejg sposoby przyspiesze-
nia operacji i powiekszenja ich doktadnosci.

Rysunek 16 ilustruje przyrzad sluzgcy do tego celu.
Odczyt linii zapisu wzgledem linii odniesienia odbywa sie
drogg recznego ustawienia specjalnej nakladki mierzgcej
odleglo$¢ od linii odniesienia i przetwarzajgcej te odleglosé
na napiecie. Przetworzone tg droga napiecie, proporcjonalne

Rys. 16. Przyrzgd do opracowania wynikéw z tasm oscylografow

petlicowych

do zmian mierzonej wielkosSci, wprowadza sie do przelicz-
nika. Do przelicznika wprowadza sie rowniez skale w jed-
nostkach mierzonych parametréw. Po dokonaniu szeregu
niezbednych operacji rezultaty mogg by¢ przedstawione
graficznie w postaci krzywej bedgcej funkcjg czasu lub
funkcjg innej zmiennej, przy pomocy rejestratora x,y
(rys. 17). Pelna automatyzacja tego procesu jest utrudniona
szczegblnie przy wykorzystaniu wielokanalowego oscylogra-
fu, ze wzgledu na wzajemne przecinanie sie linii zapisu

Rys. 17. Rejestrator x, y

(wiekszo$§¢ parametréow rozciggnigta jest na calg szerokos$c
tasmy dla powiekszenia dokladnosci).

Automatyczne opracowanie wynikow

Wykorzystujgce rejestratory magnetyczne w ukltadzie po-
miarowym, otrzymuje sie wygodng posta¢ zapisu dla auto-
matycznego opracowania wynikéw. Wykorzystuje sie do
tego celu przeliczniki, ktéore mozna podzieli¢ na dwie sekcje:
sekcje analogowg i sekcje cyfrows.

Analogowe przedstawienie wynikéw jest bardzo wygodng
formg ze wzgledu na duze mozliwosci czlowieka w ocenie
tak przedstawionych informacji.

Przeliczniki analogowe stosuje sie do rozwigzywania wie-
lu typow liniowych i nieliniowych réwnan roézniczkowych,
zawierajacych funkcje trygonometryczne i inne. Skladajg

sie one zwykle z Kilku wzmacniaczy operacyjnych o duzym
stopniu wzmocnienia, przelicznikéw trygonometrycznych,
generatoréw funkcji, mnoznikéw itp. Wzmacniacze opera-
cyjne stuzg do sumowania, mnozenia, zmiany znaku, catko-
wania, rozniczkowania i zmiany skali. WyjScie przeliczni-
kow trygonometrycznych ma postaé sinusa 1 cosinusa
zmiennej, wchodzgcej na wejscie przelicznika.

Generator funkcji, oparty zwykle na diodach, stuzy do
odtworzenia funkcji ¥y wzgledem x, gdy wartosci y znane
sg dla pewnych wartoSci * i mozna przeprowadzi¢ miedzy
dowolnymi dwoma punktami odcinek linii prostej. Gdy na
wejscie wchodzi sygnat x (t), na wyjsciu otrzymujemy odpo-
wiednig warto$¢ ¥y (t). Uklady mnozgce stuzg do mnozenia
jednej wielkoSci przez drugg. W niektérych przelicznikach
analogowych spotyka sie cztery zespoly glowne ukiadu
mnozgcego i dwa podrzedne.

Kazdy z gléwnych zespoléw mnozy funkcje x (t) przez
y (t) oraz x(t) przez =z (t). Zespdél podrzedny uzyty jest
w polgczeniu z jednym z zespolow glownych i mnozy
funkcje x (t) przez trzy dodatkowe zmienne u (), ¢ (t) i w ().

Przy zadaniu bardzo dokladnego opracowania wynikéw
wykorzystuje -sie do tego celu przeliczniki cyfrowe.

W tego rodzaju przelicznikach zesp6t obrébezy otrzymuje
dane i instrukcje, przechowuje je, a nastepnie wybiera
w miare potrzeby w procesie obrobki, wykonuje dziatania
arytmetyczne, poré6wnuje i przeprowadza dzialania zalezne
od wynik6w poréwnania (o ile zalozono takie dziatanie
w jego programie). Uklad przeliczajgcy skilada sie z bloku
sterujgcego, bloku pamieciowego i zespolu arytmetycznego.
Blok sterujgcy interpretuje instrukcje i zleca rézne ope-
racje. Blok pamieci otrzymuje instrukcje, przechowuje wy-
niki posrednie i zwalnia informacje zgodnie z wytycznymi
otrzymanymi z bloku sterujacego.
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Rys. 18. Schemat zespolu mnozgcego przelicznika

Do ukladu obrobczego podigczony jest szereg urzgdzen
posrednich, ktoérych zadaniem jest przetworzenie wchodza-
cych na wejScie problemoéw (urzadzenia wejSciowe) i pobie-
ranie informacji wysylanych z przelicznika oraz dyspono-
wanie nimi, zgodnie z zalozeniami otrzymanymi z bloku
sterujgcego (urzadzenia wyjSciowe). Przeliczniki cyfrowe
sg ukladami bardzo rozbudowanymi czesto uniwersalnego
charakteru. Istniejg rowniez maszyny specjalizowane dla
rozwigzywania specyficznych probleméw. Sg to jednak
urzgdzenia bardzo kosztowne, oplacajgce sie w przypadku
maksymalnego ich wykorzystania. Jezeli prace nie majg
charakteru cigglego, nalezy zastanowi¢ sie nad ewentual-
nym wykorzystaniem do omawianych celéw maszyny
o charakterze uniwersalnym.

Zaprojektowanie ukladu pomiarowego z uwzglednieaiem
mozliwo$ci automatycznego opracowania wynikow jest sto-
sunkowo kosztowne, lecz biorgc pod uwage koszty i czas
prowadzenia prob wydaje sie czesto ekonomicznie uzasad-
nione, pomijajac przypadki prob o charakterze wycinko-
wym, nie wymagajgcym zlozonych ukladéw pomiarowych.
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Ciénieniowy pomiar wysokosci i predkosci lotu samolotu
w obszarze przydzwiekowym i naddiwickowym

cz. ll

Cze$¢ pierwsza, zamieszczona w zeszycie 3/65 zawiera wytyczne dla prawidtowego
pomiaru ci$nien w locie, ze specjalnym omoéowieniem wplywu fal uderzeniowych
i ksztalttu sond pomiarowych,

W niniejszym zeszycie podano metody cechowania predkoSciomierzy i wysoko-
Sciomierzy w locie oraz przyklady wptywu komstrukcji i rozmieszczenia sond na
samolocie na biedy pomiarow.

METODY CECHOWANIA PREDKOSCIOMIERZA
I WYSOKOSCIOMIERZA W LOCIE

Uwagiogodlne

Na skutek niemoznosci wysondowania za pomocg apara-
tury pokladowej rzeczywistych ciSnien — calkowitego i sta-
tycznego, panujgcych w strumieniu wolnym, zachodzi ko-
nieczno$¢ cechowania w locie predko$ciomierza i wysoko-
Sciomierza.

Dla nowej instalacji cechowanie powinno sie skladac
z dwoch etapow. Pierwszy z nich polega na sprawdzeniu,
czy dobdér miejsca na sonde (jej pozycja) jest prawidiowy,
to znaczy, czy zakldécenia ciSnien majg charakter ustalony
i warto$¢ liczbowg bledow nimi spowodowana nie jest nad-
mierna. Drugi etap, po uzyskaniu wynikow zadowalajgcych
z pierwszego, to dokladne wyznaczenie w okreslonych wa-
runkach lotu wielko$ci poprawek aerodynamicznych, na
podstawie ktorych mozna wyznacza¢ wysokos$ci barome-
tryczne i rownowazne predkosci lotu, a w dalszej kolejnosci,
za pomocg znanych metod, takze odpowiednie liczby M_,

Metoda wstepnego sprawdzania w locie sondy ciSnienia
calkowitego

Wobec wymagania, aby sonda ci$nienia catkowitego znaj-
dowata sie bezwzglednie przed jakgkolwiek falg uderzenio-
wa, spowodowang przez elementy samolotu, nalezy sie co
do tego upewni¢ przez probe w locie.

Kryterium prawidlowo$ci pomiaru ciSnienia calkowitego
jest nastepujace: jezeli dwie sondy ci$nienia calkowitego
na samolocie we wszystkich przypadkach lotu ustalonego
(kiedy nie zachodzi opoéznienie wskazan) przekazujg jedno-
cze$nie na manometry to samo ci$nienie, mozna by¢ pew-
nym, zZe obie pracujg poprawnie. Jest to zrozumiate, gdyz
zgodnie z definicjg, ciSnienie catkowite jest maksymalnym
ciSnieniem, jakie mozna uzyska¢ w jakimkolwiek punkcie
samolotu, a wszelkie jak wiadomo nieizentropowe zaklo-
cenia obnizajg jego warto$¢. Trudno sobie wyobrazi¢, aby
jednocze$nie dwie rurki podajgce jednakowe ci$nienia son-
dowaly inne. ci$nienia niz ci$nienia catkowite. Mogtoby to
zaistnie¢ w przypadku umieszczenia rurek w warunkach
idealnej symetrii, co gwarantowatoby jednoczesno$¢ powsta-
wania jednakowych zaklocen. Jednak w praktyce nie osig-
ga sie nigdy idealnej symetrii, a poza tym, co jest w tym
przypadku najwazniejsze, kontrolnej sondy ci$nienia calko-
witego nie umieszcza sie symetrycznie w stosunku do
badanej.

Mozna np. w przypadku badania sondy przedskrzydiowej,
umiesci¢ sonde kontrolng na diugim maszcie przed kadhu-
bem (wskazéwki co do umieszczenia sondy cis$nienia catko-
witego podano na poczatku oraz na koncu niniejszego arty-
kutu).

Praktyczne wykonanie proby sondy ciSnienia calkowitego

Po zainstalowaniu obu sond cinienia catkowitego prze-
wody od nich mozna doprowadzi¢ do odpowiednio czulego
manometru roéznicowego lub przy jego braku, do dwodch
predkosciomierzy, przeskalowanych uprzednio laboratoryj-
nie. Przeciwci$nienie nalezy doprowadzi¢ do tych pred-
kosciomierzy ze wspodlnego zrédia, np. z otworow statycz-
nych sondy, ktéra przypuszczalnie bedzie mialta korzystniej-
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szg pozycje, lub z otworéw statycznych rurki Pitota, prze-
znaczonej na stale wyposazenie samolotu. Wspolne zrodlo
przeciwci$nienia jest wazne ze wzgledu na koniecznosé
wyeliminowania zakidécen, spowodowanych tymi przeciw-
ci$nieniami, w przypadku pochodzenia ich z réznych na-
dajnikow.

Na tak przygotowanym samolocie wykonuje sie ustalone
przeloty poziome na kolejnych predkos$ciach, w interesu-
jacym zakresie tych predkos$ci, ze szczegdélnym uwzglednie-
niem obszaru, w ktérym mogg wystepowac¢ jakie$s osobli-
wosci. Ze wzgledu na konieczno$¢ uchwycenia wplywu

liczby M, pomiar powtarza sie na kilku interesujacych
wysokos$ciach.

W przypadku wykrycia nieprawidlowo$ci w pracy sondy
badanej nalezy zmieni¢ jej pozycje, np. przez wydluzenie
masztu lub wybdér innego miejsca, a badania w locie po-
wtorzy¢ az do uzyskania rezuitatow zadowalajgcych.

Po ustaleniu wlasciwej pozycji sondy cisnienia calkowi-
tego oraz w przypadku pobierania przeciwci$nienia z otwo-
row statycznych badanej rurki, a takze po zorientowaniu
sie co do rodzaju i wielko$ci zaklécen sondowanego cis$nie-
nia statycznego, zdejmuje sie z samolotu sondy dodatkowe
i przeprowadza w locie wtasciwe cechowanie predkoscio-
mierza.

Wilasciwe cechowanie instalacji predkosciomierza i wysoko-
Sciomierza

Przy wyznaczaniu predkosci przez pomiar pPe, s i Te
trzeba w teorii wykona¢ cechowanie dla kazdego z tych
parametrow. Dla przeprowadzenia cechowania ci$nien by-
wajg, jak wiadomo, stosowane dwie rozne metody:

1. Metoda pomiaru predko$ci na okre¢lonym odcinku drogi
(kilometraz).

2. Metoda barometryczna polegajgca na porownaniu cisnien
statycznych — wskazywanego z rzeczywistym na wyso-
kosci przelotu.

Kombinacja tych dwu metod moze postuzy¢ do wyzna-
czania bledu ci$nienia catkowitego. Jednakze normalne bie-
dy ci$nienia calkowitego (w poziomym locie ustalonym,
kiedy nie ma opo6zZnienia wskazan) sg nieznaczne i powszech-

nie przyjmuje sie, ze caly blad aerodynamiczny pochodzi
od cis$nienia statycznego.

Kilometraz

Metode te mozna stosowa¢ na matych wysokosciach lub
na duzych wysokosSciach, majgcych zasadnicze znaczenie
przy ustalaniu wplywu duzych liczb M na wskazania przy-
rzadow. W obu tych przypadkach konieczne sg precyzyjne
metody okresSlania czasu przelotu miedzy dwoma stalymi
punktami w terenie. Metoda kilometrazu jest klopotliwa
i obarczona licznymi bledami, z ktérych najpowazniejszy
jest blgd powstaly na skutek dzialania wiatru, zmienia-
jagcego predkos¢ samolotu wzgledem ziemi. Przeloty w obie
strony usilujg btad od wiatru mozliwie zmniejszy¢.

Ponadto, jak wynika z réwnan na predkos$¢ rzeczywisty
(patrz dalej), wymagana jest dokladna znajomo$¢ tempe-



ratury powietrza otaczajgcego przelatujacy samolot, gdyz
jej wplyw jest bardzo wazny. Z tych wzgledow warto
potrudzi¢ sie przy wyszukiwaniu wtasciwej pozycji sondy
ci$nienia calkowitego na samolocie oraz do uzyskania pre-
cyzyjnego cechowania uzy¢ prostszej metody barome-
trycznej.

Metody barometryczne

Rzeczywiste ciSnienie statyczne na wysokosci wykonywa-
nego pomiaru mozna okre$li¢ réznymi sposobami, w zalez-
nosci od wysokosci pomiarowej i -predkosci lotu. Pomiary
na malych predko$ciach i predko$ciach okoto 1000 km/h
zostaly juz opisane w osobnej metodyce [5] i [6].
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Rys. 9. Krzywa cechowania wysoko$ciomierza samolotu FD2 wyko-
nana na wysokos$ci barometrycznej hb=38 000 stép (11582 m)

Zasadg pomiaru jest poréwnanie znanego ciSnienia baro-
metrycznego na wysokosci pomiarowej z ci$nieniem wska-
zywanym przez wyskalowany uprzednio laboratoryjnie wy-
sokos$ciomierz, znajdujgcy sie na badanym samolocie. R6z-
nica ci$njen jest poszukiwanym bledem aerodynamicznym
ciSnienia statycznego. Znajomo$¢ tego bledu umozliwia
obliczenie znanymi metodami, poprawki aerodynamicznej
wysokosciomierza i predko$ciomierza, majgc oczywiscie orzy
tym ostatnim na uwadze, ze blgd ciSnienia catkowitego, jak
juz uprzednio zaznaczono, musi by¢ znikomy i mozliwy do
pominiecia.

Na duzych wysoko$ciach wykorzystuje sie te samg zasade
poréwnywania ciSnien w metodzie, polegajgcej na lotach
samolotu badanego za samolotem stanowigcym ,baze” wy-
soko$ci geometrycznej. Poniewaz ta metoda w naszych ‘wa-
runkach ma najwieksze szanse na realizacje, omoéwiono jg
dalej szczegoélowo.

Przed tym jeszcze warto wyliczy¢ inne stosowane metody,
jak np. radarowg metode okres$lania biledéw aerodynamicz-
nych, przy duzych predkosciach na duzych wysokosciach.
Przy tej metodzie najpierw trzeba wykona¢ cechowanie
samolotu na matych predkosciach, a przed wtasciwym po-
miarem wykona¢ lot na matej predkosci w warstwie po-
wietrza, w ktorej odbedg sie dalsze loty. Jest to konieczne
dla uzyskania zalezno$ci miedzy wysokos$cig geometryczng,
jako linig odniesienia, a wysoko$cig ciSnieniowsg.

Rowniez uzyteczna jest metoda lotu parg, zwlaszcza
przy matych predkos$ciach, przy uzyciu wycechowanego sa-
molotu towarzyszgcego, posiadajgcego mniejszg predkosé
przeciggniecia niz samolot badany.

Wymienione metody pozwalajg wyznaczyé poprawki aero-
dynamiczne przy wszelkich predko$ciach i na rozmaitych
wysokoSciach, przy przecigzeniu bliskim jednoSci. Wyzna-
czenie poprawek aerodynamicznych dla wiekszych przecig-
zen jest mozliwe przy okreSleniu wysokoSci geometrycznej
za pomocag radaru podczas lotu w zakrecie.

WYKONANIE BAROMETRYCZNEGO CECHOWANIA
PRZY UZYCIU SAMOLOTU ,BAZY”

Jak juz wspomniano, najwygodniejszg metoda przeprowa-
dzenia cechowania barometrycznego na duzych wysokos-
ciach przy duzych predkosciach jest metoda lotow za
wycechowanym samolotem ,bazg”. Metody tej uzyli np.
Anglicy do wycechowania wysoko$ciomierza samolotu FD2
przed jego lotem na pobicie rekordu predkosci. Cechowanie
wykonano na wysokosci 38 000 stép (11582 m), w zakresie
liczb M od 0,85 do 1,7.

Jako samolotu ,,bazy” uzyto uprzednio wycechowanego
samolotu Venom, ktéry w czasie cechowania samolotu FD2
latat wzdluz ustalonej trasy na doktadnie wyznaczonej
wysoko$ci i ze $cisle okreSlong predkoscig. Samolot Venom
utrzymywat M = 0,75, a samolot FD2 na tym samym kursie
i wysoko$ci geometrycznej dopedzal go i wyprzedzat na
predkosciach okolodzwiekowych, zaczynajgc rozpedzanie od
okolo 20 mil (32 km) za nim. Metoda ta, okre§lona wpraw-
dzie przez sprawozdawce czasopisma ,Flight” jako ,,jezgca
wlosy na glowie”, okazata sie jednak dzieki wydatnej po-
mocy w kontroli i naprowadzeniu ze strony radiolokacyj-
nych stacji Dow6dztwa MySliweow (Fighter Command) oraz
dzieki doskonaltej wspdipracy miedzy obu pilotami, catko-
wicie bezpieczna i bardzo precyzyjna.

‘Doktadng krzywg, pokazang na rys. 9, w omawianych
warunkach uzyskano po o$Smiu lotach pomiarowych. O pre-
cyzji tej krzywej $Swiadezy fakt, ze pilot wykorzystujgc
poprawki wysokoSciomierza uzyskane na podstawie tej
krzywej mogl w czasie dwu lotéw rekordowych na wyso-
kosci 38 000 stop (11 582 km) ze §rednig predkoscig 1132 mile
na godzine (1823 km/h), na trasie dilugosci 19,01 mil
(30,6 km), utrzymaé¢ samolot w warstwie powietrza nie
przekraczajgcej 98 stop (30 m) grubosci, przy wymagane]
przepisami FAI nieprzekraczalnej warstwie 328 stop (100 m).
Schemat trasy przelotéw rekordowych dla ilustracji poka-
zano na rys. 10.

Przygotowanie techniczne pomiaru

Przed przystapieniem do pomiaru omawianego w poprzed-
nim podrozdziale trzeba wykonaé szereg prac przygotowaw-
czych. Ich kolejno$¢ moze by¢ nastepujgca:

1. Dokladne laboratoryjne skalowanie predko$ciomierzy
i wysoko$ciomierzy pokladowych lub przy uzyciu rejestra-
cji automatycznej, np. fotorekorderem, takze przyrzadéw
dodatkowych. OczywiScie nie trzeba przypominaé¢, ze pod-
czas skalowania wysoko$ciomierza tarcza wysoko$ciomierza
ma by¢ ustawiona na 760 mmHg (1013,25 milibaréw).
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2. Sprawdzenie szczelno$ci obwoddéw cisnienia catkowitego
i statycznego na obu samolotach, ktére nalezy powtarzact
przed kazdym lotem pomiarowym.

3. Cechowanie w locie predko$ciomierza i wysokoscio-
mierza samolotu ,bazy”, ze szczegdélnym uwzglednieniem
zakresu predkosci i liczb M, przy ktérych bedzie on latal
podczas cechowania samolotu badanego.

Cechowanie samolotu ,bazy” mozna wykona¢ np. metodg
barometryczng na matej wysokosci, w sposéb dotychczas
praktykowany, przy wzorcowym wysokoSciomierzu znoéw
ustawionym na 760 mmHg, aby uzyskat zgodnos$¢ ze skalo-
waniem laboratoryjnym. Po opracowaniu wynikow tego
cechowania i ustaleniu odpowiednich poprawek aerodyna-
micznych predkos$ciomierza i wysokoSciomierza dla wyso-
kosci, na ktérych ma sie odby¢ cechowanie samolotu bada-
nego, mozna przystgpi¢ do pomiaru wtasciwego.

Organizacja pomiaru

1. Zapewnienie doskonalej igcznosci radiowej miedzy obu
samolotami oraz miedzy naziemnymi stanowiskami kontroli
obszaru.

2. Zapewnienie kontroli i
stacje radiolokacyjne.

3. Wybranie terenu, nad ktéorym majg odbyé sie loty
‘pomiarowe. Dla ulatwienia pilotom orientacji, trase nalezy
wybra¢ np. wzdiuz prostoliniowych odcinkéw toréw kole-
jowych, szosy lub innych punktéw orientacyjnych. Oczy-
wiscie pomiar wykonuje sie przy doskonatej widocznosci,
przy czym na duzych wysokos$ciach utatwieniem w kontroli
lotow mogg by¢ rowniez smugi kondensacyjne, wytwarzane
przez przelatujgcy samolot.

