


POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

• WSK PZL-Mielec zgłosiła do opatento­
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• Wojskowa Akademia Techniczna i m. 
J. Dąbrowskiego zgłosiła do opa tentowa nia 
sposób pomiaru mocy gaźnikowego silni­
ka spalinowego (wyna lazcy : S. Szczeciński, 

.r. Szczeciń ski). 

Pomiar mocy polega na olueśleniu róż­

nicy ciśnienia statycznego bezpośrednio n a 
wlocie do gaźnika i ciśnienia statycznego 
w przekroju minimalnym gardzieli powie­
t rznej silnika . Zasada oceny wartości mo-
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Perspektywy rozwoju techniki lotniczej 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Gdy tłokowa maszyna parowa osiągnęła niemal dosko­
nałość po I wojnie światowej, parowóz w la tach trzydzie­
stych osiągnął szczyt swego rozwoju t echnicznego. Choć 

był jeszcze w produkcji przez dwadzieśc ia lat - jednak 
niewiele się zm i eni ł. Również samochód z s ilnikiem tłoko­

wym pod względem rozwiązań technicznych zmienia się 

coraz wolnie j. Oczywiście nie chodzi tu o nadwozie, lecz 
o konstrukcję . Rozwój każde j maszyny początkowo odby­
.1.-va s ię d ość gwałtownie , a z upływem czasu coraz trudnie j 
jest ul epszyć jego kon strukcję. Wówczas zaczyna się jej 
drugi etap rozwoju - wprowadzanie nowych materiałów 

i technologii dla obniżenia kosztów produkcji , a następ­

nie wzrost niezawodnośc i i trwa łośc i maszyny oraz eko­
nomii jej użytkowania . P onadto główny wysiłek skupia 
się na d skona leniu wyposażen ia . Dalszy rozwó j tech nicz­
ny wymaga wynalezienia n owych zasad działania (np. no­
wych pomysłów z zakresu aerodynamiki) i zupełnie no­
wych układów kon strukcji, a także znalezienia dla ma­
szyny nowych zas tosowań . 

Tak właśnie przeb iega rozwó j samolotu. Na jak im eta ­
pie rozwoju zna jduje s ię sa m olot, szybowiec i śmigłowiec.:? 

Samoloty cywilne niewątpliwi e są na drugim · et apie, na 
którym sprawy zasadniczych rozw i ązań konstrukcyjnych 
są ustabilizowane. W masowej komunikacji lotniczej śred­
niego i da lekiego zas i ęgu pierwsze miej sce zd obyły 150--,-· 
-~ 450-miejscowe duze samoloty poddź.więkowe z silnikami 
turbowentylatorowymi . W komunikacji lokalnej najwięk­

szą rolę odgrywaj ą samoloty turbośmigłowe o prędkościach 
300--ć- 500 km/h. Samoloty służbowe, w za l eżności od wy­
maganego zasięgu, są odrzutowe, turbośmigłowe lub tło­

kowe. Wśród samolotów rolniczych stosowany dotychczas 
napęd tłokowy stopn iowo ustępuje turbośmigłowemu. Sa-• 
moloty sportowe mają postać ustabi li zowaną od wielu la~. 
Duża ewolucja dokonała się wśród motos~ybowców, któ­
rych silnik i osiągaj ą moc 45 --ć- 75 kW (65-ć- 105 KM). Wraz 
z szybowcami mają konstrukcję laminatową, która powoli 
zdobywa miejsce wśród samolotów sportowych . Najwięk­
szy r ozwój techniczny odbywa s ię obecnie w kategorii 
s:;.molotów ultralekkich oraz lotni. W bieżącym dziesięcio­
leciu powinny jednak być osiągnięte takie rozwiązan ia w 
tych katego riach . że spowoduje to stabilizację techniczną. 

w miej sce obecnych gorączkowych prób i poszukiwań . 

Można powiedzieć, że najbardzie j ustabil izowany jest roz­
wój techniczny samolotów dużych , a największy ruch kon­
strukcyjny wśród samolotów najmniejszych. Równocześnie 
samoloty duże osiągnęły wysoki poziom technologiczny 
i rozwój w tej kla sie - to rozwó j bardziej oszczędnych 

silników oraz lepszego wyposażenia. Czyli ekonomia i nie-
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zawodność. Ta problematyka jest zasadnicza dla ca łego 

współczesnego lotnictwa cywi lnego, lecz dopiero wkracza 
w dziedzinę samolotów ultralekkich i lotn i. Jest t o zrozu­
m iale, gdyż tylko stabilizacja konstrukcyjna i produkcyjna 
p:izwala na zebran ie doświadczc ó i wzrost niezawodności. 

Jak widzimy w lotnictwie cywilnym, oprócz rozwoju sa­
molotów ultralekkich, nie należy się spodziewać większych 

rewelacji . 
A jak się przedstawia sytuac ja w lotnictwie wojsk owym ? 

Niewątpliwie prym w nowośc iach wiedzie tech nika rakie­
towa, do której rozwoj u przyczynia si ę też technika lotni­
cza. Wystarczy wym ien ić poc iski samonaprowadzające 

(crui se. missiles). 
W dziedzinie samolotów bojowych stopniowo zmniejsza 

s iG różnica między ,samolotem myśliwsikim, szturmowym, 
bombowym i rozpoznawczym. Najczęściej buduje się dzi~ 
jeden typ samolotu bojowego, który ma kilka wersj i, za­
l eżnie od przeznaczenia. Nielicznym odstępstwem od tej 
reguły są bombowce daleki ego zasięgu, samoloty patrolowe 
morskie oraz uznawane z.a coraz bardziej atrakcyjne -
snmoloty szturmowe pionowego i skróconego startu (któ­
rych rola, w sytuac ji gdy lotniska są zniszczone, wzrasta 
ogromnie). Rozwój samolotu bojowego idzie w kierunku 
wzrostu zwrotnośc i oraz rozwoju wyposażenia i jego nie­
w.wodności. Wojskowe samoloty transportowe rozwijają się 

pudobni e jak cywilne, z tendencją do stosowania większe j 

mocy silników, w celu korzystania z mniejszych i gorzej 
przygotowanych lotnisk oraz z lotnisk położonych w wy­
sc,kich górach. W dziedzinie samolotów szkolno-treningo­
wych odchodzi s ię od szkolenia wyłącznie na samolotach 
odrzutowyc h, a wprowadza trzy kategorie samolotów: tło­

kowe szkolne, turbośmigłowe szkolno-keningowe oł·az tre­
ningowo-szturmowe odrzutowe. 
Najwi ększy rozwój wśród wojskowego sprzętu latającego 

przechodzą obecnie śmigłowce bojowe. Ukształtowały się 

w nową kategorię śmigłowców i dały początek odd ziałom 

lotnictwa wojsk l ądowych. Smiglowiec szturmowy jest 
młodą konstrukcją , będzie więc się jeszcze rozwijał. Ostat­
nio wyłonił się nowy problem: zapotrzebowanie na statek 
l a taj ący do zwakzania śmigłowców b ojowych. Wszystko 
wskazuje na to, że na jbardziej do tego celu będzie siG 
nadawał nie samolot, lecz jednomiejscowy śm i głowiec. Dla­
tPgo należy się spodziewać pojawienia s ię śmigłowców 

myśliwskich . 

Obecnie głównymi problemami przy budowie samolotów 
wojskowych, podobnie jak cywilnych, jest t echnologia 
i koszt produkcji ,oraz ekonomia i niezawodność użytkowa --

cd. na s. 2 

1 



* BRAZYLIA 

e Libia zamówiła 160 turbośmigłowych 

samolotów treningowych Embraer EMB-312 
Tuca,no. (Air Int. 6/83) 

* BUŁGARIA 

O Linie lotnicze Bałkan przewożą rocz­
nie 2,5 mln pasażerów. Mają one sieć linii 
długości 80 tys. km. Liczba linii zagranicz­
nych Bałkanu wynosi 41. (FR 6/83) 

FRANC',.JA 

0 14 czerwca 1983 r. wykonał pierwszy 
lot pie rwszy e gzempla rz seryjn ego tłoko­

w ego sa molotu szkolno-treningowego Epsi­
lon. (AV. Mag. 853) 

@ 35 Lotuiczo-Rosmiczny Sa lon Parys k i 
1983 w Le Bourget odw iedziło 700 tys. wi­
dzów, w tym 115 tys. specjalistów (28 tys. 
zagran icznych) oraz 110 delegacj i z 61 

państw. (Av. Mag. 853) 
e Pracownik wytwórni silników SNECMA 

Claude C ł11.1d z· k zbudował motoszybowiec 
l~minatowy o ukł adzie kaczki. Si lni k 
9 kW, r ozpiętość 6 m, masa własna 80 k g. 
(Av. Mag. 853) 

Q Prowadzone s ą rozmowy w sprawie 
zakupu i licency jnej produkcji francuskie­
go samolotu myśliwskiego Mirage 2000 w 
Chinach . (Air I nt. 6/83) 

@ Chiny otrzymały dwa silniki turbo­
wentylatorowe CFM5G-2 o c i ągu 10 680 cla N 
zakupione w e Francji. Mają być wypr óbo­
wane na samolocie Triclent, k tórych Chiny 
używają 35 sz t. 

Francuskie lotnic two wojskowe zamó­
wiło 30 samolotów myśliws kich Mirage 2000. 
(GIFAS 1351) 

HOLANDIA 

ł!) Egipt z amierza zakupić 10 samo lotów 
Fo kker F27M Friendship. (Air Int. 6/83) 

A IRAK , 

C!) Irackie l otnictwo za pośrednictwem 

Egiptu i Jordanii nabyło samoloty myśliw­
skie chińskiej ·produkcji J-G (MiG-19) i 
J-7 (MiG-21). Irak ma obecnie 40 J-6, po­
n a d 150 MlG-21 (wraz z J-7), 85 MiG-23, 
18 MiG-25, 20 Su-7, 80 Su-20, 40 Mirage F l, 
10 Mi-8, 13 Mi-24, 15 G azelle , 12 Super 
Frelon, 6 Alouette i k ilka B o-105. Straty 
w wojnie z Irane m wynios ły 85 samolo­
tów myśliwskich. (Air Int. 6/83) 

e Irak zamówił 20 samolotów Mirage Fl. 
(In t . 4/83) 

cd . ze s. 1 

e IRAN 

Lotnictwo Iranu nabyło samoloty my­
śliwsklie chi11skiej produkcji J-6 (MiG-19), 
zaś z Izraela otrzymało części zamie nne 
cł o samolotów Phanto m . (A i r In t. 6/83) 

• JAPONIA 

e Wytwórni a Mitsubishi opracowuje d a l­
sze wersje swego odrzutowego samolotu 
słu ż bowego MU-300 Di a mond: J?iamond II 
z silnikami JT15D-1 l ub TFE731-2 oraz 
Diamond III. (AV. Mag. 853) 

* RUMUNIA 

G Rumuński przemysł l otn iczy opracował 
nowy samolot szkolny IAR-831 Pelican. 
(A v. Mag. 853) 

SZWEC',.JA 

W ytwórnia Me' I opracow u je nowe 
skrzydła o dużej nośności, któryc h wypró­
bowanie rozpoczęto w marcu br . na s a ­
molocie MFI-15. S luzydła te mają g ruby 
profil i szczelinową k lapę Fowle ra , zajmu­
j ą cą 2/3 rozpiętości . 

~ USA 

23.2 .1983 r . wykonał pi e r w szy lot pro­
totyp nowego turbośm ig łowego samolo tu 
służbowego Piper Cheyenne 4. (Int. 4/83) 

O Wytwórnia Sikorsky otrzymała zamó­
w ie nia na trzy wojskowe śmigłowce trans­
por towe S-70A (UI-I-60A B lackhawk) ze 
Szwajcarii i dwa z F ilip in . Ponadto F ili­
piny zamówiły 17 śmigłowców wojskowych 
S -7G (UI-I-76). (FR 6/83, A V. Mag, 853) 

O Proponowana jest wymia na silnika 
J 79 n a PW-1120 na samol ocie myśliwskim 

F-4 Phantom, co podwyższy jego osiągi. 

(A v . Mag. 853) 
Wytwór nia B eeeh o pracowuje proje kt 

turbośmigłowego samolotu słu żbowego 

B eech S u per King A ir 300, k tóry będzi e 

d a lszy m rozw1n1 ęci em znanego samolotu 
Kin g Air 200. (Av. Mag . 853) 

Marynarka wojenna USA zamówiła 15 
samolotów E-6A. J est to odmiana samolotu 
Boeing 707 służąca j ako stacja przekaźni­

kowa dla olcrętów podwodnych. (Air In t . 
6/83) 

Gł Lotnic two wojskowe USA zamówiło 

15 samolotów TR-1 będących rozwinięciem 

samolotu szpiegowskiego U-2. (Air In t. 6/83) 
• Prototyp samolotu P-51 Mustang z sil­

nikie m turbośmigłowym' T55L, nazwany 
Piper P A -48 Enforcer, wykona ł pierwszy 
l ot 9.4.1983 r. (Air Int . 6/83) 

►zEŚWIATA 

0 W.BRYTAMA 

IP W An glii przechodz i próby argen tyń­

sk i samolot szt u rmowy IA-58 Pucara, sta­
now ią cy zdob y cz z wojny o Fa lk landy. (FR 

6/83) 
8 26 maja 1983 r. wyk onał pierwszy Jo t 

służbowy B/\e IISI25-800 o rozpiętości po­
większonej o 1,37 m w stosunku d o wersji 
125-700 i o pole pszonych osi ągach . Dotych­
czas za mówiono 556 samol otów HSl25, z 
czego ponad 500 dos tarczono. (A v. Mag. 
853) 

e W ytwórnia Edg ley zebrała zamówienia 
nu 29 samolotów patro lowych Optica. (Ai r 
lnt . 6/83) 

Ci/ Fo tele wystrze liwane M art in-Baker ma­
Ji już na swym koncie uratowanie 5000 
lotników. (Int. 5/83) 

W ytwórn ia brytyjska British Aero­
space, francuska Aerospatiale , amerykańska 
Lock heed i zachodnionie mie cka MBB za­
war ły porozumienie w sp rawie wspólnego 
zap roj e ktowa n ia wojskowego samolotu 
tr a nsportowego FIMA. (G IFAS 1354) 

WŁOCHY 

Wy twórnia S I AI Marchetti opracowuje 
projek t samo lotu s100 Cormaro, lJęcl ący 

am fib ią rozwinię t ą z samolotu SF-500TP 
Can g uro. Drug im proje ktem jest dwusił11i­

l owy odrzutowy samo lot służbowy S2GG, 
zabie r a j ący 19+ 30 pasażerów . (Av . Mag . 833) 

Lo tn ictwo włoskie otrzymało 60 z za­
mówionych 81 odrzutowych samolotów tre­
ni ngowych Ae rm a cchi M B-339/\ i za m awia 
dalszą parli<: 34 samol otów . (Air Int . 6/83) 

O Prototyp śmig ł owca szturm owego Agu­
st:1 A129 Ma ng u sta w br . wykona p ie rwszy 
l ot. Lotn ictwo w łos k i e za mie rza zakupić 

100 tych śmigłowców. (Ai r Int. 6/83) 

* ZSRR 

Na wystawie osiągnięć techniczno-go­
s pod a r czy ch młodzieży radziecki e j w Mo­
s kw ie In styt u t Politec hniczny z l<omsomol · 
s k a n ad Am urem wys tawił skonstruowa ny 
przez s tudentów jednomiejscowy samolo t 
am ~ttorsk i n apęd za ny otu ne lowanym śmig­

ł em pclrnjącym i silni k ie m 25 kW. Samo­
l oci k mA dod a tkowe składane w locie 
skrzydło, s tosowane przy sta rci e i lądowa­

n iu . Pręd k ość m a ks . 250 km/h. Samolot je­
szcze n ie z o stał oblatany. (FR 6/83) 

Samolot 11-86 używany j est na liniach 
do Berlina, Dre zn a , Sofii, Frankfu rtu n.Me­
n em , Del hi, Hanoi, Pragi i A ten. (FR 6/83) 

0 Aerofłot otworzy ł l inię cło Argentyn y. 
J es t to 117 zagraniczna linia Aerofłotu, 

łącząc:i ZSRR z 91 kraje m na świecie . (FR 

6/83) 

nia i wyposażenie. Rozwój odbywa się szczególnie szybko 
w dziedzinie wyposażenia elektronicznego. 

do tego zarówno di agnostyka techniczna i obsługa tech­
niczno-remontowa, jak i k ont rola ruchu powietrznego 
i obsługa naziemna pasazerów oraz przeładunku towarów. 
Konieczność usprawnieni a i p otanien ia tej dzia ła lności wy­
nika z masowośc i u ży ci a sa molotów t a k w lotnictwi e cy ­
wilnym, ja k i wojskow ym . 

Równocześnie okres rozwoju przeżywa t o, co nazywa się 

infrastrukturą lotnictwa , czyi i zaplecze obsługowe . Należy 
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Liczba rodzaj samolotów STATYSTVl(A LOTNICZA 
śmigłowców cywilnych 

,I' 

w krajach członkowskich ICAO wg stanu na 31.Xll.1981 r.*) 

--

I I 
J[undlowe przet.ls, przew. 

I 
Innych użytkowników .Ruz.ent 

Tłl"lr1 zl'.l j f.u n1r. ln t11 , 
śmigłowca 

c itik ic 1) I lekkie ' ) 

SAMOLOTY 
Turboodrzutowe 
4-~ilni kow ,• l 580 -
3-silni kowc 2 400 -
2-silni kowe 2 53 0 610 
1-s ilni ki,w i• - -
-
Turbośmi~lowc 
4 -$ilnikowc ,100 -
3-idlnikowc - -
2-s ilnikowc I 090 J 900 
l -s il11ikn \\' C - 50 

- ---
Śmigłowce 

210 50 4 -siJnikowc 
3-silniko, .., e - 60 
2-silniko,\'C 72 0 8 380 
]- !ó: ilnikowf' - li 710 

H t1 z t-tll 8 930 24 i60 

ŚMIGŁOWCE 
Turbinowe 
2-silnikowc 100 440 
I-s ilnikowe - 2 790 

Z silnikami tłoko-
wymi 

20 2-silnikowc -
I-silnikowe - 1 250 

Rnzent 100 4 500 

1) snmoloty ś ,niglowcr o mns!e 9000_ kg (20 OOO l b) i powyżej 
2) samolot y śmigłowce o m ns rn p on_1 ze1 9000 kg (20 OOO lb) 
*) Dez ZS Hll i ChRL 

I CA O S taristicn l Y e"rlJOnk D fir. 9180/7 

Przybliżona liczba godzin lotu 

i wykorzystania taboru 

ci i:żkic 1 ) 

390 
80 

l 340 
10 

120 
-
400 

-

340 
10 

I 260 
-

3 950 

30 
-

-
20 

50 

w lotnictwie cywilnym świata w 1981 r.") 

I 
Ty,. godz. 

I 
% 

I 
Liczba 

I 
% 

I 
Cori ·,,in 

Hoc.haj lot.1,w lol.n , (t ys.) ca ło śc i s t1 m o lot ów culo ści lo tu na 
sa rno lot 

Loty rf'g ularn e 14 700 18 ,7 
Loty ui r regll· I 600 2, 0 } 

10,6 697 
lorn c 38 300 

Inn e hanłllowe 10 500 l 3,5 
L ot.nirtwo lek-

kic: 5 1 400 65 ,8 323 200 89 ,1 159 
- loty szkoln e l 2 ,100 15 ,9 
- slużbo ,\·c 

i prywatne 30 OOO :1 8,11 
- u ,-lug i 

I 

-

gospodurczc 9 OOO 1_1,_5 __ ,

1 

_____ 
1 
______ 

1 
__ ~

2

_

16
~_

1 Razem --- --78100[--l-00 ,0 36 l 500 100 ,0 

*) Drz ZS HH i ChHL 

Procentowy podział kosztów 

w transporcie lotniczym świata 

I I I I 
I 

I 1970 1975 1978 1979 I 1980 198 1 

K oszt y lo tu 26,8 32,5 30 ,0 3,1,3 38 ,9 4-0,2 
w t y rn: znlogn 10,3 8, 8 8,5 8 , 1 7,8 7,5 

pa liwo 11 ,2 19,4 18 ,4 22 ,8 28,2 30,2 
inn e 5,3 4,:J 3 , 1 :l ,4 2,9 2,5 

Obsłn ga t echnicz rHl: i napra-
wy 1,1,3 12,5 12. 3 11 ,4 10 ,5 10,3 

Amortyzacja 10,9 8 , 1 7,9 6,7 6,2 6,4 
K osi.ty lot niskowe i opiaty 16,7 lfi,9 l 7,R 17,0 15,5 15,3 
Koszty linndlowe 25,1 24,0 25,6 24,4 23, 1 22,7 
Koszt y ogóln e i n<lrni ni s tr. 6,2 6,0 6 ,4 6 , 1 5,8 5,1 

-

l ekkie' ) ci i: żki e 1 ) I l ekkie' ) I ogół em 
-

- 1 9 i 0 - l 970 
- 2 480 - 2 480 

l 870 3 870 2 480 6 350 
200 10 200 210 

10 520 10 53 0 
- - - -

4, 350 1 490 6 250 7 740 
150 - 200 200 

--
10 550 60 610 
60 10 120 BO 

32 440 l 980 40 82 0 4.2 800 
268 800 - 282 510 282 5 10 

307 89 0 12 fl8 0 332 650 345 530 

700 130 1 HO 1 27 0 
3 650 - 6 4-10 6 ,111.0 

90 - Jl o ll O 
6 910 20 8 160 8 180 

Il 350 150 15 850 16 ooo . 

Ruch przewozowy 

w niektórych portach lotniczych 

Europy w 1981 r. Przewozy 

bez tranzytu docelowe 

Tys. operacji 
(s tartó w i li1<lo- T ys. pasażerów 

war'1) 

ogt1len1 \mi 1;:tb:y n. og6lćm [ ,n i ę d zyn . 

A mst.ercl :un 176,6 1'13 ,4 9 669 9 570 
Budapc:;z t 32,7 - l 628 -
Oarof" lona 77,1 - 5 539,8 -
l~t~rlin-Tt•gel 52,9 7,9 4 414 900 
Bord eau x 63,9 5, 1 I 106 251 
Bruksela. I O<l ,0 81,4 5 244 5 241 
Fra nl..furt n /i\l 209,9 137,4 16 915 12 OU i 
Cen t'w tt 124 ,B 52 ,5 4 172 3 4-58 
_Hamburg 65 ,B 27,0 4 310 1 913 
Hels inkl 80,7 28 ,6 3 4,58 l 972 
Kopenhaga 153 ,0 10-1,,2 8 192 6 52 1 
Lizbona 45, 1 29 , 1 2 941 2 32 1 
Londyn' ) 440,9 - 37 393 -
L ukiwmburg 64 ,5 1:~ ,9 553 553 
Madryt 117,4 - 9 961 -
Marsylia 91,0 25 ,4 3 666 l 621 
Mediolan') - 6l , I 6 517 4 l 06 
!\-foskwa-Szeremieti cwo - 4:1,5 2 928 2 928 
Nicen 6 ,9 - 3 214 -
Oslo') 138,3 - 4 125 -
Pary:i. ' ) 342,7 178 ,7 27 981 18 255 
Praga 40,9 20,5 1 606 I 328 
Rzym') - 77 ,6 11 230 6 677 
Sztokbolm-Arla nda 90,2 48,6 4 637 3 341 
Stuttgart 54 ,4 20,5 2 516 I 3 25 
\Varszawa 41,6 25 , 1 I 760 l 1<1:l 
\Vi edeń 8 1,6 49,8 2 916 2 820 
Zurich 163,4 110,3 7 973 7 537 

1) dwa porty, 1) trzy port y 

T ys. t on towaru 

ng6łem !nti tdZ)~ L 
-

329,6 329,6 
22,6 -
56, l -
10 ,5 1 ,2 
- -

164 ,3 16'1, , 3 
590,0 5:!4,2 

32,7 24, 1 
29, 0 12, :l 
27,6 22,1 

14-1 , l 132 ,(, 
46,2 38 ,5 

589 ,5 -
72 , 1 72, J 

151,0 -
24 ,2 13 ,6 
90 ,9 82,9 
89,2 45 ,2 
10,9 -
26,9 -

618. 1 579 ,9 
B, l 7,3 

126,8 l 10,0 
<1,2,5 40,3 
16 ,8 8 ,2 

6 ,5 4 , 2 
35,6 35 ,4 

162 ,0 155, 1 

--

II. 1W 
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Nowe śmigłowce i samoloty sportowe 
na Salonie Paryskim':83 

Śmigłowce 

Choć nie było nowych k onstrukcji, interesujące były 
n owe wersje i odmiany śm igłowców znajdujących s i ę w 
produkcji . Francuski Aerospatiale prezentował nowe uzbro­
jone wersje swych śm i głowców Ecureil i Dauphine. Wło ­
ska Agusta prezentowała m .i n. wersję sanitarną śmigłow­
ca A109 z orygina lnym rozwiązaniem umieszczenia noszy 
w p oprzek kadłuba. Pon ieważ nosze nie mieściły się w 
kadłubie , wykonano z obu stron kadłuba odsuwane drzwi 

RyS'. 1. Srnigłowiec Hughes 500E o nowy;m kształcie przodu kadłuba 

Rys . 2. Smigłowiec AS365M Dauphin w wersji uzbrojonej 

Rys. 3. Odsuwane w·ystaj ące drzwi w wersji sanitaocnej śmigłowca 
Agusta Al09A pozwalające na poprzeczne umieszczenie noszy w 
kadłubie 

Mgr in:t. ANDRZEJ GLASS 

w postaci wysta ją cych pudel, które po zamknięciu obej ­
mują oba końce noszy. Nowością była też uzbrojona wer­
sju wojskowa cenionego amerykańskiego śmigłowca cy­
wilnego Sikorsky S-7G oznaczona H-76. Wytwórnia Be ll 
pokazała prototyp śm igłowca Bell 400 Twin Ranger ze 
śm i głem ogonowym w pierścieniu. Jest to rozwiązanie 
inne niż wielołopatkowego fencstro nu stosowanego przez 
Francuzów. Po raz pierwszy w Paryżu pokazano śmigło­
wiec Hughes H-500E z wydłużoną do przodu osłoną kabi­
r.y, śmigłowiec szturmowy Hughes AH-G4 Apache i uzbro­
j oną wersję śmigłowca Sikorsky UH-60A Blackhawk. 

Rys . 4. Bell Twin Ranger z pierśc i eniem wokół wirnika ogonowego 

Rys . 5. Sikorsky UH-76, wersja wojskowa śmigłowca S-76 

Rys . 6. Sikorsky UH-60A Blackhawk z uzbrojeniem 
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Rys. 7. Smiglowiec szturmowy Hugh es AH-64 Apache 

Sa11·.,1vty spoi-to vc 

Dużą rewe lacj ą ,c- a lonu by ły n ·,we francu skie ekono­
mir zne dwumie jscowe sam 1Juty szkolno-sportowe Robin 
ATL i Mudry CAP-XS. Pierwszy z nich, laminatowy 
z. usterzeniem motylkowym (Rudlickiego), napędzany jest 
s1lmk1em IPX PAL o mocy zaledwie 34 kW (47 KM). Dru­
gi z nich napędzany jest silnikiem Lycoming 82 kW 
(112 KM). Wytwórnia francuska S ocata przedstawi ła akro­
bacyjną odmianę samolotu TBl0 Tobago oznaczoną TBll. 
Spośród konstrukcji amatorskich uwagę zwracał francuski 
czteromiejscowy laminatowy Orion z pchającym śmigłem , 
napędzanym silnikiem Lycoming 134 kW. Ciekawe też były 
samoloty sportowe (Cessna 152 i CP-1320) z silnikami do­
st s ; wanym i d :i ply nnec J gazu (butanu). 

