


PROTOT.YPY 

IAR-28MA • Rumunia • 
Lekki dwumiejscowy samolot sportowy 

Rumuńskie zakłady Lotnicze Interprindere.a Aer'onautica 
Roman.a w Brasov zbudtowały nowy dwumiejscowy samolot 
sportowy o metalowej konstrukcji IAR-28MA. Powstał on 
z motoszybowca IS-28M2 prrez mstąpienie długich trapezo
wych skrzydeł krótkimi skrzydłami prostokątnymi. Kad
łub z dwumiejscową ka,biną (miejsca obok siebie) i uste
rneniem pozostał nie zmieniony. Podwozie z tk.oł,em tylnym 
ma chowane koła główne. Sa molot jest napędzany, podob
nie jak mofoszybowiec, silnikiem Limbach L2000 o mocy 
60 kW (82 KM). Jest zapewni.ona możliwość szybkieg,o prze
ksztalceniia samo1otu w motoszybowiec i ,odwrotni,e, ponie
waż wymiany skrzydeł dokonuje się w czasie 15 min. Sa
mol,ot zużywa w ciągu godziny 8 1 paliwa przy prędkości 
145 km/h, co ,odpowiada zużyciu 5,6 1 n a 100 km. Współ
czynnik obciążenia wyn,osi od 5,3 do -2,6. 

Istni,eją duże możliwości eksportu samolotów IAR-28MA 
do krajów zachodnich, gdzie jako samoloty sportowe chęt
nie są używane m otoszybowce, ze względu na niskie kosz
ty paliwa i utrzymania. Poza tym w takich krajach jak 
USA i Australia w dalszym ciągu większym uznaniem cie
szą się konstrukcje metalowe rniż Lamina,towe, ponieważ 
laminarny profil płata o kconstrukcji metalowej ulega 
mniejszym deformacjom pod wpływem temperatury, wil
goci i piasku. Dodatlmwą jego zaletą w porrównnniu z m o
toszybowcami jes t większa zwrotność, dzięki mniejszej roz
piętości , co pozwala na wykorzystywanie g,o do szkolenia 
w akr.obacji. 

Dane techniczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
P owierzchnia nośna 
M.asa własna 
Masa do startu maks. 
Prędkość dopuszc·zalna maks. 
Prędkość przelotowa maks. 
Prędkość min. 
Wznoszenie maks. 

Sikorsky S-75 • USA • 
Lekki wojskowy śmigłowiec transportowy 

10,00 rn 
7,00 m 
2,50 rn 

14,00 m2 
520 kg 
760 kg 
250 km/h 
190 km/h 
80 km/h 
2,00 mis 

Na początku 1981 r. armia amerykańska zleciła firmom 
Bell i Sikorsky oprac,owanie lekki.eg.o śmigłowca do trans
·portu żołnierzy, którego struktura byłaby wy,lwnan,a całko
wicie z laminatów; taka konstrukcja ma zapewnić zarów
Illo zmniejszenie masy własnej, jak i obniżenie kosztów 
produkcji śmigłowca . Nie mniej ważne jest m.rięks.zenie 
trwalośct oraz odporności na uszkodzenia i ostrzał z broni 
ręcznej, a także osłabienie echa radaroweg,o. 27 czerwca 
wysta.rtował do pierwszego lotu pr,ototyp śmigłowca, zbu
dowany kosztem 17,5 mln dol. pr:?Jez firmę Silmrsky. O
trzymał on oznaczenie fabryczne S-75 ACAP (All Compo
s:ite Airframe Program). 

Do budowy śmigłowca wykorzystano niektóre instalacje, 
zespół napędowy i wirnik nośny z transmisją :?Je śmigłow
ca S-76. Kadłub jest wykonany, zgodnie z wymaganiami, 
z laminatów. Dwumiejscowa kabina załogi i sześciomiej
scowa kabina główna są zaopatrzone w drzwi po obu stro
nach kadłuba. Podwozie z kołem przednim n.ie jest cho
wane i ma pojedyncze koła. Struktura łopat wirnika noś
nego składa się z tytanowego dźwiga;r,a, wypełniacza Nomex 
i laminatowego pokrycia. Piasta jest t:l!-tanowa. Łopaty m a
ja profil Silmrskv SC-1095. Naped śmigłowca stanowią dwa 
silniki Allison 250-C30 o mocy 485 kW (660 KM). 

Dane techniczne 
Srednica wirnika 13,30 m 
Długość kadłuba 13,20 m 
Wysokość 4,50 m 
Masa własna 2700 kg 
Masa do startu 3850 kg 
Prędkość maks. 278 km/h 
Długotrwałość lotu 2,3 h 

Długość startu na 15 m 
Pułap praktyczny 
Zas,ięg 

525 m 
5000 m 
700 km 

W.K. 

W.K. 
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• 
I ASTRONAUTYCZNA 

Teoria lotu a nauka pilotażu 
Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

że do nauki prawi dłowego pilotażu potrzebna jest zna
jomość teorii lotu - · to sprawa oczywista . Więc w czym 
problem? Otóż w tym, że teori a teorii nierówna, czy li że 

pod określeniem te oria lotu można zmieścić różne treśc i. 

Spój rz my na p :xlr ęcznLk i , z których nas·i piloc i szybJw
cowi i samolotowi u czą s ię w aeroklubach. Wyda:1y przez 
APRL w latach 1966-ć--G8 cyk l k siążeczek pt. ,,Szkolenie szy
bowcowe" składa się z 11 tomików o łącznej objętości ok. 
700 stron. Wiele z nich już się zdezaktualizowało, część 

wznowiono, aktualizu jąc i podwajając ich objętość, co spo
wodowało wzrost O Jj ętoś c:i cyklu o ok. 300 stron. Cykl 
,,Wyczynowe szkoleni e szy bowcowe" składa się z kilkuna
stu tomów, średnio po 100 -ć-- 300 stron, zaś cykl „Szkolenie 
samolotowe" też z kilkunastu tomów po 160 -ć-- 1 80 stron. 
Jes t to cenna biblioteka dla instruktora. 