4. Ustalenie sposob6w kontroli i oceny ewentualnych roz-
nic wysokos$ci miedzy obu samolotami w czasie wyprze-
dzania samolotu ,,bazy” przez samolot badany. W tym celu
pozadane jest, aby samolot ,,baza” by! samolotem dwu- lub
wieloosobowym, a obserwator znajdujgcy sie w nim, opréocz
lgcznosci radiowej z pilotem samolotu badanego, posiadal
bodaj najprostszy celownik, umozliwiajgcy mu kontrole.

5. Ustalenie sposobu synchronicznej rejestracji i przeka-
zywania wskazan predkos$ciomierzy, wysoko$ciomierzy oraz
ewentualnie termometréw obu samolotéw. Przy czym jeszcze
raz nalezy podkresli¢, ze w czasie pomiaru wysokosciomie-
rze stuzgce do pomiaru, na obu samolotach powinny mieé
tarcze ustawione na 760 mmHg.

6. Po wstepnym treningu zalég samolotéw i kontroli na-
ziemnej mozna przystgpi¢ do witasciwych pomiarow.

7. Obliczanie wynikéw z prawidlowo przeprowadzonych
prob nie nastrecza trudnosci i odbywa sie dotychczas zna-
nymi metodami, ktoére blizej omdéwiono w dalszej czeSci
artykutu.

prowadzenia przez naziemne

POMIAR W LOCIE TEMPERATURY POWIETRZA
OTACZAJACEGO

Poniewaz przy pomiarze osiggdéw samolotu waznym pa-
rametrem jest temperatura powietrza otaczajgcego, warto
wspomnieé, jakie warunki zapewniajg jej prawidlowy po-
miar. OczywisScie jako sondy temperatury stosuje sie na
samolocie nadajniki z nasadkg do wyhamowywania strug
powietrza. Dla unikniecia opo6znienia wskazan nalezy za-
pewni¢ wystarczajgcy przepltyw powietrza przez nadajnik.
W tym celu nasadka posiada otworki wentylacyjne, ktoére
muszg by¢ okreslonej wielkosSci, aby zbyt wielki przeptyw
nie przeszkodzil powstaniu zasadniczych warunkéw zastoju
(spietrzenia) w nadajniku. Wspoétczynnik takiego termo-
metru powinien wynosi¢ okoto 0,95. Tego rodzaju termo-
metry elektryczne sg obecnie najczeSciej uzytkowane.

W zwigzku z pomiarem temperatury przy duzych pred-
koSciach warto zaznaczy¢, ze nadajnik temperatury calko-
witej mozna umieszcza¢é na samolocie prawie wszedzie,
z wyjatkiem warstwy przySciennej.

Poniewaz temperatura catkowita nie zmienia sie przy
przejsciu przez fale uderzeniows, nie trzeba unikaé tworze-
nia sie fali uderzeniowej, spowodowane] samolotem, przed
nadajnikiem temperatury catkowitej.

OBLICZANIE WYNIKOW CECHOWANIA
BAROMETRYCZNEGO NA DUZYCH WYSOKOSCIACH

Cbliczanie poprawek aerodynamicznych predkos$ciomierza
i wysokosSciomierza na podstawie cechowania podczas lotéw
na duzych wysokosciach i przy predkosciach przydzwieko-
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wych oraz naddZwigkowych, nie rézni sie od zasadniczeg,
schematu obliczen, stosawanych dotychezas przy obliczanjy
wynikdw cechowania na matych wysoko$ciach i predko.
$ciach poddZwigkowych. Aby jednak na podstawie ninjej-
szego opracowania mozna bylo wykona¢ efektywne przeli.
czenie, bez konieczno$ci poszukiwan istniejacych, lecz nje
zawsze znajdujacych sie pod reka metodyk, ponizej pokrst.
ce powtdrzono wtasciwy tok postepowania.

OczywisScie obliczenia poprawek dla samolotu ,bazy” na
podstawie cechowan wykonanych w poczgtkowej fazie prob
metoda barometryczng na matej wysokosci nalezy przepro-
wadzi¢ w calosci, np. wedlug metodyki [5] lub [6].

Praktyczny tok postepowania przy oblicza-
niu wynikéw cechowania barometrycznego

Po przyjeciu dla samolotu ,bazy” indekséw 1, 3 dp
samolotu badanego indekséw 2, dla kolejnych lotéw, na
podstawie filmow z fotorekorderu lub tasm oscylografu,
notuje sie czas pomiaru, predko$ci przyrzgdowe Vp1 i sz
obu samolotéw, wskazane wysokosci przyrzgdowe hpl i hp2
(wg wysokoscionfierzy ustawionych na 760 mmHg) oraz
ewentualnie temperatury catkowite, zarejestrowane termo-
metrami z nasadkg Tp, i Tp,.

Na wykresach skalowan laboratoryjnych znajduje sie
odpowiednie poprawki &V,, dh, oraz JT, i po ich dodaniy
do warto$ci wskazywanych oblicza sie tzw. predkosci, wy-
sokoSci i temperatury przyrzgdowe poprawione:

Vpp=Vp + §V;
hpp=hp + Shy
Tpp=Tp + 3Ty

Dla samolstu ,bazy”, na podstawie uprzednio sporzs-
dzonych wykres6w poprawek aerodynamicznych predko-
Sciomierza, oblicza sie predko$¢ rownowazng:

Vo1 = Vppl + 6V81

oraz z nomogramu dh, =71 (V,: dV,), dla odpowiednich war-
tosci Vppys i SVal odczytuje sie (Shal na wysokosci przy-
rzgdowej poprawionej hpp =~ hp. Nastepnie oblicza sie wy-
soko§¢ barometryczng samolotu ,bazy’:

hoy =hb = hpp, + Sha,

Wedtug wykresu atmosfery wzorcowej, dla wyrazonych
w metrach warto$ci hy i wartosci hpp, Wyznacza sie odpo-
wiedniki ps; =ps i Ps, wyrazone w mm Hg. Réznica tych
wartosci:

Ps =DpPs — ps2=5pa

jest szukang poprawkg aerodynamiczng ci$nienia statycz-
nego.

Wykorzystujagc ponownie w.w. nomogram, tym razem
w ukladzie SVa=f (Vo; dpa), dla odpowiednich dp, i pred-
kosci przyrzadowych poprawionych V,,,,ZNVO?_ oblicza sie
wartosci 0V, Majac wartosci Vppy i 8Va, moina znaleit
dla samolotu badanego predko$¢ rownowazng:

V02 = VPP2 + 6V52

Wysokos¢é barometryczna samolotu badanego na skutek
lotu obu samolotéw na wspo6lnej wysokosSci geometrycznej
bedzie identyczna jak dla samolotu ,bazy”:

ho, = hp, = hyp

Odpowiednie poprawki acrodynamiczne wysokosciomierza
bedg réwne:
dhaz = hb — hpp,

Je§li wysokosci geometryczne roéznily sie nieznacznie
i mozna bylo te rodznice okres$li¢, nalezy to uwzglednit
w powyzszym wzorze. JeS§li jednak przelot odbyt sie na
znacznie roznigcych sie wysoko$ciach geometrycznych, nie
nalezy go bra¢ pod uwage i pomiar trzeba powtoérzyé. Zna-
jac dla samolotu na danej wysokos$ci barometrycznej hb,
poprawki aerodynamiczne i wyliczone z nich predkosci
réwnowazne V,, mozna z nomogramu M = f (V,; hp) wyzna-
czy¢ odpowiednie liczby M, a z nomogramu oV = f (Vy; hp) —



poprawki na $ci$liwo$¢ oraz obliczy¢ predko$¢ réwnowazng
poprawiong:
Vi=Vo+ 0V

Jesli na wysokos$ci pomiarowej zostala zmierzona tempe-
ratura powietrza t, to z nomogramu tzw. krzywej dnia,
dla odpowiednich hp odczytuje sie ci$nienie barometrycz-
ne p. (mm Hg) i dla tego ci$nienia oraz temperatury t (°C)
znajduje sie wartos¢ ]/a oraz w nastepstwie oblicza pred-
ko$¢ rzeczywistg samolotu badanego:

V.,

v=—1"
Vo

OBLICZANIE TEMPERATURY POWIETRZA
OTACZAJACEGO

W przypadku pomiaru temperatury powietrza termome-
trem 2z nasadkg, w czasie cechowania samolotu ,bazy”
metodg barometryczng na matej wysokosci nalezy wyzna-
czy¢ lub dla juz znanego termometru sprawdzi¢, jego sta-
1a f i dla wartosci przyrzagdowych poprawionych wg skalo-
wania laboratoryjnego Tpp = Tp + 0Ty, sporzgdzi¢, dla roz-
nych M = const, nomogram temperatur rzeczywistych (sta-
tycznych) wg wzoru:

T=- Top
(1+0,26M?

Postugujgc sie tym nomogramem, dla zmierzonych Tpp
i M mozna kazdorazowo okre§li¢ temperature bezwzgledng
na wysokosci pomiaru oraz wedlug wzoru:

t =4 E203

temperature w stopniach Celsjusza, co potrzebne jest do

korzystania, z krzywej dnia, przy wyznaczaniu V¢ . Nalezy
doda¢, ze ze wzoru na temperature statyczng i opartego
na nim nomogramu mozna korzysta¢ przy liczbach M << 2,2.
Wynika to stad, iz przy wiekszych liczbach M, a $cislej
powyzej odpowiadajgcym im temperaturom spietrzenia nie
mozna przyja¢ k=7 (T¢) =const. RoOwnoznaczne jest to
temu, ze wspéiczynnik liczbowy 0,2 w omawianym wzorze
dla liczb M > 22 zbyt odbiega od przyjetej wartoSci statej.
OczywiS$cie mozna opracowa¢ nomogram uwzgledniajgcy te
zmiennos¢ wykladnika adiabaty Ak od temperatury T¢
i wtedy ograniczenie liczbg M znika.

PRZYKLAD CECHOWANIA W LOCIE METODA BARO-
METRYCZNA ORAZ POMIARU PREDKOSCI ZA
POMOCA KILOMETRAZU [13]

Jak juz wspomniano, w tirakcie przygotowan rekordo-
wego lotu samolotu delta FD2, wykonano cechowanie baro-
metryczne na statej wysoko$ci barometrycznej 11582 m
przy uzyciu samolotu ,bazy”.

Rysunek 9 przedstawia wynik tego cechowania. Z wy-
kresu wida¢, ze od M =0,85 w locie na stalej wysokoSci,
ciSnienie w otworach statycznych sondy umieszczonej na
maszcie nosowym zaczyna wzrasta¢ i osigga maksymalng
wartos¢ przy M = 0,98. Odpowiada to pozornemu spadkowi
wysoko$ci ci$nieniowej, liczgc od rzeczywiste] wysokosci
barometrycznej, o Ah =116 m. Przy zalozeniu, ze sondowa-
nie cis$nienia catkowitego odbywa sie wtedy bezblednie,
biad predkosci pochodzgcy od bledu ci$nienia statycznego
nie przekracza w danym przypadku 1% predko$ci réwno-
waznej Vo.

Po przekroczeniu M = 0,98 nadwyzka ci$nienia w otwo-
rach statycznych maleje i przy M = 1,02 znika. Powyzej tej
warto$ci w otworach statycznych sondy wytwarza sie pod-
ci$nienie, ktére osigga przy M =1,05 maksimum, a na-
stepnie przy M =1,3 minimum i przy dalszym wzroscie
liczby M znoéw wzrasta. Ta zmiana ci$nienia statycznego
przy predkos$ciach naddzwiekowych zalezy prawdopodobnie
wylgcznie od samej sondy tego ciSnienia, a charakter tej
zaleznos$ci w danym przypadku ilustruje omawiany wykres.

Poniewaz przebieg mierzenia predkosci lotu rekordowego,
wykonanego na duzej wysokosci, jest ciekawy ze wzgledu
na jego podotienstwo do metody tak zwanego kilometrazu
(a wykonanie nastgpilo za pomocg stosunkowo prostych
$rodkoéw technicznych), warto zapoznac¢ sie z nim blizej.

Rys. 10 przedstawia schemat trasy dwu lotow pomiaro-
wych, wykonanych w obie strony. Odcinek pomiarowy znaj-
dowal sie miedzy plaszczyznami zaznaczonymi na rysuniu
literami C i D. Plaszczyzny te, wytyczone osiami kamer
fotograficznych, ze wzgledu na kulisto$¢ ziemi zatozono
nie wg lokalnego pionu, lecz réwnolegle do siebie.

W punktach B i E znajdowaly sie tak zwane ,bramy
wlotowe”, Wedlug regulaminu FAI odnoszacego sie do
tego rodzaju rekordéw, pilot na trasie przelotu nie moze
straci¢ wiecej niz 100 m wysokosci w stosunku do tejze
bramy wlotowej. Jeszcze bardziej trudnym warunkiem
jest zadanie, aby przelot nastepny (powrotny) rozpoczat
sie przez stumetrowg brame na wysokosci zafiksowanej
przelotem pierwszym.

Poza tym, az do zakonczenia ostatniego przelotu nie
zezwala sie, aby samolot gdziekolwiek przekroczyl o 750 m
Srednig wysoko$¢ obu pierwszych dwu przelotéw — nawet
na zewnatrz bram.

Dokladne przecechowanie wysokoSciomierza oraz kontrola
i naprowadzenie naziemnymi stacjami radarowymi umozli-
wily spelnienie tych warunkéw w jeszcze wezszych gra-
nicach. Uzyskana réznica wysokosci wyniosta tylko 30 me-
trow.

Wysoko$¢ przelotow ustalono na 38 000 stop (11582 m),
gdyz gwarantowalo to najlepsze warunki osiggowe ze
wzgledu na zwiekszenie ciggu w niskiej temperaturze oraz
(co jest wazne z punktu widzenia pomiarowego) stwarzato
dobre warunki powstawania smugi kondensacyjnej, ulat-
wiajgcej namierzanie z ziemi. Préba uzycia do tego celu
sztucznego dymu nie data dobrych rezultatéw, gdyz przy
duzej predkosci dym rozprzestrzeniat sie zbyt cienkg smu-
gg. Proby dokonywania zdje¢ bez wystepowania smugi
kondensacyjnej, .jak wykazato doswiadczenie, nie daly
rezultatu.

Punkty pomiarowe, zaznaczone na rys. 10 literami C i D,
ustawiono w odlegto$ci 9,67 mil (15,53 km). Zorganizowano
doskonalg 1gcznos¢ telefoniczng. Zainstalowano dwa nie-
zalezne obwody do precyzyjnego pomiaru czasu przelotu
miedzy obu punktami naziemnymi. Uzyto dwu kom-
pletbw najnowszej aparatury radiolokacyjnej. Usta-
wiono dodatkowg aparature radiowg, aby uzyskaé¢ pel-
ng 1gczno$¢ miedzy obu stanowiskami pomiarowymi,
samolotem i lotniskiem, z ktorego samolot startowal. Urzg-
dzenie pomiarowe oparto na zespolach teleskop-kamera
ustawionych na obu stanowiskach pomiarowych. Wiek-~
szo$¢ wyposazenia wykonano w Dziale Przyrzadow Insty-
tutu w Farnborough (RAE). Poszczegbélne kamery zamon-
towano pionowo, ale jak juz wspomniano, osie optyczne
kamer ustawiono nie promieniowo w stosunku do kuli
ziemskiej, lecz rownolegle jedna do drugiej. Kamery mogty
sie wtedy obraca¢ jedynie dokota osi réwnolegltych do kie-
runku lotu, czyli w plaszczyZznie prostopadiej do toru lotu.
Sprzezony z kamerg teleskop mogl obraca¢ sie dokota osi
prostopadiej do kierunku lotu, tzn. moglt $ledzi¢ samolot
w czasie jego przelotu pomiarowego (patrz rys. 10). Obser-
wator mogt uchwyci¢ teleskopem smuge kondensacyjng
nadlatujgcego samolotu jeszcze pod malym kgtem w sto-
sunku do horyzontu i prowadzi¢ jg, az do 90° w pionie,
kiedy to teleskop uruchamial wigcznik, powodujacy wyko-
nanie zdjecia kamera, i elektryczng aparaturg chronome-
tryczng. Jednocze$nie samolot FD2 byl wyposazony w jed-
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Rys. 11. Wyniki cechowania sondy ci$nienia statycznego umiesz-

czanej w roznych odlegtosciach przed krawedzia natarcia skrzydia
samolotu
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ng pare rejestratoré6w samopiszgcych, uruchamianych przed
startem. Kre$lily one zmiany wysokos$ci, predkosci i tem-
peratury. Wykresy te po zmudnych przeliczeniach dawatly
potrzebne wartoéci, jak np. wysoko$é w tak zwanej bra-
mie wlotowe].

Warto wspomnieé¢, w jaki sposob pilot odnajdowal wita-
Sciwg, nakazang wysokoéé lotu podczas przejscia, od pred-
ko$ci poddzwiekowej do naddzwickowej. Poniewaz samolot
FD2 bardzo gtadko przechodzi bariere dzwieku, pilot obser-
wowal przyrzady, aby zobaczy¢ na wysokoSciomierzu sygna-
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Rys. 12. Wyniki cechowania sondy ci$nienia statycznego umiesz-
czonej przed kadlubem w odlegtosSci 0,5; 1,0 i 1,5 jego S$rednicy

lizujacy ,,podskok” rzedu 500 stép (150 metréw), wystepu-
jacy w momencie, kiedy fala uderzeniowa przechodzila
przez otworki cidnienia statycznego przy M =1. Odtad
mial on utrzymywaé rzeczywista wysoko$¢é cisnieniowa
38 000 stop (pomocnicze czerwone linie na wysoko$ciomierzu)
wedlug wyzej wymienionej krzywej cechowania.

PRZYKLAD WPLYWU SKRZYDLA NA BLEDY POMIARU
CISNIENIA STATYCZNEGO [12]

Rys. 11 przedstawia biedy ci$nienia statycznego, wyrazo-
ne w ulamku ci$nienia dynamicznego, jako funkcje wspodi-
czynnika sity nosnej c, (kata natarcia) dla sond umieszczo-
nych w roéznych odleglosciach przed krawedzig natarcia
skrzydta. Z wykresu wida¢, ze poczynajac od odlegloéci
wynoszacej 3/4 lokalnej cieciwy skrzydia, bledy w zakresie
¢, =0+ 1,0 sg niewielkie i przy dalszym zwieckszaniu odle-
gloSci praktycznie zmieniaja sie niewiele.

Powyzej c¢;=1 blad (ujemny) wzrasta, najorawdopo-

dobniej na skutek wzrastajacego podcisnienia wywolanego
skrzydiem na duzym kgcie natarcia.
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Rys. 13. Zalezno$¢ wzglednego bledu pomiaru cis$nienia statycznego
od rzeczywistych liczb M
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PRZYKEAD WPELYWU KADLUBA NA BLEDY POMIARY
CISNIENIA STATYCZNEGO [12]

Rys. 12 przedstawia bledy cisnienia statycznego, wywo-
tane oddzialywaniem kadiuba na znaJ(:lumca 51e’przed nim
sonde w odleglosci wyrazonej jako wielokrotnos¢ Srednicy
kadiuba. Z analizy wynika, Ze sonda umieszczona przed
kadlubem wykazuje nadci$nienie, ktére nawet dla odle-
glosci sondy rownej poéttorakrotne] s-redmcy wahajg sie
w granicach 3 do 1% ci$nienia dynamicznego. W przedsta-
wionym zakresie ¢, = 0,3 do 1,1, ze wzrostem kata natarcia
obserwuje sie spadek nadci$nienia (nadc1sp’1ep1a. w stosun-
ku do rzeczywistej warto$ci mierzonego cisSnienia).

PRZYKEAD WPLYWU LICZB M NA BREDY POMIARU
CISNIENIA STATYCZNEGO SOND O ROZNEJ
LOKALIZACJI NA SAMOLOCIE [12]

Rys. 13 przedstawia w funkcji liczpy M bledy cisnien
statycznych dla sond o roznej lokalizacji na samolocie.
Pozycje poszczegbdlnych sond objasnia tab'ela. Dane uzy-
skane na podstawie préb w locie obejmuja zakres pred-
kogci poddzwiekowych i przydzwiekowych.

Jak widaé z wykresu, sondy statyczne umieszczone przed
kadlubem w jego osi (E, F), w obszarze poddziwigkowym,
sa niewrazliwe na zmiane liczby M, mimo ze réznig sie
co do mierzonej wartoéci bezwzgledne] ciSnienia statycz-
nego (nadcinienie odpowiednio rzedu 7,5%0 oraz 3%).