Rys. 8. Laminatowy francu ski samolot szkolno-sportowy Robin ATL 

Rys. 9. Samolot szkolno-sportowy Mudry CAP-XS 

Rys. 10. Francuski czteromiejscowy amatorski samolot laminatowy 
Orion 
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TABLICA. Samoloty •portowe i motoszybowce 

Nazwn 

I 
Si1nik, kW 

I 
M.icjsc 

I 
Musa ca)k., 

I 
Pr~dkość 

pasaż . kg maks,, km/h 

.. -
Robin ATL PAL, 34 2 4 20 180 
CAP-XS Lyco, 82 2 5•.10 240 
Orion Lyco , 132 4 ]050 330 I. 

WK-1 ... , 45 2 700 190 

Rys. 11. Dwumiejscowy motoszybowiec Kuffner WK-1 ze składanym 
śmigłem na belce ogonowej 

Rys . 12. Motoszybowiec Dimona ze złożonymi skrzydłami 

l'H'l toszybowcc i szybowce 

Najciekawszą konstrukcją był jeszcze nie wykończony 
zachodnioniemiecki dwumiej scowy lam_y;iat owy motoszybo­
wi ec Kuffner WK-1 ze śmigłem umieszczonym na pierście­
ni u na belce ogonowej. Lamina b wy dwumiejscowy moto­
szybowiec francuski Fournier RF-10 był p okazany w n o­
wej wersji z u sterzeniem o układzie T. Oko przyciągały 
dwa już znane zachodnioni emeickie motoszybowce Grob 
Gl09B Ranger oraz H36 Dimona, wyróżniające się elegan­
cją. Francuzi pokazali też jednomiej scowy mini-motoszy­
bowiec Lutin 80 o układz ie naszego Ogara z pchającym 
śmigłem o składanych łopatac h. 
Uwagę zwracały ob e jmy do skrzydeł szybowców i mo­

toszybowców wyposażone w kółko, co ułatwia t ransport 
skrzydła . Szybowiec Centrair C 101A Pegase - to odmiana 

R ys. 13. Zachodnioniemiecki motoszybowiec Grob G-109 
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szybowca ASW-20. Pozosta łe szybowce wystawione na Sa­
lonie nie były nowością. Ciekawostką był natomiast wę­
gierski metalowy dw umie jscowy R-26 Góbe, którego pro­
dukcja została wznowiona w br. 

Rys. 14. Jednomiejscowy motoszybowiec Lutln 80 

Rys. 15. Napęd j ednomiejscowego m otos,zybowca Lutin 80 

Rys. 16. Obe jma skrzydła z kółkiem 

Rys. 17. Węgierski dwumiej scowy szybowiec szk olny R -26 G ó be 

S amoloty ultralekkie 

Choć samoloty ultralekkie wywodzą s ię od lotni, jednak 
wyraźna jes t tendenc ja do „u samolotowiania" ich konstruk­
cji . Coraz p owszechniejsze staję s ię sterowanie sterami, 
a n ie przesuwan iem ciała pilot a . Coraz więcej samolotów 
ma skrzydła z dźwigarem, noskiem blaszanym lub keso­
nem oraz z profilem lotn iczym, czyli z obustronnym pokry­
ciem . Maleje liczba linek usztywniających , które zastępują 

6 

zastrzały. Samoloc iki przypominające amerykai'1 ski Quick 
Silver, jak np. Robertson BlRD mają stery, ch oć są usztyw­
nione linkami. Samolocik Aero 001, choć usztywni ony lin­
kami , miał gruby profil płata i powierzch nie sterowe. 
Szczególną uwagę zwracał dwusilnikowy Laza ir z meta lo­
wym skrzydłem kesonowym i tylną jego częś~ią krytą 
przezroczystą folią. Prostą i sztyw11c1 konstrukcję, godną 
naśladowania w tak ich samol oc ikach oraz szkolnych me­
talowych szybowcach , miał fra ncuski Mac h 01 , wystawiony 
w ciekawy sposób: jedna jego połówka była wykończona, 
druga zaś bez pokrycia skrzydła i ka biny. Jego skrzydło 
ma dźwigary rurowe, zaś metalowe żebra są rozstawione 

R ys. 18. Dwusilnikowy samolocik ultralekki Laza ir 

Rys 19. Samolocik francuski Mach Ol 

Rys. 20 . Konstrukcja skrzyd ła samolotu Mach Ol 

Rys. 21. Lamina towy Hoffmann H 39 Diana z przednią nogą 
p odwozi a przypominaj ącą trąbę s ł onia 
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aż co 60 cm. Samolocik zachodnioniemiecki Diana choć 
o nowoczesnej laminatowej konst rukc ji, nieco raził przed­
nią golenią podwozia o kształcie trąby s łoni a. 

Eksponaty muzealne 

Na lot nisku Le Bourget na terenach wyst°awowyc h Sa­
lonu mieści się Muzeum L otnictwa (Musee de L 'A ir) . W 
czasie Salonu przed m uzeum było wystawionych wiele 

Rys . 22 . Wyścigowy 
S a lonie w locie 

Deperdussi n z 1913 r. dem o n s trowan y n a 

R ys . 23. B r egu e t 14 z I w o jny świa t owej. Zdjęcia autora 18 
i J-irmow e 4. 

eksp onatów m uzealnych , m.in. 
szczątki samolotu myśliwsk iego 
m uzealne z k olekc ji J. Salis: 
z 1913 r. i dwupłatowy Breguet 
były demonstrowane w locie. 

p rot otyp Concorde czy 
Mustang. Dwa eksp onaty 
wyścigowy Deperdussin 

14 z I wojny światowej -

, . 
OZWOJ samolotów pionowego startu 

i lądowania (1) 
Mgr inż . PA W EL BOLIŃSIH 
Instytut Lotnictwa 

Korzyści wynika jące z połączenia właściwości pion owego 
startu i ląd owania śmigłowca z większą prędkością maksy­
malną i ekonomicznośc ią samolotu są oczywiste zarówno 
z punktu widzenia zastosowań ,cy wil nych , jak i w ojsko­
wych. Dlatego t eż już od pona d 30 la t trwaj ą prace nad 
samolotami pionow ego •star tu i l ądowani a (PSL). ,,Katali­
·zator em" rozwoju samolotów tego typu był rozwój silników 
t u rbi nowych, a różnorodność badanych rozwiązań świad­
czy zarówno o ska li trudnośc i zagadn ien ia, jak i o tym, 
że ci ągle trwa ją poszukiwania rozwiązai1 optymalnych dl a 
okreś l onych za s tosowań. 

Ze względu na sposób real izac ji PSL, można wyodręb­
n ić trzy zasadnicze układy sa m olotów: 

- z doda tkowymi silnikami nośnymi , p rzy czym główny 
zespół napędowy jest s il nikiem wyłączn i e marszowym lub 
jest wsp omagany przez silnik i nośne podczas startu i l ą­
dowania; 

- z jednym sil n ikiem, który stanowi napęd samolotu we 
wszystkich fa zach lotu . Można t u wyndrq bn i ć następuj ące 
rozwiązani a: star t i l ądowanie przy p ionowym ustawien iu 
kadłuba; u zysk anie si ły n ośne j w wyniku zmia ny kie ­
ru nku ciągu zespołu napc;dowcgo przez: obrót dyszy silni -• 
k a odrzutow ego, obrót skrzydła wraz z s ilnikiem (silnika-­
m i) lub ob rót wirnika, śmigła, wentylat on1, gondoli silnika 
odrzutowego; zastosowan ie dDdatkowych urządzeń nośnych 
jak: wentyla tor y nośne , wykorzys ta ni e zjawiska ejekcji; 

- inne rozw i ązan ia, nie będące k lasycznym i śmigłowcami, 
jak: śmi głow i ec ABC, czy koncepcja skrzydła X . 

P odane poni że j przykłady konst rukcji samolotów P SL 
powstałych w c i ągu ostatnich 30 lat . z konieczności ujęte 
w dużym sk rócie, niech będą ilustracją r ozwo ju tej dzie­
dziny lotnictwa oraz poszukiwań t akich rozwiązań kon­
strukcyj nych , które pozwalałyby na w prowadzenie sam o­
lotów tego typu do powszechnego użytkowani a . 

Samoloty PSL z doda tkowymi silnikami startu i lądowania 

Samoloty te j grupy to niemal wyłącznie sam oloty o n a ­
pędz ie odrzutowym. Koncepcję odrębnego napędu piono­
w ego i p oz iomego przyjęto w samolotach firmy Dassault 
Mirage-Balzac i Mi rage III-V. Na początku la t sześćdzie­
s iątych firma ta rozpoczęła prace nad sam olotem PSL, wy­
korzystuj ąc konstrukcję j uż i stniejącego samolotu Mi­
rage III. 
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Rys . 1. VJ•IOIC 

Rys. 2. J ak-36 

W zm odyfikowanym kadłubie tego sam olotu umieszczono 
osiem s il ników RB 162 o ciągu 15,7 kN, a silnik Snecma 
o c iągu 74,5 kN dla lot u poziomego.. P rot otyp samolotu 
Balzac V rozbi ł s i ę w 1964 r., a następny Mirage III-V 
z sil nikiem P & W TF30 o ciągu 82,4 kN osiągnął w Joc ie 
p oziomym 2,04 Ma. W zawisie sterowanie sam olotem reali­
zowane było układem dysz zasilanych powietrzem z silni ­
ków startowych. Największym mankamentem była niewy­
s tarczająca sterowność p oprzeczna w locie z małą prędko­
ścią (co było przyczyną k a tastrofy Balzaca) oraz zjawisko 
,,za ssania" w wyniku opływu sam olotu przez strumień ga­
zów odbity od p owierzchni ziemi. 



Rys. 3, X-13 

Znacznie częśc i e j stosowano układ z si lnikami start owy­
mi wspomagającymi główny zespół napędowy podc zas star­
tu i l ądowania . W 1959 r . w zakładach EWR Sud (RFN) 
zbudowano samol,ot V J-101C. Zakładano, że bę dzie t o 
samolot przechwytujący na lata siedemdzies iąte. Napęd 
stanowiło sześć silników firmy Rolls-Royce RB-145 (po 
dwa umieszczone w obracanych gondolach na końcach 
skrzydeł i dwa· umieszczone pionowo w przedniej części 
kadłuba) o ciągu 12,2 kN każdy (16,2 kN z dopalaniem). 
Masa całkowita samolotu wynosiła ok. 6000 kg. Zbudo­
wano dwie wersje - z dopalaczami i bez dopalaczy w 
si lnikach głównych. Wersja bez dopalaczy została oblatana 
w 1963 r. i rozbita podczas lotu konwencjonalnego po 
50 h prób. Wersja z dopalaczem była pierwszym samolo­
t em PSL, który osiągnął prędkość dżwięku w locie pozio­
m ym . Jednym z problemów, jakie wynikły podczas prób 
było zasysanie przez s ilniki gorących gazów podczas start u 
i lądowania z użyciem dopalaczy. 
Również w RFN powstał samolot VAK 191B, jako re­

zultat konkursu rządowego na samolot bojowo-rozpoznaw­
czy. Zespół napędowy samolotu stanowiły silnik•i fiTmy 
Rolls-Royce: dwa silniki RB-162, umieszczone jeden za 
kabiną pilota i je den w tylnej części kadłuba , oraz silnik 
RB-193 o ciągu 45,2 kN z czterema obracanymi dyszami w 
ś rodkowej częśc i kadłuba. Oprócz systemu dysz użyto d o 
sterowania również silników nośnych. W przypadku awa­
rii jednego z t ych silników, drugi zostaje automatycznie 
wyłączany w celu zapewnienia pilotowi dostatecznego czasu 
do katapultowania s ię. Główną wadą ukł-adu była mała 
(12°) możl i wość zmiany kąta p ochyl e nia si lników nośnych 
oraz duży opór w przejściowej fazie lotu. Ponieważ ok. 
600/o ciągu pochodziło od s ilników startowych, a 400/o od 
silnika głównego, t o masa startowa samolotu w przypadku 
KSL (-krótkiego star tu i ląd owan ia) była niewiel e większa 
od masy startowe j dla startu pionowego , _z powodu trudno­
ści z rozpędzaniem samolotu do prędkości gwarantującej 
dostateczną siłę nośną. 

W 1967 r. oblatano w RFN samolot Do-31. Był to proto­
typ samolotu transportowego PSL. Samolot ten miał osiem 
silników nośnych RB-162 (po 18.65 kN ciągu każdy) za ­
montowanych w gondolach na końcach skrzydeł i dwa 
silniki nośno-marszowe zamontowane pod skrzydłami (p o 
66,72 kN ciągu każdy). Maks. masa startowa wynosiła 
21 770 kg. Samolot miał bardzo skuteczny układ stabilizacji 
i st erowania . P od czas lotów próbnych zachowywał się 
niezwykle poprawnie, nie wprowadzono go jednak do ek~­
ploatacji z powodu zbyt dużego hałasu jak dla samolotu 
cywilnego. • 

Jednym z dwóch eksploatowanych obecnie na świecie 
samolotów PSL jest radziecki naddźwiękowy Jak-36, za-

Rys. 4. R yan - XV-5A 
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prezentowany po raz pierwszy razem z innymi samolotami 
PSL na pokazach w lfJ67 r. Przyjęty układ napędowy 
wskazuje, że głównym kryterium konstrukcyjnym była 
właściwość pionowego startu i lądowania, gdyż samolot 
jest użytkowany na krążowniku Kijów z pokładem przysto­
sowanym do ekspJ.oatacji samolotów P SL i śmigł owców. 

Jak-36 jest średniopłatem, wykonanym w konwencj o­
nalnej t echnolog ii z użyciem st opów odpornych na wysoką 
temperaturę w rejonach dysz wylotow yc h. Napęd stano­
wią dwa silniki nośne o ciągu ok. 25 kN umieszczone za 
kabiną pilota i s ilnik główny o ciągu 78 kN, mający dwi e 
dysze obrot owe (obracane od 0° do 15° d o przodu od osi 
pionowej) . W celu lepszego rozmieszczenia na okręcie, 
zastosowano składanie skrzydeł. Masa startowa samolotu 
wynosi ok. l.O OOO kg. Równowagę poprzeczną zapewnia 
układ dysz. Samolot ma system autostabilizacji, dzięki cze­
m u start i l ądowania przebiegają bardzo płynnie. 

Samoloty z zespołem napędowym 
realizującym wszystkie fazy lotu 

Znacznie bardziej obiecująca od poprzednio ,opi sanych 
rozwiązań jest koncepcja sam olotu PSL, w której zespół 
napędowy realizuje wszystkie fazy lotu. Rozwiązanie wcze­
śnie j opisane ma wiele zalet, gdyż oba silniki (startowy 

marszowy) mogą być traktowane oddzielnie, bez kompro -

Rys. 5. XFV-12A 

Rys. 6. Conva ir XFY-1 

rnisów wynikających z podwójnej roli, a ich rozmieszcze­
nie zapewnia większy zakres położeń środka ciężkości . 
)Vady tego układu taki e jak : ,,wożen ie" zbytecznej masy 
i objętości w loc ie konwencjonalnym, eksploatacja dwóch 
typów silników na jednym samolocie, złożony układ ste­
rowania jak i to, że s ilniki dodatkowe nie mogą być użyte 
do krótkiego st ar tu i lądowan ia, skłaniają do przyjęcia 
koncepcji pojedynczego zespołu napędowego. Eliminuje ona 
te wady, dając d odatkowo możliwość sterowania wektorem 
ciągu w locie. Natomiast cechą niekonystną (jest to istotne 
dla samolotów odrzutowych) jest duży opór falowy wy,ni­
kający z niekorzystnego rozkładu p ola przekro ju kadłubv 
i dużego przekroju p oprzecznego silnika. 

Na początku la t pięćdziesiątych, kiedy to rozpoczął się 
gwałtowny rozwój samolotów PSL, · powstało dużo samo­
lotów PSL startujących i lądujących przy pionowym usta·· 
wieniu kadłuba (skrót ang. VATOL - Vertical Altitude 
Ta k e Off and Landing). W tym układzie zbudowano samo­
loty: we Francji - Coleopter, w ZSRR - Turbolet, w W. 
Brytanii - Bedstead, w USA - XFY-1, XFV-1 oraz od­
rzutowy X-13, który powstał w wyniku kon traktu z silami 
p owietrznymi USA. 

Prace n a d samolotem PSL napędzanym s ilnikiem od­
rzutowym rozpoczęto pod koniec lat czterdziestych. W 
1953 r. platforma testowa z silnikiem odrzutowym wyko­
nała pierwszy pilotowany zawis. Pierwsze zawisy X-13 wy-
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Rys. 7. Canadair CL-84 

konał w 1956 r. a w 1957 r. zaprezentowano wszystkie fazy 
łutu, łącznie z pionowym startem i lądowaniem ze specjal­
nej platformy samochodowej przy użyciu haka zamonto­
wanego w części nosowej kadłuba. X-13 był napę9zany 
silnikiem Rolls-Royce Avon o ciągu 44,48 kN. Masa star­
towa samolotu wynosiła 3290 kg. Sterowanie podłużne 
i kierunkiem zrealizowano przez użycie odchylanej dyszy 
wylotowej silnika, a poprzeczne przez dysze umieszczone 
na końcach skrzydeł i zasi lane sprężonym p owietrzem 
z silnika. Zastosowano automatyczną stabilizację w celu 
zapewnienia statecznośc i w przejściowych fazac h lotu i w 
celu zrównoważenia dużego m omentu żyroskopowego po­
wstałego wskutek wirowania mas silnika odrzutowego. 
X-13 zakończył pomyślnie program prób ,od bywając 120 lo­
tów. Program zosta ł przerwany ze względu na większe 
zapotrzebowanie na samolot P/KSL niż na samolot wy­
łącznie PSL. W ostatnich latach w USA występuje ponow­
ne ożywienie zainteresowania koncepcją samolotu myśliw­
skiego startującego i lądującego z lotni skowca w pozycji 
pionowej. Prowadzone są zarówno prace studial ne jak 
i próby laboratoryjne. 

O sa molocie Harrier napi sano już do tej pory bardzo 
wiele, gdyż był to pierwszy samolot PSL wprowadzony do 
sery jnej pro dukcji i eksploatacji, a użyci e Harrierów w 
wojnie o Falklandy dodatkowo przyczyni ło s·ię do rozrek la­
mowania tego samolotu. O ostatecznym sukces.ie koncepcji 
samolotu z jednym si lnikiem nośno-marszowym z przekrę­
canymi dy szami wylotowymi spalin zadecydowało głównie 
kompleksowe podejście do problemu - r ozwó j jedno-stki 
napędowej przeznaczonej tylko dla tego · typu samolotu oraz 
k onsekwencja w pracach nad udosk ona lan iem samolotu. 
Kluczem su kcesu był dwuprzepływowy silnik Pegasu s, któ­
ry obecmie osiąga 95,630 kN ciągu, przy czterech dyszach 
obrotowych, z których dwie przednie są za ilane powie ­
trzem z wentylatora, a dwie tylne gorącymi gazami wylo­
towymi. Wentylator i sprężarka obracają s i ę w przeciwnych 
kierunkach , eliminując momenty żyroskopowe. Si lnik jest 
też żródlem powietrza dla dysz s t erujących umieszczonych 
,na k ońcach skrzyde ł ,oraz z przodu i z tylu kadłuba. . . 

W 1960 r. prototyp samolotu P.1127 Kestl er wykonał swoJ 
pierwszy lot. Od tego czasu zbudowano wiel e ulepszonych 
wersji samolotu - Mk.2. Mk.3, Sea Harrier, Big Wing 
Harrier oraz podjęto w 19'78 r . w USA licencyjną produkcję 
pod oznaczeniem A V-BA. K ole jnym krokiem w rozwoju 
Harriera była wersja AV-BB opracowana przez finnc: 
McDonnell Douglas. Dzięki daleko idącym modyfikac jom 
osiągnięto dwukrotne zwiększenie zasięgu oraz ud źwigu. 
Zmiany te obejmowa ły : nowe skrzydło o profi lu nadkry­
tycznym, urządzen ia podkadłubowe do zwiększenia s iły 
nośnej w zawis ie, podwyższoną kabinę pil ota oraz osprzęt 
dający większą niezawodność i łatwość obsługi. P onad 230/o 

Rys. 8. B el l X-22A 
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masy struktury samolotu zostało wykonane z tworzyw 
wzmocnionych włóknem węglowym, w tym: skrzydło, ka­
bina i całe usterzenie poziome. O skali ulepszeń niech 
świadczy fakt źe tylko 30/o masy samolotu służy bezpo­
średnio PSL. 'Harrier jest samolotem łatwym w pilotażu, 
gdyż jedyną dodatkową dźwignią w kabinie pilota jest 
dźwignia zmiany kąta dysz wylotowych silników. Dysze 
te mogą być obrócone o 90° w ciągu 1 s, co pozwala na 
sterowanie wektorem ciągu w locie. Da l szą zaletą tego 
układu jes t możliwość stosowania KSL oraz techniki „ski 
jump"' , znaczni,e zwiększającej udźwig samolotu. Głów­
,ną niekorzystną cechą jest natomiast duży opór aero­
dy namiczny w zakresie okołodźwiękowym i dlatego, 
mimo ż stosunek ciągu do ciężaru jest większy niź 1, 
nie jest on samolotem naddżwiękowym . 
Poszukując nowych rozwiązań napędów samolotów PSL, 

które pozwalałyby na zwiększenie ciągu statycznego silnika 
i jednocześnie pozwoliłyby na zwiększenie prędkości mak­
syrnalllej samolotu, zaczęto rozważać zwiększenie ciągu 
pczez zastosowanie wentylatorów nośnych oraz przez wy­
korzystanie zjawiska ejekcji. 

Przy zastosowaniu wentylatorów nośnych możliwe są 
dwa rozwiązania: 

- przez połączenie wentylatora z silnikami wałem napę­
dowym. Układ ten wymaga zastosowania walów przer10-
szących duźe moce z dużymi prędkościami obrotowymi, 
przekładni, sprzęgieł itp., co powoduje wzrost masy i obni ­
ża niezawodność, 

- przez sprzężenie gazodynamiczne - w tym rozwią­
zaniu gazy wylotowe z silników odrzutowych doprowadzo­
ne układem przewoąów napędzają końcówki łopatek wen­
tylatorów. Przy przejści u do lotu p oz iomego zawór zwrot­
ny kieruje gazy do dyszy wylotowej. 
Właśnie ten układ został zastosowany w samolocie 

Ryan XV-5. Silnik J-85 o ciągu 11,6 kN napędza ł trzy 
wentyla tory: dwa na skrzydłach o średnicy 1,59 m i jeden 
o średnicy 0,91 m w części nosowej samolotu. Od 1969 r. 
prowadwno intensywnie próby w locie w szerokim zakre­
sie prędkości i dla różnych rodzajów manewrów. Ujaw­
niły one trudności ze sterowaniem ciągiem w różnych 
stanach lotu przede wszystkim ze względu na długi czas 
reakc ji zespołu ,napędowego na zmianę ciągu silnika. XV-5 
wykazywał również bardzo ograniczone właściwości KSL. 
Zwiększenie ciągu silnika przez wykorzystanie zjawiska 

ejekc ji wydaje się być ob iec ującą koncepcją, gdyż nie są 
wykorzystywane elementy wirujące. Wzrost ciągu następuje 
dzięki mieszani u się strumienia gazów wylotowych z po­
wiet rzem zasysanym z otoczenia w spec jalnych kanałach 
umi eszczonych w skrzyd łach . 

Rys. 9. Bell XV-15 

Na początku lat sześćdziesiątych ten układ badano na 
samolocie XV-4A Hummingbird. Pierwszy lot tego samo­
lotu odbył się w 1964 r. Samolot o masie 3266 kg był na­
pędzany dwoma silnikami o ciągu 14,68 kN każdy. Za­
miast sp odziewanego 400/o wzrostu ciągu os iągnięto tylk? 
200/o. Zjawisko to wykorzystano również w konstrukcJ1 
samolotu Rockwell XFV-12A, którego pierwsze próby roz­
poczęto w 1978 r. Samolot ten jest zbudowany w układzie 
kaczki . Składową pionową siły nośnej w zawis ie wytwa­
rza j ą urządzenia ejektorowe umieszczone w sk1~dłach 
i w usterzeniu poziomym, które mają kształt trapezoidalny 
i rozciąga ją się wzdłuż płatów. Gazy wyl otowe są dopro­
wadzane przez odwracacz ciągu i zespół ka nałów. Stero­
wanie w zawisie i w locie poziomym z małą prędkością 
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Niekonwencjonalne giroskopowe 
urządzenia pomiarowe 

stosowane w technice lotniczej i astronautycznej (11) 

G i r o s k o p z z a w i e s z e n i e m e 1 e k t r o s t a t y c z­
ny m 

Giroskop z zawieszeniem elektrostatycznym jest oparty 
na zasadzie zachowania krętu, o stałym stanie skupienia 
elementu ruchomego, o zawieszeniu elektrostatycznym, na­
pędzie elekt rycznym, dwóch osiach pomiarowych, ruchu 
obrotowym elementu ruchomego, mierzący położenie i pręd­
kości kątowe, mający fotoelektryczny przetwornik p omia­
rowy. 

Giroskop z zawieszeniem elektrostatycznym jest rozwią­
zaniem całkowicie eliminującym połączenia mechaniczne 
między wirnikiem a obudową. Dzięki takiemu rozwiązaniu 
osiągnięto duże dokładności p omiaru i dryf 10-4 deg/h 
(tabl. 2 - cz. I, art ., TLiA nr 9/83). Prace nad tym typem 
giroskop u rozpoczęto na początku lat pięćdziesiątych. 

Rys. 11 przedstawia budowę t akiego giroskopu. Podsta­
w owy element to sferyczny wirnik 1, wykonany z m ate­
riału o dużej przewodności elektryczne j, mający postać 
cienkościennej sfery, pogrubionej w okolicach równika. 
Wirnik ten umieszczony jest w hermetycznej, ceramicznej 
osłonie 2, ha wewnętrznej powierzchni które j umieszczoi1y 
jest system elektrod podtrzymujących 3. Elektrody te 
pełnią rownież funkcję pojemnościowego przetwornika po­
ł ożenia, którego zadaniem jest mierzenie odchylenia wir ­
nika od położenia centralnego. Cały układ utrzymany jest 
w wysokiej próżni (od 13•10-s do 10-6 Pa) za pomocą pom­
py próżniowej 4. Ma to na celu zminimalizowanie siły 
lepkości działającej na wirnik, a również umożliwia dopro­
wadzenie dużych potencjałów do elektrod bez wystąpienia 
wyładowań elektTycznych. Wielkość szczeliny między wkni­
k iem a obudową wynosi od kilku dziesiątych do kilku set­
nych milimetra. Napęd sferycznego wirnika zapewnia dwu­
fazowy silnik 1ndukcyjn y, którego uzwojeni a 5 umieszczone 
są wokół osłony. Na wirniku umieszczony jest spec jalny 
w zór graficzny służący do pomiaru kątowych przemieszczeń 
wirnika względem obudowy za pomocą czujników optycz­
nych 6. 