Lecz jak uczestnik 80-godzinnegt> teoretycznego kur~u 
szy bowcowego n a III klasę pilota ma się nauczyć podsta
wowych wiadomości z tego 1000-stronicowego materiału? 

Jeś li s ię b liżej przyjrzeć cyklowi „S zkolenie szybowcowę", 

to widać, że oprócz wiadomości zasadniczych, wiele w nim 
balas tu. Jest to wina zarówno 2,byt r,ozbudowanego progra
mu szkolenia teoretycznego, braku wytycznych dla auto
rów co do zwięzłości tekstu, jak i dążności autorów do 
bardzo szczegółowego omówienia tematów. Lecz jaki jest 
tego skutek? Skoro w tekście tylko co któraś informacja 
jes t niezbędna dla pilota, a r-eszta to balast rozs zerza jący 

temat, to uczeń nie wie czego z tego ma się nauczy ć. Nie 
ratują sy tuacji zby t liczne pytania egzaminacyjne. 

Wynik tego jest oczywisty: Uczniowie znają całość mate
riału „po łebkach", lecz nie wpajają sobie niezbędnych za
sad lotu lub nie rozumieją ich w pełni. Egzaminatorzy zda
j ąc sobie z tego sprawę, egzaminują nieco pobieżnie. Zre
sztą sami nie zawsze rozróżniają co jest ważne, a co błahe. 

Główny błąd tkwi więc w opracowaniu podręczników. 

J ak więc powinny one wyglądać? Nie trzeba tu odkrywać 
Ameryki. Nie brak doświadczeó w innych d ziedzinach o po
dobnych problemach, jak np. w motoryzacji. Istnieją też 

podręczniki oprac01Wane w innych krajach i to szkolących 

tysiące pilotów rocznie. Nasze podręczniki są przeładowa

ne wiedzą. Przypominają trochę kurs na prawo jazdy z 
1946 r., gdy wymagano m .in. dobrej znajomości teorii i bu
dowy silnika. Później s twierdzono, źe do prowadzenia sa
mochodu nie jest to niezbędne i nie decyduje o bezpie
czeństwie jazdy. Otóż, aby opracować dobry podręcznik pi
lotażu, należy najpierw zdać sobie sprawę z tego, które 
wiadomości i umiejętnośc i d ecydują o bezpieczeń s twie i 

prawidłowości latania . 
Znajomość a ero dynamiki i mechaniki lotu powinna do

tyczyć tych zjawisk, z którymi pilot s tyka się podczas pi
lotażu. Natomiast pokutu j ąca w naszyc h podręcznikach szy
bowcowych aerodynamika naddźwiękowa jes t w lotn ictwie 
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sportowyrp co najwyżej wiedzą z lotniczej „ogłady kultu
ralnej". Pod~bnie nie rodzaje rozwiąza11 konstrukcyjnych są 
najważniej sze dla pilota, lecz znajomość fun kcjonowania 
elementów i ins talacji samolotu oraz sprawy związane z 
czynnościami obsługowym i wykonywanymi przez pilota . Od 
znajomości zasady działani a silnika znacznie ważniejsza jest 
zna j omość skutków zmian w locie momen tu żyros k•opowe

go i oporowego - śmigła. 
Wiedzę w podręczn ikach szk0Je111a lotniczego trzeba po

dzielić na trzy rodzaje: 
- wiadomoś_ci niezbędne , decydujące o bezpiecze11stwie 

i prawidłowości lotu, 
- wiadomości pomocnicze (wyjaśniające) o charakterze 

informacyjnym, 

- wiadomoś ci dod atkowe, nie obowiązujące, małó ' istot
ne (a czasem zbyteczne). 

Gdyby w naszych podręcznikach n a czerwono podkreślić 

pierwsze, _ n a n(~biesko drugie, a na żółto trzecie - byłoby 

dobrze widać, ile jes t zby tecznego balastu oraz jak roz
siane i trudne' do odszukan ia są te pierwsze, najważniejsze . 

W niektórych krajach problem ten jes t rozwiązany w 
d ość prosty spos ób. W wypróbowanych , wielokrotnie wzna
wianych i aktualizowanych podręcznikach zamieszczane są 

tylko informacje niezbędne, wyróżnione tłustym drukiem, 
oraz wiadomości pomocnicze. Eliminacja z podręcznika wia
domości mało znaczących pozwala osiągnąć jego dużą 

zwięzłość. Teks t najczęściej ułożony jest w pytania i od 
powiedzi. Uczeń wie co musi bezwzględnie znać na pamięć, 
rozumieć i umieć się tym posługiwać. Tak określone mini
mum niezbędnej wiedzy jes t ła twiejsze do sprawdzenia 
przez egzaminatora, a poziom wiedzy uczniów jest bardziej 
wyrównany. 

Niewłaściwe wartościowanie informacji zawartych w np
szych podręcznikach eliminuje czasami wiadomości t1ie
zbędne. 