Najmniejsze odchylki wykazuje sonda ((,3) umieszczona
na koncu skrzydla sko$nego w odleglosci pottorej Srednicy
przed krawedzia natarcia. Ponadto, sondy C i F wykazuj

Tabela
| ] f i I
| i . Lokalizacja | |
| Pozycja sondy | s??zcif;él l sondy wzdluz | Dlugos$¢ masztu
‘ rozpietoseci ‘
i [ |
A krawedZz na- | 1
tarcia skrzy- . |
dta skosne 0,91b 0,631 |
| B —y— —i 0,71b 0,661 }
B _ - -
@ —i — i 1,0b 1,471 ;
D —— delta 1,0b 0,15b l
E przéd kadluba| —,— 0 0,9%D |
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- |
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Rys. 14. Por6éwnanie wzglednych bleddw pomiaru cisnienia sta-
tycznego przy duzych liczbach M dla réznych rurek oplywanych
poosiowo
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20 PRZYKELAD WPLYWU SKOSNEGO OPLYWU I LICZB
M NA BREEDY POMIARU CISNIENIA CALRKOWITEGO,
STATYCZNEGO I DYNAMICZNEGO [12], [10]
Rysunek 15 podaje dla angielskiej rurki Pitota typu
Y S Mark VIII A (w czasie opracowywania niniejszego arty-
/ kutu danymi konstrukcyjnymi nie rozporzgdzano) zaleznosé
btedéw ci$nienia calkowitego (rys. 15a) oraz statycznego
(rys. 15b) od kata natarcia lub $lizgu. Wida¢ tu, ze w obu
~ 20 — przypadkach do liczb M =04 sondy wykazujg ci$nienia
%3 — s prawidlowe, przy odchyleniach przeptywu od poosiowego
‘:}N w zakresie do 5°. Przy wzro$cie liczb M zakres ten maleje
3® do okolo 3°. Przy dalszym odchyleniu bledy obu ci$nien
\._40 _:?;_/ \ wzrastajg osiggajac przy 15° wielko$¢ okolo 6% ci$nienia
T \ dynamicznego. Warto zauwazy¢, ze dla obu ci$nien btedy
!'z, majg znak ujemny, tzn. sondy wykazujg ci$nienie zanizone
.t'; (podci$nienie w stosunku do rzeczywistego). Fakt zgodnos$ci
o | znakoéw obu bledéw jest korzystny, ze wzgledu na pomiar
:&-6‘0 / / ¢ ciSnienia dynamicznego, gdyz rozszerza to zakres katow,
przy ktérych uzyskuje sie niewrazliwo$¢ rurki Pitota,
\ \ mierzacej 4p = pc — Ps, na odchylki przepltywu od osi rurki.
Ilustruje to rys. 16, na ktéorym cisnienie dynamiczne jest
30 \ obarczone minimalnym bledem przy katach odchylenia
7 \ przeplywu w zakresie +20°.
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Oswietlenie samolotu

W artykule podano mnajnowsze przepisy ICAO odnos$nie oSwietlenia semoloty
oraz odchylenia od tych przepiséw w praktyce w panstwach, biorqcych cynny
udziat w ich opracowaniu. Ponadto omowiono mowe 2rodia Swiatta.

Wstep

W ,,Technice Lotniczej” nr 2/57, jak i w Poradniku
Techniki Oswietlenia PWT — 1960 r., podane zostaly przez
autora zasady oSwietlenia samolotu oparte na zZrodiach,
ktore czerpaly informacje ze sprawozdania z plenarnej
Sesji C.I.E.,, odbytej w 1955 r. w Zurychu.

Celem niniejszego artykulu jest poinformowanie czytel-
nik6w o zmianach, jakie zaszly w miedzyczasie w praktyce
i w przepisach.

Obecnie og6lny kierunek w oswietleniu samolotu zmierza
raczej do zwiekszenia widocznosci Swiatel nawigacyjnych
oraz w kierunku poprawienia osSwietlenia przyrzgdéw po-
kladowych. W innych typach osSwietlenia samolotu wpro-
wadzono tylko nieznaczne zmiany.

CzeSé 1
1. Oswietlenie zewng¢irzne

Uwaga: Zgodnie z okreSleniem stosowanym w TUSA,
,Swiatla pozycyjne” sy to $wiatla zabudowane blisko
koncow skrzydel i na ogonie samolotu. , Swiatta nawiga-
cyjne” obejmuja Swiatta pozycyjne oraz Swiatla kadlubowe
lub antykolizyjne.

1.1. Samolotowe $wiatla nawigacyine (Swiatla pozycyine
z 1955 r.).

Swiatta te sa obowigzkowe; typy ich, jak i miejsce
zabudowania nie sg jeszcze dokladnie ustalone (tabele I,
1I, III).

1.2. Pokladowy projektor lgdowania.

1.2.1. Stosowane sg dwa typy projektorow pokladowych
lgdowania:

a) nie sterowane,
b) sterowane.

Projektory nie sterowane sg zwykle stosowane na samo-
lotach matych. W projektorach sterowanych niektére pan-
stwa wprowadzily zmiany w stosunku do danych ze spra-
wozdania z 1955 r.,, a mianowicie:

Anglia — ogo6lna tendencja w kierunku powiekszenia mocy,
zwykle 600 W lub 1000 W,

USA — nie wprowadzono zmian,

Francja — w projektorach stosuje sie czasami dwa druty
zarnikowe, jeden do oswietlenia terenu lgdowania, drugi —
do kolowania. Istnieje jednak tendencja do stosowania dwu
oddzielnych projektoréow i do zwiekszenia $wiatloSci w pro-
jektorach lgdowania,

1.1.1. Swiatla pozycyjne na koncu skrzydet Tabela I
e - S_wiatlosc S
lub Opis i barwa Kat rozsytu
panstwo minimalna wymagana
w plaszczyZnie po-| powyzej i ponizej maksymalna w‘
ziomej mierzona w | ptaszczyzny pozio-| kacle zachodze-
zgdanej barwie std. | mej podana jest ja- nia ograniczona
ko cze$¢ zadanej | dla unikniecia
| Swiatlosci w danej|pomytek wziecia
| ptaszczyznie | przypadkowych
Swiatet za sy-
gnalizacyjne w
cd
I.C.A.O. Std. sSwiatto state z przewidziang | Std. 110° lewe i prawe, | w kagtach w katach ‘
mozliwoécig jako biyskowe, gdy |a ponadto ograniczonhe za-|0° —10° —20° —110° 0° —5° —10° —15°
Swiatla kadlubowe nie sg btyskowe:| chodzei.ie kata do fprzo- 40 30 5 cd 0,9 0,8 0,7
lewe — czerwone du; w Dolaszezyznie pio-|rys. 1 20° —30° —10° —90°
prawe — zielone nowej od +90° do —90° 0,5 0,3 0,1 0,05 cd.
rys. 1 [3]
| uwaga:
z;vymagania te po- |
ane w raportach o
réznych panstw by-| W okalf;ach gy
ty prawie jednako- 109 bez ogl:a
e niczenia w Kka-
rys. 1 tach 10°--20° —10
— - - o = . cd do przodu i
Anglia Wymagania sg korygowane, aby Sc_:d w umy;gl
byty zgodne z przepisami I.C.A.O. kleﬁunkach 2° +
Dla samolotow powyzej 5600 kG + kat zachodze-
obowigzujg od 1.7.1963 r., dla samo- nia 1 cd.
lotow mniejszych data nie wusta- [
| lona rys. 2 5] rys. 2 rys. 2
USA I1.C.A.O. jako std., lecz sa tolero-| I.C.A.O. jako std., lecz[Cywilne jak I.C.A.O
wane wyjatki 100° dla lewego | prawego | jak I.C.A.O. T
53 rowniesz stouowane wojskowe
0° ~10° —20° -~110°
40 40 6 cd.
ZSRR | swiatta state barwy jak I.C.A.O.|w poziomie od 10° poza |0° —10° —20° —11¢° jak I.C.A.O [
prosta do przodu do 110° 60 30 20 cd|
na lewo i prawo, a w |
plaszczyznie pionowej od
-+ 80° do —80° i
Francja Swiatta blyskowe oprécz przypad- | jak I.C.A.O. i ;
ku, gdy $wiatta kadlubowe sa o R S jak r.c.A.0. jak I.C.A.O |
blyskowe. Barwy jak I.C.A.O. |
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112. Swiatlo ogonowe Tabela 11
|I.C.A,O. Std. Swiatlo stale biale Std. w poziomie 110°--180° | 110°—180° 20 Jak I.C.A.O w 21.1.|rys. 1
w plaszczyznie pionowej | cd.
od +90° do —9%0°
Anglia Wymagania sg korygowane, aby|rys. 2 [5] 110°—180° 20 rys. 2 rys. 2
| byly zgodne z przepzsaml I.C.A.O. cd. ’
Dla samolotéw powyzej 5690 kG
obqw1azum od 1.07.63 r., dla samo-
lotow mniejszych data nie usta-
lona
usa LC.A.0. jak Std., lecz sa tolero- |Std. jak I.C.A.O., lecz po-[110°--180° komuni- |Jak LC.A.O. w 2.1.1. | Jak USA
wane wyjatki nadto sa stosowane kacyjne i wojskowe w 2.1.1.
— 100°--180° i 90°--180° 20 cd.
ZSRR Jak I.C.A.O. w poziomie 90°—180° na | 90°—180° 20 Jak I.C.A.O.
obie strony cd.
| =
Francja Swiatlo biate blyskowe, zsynchro- | Jak I.C.A.O. Jak I.C.A.O. Jak I.C.A.O .
nizowane ze $wiatlami skrzyd?o-
wymi na przemian z zoitym, ktore
jest wylagczane, gdy =zapalajg sie
sSwiatta kadlubowe

lewa strora

\

ZSRR — o0go6lny kierunek podobny do innych panstw.

1.2.2. Zabudowanie projektoréow. Nie wprowadzono ostat-
nio zadnych zmian w stosunku do danych ze sprawozda-
nia z 1955 r.

1.2.3. Charakterystyki $§wietlne projektoréw poktadowych
lgdowania (tabela IV).

Gdy samolot stoi na lotnisku, strumien $§wietlny projek-
torow pokltadowych nie sterowanych jest skierowany do
przodu na powierzchnie odleglg od niego 40—60 m.

1.3. Projektor kolowania.

Do o$wietlenia drogi kolowania stosowane sg trzy metody:
1) zastosowanie oddzielnych projektorow, 2) przewidzenie
dodatkowego drutu zZarnikowego w projektorze poktadowym
ladowania, 3) wykorzystanie projektora pokiadowego lgdo-
wania rowniez i do o$wietlenia drogi kolowania.

Metody stosowane w roéznych krajach i kierunki roz-
woju:

Anglia — stosowane sg oddzielne projektory, jak i oddzielne
druty zarnikowe w projektorach pokladowych lgdowania.
W ostatnim przypadku na samolotach komunikacyjnych
wielosilnikowych moc Zarnika do $wiatta kolowania po-
wiekszono z 250 do 400 W,

Francja — jest tendencja do stosowania oddzielnych $wia-
tel do kolowania o szerszym strumieniu $wietlnym, lecz
o mniejszej §wiatlosci,

USA — projektory pokladowe lgdowania sg powszechnie
stosowane rowniez do o$wietlenia drogi kolowania. Nie-
kiedy na matych samolotach jest zabudowany jeden projek-
tor pokiladowy lagdowania oraz jeden — kolowania, z kto6-
rych jeden spelnia role rezerwowego dla drugiego,

ZSRR — do o$wietlenia drogi kolowania sg stosowane za-
réwno oddzielne projektory, jak i oddzielne druty zarniko-
we w projektorach pokiadowych lgdowania. Projektory ko-
lowania majgce zaro6wke o mocy 70 W dajg maksymalng

1.1.3. Swiatla kadlubowe lub antykolizyjne Tabela III

I.C.A.O. Std. swiatta czerwone blyskowe sg obecnie | W plaszczyZnie poziomej 360°, | Minimalne S$Swiattosci, jakie sg wymagane

wymagane na duzych samolotach. Czesto-| w plaszczyznie pionowej od powyzej 1 ponizej plaszczyzny poziomej

tliwosé Lilyskéow od 40 do 1060 na minute | —30° do -+30° w cd.

Rys. 3 [5] 0° —5° —10° —20° —30°
100 60 20 10 cd.
Wyliczone z prawa Blondel i Reya

Anglia Podczas rewizji wymagan zostang przyjete | Jak I.C.A.O. Jak I.C.A.O.

przepisy I.C.A.O. jako Std.
USA Nowe przepisy wymagajg Std. I.C.A.O., | Std. wg I.C.A.O., jednak w gor-| Jak I.C.A.O.

lecz niestety jest jeszcze stosowanych wie- | nej i dolnej poéikuli stosowane

le innych waznych systeméw doswiad-|sg jeszcze biale

czalnych
ZSRR Stosowanie sg dwa typy. Na samolotach | Wirujgcy promien sSwietlny o

matlych uzyvwane sg zaroOwki 60 V o max. |kgcie rozsylu w plaszczyZnie pio-

Swiattosci 1500 cd. o kgcie rozsyltu w plasz- | nowej 17°. ,,Lampa wyladowcza’

czyznie poziomej 8° — w pionowej 17°.|dajgca prawdopodobnie szerszy

Czestotliwosé blyskow 60 na minute. strumien sSwietlny

Na samolotach wielosilnikowych stosowane

sg lampy wyladowcze dajgce biyski o

200 dzuli. Czestotliwosé blyskow 60 na

min; barwa czerwona
Francja ‘Wymagane wg Std. I.C.A.O. Swiatlo biale w gornej i dolnej | Jak I.C.A.O.

poikuli. Std. I.C.A.O.

Kanada Nie wymaga]a, gdy bedg stosowane to
\ wg I.C.A.O
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$wiatto$é 5000 cd i strumien §wietlny o rozsyle 26° w plasz-
czyznie poziomej i pionowej. Dodatkowe druty Zzarnikowe
s3 o mocy 170 W i dajg strumien $wietlny o rozsyle 30°
w plaszczyznie poziomej i maksymalnej Swiattosci 75 000 cd.

piaszczynao

Poni2gj poziormu

Rys. 1b

Ilo$¢ projektor6w kolowania na jednym samolocie waha
sie od jednego do trzech.

1.4, Proponowane roéznorodne $wiatla pomocnicze dla ce-
16w specjalnych. Francja podala w raporcie dodatkowe
Swiatta, ktore stosuje, a mianowicie:

1) Swiatto
2) $wiatto
3) Swiatlo
4) Swiatto

do wykrywania oblodzenia samolotu,
mijania,

szyku (formacyjne),

spadochronowe (na spodzie kadiuba samolotu),
5) Swiatlo tozsamosSci.

Swiatla te nie sg powszechnie stosowane w innych kra-
jach oprocz $wiatel do wykrywania oblodzenia samolotu,
ktére sg traktowane jako wazne na pewnych typach samo-
lotéw cywilnych w USA.

2. OSwietlenie Smiglowcow

2.1. Przy oS$wietleniu $miglowcoéw obowigzujg te
zasady co i dla samolotow.

2.2. Swiatla nawigacyjne (pozycyjne i kadlubowe).

2.2.1. Swiatla pozycyjne.

Z wypowiedzi przedstawicieli zainteresowanych panstw
wynika, ze sg one analogiczne jak dla samolotow. Swiatla
te sg zabudowane na obu bokach kadiuba zamiast na kon-
cah skrzydel.

2.2.2. Swiatla kadlubowe — w praktyce sg takie same
jak dla samolotow.

2.3. Pokladowe projektory lgdowania.

Moce zaréwek sg takie same dla Smiglowcow jak dla
samolotow, lecz rozsyt SwiatloSci moze byé zmieniony.
Przedstawiciele Francji, USA i ZSRR os$wiadczyli, Zze pro-
jektory ich sg zdalnie sterowane w kgcie azymutowym,
jak i do przodu.

same

Tabela IV
1.2.3. Charakterystyki $wietlne projektoré6w pokiadowych 1lado-
wania
Moce | Maks. Swia- | Katy rozsylu strumienia
Kraj tlos¢ I max. | Swietlnego w plaszczyznie
raj |
w cd. poziome] p1on§>we1
Anglia 600 500 000
1000 500 000
Francja 250 200 000 s | &
500 450 000 6 6
Uusa (115v) 450 400 000 13 - i4 )
600 600 000 11 12
1000 800 000 12 13
1000 600 000 20 11
ZSRR 220 200 000 9 R
600 450 000 13 9
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9.4. Swiatla na koncach lopat. o
7ZSRR stosuje zaréwki o mocy 9 W na napiecie 7,5 V.,
7adne z porzostalych panstw nie staw1aga ‘wymagan zasto-
sowania $wiatel na koncach lopat na $miglowcach cywil-

nych.
Czesé II
1. OsSwietlenie wewnetrzne

Uwagi og6lne. Oswietlenie przyrzadow, diwigni oraz
$wiatla sygnalizacyjne sa wazne ze wzgledu na bezpieczen-
stwu lotu i z tego powodu komisje migdzynarodowe poSwie-

10°

1007,
Ws2ystkie 90@
swiatta blyskowe

50° 8 8%, 130°,

120°4F - 120
, e

70 110°

2ETHOTEE Biate
(Kat,k / 8 { c2erwone
pgmzedzg X/-'Hl VAN ‘

taszcayz e L LY 20 i 0° n°p° :
plask s wro° 00 0" popr 1000

itinirnalne swatcse: w dowcirey plos2cayinie pLONOwe)

#qt powy2e/ (ud Mirurum $malicsce wocd
DONLEE) BOZiomu | sirefa & Lstrera X | sireka Y |strefa 2
4 ) 0 5 20
0° — 5° | 35 27 45 7]
5 — 10° 32 7% 4 16
0° — 15 28 21 35 14
T — 20° 2 75 25 7]
0= 2 9 2 6
305 = &o° 4 3 2 2
40° — q0° P 2 2 2

Max. swualttoict w strefach eachodzenia

Airy - 4 {oXY 7}
Zachodzenis 'f?;‘e,f.glif f;fgf;;%'. Minimalne $wiattosct
_ i Liadl B J w Plas2C2L:2r1e po2iome)
Zieicny w kace i 9 1 ———
Ceorwonywkace, R 10 / strefa | Min swiattost
Ziclony wkaon AT 5 ] ¥ “cd.
Czernony whkacie A" | 5 ] X 30 cd
Biaty w karcie,L” 5 ] Y 20 ca
Bialy wkacie R’ 5 f 4 20 cd ]
— Ti-82/64 R2
Rys. 2

city im duzo czasu. Nizej omawiane sg tylko obecne kie-
runki rozwoju.

2, OSwietlenie przyrzadow

2.1. OSwietlenie ogdlne przyrzgdéow przez naswietlanie
lampami zabudowanymi poza tablicami jest stosowane coraz
rzadziej.

Francja — Os$wietlenie ogdlne jest stosowane o zabarwieniu
czerwonym, bialym i napromieniowanie $wiattem nadfiole-
towym.

Anglia — stosuje obecnie o$wietlenie ogélne tylko o zabar-
wieniu czerwonym; biate i nadfioletowe nie stosowane.

USA — Cswietlenie ogbélne jest traktowane jako przesta-

rzale — uzywane jest jedynie jako rezerwowe w przypadku
uszkodzenia o$wietlenia zasadniczego.

ZSRR — Oswietlenie og6lne nie jest stosowane.

2.2 O'éwie'glenie przyrzadéw masami radioaktywnymi (sta-
tego dziatania). Stosowanie mas radioaktywnych stopniowo
zanika.



Francja — stosuje tylko w przypadkach malo waznych.
ZSRR — stosuje tylko na starych samolotach.

2.2.1. Oswietlenie posrednic (ekranowe lub krawaedziowe),
opis podany w ,,Technice Lotniczej”, zesz. 2 z 1957 r.

Ten spos6b oswietlenia uwazany jest jako przestarzatly.

2.2.2. O$wietlenie indywidualne.

Swiatto jest doprowadzone do tarczy przez oprawke
umieszczong w obudowie kazdego przyrzadu.

Q0 D " Minimalne swicticsci smictet &
. kadtuboktich lub antykalioyinych "
30 Strefa |Minimaine swiattosci wcd 0
| A 100
8 60
c 20
D 10
T-82/44 23
Rys. 3

Anglia — Metoda ta jest stosowana na nowoczesnych samo-
lotach — stosowane sg dwie oprawki w kazdym przy-
rzadzie.

USA — Metoda ta jest powszechnie stosowana.

ZSRR — Metoda ogoélnie stosowana na nowoczesnych samo-
lotach — dwie oprawki w jednym przyrzadzie.

2.2.2.1. Oprawa os$wietleniowa umieszczona w Srodku szkia
przyrzadu. Spos6b prawie przestarzaty.

2.2.2.2. Oswietlenie tylne. Oprawki sg zabudowane w przy-
rzadach i $wiatlo do tarcz i wskazéwek dostaje sie przez
piytke w plastyku.

Metoda ta jest jedng z powszechnie stosowanych w USA.

2.2.2.3. Oswietlenie pryzmatyczne.

Przednia cze$¢ przyrzadu wykonana jest w postaci pryz-
matu. Swiatlo wysylane z oprawek umieszczonych w kra-
wedzi pryzmatu odbijajac sie pada na oznaczenia tarczy
i wskazowke. Sposoéb ten jest powszechnie stosowany
w USA.

2.3. Metody doswiadczalne. Najbardziej ciekawy sposoéb,
to stosowanie elektroluminescencji jako Srodka do oswie-
tlenia tarcz i wskazowek.

2.4, Barwa $wiatel przyrzgdowych.

Francja — czerwona, biata i promieniowanie nadfioletowe.

Anglia — jako znormalizowane — S$wiatlo czerwone, cza-
sami stosowane jest biate.

USA — stosowane jest Swiatlo czerwone i biale.
2.5. Regulacja natezenia oS$wietlenia przyrzadow doko-
nywana jest za pomocg opornikow.
Anglia — zaniechala stosowania mechanicznych zaluzji.
2.6. Najpowszechniej stosowane zarowki do oswietlenia
przyrzadow pokladowych.
Francja — od mocy 1 do 4,8 W na napiecie 26—28 V.
Anglia — od mocy od 0,04 do 10 W na napiecie 28 V.
USA — od mocy 0,05 do 1,2 W na napiecie 1,3, 5, 6, 28 V.
ZSRR — o mocy 1,4 W na napiecie 28 V.

3. Swiatla pomocnicze

Swiatla te majg na celu o$wietlenie oznaczen, dzwigien
kontrolnych, dla ulatwienia obstugi oraz dla ulatwienia
rozréznienia poszczegdlnych przyrzgdow.

3.1. Oswietlenie ogdlne jest obecnie jedynym praktycznym
sposobem, ulatwiajgcym rozpoznanie poszczegélnych przy-
rzadéow. Oprawki tych Swiatel mogg byé zabudowane na
krawedziach tablic lub w pewnych odstepach od nich.
Barwa s$wiatel czerwona lub biala. Natezenie oswietlenia
moze by¢ regulowane.