· Z chwilą włączenia przyrządu następuje przyłożenie po­
tencjałów do elektrod i zawieszenie wirnika. Jednocześnie 
układ pomiarowy (rys. 12) mierzy odpowiednio w trzech 
osiach pojemności elektryczne między elektrodami a wir­
nikiem. Sygnały pomiarówe powodują takie zmiany poten­
cjałów elektrod, aby kulisty wirnik' zajął dokładnie środ­
kowe · położenie. W tym m omencie następuje wprowadzenie 
w ruch obrotowy kulistego wirn~ka przez włączenie obwo­
du uzwojeń stojana siln ika napędoweg,o . Jednocześn ie 
włączone zostają uzwojenia, których zadaniem jest tłumie­
nie .. drgań wirnika. Po rozpędzeniu sfery do prędkości 
nominalnej rzędu 120 OOO obr/min i dokładnym ustaleniu 
osi ' obrotu dzięki istnieniu zgrubień ścianki, uzwojenfa na­
pędowe wstają wyłączone i dalsza praca następuje w wy­
biegu. Dokładna, stabilna i długohwała praca bez napędu 
jest możliwa dzięki zminimalizowaniu sił i momentów 
szkodliwie oddziałujących (hamujących) na wirnik. P o jed­
nokrotnym rozpędzeniu ruch obrotowy sfery utrzymuje się 
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jest realizowane przez zmianę powierzchni każdego z dy­
fuzoró\t- Przejście z zawisu do lotu poziomego odbywa s ię 
przez Jednoczesny obrót wszystkich elementów urządzenia 
ejektorowego, które dla lotu z dużą prędkośc ią są chowa­
ne w cienkich płatach. W Iocie poziomym odw~acacz ciągu 
silnika jest otwarty, a silę nośną wytwarzają skrzydła. 
Samolot o masie. 8845 kg, napędzany silnikiem PW-400 
o ciągu 133,4 kN, ma docelowo osiągać prędkość 2 Ma. 
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Mgr inż. WITOLD DĄBROWSKI 
Mgr inż . STANISŁAW POPOWSKl 

Mgr inż. SŁAWOMIR WRONSKI 
Instytut Lotnictwa 

6 

3 

RÓWNIK 

Rys. 11. Budowa g iroskopu o zawieszeni u ele ktrostatycz,nym 121!: 
1 - wirnik, 2 - osłona ceramiczna , 3 - ele ktrody podtrzymuj qce , 
4 - pompa próżniowa, 5 - uzwojenie dwu faz owego siln i ka induk­
cyjnego, 6 - czujnik optyczny 

Wytwo­
rzern e 
napie ć 
zawie­
szenia 

li.u= k.c.c 

2 

do uk t. wyliczania 
potożenia kątowego 

3 

Pomia r 
pojem ­
nośc i 
między 
elektro ­
dami a 
wirnikiem 

Rys. 12. Schemat zawiesze nia elektrostatycznego i pomiaru w Jed­
nej z osi: 1 - p rzetwornik fotoelektryczny, 2 - wirnik, 3 _ elek­
troda zawieszenia 

Dotychczasowe próby pokazały, że wzros t ciągu nie osiąga 
jednak założonych wartości. 
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przez okres kilkunastu tysięcy dni (!) {8]. Informację 
o względnych przemieszczen iach wirnika, a tym: samym 
o położeniu obiektu, zapewnia optyczny układ ,odczytu. 
J eden giroskop elektrost::ttyczny mierzy przemieszczenia 
kątowe wokół dwóch pros t opadłych osi. 

Mimo wielu trudnośc i w wykonaniu t ego typu przyrzą­
dów, związanych ze skomplikowaną technologią wykona­
nia wirnika, z koniecznośc ią utrzymania wokół niego wy­
sokiej próżn i, z koniecznością d obrego ekranowania (duży 
wpływ zewnętrznych pól e lektrycznych) i wielu innych, 
giroskopy te już dzisiaj pozwalaj ą na osiąganie dryfu rzędu 
10-4 deg/h. Wartość ta n ie jes t os iągana przez większość 
znanych typów giroskopów. J edyn ie bardzo rozbudowane 
giroskopy pływakowe mają zbli żoną dokładność, a le k osz­
ty ich wykonania są bez porównania większe. 

Istnieją różne praktycznie realizowane rozwiązania giro­
skopów elek t ros tatycznych. Jednym z pierwszyc h, przewi­
dzianym do układu nawi gac ji a tomowych łodz i p odwod ­
nych, nosicieli ba li stycznych rak ie t typu P ola ris, był system 
MONITOR firmy Honeywell. Nie wszedł on jednak do pro­
dukcji z powodu zbyt wysokiej ceny. Rozwinięciem tego 
sys tem u był układ GEANS również przewidziany do nawi­
gac ji. Używany był na niektórych samolotac h typu B-52. 
Jednocześnie z powstaniem systemu GEANS firma Auto­

net ics przystąpiła do opracowan ia sys temu nawigacji iner­
cjalnej MIKRON, opartego na g iroskopach elektrostatycz­
nych . Innowacj ą w giroskopach tego sys tem u było wpro­
wadzenie do ku l is tego, bery lowego wirnika małego nie­
wyważenia, które powodowało oscylacj e wirnika (poza jego 
ruchem obrotowym). Takie rozwiązanie pozwoliło na wyko­
r zystanie e lekt rody podtrzym ującej również do pomiaru 
przemieszcze11 kątowych. Doda tkowo w takim układz i e 
możliwy jest p um iar przys piesze11 liniowyc h. 

1 r 
o 2 

Rys. 13. Budowa giroskopu o zawieszeniu elekt r ostatycznym stoso­
wanego w systemie nawigacji N73 firmy Rockwe ll: 1 - elementy 
silnika na pędowego, 2 - obudowa próżniowa , 3 - gór,ria część 
osłony z e le ktroclami, 4 -- wirnil< , 5 - dolna część osłony z e lek­
trodami , 6 - p ie rścień podpi era j ący , 7 - ge te.r , 8 - z ł ącze e le k­
tryczne, 9 - d la porównania wiel lwśc i dziesięć centów 

Na jnowszym systemem nawi gac ji inercjalnej wykorzystu­
j ącym giroskopy elektrostatyczne jest układ N 73 firmy 
R ockwell (rys. 13). Układ te.n jes t aktualnie badany w sa­
molocie A-10. Przewiduje s ię wykorzystanie t ego systemu 
w samolocie B-1, a także w układach nawigacji i stero­
wania rakiet Minuteman I, II, III oraz rakiet P olaris. 
Przewiduje się wykorzystanie tego systemu na śmigłow­
cach Bell UH-lH (Bell 205), a także w układach nawigacji 
pocisków typu Cruise. 

Giroskop z za wieszeniem magnetycznym 

Giroskop z zawieszeniem magnetycznym oparty jest na 
zasadzie zachowan ia krętu , o stałym stanie skupieni a ele­
mentu ru chomego, za wieszen iu magnetycznym, napędzie 
elektrycznym lub pneumatyc znym, dwóch osiach pomiaro­
wych , ruchu obr_otowym elementu ruchomego, mierzący 
po łożen ie i prędkość kątową z fotoe lektrycznym przetwor­
nikiem pomiarowym. • 

Giroskopy z zawieszeniem m agnetycznym powstały przez 
ana l ogię do girosk opów z zawieszeniem elektrostatycznym 
(1 , 10, 27 , 28]. R ozwój ich nastąpił po odkryciu zjawiska 
nadprzewodnictwa i efektu Meissnera. 

Wirnik w postaci ferromagnetycznej kuli umieszczony 
jest w polu magnetycznym wytworzonym przez system 
uzwojeń (rys. 14). Dzięki zjawisku nadprzewodnictwa uzy-
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skanemu w temperaturze bliskiej O K przepływ prądu , 
a tym samym dzia łanie pola magnetycznego, utrzymuje się 
po odłączeniu zasilania. W pierwszych rozwiązaniach wir­
nik był rozpędzany pneuma tyczn ie (wypływ parującego 
helu d o próżni) , w późniejszych napęd realizowano w spo­
sób elektryczny. Położen ie w irnika okreś lano za pomocą 
przetwornika fotoelektryc znego. 

2 

4 

5 -'-~-
6 
7 

-J.. 
------- 9 -----...___::;_ 

Rys. H . Icl ea zawieszenia m ag ne tycz nego z wykorzystaniem nad­
przewodnictwa 1101: 1 - d oprowadze.nie czynnika napędowego , 
2 - od czytuj ący przetwornik fotoelektryczny, 3 - uzwojenia za­
w ieszenia m ag ne tycznego, 4 - wirnik, 5 wewnętrzna komora 
p różniowa 10· 1 mm Hg , 6 - ciekły h el, 7 - próżnia 10-• mm Hg, 
8 - c i e kły azot, 9 - próżni a 10·• mm Hg 

Giro s kop opar ty na z j a wisku 
magnetycznego r ez onansu jąd rowego 

Perspektywicznym rozwiązaniem jest giroskop wykorzy­
s tujący doskonały wirnik (nie wymagający ani napędu , 

ani zawieszen ia), jakim jest atom i jego jądro (1, 13, 28 
29]. W tym idea lnym wirniku obok wektora krętu istnieje 
wektor momentu magnetycznego. P ole magnetyczne wywo­
łuj e precesję wektora momentu magnetycznego. Obserwu­
j ąc położenie wektora momentu magnetycznego określa się 
położenie wektora krętu w przestrzeni inercjalnej. Oddzia­
łując na wektor magnetyczny można również zorientować 
kręt w przestrzeni. Nakładając zmienne p ole magnetyczne 
lub oś wi etlając medium promieniowaniem o częst,otliwości 
rezonansowej, można wykryć zmia11y położenia momentu 
magnetycznego w przestrzeni inercjalnej. Korzyści z przed­
stawionego rozwiązania są oczywiste. P odstawowe kłopoty 
to : dobór odpowiedniego medium, konieczność bardzo d o­
kładnego pomiaru małych często tli w ości ( 10-8 H z) i uzy­
skani a ba rdw d obrego ekranowania. 

Prace laboratoryj ne doprowadziły do optymistycznych 
wyników (0 ,03 deg/h). J edno z rozwiązań przedstawione 
jes t na rys. 15. Jako subs tancję roboczą wykorzystano 
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Rys. 15. Sche mat działania giroskopu wykorzystującego magne­
tyczny r ezona n s jądrowy na parach rtęci (29]: l - komora absorp­
cyjna 199 Hg, 201 Hg, 2 - uzwoj enia prądu stałego, 3 - ćwierć­
fa lówka, 4 - cewka Helmholtza, 5 - źródło światła 204 Hg, 
6 - polaryzator liniowy, 7 - fotodetektor, 8 - wzmacniacz 



mieszaninę izotopów r tęci. Oś pomiarowa wyznaczona jest 
przez pole magnetyczne Ho . wywołane cewką Helmholtza . 
Zwiększenie efektu orientacji jąder u zyskano przez napro­
m ieniowanie medium światłem w osi pomiarowej. W celu 
określenia poł-ożenia wektora momentu magnetycznego, 
a także przesunięc ia fazowego (powstałego wskutek obrotu) 
stosuje się metody optyczne. Przez medium robocze przepu­
szcza się spolaryzowaną wiązkę światła, która zostaje mo­
dulowana wskutek -ob rotu wektora momentu magnetyczne­
gu i w p ostaci zmian intensywności wiązki rejestrowana za 
pomocą fo t oelementu. Otrzymany sygnał jest mierz,ony 
i oddziałuje w sprzężeni u zwrotnym na układ. Jak na 
razie giroskopy te działają tylko w laborat oriach . Z tym 
typem giroskopu wiąże się jednak duże nadzieje. 

;­
I . 
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Rys. 16. Przekrój wirnika giroskopu z wirującą cieczą : 1 - silnik 
histerezowy, 2 - wirnik , 3 - wirująca ciecz , 4 - przetwornik 
ciśnienia 

Giroskop z wirnikiem cieczowym 

Giroskop z wirnikiem cieczowym jest oparty na zasadzie 
zachowania krętu, o ciekłym stanie skupienia elementu ru­
chomego, zawieszeniu hydrostatycznym, elektrycznym napę­
dzie elementu ruchomego, dwóch osiach pomiarowych, ru­
chu obrotowym elementu ruchomego, mierzący prędkość 
kątową, z pojemnościowymi przetwornikami pomiarowymi. 

Giroskop tego typu jest ciekawym rozwiązaniem, które 
pojawiło się dzięki wysiłkom firmy Sperry na początku 
la t sześćdziesiątych (rys. 16). Przyrząd t en wykorzystuje 
efekt chwilowego zachowania kierunku osi wirowania cie­
czy w przestrzeni ineracjalnej podczas ruchu przyrządu. 
Budowę t akiego typu giroskopu pr;!:edstawia rys. 16 i 17 

[5, 14]. Na rys. 16 si lnik histerezowy 1 napędza wirnik 2, 
wewnątrz którego w wydrążonej sferyczne j przestrzeni 
znajduje się płyn o dużej gęstości i małej lepkości 3. Na 
powierzchni sferycznego wydrążenia umieszczone są p od 
kątem 45° do osi wirnika, symetrycznie co 90°, cztery po­
miarowe przetworniki ciśnienia 4. Giroskop t en uzupełni a 
układ okreś lania zmian położenia osi wiruj ące j cieczy w 
oparciu o zmierzone ciśn ienia . 

W stanie ustalonym oś wirowania płynu pokrywa się 
z kierunkiem prędkości kątowej silnika. W wyniku obrotu 
przyrządu względem dowolnej osi prostopadłej do osi wir­
nika, ciecz przez krótką chwilę (0 ,001-,-1 s) zachowuje kie­
runek wirowania w przestrzeni inercjalnej, a następnie 
dzięki sił om lepkości wraca do kierunku osi napędowej . 

Rys. 17. Budowa giroskopu z wirującą cieczą typu SYG-2000 firmy 
Sperry (14]: 1 - silnik nap,:dowy, 2 - przetwornik ciśnienia, 
3 - wirujący transformator wzbudzenia przetwornika 
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P odczas tego całego procesu następują na powierzchni 
sfery zmiany ciśnień, które odzwierciedlają mierzoną pręd­
kość kątową. Otrzymany z przetworników ciśnień zmienny 
sygnał jest proporcjonalny do mierzone j prędkości, a jego 
faza niesie informację o kierunku. 

Giroskop t ego typu zawiera ok. dwukrotnie mniej części 
niż podobne j klasy giroskop kla syczny z zawieszeniem 
kardana. Poza tym mo:iie on być wykonany z dość duży­
mi toleranc jami, co znacznie obniża koszty wytwarzania. 
Z innych zalet należy wymienić brak hi sterezy oraz po­
miar w dwóch prostopadłych osiach przez jeden giroskop 
(tabl. 2 - cz. I art., TLiA nr 9/83). 

· Taki giroskop typu SYG-2000 (rys. 17) badała firma 
Sperry Gyroscope Co. w la tach sześćdziesiątych . Osiągnię­
t o dryf 0,5 deg/h i przewidywano jego zmniejszenie do 
wartości 0,01 deg/h. Były plany wykorzystania tego giro­
skopu na doświadczalnym rakietoplanie X-15. Również fir­
ma Garret wyprodukowała w pełni przydatny do celów 
automatyki lotniczej giroskop tego typu. 

Giroskop laserowy 

Giroskop z pierścieniowym lase rem gazowym 

Idea giroskopu laserowego powstała na początku lat 
sześćdziesi c\tych. Długoletnie próby prowadzone przez licz-

Rys. 18. Schemat budowy giroskopu laserowego: 1 - rezonator 
optyczny, 2 - anoda, 3 - katoda, 4 - prz.etwornik pomiarOJWy, 
5 - urządzenie powodujące wibracje r ezonatora optycznego, 
6 - pryzmat, 7 - lustro 

ne firmy dały oczekiwane efekty dopiero po dwudziestu 
latach wytężonej pracy. Giroskopy tego typu mają wyeli­
minowane elementy ruchome, co stanowi bezsprzeczną 
wyższość nad układami mechanicznymi. 

Giroskop laserowy (rys. 18) składa się z wielokątnego 
(najczęściej trójkątnego) rezonatora optycznego wykonanego 
z bloku kwarcowego 1. Objętość tunelu re:wnansowego wy­
pełnia mieszanina helowa-neonowa wzbudzana -poprzez 
anody 2 i katodę 3 wysokim napięciem. Wzbudzone mole­
kuły gazu powodują emisję fotonów, dając dwie wiązki 
światła spójnego, które rozprzestrzeniają się w obu kierun­
kach rezonatora. Układ giroskopu laserowego uzupełnia 
przetwornik pomiarowy 4, porównujący częstotliwości obu 
wiązek światła oraz urządzenie 5 powodujące wibracje re­
zonatora optycznego, w celu zwiększenia zakresu pomia­
rowego dla małych, mierzonych prędkości obrotowych. 

Z chwilą obrotu giroskopu względem osi prostopadłej 
do płaszczyzny rezonatora, wskutek różnicy dróg optycz­
nych zmieniają się częstotliwości obu wiązek, co zostaje 
zmierzone w postaci dudnień interferujących wiązek. 
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Rys , 19. TT6josiowy giroskop laserowy firmy British Aerospace 

Jakkolwiek zasada , działania tego typu giroskopu jest 
prosta, to jego realizacja napotykała i napotyka na liczne 
trudności. Jednym z większych problemów jest pomiar ma­
łych prędkości kątowych. W giroskopie laserowym wystę­
puje progowa wartość mierzonej prędkości obrotowej, po­
niżej której ze względów technicznych pomiar jest nie­
możliwy. Aby obniżyć jej wartość, a tym samym zwięk­
szyć dokładność przyrządu, poszczególne firmy stosują 
różne oryginalne metody. Firma Sperry rozwiązała ten 
problem przez oscylacje kątowe luster znajdujących się 
w narożach rezonatora [13]. Inne firmy wprowadzają do­
datkowe wibracje całego rezonatora optycznego przez ele­
menty piezoelektryczne umieszczone w centrum bloku 
kwarcowego [23]. 

Trzy giroskopy laserowe tworzą kompletny układ pomia­
rowy prędkości kątowych , wykorzystywany np. do n awiga­
cji inercjalnej (rys.19) . 

Zaletą giroskopu laserowego jest brak części ruchomych. 
Również dokładność pomiaru w szerokim zakresie mierzo­
nych prędkości kątowych jest bardzo duża (tabl. 2). Na 
dokładność pomiaru nie ma wpływu wielkość działającego 
przyspieszenia. Giroskopy laserowe działają natychmiast po 

Rys. 20. Kwarcowy blok r ezonatora optycznego giroskopu lasero­
wego 
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włączeniu zasilania. P oza tym charakteryzuje je duża sta­
bilność pracy, łatwość regulacji i duża niezawodność. Je­
dynym ograniczeniem jest dość wysoka cena. 

Najbardziej zaawansowana w badaniach i pro dukcji tych 
przyrządów jest firma Honeywell ,[30]. Rozpoczęła ona pro­
dukcję giroskopów typu GG 1342 oraz GG 1328 z przezna­
czeniem do pocisków kierowanych. Odmiany giroskopów 
tej firmy mają pracować w inercjalnych układach odnie­
sienia (IR.S), które konstruowane są z przeznaczeniem dla 
nowe j generacji samolotów Boeing 757, 767, 737-300. Kombi­
nacja układu IRS i INS (inercjalny system nawigacji) z gi­
rosk opami laserowymi ma być zastosowana na prototypo­
wym samolocie A V-SB oraz w testowym samolocie AFT 
1/F-16. Również firma Litton opracowuje system INS z wy­
k orzystaniem takich przetworników do samolotów A310 
oraz A300-600. Układ z giroskopami laserowymi proponuje 
również przemysł francuski pod nazwą Sextan dla śmig­
łowców Puma oraz dla nowego francusko-zachodnioniemiec­
kiego śmigłowca MBB/Aerospatiale PAH-2 pod nazwą SV-2 
(SFENA) (rys. 20). 

Rys . 21. Zasada działania giroskopu ze światłowodem (32): 1 - dio­
da laserowa, 2 - rozdzielacz światła, 3 - polaryzator, 4 - d epo­
la ryzator, 5 - szpula ze światłowodem , 6 - detektor, 7 - wzmac­
n iacz synchroniczny, 8 - sygnał wyjściowy, 9 - modulator fazowy 

Giroskop z laserem półprzewodnikowym i światłowodem 

Wszystko wskazuje na to, że przyszłość jednak należy 
do mikroelektroniki i optoelektroniki. Trwają prace nad 
giroskopem laserowym wykorzystującym światłowód jako 
rezonator optyczny 1[13, 31, 32]. Długość optycznego toru 
wynosi . 500~2500 m. Swiatłowód nawinięty jest na szpuli 
wewnątrz której znajduje się półprzewodnikowa dioda la­
serowa emitująca wiązkę światła k oherentnego oraz detek­
tor i układ elekt roniczny do obróbki sygnału p omiarowego 
(rys. 21). 

Rys . 22. Giroskop lase,rowy ze światłowodem firmy SEL (31) 

Takie rozwiązanie można nazwać przełomowym, gdyż do 
dziedziny techniki, w której niepodzielnie królowała me­
chanika, została z powodzeniem wprowadzona elektronika. 
Rys. 22 przedstawia rozwiązanie firmy SEL, która przewi­
duje wprowadzenie tego typu giroskopu do produkcji p o 
1984 r. Inne firmy oceniają czas wprowadzenia do eksploa­
tacji na 577 lat r[13]. 

Literaturę zamieściliśmy w I cz . artykułu, patrz TLiA nr 9/83. 
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TECHłUeZNV SŁOWNIK LOTNICZV 

T ERMINY LO TNI­
CZE POLSKIE ( I) 

1 - lotnictwo 
2 - aerostat 
3 - balon 
4 - sterowiec 
5 - samolot 
6 - szybo,wiec 
7 - śmigłowiec 

8 - wiatrakov,:iec 
9 - spadochron 

10 - wodnosamolot 
11 - w. łodziowy, łódź latająca 

12 - amfibia 
13 - atmosfera 
14 - aerodynamika 
15 - przepływ 

16 - ciśnienie 

17 - c. statyczne 
18 - c. dynamiczne, c. prędkości 

19 - c. całkowite 

20 - nadciśnienie 

21 - podciśnienie 

22 - opór (aerodynamiczny) 
23 - o. tarcia 
24 - o. kształtu 
25 - o. profilowy 
26 - o. inclukowany 
27 - o. falowy 
28 - płat nośny, skrzydło 

29 - profil aerodynamiczny, p. 
skrzydłowy, p. lotniczy 

30 - kąt natarcia 
31 - siła nośna, wypór 
32 - prędkość dźwięku 

33 - p. poddźwiękowa 
34 - p. naddźwiękowa 
35 - liczba Macha 
36 - dane techniczne 
37 - rozpiętość (skrzydeł) 

38 - długość (samolotu) 
39 -- wysok0ść (s.) 
40 - powierzchnia 

skrzydeł 

41 - rozstaw kół 

nośna , p. 

42 - kąt zaklinowania . k. nasta ­
wienia 

43 - k . wzniosu (skrzydła), 
wznios (s.) 

44 - m asa własna (ciężar własny) 

45 - m. całkowita (ciężar całko-
wity) 

46 - osiągi 

47 - prędkość maksymalna 
48 - p. przelotowa 
49 - wznoszenie , p. wznoszenia 
50 - pułap (praktyczny) 
51 - zasięg 

52 - rozbieg 
53 - długość startu . start na 15 m 
54 - długość lądowania, lądowa-

nie z 15 m 
55 -- dobieg 
56 - zespół napędowy 

57 - silnik (lotniczy) 
58 - s. tłokowy 

59 -- s. (turbo-)odrzutowy 
60 - s. turbośmigłowy 
61 - śmigło 

62 - moc 
63 - m. startowa 

14 

K.D. 

CZESKIE 
1 - _Ietectvi, l e tectvo 

2 - letadlo lehci vzduchu, 
aerostat 

3 - balon 

4 - tidite!ny balón, vzducho­
lod' 

5 - l e toun 
6 - kluzak, vetroi\. bezmoto-

rove letad lo 
7 - vrtulnik. helikopte ra 
8 - virnik, autogira 
9 - padak 

10 - hydroplan , vodni leto un 
11 - l etaci clun 
12 - obojzlvelny le toun 
13 - atmosfera 
14 - aerodynamika 
15 - proudeni 
16 - tlak 
17 - staticky tlak 
18 - dynamlcky tlalc 
19 - celkovy tlak 
20 - p1·et1ak 
21 - podtlak 
22 - (aerodynamiclcy) odpor 
23 - tfeci o. 
24 - tvarovy o. 
25 - o. pro fila 
26 - indukovan y o. 
27 - v!novy o. 
28 - nosna płocha, kfidlo 
20 - (aerodynamicky) profil 
30 - uhel nabehu 
31 - nosna siła, vztlaJor 
32 - rychlost zvuk a 
33 - podzvukova rychlost 
34 - nadzvukova r. 
35 :.._ Machovo cislo 
36 - technlcke udaje 
37 - rozpeti 
38 - de!Jca 
39 - v yska 
40 - nosna płocha 
41 - rozchod podvozka 
42 - (1 h el nastaveni 
43 - uhel vzepeti (k tid la) 
44 - vlastni hmota 
45 - celkova h. 
46 - vykony 
47 - maximalni rychlost 
48 - cestovni r. 
49 - stoupaci r. 
50 - dostup 
51 - dolet 
52 - roz.iezd 
53 - delka startu 
54 - d. pristani 
55 - do.iezd 
56 - motorova skupina 

57 - motor 

58 - pistovy m. 

59 - proudovy m. 

60 - turbovrtulovy m. 

61 - v rtule 

62 - vykon 

63 - startovy v. 

SERBO­
CHORWACKIE 

1 - avi.iacija 
2 - aerostat 
3 - balon 
4 - diri zabl 
o - avion 

6 - planet·. .iedrilica. bezmo-
t orni avion 

7 - hel ikopte r 
8 - autozir 
9 - padobran 

10 - hidroavion 
11 - let eći ca mac 
12 - amfibija 
13 - atmosfera 
14 - aerodinamika 
15 - strujanje, 
16 - pritisalc 
17 - staticni p. 
18 - dinamicni p„ zaustavni p. 
19 - ukupni p. 
20 - natpritisak 
21 - podpritisak 
22 - (aerodinamicki) otpor 
23 - o. trenja. tarni o. 
24 - o. vrtloga 
25 - o. profi!a 
26 - indu ktivni o. 
27 - o. valova 
28 - nosiva povrsina . krilo 
29 - profil krila, aeropro fil 
30 - napadni ugao 
31 - uz~ona siła 

31 - brzina zvulrn 
33 - podzv ucna b. 
34 - nadzvucna b. 
35 - Mahov broj 
36 - t ehnicki podaci 
:17 - razmah krila 
38 - duzina aviona 
39 - visina a. 
40 - (nosiva) povrsina 
41 - razmah toclcova 
42 - ugao klina 
43 - u. diedra 
44 - (tezina prazdnog aviona) 

45 - (maksimalna t . u pole-
tanju) 

46 - performanse 
47 - maksimalna brzina 
48 - b. k rstarenja 
49 - penjan.ie. b. penian.ia 
50 - prakticni vrhunac 
51 - dolet 

52 - duzina staze za leta 

53 - d. za leta do 15 m 

54 - sletanje sa 15 m 

55 - protrcavanie 

56 - pogonska grupa 

57 - (avionski) motor 

53 - klipni m. 

59 - (turbo-)mlazni m. 

60 - turbo-elisnl m . 

61 - elisa. eliza, helisa 

62 - snaga 

63 - s. na poletaniu 

BUŁGARSKI E 

1 - ae 1rn~1R 

2 - acpoc-raT 

3 - acpocTaT, 6anon 
4 - JJ;)fpmKa61,n, ynpaon11eł\ 1 acpocTaT 

5 -Ci.\MOIICT 

6 -6eJMOTOJ)IIIIK 1 TI JWI-ICp 

7 - oepT0JlCT, XCJUfK0rITCp 

8 - auT0)Klf() 

9- napawYT 
f O - xu.a,po11n;rn I DOAOCał\,tOIICT 

1 I - o. THTI JICTHW.a no.a.Ka 

12 - aMc1rn6un 

13 - anwcq,cpa 
14 - acpo.n1-111aMHKa 

tS -TC•ICIIUC, noTOK 

16 - 11am1ra11c, JtaTHCK, 11 a no p 

17 - CTaT 1f'fH0 n anJ1ra1-1e, CTUTJl'ICH nanop 

18 - J:(HHaM1Nno 11., m1 11arm1~Clt H C:IIIOp 
cKopocrcn Hanop 

19 - JTbnJ·IO H., n1~1rne11 ll i-JII OP 

20 - ce1,pxmurnra1-1c 

2 l - BaKyyM , nOAllilJUlfUIIC, paJpe>K,uaue 

22 - (acpo.a.1p1a11,m•mo) Cl, IIJ)OT lfDJICHHC 

23 - C. 11a TJ)IICOCTO 

24 - C. ml (~OPMan, 

25 - npo~nrm-lO c. 