Drugą przyczyną sł abej znajomości zasad lotów przez 
szko lących się pilotów jes t to, że częs to dopiero tak późno 
po raz pierwszy stykają się z teorią lotu. J es t to wynik 
słabo rozwiniętej popularyzacji wiedzy z tej dziedziny. 
Niegdy ś rolę wstępną spełniał „Elementarz lotniczy" (2,a
sady aerodynamiki i mechaniki lotu) G. Mokrzyckiego wy
dany w końcu la t czterdziestych oraz kilka podobnych 
książek, jak np. ,,Samolot na wesoło" S. Hiszpańskiego z 
1949 r. Następną pozy cją, już fachową, a zarazem bardzo 
przystępnie n a pisami, była książka „Uczymy się pilotażu 

samolotowego". Z. Kwiczali wydana w 1959 r ., w której 
było doskonale wyjaśnione wiele sy tuacji, z jakimi spoty
ka s ię pilot w locie. Natomiast d z iś abc aerodynamik( i 
mechaniki lotu można znaleźć tylko w niektórych książkach 

cd. na s. 2 
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AUSTRALIA 

• Czterej piloci RA AF przelecieli bez lą

dowania dwoma samolotami F - lS Horn et 
z bazy US Navy Lemo w Kalifornii do 
Williamtown w Australii, tj. 12 300 km. Sa
moloty tankowane były w locie przez l ata 
jące cysterny KC-10. (A . et c. 1051) 

o AUSTRIA 

• Na S alonie Lotniczo-Kosmicznym Le 
Bourget '85 zaprezentowano samolot 
Mooney 231 wyposażony w zmodyfikowa
ny silnik samochodowy Porsche PFM 3200. 
Silnik uzyskał certyfikat lotniczy w RFN 
wg norm e uropejskich JAR. (A. et C. 1051 \ 

BRAZYLIA 

• 30 sa molotów tre nin gowych Embraer 
EMB 312 Tucano zakupiła Wenezuela. (A . 
et C. 1049) 

CHINY 

• Zakłady Xian (1200 km od Pekinu), 
zatrudniające 1000 osób, będą podwykonaw
cą francusko-włoskiego samolotu komuni
kacji lokoln e j nowej generacji ATR-42 
(będ ą produlrnwały elementy skrzydła). 

Współpraca ma się sukcesywnie rozsze r3ać. 

(A. et C . 1051) 
• Zamówiono dodatkowe samoloty: 

Boeing 747-200, dwa B.767ER (dalekiego za
sięgu), pięć B.737-200. Wcześ n iej kupiono 
(na początku roku) : dziesięć BAe-146-100, 
osiem Shorts 360, dziewięć T u-l54M, trzy 
A.310 i siedem B.737-200. (A. e t C. 1051 i 
1052) 

• Do spółki z Hong-Kongiem (udział 

Chin - 401/o) utworzono cza r terowe towa
szystwo lotnicze Dragon Air. (A . e t C . 
1052 ) 

0 FfWCJA 

• Dopiero 22 maja 1985 r . Zgromadzenie 
Na rodowe uchwaliło prawo o ograniczeniu 
zabudowy wokół lotnisk. (A. e t C. 1051) 

• śmigłowiec Aerospatiale AS.350 Bł 

Ecureuil pobił 14 maja 1985 r. trzy rekor
dy.: czasu wznoszenia na wysokość 3000 m 
- 2 min 59,3 s (poprzedni rekord, amery
kański - 5 min 34 s); na 6000 m 6 min 
54,9 s i na 9000 m - 13 min 51,5 s. (A . et 
c . 1052 ) 

cd. ze s. 1 

• zaczęto zbierać zamówienia na ATR-72 
- powiększoną wersję samolotu komuni
kacji lokalne j nowe j gen eracji ATR-42. 
Dostawy mają zacząć się w 1988 r. (A. et 
c. 1052) 

KANADA 

• Złożono rządowy projekt u sta wy mo
dyfikującej zasady bezpieczeństwa lotów 
handlowych. Projekt przewiduje m.in. u 
tworzenie trybunatu lotnictwa cywilnego. 
(A . e t C. J0H) 

• W 1984 r. Lufthansa przewiozła 15,33 
mln pasaże rów (o 7,2'/o więcej niż w 1983 r.), 
525 143 Mg ł adunku (o 14,8'/, więcej) . Współ

czynnik wypełnienia miej sc wzrósł z 60'/, 
do 62,4'!,. (AV. Mag. 893) 

• Samoloty 12 towarzystw komunikacji 
l okalnej przewiozły w 1984 r. ok. 800 OOO 
pasaże rów. Przewiduje s i ę otwarcie w naj
bliższych latach aż 30 nowych połącze 11. 

(A. et C. 1044) 
•• Na podstawie „Białej Księgi", doty

czqcej obrony kraju, przewiduje się zwięk

szenie środków rozpoznawczych Luftwaffe. 
M .in. zapowiedziano zamówienie samolotów 
Panavia Tornado w wersji rozpoznawcze j 
(ECR). (A. et C. 1044) 

o SZWAJCARIA 

• Dostarczono narodowym silom po-
wietrznym ostatni (110.) myśliwi ec Nor
tł>rop F-5E Tiger n. 91 t ych samolotów 
wyprodukowano w Szwajcarii. (A. e t C. 
1043) 

SZWECJA 

• Towarzystwo lotnicze SAS (Scandina
vian Airlines S yst em) prze j a wia duże za-
intereso w a ni e odrzutowy1ni sa1nolota1ni 
transportowy1ni krótkiego i średn i ego za
si1;gu o pojemności 100 miejsc - w t e j 
s prawie zwrócono się do konstruktorów. 
Obecnie opracowywane są trzy t a ki e sa 
rcoloty: McDonnell Douglas MD-87 (rozwi
nięcie DC-9) , Boeing 737 LITE, Fokker 
F -100 (da lekie t ech nologiczn e rozwinię cie 