3.2. Krawedziowe oswietlenie tablic.

Os$wietlenie tablic kontrolnych za posrednictwem S$wiatta
przeslanego przez plyty plastykowe.

Francja — stosuje powszechnie Swiatta czerwone.

Anglia — stosuje taki system jako znormalizowany, a ja-
ko rezerwowy — oswietlenie ogolne.

USA — stosuje taki system jako standardowy.

ZSRR — stosowana jest ta metoda oraz napromieniowanie

Swiatlem nadfioletowym.

3.3. Polgczenie metod.

Gdy do o$wietlenia tablic kontrolnych stosowane jest
oSwietlenie krawedziowe i ogdlne, to zwykle ostatnie jest
rezerwowe.

3.4. Barwa S$wiatla.

Stosowane jest Swiatlo czerwone i biate.

3.5. Regulacja natezenia o$wietlenia jest analogiczna, jak
dla swiatla przyrzgdowego.

3.6. Metody doswiadczalne.

Do oswietlenia tablic kontrolnych czynione sg proby za-
stosowania elektroluminescencji przez zastosowanie zwigz-
kow fosforu jako Srodka, ktéry umozliwi zauwazenie tablicy
kontrolnej w przypadku, gdy zasadnicze zroédio energii zo-
stanie uszkodzone.

4. Swiatla sygnalizacyjne

W Stanach Zjednoczonych Ameryki Poélnocnej jest ten-
dencja do stosowania trzech kategorii swiatel sygnalizacyj-
nych, ktére pozwalajg na latwe rozrdznienie.

4.1. Swiatla ostrzegawcze.

Swiatla te ostrzegaja przed natychmiastowym niebezpie-
czenstwem powstalym na skutek nieprawidlowej pracy
urzgdzen. Dla tych $§wiatel uzgodniono ogoélnie stosowanie
barwy czerwonej.

Francja — gdy to jest mozliwe stosuje w tych przypadkach
Swiatlo podwojne. Nie sg one wylgczane. Istnieje tendencja
do wprowadzenia dwodch poziomoéw sSwiattosci, dziennej
i nocnej. Rownolegle z sygnalizacjg Swietlng stosowana jest
sygnalizacja dzwiekowa.

Anglia — Swiatla te nie sg przyciemniane podczas nocy,
chociaz duza iluminacja jest potrzebna tylko podczas dnia —
prawdopodobnie dlatego, ze byloby pewne ryzyko przywro-
cenia jej podczas dnia.

USA — nie posiadajg doswiadczen w tym kierunku, lecz
jest dgznosé, podobnie jak i we Francji, do zgrupowania
tych $§wiatel na jednej tablicy i do oswietlenia napiséw,
podajagcych ich przeznaczenie. Przedstawiciele pewnych to-
warzystw lotniczych nie pozwalajg stosowania przyciemnia-
nia $wiatet — podobnie jak w Anglii, inni znéw wprowadzaja
automatyczng regulacje dla zwiekszenia $wiatto$ci podczas
dnia. Sygnalizacja $wietlna przeciwpozarowa nie jest przy-
ciemniana.

4.2. Swiatta informacyjne.

Jest to nowa kategoria swiatel wprowadzona w USA.
Obejmuje ona sygnaly informujgce o majgcym nastgpié
niebezpieczenstwie, takim jak: malo paliwa, niskie ci$nie-
nie oleju itp. Do tego celu stosowane sg zélte sygnaty
w postaci przeswiecajagcych napisow na czarnym tle.
Obecnie $wiatta informacyjne sg zgrupowane na tablicach
umieszczonych na zewngtrz normalnego pola widzenia pilo-
ta, a uwage na sygnaty zwraca pojedynczy sygnal informa-
cyjny gtéowny, bedacy w polu widzenia pilota. Zaden z po-
zostatych delegatéw, reprezentujgcych inne panstwa, nie
zglosit podobnych propozycji.

4.3. Swiatla wskaznikowe.

Swiatla te informujg pilota, Zze wyposazenie dziala lub
daje inne informacje o prawidlowej pracy.

Francja — $wiatla te stosuje sie o réznych zabarwieniach
oprocz czerwonego. Mogg one by¢ kontrolowane przez pilo-
ta i umieszczone w tatwo widocznym miejscu.

Anglia — Swiatta te sg zwykle barwy zo6ltej.

USA — nje majg do$wiadczenia w tym kierunku. W jed-
nym z systemow nazywajg je Swiatltami doradczymi i sg
wykonane o barwie zielonej na czarnym tle. W innym —
Swiatta doradcze mogg byé barwy zielonej, niebieskiej lub
biatej.

ZSRR — S$wiatla te sg stosowane w sposdb podany wy-
zej o barwach zielonej, niebieskiej oraz czerwonej i z6ttej.

5. Swiatla w przedziale pasazerskim

5.1. Natezenie oswietlenia zmienia sie bardzo w réznych
typach samolotéw nalezgcych do tego samego przedsiebior-
stwa. W tabeli V podano wartosci natezenia os$wietlenia
stosowane obecnie w niektérych panstwach w poréwnaniu
do danych z raportu z 1955 r.
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Tabela V
Wg raportu | 1962 r. USA
Miejsce Jednegot to- J?dnego to'vzy" 1962 r. ZSRR
n warzystwa innego ni (Lux)
VRS ECEEs USA 7z 19551r.| w 1955 I.
(Lux) (Lux)
Ogolne 10 20—2 30 na poziomie
poreczy
Na powierz. czyta- .
nia 200 160—40 50 (minimum)
Umywalnia 50 50 umywalnia
Kuchnia 100 100 kuchnia
Sygnaty ostrze-
gawcze 160
Bagaznik 10 20—2 30 0,5 m nad
podloga
Tablice pokiadowe 50 20—2 15 podioga
Stot nawigatora 200 160—80 |
Radiostacja 100 50—5
Kabina inzyniera 100 80—40
Sypialnia 50
Szatnia 30 na poziomie
wieszaka
15 podloga szatni

Anglia zaproponowala ponizsze warto$ci luminacji, ktore
wydaja sie wilasciwe.

Oznaczenia skal przyrzadéw pilota i inzyniera poklado-
wego powinny mieé¢ minimalny poziom luminancji Swiatla
czerwonego — 2,0 mililamberta (m.L.).

Do czytania map, oznaczenia skal przyrzgdoéw, powierzch-
nie pracy, stoly itp. — 1 mL (powyZsze wartoSci powinny
wystepowaé w czasie, gdy S$lizgacz opornika przyciemnia-
jacego jest w Srodkowym polozeniu.

,Powierzchnie pracy”. Uzytkowe powierzchnie pracy, jak:
stét nawigatora, radio oficera i inzyniera poktadowego, po-
winny mieé¢ roéznice natezen oswietlenia nie wieksze ani-
zeli 5:1. Oprawy S$wiatel powinny byé tak zabudowane,
aby unikaé cieni w miejscach pracy.

,Tablice oswietlone od spodu”. Napisy wytrawiane na
tablicach, o$wietlone od spodu, powinny mieé¢ taki rozsyi
Swiatla, by oznaczenia umieszczone w dowolnym miejscu
na tablicy mialy luminacje w granicach 3:1, lecz w zadnym
wypadku nie mniejszg od 1 mililamberta.

»,O$wietlenie ogdélne”. Dla ulatwienia rozpoznania miejsca
zabudowania przyrzadéw na tablicy — jest ona o$wietlona.
Luminacja jej powinna wynosi¢ 0,03—0,01 mililamberta.
Do oS$wietlenia urzadzen kontrolnych pedalowych nalezy
przewidzie¢ oddzielne, regulowane zrodilo $wiatia, czerwone
i biate. Przy $rodkowym potozeniu opornika luminacja po-
winna wynosi¢ 0,2—0,05 mililamberta.

,,O8wictlenie podlogi”. Rézne poziomy w podiodze kabiny
pilota powinny by¢ oswietlone stalym $wiatlem czerwonym
o luminacji 0,03—0,01 mililamberta, wigczanym wylgczni-
kiem glownym lub oddzielnym.

6. OSwietlenie rezerwowe

6.1. Kabina pilota.
Najwazniejsze przyrzady maja rezerwowe o$wietlenie.

ZSRR — Os$wietlenie rezerwowe wykonane jest odzielnymi
przewodami.

USA — OS$wietlenie rezerwowe jest zasilane z akumulatora.
We wszystkich krajach jako dodatkowe rezerwowe Zrodlo
Swiatla stosujg latarke kieszonkows. Moze ona mieé regu-
lowany strumien $wietlny przy pomocy przystonki, zakla-
dany na zgdanie — filltr czerwony.

6.2. Przedzial pasazerski.

We wszystkich krajach wprowadzono jako obowigzkowe —
rezerwowe Swiatlo przy wyjsciu. Wszystkie Swiatla rezer-
wowe W przedziale pasazerskim sg wykonane w ten spo-
sob, zeby mogly byc¢ uzyte w przypadku koniecznym jako
przenosne. Podczas zabudowania na samolocie zasilane sg
one wylgcznie z akumulatora pokiadowego. Swiatla rezer-
wowe mogg by¢ wlgczane przez pilota recznie, automatycz-
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nie, wylacznikiem bezwladno$ciowym, a w pewnych przy-
padkach po zetknieciu sie z wods.

7. Nowe zrodla Swiatla

Konwencjonalne zrodia $Swiatla, ze wzgledu na swoje
duze wymiary, majg ograniczone zastosowanie do os$wietle-
nia przyrzadow.

Obecnie przeprowadzanc sg badania nad zastosowaniem
w przyrzadach dwu nowych zrdédet Swiatta. Jedno z nich—
elektroluminescencyjne, o ktérym wspomniano wyzej, po-
lega na doprowadzeniu napiecia do okladzin kondensatora,
pomiedzy ktérymi jest proszek siarczku cynku. Napiecie
zasilajgce zmienne dawniej stosowano od 200 do 400 V,
a obecnie robione sg proby uzycia napiecia stalego o war-
tosci 100 V.

Trudno jest przewidzie¢ przyszlo$é rozwojows tego zZrédia
Swiatla, poniewaz fizyczne podstawy wytwarzania S$wiatla
przez proszek siarczku cynku sg nieznane.

Drugie zrodilo $Swiatlta stalego byto odkryte w ZSRR
w 1923 r. przez Fossiewa, ktory zauwazyl, ze gdy weglik
krzemu przeptywa prad elektryczny, to wytwarza on
$wiatlo. Poniewaz w tym czasie teoria péilprzewodnikbéw nie
byta dostatecznie rozpracowana, zjawisko to bylo ciekawostkg
naukowg az do ostatnich lat. W 1953 r. Lehovec wyka-al,
ze zjawisko powyzsze mozna wytlumaczyé za pomocy teorii
p-n zlgcza dla poédlprzewodnikdéw, a mianowicie: no$niki
mniejszo$ciowe wprowadzone do zlgcza przegrupowujg sie
i ich energia moze by¢ oddana w postaci energii Swietlnej.
Ten rodzaj elektroluminescencji zaobserwowano obecnie na
wielu poélprzewodnikach, z ktoérych fosforek galu wysyla,
zaleznie od posiadanych zanieczyszczen, zakres fal Swietl-
nych — zielone, 26tte, czerwone i podczerwone.

Zroédlo Swiatlta oparte na promieniowaniu na skutek
przegrupowania w zlgczu p-n nazwano lampg krystaliczng.

Lampa krystaliczna jest diodg. Swiatlo jest emitowane,
gdy prad plynie w Kkierunku przewodzgcym. Emitowany
strumien Swietlny jest w przyblizeniu proporcjonalny do
natezenia pradu. Typowe warunki pracy lampy krystalicz-
nej s3g: napiecie zasilajgce U =2,7 V, jest ono stale co do
wartosci, natomiast prad zalezny jest od wymiaréw krysz-
tatu i wynosi od 30 mA do 1 A.

Przy zasilaniu napieciem o prostokatnych impulsach
Swiatlo bedzie miga¢. Z lampy krystalicznej mozna otrzy-
ma¢é Swiatto o duzej luminancji, gdy przez nig bedg przepty-
wac silne impulsy pradu, byleby jednak Srednia moc wy-
dzielana w Kkrysztale nie przekroczyla okreslonej wartosci.
Na przykiad prad 1 A w impulsie trwajgcym 1 u sek,
plyngcy przez lampe krystaliczng o pragdzie znamionowym
50 mA, wytworzy! luminancje 20-krotnie wiekszg niz przy
50 mA.

Sprawno$é Swietlna tych lamp wynosi okolo 0,01%. Po-
wodem tego jest zatrzymywanie w krysztale wiekszosci
strumienia $wietlnego wytworzonego w =zlgczu, ktéry za-
mienia sie na cieptlo.

Zastosowanie czystego krysztalu fosforku galu z zanie-
czyszczeniem, koniecznym dla uzyskania zgdanej barwy,
moze bardzo poprawié¢ sprawnos$¢, ktéra teoretycznie moze
zblizy¢ sie do 100%.. Osiggniete dotychczas luminancje wy-

cd

noszg od 17 do 170 nit(’)w(l "2—=1 nit ), zaleznie od zabar-
m

wienia.

Lampy krystaliczne, dzieki malym wymiarom i matemv
zuzyciu energii elektrycznej, mogg znalezé szerokie zasto-
sowanie do oS$wietlenia przyrzadéw pokiladowych, jako
wskazniki wigczenia w cdbiornikach tranzystorowych,
w licznikach impulséow itp.
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Mgr inz. ZDZISLAW BRODZKI

Sterowanie

Zagadnienie podrézy miedzyplanetarnych mozna nazwad
najbardziej pasjonujgcym zagadnieniem obecnych czaséw.
Temu tez zagadnieniu poswiecono wiekszg cze$¢ refera-
tow wygtaszanych na XV Kongresie Astronautyczaym,
odbytym w Warszawie. Termin lgdowania na ksiezycu
statku kosmicznego z =zaltogg ludzkg stanowi pytanie po-
wtarzajgce sie przy rozmowach, czy wywiadach z uczonymi
zajmujgcymi sie naukami, posSrednio czy bezposrednio zwig-
zanymi z astronautyka.

Przydatnos$é, czy bezuzyteczno$¢ czlowieka jako bezpo-
Sredniej cze$ci systemu eksploatacji kosmosu jest przed-
miotem ciggtej kontrowersji. Wiele wybitnych autorytetow
podkre§la wady i braki czlowieka w tym wzgledzie. Czlo-
wiek moze znosi¢ jedynie mate zmiany parametréw fizycz-
nych otoczenia, posiada stosunkowo diugi czas reakcji na
bodzce zewnetrzne; jego decyzja — wynikla z okreS§lonych
faktow — mo’e by¢ rdézna w poszczegdlnych przypadkach.
Koszt transportu czlowieka i jego ochrona sg dla przypad-
ku podrézy kosmicznych bardzo wysokie.

Zwolennicy kierowania ,ludzkiego” podnoszg ludzkie
zdolnosci umystowe i fizyczne do przystosowania sie do
zadania, wszechstronne mozliwo$ci obserwacyjne, umiejet-
no$¢ powziecia decyzji przy zmiennych kombinacjach da-
nych z pamieci i bezposSrednio postrzeganych informacji.

Z drugiej strony wyniki eksploracji kosmosu — wiedza,
przygody lub narodowe, czy ekonomiczne korzy$ci, mogg
byé uzyskane tylko dzieki ludzkiemu umystowi.

Jezeli chodzi o zadania ,kosmiczne”,
systemy: ,,automatyczny’”, ,,bezposredni ludzki”
nie sterowany”.

nalezy rozroznié
oraz ,zdal-

Dla przypadku rozwazanego, to jest transportu, urzgdze-
nie—w tym przypadku statek kosmiczny — niesie ludzkag
zaloge, jednak kontakt operatora nie jest bezposredni, jak
w przypadku na przykilad sterowania dawnego, prostego
samolotu. Kosmonauta jest oddzielony od otoczenia ,,sko-
rupy”, a jego postrzeganie odbywa sie za poSrednictwem
licznych przyrzgdow i urzadzen.

System ,,automatyczny” jest catkowicie programowany
i jako taki moze realizowa¢ tylko takie zadania, ktore byty
przewidziane. Uklad moze uwzgledni¢ jedynie takie zmiany,
ktore sg mozliwe dla samoczynnej regulacji urzgdzenia.

Na rys. 2, 5 widzimy zalezno$¢ czlowiek-maszyna dla
uktadu ,,automatycznego”. Udzial czlowieka moze przy-
ja¢ tu forme analizatora przez opracowanie danych przez
uczonego w ziemskim laboratorium. Jego spostrzezenia
moga da¢ material dla wyjaSnienia lub przeprogramowa-
nia nastepnych operacji.
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kierowanie statkiem kosmicznym

System ,,zdalnie sterowany” posiada zalety lepszej przy-
stosowalno$ci systemu ,ludzkiego” — jednak wadg jego
jest zwloka czasowa na skutek wedrowki sygnatu informa-
cyjnego od statku na ziemie do bazy, nastepnie rozkazu od
bazy do statku.

Kierowanie i sterowanie sg funkcjami, ktére umozliwiajg
taki ruch statku kosmicznego, aby cel podrézy byl osigg-
niety.

Dla ulatwienia dalszych rozwazan trzeba podaé¢ definicje
tych pojecé:

Kierowaniem statkiem kosmicznym nazywa sie pro-
ces gromadzenia wiadomos$ci i wytwarzanie rozkazéw nie-
zbednych dla spelnienia zadania. OkreSlenie nawigacji jest
zasadniczo podobne — okre$la sie jg jako wvroces groma-
dzenia potrzebnych danych, wytwarzania informacji o po-
zycii i ruchu statku i wreszcie przetwarzania tych infor-
macji dla wskaznikow i rejestratorow.

Poniewaz operacje obydwoch funkcji sg podobne i wy-
konywane zasadniczo przez to samo urzgdzenie — catly
zesp6l nazywa sie ukladem kierowania i nawigacii.

Stabilizacja jest procesem powodujgcym, ze: 1) state
osie statku kosmicznego (zwigzane ze statkiem) dazg do po-
lozenia réwnowagi zgodnego z osiami odniesienia stabili-
zacji (rys. 1); 2) rzeczywisty wektor predkosci dazy do
rownowagi zgodnej z predkoscig odniesienia stabilizacji.

Manewr jest procesem polegajagcym na zmianie wspéi-
rzednych odniesienia i wektora predkosci, tak aby usta-
wienie statku i predko$é prowadzilty do speilnienia zadania.
Stabilizacja powoduje, ze statek przechodzi w te nowe
osie odniesienia.

Sterowanie jest zlozonym dzialaniem, ktore zawiera
stabilizacje 1 manewrowanie. Inaczej sterowanie mozna
okres$li¢ jako uklad lub urzgdzenie wywierajgce wplyw
ograniczajgcy, rzgdzgcy lub kierujgcy. Sterowanie jest
wiec w zasadzie prowadzeniem statku.

Uklad automatycznego kierowania i sterowania

Rozwdj pociskow rakietowych dla celow militarnych
i statkéw kosmicznych bezzalogowych wplyngl na rozwdj
automatycznego kierowania i sterowania. Wyniklo to gtow-
nie z braku warunku powrotu do bazy w zadaniu tego ro-
dzaju statkow. Podstawg jest tu stabilizacja oparta na
giroskopowych urzadzeniach i wizowaniu na gwiazdy.

Ogoblny kierunek organizacji petli stabilizacji i sterowa-
nia sg identyczne jak w pilotazu samolotowym z operato-
rem-pilotem. Jak wida¢ na schemacie (rys. 5 i 2), wszedzie
mozg pilota zastepujg przeliczniki, za$ rece pilota zastepujag
uklady sprzezeniowe. Detaliczne przeliczniki i przekazniki
danych, zastepujg ludzki moézg i funkcje myS$lenia, nato-
miast proces sprzezenia jest wykonywany przez urzadzenia,
ktore przerabiajg sygnaly tak, jak potrzeba dla wybrania
wewnetrznych probleméw miedzy réznymi sktadowymi tan-
cucha operacji.

Uklad kierowania i sterowania z ludzkim S§ledzeniem

i mozliwoscia wyboru operacji

W statku kosmicznym dostatecznie duzym dla zmiesz-
czenia ludzkiej zaltogi, tak jak w Wostoku, czy projekto-
wanym Apollo, mozliwy jest projekt catkowitej operacji
recznej, catkowicie automatycznej (jak wyzej) lub miesza-
nej (omowiony dalej Apollo).

Podany na rys. 2 schemat uwzglednia juz ingerencje ope-
ratora-astronauty, ktéry poprzez urzgdzenia kontrolne (mo-
nitor) moze wybra¢ rodzaj operacji.

Schemat ten pokazuje podstawowsg petle stabilizacji (Srod-
kowg) wraz ze sterowaniem, ktora przy odpowiedniej kom-
binacji przelgcznikow jest zdolna do operacji automatycz-
nych. Dodatkowo monitor i petla dowolnego wyboru wokot
petli stabilizacji i kierowania sg potgczone z ukladem
informacyjnych przyrzadow wskaznikowych, przedstawia-
jacych sprzezenie zwrotne informacji do monitora-operatora.
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Na podstawie informacji i innych wejs¢ — jak programy,
zalecenia i wiadomos$ci o biezgcej sytuacji, monitor powao-
duje to, ze wybierak operacji i uklad wyboru rozkazow
wysylajg rozkazy do innych czeSci ukiadu.

Rozkazy te wtlgczajg przewody i uruchamiajg programo-
wg kolejnoé¢ czynnosSci przy uwzglednieniu lub pominieciu
zmian wywotanych przez monitor. W rezultacie operator
ludzki moze wybra¢ i uzyska¢ kazdy rodzaj dzialanja lub
kolejno$¢ dziatan, ktore umozliwia uklad kierowania i ste-
rowania przy ograniczeniach wyniklych z programoéw zapi-
sanych w pamieci przelicznika.