26 - IIII J.J.YK rHpa110 c. 

27 - C. Ila DbJIIIHTC, DDJIII 0D0 C. 

28 - II0CC UJ,0 Kp lW0 

29 - acpO)lllll.lMU'łCJI npO(~ lłn 

30 - 1,n,ir Ha aTaJG.tTa 

31 - .n0ACf'o.•rn a c11:na, no.neurawa c. 

32 - CK0P0CT lla JLłyKa, JDYK0Da CK0P0CT 

33 - ,11,O3BYKOBU C. 

34 - copuxJnyKona c. 

35 - 'Htcno na Max , Maxouo 'ł. 

36 -rex1111'łCCKa xapa1,,.1cpu CTm.:a, ·rexn:n­
'łCCKlf ,u,amnr 

37 - paJMilX Ha KPlfJlaTa, pacncpeH0CT 
Ha K. 

38 - .O,'bl l>K111Hl (1Hl caMOJlCTa) 

39 - DHCO'H.flł:l (na c.) 
40 - nocema nnoll( 

41 - pa3CT0mlC MC)K,Uy AHCTC K0JICJla 

42 - ur-LJT ua JaKm.rnunanc (1-1a xpm10To) 

43 - -..n,n 1-1a nanpc•nło cc 1rCHHC ua xprr-
JIOT0 

44 - (co6CTOCII O Terno) 

45 - (06LUO T,) 

46 - neraremnf xa pa1nepucn1KH 
47 - MHKCUManua CKOpOCT 

48 - c. na 11pcm1Ta1-tc, r11,r11a c. , Kpaii-
ccpcKa c. 

49 - n3;1llffa11e, c. ua u., c. 11a u JKa 1rnanc 

50-TaBaH 

51 - )l,anc111111a (1-1a nonera) 
52 - paJ6cr n pH H JJ1AT3 HC 

53 - ( AbJJiK"JHlil ua ll3ll ltT~lllC) 

54 - 01. na ,auaue) 
55 - UJT'bpKanuauc 

56 - Ja,nBH)f(oaw. arpcraT 

57 - )],DnraTCJI 

58 - 6yrane u ,11,. 

59 - Typ6opeaKTltDCH A, 

60 - Typ60UHTJ100 )l. 

61 -BRTJJO I 

62 - M0LUH0CT 

63 - HJJlCTBa M ., CTapT0BU M. 
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Soko G-4 Super Galeb • Jugosławia _ • I KARTOTEKA TUA 

Samolot treningowo-szturmowy, dwumie.i­
scowy 

U.ONSTRUKCJ A . Metalowa, pólskorupo­
wa. Dolnopłat z chowanym podwoziem. 

Piat. Niedzie lony, wolnonośny, trapezowy, 
ze skosem 22° i wzniosem 1,5°. Część przy­
kadłubowa o poszerzonej cięciwie. Kon­
strukcja dwudźwigarowa z integralnym 
frezowanym pokryciem w częściach poło­
żonych bliżej kadłuba i z pokryciem fre­
zowanym chemicznie przy końcach skrzy­
d eł. Mocowany do kadłuba w sześciu nunk­
tad1. w skrzydłach wzierni ki umożliwia­
j ~ce dostęp do m chanizmów sterowani a i 
inst n łHcji. Na skrzydłach ki e rownice stru.g. 
Lotki bezszczelinowe. Klapy 1°owlera, ka~­
da mocowana na trzech wysięgni kach . Na­
pęd l0tr, k popychaczami, ze wspomagani,~m 
hydrauli,'znym i sztucznym czuciem. Lotki 
wychylane r óżnicowo. Napęd k lap h y drau­
iiczn:v :ce sterowaniem e lektrycznym. P0cl 
skrzydłami cz tery wysięgn i ki na u zbroj r.•• 
nie podwieszane lub dodatkowe zbiorniki 
o,iliwa. '\V skrzydle chowane jest podwo­
zie i mieszczą się ZIJiorniki paliwa. 

Ka cl!uh. Pólskoo- u powy. dzi el ony. T y ln::i 
część ,vraz z usterzeniem odejmowana w 
c-elu zapewnie nia dostępu do silnika, mo­
cowana czterema sworzni ami. Pod tyłem 
kadłuba płytowy hamule c aerody1111 mi czn y 
nruch arn iany hydraulicznie . Ka bina ciśnie­
n iowa. k lim atyzowan:ci. Ins talacja tl e nown 
wysokociśnieniowa z zapasem tle nu na 
2 h 30 • min. Tabli ce nrzyrząclów konwcn­
c .ion a l ne . T ylny fotel u m ieszczony o 
250 mm wyżej od orzen ni <' l!O w ce l u za­
ne\'1.· nienia d ob rej wirloczn o ści z tv l n Pi ka­
binv. Fotele wvstrze!iwan ° M ant. in B a ker 
Mk: ra /wyso'<ość n mloręrlkość min . rn, 
km /h) ! 11h Mk .J JO r, e rolzero\ . Osłony k ah i­
ny otwi e rane na pra,v1 s tron ~. Pod kad lu­
h Pm zani ki na nocl w i,:,szeni e poj e mnika z 
07irlłkiPm orcl?'. rakie t s1artowyc11. NFI. koii ­
cu k~r1h1h ::l. nad d ysza wv l o to\Vcl , 7. n ~irlu­
·ie s : e r,ni em ni k 70 s nadorhr one n, l1r-1n1.11ia­
cvm. vv n rzor1zi P kadluha orze07.i P ł n a wv­
nosażenie c l ek f roniczne. P n hnka ch kad łu -
1'a w loty powietrza do si lni ka . 

Uste rz e nie . Poziome plytowf'. trapezo w 'ó> 
ze skosPm 25° i \'\rzn ioscm uje mnvm 10° . 
Ste r k ierunku wyważony. masowo. Sterowa­
n i e nooychaczowe ze w s pomaganie m h y­
clr~ulicz nym I sztuczn ym czuciem w u k la­
rł zie steru wysokości. Na stateczniku p io­
nowym a nt ena UKF. 

Podwozie. z kołem przednim, chowane 
hydrauli cznie. Podwozie przednie chowane 
do przodu, głównie w skrzydła . Amorty ­
zatory olejowo-pow iet rzne . H a mulce kół 
hydrauliczn e. Sterowanie kółkiem przednim 
h y drauliczn e . 

Napęd . S ilnik turboodrz utowy Rolls-Royce 
Vi pe r Mk. 632 (budowany z lice ncji w Ju­
gosławii) o ci ągu 1780 daN. masie własnej 
358 kg i zużyciu paliwa 0,97 kg/daN/h. Trzy 

DANE TECHNICZNE 

Rozpię·tość 
Długość 
Wysokość 
Rozstaw podwozia 
Powierzchni a nośna 
Masa własna 
Masa użyteczna w w ersji treningowe.I 
Masa użyteczna w wersji szturmowej 
Maks. m a s a użyteczna w wersji sz t urmowe.I 
Masa ca łkowita w wers j i tre ningowej 
Masa ca ł kowita w wers.Jl szturmowe.i 
Maks. m asa całkowita w wers.ii szturmowej 
Współczynn ik obci ążen i a dop uszczalnego 
Osiagi /o rzv masie ca l k . 4760 kg) 
Prędkość maks. (H = 6000 m) 
Prędkość maks. (H = O m) 
Prędkość dopu szczalna 
Prędkość przelotowa 
Pręrlko ść min. bez klan 
Prerł kość m ln . na klapach (m asa calk. 

3800 kg) 
Wznoszenie (H = o m ) 
Czas wznoszeni,i na H = 8000 m 
Pułap 
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e lastyczne zbiorni ki pa liwa w kadłubie za 
kabiną, dwa w skrzydłach. Lączna pojem­
ność zbiorników 1720 1. Napełnianie zbior­
ników opadowe (grawitacyjne) w ciągu 
8 min, w lew paliwa na górze kadłuba za 
kabiną. Na przykadlubowych wysięgnikach 
podskrzydło-wych można podwiesić dwa 
zbiorniki po 312 I. 

Instala cje. Zdwojona wysokociśnieniowa 
instalac ja hydrauliczna służąca do urucha­
miania klap, wspomagania lotek i ste ru 
wysok ości, chowania podwozia, uruchamia­
ni a h a mulca a e rodynamicznego i h a mulców 
kó ł oraz ste rowania kołem przednim. Upust 
powie ll'Za ze sprężarki silnika jest źród ­
łem sprężonego powie trza dla instalacji 
c i śnieniowej i k limatyzacji kabiny, ubio­
rów przeciwprzyspieszeniowych, odlodzenia 
w ia trochronu oraz dla utrzymania ciśnie­
nia w z biornikach paliwa. Prądnica 9 kW 
prąclu stałego 28 V i akumulato-r niklowo­
-kadmowy s ą źródłami energii elektrycznej. 
Możliwy je st sa modzie lny r ozruch silnika. 
D w ie przetwo•rnice o łączn ej mocy 600 VA 
zasil ają prądem zmie nnym 115 V 400 Hz 
wyposa żenie e lektroniczne i przyrządy po­
kładowe. W skład i nstalacji oświetleniowej 
wchodzi reflektor do ł adowania 250 W (w 
d ziobie kadłuba) oraz światło do kołowa­
nia 50 W (na g ole ni podwozia przedniego). 
K abi n a ciśni eniowa, klimatyzowana z in­

•stalacj ą tlenową. 

Wyposażenie . Do l otów bez widzialności. 
R a diost a cj a UKF EAS ER4.671D, radiokom­
pas Marconi AD.370B. VOR/ILS Collins 
VIR-30, odbiornik radiolatarni Iskra 75R4. 
odlef,!lośclomle rz Collins DME 40, radiowy­
sokościomierz TRT AHV-6. 

Uzbrojenie. Celownik żyroskopowy Fer­
ranti D 282. U zbroj enie p odw ieszane o m a ­
sie 1350 kg. Pod kadłubem podwieszany 
zasobnik z d w ulufowy m działkiem 23 mm 
GSz- 23 I 200 pociskami. Pod skrzydłami 
czte ry wysięgniki, n a k tórych może być 
podwiesza n e uzb r oje ni e o m asie 1200 k g 
(2 X 350 k g n a wysięgnikach bliże j kadłu­
ba, 2 X 250 kg na wysięgnikach bliże j koń­
ców skrzydeł): bomby 250 kg lub 340 kg, 
u c h wyty potrójne SN-3-050 na trzy bomby 
150 k g , pojemniki S-8-16 (zawierające osiem 
bomb odłamkowych 16 kg), poje mniki 
KPT-150 (zawierające 54 bomby przeciw­
czołgowe lu b 40 bomb odłamkowych) , wy­
rzutnie L -128-04 na cztery rakiety 128 mm, 
wyrzutnie L-57-16MD na 16 r akiet 57 mm, 
wyrzutnie na d w ie rakiety HVAR, pojem­
nik fotorozpoznaw c,,zy z kame r a mi fotogra ­
fi cznymi i p o jemnik z oświetleniem noc­
nym . 

ROZWOJ KONSTRUK CJI. S amolot Supe r 
Gale b powstał w o parci u o doświadczenia 
z produkcji i użytk owania samolotu szkol­
no-treningow e go Soko G-2 G a le b. G-2 G a­
ł eb wykonał pierwszy lot w 1961 r. , a do 
produkcji wszedł w 1963 r. J ego jednomiej ­
s cowa wersja szturmowa nosi nazwę J a ­
stre b. Super Gale b nie stanowi bezpośred­
niego rozwo ju G a le ba, lecz jest zupełnie 
nowa konstrukcją . Prototyp samolotu G-4 
Super Gale b wykonał pierwszy rot 17.6. 
1978 r. Po próbach sześciu proto typów sa­
molot zmodyfikowano, m.in. nadaj ą c uste­
r zeniu poziomemu u jemny wznios. Zmody­
fikowane prototypy stały się w zore m dla 
produkcji s e ryjnej, którą rozpoczęto w 
1983 r. na potrzeby jugosłowiańskiego lot­
nictwa wojskoweg o. 

9,88 m 
11,86 m 
4,28 m 
3,49 m 
19,5 m• 
3250 kg 
1510 kg 
2860 k g 
3080 k g 
4760 k g 
6110 kg 
6330 kg 

Promień zakrętu przy M - 0,6 na 
H=2500 m 1000 m 

3000 m 

+81-4,2 

910 km/h 
870 km/h 
M = 0,8 
700 km/h 
210 km/h 
165 km/h 

30 mis 
6 mln 

14 750 m 

Promień zakrętu przy M = 0,6 n a 
H = 10 OOO m 

Przeciążenie w zakręcie przy M = 0,65 
na H = 2500 m 

Rozbieg 
Sta rt na H = 15 m 
Rozbieg przy masie całk . 6110 kg 
Start na H = 15 m przy masie calk. 6110 kg 
Rozbieg przy masie ca lk. 6110 kg z rakie -

tami startowy mi 
Sta rt na H = 15 m przy masie s t a rt . 

6110 k g z raki etami s tartowymi 
Dob ieg p r zy m a sie calk. 3800 kg 
Dobieg przy masie całk. 3800 kg ze spado­

chrone m hamującym 
Lądowanie z H = 15 m p r zy m asie całk. 

3800 kg . 
Zasięg przy masie całk. 5190 kg· z dz iałkiem 

i 2 wyrzutniami r akiet (na male j wyso­
kości) 

4 g 
600 m 
950 m 

1200 m 
1550 m 

750 m 

1050 m 
550 m 

280 m 

750 m 

600 km 

A .G . 

15 
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Mikojan MiG-25 • ZSRR • I KARTOTEKA TliA 

Samolot myśliwski 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy grzbie to­
płat odrzutowy metalowej konstrukcji z 
chowanym podwoo:iem. 

Piat. Trapezowy o skosie krawędzi na­
tarcia ok. 40° zmniejszonym o 2° w czę­
ściach-końcowych, począwszy od zewnętrz­
nych wysięgników na uzbrojenie podwie­
szane. Krawędź spływu -0 skosie 8°. Skos 
piata mierzony w 1/4 cięciwy 32°. Wznios 
ujemny 4°. Na wierzchu piata kierownice 
strug w miejscu wewnętrznych wysięgni­
ków na u zbrojenie podwieszane. Konstruk­
cja skrzyde ł dźwigarowa, stalowa. Kra­
wędź natarcia z tytanu. Wnętrze skrzyd eł 
aż po końce stanowią integralne . zbiornik! 
pa liwa. Male Jolki duralowe w srodkowe,1 
części każdego ze skrzydeł. Klapy duralo­
we szczelinowe, zajmujące ponad 1/3 ro,z­
oięlości skrzydeł. Na końcach skrzyde ł 
smukłe wrzecionowate wysięgniki przeciw­
flatterowe zawierające wyposażenie e l ek­
troniczne. Piat bez sialów i spoilerów. 

Kadłub. W przedniej części o przekroju 
okrągłym , następnie o walnym, w częśc i 
środkowej prostokątny, przechodzący w 
przekrój owalny. Po bokach kadłuba pro­
stokątne wloty powietrza z górną krawę­
dzią wysuniętą do przodu, odsunięte ni e­
znacznie od kadłuba dla oddzie lenia warst­
wy przyściennej powietrza . Wielkość prze ­
kroju wlotów r egulowana elektronicznie. 
Konstrukcja kadłuba ze stali i duralu. W 
środkowej części wlotów wnęki podwoda 
głównego . Pod spode m tyłu kadłuba pły­
towy hamulec aerOclynamiczny. Po bokach 
spodu tyłu kadłuba pletwy ustateczniającc. 
Przód kadlut,a , wykonany z tworzyw 
S?t11cznyoh przepuszczających promieniowa­
nie elektromagnetyczne. mieści W:v'POSaże­
ni e elektronowe. głównie r a diolokacyjne. 
Wiatrochron z szybą pa ncern ą. Osłona ka­
biny otwierana na bok. Kahina ciśnieniowa 
z podłac2eniem ciśnienia rtlr1 uhioru prze ­
dworzvsoieszeniowego pilota. Fotel wv­
str,Pli wan y podobnv j~k w samoloci e 
MiG-21. stosowany od wysokości O m i; 
nre-11',...ści 150 km/h. Za k a bina mieszczą się 
7hiorniki naliwa i silniki. T ylna część ka­
dłuba nrlc.imowana w celu uzyskania rlo­
stęou clo silników podczas orac obsługo­
WV"h i nrzv v.1 ymi;łnie silników. W tyle 
korl lut., ~ n ~ górze międzv silnikami najem­
nik n;1 rlwa s n rtdo chron v harnn.i a ce . Na 
nr7nrlzi P kadluh:, umocowa na rlyf-'7 !:1 orp•-L 
Koś<'irirni erz a. v.,r u.rersii dwnmi Pis cov.,n i 
'"'C'!- ?5!J w nrze dnlej części kadluh , rl n­

rt p tl{o \V-9 k;:,ihin~ rl}.ą instrnkto r a. K~ h; r, v 
11 m lPc'7 r 7nne ~C'hnrlkown rl]:'1 z ,9new n ie ni a 
r'0t- r f'; ,oinoczn ości z tyln P.f kabiny. 

Us t C' r ze ni c. t „sfer7enie ooziorn ° tr .=ł n °"' " -
r•1ytowe z e skosem krav. , er'ł7i n;:·d ;'.łrr i 1 

:,o0. TT!-t"r7eni e oionowe n sko~iP 6'1° n o ­
rlwńinn. rnzchvl onc o I:i0 

r,;:i_ boki . Stery 
he7 1.-:; l~n e k. K0nstrukci::ł r,;t;i l ow;:1 z t.v tflno­
"vvmi k rrtwe <lzL~)mj nat::uci"' i ch1r :"1 }QWVT'T' 
nnk r vri Pr, części tylnej. Stutecznik i slu ż1 
,i a ko a n teny. 

Podwozie. Trójzcs polowe z kolami przed­
nimi. Podwo,zie p r zednie ste rowane, waha­
czowe, z amortyzatorem w goleni, z po­
dwójnym i kolami i błotnikami , chowa~e 
do przodu w kadłub. Zespoły podwozia 
g łównego jednokołowe , chowane do przodu 

. w kadłu b (ko la zajmują położenie pionowe 
po 1,okach w lotów powietrza). Kola głów­
ne o średnicy 1.2 m wyposażone w hamul­
ce i urządzen i e przeci wpoślizgowe. 

N a p ~d. Dwa silniki turboodrzutowe Tu­
mański R-31 o -ci ągu PO 7500 d aN (10 800 
d aN z d opal aniem) , a w E-266M (MiG-25M) 
R-266 o c i ągu po 9000 daN (13 730 daN z 
dopalaniem). Do silników stosowany wtrysk 
wody z m e tanole m dla zwiększenia cią gu, 
Dysze · wy lo towe silników o regu lowaneJ 
geometrii. Zbiorniki paliwa : dwa za kabiną, 

DANE '.fECHNICZNE (przybliżone) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa użyteczna 
Masa całkowita 
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dwa wokół kanałów wlotowych powietrza 
do silników oraz zbiorni ki integralne w 
skrzydłach. Łączna pojemność zbiorników 
paliwa 17 400 1 (14 OOO kg). 

Wyposaże,nie. Radiolokator rozpoznawczy 
i kierunkowy oraz nawigacyjny w przodzie 
kadłuba . Radiostacja UKF, radiokompas, 
wskaźnik radiolatarni i ILS (wyposażen i e 
do lotów bez widzialności). Urządzenie roz­
poznawcze „swój -obcy" oraz urządzenie 
ostrzegawcze - syrena z odbiornikami na 
końcach skrzydeł i stateczników piono­

·wych. Chowane reflektory do lądowania 
na spodzie przedniej części .wlotów po,wie­
trza. Na przednie.i goleni podwozia światło 
kołowania. W wersji rozpoznawczej 5 ka­
mer fotograficznych (w przodzie kadłuba 
kamery do fotografowania skośnego i pio­
nowego). V,I wersji rozpoznania elektronicz­
nel'(o wyposażenie do wykrywania stacji 
radiolokacyjnych. 

Uzbrojen<ie . Cztery podskrzydlowe wysię!(­
niki z zamkami na podwieszanie czterech 
pocisków rakietowych powietrze-powie trze , 
naprowadzonych na podczerwień lub ra­
diolokacyjnie . Wers.ie rozpo.znawcze oraz 
treningowa dwumiejscowa bez uzbrojenia. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Prototyp wy­
konał pierwszy Jot w 1965 r. w 1965 r. na 
wersji rekordowej (pozbawionej uzbrojenia 
i wszel kiego zbędnego do l otu ·rekordowego 
wyposażenia) E-266 u sta lono pierwsze mię­
dzynarodowe rekordy prędkości. 16.3.1965 r. 
A. F iodotow · uzyska ł prędkość 2319 km/h 
w obwodzie zamkniętym 1000 km (re kordy: 
z obciążeni em 1000 kg. 2000 kg i bez obcią­
żenia ). 5.10.1967 r. A. Fiodotow uzyskał wy­
sokość absolutną 29 977 m (rekordy: z 
obciążeniem 1000 kg i 2000 kg), a M . Ko­
marow prędkość 2981 km/h w obwodzie 
za mkniętym 500 km. 27.10.1967 r. P. Osta­
pienko uzyskał orędkość 2920 km/h w 
obwodzie zamkniętvm 1000 km (rekordy : 
z obcia że ni em 1000 kg, 2000 kg i bez obci a­
żenia). W rlniu 9 li nea 19~7 r. samolot zn­
stal zade monstrowany n~ 1rnk'łz~ch por ­
czas święta lotniclwa w nomocliedowo no,1 
Moskwa. Rekordy usta l nr> e na E-2R6 którv 
był p ierwszym w świecie samolotem z 
podwójnv m usterzeni em pionowvm na k'ł­
dlubie spowodowało, ie w USA orzvsta­
ninno dn oroie ktov..1ania samolotu mvślhir­
sk ie~n F-lf; E a.e: le o oodohnym u'-<łan z 1 c-,. 
W 1~70 r . J\lfiG-2!'i W S7f'rl 1 r'n użvtk" i~'<,, 
samolot mvśliwski nrzechwvtu,i acv. w la ­
tac h 1971 -ć- 197!i samolo ty J\/liG-25 hvlv ,,;.y. 
wane przez Egipt. Od 1979 r. MiG-25 ,iest 

stosowany przez Algierię i Syrię, a od 
1980 r. przez Indie i Libię . W 1973 r. na 
E-266 zostały ustalone dalsze r ekordy mię­
dzynarodowe. A. F'iodotow 8.4.1973 r. osiąg­
nął prędlrnść 2605 km/h w obwodzie za­
mkniętym 100 km, a 25.7.1973 r . osiągn ął 
wysokość absolutną 36 240 m oraz us talił 
rekord wysokości absolutne.i 35 200 m z. 
obciążeniem !OOO i 2000 kg. B. Orlow 4.6. 
1973 r. ustalił r ekord czasu wznoszenia: 
2 min 50 s na 20 OOO m, a P. Ostapienko 
tegoż dnia 2 min 12 s na 25 OOO m i 4 min 
4 s na 30 OOO m. W 1975 r. weszła do uży­
cia d w umiejscowa wersja tr eningowa MiG­
-25U. w 1975 r. zostały ustalone nowe r e ­
kordy na odmianie E-266M z silnikami R­
-266 po 13 730 daN ciągu. A. Fiodotow 
17.5.1975 r. ustalił · rekordy czasu wznosze­
nia 2 min 34 s na 25 OOO m i 4 min 12 s 
na 35 OOO m , zaś P. Osta oienko tego samego 
dnia 3 min IO s na 30 OOO m . Na wers.i i 
r ekordowej E-133 (zmodyfikowany MiG­
-25U) s. Sawicka ustaliła rekordy kobiece: 
?2.6.1975 r. prędkość 2683 km/h na bazie , 
następnie 31.8.1977 r . wysokość w locie P';'­
ziomym 21 209 m, 21.10.1977 r. prędkosć 
2~66 km/h w obwodzie zamkniętym 500 km 
i 12.4.1978 r. prędkość 2333 km/h w obwo­
dzie zamkniętym 1000 km. A. Fiodotow 
~2.7.1977 r. na E-266M z obciążeniem !OOO kg 
i 2000 k!( uzyskał rekordowa wysokość 
~7 080 m, a 31.8.1977 r. wysokość absolutną 
37 6SO m . Ten absolutnv r ek ord światowy 
·nadal ni c jest pobity. Łączni e na tym t y­
pie samolotu oobito 26 rekornów międzv­
narodowych. Od 1971 r. w użyciu wersja 
rozpoznawcza wysokościowa MiG-25R wy­
posażona w s kamer foto!(ra fic znvch, a bez 
uzbroi enia. Od 1974 r. w użvciu wersja 
rozpoznania e le ktronicznego. MiG-25M 
we rsi:'I z siln .ikami o w iekszy m ciae:u . o rl­
r•nwi::irlaiaca E- 2fi fi M. MiG-25 llŹV\•VDTIV if'!-t 

ZS"RP . P.]gi Prii. InrJi::ich. T,ihii i S v rii. 
1',.,.imn hlisk n ?O J;:it· slużbv fr,~., 11 w:=i?:::i nv 
7 -- ieden z nail ens 7v r h s::->rnolotAw myśliw­
s'-dc"'1 tzw. p r Ze\va gi oowi e frzn ~.i. 
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14,0 m 
21,0 m 
5,6 m 
56 m' 

Prędkość maks. (M = 2,8) 
Prędkość min. 
Wznoszeni e 

3100 km/h 
270 km/h 
200 mis 

20 OOO kg 
15 OOO kg 
25 OOO kg 

Pułap 
Zasięg 

25 OOO m 
1000 km 

A.G. 
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T.unelowe badania modeli śmigłowców (11) 

Mgr inż . JAN KOZNIEWSIU 
Instytut Lotnictwa 

Badanie modelowe wiropłatów, prowadzone na . pec ja l­
nyc h stoiskach w tunelach aerodynamicznych , jak również 
próby swobodnie l a tających modeli, można podzielić na 
trzy grupy: 

- modele eksperymental ne nowych koncepc ji rozwi ąza11 
konstrukcyjnych, 

- modele przeznaczone do podstawowych badań aerody­
namiki wiropłatów, 

- modele do badai1 rozwojowych . 

Modele eksperymentalne 

Modele eksperymentalne były i są budowane w celu 
sprawdzenia realnośc i radykaln ie nowych koncepcji roz­
wiązań k onstrukcyjnych. W ar tykul e p odano k ilka przy­
kładów takich modeli z historii rozwo ju wiropłatów. 

W 1784 r. Laun oy i Bienven u przed Zgromadzeniem 
Francuskiej Akademi i Nauk zademonstrowali prosty lata­
jący m odel ś migłowca napędzany cięciwą napinanego łuku , 
wykazując tym tech niczną możliwość lotu realizowanego 
za pomocą wirnika nośnego. P odobny model wykonał w 
1796 r. sir George Cay Jey. 

W 1842 r. W. H. Phill ips skonstruował l atający m odel 
śmigłowca napędzanego reakcją pary wodnej wypływają­
cej z końców łopat . Była to zapewne pierwsza próba b ez­
pośredniego napędu łopa t. 