ł'-28). Samoloty te będ ą dos tępn e przerł 

końcem bieżącego dziesięciolecia. Zainte
r esowanie SAS, a także podobne innych. 
to\varzystw, wskazuje n a rosnące zapotrze
bowa nie na samoloty o coraz mniejsze j 
pojemności (nieco wcześni ej 150-miej 
scowe, z których zrodzi ł się A-320). Czy 
przy rosnącej poj emności samolotów komu-

►ZE ŚWIATA 
nikacji lokalnej dojd z ie cł o zetknięcia oby
rtwu kategorii (samoloty komunikacji lo
ł<alnej maj~ przeważn i e napęd turbośmig

ł owy)"! (A. Mag . 893) 

WŁOCHY 

• Agusta podpisał a z brytyjskim West
landem t11n owę o lcooperacji , v roz'\voj u, 
produkcji i s przedaży śm igłowców. W y
t wó rnie wspó łp racuj ą ze sobą ju ż od dłuż
szego czasu. (A. e t C . 1044) 

e W. BRYTANA 

• Po USA i Kanadzie, brytyjskie Wła

dze Lotnictwa Cywilnego (CAA) postano
wi ł y zweryfikować przepisy dotyczące 

przelotów transoceanicznych, pod kątem 

w ykorzystania do nich ae robusów dwusil
nikowych. (A. e t C. 1043) 

.• Coraz więcej m ó wi się o utworzeniu 
londyńskiego portu lotniczego dla samolo
tów krótkiego sta r1\I i h1dowania (STOL) 
komunikacji l okalnej. (A. et C. 1044) 

• Roya l Navy żąda opracowania nowego 
samolotu bojowego pionowego i krótkiego 
star tu i Jądowauia (V/STOL) , d la zastąpi e

nia Harriera. (A. e t C. 1043) 
• W 1986 r . oczekuje się wyboru nowego 

wojskowego śm igłowca transportowego. 
Brć może będz ie on rozwijany we współ

pracy z pozosta łymi krajami zachodnio
europejskimi. (A. e t C . 10441" 

• Najdłużej produkowanym silniki em 
turboś1nigłowyn1 j est niewątpliwie Roll s 
Royce Dart (ok. 1600 KW , w zależności od 
wersji), przez co zyska! sobie przydomek 
,,niezdzieraln y" lub "nieśmiertelny'. Pro
dukowany jest nieprze r wa nie od 1953 r. 
W czasie minionych ponad 30 lat sprzeda
no 7000 szt. i nada l ni e słabnie zaintere
sowanie wyposażonymi w te s ilniki samo
lotami (r'okker F-27, HS-748 Inte rcity ). 
(AV. Mag. 893) 

• Nowością radzieckiego przemysłu lot
niczego na Salonie Le Bourget '85 był sa
molot t ra n spor towy An-124 Rusłan o masie 
całkowi tej 405 Mg, napędzany czterema 
s ilnikami turbowentylatorowymi Łotariew 

D-18T o ciągu startowym 22 985 daN. Maks. 
ładunek 150 Mg samolot może przetrans
portować na odległość 4500 km, z pręd

kośc ią 800-ć-850 km/h; jednak z pełnymi 

zbiornikami zasięg wynosi 16 500 km. Dłu

gość pasa startowego - min. 3000 m. An
-124 j es t obecnie najwięk szym samolotem 
świata i porównuje się go z ameryka11-
sk im samolotem transportu strategicznego 
Lockheed C-5A i B Galaxy (1968 r.), od 
któ r ego jes l nieco większy. (A. et C. 1052) 

modelarskich, zas książek mówiących popularnie o pilota
żu nie ma. 

pieczeństwa latania nie decyduje obszerność podręczników, 

lecz właściwy zasób niezbędnej wiedzy, którym powinni 
dysponować uczący się pilotażu. Może więc sytuacja nie 
jest tak dobra, jak mogłoby s ię wydawać . Może trzeba 
przemyśleć sprawę od nowa i opracować podręczniki zape
wniające należyte przygotowanie do ,pilotażu . 

Specjaliści od szkolenia lotniczego mówią: mamy szcze
gółowe programy szkolenia, mamy liczne podręczniki. Lecz 
może ważniejsza jest jakość, a nie ilość. O poziomie bez-
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Lotnictwo cywilne w RFN w 1983 r. 

Wypadki w lotnictwie cywilnym w Ill'N w 1982 i 1983 r, 

\Vyplldki z uszkodzeniem 
razem 

\ śmiertelne \ ranni 
eprztlu 

wypndki 

1982 ,.1 1983 r . 1982 r, 1 1983 r, 1982 r , 11983 r. 1982 r. 11983 r . 

R azem 163 229 114 106 164 182 326 319 

---- - ----------------- ------
Loty 
zarobko-
we: 
- linio• 

we 1 - - - 1 - - 2 
- po-
zostnłe 3 3 I 14 8 17 5 7 

- - ----------- --- - ----- - --
Loty nie-
zarobk:o-
we: 
- pry-
watnc•) 100 147 88 63 98 93 220 221 
- szkol-
ne itp. 59 79 25 29 57 72 101 89 

*) aamolotowe i szyhowcowc , też luty fabryczne 

ir6dlo: Dor A dior 10/84 

Rozwój liczby uybowców, motoez;ybowców i aamololów jeioo1ilnikowych do 2 l w RFN 

I 
' I I I I I 

Rok 197'1 I 1975 1976 1977 1978 1979 1980 

Szybowce 4525 469•1 5046 5325 5699 5917 5964 
Motoszybowce 701 735 760 800 822 825 838 
Samoloty 
1-siln. do 2 t 4210 43,17 4442 4681 4970 5255 5592 

I 

Balony sportowe na świecie w 1983 r. 