Monitor, ustawiony przez operatora, moze skrajnym le-
wym obwodem dokona¢ bezposredniej operacji. Moze on

rowniez wysta¢ rozkaz sprawdzenia i akceptowania wtas-
nych dziatan.

Kierowanie i sterowanie z pokladowym i zdalnym
kontrolowaniem

Poprzedni uklad moze wypelni¢ kierowanie i sterowanie
dla kazdego zadania, otrzymujgc informacje przez poktla-
dowe dane i programy zapisane w pamieci przelicznika
na tas$mie magnetycznej luh na mikrofilmie. Jezeli ukilad
jest tak przygotowany, ze daje poczgtkowe warunki wyj-
Sciowe startu, nie potrzeba kooperujgcej pomocy z zewnagtrz.

Jednak dla praktycznych celow informacji bazy kontroli
misji musi by¢ przewidziane polgczenie radiowe z bazg
naziemns,

Te polaczenia nie musza hy¢ prowadzone w spos6b ciggly,
tak, ze wszystkie czasowe zaklocenia, wynikle z obrotu
planety, czy duiych odleglosci, nie graja decyduiacej roli.
Przy udziale bazy naziemnej S$ledzenie przez radio infor-
macji o zasiegu i innych danych telemetrycznych wchodzi
w uktad przerabiania danych i przelicznikéw, ktére na
bazie posiadajg znaczniejszy ciezar i objeto$¢ oraz wiekszg
moc i co za tym idzie wiekszg pojemno$¢ pamieci
i wykonywanych operacji niz pokiadowe przeliczniki.

Sity z ofocrerin

Wyijscia z ukladu naziemnego sg przedstawione w grupie
wskaznikow i rejestratoré&w monitora: interpretacje sytuacii
istnieijgcych i przyszitych oraz decyzji zespolow kontrolhych
sg transmitowane z ziemi do nawigatora statku kosmicz-
nego — do poktadowego ukiadu rejestrujgcego.

Przy uzgodnieniu miedzy monitorami (ziemnym i pokla-
dowym) jest mozliwa sytuacja, ze sygnaly ze stacji naziem-
nych podajg wybdr rodzaju operacji i podajg rozkazy bez-
posrednio do ukladu kierowania i sterowania statku.

Jak wida¢ na schemacie (rys. 2), petla naziemnego moni-
tora bazy zamyka sie wok6l monitorow pokitadowych i petli
wyboru operatora przy pomocy polgczenia anten radio-
wych naziemnych i pokiadowych.

Statek kosmiczny

,Przy dzi_alaniach potrzebnych do stabilizowani
rownowagi lub przy zmianie kursu przy ro
newru — uklad sterowania otrzymuje sygnat

i uruc}}amia dziatanie sil i momentéw, wykorzy
dowe zrodlo mocy.

a do stany
Zkazie ma-
Yy wejsciowe
stujgc pokla-

Charakterystyczne dla pociskow rakietowych, jak i dia
wiegkszo$ci statkow latajgcych, sily dynamiczne, potrzebne
do manewrowania, sg zmienne co do wielko$ci i kierunky
lub co do obydwoéch wielkosci przy sterowaniu polozZenia
statku, gdyz glowne sily napedowe i aerodynamiczne obra-
caja sie z osiami statku. Bardziej skuteczne jest stosowanie
kréotkookresowych dzialan dla zmiany polozenia.

Ciezar jest krytycznym parametrem dla statku kosmicz-
nego i rozkazy sterowania muszg byé zmienne w czasie —
dla operatora ludzkiego bez automatyki bytoby trudno
reagowat¢ na te zmiane. Statek musi mieé¢ czynng caly czas
petle stabilizacji, gdyz brak mu statecznoSci statycznej
wzgledem trzech osi i jest statycznie niestateczny w czasie
lotu przez atmosfere. Na ogo6t dla lotu statku kosmicznego
jest niezbedna jedynie ograniczona zdolno$¢ manewrowania,
jednak mimo to mogag powsta¢ w czasie lotu przez atmo-
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Rys. 2. Uktad sterowania i kierowania z kontrolg z bazy naziem nej.
ludzkie sledzenie — automatyka + blok operatora
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sfere komplikacje na skutek wplywu sprzezen aeroelastycz-
nych oraz nadmiernych obcigzen aerodynamicznych przy
podmuchach. Przy oddzielaniu poszczegélnych stopni rakiet
napedzajgcych mogg poza tym powstaé znaczne momenty
zaklocajgce. Wszystkie te zaklocenia toru likwiduje petla
stabilizacji.

System informacji sterowania petli stabilizacji sktada
sie (rys. 8) z uktadu czujnikéw, uktadu przetwarzania infor-
macji i uktadu sprzezenia. Typowy uktad czujnikéw sktada
sie z przyrzadu, ktoéry odbiera fizyczng wielko§¢ (na przy-
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Rys. 3. Czas wykonania zadania w zaleznoSci od odlegtosci
kitad S$wiatlo) i wysyla odpowiednie sygnaly elektryczne

jako wyjscie. Fizyczne wielkoSci, ktére sg odczuwane, to
ci$nienie, kierunek lokalnego przeplywu woko6t korpusu,
przylozone sily, kgtowe potozenie i jego zmiany) wzgledem
ukladu odniesienia. Zaleznie od mechanicznych rozwigzan
uktadu informacje mogg by¢ przestane do ukladu prze-
twarzania lub bezposrednio do uktadu sprzezenia.

Funkcjonalnie system przetwarzania informacji wytwa-
rza sygnaly przedstawiajgce odchylenia orientacji statku
i wektora predkosSci od wyznaczonych (ustalonych) wiel-
kosci i dokonuje kompensacji sygnatéw potrzebnych do uzy-
skania zalozonych osiggéw petli stabilizacji dynamiki. Ten
proces odpowiednio powoduje poréwnanie sygnatow, kombi-
nacje i modyfikacje fazowej charakterystyki sktadowych
sygnatu dla uzyskania wymaganej kompensacji petli. Prze-
twarzanie sygnalu obejmuje filtrowanie skladowych giecia
struktury i drgan wtilasnych konstrukcji. Komplikujg to
duze zmiany czestotliwosci drgan witasnych, na skutek
zmian warunkow lotu, jak i zuzycia paliwa. Szkodliwe mo-
gq by¢ bledy wynikle z przymocowania czujniké6w do ugina-
jacych sie czesci.

Uktad uruchamiania sterowania jest ostatni w tancuchu
kierowania statkiem kosmicznym. Wyjsciem z ukladu prze-

it 7

7

”7 A, _ i/
o F -
T ., Stata ilos¢ infarmagi —) 7
a 0 y
3 2 /
2 ps >
B 7/
3 m‘ l/
3 / L ose m/armaq: odwrotnie
= 0’ y, proporcgjonalna do w. i(ednego
1] F- €zasu wykononia zodonia
E m? V/
E r g
£ /

,0 g

’ |

0’ ind Vi 0° 07 v? 0°
TL~87/64 R4
Rys. 4. Wielko$¢é nadajnika w zaleznoSci od dystansu

twarzania informacji jest sygnal rozkazu, powodujgcy linio-
we lub katowe przyspieszenia. Sygnatl ten musi sie zmieni¢
do postaci potrzebnej do wej$cia na ukilad uruchamiania.
Moze to by¢é wykonane przez uklad sprzezenia, przez prze-
iworzenie sygnalu elektrycznego lub uruchomienie kom-
pleksowego urzgdzenia elektro-mechanicznego lub hydra-
ulicznego. Uklad uruchamiania steréw sklada sie z kabli,
przekladni mechanicznych, serwomechanizméw — dla uru-
chamiania ster6w aerodynamicznych i przegubow dysz
silnikow.

Uktlad silowy musi pochtania¢ moc niewielkg w stosunku
do wywolywanego rezultatu i tak wyczynowy samolot, czy
rakieta pochtania do napedéw 20 KM, a bombowiec nad-
dzwiekowy do 200 KM. Wymagania dynamiczne napedu
5 do 10 cykli/sek.

Wymagania stabilizacji dla lotu statku kosmicznego sg
nastepujgce:

ustawienie fotokomorek 10°
pomiar temperatury 10°
pomiar parametréow otoczenia 1—10°
lgczno$é i meteorologia 1°
do$wiadczenia naukowe 0,5°
manewry w Srodkowej czeSci kursu 0,1—0,2°

zmiany kata obserwacji mniej 0,1°/godz.

Ograniczenia systemu zdalnego sterowania

Dwustronne lgcze pomiedzy operatorem i zdalnie kiero-
wanym urzgdzeniem musi dostarczy¢ informacji z decyzja,
potrzebne dane z pokladu i musi zapewni¢ wilasciwe wy-
ciszenie szumoéw, ktore tak jaskrawo deformujg podawane
ze sztucznych satelitow sygnaly i obrazy. Dane, glownie
wizualne, muszg by¢ widzialne w granicach dostepnych
dla zmystow. Geometryczna ich konfiguracja musi by¢ taka,
aby byla rozpoznawalna dla operatora. Jak przy bezposred-
nim sterowaniu, oddzialywanie na odpowiedZz operatora
musi by¢ automatyczne i natychmiastowe.

Zwloka czasu — przebiegu sygnalu z predkoscig §wiatta
jest dla dzialania sterowania stracona. Dodajgc do straty
czasu przekazania — stalg czasowg czlowieka i uktadu,
otrzyma sie stalg czasowa ukladu zdalnego sterowania.
W ten sposéb sterowanie na dystansie Ziemia-Mars da
strate 6 minut.

Przy zdalnym sterowaniu z tych wzgledow musi by¢ za-
sadniczo rézna technika operowania (przyklad takiego sy-
stemu podano dalej). Gdy operator nie jest odlegly od kie-
rowanej maszyny, zwloka przesylania sygnalu jest mata
w poréwnaniu do czasu refleksu operatora.

Poszczegblne fazy operacji sg zasadniczo nastepujace:
wyboér potrzebnego dziatania, samo dzialanie i poczekanie
na wyniki dziatania. Ta kolejno$¢ jest powtarzana,
az otrzyma sie wymagany stopien dokladnosci. Taki rodzaj
dzialania zachodzi dla prostych zadan przy zwlokach rzedu
sekundy. Konsekwencje wzrostu czasu przy wzroscie odle-
glosci sg widoczne na wykresie (rys. 3). Systemy powo-
dujgce zwloke czasowq tego samego rzedu wielkosci jak
czas postrzegania i reakcji (0,1 do 1,0 sek.) prowadza do
niestatecznego oddzialywania operatora.

Usitowania dzialania przez operatora zawodzg w obszarze
czasu zwloki posrednim pomiedzy tym, w ktérym moze on
dziata¢ na bazie statecznego czasu i obszaru, w ktérym musi
on stosowa¢ powtarzajgce sie przyblizenie. Problem opero-
wzania w tym zakresie zwloki czasu moze byé czasem zla-
godzony przez zastosowanie przewidywania lub uprzedza-
jacych wskaznikéw, ktore wykazujg natychmiast potrzebne
dla danego wariantu dane.

Krzywa przedstawiajgca wplyw odleglosci na czas wyko-
nania zadania podaje odleglo$¢ (i czas) pomiedzy operato-
rem i statkiem kosmicznym w zalezno$ci od wzglednego
czasu wykonania zadania, ktéry jest stosunkiem czasu wyma-
ganego do osiggniecia zadania przy danej odlegto$ci do
czasu potrzebnego bez zwloki na skutek dystansu. Odstep
czasu pomiedzy 0,1—1,0 sek. jest odstepem Kkrytycznym.
W tym obszarze musi by¢ zastosowana zmiana techniki
dzialania, zestaw wyposazenia musi by¢ odmienny (mowa
o tym. bedzie dalej).

Cdy czas zwtloki i dystans staje sie tak duzy, ze wzro$nie
tez znacznie czas osiggniecia zadania, bedzie korzystnie
wyposazy¢ statek kosmiczny pewnym stopniem swobody
kierowania,
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Alfred M. Mayo wprowadza potencjat wielko$ci polepsze-
nia czasu osiggniecia zadania:

_Td 4 Ta
Ta

Tq — calkowity czas zwtloki,
Ta — czas, w ktorym statek moze dzialaé automatycznie
bez nowego rozkazu.

Gdy czas, w ktorym maszyna moze dziala¢ bez zewnetrz-
nych rozkazéw, zbliza sie do calkowitego czasu zwtloki, czas
wykonania zadania polepsza sie do wartosci bliskiej do
dwukrotnego czasu systemu z pomijalnym czasem zwtloki.
Statek kosmiczny do dystansu Ziemia-Mars, majgcy zdol-
no$¢ automatycznego dzialania w czasie rownym czasowi
catkowitej zwloki, zredukuje kilkasetkrotnie wzrost czasu
osiggniecia zadania w stosunku do dwukrotnego wzrostu
czasu pomijalnej warto$ci dystansu. Wyposazenie, potrzebne
dla dania statkowi zdolno$ci automatycznego kierowania,
jest zalezne od zadania. Niektére zadania wymagajg wypo-

sazenia bliskiego pamieci i zdolnoSci kojarzenia operatora
ludzkiego.

Moc potrzebna do przenoszenia sygnalow

Moc ta ros$nie ze wzrostem odleglto$ci. Jest ona proporcjo-
nalna do szeroko$ci pasma czestotliwosci i kwadratu odle-
gloSci. Jezeli ciezar lub wielko$¢ nadajnika przyja¢, jako
proporcjonalng do wydatku mocy, rysunek 4 pokazuje
wzgledng wielko$¢ nadajnika jako funkcje odleglosci. Linia
kreskowana pokazuje te wielko§¢ przy statej ilosci infor-
macji, linia ciggla warto$§¢é zmniejszong na skutek pomniej-
szenia ilosci informacji, wyniklej z duzego czasu przebiegu
sygnaléw.

Zdalne sterowanie jest jasno wskazane dla niektérych
lotow kosmicznych. Sg zadania, dla ktérych ten system
jest jedynym, a mianowicie:

1. Eksploracja nieznanych lub niebezpiecznych dla czlo-
wieka planet, jak na przykilad Wenus. Tutaj wiadomosci
dla automatyki sg ograniczone, a powierzchnia Wenus jest
zbyt niebezpieczna dla czlowieka.

2. Naprawa, zasilanie lub bezposrednia inspekcja stacji
orbitalnych. Na ziemi prace z radioaktywnymi materiatami
przy pomocy zdalnych manipulatoréw. Obstuga orbitalnych
doswiadczalnych reaktoré6w nuklearnych z pokladéw zalo-
gowych statkow kosmicznych — z bezpiecznej odlegiosci.

3. Zasalanie i obstuga duzych ukladéw orbitalnych, wraz-
liwych na zakl6cenia. Do tej grupy nalezalyby: manipu-
lacja, kontrola i zasilanie satelitarnych obserwatoriéw astro-
nomicznych, gdzie poruszanie sie zalogi moze by¢ Zrodiem
btedéw pomiarowych.

Dla wielu zadan najlepsze bedg uklady mieszane. I tak
dla Marsa proponuje sie poczgtkowe automatyczne probniki,
a dopiero potem loty zalogowe. Duza odleglo$é, jak podano
poprzednio, utrudnia zdalne sterowanie, takze przewiduje
sie lot na orbite synchroniczng Marsa, a potem badanie
okres$lonych okolic za posrednictwem lgdujgcych probnikow.

Rola czynnika ludzkiego

Zadania kosmonauty-operatora mogg by¢ podzielone na
dwie grupy:

1. Zadania wewngtrzukiadowe, w ktoérych operator wy-
stepuje jako czynnik wykrywajgcy i regulujgcy, podczas
‘gdy maszyna wykonuje pomiary, dostarcza mocy i speinia
role czlonéw wykonawczych.

2. Zadania zewngtrzukladowe, ograniczajgce funkcje
operatora do dozorowania i narzucania elastycznych zmian
programu.

Dla statku kosmicznego moze wiec czlowiek byé pilotem-
-kosmonautg na pokiadzie statku (lecz w znaczeniu bar-
dziej ograniczonym niz pilot na przykiad prostego samo-
lotu sportowego, czy szybowca) lub operatorem przy zdal-
nym sterowaniu z bazy.

Operator-kosmonauta zachowuje wiec swg pozycje jako
czlon w systemie sterowania statku dzieki pewnym zaletom
stawiajgcym go wyzej niekiedy od automatu i maszyny li-
czgce).

Praca moézgu jest w zasadzie podobna do pracy maszyny
matematycznej. Praca neuronu (neuron — podstawowa
jednostka anatomiczna i czynnosciowa ukladu nerwowego
ohejmuje komoérke nerwowsg i jej wypustki) oSrodkowego
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systemu nerwowego, wytwarzajacego impulsy wyjsciowe
w reakcji na pewne kombinacje impulsow wejSciowych —
przypomina dzialanie organdéw, tak zwanych logicznych ma-
szyny cyfrowej, opartej o lampy elektronowe lub trap-
zystory. Predko$¢ dzialania ukladu nerwowego czlowieka,
jak i maszyny, zalezy bezpo$rednio od czasu zwloki wpro-
wadzonego przez jej elementy. Czas =zadzialania lampy
elektronowej (tranzystora) jest rzedu 10—% — 10~7 sek. Od-
powiedni parametr dla neutronu (ludzki) wynosi 10—2 sek.
Wida¢ tu przewage, niekiedy decydujgca, maszyny,

Porownujgc wymiary obydwoch elementéw — materigl-
nego i organicznego, otrzymuje sie znowu przewage orga-
néw ludzkich — i to tysigckrotng. Dla catych zespolow
przewaga czlowieka bedzie jeszcze wieksza — gestosc
w przestrzeni bedzie 103—10° razy wieksza.

Wigze sie z tym sprawa zapotrzebowania energii. W cen-
tralnym ukladzie nerwowym wypada energia 10—° watta
na neuron, dla elementéw elektronowych lub pélprzewod-
nikowych wypada 108—109 razy wiecej.

Cyfra, wyrazajgca liczbe elementarnych czionow logicz-
nych ukladu nerwowego (neuronéw) wynosi 101 — jest to
cyfra nieosiggalna dla maszyn. Wedlug Neumanna, suma-
ryczny sygnat wejSciowy organizmu ludzkiego niesie infor-
macje rzedu 14X 101 bitow (pojedynczych impulséw) na se-
kunde; dla przecietnego wieku 60 lat otrzymuje sie pojem-
nos$¢ pamieciowg czlowieka 2,8X1020, Jest to zawrotna wiel-
koS¢, ale przy zalozeniu trwatoSci pamieci. Dla wielkich
maszyn liczagcych pamieé nie przekracza 108 bitow.

Rozrézniajaec pamieé dlugo- i krotkookresows, trzeba
przyjaé, ze pamieé¢ tak zwana dlugookresowa ma powaine
ograniczenia i ustepuje maszynowej. Dilugotrwatle dziata-
nia logiczne bedg wykonane mniej dokladnie, lecz uktad
nerwowy jest znacznie bardziej pewny (choroby sie zda-
rzajg rzadziej, niz awarie maszyny). Dodatkowg cechg cha-
rakterystyczng, odro6zniajacg czlowieka od maszyny jest to,
7e bardziej podlega on zewnetrznym wplywom.

Wplywy otoczenia i czasu trwania pracy sg dla kosmo-
nauty nastepujgce:

Przy$pieszenia — ciagzenie, drgania, niewazko$¢.
Otoczenie — tlen, CO,, temperatura, wilgotno$é¢ itp.
Czynniki psychologiczne — zmeczenie, znudzenie, strach.

Czas zwloki dla operatora ludzkiego mozna podzieli¢ na
dwa odcinki:

a) okres rzedu 0,25—0,8 sek., podczas ktérego operator
nie tworzy odpowiedzi, za$§ calg uwage skupia na analizie
biezgcej podniety w stosunku do podniety otrzymanej
w poprzednim okresie, '

b) czas rzedu 0,20—0,3 sek., w czasie ktorego wysyla
on sygnal wyjSciowy i obserwuje jego skutek, na podstawie
czego jest w stanie wyda¢ decyzje o dalszym przebiegu
procesu.

Daje to w sumie okoto 0,4—1,1 sek. Wedtug Drapera czas
ten wynosi 0,5—1,0 sek.

Dla lepszego ocenienia roli czlowieka w kierowaniu stat-
kiem kosmicznym rozpatrzono ponizej model operatora przy
kierowaniu samolotem (rys. 5).

Jak wida¢ na schemacie, istniejg nastepujgce elementy
biorgce udzial w pracy. Przede wszystkim samolot i pilot,
nastepnie czujniki, jak szybkoSciomierze, manometry, obro-
tomierze i inne. Wskazniki ich sa widoczne w zespole
wskaZznikéw przed pilotem. Rece pilota i drgzek sterowy
to uklad sprzegajgcy. Nastepnie jest uklad uruchamiania
steré6w 1 stery wytwarzajgce sily i momenty potrzebne do
wykonania manewru.

Czynna stabilizacja samolotu wykonywana jest przez czio-
wieka. Pilot otrzymuje informacje przy pomocy czuinikow,
jak giroskopy (potozenie), radar, sekstansy, przy$§pieszenio-
mierze. Informacje te musza byé¢ dostarczane w formie czy-
telnej.

Na podstawie obserwacji biedu usytuowania rzeczywi-
stego i potrzebnego pilot wysyta rozkazy sterujgce, na przy-
klad przez drgzek sterowy, czy pedaly nozne, do ukladu
uruchamiania steru. Stery przestawiajg sie, wytwarzajgc
potrzebne sily i momenty. Nastepuje poprawny lot —
0 czym zawiadomiony jest pilot. W ten sposob trzy elemen-
ty goérne (rys. 5) i trzy Srodkowe tworzg jakby zamkniety
obieg zwany petlg stabilizacji.