Pierwszy lot modelu śm igłowca porusza nego maszyną 
parową zosta ł zrealizowany przez E11r ico Forlaniniego w 
1877 r. Model ten był wyposażony w dwa przeciwbieżne 
wirniki. Ww. mo dele udowodniły, że k oncepcja lotu z wir­
nikiem nośnych jest możliwa do zreali zowan ia, a moment 
obrotowy wirnika może być zrównoważony. 

We wczesnych la tac h dwud ziestych bieżącego stulecia 
Juan de la Cierva , natknąwszy s ię na trudnośc i w lotach 
swojego pierwszego autożyra (wiat rak owca), uciekł się do 
eksperymentu z m odel ami. Zbudował on swob odnie lata ­
jący model z napędem gumowym i wirnikiem wyposażo ­
nym w p oziome przeguby łopat. W ten sposób ekspery­
ment przeprowadzony na modelu stał s ię punktem zwrot­
nym w rozwoju techniki śm i głowcowej 

W latach trzydziestych Arthur Young przeprowadził pró­
by z dwułopatowym wirniki em huśtawkowym i prętem 
u sta teczniającym. Do ek sperym en tów użył modeli swo­
bodni e l a ta jących , napędzanych elektrycznie. Wynaleziony 
przez Younga system ustateczniania został zastosowany w 
li cznych śmigłowcach firmy Bell. 

Do bardzie j współczesnych przykładów prób przeprowa­
dzanych na modelach eksperymental nych należą wykonane 
w firmie L ockheed l ata j ące, kierowane radiem, modele 
śmigł wców z wirnikiem bezp rzegubowym u statecznianym 
żyroskopowo. 

Firmn Sikorsky Aircraft eksperymentowała w tunelu 
z m odelem śm i głowca o średn i cy 2,74 m, wyposażonym w 
wirni k teleskopowy, którego wi elkość przy dużych pręd-· 
kośc ia ch lotu mogla być zmniej szana d·o 600/o średnicy po­
czątkowej. 

W laboratorium Navy Ship Research and Development 
Centre prowadzono prace na d ek sperymentalnym modelem 
wirnika ze sterowaną cy rkulacją. 

F irma Sikorsky prawdzi la swoją koncepcję układu ABC, 
sk łada jącego s ię z dwóch sztywnych przeciwbieżnych wir­
ników, na modelu o średnicy 1,83 m. Badania przeprowa­
dzono za pomocą szybko poru sza jącego się wózka w labo­
ratori um Princeton. 

Modele do badań podstawowych 

Charakterystyczna dl a pracy w i mika nośnego duża zło­
żoność zjawisk mechanicznych i aerodynam icznych powo­
duje, że materiał empiryc ;,,ny potrzeb ny do poznania po­
szczególnych z jawi sk i ich związków jest · trudny do uzy­
skania. Jednocześ nie infor macje o możliwie „czystych" zja­
wiskach są p otrzebne do badania i weryfikacji m odeli ma-
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tematycznych tych zjawisk. Nie jest możliwe uzyskanie 
t akich danych ani z badań rzeczywistych wirników śmig­
łowców w Jocie, ani nawet z badai'I ich możliwie wiernych 
modeli . Do tego właśnie celu przeznaczone są modele do 
badań podstawowych. 

Modele te, zazwyczaj mniejsze, charakteryzują się upro­
szczoną budową i działaniem. Przy badaniach podstawo­
wych nie jest wymagane podobieństwo rozwiązań konstruk­
cyjnych ani też podob i eństwo dynamiczne, bowiem nie 
są to modele oparte na oryginałach . Zwi ększa to swobodę 
wyboru parametrów pracy urządzenia . Istotną natomiast 
sprawą jest „wyodrębnienie" interesującego nas zjawiska 
i zapewnien ie mpżliwości śledzen ia jego przebiegu. Na t ego 
rodza ju modelach badano m.in. związki zachodzące w ste­
rownośc i i s tatecznośc i wirnika i ruchu jego łopat , oderwa ­
nie dynam iczne na łopatach, zjawiska związane ze skoń­
czoną liczbą łopat i inne, 

Modele do badat'i rozwojowych 

Spełniają one funkcję pomocniczą w projektowaniu no­
wych typów wiropłatów albo w ich modyfikacji i rozwoju 
k onstrukcji . Tego r odzaju prace modelowe prowadz i s ię w 
I ns tytucie Lotnictwa w Warszawie i dl a tego modelom do 
badań rozwojowych poświęcę nieco więce j uwag i. 

Celem takich badań jes t sprawdzenie ewentualnie p o­
twierdzenie przewidywai'l opartych na obliczeniach , dostar­
czen ie konstruktorom ilościowyc h informac ji , gdy obli czenia 
teoretyczne nie są dostateczn ie p ewne a lbo gdy brak jest 
takich obliczeń. Badania modelowe mogą być pod stawą 
do identyfikacji nieprzewidzianych problemów i zjawisk 
o istotnym dla kon strukcji znaczeni u. 

Modelowe badania rozwojowe, p o opanowaniu ich tech ­
niki , wymaga ją mni e jszych nakładów finansowych niż 
próby śm igłowców w locie. Powodem jest oczywiście niski 
k oszt wykona nia m odeli w porównaniu z k osztem budowy 
prototypów. 

Systematycznie prowadzone próby laborat oryjne pozwa­
l aj ą na zbadanie i porównan ie wariantów rozwiązań 
i umożliwiają prześledzenie w stosunkowo krótkim czasie 
wpływu zmian parametrów k onstrukcy jnych na przebieg 
interesujących nas właściwośc.i. Próby śmigłowca w locie -
dzięki możliwości ś l ed zen i a zjawisk w ich rzeczywistej 
skali -- są niewątpliwi e jedyną metodą wiernie przedsta ­
wiającą badane zjawi ska. Badania w locie mogą być pro­
wadzone jednak tylko na gotowym obiekcie, a więc n ie 
mogą być st osowane we w czesnym okresie projektowania , 
tzn. wówczas, gdy konstruktorzy mają na jmniej informa­
cj i o właściwościach swojej k onstrukcji. 

P odczas prób w p owietrzu nie zaw sze można zrealizować 
potrzebny zakres stanów lotu , czy to ze względu na · bez­
pieczeństwo , czy też na trudność osiągn ięc ia i utrzymania 
określ onych stanów lotu . 

W przeciwieństwie do problemów ograniczających możl i­
wość stosowania badań śm i głowców w locie - próby mo­
deli wiropłatów prowadzone na stoiskach badawczych w 
tunelach aerodynamicznych pozwalają uzyskiwać charakte­
rystyki badanych obiektów w szer okim zakresie parame­
trów ich pr acy. P onadto badania m odelowe ni e są obcią­
ż01ie ryzyki em życia załogi i zniszczenia kosztownego pro­
t otypu , wymagają jednak trudnych do spełnienia warun­
ków podobień stwa, co sprawia, że próby modelowe wiro­
płatów są bardziej złożone niż modeli płatowców. 

Pomiary aerodynamiczne modeli samolotów w tu nelach 
stały się podstawą r ac jonalnego projektowania prawie od 
początku rozwoju techniki lotni czej. nat omiast b adania tu­
nelowe wiropłatów rozwinęły się dopiero w latach sześć­
dzies iątych, a więc ze znacznym opóźn i eni em w st osunku 
do konstruowania ś migłowców. Obecnie jednak prowadzone 
w te j dziedzinie wszechstronne b adania wskazują na du i.e 
perspektywy rozwoju m odelowych badań wiropłatów. 

Firma Boeing-Vertol badała m odel wirnika nośnego 
o średn i cy 4.27 m z przeguba mi elastomerowymi. Modele 
łopat k onstrukcji laminatowej miały właściwy, zgodny 

19 



z kryteriami podobieństwa, rozkład mas i sztywności. Mo­
delowana była również sztywność głowicy i t arczy steru­
jącej. 

W Anglii w Royal Aircraft Establishment w Farnborough 
prowadzono prace nad modelem b ezprzegubowego wirnika 
śmigłowca WG-13 Lynx. Srednica t ego wirnika wynosiła 
2,54 m. Łopaty były konstrukcji laminatowej . Zastosowano 
kryterium zgodnośc i liczby Froude'a . Rozkład · mas i sztyw­
ności łopat -oraz gJ.owicy odpowiadał warUJnkom ,podobień­
stwa. Głównym celem było zbadanie właściwości aerosprę­
żystych wirnika z małą sztywnością przegubów w pła­
szczyźnie wirnika. 

Firma Sikorsky badała wirnik modelu śmigłowca S-56 
o średnicy 2,74 m. Jako kryterium podobieństwa przyjęto 
zgodność liczby Macha. Łopaty konstrukcji metalowej speł­
niały warunki podobieństwa dynamicznego. Badano równ o­
cześnie wirnik spełniający warunek zgodności liczby Frol,1 -
de'a. W tym przypadku zachowanie podobieństwa d:,:na­
m icznego wymagało łopat o znacznie mniejszej sztywności. 
Zastosowano konstrukcję laminatową z kartonowym pokry­
ciem części spływowej . 

Uniwersalne stoisko, zbudowane przez Deutsche For­
schung- und Versuchsanstalt filr Luft- und Raumfahrt, 
powstało w RFN. Umożliwia ono dokonywanie badań kom­
pletnych modeli śmigłowców z wirnikiem o średnicy 4 m. 
Wirniki są oczywiście dynamicznie podobne. Łopaty mają 
konstrukcję laminatową. Stosuje się warunki stałości licz­
by Macha. Urządzenie badawcze DFVLR może być stoso­
wane w tunelach o zamkniętej przestrzeni pomiarowej: 

- Volkswagen w Walfsburgu o wymiarach 7 X 5 m 
prędkości 50 mis, 
- Daimler- Benz w Stuttgarcie o wymiarach 7,4 X 4,9 m 
prędkości 80 m/s. 
Firma Boeing-Vertol prowadziła prace z modelami ca­

łych śmigłowców (średn ica wirnika 1,68 m ) zawieszonych 
kardanowa, co umoźliwialo swobodne ich pochylanie 

Rys. 1. Schem a t s toiska do bada11 modeli śmig ł owców w tunelu 
a e rodynamicznym 

Rys. 2. Sześcioskladowa waga grotowa do pomiaru obciążeń aero­
dynamicznych modelu kadłuba . F"ot. A . Pr)Js!opsld 
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Rys. 3. Waga wirnikowa waga grotowa na s toisku badawczym. 
F"ot. W. Garbarcz )Jk 

i przechylanie. Przedmiotem badań były zjawiska rezonan­
su ziemnego i rezonansu w· locie oraz porównanie u zyska­
nych wyników z obliczenia mi . W modelu tym zastosowa­
no kryterium li czby Froude'a. 

W USA w tunelu Langley V/STOL zbudowano stoisko 
o podobnym rozwiązaniu jak w Instytucie L otnictwa w 
Warszawie. Moźna na tym stoisku badać całe modele 
śmigłowców oraz wzajemne oddziaływania wirnika i ka­
dłuba. 

We Francji badania takie prowadzone są w tunelu S -2 
w Chalais-Meudon. Modele wirników o średnicy 1,5 m 
umieszczone są na maszcie zawieszonym od góry na łuko­
wych prowadnicach ze środkiem krzywi zny położonym w 
środku głowicy badanego wirnika. W przypadku gdy p o­
miarom pqddawany jest również model kadłuba, jest on 
niezależnie od wirnika zamocowany od dołu na wadze 
aerodynamicznej tunelu. 

nadania modelowe śmigłowców w Instytucie Lotnictwa 

P otrzeba prowadzenia takich prac łączy się ze specjal­
nością naszego przemysłu l otniczego, w którym istotne 
miejsce zajmuje produkcja śmigłowców oraz prowadzenie 
prac rozwojowych. W Zakładzre Aerodynamiki powstało 
laboratorium badań modelowych śmigłowców. Zbudowano 
stoisko badawcze przystosowane do p omiarów w pięcio­
metrowym tunelu aerodynamicznym oraz wiele innych urzą­
dzeń pomiarowych. W ostatnich latach w laboratorium 
tym przeprowadzono badania nad modelami śmigłowców 
w tunelu: 

- pomiary rozkładu ciśnienia na powierzchni kadłuba 
śmigłowca . Model kadłuba podczas tych badań znajdował 
się w strumieniu tunelu i jednocześnie odmuchiwany był 
przez pracujący model wirnika nośnego; 

- w t akich samych warunkach symulujących rzeczywi­
sty stan lotu śmigłowca zostały przeprowadzone pomiary 
sześciu składowych aerodynamicznych obciążeń kadłuba. 
Podczas tych badań model kadłuba był osadzony na sze­
ścioskładowej tensometrycznej wadze kadłubowej; 

- najpoważniejszą pracą były badania dynamicznę po­
dobnego modelu wirnika. Pomiarom podlegało sześć skła­
d qwych średnich obciążeń działających na pracujący m odel 
wirnika nośnego. Rejestrowany był również przebieg zmia­
ny siły w popychaczu sterowania łopaty w funkcji azy­
mutu położeni~ łopaty. 

Urządzenia badawcze w Instytucie Lotnictwa 

Podstawowym wyposażeniem laborat orium jest stoisko 
b adawcze (rys. 1) konstrukcji dr. Jerzego Kotlińskiego. Pod­
czas pomiarów stoisko to jest w stawiane do otwartej prze­
strzeni p omiarowe j tu nelu aerodynamicznego o średnicy 
5 m. · Ustawienie stoiska jes t takie, że przy zerowym kącie 
natarcia wirnika jego środek znajduje s ię w osi tunelu. 
Na tym urządzeniu można niezależnie prowadzić badania 
modeli wirników i kadłubów. Można również montować 
jednocześnie te dwa elementy tworząc w ten sposób kon­
figurację śmigłowca i śledzić wzajemne oddziaływanie wir­
nika nośnego i lrndłuba. 
Wielkość stoiska została określona średnicą modelu wir­

nika. Przyjęto, że średnica ta wynosi ok. 2,5 m. Przy ta-
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kim stosunku średnicy przestrzeni pomiarowej (otwartej) 
tunelu do średnicy badanego wirnika. błędy wynikłe ze 
skończonych wymiarów strumienia tunelu są znikome. Po­
nadto otwarta przestrzeń pomiarowa tunelu umożliwia 
badania stanów lotu z małymi prędkościami, a przy za-

7 

Rys. 4. Schema t kons trukcji wagi grotoweJ: J...,-6 - elementy po­
miarowe, 7 - sworze i1 korpusu, 8 - grot, 9 --.1... korpus 

Rys. 5. Czteros kl adowa obrotowa wogn wlrnikowa. Fot . W. Gar­
barczyk 

Rys. 6'. Jedn ostka pomiarowo-sterująca PS 
wraz z modelem wirnika . Fot. W. Garbar­
czyk 
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trzymanym tunelu modelowanie stanu zawisu. Skala bada­
nych modeli wynosi ok. 1 :6. 

Stoisko przedstawione na rys. 1 składa się z dwóch masz­
tów oraz łączącej je konstrukcji. Wewnątrz przedniego 
masztu zna jduje się ułożyskowanie wału napędu wirnika. 
Maszt tylny stanowi podstawę do mocowania modeli kadłu­
bów. Zmiana kąta natarcia a badanego modelu dokony­
wana jest przez p ochylanie obu masztów wraz z łączącą 
je konstrukcją wokół poz iomej osi. Potrzebny kąt ślizgu 
modelu fJ ustawia się obrotem podstawy st oiska względem 
pionowej osi głównej wagi aerodynamicznej tunelu . Napęd 
stanowi silnik prądu s ta łego o mocy 45 kW. Prędkość obro­
towa wirnika może być zmieniana w sposób ciągły do 
1700 obr/min. Przeciętna stosowana prędkość wynosi 
1550 obr/min. Przy średnicy np. 2,6 m uzyskuje się obwo­
dową prędkość końców łopat 210 m/s, co odpowiada sto­
sowanej obecnie prędkości końców łopat śmigłowców. Naj­
większa prędkość strumienia powietrza w przestrzeni po­
miarowej tunelu podczas badań wirników wynosiła 51 m/s, 
co przy prędkości obwodowej 210 mis dawało wartość 

współczynnika prędkości V= V/QR = 0,240, zaś przy pręd­
kości obwodowej zmniejszonej do 137 m/s pozwalało na 
uzyskanie ·v' = 0,370 . 

Gdy program badań wymaga dokonywania pomiarów na 
kadłubie, wówczas jego model umieszcza się na st oisku 
we właściwym położeniu względem wirnika, tworząc k on­
figurację modelowanego śmigłowca. Brak połączenia mię­
dzy kadłubem i wirnikiem pozwala na dokonywanie nie­
zależnych pomiarów ich obciążeń i tym samym na badanie 
ich wzajemnego oddziaływani a. 

Model kadłuba jest osadzony na znajdującej się w jego 
wnętrzu sześcioskładowej wadze tensometrycznej (rys. 2). 
Waga ta, nazwana „grotową", łączy się z tylnym masztem 
stoiska za pomocą długiego pręta „grota" (rys. 3). Grot 
przechodzi przez środek belki ogonowej kadłuba bez styku 
z konstrukcją modelu. W ten sposób mierzone obciążenia 
aerodynamiczne kadłuba przenoszą się jedynie na wagę 
grotową. I 
Wewnętrzna konstrukcja wagi grotowej pokazana jest na 

rys. 4. Wytwarzane przez wagę sygnały pomiarowe p o­
wstają w układach mostkowych utworzonych przez ten ­
sometry oporowe nakle jone na sześć śc i skanych-rozciąga­
nych elementów pomiarowych wagi. 

W niektórych badaniach, np. kadłuba z nadmuchem wir­
nika. wystarcza tylko znajomość i kontrola wielkości ciągu 
modelu wirnika, który wytwarza odpowiedni nadmuch na 
model kadłuba. W badaniach tych zastosowano dość pro­
ste urządzenie pomiarowe z obracającą się wraz z wałem , 
p okazaną na rys . 5, wagą wirn ikową, przystosowaną jedy­
nie do pomiaru ciągu oraz momentu obrotowego wirnika. 
Żródlem sygnałów pomiarowych w tej wadze są układy 
mostkowe tensometrów naklejonych na frezowane elemen­
ty zginane. 

W urządzeniu tym istnieje jedynie ręcznie ustawiany 
mechanizm zmiany sk oku ogólnego łopat , nie ma nato­
miast mechanizmu sterowania okresowego. Ustawianie sko­
ku ogólnego wymaga wyłączania tunelu i zatrzymywania 
obrotów stoiska. Urządzenie z obracającą się wagą , z po­
wodu wymienionych ograniczeń, nie nadaje się do prowa­
dzen ia wnikliwszych badań modeli wirników. Na rys. 3 
widoczne są zmontowane na stoisku bad.fwczym obie wagi 
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- grotowa i wirn ikowa. Sygnały p omiarowe wytwarzane 
w tens0mclrach nakle jonych na o bracających się czc;śc iach 
wirnika i wagi wi rnikowe j wymagaj ą wielokanałowego ko­
lektora pr::idowego. Kolektor tak i zna jduje s ię na stoisku 
pod przednim masztem w osi wału. 

Dalszy rozwój wyposażen i a stoiska stanowi jedn ostka 
pomiarowo-s teruj ąca PS (rys. 6). Urządzenie t o, przezna­
czone do prowadzenia badań modeli wirników nośnych , 
montowane jest na przednim maszc ie st oiska. W jednostce 
P S znajduje s ię pięci oskładowa , nieobrotowa waga tenso­
metryczna m i erząca ciąg wirnika, dwi e składowe s iły po­
przecznej dzia łające j w płaszczyźn i e wi rnika oraz momen­
ty pochylający i przechyla j ący wirnik. Szós ta składowa 
obc i ążenia w irnika - moment kręcący - mierzona jest 
momentomierzem tensometrycznym. Urządz·en ie P S ma 
mechanizm zmiany skoku ogólnego oraz okresowego z tar­
czą steruj ącą. Zarówno zmiany skoku ogól nego, jak i dwu 
składowych sterowan ia okresowego, dok on uj e s ię za p omo­
c;1 t rzec h siln ików elekt rycznych. Zdalne s terowanie silni­
ków elekt rycznych p ozwala na zmianę parametrów pracy 
modelu wirn ika, bez koniecznoś c i przerywan ia dmuchu tu­
n elu i zatrzymywa n ia stoiska. Znajdujące s i ę w jednostce 
pomiarowo-sterującej popychacze skok u łopa t wyposażone 
sq w dynamometry pierśc i en iowe, co umożliwi a pomiar 
wi elkośc i s iły dz i a ła j ącej w popychaczac h i uzysk a ni e prze­
biegów zmiennośc i tej siły jako funkcji azym utu położe­
nia ł opaty. Schemat konstrukc ji jed nostki PS pokazany 
jest na rys. 7. 

Opi sane wyżej urządzen ie jest na tyle u niwersalne, że 
p ozwala na prowadzenie prac nad dwu-, trzy- i czteroło ­
patowymi mode lami wirników. Dotychczasowe badania do­
tyczyły wirników przegubowych, jednak jest równi eż moż­
Lwe badanie wirników bezprzegubowych. 

Ze wzg l ędu na ogran i czoną objętość ar tykułu , dokonałem 
tylko pobieżnego opisu najistotniej szych elementów wypo­
sażenia pomiarowego, za jakie uważam stoisko oraz wagi. 
Na całość laborator ium składają się jeszcze inne urządze­
nia, jak ukła d p om iarowy i układ a utomatycznej rejestra­
cji wyników p omiarów, urządzen i a do wzorcowania w ag, 
przyrządy do pomiarów rozkładów sztywności modeli łopat. 

Wydaje sic;, że zbudowane w ciągu wi elu la t pracy w 
Instytucie L otnictwa urządzen i a ba dawcze oraz u zyskane 

PROTOTYPY 

Hoffmann H 39 Diana • RFN • 
Ultralek ki samo lot sportowy 

~ 39~Di and jes t jedn oosob owym ultralekkim samolotem 
z si lnik em o m ocy 21 kW (28 KM), z pchającym śmigłem. 
P rzy pr jek towan iu samolotu wykorzystano doświadczenia 
z zak;:.es u aer,odynamiki zdobyte w czasie pTac nad moto­
szybowcem H 36 Dirnona. W płacie zas t-osowan,o profil 
Wor t rnann FX63-137, który zap ewnia du żą s ilę nośną, nawet 
przy małych prędkości ach lotu , oraz - ni·e bez wpływu 
profilu u sterzenia Wortmann FX71-L-150 korzyst ne 
właściwośc i w pr~eci ągnięciu. Struktura samolotu jest wy­
k onana jako sk orupowa z twor zywa epoksydowego zbro jo­
nego włóknem węglowym , kevlarem i włóknem szklanym, 
wzmocniona wypełniaczem piankowym . Płat jest podparty 
zastrza łam i typu V. Dzięki duże j sztywności struktury nie 
było potrzeby stosowania ścięgien stabilizujących. Przedni a 
część kadłuba wytrzymuje - zgodnie z przepisami - ude­
rzenia wielokrotnie przekracza j ące wartość g. Wygięty do 
dołu przód kadłuba stanowi osłonę przedniego, s terowanego 
koła i prawdopodobnie równocześnie jeg,o amortyzac j ę. 
Koła główne są zaopat rzone w h amulce. Kabina może być 
zabezpieczona wiatroc hronem lub pełną osłoną. Do napędu 
zastosowano 4-cylindrowy silnik gwiazdowy K oenig SD570 
o mocy 21 kW przy 4000 obr/min. Zbiornik paliwa ma po­
jemność 20 I. 

Samolot może być montowany przez amatorów z goto­
wych elementów. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
P owierzchnia nośna 
Wydłużenie płata 
Masa własna 
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10,00 m 
5,60 m 
2,02 m 

12,50 1112 

8 
95 kg 

!i 
.:'.!. 
!i 

i= 136~ 

n c. '1,'/ 

l 

\ 

/ 

Rys , 7. Schemat 
mechanizmu jedno­
s tki pomiarowo­
-sterujqcej PS: A -
obudowa mechani-
zmów sterowania 
skokiem łop a t. B -
przesuwan a tuleja 
sterowa nia skokiem 
ogólnym łopat. C -
popychacze przesta­
wiania tarczy ste ­
rującej, D - dyna­
mometry na popy­
chaczach. E - ele­
m en t elastyczny. F 
-· wa ł w irnika. (; 
- wa ł napędu, K -
korpus j e dnostk i 
PS, Ł łopa ty 

wirnika. M - mo­
m en tomierz, P1.2.:u 
- popychacze ste·• 
rowan ia łopatam i , 
R, . R? , R :, - r e ­
duktory silników, 
S 1 - s il nik stero­
wania skokiem ogól­
n ym łopat . s.. S :1 
- silnik i ste rowania 
okr esowego ł opat. 
T - tarcza steru­
jq ca. W - pi ęcio­
sk ładowa w aga 

doświadczenia zespołu pracowników stanowi ą realną p od­
s tawę do dal szego rozwo ju laboratorium modelowych ba­
dań wiropłatów w tu nelu aerodynamicznym . 

Ma k s. masa startowa 
Maks. prędkość dopuszczalna 
Prędkość przelotowa 
Prędkość przeciągnięcia 

215 kg 
135 km/h 
100 kmi h 

40 km/h 
W.K. 
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Kryteria 

5.3. Sterowność podłużna 
5.3. l. Siła na drążku na jednostkę g *) 
5.3.1.l. Proponowane kryteria ilościowe dl a s iły I' na 

drążku na jednostkę przyspieszenia g odnoszą się do wa­
runków lotu normalnego. Do warunków wychodzących 
poza te, które mogą być uważane za normalne, należy od­
nosić inne kryteria . 

5.3.1.2. Siła na drążku, potrzebna do osią gnięcia współ­
czynnika obciążenia norma lnego n = 2, nie powinna prze­
kraczać 45 kG (.100 lb, 441,4 N), natomiast si ła na drążku 
potrzebna do osiągnięcia obciążen ia dopuszcza lnego nie 
może być mniejsza od 23 kG (50 lb, 225,6 N). 

5.3. 1.3. Dyskusja 
Pilot samolotu komunikacyjnego zazwycza j stara s ię 

uniknąć sytuacji, w której pasażerowie byl iby poddani 
przyspieszeniom pionowym przekraczającym 1/8 g do 1/4 g. 
Gdy gradient si ł wynosi 45 kG (100 lb, 441,4 N) na 1 g, 
to podane granice odpowi adają silom 5,4--,- 11 ,2 kG (12-:­
-:-25 lb, 55-:-110,8 N) na drążku, co nie jest uważane za 
wie lkość nadmierną . Z drugi e j strony, bardzo niski p oziom 
iły na drążk u na jednostkę przyspieszenia zosta ł wypró­

b owany w samolocie DC-8, w którym poziom ten obniżono 
sztu czn ie do 5,9 kG (13 lb, 57,9 N), przy tym dodano tarc ie 
o wielkości 2,5 kG (5,6 lb. 24,5 N). 

W wyniku prób przekonano się, że powstają przy tym 
niebezpieczne oscylacje indukowane przez pilota (tzw. PIO 
- P ilot Induced Oscillation s). 

5.3.1.3.1. Rys. 7 pokazuje wpływ różnych czynników na 
gradient s iły na drążku. Czynnikami tymi są ciężar i poło­
żenie ś rodka ciężkości samolotu, wysokość, prędkość i kon­
figuracja . 