N a ogrzane powietrze 

I 

STAIYsrn<A LDlHID, 

Liuba ■latków latających w RFN 

Kategoria 

Samoloty: 
E - jednosilnikowe do 2 t 
G - wielosilnikowe do 2 t 
F - jednosilnikowe 2-5, 7 t 
I - wielosilnikowe 2 --;- 5, 7 t 
C-o m asie 5,7--;-14t 
B - o masie 14 7 20 t 
A - o masie ponad 20 t 

w tym: turbo4w,głowce 
odrzutowe 

U - śmigłowce 
L-11terowce 
K - motoszybowce 
S-szybowce 

Razem 

1981 
I 

1982 
I 

1983 

6137 6194 6270 
882 915 983 

5697 5703 5630 

tr6dlo: Der Adler 10/84 

1984 r. 

I 1970 r. I 1980 r. 
I 

1982 r. 
I 

1983 r. 

2 868 5 592 5 703 5 630 
39 135 158 161 
11 4 5 5 

237 617 544 534 
38 59 56 58 

2 5 5 4 
1!5 153 166 167 

9 7 li 10 
100 146 155 157 
126 366 371 387 

1 1 2 2 
356 838 9 15 983 

3 582 5 984 6 194 6 270 

7 375 13 75•1 14119 14 201 

tr6dlo: Luftfa/,rt-B unduamt: Der Adiu 10/Bł 

Balony na ogrzane powietrze ,v RFN 

żród!o: Der Adler 8/85 

Gazowe 
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8
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3

_b_d_o_

1

n_y_

84 

__ 1 __ :-~-b_a_

1

_1_0_:-:--1--~-•~-•-n_y~I-•-:-:-•-

Argentyna 
Australia 
Austria 
Belgia 
Brazylia 
Kanada 
ChRL 
CSRS 
Dania 
Finlandia 
Francja 
Rł'N 
Hong Kong 
Węgry 
Irlandia 
Wiochy 
Japonia 
Luksemburg 
Holandia 
Norwegia 
Polska 
Rep. Płd. Afryki 
Hiszpania 
Szwecja 
Szwajcaria 
Wlk. Brytania 
USA 

12 
74 
27 
47 

2 
132 

Oz 
5 

16 
8 

320 
214 

14 
52 

8 
16 

180 
8 

17 
JO 
6 

46 
55 

112 
148 
351 

2608 

14 
95 
36 
58 

4 
192 

17 

350 
399 

12 
59 

8 
16 

220 
10 
25 
11 
6 

48 
64 

108 
153 
391 

2984 

4 
61 
22 
54 

8 

I 
1 

16 
6 

210 
69 
7 

27 
5 

12 
165 

5 
22 
6 
1 

29 
46 
66 
80 

458 
2480 

4 
78 
30 
70 
11 

161 

15 

220 
110 

5 
28 

5 
10 

190 
5 

35 
6 
4 

35 
58 
69 
92 

2700 

72 
2250 
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2007 

60 

289 
158 

3624 

130 

1200• 
204 
445 

37 
906 

1400s 

1668 

33000 

156 
29001 
1095 
2148 

385 
50001 

304 

7500• 
4153 

10 

140 

211 
645 

33 
915 

280001 

58 
3997 
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2120 

25 

315 
110 

5584 

1039 
95 

11501 
205 
545 

53 
1356 
17001 

2543 

50000 

112 
4400, 
1293 
2380 
505 

50001 

285 

95001 
6087 

26 
1064 
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225 

31 
1435 
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o 
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46 
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o 
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o 

18 
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o 
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1 
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o 
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o 
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o 
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9 

26 
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1 
1 
3 
o 
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57 
o 
o 
o 
1 
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o 
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6 
o 

o 
30 

35 
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o 
6 
7 
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o 

1229 
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o 
o 

12 
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o 

77 
o 
o 
2 
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63 

o 
o 

12 
5 
o 
o 

o 

100. 
1100 

o 
o 
o 

o 
19 
o 

41 
o 

36 

o 
o 

32 
21 

o 

o 
o 

6070 
o 
o 
o 

30 

o 
42 
o 

174 
o 
o 

10 
2098 

960 

o 
o 
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18 
o 
o 

o 

400s 
6120 

o 
o 
o 

o 
40 
o 
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o 

19 

800 

1-------1---- ---- ---- ---1-----1-----1-----1-----1---- ------------ ---- ---- ---- ----
R azem 4488 5190 3861 3986 47990 53594 71505 62652 425 536 161 156 1707 1314 9437 7651 

Uwagi: . .. - brak danych, s - dane szacllnkowe, z - w szkoleniu 40 

tr6dlo: Dtr A dler 6/85 A.G. 
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Silniki lotnicze na Salonie Lotniczym w Paryżu 

Na ostatnim Salonie Lotniczo-Kosmicznym w Paryżu du
żo miejsca p:iświęcono napqdom lotniczym. Prz.odując,c fir
my silnikowe, m.in. Rolls-Royce, General ELectric, Allison, 
Pratt and Whitney, SNECMA, pdkazały silniki o ciągu ,od 
kilkudz.iesięciu do kilkudziesięciu tysięcy daN. Coraz sze
rze j rozwija się kooperacja w pracach badawczo-rozwojo
wych nad nowymi silnikami lotniczymi. Firmy pięciu kra
jów, tj. Wlk. Bryt:rnii, Stanów Zjednoczonych, Włoch , RFN 
i Japonii, wspólnie opracowują silnik V2500 o ciągu sta 
tyczmym JO 000711 OOO daN, który przewidywany jest do 
napędu samolotów pasażerskich lat dziewięćdziesiątych. 
Pierwsza próba silnika na hamowni ma nastąpić w lutym 
1986 r. Nawet tak wie lkie od l egłości między partnerami 
nie są przeszkodą w podejmowaniu w spólnych prac. Prze
ch odzi próby hamowniane silnik RTM322 opracowany przez 
firmy Rolls-Royce i Turbomeca, przeznaczony do śmigłow
ca szturmowego ostatnie j dekady naszego stulecia . 