Nastepng sprawa bedzie moc czlowieka. Zrozumiale jest,
ze czlowiek nie moglby uruchamia¢ steréw ogromnego sa-
molotu, steruje on jedynie uruchamianie tak zwanych ser-
wosilnikow, ktore dajac juz dostateczng moc przestawiajg
duze powierzchnie steré6w czy inne urzgdzenia. Te same
trzy Srodkowe elementy: sprzezenie (rece pilota), uklad



przetwarzania informacji (moézg pilota), i ukiad czujnikéw
majg i drugg role, mianowicie pilot na podstawie infor-
macji zewnetrznych lub zalozonego planu moze tak pokie-
rowa¢ samolotem, Zeby wykona¢ pewien manewr (na przy-
kiad lgdowac). Woéwczas na podstawie odczytu wskaznikow
przyrzadow (mogg to by¢ te same lub jeszcze dodatkowe —
jak przy stabilizacji) przeprowadza kalkulacje myslowg —
rozkazy kierujgce idg do rgk. Rece, jako uklad sprzegajacy,
poruszaja uchwytem steru i dalej nastepuje wytwarzanie
sil i momentéw na sterach. W ten sposoéb zamyka sie dolny
obwdéd — petla kierowania.

Jak wiec nalezy oceni¢ role czlowieka w S$Swietle jego
wiasciwosci i przyktadu jego pracy, podanej wyzej. Wnio-
ski z mozliwosci czlowieka w kierowaniu i stabilizacji sg
nastepujgce:

Czlowiek jest zdolny do wykonywania czynnej stabili-
zacji w wiekszosci sytuacji, majagc dostateczne wzmacniacze
(serwo) sit napedzajgcych stery i dostateczne dane od
czujniko6w — jednak nie wykona zadania w wiekszos$ci
przypadkow tak dobrze jak automat.

Ponadto stabilizacja ciggta, utrzymywanie na kierunku
jest meczacym zadaniem i prowadzi do pogorszenia dziala-
nia przy dlugotrwalym locie. Nie wydaje sie stuszne absor-
bowanie czlowieka zadaniem, ktdére moze wykona¢ auto-
matyka.

C.S. Draper uwaza, ze rowniez caltkowite kierowanie
potrzebne dla podrézy kosmicznej wymaga tak duzego
udziatlu urzgdzen automatycznych, ze catkowita automaty-
zacja jest i tu usprawiedliwiona.

J. Gerathewohl piszgc o doSwiadczeniach lotéw projektu
Mercury podaje, ze trudnosci, ktére wystepowaly, wyka-

zuja, ze podstawowg uwage pilot powinien skupi¢ na kon-
troli ukladow kierujgcych i ich dziataniu. Moze on z powo-
dzeniem wykonywa¢ funkcje kierowania, ale moze tez
popeinia¢ bledy niedopuszczalne.

Wiasciwg rolg czlowieka w stabilizacji, sterowaniu i kie-
rowaniu w podrézy kosmicznej nie jest staly udziati, jako
skladowej czes$ci obwodu, lecz jako uzupelniajgcego obser-
watora z mozliwoscig wigczania odpowiednich czynnosci.
Schemat blokowy (rys. 8) pokazuje te réwnolegly kontro-
lujgcg role astronauty. Wszystkie dane zewnegtrzne i sprze-
zenia zwrotne sg mu dostepne przez ukiad wskaznikéw.

Moze on oceni¢ nienormalne warunki i wigczy¢ sie ze
swa decyzjg do ukladu kierowania i sterowania statku.
W ten wilasnie sposéb potraktowana jest rola czlowieka-
-operatora w statku Apollo i jak mozna wnioskowa¢ —
tak jest w radzieckich Wostokach i Woschodzie.

Apollo

Przyktadem podrozy kosmicznej z ludzkg =zatogg jest
podro6z do ksiezyca — Apollo. Wymaga ona calej serii dzia-
lan nawigacyjnych i sterujgcych (rys. 6).

Poszczegdlne fazy tej akcji sg nastepujgce:

1. Wyrzucenie do $ledzonej orbity ziemi.

2. Nawigacja na orbicie (korekta toru).

3. Wejscie na trajektorie ksiezycows.

4. Sterowanie i nawigacja na kurs do ksiezyca w S$rod-
kowej fazie lotu.

5. Wejscie na orbite ksiezyca.
6. Nawigacja na orbicie ksiezyca.

7. Wejscie na orbite schodzenia — przez kabine ksie-
2ycows.

Sit : -Statek (samolot)

ity zewnelrzne Konstrukcjo

Uktad Wytwarzanie statku

uruchamiania sit .
steru Sity urucham.__| sterujgeych | Sily slerujace %
PR Sprzezenie
< _Pella stabilizagii > zwrotne
T statku
Uktad informacji sterowania
Sprzezenie Przelicznik Czujniki
Sygnaly inf.

Rozkaz slerow.

b z
=\

Parametry otoczenta

Slerowana &
o —_

< Pella_kierowania >

Sprzezenie
Paramelry otoczenia % .9 Rozkaz kierow.
Informacje W
Prograomy A

Uktad kierowania ( nawigacji

Przelicznik

Sprzezenie
zwrolne
statkv

Czuiniki

Sygnaly inform.
kierow. [ nawg.

-87/64 RS

Paramelry oloczenia

Rys. 5. Uktad kierowania i

sterowania przy pomocy zmysiOw cziowieka
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8. Hamowanie do lgdowania na ksiezycu.

9. ,,Siadanie” na ksiezycu.

10. Start ksiezycowy.

11.

12.

13.
wrotnego.

14. Wejscie do atmosfery ziemi.

Spotkanie (rendez-vous) na orbicie ksiezyca.
Wejscie na trajektorie ksiezyc-ziemia.
Nawigacja i sterowanie na srodkowej czeSci lotu po-

15. Koncowe przyblizenie i przyziemienie.

Rys.

Poczgtkowe wzniesienie sie z ziemi i wejsScie na orbite
automatyczny

ziemi dokonane bedzie przez
uktlad, opisany wyzej.

catkowicie

6. Kolejne fazy lotu ksiezycowego

Informacje nawigacyjne w kosmosie otrzymywane beda
przez pomiary katéw kierunkowych od statku kosmicznego
do zidentyfikowanych gwiazd i do rozpoznanych zarysow
na ziemi i ksiezycu.

Wybierajac trzy rézne gwiazdy przyjmuje sie, ze ich od-
leglo$¢ jest tak duza i katy, jakie namierzy sie od poru-
szajgcego sie w ramach ukladu slonecznego statku do tych
gwiazd, bedg stale niezmienne. Wybierajac znany punkt na

ziemi, ksiezycu lub stonicu (plame) — namierza sie ich po-
lozenie katowe (rys. 7).
Jezeli — jak na rysunku — zbudujemy stozek, ktoérego

0§ ma kierunek taki, jak wybrana gwiazda i wierzchotek
lezy w obranym punkcie bliskiej planety (ziemia lub
ksiezyc) lub stonce, za$§ kgt wierzchotkowy bedzie réwny
podwoéjnemu katowi pomiedzy kierunkiem do gwiazdy i do
punktu obranego za wierzcholek — statek kosmiczny bedzie
lezal na tworzacej tego stozka.

W ten sposéb powtarzajgc operacje wzgledem pozosta-
lych par gwiazda, bliska planeta — otrzyma sie trzy stozki
i trzy tworzgce, w ktorych przecieciu bedzie sie znajdowat
w przestrzeni w danej chwili Apollo. Dla przeliczenia tych
katowych pomiaréw na informacje pozycji statku w prze-

Gwlgzda

Dla dalszych faz podroézy ksiezycowej statku Apollo prze-
widziano operacje, ktére mozna uskuteczni¢ albo recznie
przez ludzksg zaloge lub przez nieozywione wyposazenie
automatyczne.

Prqd sterygey rozkazu wybranego
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Rys. 8. Schemat dzialania systemu ,,Apollo”
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strzeni potrzebne jest przeliczenie uwzgledniajgce geome-
tryczne zaleznos$ci, przyjmujgc jako odniesienie na przyktad
Srednice ksiezyca. Rachunek wykonuje maszyna automa-
tycznie.

Uktad wspoirzednych w tym rachunku stanowiag osie do
3 gwiazd, za$ poczgtek — stonce. Opisana metoda ma by¢
zastosowana do akcji Apollo.

Inna metoda nawigacyjna polega na ustaleniu kierunku
lotu, za$ odleglo$¢é od stonca oblicza sie z wielkoSci jego

Systom wskaznikow informacyinga) Kierunek ciaio niebleskizgo
Zespdt sprzeZenia mskoznika . i ) 7”55';5[,",’“ nw(%l
H:T= It e
Hskaznlki
Zespot ,mzrm-bez»'{adm&‘aavyL ol
spfz%ggvmiwskaznlkl ——
[ o] i
= | oz

o————————

L)

e
H @
1
)
s |

Operator kanlroluacy - 3 : Réczne sterowanie
i decydujacy il '

]
———
@ T Preelicznik kierowania
Zespot sprzezenia slerowania
latek Apollo e o9
Rys

. 9. Elementy sterowania ,,Apollo”

Srednicy; wymagana jest tu jednak duza dokladnos$¢, gdyz
blgd 1 sek. pomiaru tuku na odleglosci ziemi od stonca
daje blgd ponad 60 tys. km.

Trzecia metoda polega na obserwacji
gwiazd. Daje to wiekszg dokladnos¢,
polozenia planet w kazdym czasie.

Inne sposoby polegajg na zastosowaniu fal radiowych —
4 radiolatarnie krgzg na znanych orbitach woko6t stonca.
Potozenie statku wewngtrz ukladu slonecznego okreslane
jest przez pomiar czasu dojscia sygnaldw wysylanych przez
latarnie, przy czym praca latarn bylaby synchronizowana.

Bezwladnosciowe urzgdzenie pomiarowe (rys. 8), skiada-
jgce sie z ramy stabilizowanej giroskopami, nadaje sygnaty
przedstawiajgce ustawienie statku w przestrzeni (kierunek
jego osi) wzgledem ramy odniesienia.

Specjalne odbiorniki. sit zamontowane na stabilizowanej
ramie wykazujg sily napedowe, aerodynamiczne i inne sity
niestale, dzialajgce na statek. Dzieki temu mogg by¢ obli-
czone zmiany predkosci statku.

Nawigacyjne wyposazenie optyczne skiada sie z szukajg-
cego teleskopu dla wyszukiwania i identyfikacji punktow
odniesienia na planetach i gwiazdach — oraz sekstansu
z dwoma wizjerami dla okre$lenia katow, o ktorych mowa
byla wyzej. A

Przelicznik kierowania Apollo wykorzystuje informacje
dla nawigacji, kierowania i sterowania. Sprzezone zespoly
optyczne (rys. 9) i bezwladnosciowe zespoly pomiarowe wy-
sytlajg swe informacje do przelicznikéw, wskaznikow i do
uktadu sterowania.

Zespoty wskaznikowe (wskazniki na ,,desce przyrzgdow’)
pokazujg astronaucie wtasciwe informacje. Polgczone z sa-
mymi wskaznikami sterownice i pokretta stuzg do igczno-
§ci astronauty z wyposazeniem. Reczne sterownice zezwa-
lajg mu na wytwarzanie wilgczen sterowania i $ledzenia.

Na koncu obiegu sprzezony zespo6l sterowania i naped
sterowania przykladajg sily i momenty sterujgce do statku
kosmicznego.

Przy automatycznym trybie postepowania przelicznik kie-
rowania Apollo wytwarza zespoét rozkazoéw potrzebnych dla
wykonania poprawek, wykorzystujgc podkiadowe pomiary
informacji optycznych oraz sit dziatajgcych na statek wraz
ze wstepnymi informacjami zapisanymi w pamieci, zawie-
rajgcymi wymagang trajektorie odniesienia. Przelicznik
nastepnie zestawia zesp6t rozkazéw z informacjami otrzy-
manymi od czujnikoéw, ktore podajg katowe przemieszcze-
nia przegubdéw bezwladnosciowych zespoléw pomiarowych
(zespolu giroskopu). W wyniku otrzymuje sie poprawkowe
sygnaly polozenia. Sygnaly rozkazujgce, idgce do urucha-
miania sterowania, przechodzg przez petle stabilizacji dla
redukceji korekty do zera.

planet zamiast
lecz wymaga tabel

Gdy cigg silnika ma by¢ uzyty dla zmiany predkosci,
zespGl sprzezenia sterowania przesyla sygnal uruchamiajgcy
do serwo-ukiadu, ktory odchyla przegubowo zamocowang
dysze silnika.

W przypadku koniecznos$ci korekty polozenia statku sy-
gnaly sg wysylane do dyszek silniczkow sterujgcych.

Cperator-astronauta moze sam wywola¢ sygnal rozkazu
predkosci katowej (wyjscie na lewo — rys. 8), uzywajac
recznego sterowania, ktore wysyla odpowiednie sygnaly
do przelicznika. Dzialanie zespolu petli stabilizacji powo-
duje, ze statek reaguje predkoscig kgtowg proporcjonalng
do rozkazow.

W jeszcze innym rodzaju dziatania astronauta daje bez-
posrednie rozkazy do dyszek sterujgcych (obwod skraj-
ny — lewo).

Informacje nawigacyjne uzyskuje operator, gdy obraz
sekstansu jest ustalony i przez nacisniecie guzika zostaje
przestany do przelicznika. Przeliczone informacje moga by¢
uwidocznione wraz z przeliczong korektg na wskaznikach.
Zmiany predkosci mozna wiec uzyskaé odpowiednio zmie-
niajgc kierunek statku i uruchamiajgc silnik na tak dlugo,
az ustali sie wymagana predkos$é¢.

Pomiary nawigacyjne sg dokonywane co pewien okres,
regularnie, lecz korekty predkosSci sg dokonywane jedynie
wowezas, gdy wiadomosé o wymaganej korekcie jest wy-
starczajgco $cista i dopuszczalna dla ekonomicznego zuzy-
cia paliwa. Rowniez dla oszczednos$ci mocy elektrycznej ze-
spél giroskopow wylgcza sie miedzy pomiarami. Przy
ponownym uruchomianiu zespolu bezwladnosciowego ko-
nieczne jest ustawienie go wzgledem przyjetego ukladu
odniesienia. Dokonuje sie tego uzgodnienia przez przesta-
wienie przegubow, tak aby wybrane kierunki odniesienia
pokryty sie kierunkami wybranych gwiazd. Potrzebne dla
korekty sygnaly przekrecenia giroskopow przelicznik prze-
syla do ramy stabilizowanej zespotu.

Dla umozliwienia astronaucie kontroli przebiegu Ilotu,
informacji i przebiegu proces6w normalnych i nie przewi-
dzianych, rozpoznania i reperacji wadliwie pracujgcych
zespoldw wyposazenia — w ukladzie wskazniko6w widoczne
sg karty gwiezdne, mapy ziemi i ksiezyca oraz wszelkie
potrzebne informacje. Samo zatrzymanie wyposazenia
i urzadzenia alarmujgce o bledach s3g sygnalizowane $Swia-
tetkami na konsoli wskaznikéw.

Niektore wykrywacze awarii, powstalych w nagtych
przypadkach, nie tylko wskazujg, ze awaria zaistniata, lecz
organizujg serie stosownych dodatkowych akcji, ktore wed-
lug opinii astronauty winny zadzialac.

Naprawa wyposazenia ma forme zastepowania i uktad
fest tak zaprojektowany, ze zastepstwo moze nastgpié
w czasie lotu.

System Predex

Podany przez Marksona system Predex — Przewidywa-
nie — Ustalanie stanowi pomyst ludzkiego catkujgcego sy-
stemu kierowania. Operator ludzki dziata tu w petli kie-
rowania, gdzie moze kontrolowa¢ wszystkie fazy podroézy
kosmicznej. Jezeli operator ma by¢ czynny w ukladzie,
nalezy wedlug Marksona uwzglednia¢ jego specjalne zdol-
nosci w zatozeniach ukladu. Nalezy dostarczy¢ mu mecha-
nicznych pomocy przez ulepszenie okreslenia przysztej
pozyciji.

Wskazniki przewidujgce zezwolg na sprawdzenie osiggéw
statku. W wyniku dziatania uktadu:

a) zaloga moze natychmiast okresli¢, czy jest paliwo do
wykonania catkowitego manewru,
~ b) nastepnie tak samo mozna okreSli¢, czy cigg jest dos¢
duzy do lgdowania (hamowanie) w obranym miejscu lub,
czy alternatywne miejsca lgdowania sg w zasiegu statku,

c) zaloga bedzie wiedzie¢, czy warunki zejscia z orbity
sg latwe do wuzyskania i istnieje bezpieczny ,korytarz”
zejscia na ziemie,

d) bardzo wazna jest wiadomos$¢, czy istniejg mozliwosSci
odwrotu przy nieudanym lgdowaniu.

Pilot-astronauta, lecagc wedlug wskazniké6w przewidujg-
cych, moze tlatwo wykona¢ takie zadania:

a) kompensowaé¢ duze btedy toru,

b) nowy egzemplarz statku moze by¢é wprowadzany
w manewr na podstawie doswiadczen z innymi sztukami,

¢) uniwersalne zastosowane wskaznikéw przewidujgcych
moze stuzyé do réznych zadan.

Zmiany w parametrach otoczenia w czasie podrézy ksie-
zycowej powodujg koniecznosé podzialu misji na oddzielne
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fazy (rys. 6). Na przykiad w poblizu ziemi dziatajg sity
aerodynamiczne, za$ przy ksiezycu ich brak. Przy starcie
z ziemi cigg musi wynosi¢ selki ton, zas z powierzchni
ksiezyca wystarcza cigg o wiele mniejszy. Wszystko to
musi by¢ uwidocznione na wskaznikach przewidujacych.

Tak wiec z przegladu widaé, ze rola czlowieka w podrozy
kosmicznej jest pozytywna. Rodzaje kierowania i stero-
wania sg rozne: automatyczny — ograniczony w dziataniu
i mato elastyczny, automatyczny z ingerencjg cziowieka,
zdalny obarczony wadg zwloki czasowej (ten sposdb popra-

PRZECHWYTUJACA WERSJA SAMOLOTU A-11

Ujawnienie istnienia amerykanskiego samolotu bojowego
o predkosci odpowiadajgcej Ma = 3,5 i oznaczonego poczgt-
kowo symbolem A-11 (patrz ,,Technika Lotnicza nr 7/1964)
wywotato na tamach czasopism technicznych dyskusje na
temat przeznaczenia i mozliwosci zastosowan nowego sa-
molotu, podsycang sprzecznymi informacjami na ten temat
ze strony kot oficjalnych. 30 wrze$nia 1964 roku urzgdzono
w bazie lotniczej Edwards w obecnosci przedstawicieli
prasy pokaz samolotu A-11 w wersji przechwytujacej no-
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wia cze$ciowo automatyka) i wreszcie metoda przewidy-
wania i ustalania, zlozona, lecz najlepiej wykorzystujgca
iudzkiego operatora.
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szgcej oznaczenie YF-12A. Diugo$¢ samolotu wynosi 31 m,
rozpieto$¢ zmodyfikowanego skrzydia ,delta” 16,8 m, cie-
zar catkowity okoto 60 T. Boczne ,,p6lki” kadiuba stuzg
zarowno do zwiekszenia sily no$nej, jak i do zmniejszenia
oporu falowego. Za kabing zalogi o ukiadzie ,,tandem” znaj-
duje sie koncowka do tankowania samolotu w powietrzu,
A w tylnej czesci kadluba — zamykany klapami zasobnik



ze spadochronem hamujacym. Na krawedzi spltywu we-
wnetrznej cze$ci skrzydla — miedzy silnikami — umiesz-
czono stery wysokosci; na koficach skrzydia znajduig sie
lotki. Jako stery kierunku stuzg dwic ,plvwajgce” plyty
zamocowane na gondolach silnikowych i nachylone do we-
wnatrz pod katem okolo 15°. Do zwiekszenia statecznosci
podituznej zastosowano trzy ptyty, umieszczone pod kadtu-

bem i pod gondolami silnikowymi, przy czym plyta pod
kadlubem jest w czasie startu i lgdowania odchylana na
bok. Golenie gléwne podwozia sg zaopatrzone w potrdjne
kota z odpornymi na wysokie temperatury oponami.

Dwa silniki Pratt and Whitney J58 rozwijajg z dopalaniem
laczny cigg okolo 30000 kG, umozliwiajagc na wysokosci
25 km osiggniecie predkosci trwatej 3500 km/h. Dzieki
dodatkowym otworom wlotowym i wylotowym w przedniej
czeSci gondoli silnika wielostopniowy stozek dyfuzora jest
przesuwany tylko w niewielkim zakresie, poniewaz wa-
runki przeptywu w dyfuzorze sg regulowane — w zalez-
nosci od warunkéw lotu — przez zasysanie dodatkowych
iloSci powietrza i upust powietrza z przednich stopni spre-
zarki. Zbiezno-rozbiezne dysze wylotowe silniko6w majg
zmieniany w szerokim zakresie przekro6j krytyczny, natomiast
przekréj wylotowy jest regulowany tylko w niewielkich
granicach, poniewaz wtasciwa regulacja stopnia rozpreza-
nia w dyszy odbywa sie za pomocg wtérnego powietrza
doprowadzanego przez szczeliny umieszczone za przekrojem
krytycznym; szczeliny te otwierajg sie przy mniejszych
predkosciach lotu.

Samolot jest uzbrojony w cztery pociski kierowane Hu-
ghes AIM-47A, ktore sg wyrzucane z kadiuba samolotu za
pomocg ladunku wybuchowego. Silniki pociskéw zapalajg
sie dopiero w pewnej odlegtosci od samolotu i zapewniajg

im zasieg 150—200 km. Uklad kierowania pociskami Hug-
hes ASG-18 skilada sie z impulsowego radaru Dopplera,
ktory sluzy do uchwycenia i $Sledzenia celu, podczas
gdy czujniki na podczerwien, umieszczone 7z przodu ,,potek”
kadtuba, umozliwiajg S$ledzenie toru lotu pociskow.