5.3.1.4. Próby 
Zalecane gran ice odnoszą s i ę do krytycznej kombinacji 

prędkości i położenia środka ciężkości, spodziewanej pod­
czas normalnego użytkowania samolotu. Spełnienie zaleceń 
powinno być wykazane dla warunków: 

a. W celu wykazan ia zgodnośc i z zaleceniem nt. maksy­
malnych sił na drążku - ustalony zakręt lub u stalony 
manewr w płaszczyźnie pionowej (,,wyrwanie"), dla współ­
czynnika obciążenia n = 2 dl a prędkości równej prędkości 
wyważenia (tj. dla samolotu wyważonego podłużnie przy 
tej prędkości, z jaką ma być wykonany manewr). 

b. W· celu wykazania zgodności z zaleceniem nt. mini­
malnych sił na drążku, potrzebnych do osiągnięcia współ ­
czynnika obciążenia dopu szcza lnego, nie jest intencją tych 
zaleceń, aby rzeczywiście osiągnąć obciążenie dopuszczalne. 
Zmiana siły na drążku w funkcji obciążenia pionowego 
powinna być zmierzona do takich wielkośc i obciążeń, które 
pozwalają na stosunkowo wiarygodną ekstrapolację te j 
zmienności aż do obciążeń dopuszczalnych. Pomiary mogą 
być wykonane w ustalonym zakręcie albo w warunkach 
ustalonego manewru pionowego, . przy ,prędkośc i ifównej 
prędkości wyważenia. 

Warunki dla próby a i b p odaje tabl. 4. 
Jeżeli nie występują spec jalne „okoliczności łagodzące", 

zmiana siły ze zmianą dodatniego przyspieszenia normal­
nego nie powinna stać s ię ujemna. 

Uwaga: Typowymi „okolicznościami łagodzącymi" są: 
a) zwiększone opory ruchu układu przy dużych momen­

tach zawiasowych steru wysokośc i, 
b) takie położenie kola sterowego do stosunku do fotela 

pilota, które utrudnia pilotowi przykładanie znaczniej ­
szych sił. 

5.4. Sterowność poprzeczna i ki erunkowa 

•) Zgodnie z oryginałem, do określenia sterownicy używa si,: 
tu słowa , .drążek", jednak dane odnoszą sic: do ogólnie rozumia­
nego organu sterowania podłużnego. 
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'POMOeE KONSTRUKCYJNE 

ilościowe charakteryzujące 

stateczność samolotu (111) 
5.4.1. Sterowność w zakrętach 
5.4 .1.l. Skuteczność lotek powinna, ogólnie biorąc, być 

wystarczająca dla: 
a) utrzymania samolotu w równowadze w każdej sy­

tuacji, gdy wystąpi 11iesymetria oddziaływań aerodyna­
micznych, masowych lub sił od napędu, 

b) utrzymanie p ołożenia samolotu w warunkach wiatru 
b ocznego albo podczas zamierzonego wykonywania ślizgu, 

c) utrzymania albo szybkiego odzyskania położenia sa­
molotu podczas lotu w burzliwej a tn,osferze, 

d) wykonania startów i lądowań z wiatrem b ocznym, 
e) wykonania manewrów związanych z użytkowaniem 

samolotu. 
Zmiana kursu albo manewr związany ze ślizgiem s;i 

zwykle najba rdziej wymagającymi pod względem sterow­
nośc i poprzecznej manewram i, jakie pilot zamierza wykony­
wać . . 

5.4.1.2. Kryteria 
5.4.1.2.1. Kryte ria ilościowe, stanowiące a bsolutne mm1-

mum ( odpowiadające ocenie pilota ( PH.J równej 6,5) przed­
stawione są poniżej. 

Powinn o być możliwe, przy użyc iu najstosowniejszej 
kombinacji wychyleń sterów, przechylenie 1samolotu o 60°, 
zaczynając od u stalonego zakrętu z przechyleniem 30°, w 
ten sposób, a by znalazł s ię w przeciwnym zakręcie. Do­
tyczy to wykonania manewru zarówno w lewo, jak i w 
prawo. Manewr ni e p owinien trwać ponad 11 s w konf i­
guracji s tartowej z nieczynnym sil11ikiem krytycznym, ani 
ponad 7 s w k onfigurac ji do l ądowania ze wszystk imi 
silnikami czynnymi. 

Uu;agi: 
1. Millimalne prędkości przechylania są podane powyżej, 

a le żądane jest uzyska ni e prędkości większej niż 12-:­
-:-150/s. 

2. Minimalne p1'ędkości przechylania , podane wyźej, 
mogą okazać się ograniczeniami dla wyboru V z oraz pręd­
kośc i progowej (Treshold Speed). 

5.4.1.2.2. P onadto powinno być możliwe: 
a) podczas podejścia , uzyskanie zmiany toru lotu w za­

kresie umiarkowanej odległośc_i (poprzeczne przesunięcie 
o 100 m na długości 1000 m) , 

b) we wszystkich warunkach, utrzymanie zamierzonego 
toru lotu podczas występowania czynn ików zakłócających 
(turbulencja albo wystąpienie awarii silnika). 

Uwaga: Dla manewru zmiany toru lotu typu „przesu­
nięcie równoległe w b ok!- czas, jaki byłby wymagany w 
warunkach minimów dla kategorii II zbliża się do zera. 
W tych warunkach żadne rozsądne - możliwe do uzyska­
nia - właściwości w sterowności poprzecznej nie byłyby 
wystarczające, toteż jedynym rozwiązaniem jest zmniej ­
szenie błędów pozyc j i w kierunku poprzecznym na wy o­
kości decyzji do takie j wielkości, która nie wymagałaby 
wykonania manewru. 

TABLICA 4 

\Vnrunkf 

Prcdko§ć wyważenia 
Podwozie 
Klapy 
Położenie środka ci ęźko§ci 
Wysolrn!ć 

C i fżin samolotu 

I 
a. Mnks. siln nn drążku 

na j ednostkę g 

schowane 
schowone 
skrajne przednie 
nie wicksza nH: 150 m 
(500 ft) 
ntuks. 

I 
b. Min. siln nn drążku 

nn j ednostkę g 

VMofMMo• ) 
schowane 
schowane 
skrajne tylne 
maks. użytkowtt 

min. 

• ) Oznaczenie to należy rozumieć nic jako iloraz, nlc jnko zastosowa nie albo V}\'10, 
albo 1lfMO w zależności od tego, co stanowi ograniczenie dla <lanego snmnlotn w kon­
krrtnyru s tanie lotu. 
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6. Inne właściwości lotne 

6.1. Charakterystyka lotu z dużą prędkością 
6.1.1. Trudności związane ze sterowaniem samolotów od­

rzutowych transportowych notowano zarówno podczas lotu 
z dużą prędkością w burzliwej atmosferze, jak i podczas 
un oszenia w spokojnym p owietrzu. Przyczynami tych trud­
ności mogły być takie czynniki, jak ograniczone możliwo­
ści układu sterowania po dłużnego, nieodpowiednie przy­
gotowanie, niedostateczne wyszkolenie pilota a lbo niezado­
walające właściwości wyprowadzania (powrotu do poprzed­

niego stanu). 
Wskutek wpływu ściśliwośc i oraz zjawisk związanych 

/Xi/ 
pr,?E(fn/e potoknie SC 

eo 

~ 
(20 

łłO 

21/38m 
235 km/4 

Rys. 7. Siła P na drążku na jednostkę g. Uwaga: na rysunlrn 
zachowan,o o ryginaln,1 skalę lb/g 

z aeroelastycznością, zdolność samolotu do manewrowania 
na dużych wysokościach i przy wysokich liczbach Macha 
j ęs t ograniczona przez takie czynniki jak maksymalna siła 
nośna skrzydła, utra ta możliwości efektywnego sterowania 
poprzecznego, nieefektywność układu sterowania trymera­
mi itp. Opracowanie wymagań w tym zakresie nie zależy 
wyłącznie od rozwoj u techniki ló'tnicze j, a le także od roz­
woju meteorologii i fizjologii. Wymagania te były na ogół 
podawane w postaci j akościowej. 

Bardziej szczegółowe i ujęte ilościowo wymagania poda­
no niżej . 

6.1.2. Możliwości w zakresie sterowności poprzecznej 
Sterowność podczas zakrętów przy dużych prędkościach 

powinna być taka, aby: 
a) przy prędkościach do V1.10IMM0 minimalny czas zmia­

ny przechylenia o 60° nie powinien przekraczać 7 s, 
b) przy prędkościach wyższych od VMo minimalny czas 

zmiany przechylenia o 60° nie powinien przekraczać 11 s. 
(Jeśli sterowanie kierunkowe wywiera niekorzystny wpływ 
na przechylenie, czas ten może być powiększony do 14 s. 
Te wartości powinny być uważane za absolutne minima -
ocena pilota PR = 6,5). 
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6.1.3. Warunki wytrącenia z równowagi 
a. Niewyważenie 

TABLICA 5. Granice pionowej prędko&ci wiatru (vcrlicn1 wind 8hear) 

I'rzcdzial wysukuści / --- Zu,iuuu pn~dkości wintru 

IU I ft m/s I kt 
ntl 1000m no 10~ 

2400 8000 46 27 
1800 6000 56 33 
1200 4000 78 ,16 

900 3000 96 57 
600 2000 125 7J 
300 1000 184 109 

Należy rozważyć zakłócenia toru lotu związane z wa­
r unkami niewyważenia związanymi z niewłaściwym dzia­
łaniem układów sterowania, albo prawdopodobnymi błęda ­
mi wyważenia spowodowanymi działaniem pilota różnym 
od tego, które p odane jest w podpunkcie b. 

b. Niezamierzone wychylenie sterownic 
Możliwa do przyjęcia metoda symulacji wytrącenia z rów­

nowagi przez niezamierzony ruch sterownic obejmuje: 
1. Wprowadzenie samolotu w nurkowanie pod kątem 7,5u 

przez 20 s, albo 
2. Zmniejszenie współczynnika obciążenia pionowego 

samolotu do wielkośc i 0,5 na 10 s. 
Uwaga: Kryteria te są analizowane przez Komitet Zdol­

ności do L otu ICAO i mogą być zmienione. 
c. Wytrącenie przez podmuch 
Zakłócenia związane z podmuchami, które należy rozwa­

żać , obejmują : 
1. P,odmuch _z przodu, który może działać w kierunku p o­

wodującym największe zaburzenie, zawartym między linia­
mi odchylonymi o 30° w górę i w dół od t oru lotu. Pręd­
kość podmuchu - 15 mis (50 fps) EAS na wysokościach 
do 6000 m (20 OOO ft). Na wysokościach powyżej 6000 m 
prędkość podmuchu może być liniowo zmniejszana do 
7,5 mis (25 fps) na wyso~ości 15 OOO m (50 OOO ft), zaś p o­
wyżej tej wysokości pozostaje stała. Należy przyjąć czas 
narastania oraz czas zanikania podmuchu nie większy niż 
2 s, zaś czas trwania - nie większy niż 30 s. 

2. Pionowy podmuch o tej samej wielkości jak w pkt 1. 
Należy rozważyć strefę narastania podmuchu między 30 m 
(100 ft) a 300 m (1000 ft). Podczas przelotu przez taki pod­
much, intensywność buffetingu nie powinna przekraczać ta­
kiej, przy której samolot jest sprawdzany jako sterowny 
i która nie zagraża wytrzymałośc i samolotu. 

3. Prze jście przez prąd powietrzny „jet stream", którego 
charakterystyki są podane ni żej, przy prędkości unoszenia 
lub opadania, które odpowi adają normalnemu użytkowaniu 
samolotu. W obu przypadkach należy rozważać gradient 
dodatni oraz ujemny. Zmianę wiatru powyżej osi prądu 
należy przyjmować jako równą zmianie poniże j osi, ale ma­
j ącą znak przeciwny. 

Uwaga: Powyższe zmiany prędkości wia tru mogą prowa­
dzić do zmian prędkości takich samych - w przybliżeniu 
-- jak zmiany spowodowane niezamierzonym wychyleniem 
sterownic, z tą jednak różnicą, że w tych ostatnich nie 
występuje wpływ wrażliwości samolotu na podmuchy. Być 
może byłoby możliwe, na podstawie ·obliczeń dokonanych 
dla niektórych certyfikowanych samolotów, znalezienie pro­
stego kryterium, które obejmÓwałoby wpływ wrażliwości 
111a podmuchy oraz które pozwoliłyby zamienić nurkowanie 
pod kątem 7,5° albo przy obciążeniu n = 0,5 jakimś innym 
bardziej głębokim albo płaskim nurkowaniem. 

4. Wytrącenie spowodowane niestatecznością spiralną 
Po wyważeniu samolotu w locie poziomym z każdą pręd­

kością w zakresie do VMolMMo, uzyskuje się wstępne prze­
chylenie o 45°, następnie zwalnia sterownice i po upływie 
10 s„ albo też po upływie. 3 s od włączenia się sygnalizacji 
o przekroczeniu dopuszczalnej prędkości (uwzględniając to 
kryterium, które wystąpi wcześniej), rozpoczyna się ma­
newr wyprowadzenia. 

Wyprowadzenie do lotu poziomego odbywa się przy 
współczynniku obciążenia normalnego nie większym od 
1,5 s. 

Uwaga: Kąt przechylenia przyjmuje się równy 45° albo 
też maksymalnemu kątowi, który może wystąpić przy 
uszkodzeniu (nieprawidłowym działaniu) pilota automatycz­
nego przy prędkości V Mol MM o-

Opracował A.K. 
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LUDZIE POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

/ Antoni Golędzinowski (1929 -:- 1983) I 
Od l stycznia 1978 r . prac ował w 

Zak ła d z ie Apar atury aukowej U n i­
pa n w Wa rszawie , początk owo jak.o 
k ierownik wydziału m echan iki , a n a­
stępni e od 15.2.1982 r . ja k o szef pro­
dukcji. W Unipa ni e poł ożył wielkie 
zasł ugi w zakresie r ozwią zywania ,pro­
blemów organizacyjno-t ec hnicznych 
oraz w sp osób zasadn iczy przyczynił 
s ię do w zrostu produkcji, rozwoju i 
unowocześnienia t echnologii wytwa­
rzan ia a paratury naukow o- techn icznej . 
Wśród załogi Un ipa nu cieszył s ię du­
żym autorytetem, szacunkiem i sym­
patią. Był zawsze bardzo wrażliwy 
na sprawy ludzki e, stąd Jego k ontak­
ty z załogą były bardz,o serdeczne. 

W dniu 22 lipca 1983 r. po 23 la­
tach współpra cy o d szedł z naszej r e­
dak cji n a zawsze dr inż. Antoni Go­
lęd zin owski, o d 1960 .r. redaktor dzia­
łu technologii. Zabrał Go nieszc zęś li­
wy wypa dek , utonął w m or zu p odczas 
urlopu. 

Dr A. Golęd zinowski był wybitnym 
znawcą t echnologii lotn iczej oraz miał 
ogrom ny ta lent d o praktyczneg,o roz­
wi ązywania problemów techn ologi cz­
nych. Ur odzi ł siq w rodzinie chłop­
ski e j (ojciec Franc iszek, matka J óze­
fa z Magdzia ków) 12 lutego 1929 r. 
w miej scow:>śc i K cszajec pow. Prusz­
ków. Szkole: p:i d s tawową ukończy ł w 
la tac h 193 6-ć- 1943, Gimnazjum Mecha ­
n iczne w Pruszkowie w lata ch 1 943 -ć-· 
-ć- 1946 , Liceum L otnicze w Warsza­
wie w latach 1 946-ć-- 1 949. W Ja tach 
1 949 -ć- 1955 studiował na P ol itech nice 
Warszawsk ie j, uzyskując tytuł magi­
st ra inżyniera lotnictwa . W latac h 
1 947 -ć- 1951 ukończył !k u rsy : przod ow­
ni ków m odelars twa lotniczego, spad o -
chronowy, szybowcowy, m echaników 
lot n iczych i pil otażu sam olotoweg . 
będąc czł onkiem Aeroklubu Wa rszaw­
skiego. 

P odczas s tudi ów od pa;i.dziernika 
1952 r. do stycznia 1954 r. pracował 
na stanowisku ,k onstruktora, a n astęp­
ni e starszego konstruktora w Central­
nym Biurze K onstrukcyjnym Obra­
biarek w P ru szikowie. Zakład t en, wy­
korzystuj ący wówczas d oświadczenie 
Zrzeszen ia Mechan ików P olskich z 

• Insty tu t L o tni c t wa w warszawie zgło­

sił clo opate nto\v ania układ do pomiaru 
ciągu silnika s pa li nowego (wynalazcy: A. 
Pęs ki, C. Drużny). Uk ł ad wg wynalazku 
pozwala na IJ ezpośredni pomiar ciągu wy­
twarzanego przez silnik s amolotu zarówno 
p rzed sta rte m, j ak i w l ocie . 

Si ln ik p rzym ocowany jes t w trzech 

3 
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Ameryki (z któreg powsta ł) , był do­
brą szkołą roz sądnego rm:wiązywau1ia 
problemów technologicznych i organi ­
zacyjnyc h. A . Gol ędzinowsk i często 
podkreślał ja k wiele dała Mu prakty­
ka w tym d obrze zorganizowanym 
środ owi sku specjali s tów o dużym do­
świadczeniu . Od s tycznia 1954 er. do 
czerwca 1955 r. pełn i ł funkcję starsze­
go asystenta na P olitechnice Warszaw­
skiej . W czerwcu 1955 r . rnzpoczął 
pracę w warsztacie (późrnie j Zakład 
Doświadczal no-Produkcyjny) Instytutu 
L otnictwa, gdzie pnepracowal 22 la ta 
na różnych stanowiskach , począwszy 
od kierownika sekc ji , na s•tępnie kie­
rownika oddz i a ł u, aż do głóW111ego 
technologa i zastępcy dyL1·ektora za ­
kładu. P o włączeni u I nstytutu L ot ni ­
ctwa do Centrum Na uko w o-Produk ­
cyjnego Samolotów Lekkich PZL-Okę­
c ie i p rzen ies ieniu Zakładu Doświad­
czalno-Pro dukcy jnego do Cen trum od 
1 lipca 1976 r. d o 31.12.1977 r. był 
g łównym t ech nologiem Zakładu Do­
św i adczalnego Centrum . 

P odczas swej pracy w I nstytucie 
L otnictwa rozwiązał wiele trudnych 
problemów tech nologicznych , m.i111 . kie­
rował oprac<0waniem tec h nologicznym 
sil n ika odrzutowego S0-1, osprzętu i 
wyposażen i a l otn ic zego oprnc<0wanego 
w I ns tytucie oraz aparatury pomia1ro­
w ej, a także zajm ował s ię t e orią ,cbro­
rtów krytycznych w związku z wywa­
ża n iem wirn ików silników . odrz uto­
wych. 

W 1975 r. A. G olędzi,nowski rozwią­
za ł trudny problem związany z t ech­
n o l ·J gią wyk onan ia łopatek s,prężaretk 
i ich t rwał o ś cią zmęczen iową , który 
s t a ł s ię tematem J ego pracy d oktor­
skie i pt . ,,Wpływ obróbk i luźnymi 
~ro dka mi w p'1 _iemnikach na żywo>tność 
ł c patek spręża r k owych silników tur bi­
n owych" obron ione j na P olitechnice 
Wa r szawskie j. 

Dr A. Golędzinowsk i w 1972 r. o­
t rzymał S.rebrny Kr,zyż Zasługi, a w 
1974 r. S!rebrny Medal „Za zasłu gi dl a 
ob r,onnośc i kraju". Był wielole tni m 
członkiem SIMP oraz ZNP , w związku 

.:.z. pe ł nien iem fun kcji asystenta w Ka ­
te d rze Technolcgii L otnicze j na W y­
dziale L otniczvm P olitechni•ki War­
szawskie j orai' prowadzeniem wykła­
dów na kursach d oskona lą cych i za-• 
w 0d owych. 

Publikacje d r A. G :-i lęd zin owskiego 
w 'Technice Lotniczej i A stronautycz­
n ej przy p oważniej szych tematach 
p :idpi sywa ne były pełnym na zwiski em , 
za ś w przypadku k rótkich nota tek -
AG d o 1972 r. i GOL później. 

Dr A. Golędzinowski łączył du żą 
w i ed zę z u miejętn ośc i am i prak tyczny­
m i, zd l ność rnzwi ązywania t rudnych 
problemów z dba łością o efekty eko­
TI '1 mic zne i k cszty produkcji , in icia ty­
wę, energię i sta nowcz0ść z życzliwo­
~c ia i umiejętn ..,ś ci ą p ostępowan ia z 
lud ±mi . Nie miał zwyczaiu rezygn,o­
wania z prawdy . sprawied l iwości , roz­
sądku i swe.i racji. n ie brakło Mu od­
wagi cywi lnej . Ods,zed ł od nas n ic 
tylko cen iony spec jali sta i redakt0r. 
le rz także dobry Kolega i prawy, szla­
ch etny człow i ek. J ego pos tawę będzie­
my s tara ć się naś ladować . 

Cześć J ego pamięci ! 

POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

punktach do struktury nośnej sam olotu 
ł ą cznJ kami przeg ubowymi, przy czym jeden 
z ł ą czn ików utworzony z pr ętów ma ksz tałt 

lite ry V . Uldad cha rakter yzuj e się tym , że 

na prętac h 2 i 3 ł ącz nika w ksz tałcie lite ­
ry V n a kle jone są t ensome try 1 i 4 poł ą ­

czone w ele ktryczny u kład p omiarowy. 
Skrót opisu wynalazku, chronionego jed­

nym zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 9/1981 r. , w kl a si e GOlL, pod nr P.218954. 

• WSK PZL-Mielec zgłosiła do opate n­
tow an ia zbiornik agrolotniczy ma te ri a łów 

sypkich (wynalazcy: E . Margańsk i , M. Ko­
pacz ). W y na lazek rozwiązuj e zagadnienie 
konstruk c j i takiego zbiornika , który speł­

nia warunki prawidło\\rego, równomiernego 
wysypu i jest dogodny w za ładunk u ma ­
t e riału wsadowego. 

Zbiornik s tanowi bryła obro towa , n a jle­
piej paraboloida , za wieszana w kołnierzu 

przednim z, u moc_owanym n a wysięgnoku 

3 ora z w t y lnym zaw_ie szeniu głównym 4 
dźwigara 1 skrzyd ł a, przy czym oś wzdłuż-

na zbiornika 5 jes t p och y lona względem 

poziomu pod kątem " większym lub r ów­
n ym kątowi ustawie nia samolotu na ziemi. 

Skrót opisu wynalazku , chronionego 
tr zem a zas t rzeżeniam i , opu bli kowan o v.r 
BUP nr 9/1981 r ., w klasie B65D, p od nr 
P.221970T, 
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Elektroniczne cyfrowe układy sł~rowania 
dwuprzepływowych silników lotniczych 

Stosowa ne obecnie hyd romechan iczne układy slerowania 
s ilników lotniczyc h przedslaw ia j c1 skomplik owane zespoły , 
sk ładające się z mechanizmów suwakowyc h, aneroidów, 
sprężyn. układów dźwigni owych. obrot owych, krzywkowych 
itp. o z łożonych k ~zta llach, wy rafi1 10wanej kinemalyce 
oraz o dużym stopni u trudności wykonania. 

Wprowadzane ud oskonalen ia s il ni ków lotniczych, ma j ące 
na celu zwięk szen ie c i ągu , zmniej szenie zu życia paliwa, 
zmn ie jszenie masy si lni ków i up roszczen ie ich eksploatacji 
powodują da l szą k omp! ik ac j ę uk ładów sterowania , zw i ęk ­
szeni e li czby zespołów i częśc i przy jedn oczesnym zwięk ­
szen iu wymagań dotyczących dokładnośc i i niezawodnośc i 
sle rowani a. Nieklóre skom pl ikowane hyd romec haniczne 
układy sterowania składają s i ę z kilku tys i ęcy częśc i. 

Pomimo ogromnego pos tępu w techn ologii wykonania , 
układy hydromechan ic zn e w coraz mni e jszym slopniu s peł ­
nia j4 slawiane im rosnące w ymagania. Składa s i ę na t o 
wie le przyczyn, wśród których najważniej sze to : 

- mała czułość układpw hydromecha nicznych , na co 
wpływ mają opory ruchu por u szających s i ę części, bez­
władność, lu zy w połączen i ach , zmi ana wymiarów elemen­
lów pośredniczących, 

- lrudność utrzyman ia za łożonych charakterystyk ste­
ru wania w skutek hi s terezy e lementów s prężystych , zu życie 
t rących się częśc i , wpływ tem peratury itp. , co zmusza do 
częs te j regu lac j i układów. 

- trudność. a n ieki edy niemożliwość. dokładnego wpro-
wadzen ia pr ogram u sterowania, · 

- ograniczen ie niezawod nośc i u k ładów , 
- wysok i stop i eń skom plikowania , 
- ut r ud niona ek sploa tacja, 
- brak kon t roli stan u silnika oraz sam ok on t rol i układu 

s te rującego . 
W zw i ązku z tym coraz w i ększego znaczen ia nab i era j ą 

zarówno czc;ściowo, jak i w pełni eleklroniczne układy 
sterowania. Sta ło s ię to możliwe dzięki os i ągn i ęci om w mi­
k roelektronice. zwłaszcz:1 w zashsowaniu układów scalo­
nych oraz we wprowadze niu t echn iki cyfrowe j. 

Program sterowan ia si ln ik iern sprowadza s i ę, na jogól­
n ie j, do wylF111.:m ia p r zez ukła d sterowania trzech gr up 
operac j i: przeli czen iowe.i. wykonawcze j oraz przek ształce ­
nia i przekazan ia sygn a łów. Elektroniczny układ sterowa­
nia , rea li zując powyższy program, n ie tylko poszerza moż­
liwość st erowania silniki em o zakres dotychczas niedo­
stępny dla układów hydromechanicznyc h, lecz również p o­
zwala na ~1Jelnienie przez układ jakościowo innych funkc.ii. 
a mianowicie funk cji k ontrolnych zarówno w odnies ien iu 
cl n si lnika. jak i d , własnego ukła du. 

\Vprowa dzenie elekt ronicznyc h ukła dów ster owania bę­
dzie za l eżeć od szybkośc i uzyskania wyn ików eksploatac ji 
wstępnej egzemplarzy doświadcza ł nych. Planowane jest 
wprowadzenie układów dwuetapowo : 

- w pierwszym etap ie jako ukł adu nadzorującego hydro ­
mechanicznego u kładu sterowania. 

- w drugim etapie iako w pełn i elek tronicznego cyfr o­
wl'go układu sterowan ia s il n ikó w lotniczych. 

Nadzorujący elektroniczny układ sterowania 

Nadzorujący elektroniczny ukła d sterowan ia jak 0 ukła d 
analogowy jest pierwszym kroki em do wprowadzenia elek­
tronicznego cyfrowego układu sterowania. Współpracuje on 
z hydr0mechanicznym układem sterowania. Wprowadzenie 
tego układu nie p ozwala na pełne wykorzystanie elektro­
ni ki w sterowaniu si lników lotniczych , pozwala jednak na 
u sunięcie wielu zasadniczych n iedoskonałośc i układu hy­
dro mechanicznego. 
Główne zalety t ego układu s4 następujące : 
- położenie d źwign i sterowania silnikiem na zakresach 

ci ągu startowego i maksymalnego jest zawsze stałe (na 
oporze). nieza leżnie od temperatury i ciśn i enia otoczenia , 
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- · za l eżność rzeczywistego ciągu od p J L:: żenia dźwign i 
sterowan ia silnikiem jest śc i ś l e li niowa, 

- położenie dźwigni sterowania s il n iki em przy wzno­
szeniu nie wymaga k orekcji ze st rony pi !Jta, zakre · k ory­
gowany jest przez elek tro nikę aulJma tyczn ie w za l eżności 
od Po i T; na wejści u do sil ni ka oraz Ma lot u, zg Jpnic 
z założonymi programami: parametry okreś l a jące ciąg re­
gul owane są bezpoś red nio, dzięki czem u zac howany jest 
s tały ciąg podczas startu oraz nas tc;puj e zmniejszen ie za ­
rzutu tem peratury ga zów n::i zakresac h prze j ściowych , 

- dokładnie j ogra ni czane są gran iczne, dopuszczalne 
temperatu ry gazów i prędkośc i obro towe, 

- zapewniona jes t (w n i epełnym zak res ie) ni eprzerwana 
kon t rola s tan u i wykrywanie usterek na s ilniku , 

- elek tronika steruj e ty lko usta lonym i zakresam i pracy, 
slerowanie na zakresac h p rze j śc i owych oraz sterowanie 
ograniczeniem ciśn ien ia za sprężarką wykonu je ukł a d hy­
dromechani czny . 