Rys. 1. Silnik D-18T, widok ogólny 

Firmy General Electric i SNECMA wspólnie opracowały 
dwuwałowy dwuprzepływowy silnik CF6-50 o wysokim sto
pniu dwuprzepl ywowości (stosunek natężeń przepływu) i 
ciągu 23 OOO daN, przeznaczony do napędu Aerobusu A.300, 
DC-10 i B.747. Udział firmy SNECMA w produkcji silnika 
wynosi 270/o. Resztę produkuje General Electric (i MTU). 
D o poł-owy 1985 r. SNECMA zmontowała ok. 600 s ilników 
CF6-50. Innym przykładem współpracy firm Gen.era! Elec
tric i SNECMA jest silnik CFM56 o ciągu 10 000711 OOO 
daN, w zależności od wersji. Udział firm w rozwoju i pro
dukcji tego silnika wynosi po 500/o. Silnik CFM56 jest prze
znaczony do napędu samolotów B.737-300, A.320, latającego 
zbiornikowca KC-135 oriaz samolotu wczesnego ostrzegan ia 
AWACS (B oe ing E-3 Sen try) . T akic h przykładów możn:i 
przytoczyć więcej. 

Partnerzy uczestniczący we współpracy międzynarodowej 
nie zawsze reprezentują jednakowe lub podobne potencja
ły b adawczJ-rozwo jowe i produkcyjne. Decyduje doświad
czenie oraz p n iom prowadzonych prac, jak również środki 
finansowe, któ :ymi dysponuje partner. Np. udzi.11 p:irtne-

Rys. 2. Silniki D-18T zamontowane pod skrzydłem samolotu An
-124. Fot. J. G r=egorzcwski 

Mgr inż. JERZY GRZEGORZEWSKI 

rów w pracach badawczo-roz.wojowyc h nad wspomnianym 
już silnikiem V2500 przedstawfa s iq następująco: PW -
300/o, Rolls-Royce - 300/o, JAEC (Jap;me~e Aero Engines 
Corporation) - 230/o, MTU - 110/o i Fi.1t - 60/o. P oszcze-

Rys. 3. Zespól dwóch przeciwbieżnych śmigieł, mających zapew
nić zmniejszenie ha łasu i zużycia paliwa 

gólnc firmy są odpowiedzialne za opracowanie okreś l onych 
zespołów , zgodnie z dokonanym podzblem. JAEC odp'}wia
da za wentyla tor i niskoprężną część sprężalrki, Rolls
-Royce opracowuje wysokoprężną czqść sprężarki, PW -
komorq spalan ia i turbiny napędzające wysokoprężną część 
sprężark i, czyli gorącą część si lnjka , MTU konstruuje pię

ciostopniową niskoprężną część turbiny, a Fiat jes t odpo-

I 

\ 
UNOUCTEO FAN fl-/G,\f UDF 

fi/ 

Rys. 4. Silnik GE36 firmy General Electrk. Fot. General Electric 

wiedzialny za dyszq i sk rzynkq napqdów. Dla zre:1lizow:i
nia tego zadani~. firmy utworzyły konsorcjum pod nazwą 
International Aero Eugines z s iedzibą w Stanach Zjedno
czonych. Konsorcjum reklamuje ten silnik jako najosz
czędniejszy pod względem zużycia paliwa oraz kosztów ob
sługi i najcichszy z s ilników, których eksploatac ja ma roz
począć się na przełomie lat osiemdziesiątych i dziewięć
dziesiątych. Jako przykład podaje siq, że eksploatacj:1 sa
molotu z silnikami V2500 w ciągu 10 lat ma przynieść jego 
użytkownikom ostczędność kosztów eksplootacyjnych wyno
szącą ok. 2,2 mln dolarów. 

Bardw ważnym wskaźnikiem świadczącym o nowoczes
ności silnika jes t poziom emitowanego hałasu . W mate
riałach reklamowych często podaje siq obecnie dane doty
czące habsu wytwarz.·111ego prze1, silnik, zwłaszcza db no-
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wo - opracowywanych silt'tików, gdyż od 1988 r. będą obo
wiązywały nowe normy ICAO, -ostrzejsze niż ,obecne. Część 
eksploatowanych ,obecnie samolotów nie będzie mogŁa ich 
spełnić. Firmy silnikowe liczą n.a to,, że potrzebna będzie 
wymian.a niektórych siilnrików 1, tarsze j generacji, podikr,e
ślają więc walory n o•wych silników wł,aśnie p od tym wzglę
de1n. 

Firmy zachodnie mają już kilkudziesic;c ioletnie doświad
czenie w tego rodzaju współpracy międzynarodowe j , przy
noszącej ko~·zyści techniczne i ekonomiczn.e wszys,tkim 
WJSpólpracu jącym firmom. Sz,koda, ż,e kiraje s-oc jalis tyczne, 
poza kilkoma zaledwie przykładam.i, nie dopracowały się 
dotychcllas takich for m współpracy w prz,emyśLe lotniczym, 
które przyspieszyłyby ro-zwój postępu technicznego i t ech
n.ol,ogicznego z lmrzyścią dla w s1zystkich krajów. 