Do konca 1964 roku wybudowano osiem samolotéw
YF-12A, a w budowie znajduje sie dalszych dwanascie.
Wiadomo poza tym, ze w roku 1965 lotnictwo strategiczne
ma otrzymaé pierwsze samoloty SR-71, bedgce wersjg sa-
molotu A-11 przeznaczong do strategicznego rozpoznania;
potrzebne do tego celu urzgdzenia bedg umieszczone w za-
sobniku pod kadiubem. Mowi sie réwniez o bombowej od-
mianie samolotu A-11, moggce] na malych wysokoSciach
lotu przenikaé¢ w glgb nieprzyjacielskiego terytorium i bom-
bardowaé cele z duzg dokladnoscig. W. K

PROGRAM BUDOWY SAMOLOTU TRANSPORTOWEGO
CX-HLS

Sirategiczne sily transportowe lotnictwa amerykanskiego
MATS sg obecnie wyposazone w samoloty $miglowe Dou-
glas C-124 , Globemaster” i Douglas C-133 ,,Cargomaster”
oraz w samoloty odrzutowe Boeing C-135. Ostatnio wchodzi
réwniez do eksploatacji odrzutowy samolot Lockheed C-141

»StarLifter” moggcy przewozi¢ ladunki o ciezarze do 40 T.
Dzieki duzemu zasiegowi samolot ten przejmie w najblizszej
przysztosci wiekszo$¢ zadan stuzby transportowej.
Ostatnio opracowuje sie program CX-HSL, ktérego celem
jest budowa samolotu transportowego o ciezarze catkowi-
tym okoto 290 T i o ciezarze ladunku okolo 45 T przy za-
siegu 10000 km. Studium nad takim samolotem zajela sie
miedzy innymi firma Douglas, projektujgc samolot o nie-
oficjalnym oznaczeniu CX-4. Jeszcze w 1962 roku sgdzono,
ze wymiary przestrzeni ladunkowej 3,65 X 4,12 sg wystar-
czajgce, poézniej jednak okazalo sie, ze samolot, w ktorym
bedg sie miesci¢ dwa rzedy pojazdéw mechanicznych lub
palet tadunkowych typu 463L bedzie bardziej ekonomiczny.
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Przeprowadzone przez firme Douglas obliczenia kosztéw
transportu wskazuja, ze szeroko$¢ kadluba nie powinna bye¢
mniejsza niz 4,9 m. Przestudiowano trzy wersje samolotu
o roznych szerokosciach kadiuba 4,9; 5,4 1 59 m i o odpo-
wiednio réznych ciezarach calkowitych 220, 265 i 310 T.
W przypadku transportu ciezkich, zmotoryzowanych i pan-
cernych jednostek, dwie wieksze wers)e wykazujg — prze-
de wszystkim na kroétkich trasach — mniejsze koszty eks-
ploatacyjne. Konstruktorzy doszli rowniez do wniosku, ze
najlatwiej jest tadowac¢ i rozladowywaé samolot z odchy-
lang przednig czesScig kadiuba i z dodatkowg klapg tadun-
kowg z tylu kadluba.

Samolot zaprojektowano jako goérnoplatowiec, ponlewaz
taki uklad pozwala na korzystne uksztaltowanie przestrzeni
ladunkowej, umozliwiajgc przede wszystkim niskie osadze-
nie podtogi. Ma on by¢ napedzany szeScioma silnikami dwu-
przeplywowymi o ciggu rzedu 13500 kG. Samolot moze
przewozi¢ ladunek o ciezarze 60 T na trasie o dlugosci
ponad 7500 km, przy czym diugo$¢ startu na 15 m prze-
szkode wynosi tylko 2400 m. Zmniejszenie tadunku do 54 T
zwieksza zasieg do 9250 km, a przy ladunku 45 T zasicg
dochodzi do 10200 km. W przypadku przecigzenia samolotu
tadunkiem 73 T dilugo$¢ lgdowania z nad 15 m przeszkody
po przelocie na trasie 7400 km wynosi 925 m, przy czym
pozostaje jeszcze rezerwa paliwa na przelot na odcinku

1850 km — dlugos¢ startu do lotu powrotnego nie przekra-
cza 840 m.

Samolot CX-4 umozliwilby bardzo szybkie przerzucanie
znacznych kontyngentow wojsk na odlegle teatry wojenne
i zaopatrywanie ich z baz krajowych. Dzieki temu stalyby
sie zbedne bazy lotnicze na wyspach, na ktérych obecnie
odbywajg sie miedzylgdowania samolotéow transportowych.

Prace projektowe nad samolotem CX-HLS prowadzg réow-
niez firmy North American, Lockheed i Boeing. Samolot
transportowy zaprojektowany przez firme Boeing przypo-
mina swym wyglagdem samoloty pasazerskie Boeing 707,
z tg rOznicy, ze skrzydlo jest umieszczone na goérze kadiuba.
Samolot ma by¢ zaopatrzony w cztery silniki dwuprzepty-
wowe, zamocowane na wysiegnikach pod skrzydiem. Wy-
iniary przestrzeni ladunkowej: szeroko$¢ 5,8 m, wysokosc
4,3 m, dlugos$é¢ 36,5 m. Z tadunkiem 45,4 T i przy ciezarze
catkowitym 270 T zasieg samolotu bedzie wynosil przy-
najmniej 9200 km. Firma rozpoczela juz proby z nowym
rodzajem klap do lgdowania i podwoziem przystosowanym
do startu i lgdowania na nieutwardzonych pasach.

" Na rok 1966 przyznano na program CX-HLS kredyty
w wysokosci 135 milionow dolarow.

Nalezy tu rowniez wspomnie¢ o zaprojektowanym — poza
programem CX-HLS — przez firme Aero Spacelines (Kali-
fornia) samolocie transportowym ,,Super Guppy” do prze-
wozenia szczegdlnie duzych ladunkow, jak np. pierwszy
stopien rakiety ,Saturn”. Przy ciezarze startowym 210 T
bedzie. on przewozit tadunki o ciezarze 90 T. Rozpietosc
samolotu wynosi 67 m, a jego naped ma stanowi¢ osiem
silnikéw dwuprzeplywowych.

Wydaje sie, ze w przyszioSci duze wojskowe samoloty
transportowe bedg rowniez wykorzystywane jako samoloty
pasazerskie moggce przewozi¢ 600—700 pasazeréw, gdyz
najnowsze studia wskazujg na duzg ekonomiczno$¢ samo-
lotéw zabierajagcych duzag ilo$¢ pasazeréow i latajgcych
z predkosciami okolo 700 km/h. W. K,
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NOWY PROJEKT PODUSZKOWCA WESTLAND

- stawle dokladnej analizy ckonomicznej projektanc
podaslz)}c;g\gngéw firmy Westland doszli do wniosku, 7 do

o konieczne s3g znacznie wiek.
tacji na pelnym morzu Xonie - zhacz
(:l;;pégguszjkowce niz do komunikacji przybrzeznej. W opar-
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ciu o do$wiadczenia zdobyte przy budowie mniejszych
poduszkowcoéw (27-tonowy SR.N3 utrzymuje regularng ko-
munikacje miedzy Southsea i Ryde, 7-tonowy SR.N5 znaj-
duje sie w eksploatacji na wyspie Solent) zaprojektowali
oni 150-tonowy poduszkowiec SR.N4, ktorego model poka-
zano na wystawie w Farnborough. Poduszkowiec sklada sie
z komory plywakowej i nadbudowy. Komora plywakowa
jest podzielona wodoszczelnymi grodziami na szereg Do-
mieszczen sluzgcych jako zbiorniki paliwowe i balastowe.
Ponad komorg plywakowa znajduje sie gléwny poklad do
przewozu samochodéw i autobuséw. Miedzy czterema kabi-
nami pasazerskimi, umieszczonymi po bokach pomieszczen
towarowych, znajdujg sie komory zbiorcze zasysanego przez
wentylatory powietrza. W rozwidleniu wlotéw powietrza
osadzono na wspornikach $migla napedowe lacznie z prze-
kiadniami. Za tylna para $migiel znajdujg sie stery kie-
runkowe.

Do napedu czterech wentylatoréw i czterech $migiel stuia
cztery silniki turbinowe Bristol Siddeley ,,Marine Proteus”
o mocy trwalej 3400 KM: okres miedzynaprawczy tych sil-
niké6w w zastosowaniu do poduszkowca SR.N4 wynosi naj-



mniej 2000 godzin. Czterolopatowe S$Smigta majg zmienny
skok, przy czym podzial mocy miedzy $migta i wentylatory
zalezy od skoku $migiel. Wszystkie cztery wsporniki $mi-
glowe moga by¢ przestawiane o £30°, w celu wytwarzania
sil bocznych i momentéw do sterowania poduszkowca.

Do napedu urzgdzen pomocniczych zastosowano dwa
silniki turbinowe Rover 25/150,

Predko$¢ maksymalna poduszkowca SR.N4 przy spokoj-
nym morzu wynosi 145 km/h, przy falach o wysokosci
12+1,5 m predkos¢ spada do 110 km/h, a przy falach
1,8+2,5 — do 93 km/h. Gdy wysokos$¢ fal wynosi 3,7-+4,0 m —
takie falowanie morza wystepuje tylko w ciggu okoto
siedmiu dni na rok — predko$¢ powinna by¢ zmniejszona
do 40 km/h, w celu zapewnienia pasazerom odpowiedniej
wygody podrozy.

Beda budowane rézne wersje poduszkowca: wersja mie-
szana dla 150--220 pasazerow i 24-+-34 samochoddéw, wersja
czysto pasazerska dla 566 pasazeréw, wersja na Kkroétkie
wahadlowe trasy z 476 miejscami siedzgcymi i 184 stojg-
cymi. Inne rozwigzania to poduszkowiec do transportu
trzech autobusow, 15418 samochodow i 228 pasazeréow lub
6065 ton ladunku.

Dane poduszkowca

Dlugosé catkowita 39,01 m
Szerokos$¢ calkowita 25,15 m
Wysoko$§¢ catkowita 12,04 m
Zapas paliwa (nafty) 12730 1
Zasieg z 50 T ladunkiem i przy
predkosci 140 km/h 350 km

Zasieg ze zmniejszonym ladunkiem

i 25460 1 paliwa 700 km

PIERWSZE SZCZEGOLY NA TEMAT
DWUPRZEPLYWOWEGO SILNIKA RB. 172

Na ostatniej wystawie w Farnborough podano niektére
szczegb6ly budowy dwuprzeptywowego silnika Rolls-Royce
RB. 172, ktéry ma napedza¢ francuski samolot pasazerski
na krotkie trasy Marcel Dassault ,,Mystere” 30. Silnik ma
cigg 2720 kG, ciezar 604 kG, dlugos¢ 2083 mm i najwiekszg

Srednice 808 mm. Silnik zbudowano w ukladzie dwuwalo-
wym, przy czym sprezarka niskiego ci$nienia ma szes¢
stopni, w tym trzy stopnie wentylatorowe, i jest napedza-
na dwustopniowsg turbing. Zwraca uwage brak kierownicy
wlotowej, co wskazuje na zastosowanie przydiwiekowego
olopatkowania pierwszego stopnia sprezarki. Sprezarka wy-
sokiego cisnienia jest rowniez sze$ciostopniowa i jest na-
pedzana jednostopniowg turbing. Zespodt sprezarka-turbina
wysokiego ci$nienia jest utozyskowany na dwoch podporach.
Stosunek wydatkow strumienia zewnetrznego do wewnetrz-
nego wynosi prawdopodobnie okolo 2:1.

W. K.

PIERWSZA PROBA SILNIKA BS. 100

30 pazdziernika 1964 roku przeprowadzono pierwszg prébe
stoiskowg dwuprzeptywowego -silnika nos$nonapedowego

(tj. z przestawialnymi dyszami wylotowymi), przezhaczo-
nego do taktycznego samolotu pionowego startu Hawker
P.1154. Jest to pierwszy silnik no$no-napedowy do samolotu

naddzwiekowego. Pod wzgledem uktladu silnik jest podobny
do silnika BS. 53, napedzajgcego samolot Hawker P.1127,
réozni sie jednak zastosowaniem spalania w zewnetrznym
strumieniu i zmiennym przekrojem dysz wylotowych wen-
tylatora. Zmiana przekroju dysz wylotowych odbywa sie
za pomocg widocznych na zdjeciu przestawialnych bocz-
nych pokryw i pozwala na zmiane stosunku wydatkow.
Spalanie w strumieniu zewnetrznym (temperatura spalania
1200°K) zwieksza cigg w warunkach startowych o 30,
tj. do 13500 kG. Przyrost ciggu na wiekszych wysokosciach
przy Ma =2 wynosi 200%o.

Ww. K.

UKEAD HYDRAULICZNY ,FAIL-SAFE”

Na samolocie pasazerskim Hawker Siddeley ,,Trident”,
ktory jest juz eksploatowany przez British European
Airways, zastosowano trzy zupelnie niezalezne ukiady hy-
drauliczne; kazdy z nich posiada oddzielng pompe o zmien-
nym skoku i stalym ci$nieniu, napedzang przez jeden
z trzech silnikOw samolotu. Wszystkie uruchamiane hydra-
ulicznie urzadzenia samolotu sg podigczone przynajmaniej
do dwoch z tych ukladow, przy czym lotki, ster kierunku
i ptywajgcy ster wysokosci — do wszystkich trzech. Wszyst-
kie manewry pilotazowe mogg by¢ przeprowadzane przy
nie dzialajgcym jednym ukiadzie, a wiekszo$§¢ z nich —
1acznie z lgdowaniem — przy dwoch ukladach nie pracujg-
cych. Jezeli jedna z napedzanych przez silniki pomp ulegnie

F”B\ Pompa_napedzana przez

turbine powierzing

Pompy napedzane 2
przez stlnkt
=
nd
Klapy Ktapy { wpogorowtu)
Poawozie Podwozie (tyiko zwalnionie)
Opuszczere nosha Opuszczerve noska skraydla

e —
skrzydla (w pogolowiu)| Sterowanxe przednim kolem

Srerawore przedn kolem fwpopi o]
Hamutec kol (w pogolowu) Hamulce
Wyoweraczka prawes szyby Wyceraczki lewes { Srodkows)
Wendy Szyby
Spoilery Spotlery

Lolki wewnetrzne
Lathi 2ewngtrzne
Ster wysokosci

Lolki zewnetrzne

LOthi wewnetrzne
Ster wysonasci
Ster kierunku

Lotkt wewngtrzne

Ster wysokoscl
Ster kierunku

Ster kieninku
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uszkodzeniu, zostajg wigczone dwie bedgce stale w pogo-
towiu pompy elektryczne. W przypadku uszkodzenia wszyst-
kich trzech silnikobw — co jest bardzo malo prawdopo-
dobne — pozostaje jeszcze wysuwana awaryjna turbina po-
wietrzna, ktéra umozliwia prace ukiadu hydraulicznego
w czasie przymusowego lgdowania.

Wszystkie urzgdzenia sterownicze samolotu sg urucha-
miane hydraulicznie — przejscia na sterowanie reczne nie
przewidziano. Kazdy ster jest zaopatrzony w trzy silowniki
hydrauliczne, ktére pracujg réwnoczesnie. W przypadku
uszkodzenia jednego z ukiladow, sterowanie odbywa sie
za pomocg dwoch pozostalych, bez wykonania przez pilota
zadnej dodatkowej czynnosci z wyjatkiem ewentualnego
odcigzenia nie pracujgcego ukiadu.

Uklad pracuje przy cisnieniu 210 kG/cm?;, przewody sg
wykonane ze stali nierdzewnej. Jako ciecz hydrauliczng
zastosowano Skydrol 500 A, ktéry wykazuje odpowiednig
plynnos¢ na duzych wysokos$ciach lotu (wysoko$¢ przelo-
towa samolotu ,,Trident” 10700 m). Skydrol ma poza tym
duzg odporno$¢ na zapton, co jest wazine ze wzgledu na
wysokie temperatury wywigzujgce sie w czasie lgdowania
w ukladzie hamulcowym i w elementach podwozia.

wW. K.

STUDIA NAD NAGRZEWANIEM SIE STATKU
KOSMICZNEGO OD PROMIENIOWANIA

Niezaleznie od grzania aerodynamicznego w czasie lotu
statku kosmicznego w atmosferze ziemskiej, ogrzewanie od
promieniowania stonca i planet w czasie lotu w przestrzeni
miedzyplanetarnej stwarza réwniez trudne problemy, tym
bardziej ze czas dzialania promieniowania jest tu znacznie
dituzszy.

Statek poruszajgcy sie w prozni miedzyplanetarnej ogrze-
wany jest przez promieniowanie planety, w ktérej poblizu
przelatuje, przez promieniowanie stonca oraz przez promie-
niowanie stoneczne odbite od planety (albedo).

Kryterium ograniczajgce nagrzanie statku kosmicznego
stanowi nie tylko glowna konstrukcja statku i zjawiska
aero-termo-elastycznosci, lecz decyduje takze wyposazenie
elektroniczne i optyczne, poza tym ludzka zaloga wymaga
dla swych funkcji zyciowych ciasnych granic temperatur.
Ostatnim wreszcie czynnikiem ograniczajgcym temperatury
jest ukiad napedowy i paliwo. Regulacja termiczna wnetrza,
niezaleznie od izolacji i chlodzenia, jest podstawowym za-
gadnieniem dla statku kosmicznego, dla wyboru toru lotu
i ustawienia statku w czasie lotu.

Technika regulowania temperatury statku kosmicznego
musi obejmowac:

1) rézne pokrycia i ustawienia wzgledem kierunku pro-

mieniowania;

2) regulacje wewnetrznego oporu termicznego — zmienng

izolacje;

3) sterowanie wewnetrznego obcigzenia mocy — regulacje

wewnetrznego ogrzewania;

4) taki uklad pokrycia, aby posiadalo ono wymagane
termofizyczne wtiasnosci;
odpowiednie zaprojektowanie toru lotu statku dla
mozliwego zmniejszenia nagrzania (lot w cieniu pla-
nety).

Pierwsze trzy sposoby stanowig aktywng regulacjc ter-
miczng. Inne — polegajgce na takim sterowaniu, aby czesci
czule na temperature byly po stronie odstonecznej lub
w cieniu — stanowig regulacje bierng.

Rozwazane dalej wyniki sg rezultatem przeliczen na

5

-~

maszynie matematycznej, dla ktérej zaprogramowano,
w oparciu o dane fizyczne, zagadnienia termiczne lotu
ksiezycowego.

Finch i Erb w swoim referacie na XV Kongresie Astro-
nautycznym podajg niezmiernie ciekawe wyniki obliczen
temperatury cienkiego pokrycia z blachy aluminiowej statku
kosmicznego, krazacego na orbicie ksiezyca. Wplyw usta-
wienia i grubosci pokrycia na zakres temperatur powierzch-
ni statku jest taki, ze najwyzszg i najnizszg temperature
daje ustawienie ,,0d ksiezyca” — waha sie ona od —130°C
do +230°C.

Przyjeto, ze przyrzagdy sg odporne na temperatury od
+5°C do 60°C. Bliski temu zakres temperatur ma blacha
o grubosci 6,4 mm przy ustawieniu ,,do ksiezyca”. Zakres
sredni, wspoélny dla trzech potozen (polozenia ,,do ksiezyca”,
,,0d ksiezyca” 1 prostopadie), lezy ponizej dopuszczalnej
granicy. Wplyw orbity przy locie woko6t ziemi jest znaczny
i zalezy od wyboru godziny startu — to znaczy od przeby-
wania w stoncu lub w cieniu ziemi. Obliczenie temperatury
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dla trzech hipotetycznych orbit satelity ,Vanguard” przy
réznym stopniu pochtaniania promieniowania przez pokrycie
wykazuje, ze przy malej absorbcji promieniowania $rednja
temperatura nie zalezy od czasu przebywania w sioncu.

Nastepne obliczenia dotyczyly nagrzania plaskich ele-
mentéw pokrycia statkow krazacych na symetrycznych orbi-
tach woko! ksiezyca i ziemi. Ze stosunkow strumieni ciepla
wynika, ze wyzsze jest nagrzanie na orbicie ksiezyca, szcze- .
golnie przy niskich orbitach. Pomimo jednakowego naswie-
tlenia ziemi i ksiezyca przez stonce — dla elementu zwro-
conego ku planecie, po stronie stonecznej — nagrzanie od
powierzchni ksigzyca doréwnuje prawie nagrzaniu bezpo-
$redniemu przez stonce. Dla kulistego satelity powstaje
jeszcze wieksze nagrzanie na orbicie ksiezyca w polozenju
nad sloneczng strong, dla niskiej orbity. Przewyzsza ono
bezposrednie nagrzanie od promieniowanila stonecznego, co
wynika z jednoczesnego nagrzewania wigkszej czesci kuli
satelity przez powierzchnie ksiezyca niz przy ,punktowym”
promieniowaniu ze stonca.

Wtasnosci pokry¢ stuzgcych do ochrony przeciw promie-
niowaniu stonecznemu zmieniajg sie przy zastosowaniu ich
jako ochrony przeciw promieniowaniu emitowanemu przez
ksiezyc. Wida¢ to dobrze na wykresie stosunku promienio-
wania ksiezycowego do stonecznego, pochlanianego przez
powierzchnie wirujgcego satelity. Wyniki te dotvcza potoze-
nia nad nastoneczniong strong ksiezyca. Biata farba dobrze
odbija promieniowanie stoneczne i jest w tym przypadku
doskonalym izolatorem. Farba ta jednak pochiania diugie
fale promieniowania i Zle odbija emitowane cieplo ksiezyca.
Ckazuje sie, ze bialy satelita pochiania 6—8 razy wiecej
ciepta od ksiezyca niz od stonica — bedgc na orbicie ksie-
zyca.