~lektroniczny cyfrowy układ sterowania 

Elektron iczny układ slerowania spe ł n ia wszyslkie funk ­
c je regul ac ji umożliwiając pełne wykorzystanie elekt ron iki 
w sterowaniu silnikami lot niczymi. Duże możliwości prze­
li czeni owe oraz elastyczność sc hema tów mikroeleklrono­
wych p ozwala na r eali zacje; z łożonych programów oplyma­
lizacji charakterystyk s il nika oraz speł nien ie dodatkowych 
funkc ji nie do wykonania w układach hydromechani cz­
nych. Główne funkcj e i za lety tego układu są następu­
j ące: 

- automatyczne ste rowan ie ciągiem wg dokładniej szych 
i optymalnych programów w p orównaniu z nadzoru jącym 
e lekt ron icznym układem sterowan ia , ze zwiększoną nie­
wwodnością i bez ograniczen ia zakresu działania , 

- pe ł ne wyeliminowanie hi sterezy s terowania i możli­
wość uzyskan ia minimalnych sił na dźw i gn i sterowania 
sil n ik iem, 

- a utomatyc zny rozruch z korekcją lemperatury na wyj ­
ściu ze s prężarki i wej śc ie na bieg j a łowy przy minimal­
nym obciążen iu temperaturowym. 

- ograniczen ie tempera tu ry za tu rbiną. ciśn i en ia za sprę ­
żarką i prędkości obrotowe j w całym zakres ie eksploa ta ­
c ji s il ni k a, 

- optymalne charakteryslyki przyspieszan ia i decele­
rac ji , 

- s t ała p rędkość obrotowa bi egu j a łowego nieza leżnie 
od wielkości odbi oru powietrza i mocy, 

- a utomatyczne sterowanie c iąg i em odwróconym , 
- · ekonomiczny program ograniczania ciśnienia za sprę-

farką, 
- optymalne sterowan ie położen i em łopa lek kierowni­

czych sprężarki, zapewn i ające dużą sprawność na zakre­
sach u sta lonych i maksymalny zapas statecznej pracy na 
zakresach prze j ściowych , 

- ster owanie luzem prom ieniowym na końcach łopatek 
sprc;żarki i turbiny, 

- śledzen ie termodynamicznego cyk lu pracy s il nika. k on­
lro la stanu sil nika, wyk rywanie i sygnalizacja usterek 
oraz wskazywanie przyczyn ich powstania. 

Elektr.oniczny układ sterowania pozwala wyeliminować : 
- koni eczność interwencji pilota podczas roz ruchu si l­

nika, s tar tu samolotu , wznoszenia oraz lot u (również w 
lu rbulenc ji), 

- niewłaściwy sposób zmiany zakresu pracy ~i lnika , po­
wodujący nadmierne zu życie paliwa oraz mepotrzebne 
przeciążanie ~ilnika , obniżające jego trwałość międzyna­
prawczą, 

- nieuzasadnione zwiększenie temperatury gazów na 
wszystkich zakresach pracy, 

- wpływ temperatury otoczenia na pracę silnika na 
zadanym zakresie, 
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- pracę si lnika na n ieoptymalnych zakresac h , 
- różnicę w us tawieniu zakresu pracy si lników na sa-

molotach wielos ilnikowych, prowadzącą do rozs t ro jenia za­
kresu ic h pracy, 

- wodzenie d.\wigni s terowan ia s iln ikam i przy a utoma­
tycznej regulacji ciągu, 

- nierówny czas przyspiesza n ia si lników, prowadzący 
do skrętu samolotu , szczegó lnie n iebezpiecznego przy włą­
czeniu od wracaczy ciągu na oblodzonym pasie, 

- asymetrię ciągu przy włączonych odwracaczach ciągu , 
- trudność obserwacji przyrządów kon t ro li si ln ików 

p odczas startu z n ierównego pasa s tar towego. 

Rozwój e lektroniczn ych cy frow ych układów sterowania 

Prace nad w pełni elektron icznym układem s terow an ia 
silników lotniczych rozpoczc;ły s i ę w 1976 r. w fi r m ach: 
Boeing, P ratt and Wh itney, H am ilton Standard , Bendi x. 
Próby przeprowadzono z si ln ik iem JT9D-70 ' sa m olotu 
Boeing 747. 

Program obejmował trzy etapy: 
- zbadanie możliwości spełnienia wymagań technicznych 

przyszłych si ln ików lotniczych i ich układów a utomatycz­
nego sterowania przy u życiu różnorod nych schematów 
ideowyc h i ich rozwiązań kons t r ukcy jnyc h , 

- przeprowadzenie badań sto isk owych s ilni ka JT9D-70 
z wybranym ukła dem sterowania i dopracowanie układu 
z wykorzystaniem wyn ików badań , 

- modyfikacja uk ł adu w ce lu jego zab udowy na seryj­
nym si l niku J T 9D -70 i przeprowadzen ie prób w Jocie. 
Konieczność wyk onania tych p rac wyn ika ła z kilku p o­

wodów. Na przyszłych samolotach będ ą stosow a ne s ilniki 
o bardzie j złożonym cyklu r oboczym , co komplikuje zasady 
sterowania i zwi ększa wymagan ia co do li czby spełni anych 
funkcji, jak i ja kości sterowan ia. I st n ie je równ ież pilna 
pe-t rzeba odc i ążenia pilota od niektórych f un kcji ste row a ­
nia i przek azania ich układow i a utomatycznego sterowania 
oraz w związku z tym s il nie jszego powiązan ia układu 
z ukła dam i sterowania samolotu . Ważną sprawą jest obni­
żenie k osztów ek sploatacyj nych , zmnie jszenie zu życia pa ­
l iwa, zmnie jszen ie pracochłonności obsłu g i ora z zwiększe­
nie trwałośc i z jednoczesnym zwi ększeniem n i ezawodnośc i 
silników. 

W tym celu rozpatrzono cz tery warianty układów s t e­
rowania silnik ów: 

- hydrom echaniczny stosow a ny ob ecni e na se ryjnym 
siln iku JT9D-70 , 

- nadzorujący , w którym elekt ron iczn y r egulator k ory­
gu je ch arakterystyk i h ydromechanicznego regul a t ora opty­
mal izu jąc je wg d okła d nie j szyc h przebi egów i podwyższa j ąc 
w związku z t ym jakość sterowania, 

- elektroni czny układ wykonujący w szystkie funkcje 
sterowania i dublujący go uproszc zony układ hydromecha ­
niczny włącza j ący się w p rzypadku uszk odzenia układu 
głównego, 

- w pełn i elekt ron iczn y dwukanałowy układ , w którym 

iPso\Pro 

ZaMJr 
--'"' i'l'wrtroma­

ąnet l/Unl/ 

llktact. somolo towlJ 

Zespoi 
11(,!drome­
cl,amczn11 

PoliHO do 
SIinika 

Rys. 1. Schema t elektronicznego układu ste rowania silników lo t­
niczych f irmy Hamil to n S tandard : linie p r zerywane - sygnały 
pneumatyczne, linie cie nicie - sygnały elektrycz ne, linie p od wój­
ne - sygnały h ydrau liczne 
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każdy z kanałów zapewn ia wykonanie wszystkich f unkcji 
s terowania, przy czym d rugi kanał jest kanałem rezerwo­
wym. 

W wyn ik u przeprowad zone j analizy stwierdzo no całko­
w itą n i emożliwość spełn i en i a ww. wymagań przez układ 
hydromechan iczny i po rozważeni u pozosta łyc h war iantów 
pod wzg lędem n iezawodnośc i pracy , łatwośc i eksploatac ji 
i ekonomi i za na jbardziej optyma lny uznano wariant 
czwart y. 

Do badat'l w locie przygotowano dwa układy sterowania: 
u k ład EEC- 102-4 fi rmy Hamilton Standard, zbudowany na 
półpr,:ewodnikowych elemen tac h meta lotlenkowych , o ma­
sie 7,7 kg i w ymi a rach 280 >< 355 X 76 mm i układ EHL -2 
firmy Bend ix zbudowany na m ikroelementach p oz iomu 
z 1979 r. o masie 10,3 kg i wym iarach 205 X 356 X 90 mm. 

Zgodnie z w y magan iam i firmy Boeing do pamięci elek­
tt-oni cznyc h maszyn cyfrowych każdego z układów wpro­
w a d zon o dwa wa ri ant y programów sterowania. Pierwszy 
,varia nt programu op racowano w oparci u o w w. wymaga­
nia do tyczące przysz łych układów sterowania, dT ugi wa·­
r ian t program u op racowano w oparc iu o wymaganie do ­
tyczące sery jnego h yd romechan icznego uk ładu sterowania 
s il nika J T9D-7. Układy zab udowano na pierwszym i czwar­
tym s ilniku sa m olotu Boeing 747. W locie norma lnym, w 
k tóryrn n ie przewidywano badań nowych układów, stero­
wa ni e odbywało s ię w g drugiego p r ogram u, co pozwalało 
no rmaln ie ekspl oatować samolot , w l otach spec ja lnych , 
przy wykonywa niu badań , ukła d był przełączany na · p ro­
gra m pi erwszy. 

Opis elektronicznych układów sterowania 

Układy za projektow a ne przez fi rmy H a milton S t andard 
i Bendix różnią s i ę nieznaczn ie p od względem schem a tów 
ideowych , ja k i rozwiąza11 k onstrukcy jnych . 
Układ firmy Hamilton Sta ndard , EEC 102-4, składa si ę 

z dwóch kanałów , z których każdy przedst awia n i eza leżny 
kanał sterowan ia. Na r ys. 1 przedsta w1ono schemat ukła­
du , gdzie pokazano oddzieln ie dla każdego kanału J\ i B 
cyfrowe r egulatory elektroniczne i w spólny dl a obydw u 
ka nałów zespół hydromecha ni czn y , w którym zna j d u ją s i ę 
w szystkie zespoły przetwarzaj ące i wykonawcze elekt ro­
nicznej częśc i ukła du. Każdy z r egula torów otrzym u je syg­
nały od swojego k ompletu nada jn ików parame t rów s il nika, 
ou układów samolotowych , da ne o w arunkach lotu oraz 
sygnały sprzężenia zwrotnego od zespołu h ydrom echan icz­
nego. Między r egulator ami istniej e s i e ć połącze11 dl a wy­
mian y informacji. Każdy z r egul a t orów zasi lan y jest 
z własnej ...p rądnicy prądu przemiennego. Dozowanie pal iwa 
odbywa s i ę w zespole h yd romechanicznym, sterowanie ło­
patka mi ki erow n ic sp rc;żarki i zaworami u p ustowymi od­
b y wa s i ę za pom ocą sygnałów h yd raulicznych . W celu za­
pewni eni a pełnego i szybkiego otwarcia zawor u upustu 
powi etrza wykorzystywany jest zawór elektromagnetyczny. 
Z obu kanałów p oda wane są sygnały na dw u uzwo jeniowe 
m om entowe s il n iki w spólnego zespołu hy d romechanicznego 
zabudow a nego n a p ompi e paliwow e j w ysokiego c i śnienia, 
za pro jektow anej specja ln ie do współpracy z elektronicz­
n ym układem sterow a nia. Nada jn iki położen i a mech a ni­
zmów w ykonaw czych wchod zą cych w skład zespołu są 
zdwojone i d ziała ją na zasadzie transformat orów sin us-co­
s inu s. 

R ozru ch s il nika przebiega w g zap rogram owanego stosu n-­
ku natężeni a przepływu pa liwa d o c i śn ienia za sprężarką 
G ,,/P r 4 jak o funkcji prędkośc i ob rot owej w irnika wysok iego 
c i śn i enia N 2 sprowa d zonej d o t emperatury T 4 za sprężarką. 
S p r ow a dzeni e t o pozwala zo ptymalizować program rozru ­
chu dl a gorących powtórnych rozruchów siln ika . W przy­
padku u szk odzeni a na dajnika T.1, sprowadzenie odbywa s i ę 
do tem pera tur y na wejśc i u d o wen tyla t ora T 2 . \Ił proces ie 
roz ruchu ogra nicznik tempera tu r y gazów za turbiną T 7 

zmniejsza natężen ie przepływu paliwa G,,, j eżel i tempera­
tu ra gazów T 7 p rzekroczy wartość dopuszczalną. W n iskich 
t empera turach rozruch przełączany jes t ręcznym przełączni ­
ki em na program w zb ogaconego przepływu p ali wa. Na za­
k res ie b iegu jałowego ukła d utrzym uje stalą prc; d kość obro­
t ową N2 n iezal eżni e od waru nków otoczenia i wielk ośc i 
o db i•oru m ocy od silnika dl a p ot rzeb samolotu. T en sposób 
regulac ji za pew nia na jmn iejszy możl iwy ciąg na ziemi, co 
ułatwia ste rowa nie sam ol otem na ziemi ZJmniejsza jąc jedno ­
cześni e zużyc i e paliwa. Prędkość ,obr,ot owa biegu j ałowego 
w J.ocie jest ni ec,o większa . PTZejśc i e na b ieg j a ł owy w loc ie 
odbyw a si ę a utoma tyczn ie od svgna lu z uikł a dów ch owania 
i wypuszczania klap i p odwoz ia . Prędkość ob rot owa biegu 
jałowego w loc ie No jest k orygowana w za leżnoś ci od t em­
pera tury na wejściu T 2 i wysokości, w t en sposób , ab y 

27 



czas osiągnięcia zakresu przejścia na drugi krąg nie prze­
kracza ł 5 s. 

Sterowanie zakresami powyżej biegu j ałowego może od­
bywać się automatycznie i ręcznie. Za miernikiem ciągu 
przyjęto całkowity spręż silnika, który jest wystarczająco 
dokładnym odpowiednikiem ciągu. Układ koryguje zadaną 
wartość sprężu całkowitego n.!:: w zależnośc i od t empe­
ratury, wysokośc i i prędkośc i lotu z uwzględnieniem od­
bioru powietrza na p otrzeby sam olot u. 

Przys pi eszan ie silnika i przej śc ie n a bieg jałowy odbywa 
się z og raniczaniem natężenia przepływu pa liwa wg pro­
gramu G r!Pr,1 korygowanego przez temperaturę T 2• 

Sterowanie położeniem łopatek kierujących sprężark i od­
bywa s ię w za leżnośc i od prędkości obrotowe j N2 sprowa­
dzonej w g temperatury na wejściu do sprężarki wysokiego 
c i śnien i a T 3. Pon ieważ temperaturę T 3 trudno jest określić 
bezpośrednim pomiarem, dlatego posłużono s ię jej war-­
tośc ią obliczeniową. Oblicza s ię ją w następujący sposób: 
przekrój wylotowy dyszy kanału wentylatora silnika jest 
stały, w • związku z tym stosunek T 3/T2 dla wentylatora 
jest funkcją N1 sprowadzonej do temperatury T 2• Mnożąc 
ten stosunek przez T 2 regulator daje obliczeniową war­
t ość Ta. 

Sterowanie elementami mechanizacji sprężarki ma na 
celu zapewnienie odpowiedniego zapasu statecznej pracy 
s prężarki. Przy przyspi eszaniu i zmniejszaniu prędkości 
obrotowej regulator utrzymuje przez okres przejściowy 
łopatki kierownic w położeniu przymkniętym. W tym celu 
wykorzystuje s ię sygnał zmiany położenia dźwigni steru­
j ące j i sygnał prędkości zmiany N 2• 

Sterowanie upustem powietrza ze sprężarki odbywa się 
wg fu nkcji Pb! Pr, i liczby Ma lotu , gdzie : Pr2 - ciśnie­
n ie całkowite na wejściu do wentyla tora, Pb - ciśnienie 
w komorze spalania. Sterowanie upustem z uwzględnie­
niem w arunków lotu wpływa na zmniejszenie zużycia pa­
liwa. Przy zmniejszeniu prędkości obrotowe j upust powie­
trza zostaje włączony, aby zwiększyć zapas statecznej pra­
cy sprężarki. P odobna operacja, lecz przy nieco innych 
zasadach, ma miejsce przy rozruchu siln ika , włączeniu 
odwracacza ciągu oraz przy innych przejściowych zakre­
sach pracy. 

Eliminacja wpływu defektów powstających w układzie 
oparta jes t na założen iu , że głównym kanałem jest kanał 
A i on wykonu ie funkcje sterowania tak długo, dopóki 
stan jego nie różni się od kanału B. \V przypadku pierw­
szego defektu w kanale .4 na stępuje przełąc zen ie układu 
na kanał B . Następne defekty oceniane są wg s pecjalnego 
p rogramu , który aktywizuje bardzie .i sprawny kanał ki e­
rując s ię zasadą mniejszego niebezpieczeństwa defektu w 
pracującym kana le. W przypadku , gdy oba kanały są nie­
sprawne zostają one odłączone, a mechanizmy wykonawcze 
przes tawiają elementy steru jące w położenie najbezpiecz­
n ie jsze j pracy silnika, a więc na minimalny przepływ pa­
liwa, otwarcie kierownic, otwareie zaworów upusto­
wych. Sprawdzenie sprawnośc i nadajników odbywa się 
przez porównanie ich wskazań ze wskazaniami czujników 
dublujących. W przypadku całkowitej niesprawności dl a 
niektórych nadajników przewidziano przejście na wartość 
obliczen i ową mierzonego parametru. Sprawdzenie elektro­
nicznej części odbywa się znanymi sposobami, jak np. k on­
trol ą operacji. testowaniem itp. 

Blokowy sch emat układu sterowania firmy Bendix, przed­
stawiony na rys. 2, jest zbliżony do opisanego układu fir­
my Hami lton Stan dard. Układ ma oddzielne cyfrowe re­
gul a tory elektroni czne, wspólny hydromechaniczny zespół 
wyk,onawczy oraz inne zbli ż one elementy układu. Rozwią­
zan ia konstrukcyjne częśc i elektroniczne j i hydromech a­
nicznego zespołu wykonawczego różn ią s i ę istotnie od od­
powiednich zespołów firmy Hamilton Standard. 

Cyfrowy regulator elektrnniczny składa się z pięciu 
głównych zespołów: zespołu formowan ia sygnałów weiścio­
wych , multipl ek sera i przetwornika sygnałów na formę 
cvfrową. procesora i pamięci. zespołu formowania sygna­
łów wyjściowych oraz bloku zasilani a. W regulatorze wy­
korzvstuie się dwa mikroprocesory: obróbki danych wej­
ściowych i sterowania. P odobnie jak poprzednio, jeden 
z kanałów jest kanałem głównym . 

Wyniki prób 

W wyniku przeprowadzonych badań w locie elektronicz­
nego układu sterowania zabudowanego na silniku JT9D 
osiągnięto następujące rezulta ty: 

• Zmniejszenie obciążen ia załogi 
Ustawienie zakresu pracy si ln ika odbywa się przez prze­

sunięci e dźwigni sterowania siln ikiem we wcześniej okre-
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ś l one po łożen ie , da lsza korekcja w za l eżnośc i od warun­
ków lotu i parametrów otoczen ia odbywa się au tomatycz­
nie. 

Brak m echanicznego układu przekazywan ia ruchu dźwig­
ni sterowan ia si lnikami zmniejsza s iły potrzebne do jej 
p rzes tawienia, zwi ększa czułość sterowania eliminuje 
·wpływ hysterezy. 
Układ polepsza charakterystyki dynamiczne silnika i kn­

ryguj e zakres pracy przy włączeni u odbi oru powietrza. 
Dokładne i pewnie d ziałające ograniczen ia granicznych 

dopuszczalnych parametrów si lnika zmniejszają k oniecz­
ność s ta łe j obserwacj i przyrządów przez pi lota. 
Spręż całk owity odp owiadający u stawieniu dżwi gn i ste­

r owania dla każdego zakresu pracy i warunków lotu os i ąga 
wartość optymalną b ez koniecznośc i doda tkowego manipu­
lowania d źwi gn iam i sterowania p oszczególnych si lników. 

Oszczędność paliwa 
Uzyskuj e s ię ją w wyni ku optymalizac ji charakterystyk 

si ln ików wyeliminowania częstych manipulacji dźwignia ­
mi sterowan ia . 

• Niezawodność eksp loatacyjna 
Wg liczby wyłączeń w locie oraz opóźnień odlotów nie-

22.wodność eksploatacy jna kształtuje się na poziomie 
2-:- 3 razy wyższym niż st osowanych obecnie układów hyd­
romechanicznych. Przewiduje si ę , że w 1984 r. ,,nalot" 
elekt ronicznych układów sterowania wyniesie powyżej 
3 mln h , a średni czas przypadający na jedno uszk odzenie 
p owyżej 5000 h. 

• Zmniejszenie pracochłonnośc i 
Znaczne zmniejszenie pracochłonności przeg l ądów gorącej 

części silnika uzyskuje s i ę w wyniku wyeliminowania 
przypadków zarzutów tempera tury gazów i zmniejszenia 
czasu pracy siln ika na zawyżonych zakresach bez uzasad­
nienia. 

Wyelimi nowano prace związane z k orygowaniem charak­
terystyk sterowania i związane z tym próby silnika na 
ziemi. Wbudowane układy samokontroli pozwalają na wv­
krycie usterek z prawdopodob i eńs twem powyżej 95°/o 
i zmniejszenie pracochłonności obsłu gi . 

Przestroj enie elektroniczn~g1 układu w związ]w z możli­
wymi m odyfikac jami sam olot u jest prostsze 111 iż w hydro­
mechanicznych układ ach sterowania. 

• P olepszeni e charakterystyk sil nika 
P olepszenie charakterystyk sil nika zw iązane jest z wpro­

wadzeniem automatycznego sterowania zakresem pracy wg 
wartośc i sprężu si ln ika. 

Utrzymywanie s tałei prędkośc i obrotowej biegu jałowego 
przy zniżaniu daje i st o tną oszczędność paliwa, a wybór 
optymalnej je j wartośc i przed l ądowaniem ułatwia przej­
ście na drugi krąg dzięki zmniejszeni u czasu przyspiesza­
n ia. 

Wprowadzony program sterowania u pustem powietrza 
wg optymalnych charakterystvk zmniejsza zużycia paliwa. 
Dokładne sterowanie położeniem łopatek k ierownic 

zwiększa zapas sta tecznej pracy, zapewniając stabilną pra-

llklaa: samolotowi/ 

Pal/No do 
.s/lnil<a 

Sterowanie 
topatkami 
klertJHnic 
Sterowanill 
zaNoromi 
IJJ)U5foNl/l'H 

nys. 2. Schemat e lektronicznego układu sterowania silników lot­
niczych firmy Bendix: linie przerywane - sygnały pneumatyczne, 
linie cienkie - sygnały elektryczne, linie podwójne - sygnały 
hydrauliczne 
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cę na zakresach prze j ściowych i dobrą powtarzalność cha­
rakterystyk dynamicznych si lnika. 

Zapewnienie łatwego i prnst ego wykonywania operacji 
s terowania si lnikam i przez załogę da je możliwość optymal­
nego przebiegu procesów gazodynam icznych w silnik u. 
btnieje również możliwość aktywnego sterowania luzam i 
między korpusem a łopatkami tur bin, zapewniającego 
zmniej szenie zużycia paliwa w warunkach przelotowych. 

Ww. rezultaty osiągnięto w cza sie prób w locie elektro­
rncznych układów sterowania przeprowadzonych w la ­
Lich 1979 .,-- 81. Wyniki prób potwierdziły możliwości kon­
strukcy jno-technologiczne oraz przydatność do szerokiego 
zastosowania tego rodzaju układów w silnikach samolo­
t ów komunikacyjnych. 

Wymagania konstrukcyjne 

Elementy elek troniczne zabudowane bezpośrednio na sil­
niku spełniają odpowiedzialną rol ę, dlatego p owinny być 
zabezpieczone przed oddziaływaniem na nie wysokich 
i zmiennych temperatur, wstrząsów i drgań, przed dosta­
niem się paliwa, oleju , płynu hydraulicznego, wody, pyłu 

· itp., przed zakłóceni c:mi elekt romagnetycznymi oraz na wy­
padek uderzenia pior una. 

Elementy te powinny być chronione przez umieszczenie 
ich w hermetycznych kor pusach chłodzonych paliwem, za­
mocowanych na zawieszeniach nie przen oszących drgań. 

Wysokie wymagania stawiane są odnośnie do niezawod­
ności pracy elementów elekt ronicznych. 

Zastosowanie 

Pierwszy analogowy układ elektroniczny wprowadzony 
był na silniku Olympus na samolocie Concorde. 

Na wojskowych samolotach przeszły badania nowe w 
pełni elektroniczne układy ster owan ia typu FADEC (Full 
Authority Digita l Engine Con t rol) . 
Nadzoruj ą.:e elektron ic zne układy sterowania przewiduje 

się wprowadzić w 1983 r. na si lnikach: 
- CF6-80-A/Al na samolocie A-310, typ układu PMS 

(Power Management Cont rol), 
- IT9D na samoloc ie Boeing 767, typ układu EEC 

(Electroni c Engine Control). 
W pełn i elektroniczny układ typu F ADEC wprowadzono 

na silniku PW 2037 (dawne oznaczen ie JTl0D) na samolo­
cie Boeing 757. Układ FADEC wykonuje w szystkie funkc je 
sterowania, przy czym: 

- przekazywanie k omend od dź wigni sterowania silni­
k iem odbywa s i ę w formi e cyfrowej; 

PRENUMERATA 

- elementami układu są mikroelektroniczne nadajniki, 
przetworniki sygnałów analogowych, przeliczniki; 

- układ ma dwa równoległe, identyczne, niezależne ka­
nały ze swoimi nadaj n ikami i zasilaniem; 

- pracują nieprzerwanie dwa kanały, lecz tylko jeden 
spełnia funkcj e sterowania ; 

- istnieje możliwość przełączenia kanałów w przypadku 
usterki, co zwiększa ogólną n i ezawodność układu ; 

- jest również możliwość wykorzystania połączeń krzy­
żowych między kanałami w przypadku np. braku części 
informacji lub przejścia na sygnał ob li czeniowy zamiast 
sygnału nadajnika. 

Rozpoczęty proces elektronizacji układów sterowania 
silników lotniczych świadczy o przekroczeniu pewnej ba ­
riery technicznej. Pozostaje do przekroczenia bardzo waż­
na bariera technologiczna, polegająca na uzyskaniu przez 
elektroniczny układ sterowania niezawodności co najmniej 
równej nie za wodności stosowanych obecnie układów hydro­
mechanicznych oraz wiążąca się z nią bariera ekonomiczna, 
p o lega j ąca na opłacalności wprowadzenia tego układu do 
eksploa tac ji. Należy się spodziewać, że pos tęp w tych 
dziedzinach będzie równie szybki, chociaż nie będzie łatwy. 

Wprowadzenie elektronicznych układów sterowania sil­
ników lotniczych jest ważnym krokiem w kierunku auto­
matyzac ji sterowania samolotem. Układ pozwala w naj ­
bardziej kompleksowy sposób zoptymalizować pracę silni­
ka , a łącznie z automatyką sterowania samolotu zoptyma­
li zować lot samolotu umożliwiając u zyskanie oszczędności 
paliwa w stopniu w zasadzie nieosiągalnym przy innych 
układach sterowania i przyczyniając się jednocześnie do 
zwiększenia trwałości silnika, w konsekwencji do zwięk­
szenia bezpieczeństwa lotu. 