Eksponaty s iln.ikowe były wysta1w:i!on.e w kilku h alach i 
p.awilona-ch narad.owych. Dużo spoś1ród n.ich pokazania po 
raz pierwszy, jak np. n owy radziecki si lnik D-ląT, s tano
wiący napęd czteros ilnikowego 11!owego radzi-eckieg,o sam o-
1-otu transp ortowego An-124 Rusł,an, aktualnie najwięks zego 
samolo tu 'Ila świeci,e. D-18T 2iostał opracowany w biurze 
konstrukcyjnym W. Łotariewa. Jest to dwuprzepływowy, 
trójwałowy silnik o cic)gu s tai·towym na poziomie moirza 
22 985 daN i wys.okim stopniu dwuprzepływ,owości wyno
szącym 5,7:1, dzięk i któremu p o,zi.otn hałas u jes t bardzo 
niski. WentyLato,r silnika jest jednostopniowy, sprężarka 
trójzespoł,owa, łączny spręż wynosi 27,5 :1 , komora spalani:i 
z odpar,owaniem pali wa zapewni a nisk i s topień emis ji szko
dliwych skladn.i!ków oraz niski stopień zadymienia sp:.i. lin , 
turbina jest czterostopniowa. Odwracacz ciągu jes t za
montowany za we nty la to-r-em. Temper,atura gazów p rz-ed 
turbiną w warunkach s tartowych wy-ruos i 1600 K, jednostko
we zużycie pal[w,a n a p o-z iomi.e m orza - 0,367 kg/daNh, 
ciąg silrnka na wysQlkości 11 OOO m pi,zy prędlwści lo tu od
powiadającej Ma= 0,75 - 4680 daN, jednostkOJwe zużycie 
paliwa - 0,581 kg/JaNh, a tempe,ratura p rzed turbiną -
1353 K. Sr,ednica wen tylatora silnika wynosi 2330 mm, 
masa sanika sucheg;) - 4100 kg. 

W p,a-wilo,nie pokazano drugi sil rl'iJk korutrukcji tego s,a
meg,o biura, ,oznacz:rny D-136. Dwia takie s ilnik.i o mocy 
2X 8382 kW (2Xll 400 KM) s tanowią zes pół napędowy naj
większeg10 radziecki-ego śmigłowca Mi-26, równi,eż ekspono
w=egio na S-aLorne. 

D-136 •Stkładta się z dwu zespoł-owej spręża1rki , po sześć sto
pm w każdym zespole, ,o sprężu 18,3: 1, pierścieni,owej k o
mary spalania, jedno-sitopn.i,owe j turbiny wysokoprężne j z 
ł opatkiami chłod~onymi powietrnem (temp. giazów przed tw·
ł;?rną - 1478 K), jednostopni,owe j turbiny niskoprężne j z 

Rys. 5. Jako wytwornica gazów w silniku GE36 będzie użyty 
przystosowany do tego celu silnik F404. Fot, GeneraL Electric 
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Rys. 6. Model samolotu z dwoma silnikami GE36 przygotowany 
do prób t unelowych 

przestawialnymi łopatkami kierownicy, dwustopniowe j tur
biny napędowej oraz z rury odpmwadwjąc,e j gazy wyloto
we. J,ednostk-owe zużyci,e paLiw.a w Wlarunkach startowych 
wynosi 0,269 kg/kWh (0,198 kG/KMh). Wym.iJary silni.ka są 
następu j ące : szer okość - 1382 mm, wysokość - 1133 mm, 
dług,ość - 37 15 mm; mas·a własna - 1050 kg. 

Rad zie cki przemysł 1-otnic.zy opracował no woczesne ośmio
ł opatowe śmigło o specja lnym kształcie ł!opat. Łopaty są 
wyk>on.ane z la minia tów. Na Sal-omie pokazano respół skła
da jący s i ę z dwóch prnec-iwbieżnych 1ośmiołopa towych śmi-

Rys. 7. Samolot Mooney wyposażony w silnik Porsche. Fot. 
Euratair 

gieł -o średnicy 4,2 m . Mas.a cal-ego zespo-łu, tzn. z piastą, 
wynosi 800 kg. Sprawność teg•o :z.espołu śmigł!oweg-o ,przy 
prędko-ś ci l otu odpowia<lająoe j Ma= 0,7 os iąga podobno 0,9. 
Zespól pr:z.echodzi próby hamowniane. 

Nad tego ,m dzaju śmigłami, pośrednimi między śmigłem 
klasycznym a wenty1atorem, pracuje kilka firm n a świecie, 
przodujących w tej d ziedzi-nie, głównie Hamilton i Dowty 
Roto-1. Silnik turbinowy wyposa:iJony w tak.ie śmigło otrzy
mał w lite·m turzie angi-elsk-te j nazwę prnp-fan, co można 
tłumaczyć jako ś migł,owentylator. Silnik z takim śmigł-o-· 
wentylatorem różni się od o becnie używanych tu.rbinow_ych 
sil,rnków śmigł•owych mnie js,zym jednostkowym zuż_yc.iem 
paliwa, niżs1zym po:,,iOlmem hałasu or,az większym zakre
sem p,rędk,o-ści lo tu. 