Przeliczono temperatury powierzchni statku ksiezycowego
LEM dla réznych wariantéw lotow na niskich orbitach
mimosrodowych, dla pokrycia bialg farbg i czarng farbg.
Przy zalozeniu (nieprawdziwym) stalej sredniej temperatury
powierzchni ksiezyca temperatura elementu zwréconego ku
jego powierzchni (niezaleznie — bialego czy czarnego)
zmienia sie jedynie o okoto 20 °C. Przy temperaturze zmien-
nej (dla dnia i nocy) zmiany te przekraczajg 130°C.

Wyniki te podkreslajg duze znaczenie temperatur po-
wierzchni ksiezyca dla podrézy ksiezycowych. Wykazujg
one jedno z niebezpieczenstw podrozy do ksiezyca. Prze-
widuje sie przeliczenie wplywu topografii ksiezyca na
rozkiad temperatur. Z. Br.

ZASTOSOWANIE WYLADOWAN YARZENIOWYCH
W PROCESACII TECIINOLOGICZNYCH

W najprostszej formie wyladowanie jarzeniowe mozna
wytworzy¢é przez przylozenie napiecia do dwoéch elektrod
zamknietych w szczelnym szklanym naczyniu, z ktérego wy-

pompowano powietrze (ci$nienie nie przekracza 1 mm Hg).
W tym przypadku katoda podlegajac bombardowaniu jona-
mi wysokiej energii podnosi silnie swojg temperature,
a uderzajace jony przenikaja w glgb elektrody. Przy Zza-



stosowaniu wtasciwej atmosfery gazu wchodzacego w reak-
cje zjawisko to moze by¢ zastosowane do azotowania,
spiekania i lutowania lwardego.

Na zdjeciu pokazano urzadzenie do azotowania nowag me-
todg. Po prawe) stronie widoczny jest zbiornik, ktorego cala
obudowa wewnetrzna stanowi anode, a od $rodka wprowa-
dzona jest odizolowana katoda, na ktorej przytwierdza sie
obrabiany przedmiot. Po zatadowaniu przedmiotu i podlg-
czeniu anody i katody do zrédia zasilania wigcza sie uktad
pomp (na zdjeciu zesp6l z lewej strony) dla wytwarzania
prozni rzedu 0,1 mikrona lub jeszcze wyzszej. W tym
stanie wprowadza sie odpowiedni gaz do ci$nienia 200 mi-
kronow i wilgcza uklad elektryczny =zasilania. Po pierw-
szym wytadowaniu, przy napieciu rzedu 500 V, natezenie
1 napiecie stopniowo sie podnosi. Na poczgtku procesu wy-
ltadowania objawiajg sie¢ w blyskach, poniewaz ptatki me-
tali i gazy na powierzchni obrabianego przedmiotu podle-
gajg usunieciu. Po tym oczyszczeniu nastepuje szybki
wzrost temperatury przedmiotu. Po osiggnieciu wiasciwe]
temperatury wilgcza sie sprzezenie zwrotne, ktére utrzy-
muje te temeprature w ciggu okreslonego czasu. Proces
azotacji wg nowej metody przebiega dla niektorych stali
znacznie szybciej, dla innych wolniej niz metoda konwen-
cjonalng. Giowng zaletg tego procesu jest mozliwos¢ do-
kladnego sterowania parametrami. Przy azotowaniu tworzy
sie na powierzchni biata krucha warstewka o niekorzyst-
nych wtasnos$ciach uzytkowych.

Wypelniajgc zbiornik wodorem mozna przeprowadzi¢ pro-
ces odwrotny do azotowania, tj. zmniejszenie zawartosci
azotu w warstwie zewnetrznej. Jony wodoru, wnikajgc
w warstwe podpowierzchniows, lgcza sie z azotem tworzac
amoniak i w ten sposéb zubozajg zawartos¢ azotu w ma-
teriale. Dzieki temu zjawisku mozna usungé kruchg biatg
warstwe po azotowaniu. Dalsze zalety to niewielkie zmiany
wymiaréw przedmiotu w czasie zabiegu — rozpylanie ma-
terialu od bombardowania jonami kompensowane jest przy-
rostem na skutek wprowadzenia azotu do struktury metalu.
Przedmiot ulega minimalnym deformacjom, gdyz wymiana
ciepta prawie w proézni jest niewielka, a wiec przedmiot
zachowuje réwnomierng temperature. Poniewaz anodg jest .
cata obudowa, przeplyw pradu jest réwnomierny na calej
powierzchni, a przez to i penetracja azotu takze réwno-
mierna. Oslony przed azotowaniem sg inne, niz w procesie
klasycznym. Nowy proces dzieki swoim zaletom moze by¢
uzyty rowniez do spiekania elementéw trudnych lub nie-
mozliwych dotychczasowymi $rodkami. Mozna go stosowac
réwniez do lutowania twardego, szczegolnie metali egzo-
tycznych lub dla uzyskania specjalnych wtasnosci. Zastoso-
wanie nowej techniki rysuje sie w bardzo szerokim zakresie
jako powazne rozszerzenie mozliwosci dotychczasowych
metod, a takze dla przypadkow dotychczas uwazanych
za niemozliwe do realizacji. A G

K RGINIKA

& W Instytucie Lotnictwa odbytla sie konferencja naukowo-infor-
macyjna na temat flatteru. Podstawowy referat pt. ,,Zjawisko
aeroelastyczne w naszych konstrukCJach lotniczych’” wyglosit prof.
dr WL Fiszdon, wyprowadzajac teze, Zze nawet wprowadzone juz
konstrukcje wymagaja badan w zakresie dynamicznej aeroelastycz-
nej niestatecznosci. Po prelekcji odbyl sie pokaz filmu Instytutu
Lotnictwa obrazujgcego flatter. Dalsze referaty wygtosili: mgr inz.

R. Romicki — na temat wymagan antyflatterowych w przepisach,
dr inz. L. Kalinowski — n.t. flatteru S$miglowcéw, mgr inz. S.
Stankiewicz — n.t, prob rezonansowych. Ponadto mgr inz. J. Boja-

nowski omoéwil badania w locie, za§ mgr inz. J. Lamparski zapoz-
nal zebranych z punktem widzenia konstruktora na flatter.

€ Z inicjatywy Kola Lotniczego przy Wydziale Mechanicznym
Energetyki i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej odbylo sie spot-
kanie studentow z dyrektorem PLL ,LOT”, inz. J. Zwierzynskim.
W spotkaniu wzieli rowniez udzial: dziekan prof. J. Oderfeld, pro-
dziekan prof. K. Glebicki i prof. R. Aleksandrowicz. Doceniamy
celowosé takich spotkan przyszlych inzynieréow lotniczych z przed-
stawicielami nauki i uzytkownikami sprzetu.

€ W Warszawie odbylo sie posiedzenie plenarne Zarzadu Glowne-
go Aeroklubu PRL. Tematem tego posiedzenia byly przygotowania
do VII Krajowego Zjazdu APRL i perspektywiczny plan postepu
technicznego w latach 1965—1970.

€& W zwigzku ze Zjazdem Aeroklubu PRL, minister Obrony Naro-
dowej Marszatek Polski Marian Spychalski w obecnos$ci wiceminis-
tra Obrony Narodowej, szefa Sztabu Generalnego WP, gen. broni
J. Bordzitlowskiego i I rastepcy szefa Glownego Zarzgdu Politycz-
nego WP, gen. dyw. J. Urbanowicza przyjgtl Prezydium Zarzadu
Giownego Aeroklubu z jego prezesem Stefanem Antosiewiczem
oraz wiceprezesami: J. Olszewskim i gen. dyw. Cz. Mankiewiczem.

Czlonkowie prezydium poinformowali Ministra Obrony Narodo-
wej o pracy stowarzyszenia oraz o przygotowaniach do zjazdu.

Marszatek Polski przekazal zyczenia dalszych osiggnie¢é w rozwi-
janiu spotecznej dzialalnosci obronnej oraz jak najlepszych wyni-
kéw w rozwoju sportu lotniczego.

@ Z okazji VII Krajowego Zjazdu APRL prezes St. Antosiewicz
udzielit wywiadu redakcji ,.Skrzydlatej Polski” i omowil dziatalnosé
Aeroklubu w okresie ubieglej kandencji oraz zamierzenia na przy-
szto§¢é. O pracach Zjazdu poinformujemy Czytelnikbw w nastep-
nym zeszycie.

& W Szybowcowym Osrodku Wyczynowym Aeroklubu Jelenio-
gorskiego w Jezowie Sudeckim trwajg loty i szkolenie przez caly
rok. Rowniez i ubiegly okres S$wigteczny byt wykorzystany do
lotow. Wtlasnie w Sylwestra zdobyt ,,na fali” ostaini do zlotej
odznaki — diament wysokosciowy gen. Cz. Mankiewicz, uzyskujac
na ,,Musze Standard” przewyzszenie 5600 m.

€ Lotnisko Aeroklubu Tatrzanskiego w Nowym Targu (podobnie
jak rejon Jezowa) charakteryzuje sie wystepowaniem wybitnych
pradow (fal) termicznych w okresie od polowy wrzesnia do polowy
lutego. W ubiegle Swieta kilkunastu pilotow szybowcowych prze-
prowadzalo tu loty wysokosciowe,

Przypommey ze w 1950 r. rekord Polski (8162 m) byl jednoczes-
nie rekordem s$wiata. Wynik ten ustanowil na ,,Zurawiu” jeden
z najbardziej doswiadczonych pilotow A. Brzoska Dzi§ w tabeli
szybowcowych rekordéw Polski figuruje nazwisko S. Joézefczaka,
ktory na szybowcu ,.Mucha 100 A” osiggnal 11,860 m (przewyzszenic
10 655 m). Rekord Swiata 13489 m zostal uzyskany w Kalifornii.

Zatwierdzono juz ponad 500 ziptych odznak szybowcowych zdo-
bytych przez polskich pilotow. Obecnie w rejestrze odznak szybow-
cowych uzyskanych przez mnaszych pilotow figuruje 115 z trzema
diamenami i 502 ztote.

& Aeroklub Rzeszowski (do ktérego nalezy wielu pilotéw z zakla-
dow lotniczych) wykazatl sie duzymi sukcesami w ubieglym roku.
Spadochroniarze wykonali 400 skokow (skacze 40 miodych chiopcow).
Szybownicy majg na koncie 1100 godzin lotow i 14 000 kilometrow
przelotow oraz 90 000 punktow memoriatowych, 8 odznak srebrnych
i 6 diamentow. Aeroklub zorganizowat réwniez dwa obozy szkole-
niowe: podstawowy i L.P.W, oraz IV Szybowcowe Zawody Okre-
gowe, w ktorych wzieli udziat piloci z 7 aeroklubéw (m.in. z Mielca
i Krosna).

@ Prezydium Zarzadu Glownego Aeroklubu PRL upowaznito pre-
zesa APRL do przeprowadzenia rozméw ze Zjednoczeniem Przemy-
stu Lotniczego w sprawic zakupienia 15 szybowcow, w tym trzech
»Zefirow’’ i dwunastu .,Fok”.

€ W Lotniczych Zakladach Naprawczych w Krosnie n. Wistokiem
przeprowadzane sg proby nad mozliwoscig zastosowania silnika
Walter Minor 6/III o mocy 160 KM do jednoosobowej wersji samo-
lotu Zlin-26, popularnego ,,Super Kaspra AKrobata’. Ta nowa prze-
robka Zlina otworzyla dalsze mozliwosci treningowo-sportowe dla
naszych akrobatow.

& Obserwuje sie oznaki pewnej poprawy naszej komunikacji lot-
niczej. Mnozg sie tez oficjalne wypowiedzi na ten temat. Ostatnio
min., kcinunikacji P. Lewinski udzielit wywiadu redakcji ,,Skrzy-
dlatej Polski’’ i poinformowat, ze w lipcu zostanie otwarte potgcze-
nie lotnicze 'z Warszawy do Helsinek oraz — alternatywnie — do
Algierii. Na wielu liniach zagranicznych zostanie zw1ekszona czg-
stotliwosé lotow; czas przelotu do Bulgarii bedzie znacznie skro-
cony. Polepszy sie wyposazenie lotnisk — w szczegdlnosci Okecia
i Poznania (jako zapasowego — dla ruchu miedzynarodowego),

€ Obecnie pracuje na lotnisku Okecie szereg nowoczesnych urzg-
dzen, zabezpieczajgcych w znacznym stopniu wspélczesny ruch lot-
niczy. Wydiluzono dwie drogi startowe: do 3 km i 2 km, oddano
do uzytku nowoczesny radar precyzyjny PAR. Trwaja intensywne
prace przy wymianie radiolatarni NDB na bardziej nowoczesne,
odpowiadajgce zaleceniom ICAO radiolatarnie VOR, przy instalo-
waniu o$wietlenia drogi startowej systemu Calverta, montazu urzg-
dzen instrumentalnego systemu lgdowania ILS oraz radaru kon-
troli zblizania SRE, budowie nowoczesnego Centrum Kontroli Ruchu.
Przypommamy, ze stan ostony ruchu lotniczego w ‘Warszawie za-
pewnia — juz od paru lat — radar kontroli obszaru ,,Avia’’ o za-
siegu ponad 200 km. Ponadtoé od roku wprowadzony Jest do ruchu
samolot kontrolny (Li-2) z zamontowang aparaturg pomiarowa, stu-
zgcy do sprawdzania doktadnosci radaréw i radiolatarni.
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3 Mamy obécnie w kraju ogélem 3 ultrakrétkofalowe radiolatarnie
OR (pozwalajgce na utrzymanie samolotu w Scistym korytalzu)
w 1966 r. bedzie ich dneqlec Sprowadzanie samolotu przy zlej wi-
docznosci lub w ciemnosci bedzie sie odbywaé systemem GCA
(przy pomocy dwoéch radaréw), juz w biez. roku na Okegciu,
w przyszloSci zas réwniez w Poznaniu.,

& Krajowa stuzba meteo uzyskata w roku ub. cenny sprzet w po-
staci radaru meteorologicznego, przydzielonego Polsce przez ONZ
za posrednictwem Swiatowej Organizacji Meteorologicznej. Radar
zainstalowano w Zakladzie Aerologii PIHM w Legionowie k.War-
szawy. Urzgdzenic to (produkc31 f-my Decca Radar Ltd., W. Bry-
tama) umozliwi dokladna i systematyczng obserwacje burz W pro-
mieniu do 400 km, pomnr predkosci wiatru na ro7nych wysoko-
Sciach, ustalenie klerunku i predkosci przemieszczania sie opadéw,
burz i chmur burzowych, wreszcie badanie ruchéw turbulencyj-
nych. Prawie natychmiastowe wyniki obserwacji pozwola stuzbie
synoptycznej zabezpieczyé w peilni lotnictwo przed niespodziankami,
grozacymi samolotom ze strony burz.

& Wprost niedopuszczalnie powolne jest tempo budowy Centralne-
go Dworca Lotniczego. Sygnalizowany przez T.L. przed piecioma

laty (przy okazji druku artykulu laureata konkursu inz. arch.
J. Dobrowolskiego) termin ukonczenia budowy na 1964 r. wielo-
krotnie byl przesuwany. Z ustalonym obecnie terminem na 1967 r.
nie powinny zgodzic¢ <1e wladze odpowiedzialne faklyczniec i presti-
z2owo za komunikacj¢ i miedzynarodowy ruch lotmczy A przeciez
z przyszlym dworcem nie tylko 1jczy sig¢ opinia cudzoziemcow
o polskich liniach lotniczych, lecz réwniez spodziewane Wwplywy
dewizowe.

& RoOwniez wc13z sie odracza budowe Dworca Miejskiego PLL
,,Lot” w Warszawie, ktéry ma stangé przy zbiegu alei Jerozolim-
skich i ul. Chalubinskiego. Budowa ma zaczaé¢ sie w przyszie) pie-
ciolatce, lecz skonczyé sie ma dopiero w 1968 r.

& W Warszawie otwarto wspélne przedstawicielstwo linii lotni-
czych ,,Interflug” i Biura Podr6zy Niemieckiej Republiki Demokra-
tycznej. Ma ono nawigzaé $cistg wspéiprace z ,,Lotem” 1 ,,Orbisem”,

€& W czerwcu przewidziane jest spuszczenie na wode pierwszego
polskiego wodolotu ,,Gryf”’. Po probach na Zalewie ,,Gryf” bedzie
odbywatl co dzien 3 rejsy na trasie Szczecin — Swinoujscie,

NOTATKI ZE SWIATA

@® W kwietniu br. uplywa. termin opracowania (na polecenie
Kom. Wykonawczego Swiatowej Organizacji Meteorologicznej)
wstepnego projektu Swiatowej sieci meteorologicznej z osrodkami
w Waszyngtonie i Moskwie. Ocenia sie, Ze pieciodniowa prognoza
pogody — mozliwa do siggniecia w wyniku zorganizowania tej sie-
ci — pozwoli zaoszczedzié 6 bilionéw dolaréw rocznie. W USA pro-
jektuje sie wprowadzenie satelitbw na orbity o promieniu 2000 km
ktoére odbieralyby, rejestrowaly i przekazywaly dane, uzyskane
z instrumentéw zainstalowanych na tysigcach balonikéw, plaw
morskich i z posterunkéw naziemnych. Plan specjalistow radziec-
kich przewiduje uruchomienie 3500 stacji hydrometeorologicznych,
8000 posterunkéw i 150 stacji radiosondowych — wszystkie zwigzane
z systemem satelitarnym.

@ Wedlug danych Miedzynarodowego Osrodka Lotnictwa Rolnicze-
go w Hadze, powierzchnia rolna objeta uslugami z powietrza wy-
nosi (z braku miejsca podajemy dane wyrywkowe) w miln ha:

Europa (bez ZSRR) 2,2 NRD 0,26
Kanada 4 Polska ' 0,11
Czechostawacja 0,86 Jugostawia i Francja 0,09

Dla por6éwnania podajemy liczby dla innych krajéw w mln ha:
ZSRR — 30; USA — 24,2; W. Brytania — 0,06; Holandia, Szwecja,
NRF, Witochy od 0,04 do 0,02.

Wybija sie na czolo dzialalnos¢é w omawianym zakresie lotnictwa
Czechostowacji i NRD.

Osrodek oblicza, ze w ustugach lotniczych dla rolnictwa zaanga-
zowanych jest na $wiecie okolo 11000 réznego rodzaju statké6w po-
wtetrzmrych

@ Podpisana zostala umowa miedzy rzgdem Ludowej Republiki

Bulgarskiej a rzadem PRL w sprawie dostawy dla Bulgarii samolo-
tow rolniczych.

@ Przybyt do Polski przedstawxcxel Zwigzku Lotniczego Jugostawii
(VSJ) w celu zapoznania sie z przygotowaniami Aeroklubu PRL do
udzialu w X Szybowcowych Mistrzostwach Swiata w Anglii. Na po-
przednich . mistrzostwach w Argentynie ckipa polska uchodzila za
najlepiej przygotowang i wyposazong do zawodoéw. Jugoslowianie
pragng wykorzysta¢ doSwiadczenia polskie w zakresic organizacji
i przygotowan do mistrzostw.

@® W czasie Szybowcowych Mistrzostw Swiata — zgodnie z ustalo-
ng tradycjg — odbedzie sie w Anglii X Kongres OSTIV (miedzyna-

rodowa organizacja naukowo-techniczna szybownictwa). Program
Kongresu przewiduje odbycie w ciggu 11 dni czterech sesji tech-
nicznych i trzech meteorologicznych.

@ We wrzesniu br. odbedzie sie Lot Europejski FAJ. Trasa lotu
przebiegaé bedzie przez Jugostawie, Bulgarie, Wegry, Austrie do
Niemieckiej Republiki Feseralncj.

@ Przez okres poélroczny przeprowadzano nad miastem Oklahoma
(USA) préby w locie w celu otrzymania danych o skutkach fal
uderzeniowych, wytwarzanych przez samolot lecacy 2z predkoscig
naddzwiekows. Z 600 tys. mieszkancéw — 12588 zglosuo zazalenia,
z tych 8355 wnioslo reklamacje o uszkodzenia mienia. Urzagd FAA
uznal z tego 2070 pretensji, za§ odszkodowanie wyplacono 163 oso-

bom (z tego — w 133 przypadkach za uszkodzenia tynkéw i oszkle-
nia domoéw).

W Nicei odby! sie proces o odszkodowanie przeciwko towarzy-
stwu lotniczemu ,,Air France’’. Chodzi o szkody powstale wskutek
halasu powodowanego przez startujgce i ladujace samoloty. Sad
uznat ,,Air France’” winng powstajgcych szk6d. Ich wysoKos$é be-
dzie oceniana przez specjalng komisje w miare zglaszania.

@ Piloci z radzieckiego lotnictwa arktycznego dokonali trudnego
zadania, zrzucajagc na spadochronach noworoczne przesylki dla
czlonkoéw ekspedycji polarnych na stacje Biegun Pélnocny 12 i 13,
polozone w odleglosci 1000—2000 km od wybrzezy Oceanu Lodowa-
tego.

@® Do amerykanskich wtladz astronautycznych zglosilo sf2 prawie
600 ochotnikéw, ktoéorzy chcg byé pilotami statkéw kosmicznych.
Z liczby tej wybranych zostanie 20 osob, majacych najlepsze wa-
runki fizyczne i psychiczne do pelnienia tej funkcji. Obecnie
w USA szkoli sie 28 kosmonautéw.

@ Dokladne badania dokonywane za pomocg elektroencefalografu
kandydatéw do stuzby lotniczej na Florydzie wykazaly, 2ze przy
ciSnieniu 970—999 mb 27%% odczuwa sennos$é, przy 1000—1019 mb —
17%, a przy 1020—1030 mb tylko 5%. Reszta znosila te male
zmlany bez 2adnych zaburzen fizjologicznych. Przy spadku cisnie-
nia maleje bezwzgledna ilosc tlenu, wobec czego liczba oddechéw
musi byé wieksza, aby wyréwnaé zapotr7ebowame organizmu. To
wtlasnie ma wplyw na uczucle sennosci.
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