Brak częśc i ruchomych, ł atwość zamiany modułów ukła­
dów bez konieczności następnej kontroli pracy silnika, 
utrzymanie charakterystyk sterowania p odczas całego okre­
su eksploatac ji bez potrzeby częstego sprawdzania i regu­
lacji, jak równ i eż ciągłe ś ledzen i e parametrów pracy sil­
nika umożliwiając we właściwym czasie wykrycie u st erek 
oraz usunięcie przyczyny ich powstawania ułatwia obsługę 
techniczną obniżając tym samym koszty eksploatacji. 
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Z DZIEJÓW TECHNIKI LOTNICZEJ 

Historia makiety SP-OLL 

Pod koniec kwietnia 195 1 r. przechodnie ujr zeli przed 
Dworcem Głównym w Sosnowcu jak niewielka grupa mło­
dych ludzi za pomocą d źwigu u stawia na postumencie 
zgrabny samolot. Większość gapiów skwitowała: makieta ... 
i tyle, wielkie coś! T akie ju ż tu stały. Jednak ci, którzy 
mieli cokolwiek do czynienia z lotnictwem spostrzegli ze 
zdurnieniem, że jest to oryginalna konstrukcja, samolot, 
który zapewne latał i prawdopodobnie mógł jeszcze unosić 
się w p owietrzu. Sylwetka i gabaryty znam ionowały szyb­
ką maszynę sportową , wyglądem zbli żoną d o myśliwca . 
Był t o jednak samolot zupełni e n ieznany. Kto go zbudo­
wał, do czego był przeznaczony · i skąd w tak świ etnym 
stanie zna lazł się na p ostumencie? Pytania same s ię na­
suwały, ale trudno było znaleźć wówczas na nie odpo­
wied ź. 

Od op isywanego zdarzenia upłynęło z górą 30 la t. W 
tym czasie zdołano zebrać szczątkowe informac je, które 
ułożone jak mozaika pozwoliły na odtworzenie hist or i i 
interes u.jącego nas samolotu, będącego w swoim czasie 
ozdobą placu w centrum Sosriowca. 

W połowie lat trzydziestych III Rzesza zbroiła się in­
t ensywnie, szk,oląc przy tym liczne zastępy spec jalistów. 
I stniało wielkie zapotrzebowanie na lotniczy sprzęt szkolny 
i treningowy. I nź. H. G. Moeller, absolwent politechniki 
w Oldenburgu , będący właścicielem niewielkiej wytwórni 
lot n icze j w Hamburgu, wystąpił w 1936 r. z inic jatywą 
opracowania słabosilnikowego samolotu spełniającego wa­
runki właściwe do nauki pilotaźu podstawowego i mogą­
cego spe łniać funkcje maszyny przejściowej. Moźna byłoby 

Rys. 1. Wrak samolotu Moeller Storno 3V3 po przewiezieniu 
z Zawiercia do Grodźca w 1946 r. Fot. S. Meus 

Rys . 2. Szczątki dwukrotnego r ekordzisty świata, Moeller Storno 
JVll Sturmer przed warsztatem modelarskim przy ul. Wiejskiej 
w Sos nowcu 
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szkolić na nim uczn 1ow pil otów, kandydatów do lot n ict wa 
myśliwskiego, ograniczając lic zbę stosowanych typów d o 
jednego. Tani i łatwy w eksploatacj i skróciłby czas szko­
lenia u sprawniając przy tym przebieg i upraszcza jąc pro­
gram kursu. 

Prototyp, nazwany Storno 3V3, napędzany si lniki em pła­
skim Kroeber M4 o mocy 13,2 kW (18 KM) z rejestracją 
D-YDOL zosta ł · oblatany w październiku 1937 r. i wkrótce 
p ) tem rozbity na pokazach lotniczych. 

Drugi egzemplarz z reje stracją D-YDAL, mający nie­
wielkie zm iany w stosunku do poprzedn ika , osiągmil pręd­
kość w locie 152 km/h (h = O) . Kolejny samolot Storno 
3V 11 (Sti.irmer), D-YNER, otrzymał mocniejszy s ilnik rzę­
d owy Zi.indapp o mocy 39 kW (53 KM). Miał przy tym 
skrócony przód kadłul;)a, wzmocnione podwozie i zastoso ­
wane klapy krokodylowe. W kwietniu 1939 r. podjęto na 
nim próbę pobicia rekordu prędkości lotu uwieńczoną 
sukcesem. Uzyskano przy tym prędkość 185,2 km/h na 
dystansie 100 km i 187,7 km/h na dystansie 1000 km. Oby­
dwa wyniki zostały zarejestrowane przez FAI jako mię­
dzynarodowe rekordy w tej klasie maszyn. 

Ostatni samol-ot Moellera - Stomer z rejestracją D-EFIB, 
miał kabinę dwuosobową i stanowił wzorzec k on.strukc ji 
uźytkowej , przeznaczonej do szkolenia pilotów myśliwskich. 
P rodukcja seryjna miała być podjęta w zakładach Heinkla 
i w tej sprawie została nawet zawarta umowa wstępn a . 
Sylwetka i układ konstrukcyjny tych samoloc ików nawią­
zywały w pewnym stopniu do znanego samolotu myś l iw­
skiego He-112. W połowie 1939 r. da lsze prace rosta ly jed­
nak w strzymane, a potencjał przemysłowy zakładów na­
stawiony na intensywne dostawy sprzętu bojowego. 

W 1942 r. inż . Hans G. Moeller został mianowany Treu­
hiinderem, czyli zarządcą k om isa rycznym jednego z za­
garniętych przedsiębiorstw przemys łowych w Warthena u 
O/S, czyli w pol skim Zawierciu, l eżącym wówczas na t e­
renach włączonych do III R zeszy. Licząc sic; zapewne 
z możliwością uruchomienia produkcji swoi ch samolotów, 
sprowadzi ł z s ilnie bombardowanego Hamburga drugi 
i trzeci egzemplarz Storno 3VJ D-YDAL i Storno 3Vl t 
D-YNER. Sprzyja ła temu zamierzona budowa w pobliżu 
Zawiercia du żego lotni ska Udetfeld. 

Szybkie postępy wojsk radzieckich w ofensywie stycz­
ni owej 1945 r. sprawiły, że ucieka j ący Niemcy, unosząc 

Rys. 3. Rozmiary zniszczenia kadłuba Storno 3Vll 

TLiA 1983 nr 10 



cało skórę. porzucali wszelki dobytek. Nieproszeni gosc1e 
wynieśli s ię za tem z Zawiercia, pozostawiając samoloty. 

Dopiero wio sną 1946 r. Stanisław Meus, kierownik Szko­
ły Szybowcowej M. K. Sosnowiec-Grodziec, otrzymał in­
fcrmację o niezinden tyfikowanych zdobycznych samolotach 
w Zawierciu. Niezwł ocznie zorganizowano transport, prze­
wożąc obydwa zdewastowane płatowce do Grodźca , gdzie 
złożono je w szkolnej sk ładnicy sprzętu mieszczącej s ię 
w zabudowan iach dawnego dworu. Liczo no s ię z odbud o­
w,1 samolotów, a le po bieżn e oględziny wykazywały, że 
przechowywa11e przez wie le miesięcy w nieodpowiednich 
warunkach mia ł y znaczn ie naruszoną k o nstrukcję: rozkle­
jone wręgi i zdeformowaną sk l ejkę p okrycia. Pona dto 
ca le fragmenty pokrycia były wycięte, brakowało s ilni­
ków i kół podwozia . Nie stwarzało to wi e lkich nadziei na 
dopu szczen ie do lotu przez JCCSP, nawet po pieczołow ic i e 
przeprowadzonym rem oncie i doprowadzen iu do stanu uży­
walności (rys. 1). 

Rys. 4. S amolot - makieta w trakcie odb udow y 

Rys. 5. Ukończony SP-OLL, pierwszy z le wej S l anis l::i w Meus 

Szkolę zlikwidowano w 1948 r . a wrak i przewieziono 
do Sosnowca , gdzie pieczę nad n im i prze jął Oddział Mi ej­
ski Li gi L ot niczej. Na początku 1!)51 r. ki e rown ik OMLL 
Stani s ław Meus podjął in ic j a tywę od budowy jed negu 
z wraków z przeznaczen iem na eks pozycję propagującą 
Li gę Lotniczą. Przedsięwzięc ie podj ę to w nader zaimpro­
wizowanych wa ru nkach , na podwórk u jednej z kami en ic 
czynszowyc h przy ul. Wiej skiej w Sosnowc u. Rek onstrukcji 
poddano bardziej nadający s ię do ekspozycj i wrak zdo­
bywcy rekordów, ex D- lNER (rys. 2), który ja kkolwiek 
miał znaczne ubytki w pokryciu i innych e!eme11tac h (rys. 3) , 
ale wykona11ie było możliwe w warsztacie mod elarskim, 
jakim dysponował Oddz i a ł. Oprócz k omplet11ego remontu 
pok rycia, u zu peł11iono brakujqce wręg i i iebra. Wykonano 
nową os ł onę kabiny, nowe kola pod wozia i doda tkowe 
usztywnienie st a teczn ików us te r zen ia ogonowego. P o11 ie­
waż n ie było s ilnika - wykonano nowy przód os łony 
z osią i pias tą do mocowania śm i gła. Nadzór nad całością 
pełnił nieoceniony Stanisław Meu s, pil ot A.śl. i inic jator 
w sze lki ch poczynań lotniczych ,11a t erenie Sosnowca. Prace 

Errata! W ,numerze 7/83 TLi l \ na kol. 32 z przyczyn tech­
nicz,nych nie zosta ł zamieszczony rys unek 9. Rysunek wra z 
z podpisem zamieszczamy. Również .z przyczyn tech n icznych 
na I okł. tegoż numeru zos tał pom inięty rzut b oczny sa­
mo lotu TS-16 Grot. Zamieścimy go w .późn i e j szym terminie. 
Autorów artykułu i Czytelników przepraszamy 
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Rys. 6. SP-OLL na postumencie przed Dworcem Głównym w 
Sosnowcu 

przebiegały szybko (rys. 4) i wkrótce można było podzi­
wiać kompletnie odbudowany płatowiec . 

Pomalowany na kolor kości słoniowej , z czerwonymi ele­
mentami ozd obnym i, przedstawiał się nader efekt ownie. 
Na os łonie s ilnika u rn ieszczono napi s „Li ga L ot nicza So­
snowiec", na kadłubie i skrzydłach symboliczną rejestracj ę 
SP-OLL, a na stateczniku pionowym emblemat Ligi L ot­
niczej (rys. 5). Oficjalne przekazanie makiety nastąpi ło w 
przeddzień 1 Ma ja 1951 r. Odtąd przez wiele miesięcy 
zgrabna sylwetka ozdabiała plac przed dworcem kole jo­
wym w Sosnowcu (rys. 6), wzbudza j ąc zrozumiałe zainte­
resowanie i czyniąc rekl a mę Lidze L otniczej. 

Dane techniczne sam olotu Moeller Stomo 3Vll Stilrmer. 
ex D-YNER, przebudowanego w 1951 r. na makietę SP-OLL 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
P owierzchn ia nośna 
Masa własna 
Masa użyteczna 
Masa całkowita 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Prędkość lądowania z wychyj J nymi klapam i 
Prędkość wznoszenia 
Zas ięg 
Pułap 
Rozbieg 
Dobieg 

l{onstrukcja 

7,60 m · 
5,90 m 
1,60 m 
9,60 1112 

215 kg 
125 kg 
340 kg 
215 km/h 
190 km h 

50 km/h 
5,4 m /s 

650 km 
5200 m 

80 m 
140 111. 

Jedn omiej scowy, jed n Js ilnikowy d o l nop łat wol n onośny 
z podwoziem stałym. Kon st r ukcja ca łkowicie drewni ana. 
Sk rzydła jedn odżwigarowe z dźwigarem p omocniczym. 

p okrycie ze sklejki. K lapy krokodylowe. L otki szcze li11 owe, 
wychylane różnicowo , p okryte płótnem. 
Kadłub skorupowy z wręgami usztywn i a jącymi pokry­

cie, wykonane z gr ube j sklejk i poł ożonej spJso bem di ago­
nainym. 

Usterzenie wyważ cme masowo, Pokrycie stateczn ików -
ze sk le jki , st erów z płótna. 

P odwozie wolnono.~ne, wide!cowe. Owiewka z blachy a lu ­
miniowej. 

Amortyzat ory ole jowo-powietrzne. 
Silnik: 4-cylindrowy, rzędowy, chłodzony powietrzem 

Zi.indapp Z-9-0920 o mocy 39 kW (5 3 KM). Śmigło drewni a­
ne dwu łopa towe o sk oku s ta łym. 

R ys. 9. Obc i qżana śrubowo próbka t y pu ro złamywanej be ll,i -
DCB (lub BL - DCB) 
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STRESZCZENIA 

Gl-AE"-S A.: Nowe śm igłowce i samoloty 
sportowe n a Sa lonie Parysk im'83. TLiA. 
t. xxxvnr. 1983, nr 10, s. 4 

Prze:dst,.w iono nowe śmigłowce i samo­
loty sportowe oraz motoszybowce i samo­
loty u ltralekk ie pokazane na 35 Lotniczo­
-Kosm icznym Salonie Paryskim. 

I 

BOLINSKI P.: RCYLWÓ.i samolotów pionowe­
go startu i lądowania (T). TLiA, t. 
XXXVIII, 1983, nr 10, s. 7 

W artykule przedstawiono rozw i ąza nia 
konstrukcyjne samolotów PSL zbudowanych 
do chwili obecnej. Część pie rwsza stanowi 
przegląd konstrukcji samolotów o napędzie 
odrzutowym. 

DAl<ROWSKl W ., POPOWSKI S., WRON­
SKI S.: Nielwnwencjona ln e giroskopowe 
urządzenia potni a.rowe stosowane ,v tech­
nice lotniczej i ast r o,nautyczne.i (li). TL1A. 
t. XXXVHI, 1983, nr 10, s. 10 

W artykule dokonano próby usystematy­
zowania giroskopowych urządzeń pomiaro­
wych . Omówiono budowę i zasadę dziala'Ilia 
niekonwencjonalnych przyrządów girosko­
powych. Z es tawiono i porównano charak­
t e rystyk i tych przyrządów. Wskazano na te 
ich cechy, które powodują coraz szersze 
stosowanie w urządzeniach techniki lotni­
czej i astron au tycznej, 

KOŻNIEWSKI J.: Tunelowe bada nia mo­
deli śmigłowców (I). TLiA, t. XXXVIII, 
1983, nr 10, s . 19 

Przedstawia.no krótk i zarys rozwoju ba­
dań modelowyc h śmigłowców, rodzaje 
współczesnych badań modelowych. badania 
prowadzone w Instytucie Lotnictwa w War­
szawie oraz urządzenia badawcze tego In­
stytutu. 

GILEWSKI K., GRUCHALSKI L.: Elektro­
niczne cyfrowe układy stero-w ania dwu­
prze pływowych si lników lotniczych. TLiA, 
t. XXXVIII , 1983, nr 10, s. 26 

W artykule opisano budowę i działanie 
dwóch układów cyfrowych: firmy Hamilton 
Standard i firmy Bendix. Om ówiono ko­
r zyści. jakie zapewniają cyfrowe układy 
sterowania silnjkami samolotów pasażer­
skich i plany zastosowań tych układów. 

MORGAŁA A.: Historia makiety SP-OLL. 
TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 10, s. 30 

Op isano dzieje pozostawienia w 1945 r. 
w Zawierciu samolotów Moeller Storno i · 
wyrementowania jednego z nich w celach 
wystawowych. 

cd. na II s. okładki 
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Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP SITK 

Zebranie Sekcji Głównej Lotniczej SITK 

21 czerwca br . w Domu Technika w war­
szawie odbyło się zebranie S e kcji Głównej 

Lotnicze j Stowarzyszenia In żyn ie rów i 
Techników Komunikac ji , na którym prze­
kazano informacje nt. aktu a lnej dzialal­
nosc1 Zarządu S e kcji. Kol. kol. Dorota 
Kujawska i Jan Smoleński omówil i pod ­
stawowe tezy r edagowanego przez Sekcję 

raportu o stanie polskiego lotnictwa ko­
munikacyjnego. 

Informacje kol. D. Kujawskie j dotyczyły 

gospodarki Polskich Linii Lotniczych jako 
głównego przewoźnika w kraju. Pomimo 
ogromnych trudności w pracy PLL LOT 
w 1982 r., przy poważn ie zmniejszonej za­
łodze przedsiębiorstwa, zmnie jszonym ilo­
ś ciowo i nie o :lpowiednim s przęcie , ·wyso­
kich cena ch paliwa, ni e uregulowanej poli­
tyce d ewizowej, zlikwidowanych połącze­

niach i niskim standardzie obsługi pasa­
żerskiej - L OT w ub. roku wypracował 

akumulację blisko 2 mld z ł. Prognozuje 
się, że dopiero za 3 la ta praca przewozo­
wa PLL LOT osiągni e stan z 1981 r. 

Jako pilne postulaty na dziś można wy­
mienić zapewnienie bezpieczeństwa l otów, 
uregulow anie prnblemu pokrywania po­
trzeb dewizowych LOT-u , wprow adzenie 
rozsądnej polityki finansowej oraz pod­
wyższenie jakości usług. 

Kol. J. Smoleński zapozna ! ze branych :,c 
swym obszernym opracowaniem n t . infra­
struktury, niezbędnej dla lotni ctwa komu­
nikacyjnego w Polsce. Materiał ten, oma­
wiający program optymalny i minimalny 
w zakresie l otnisk: międzynarodowych , za­
pasowych, wojewódzkich oraz II i III po­
ziomu - stanowić będzie fachowy pod kład 
do opracowania raportu. 

Na plan pierwszy opracowan ie wysuwa 
dezyderaty w sprawie budowy portu Okę ­

cie II oraz zabezpi eczenia ruchu lotni­
czego. 

W drugi e j części zebrania kol. Zdzisław 

Hyla, sekreta rz gen e ra lny SITK, poinfor­
mował o przebiegu posiedzenia Komis.ii 
Sejmowej Komunikacji i Łączności, w 
dniu 13 maja br., w któr y m uczestni czy ł 

jako przedstawiciel społecznego st owarzy­
szenia branżowego. 

Podstawę cło dyskusji sej mowej nt. lot­
nictwa cyw ilnego stanowiła informacja 
przekazana przez Centralny Zarząd Lot­
nictwa Cywilnego, a skierowa na do Sej ­
mu za pośrednictwem Ministerstwa Komu­
nikacji. Materiał ten - w ślad za suge­
stiami NIK-u - przes ądza, że agendy lot­
nictwa cywilnego zostaną scen tra lizowane 
w jednym r esorcie (zamiast w sześciu!) 

oraz że status prawny t e j branży będzie 

skodyfikowany w opracowanej ustawie. Co 
się tyczy sprzętu, to: samoloty An-24 m a ­
j ą zapas resursowy i będą w eksploatacji 
po 1990 r., zaś do dalekiego zasięgu będą 

służyć Il-62M. Poseł Pasternak w korefe­
rncie zwrócił uwagę na brak ze strony 
władz dostatecznych d ziałań zmierzających 

do uporządkowa nia sytuacji w lotnictwie 
cywilnym oraz że S e jm oczekuje ustawy 
i in tegrac ji w tej dziedzinie gospodarki 
narodowej. Podczas dyskus j i posłowie 

stwierdzili, że informacja o lotnictwie cy­
w ilnym n i e j est wyczerpują ca i komple t­
na, czego przykładem jest zamieszczenie 
jedynie wzmianki nt. portu lot niczego 
Okęcie II. Należy nadmienić, że za rych­
łym ustawowym uporządkowaniem i roz­
wojem lotnictwa cywilnego wypowiedzi a ło 

się Ministerstwo Łączności. 

P lenarne zebranie Z a rz<1du SL SIMP 

23 czerwc'l 1983 r. odbyło się dziesiąte 

w bieżącej k adencji plenarne zebrani e za­
rządu Sekcji Lotni czej S IMP. 

Po odczytaniu protokoł u z poprzedniego 
posiedzenia i zapozna niu członków Zarządu 

z rlzialalnością Pn'zydium, omówiono rea­
lizacj ę p lanu pracy . Dokonano niezbędnej 

lrnrck ty t e rminów imprez, przy czym usta­
lono, że spotkanie „okrągłego stołu" w 
sprawie problemów produkcji samolotu 
Mewa odbędzie siQ jesienią br. w Mielcu 

będzie przygotowane przez kolegów z 
WSK. 

Również z powodu zb li żającego s i ę okre­
su urlopowego było konieczne przesunięcie 

t e rminu koleżeński ego spotkania, zaplano­
wnnego w celu omówie nia prohlemu awio­
ni ki w Polsce. Fakt ten wpłynie na opóź­

nienie (do października ) opracowania ra­
portu dotyczącego te.i dziedziny. 

w związku z odbyci em 9 czerwca br. ze­
br2nia Zespołu Historycznego zarządu Sek­
cji, na którym omówiono gł ówne proble­
my i kierunki rlzi a łania Muzeum Lotni­
ctwa i Astronautyki w Krakowie, powsta­
ł a potrzeba zorganizowania w październi­

ku 1983 r. spotkania dyskusyjnego nt . mu­
zealnictwa lotniczego w Polsce. 

W marcu br. odbyło się pierwsze - z 
planu prc1cy - lo tnicze seminarium w Spo­
łecznej Wszechnicy STMP w Rydzynie, po­
święcon e zasadom eksploatacji sprzętu lot­
niczeg o, które okaza ło się dla naszej bran­
ży bardzo pożyteczne i twórcze. 

Na plenarnym ze braniu kol. Lech Jarzę­

bi11ski zreferował stan przygotowania na­
s tępn ego se min a rium nt. metod oceny 
trwałości sprzętu lotniczego. W organiza­
cji t e j imprezy współpracują kol. kol. Bo­
rzyszkowski Lamparsk i. Przewiduje się 

zorganizowanie cyklu studiów seminaryj­
n ych w tej dziedzinie, w których u cze­
stni c zyć będą przedstawicie le producentów 
oraz użytkowników cyw ilnych i wojsko ­
wych. S eminarium jesienne poświęcone bę ­

dzi e ocenie trw«lości płatowców. 

Do organizacji w IV kwartale 1983 r. se­
minarium nt . m e trologii w lotni ctwie przy­
stą pi zespól n auk owców z Instytutu Tech­
nicznego Wojsk Lotniczych. 

Temat p lanu pracy pn. Zebranie inte­
gr uj ą ce stowarzyszenia lotnicze wzbudził 

ożywioną dyskusję . Postanowiono przepro­
wadzić sondażowe rozmowy z zarządami 

stowarzyszeń i zwi ązków pracujących dla 
lotnictwa. 
Zarząd Sekcji ustali! k lucz do wyboru 

delegatów na Zgromadzenie Sprawo,zdaw­
czo-Wyborcze Delegatów Sekcji w związku 

z XXV Walnym Zj 1:zctem D elegatów SIMP 
w 1984 r. Przewiduj e on wybór jednego 
de legata na 50 członków S ekcji, jednak 
nie mniej mz jednego d elega ta z samo­
dzieln ego, środowiskowego Kola oraz dwóch 
- z oddziału Sekcji Lotniczej . 
Przewodniczący Oddziału Sekcji Lotni­

nie mniej mz jednego delegata z samo­
zna l członków Zarządu z historią, celami 
i organizacją lotniczych konkursów rysun­
kowych dla dzie ci i młodzieży, organizo­
wanych przez Oddzi ał Poznański. W III 
konkursie w 1983 r. wzięło udział 1500 dzie­
ci. zarząd Sekcji będzi e współdziała! w 
ogólnokrajowym konkursie w 1984 r. , ufun­
duje nagrody i zapew ni propagandę. 

Zarząrl Główny SIMP powiadomił Prezy­
dium Zarządu Sekcji Lotniczej, że jej 
aktywność i prnca zosta ł y oce nione jako 
wyróżniające. 

Współpraca Prezydi11m ZG SIMP z sekcjami 

Prezydium Zarządu Głównego SIMP po­
stanowiło - w o k resie przed XXV Wal­
nym Zjazdem D elegatów SIMP - zacieśnić 

współpracę z s ekcjami naukowo-technicz­
nyn1i przez zaznajan1ianie się na bieżącv 

z i ch k ierunka mi prac, działalnością i pl'O­
blemami. w tym celu przedstawicie le sek­
cji będą zapraszani na posiedzenia prezy­
clia lne. Pierwsze takie spotkanie Juz się 

od było w Gdańsku podczas wyjazdowego 
zebrania Prezydium ZG SIMP. 

Spotkanie z Prezydium Komitetu NOT 

W kwietniu br. w siedzibie Zarządu 

Głównego SIMP od!Jyło się spotkanie przed­
stawicie li ZG SIMP z Prezydium Komitetu 
Naukowo-Te chnicznego N OT ds. Techniki 
i Gospodarki Obronnej. W spotkaniu wzi ął 

udział działacz Sekcji Lotnicze j SIMP czło­

nek Prezydium Zarządu Sekcji w poprzed­
niej kadencji gen. bryg. mgr inż. Zdzi­
sław Pietrucha. Temate m spotkania było 

przedstawienie prac kół wojskowych SIMP, 
związanych z działalnością naszego stowa­
rzyszenia oraz omówienie ich zamierzeń 

na 1983 r. 

W Woj sku Polskim dzia łają kola SIMP, 
zrzeszające pona d 4000 członków. J ed­
nym z nich jest kolo przy Centralnym 
Ośrodku Szkolenia Specjalistów Technicz­
nych Wojsk Lotniczych im. gen. W. Wrób­
lewskiego w Oleśnicy. Liczy ono ponad 
200 członków. v,,r 1982 r. zorganizowano 
w ie le interesujących i cennych imprez, np.: 
siedem wystaw, a wśród nich wystawę 

sprzętu lotniczego wojskowego i cywilne­
go, książek technicznych , projektów r acjo ­
nalizatorskich i wynalazczych oraz jede­
naście konkursów, w których wzięło udział 

2300 u czestników. W celach szkoleniowych 
wygłoszono li referatów i odczytów oraz 
zorganizowano 37 pokazów filmów tech­
nicznych dla 4,5 tys. osób. 

Działalność członków wojskowych kół 

SIMP uwzględnia przede wszystkim popu­
l aryzację informac ,i i naukowo-technicznej, 
szkole nie i doskonalenie kadr, nowości or­
g«nizacyjno-techniczne, wreszcie doradztwo 
dla dowódców, w celu rozwiązania wystę­

pujących proble mów. Ta ostatnia forma 
dzi ała ln ości opiera się na zaleceniu n aczel­
nego kierownictwa Wojska Polskiego. Do­
ceniana j est t eż działalność na rzecz roz­
w oju Stowarzyszen ia przez pracę z młody­
mi ludźmi, za jmowanie się nimi, pokazy­
wanie co można osi ,i gnąć będąc członkiem 

SIMP. Jest to szczególni e istotne w szko­
ł ach oficerskich, gdzie kształtuje się cha­
raktery przyszłych działaczy społecznych. 

Obrona interesów inżyni erów i techników 

Polscy inżyn ierowie i technicy usilnie 
popierają akcję Z a rządu Głównego SIMP 
zmierzającą do podniesienia roli i znacze­
nia kadr technicznych w gospodarce na­
rodowej . Przewidują c podjęcie t ego pro­
blemu na fo rum XXV Walnego Zjazdu 
D elegatów SIMP, przewodniczący ZG 
SIMP kol. prof. J. Kaczmarek, podczas 
zebrania Prezydium Zarządu Oddziału Wo­
jewódzkiego SIMP w Krakowie, zwrócił 

się z prośbą o zgromadzenie i dostarczenie 
do Zarządu Głównego informacyjno-staty­
stycznych danych o sytuacji placowej in­
żynierów i techników mechaników. 



Wodnosamoloty polskiego lotnictwa 1920 + 1923 

Friedrichshaffen FF-49b 

Friedrichshaffen FF-33E 

Friedrichshaffen FF-33L 

Lubeck-Travemunde F-4 
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