W ostatnich dwóch 1-at ach w prasi,e technicznej ukazały 
się informac je ·o tym, że firma Gene-rai E1ectric pracuje 
nad inną kioncepcją sjlni-kia prop-fa n, które j nadano nazwę 
Unducted Fan. Unducted Fan iUDF) oznacza wentylator 
bez •osłony, t zn. wentyLator ni.e o budowany, J est to, no-wy 
rodzaj napędu, zajmujący pośr,ednie miej sce między dwu
przepływowymi silrnkami turbinowymi o dużym stopniu 
dwupr2iepływowości (4-;--8) a pr-op-f,an,ami, osiągającymi 
stopień dwuprZiepływo,wośc.i -zb!Jżony do 70:1. Silnik UDF 
skl:ada sj ę z n o1smal1negio sdlni!ka dwupr2iepływoweg10, na o
budowie któreg-o znajdują się dwa pr:z.eciwbieżn,e wentyla
tory :z 8--;--10 mocno- ,odgiętymi do tyłu łopatami ka:iJdy. Wen
tylatory są napędzrune przez dwie nieza leżne przeciwbież
ne turbiny, ,przy czym łupa.ty wentyla.to,rów są mm,ooowan~ 
do obrotowych ,obudów turbin. Łopaty wentyliatorów są 
z,naczrue krótsze niż łopaty śmigieł . Stapli.eń dwuprzepły
wowośc.i s-ilnika UDF ocenia s ię na ok. 35:1. PrZiewiduje się 
71as to~owaru.e tych silników do napędu samolotów lwmuni
kiacyjnych 1-at dziewięćd ZJiesiątych. Będą one montowane clo 
tylnej częśc!i kadłuba n a spe,cjaln.ych wysięgnLkach pO'Zio
mych, któ-re będą wytwarzać również s,iłę nośną . 

Obecnie firma Gen€ral Eliectric procuje nad silnik1em 
UDF, któremu na,daToO oznaczenie GE36. Jest to silnik o 
stopniu dwuprzepływowości 35 :1 i jednostk-owy,m zużyciu 
paliw ,o 250/o mIBe js zym od najlepszych będących w eks
ploatacji silników dwuprzepływowych . Niedługo mają być 
rozpocz.ęte badania. tego siln~kia w łucie na samolotach 
Boei ng 727 i McDonne ll Douglas MD-80. Jako wytwo-rnica 

r s 



Rys. 8. Łopatki otrzyma ne metodą rozrostu krzysztalu. Fot. Howmet 

gazu silnika GE36 będzie służył silnik F404'. Bołączenie tych 
dwóch silników powinno umożliwić uzyskani,e ciągu rzędu 
11 OOO daN. Certyfikacja silnika UDF jest pr:z.ewidywania na 
1990 r., a certyfikacja s,amoLotu z tymi silnikami - na 
1992 r. 

Bardzo ciekawy silnik, F109-GA-100, opracowała firma 
Garrett do napędu nowego amerykańskiego samolotu szkol
no-treningowego T-46A firmy Fatirchild. Jest to dwuwało
wy dwuprz1epływowy silnik o stopniu dwuprzepływowośc.i 
5:1. Wały obracają s1ię w przeciwb1eżnych kierunkach. Nis
koprężny zespół wirnilmwy stanowi jednostopniowy wen
tylator napędzany przez dwustopruową tllibinę osiową. Wy
sokoprężny zespół wirnikowy składa się z dwustopniowej 
sprężarki promieniowej i DG.pędmjącej ją dwustopniowej 
turbiny osu,owej. Spręż całkowity wynosi 20,7:1. Komora 
spa;Lania p1erśdeniowa ze zw,rotnym przepływem zapewnia 
niską emisję szk,odliwych sikładn.ików. Silnik mzwija ciąg 
startowy wynoszący 592 daN, któremu odpowiada jedno:;t
kow.e zużycie pal.twa -równe 0,400 kg/daNh. Na wy1sokośc i 
9145 m. przy prędfości lotu odpoiw11adająoej Ma= 0,5 ciąg 
spada do . 178 daN. · Wymiary silnika są następujące: śr,ed
nica-·•- ·523 mm, długość ·,:_ 942 mm; mas'a silnika suchego 
- 182 lłg. Wysoki stopteń dwuprz,epłyWJowio,ści zapewnfa ci-
chą pracę silnika*). . 

Firm.a All!ison pokażała m.,in. model nowego s,iLnika śmi
głowentylatorowego oznaczonego, 578. Silnik ten, o mocy 
5880 kW (8000 KM), został wytypowany przez NASA do 
realizacji ,obs·zie,rnego programu prac badawczo-rozwojo
wych w dziedzi'nie nowych napędów. W programi,e uczes t
ruczą · również firmy Hamilton StandaTd i Lockheed. Do 
prób w locie silnika 578 został wybrany samoLot Gulfstream 
II, -którego pierwszy lot jest prz,ew.idy1W1any na koniec 
1987 r . Badane silniki będą zamontowane na skrzydłach. 
Firma prrewiduje, że przy lotach z prędkościami odpo
wiadającymi liczbie Macha Ma = 0,8 na wyso•lmściach 
10 000-;.-10 500 m będz,ie możliwe zaioszczędzenie 20-;.-350Jo pa-
1iwa w stosunku do porównyW1alnych s.il11;ików dwuprze
pływowych. 

nys, 9. Jec:noczęsc!owy odlew o.budowy silnika. Fot. Howmet 

· •) Silnik powstał z turbinowego silnika śmigłowego TPE33l 
(przyp. red.), 

G. 

Rys. 10. Nowoczesny turbinowy silnik śmigłowy GE CT7. Fot. 
General E!ectr!c 

Rys. 11. ;Badania płaskiej dyszy silnika FlOO, który ma napędzać 
samolot F-15 o właściwościach STOL. Fot. United Techno!ogtes . 

FJrma Lycoming wystawiła nowy silnik z wiirującym tło
k1em i uw,arstw1onym ładunkiem w komo:rze spalania. 

W dziedzinie Uolw-wych silników Lotniczych pracuje się 
nad polepszeniem ich charakterystyk użytkowych i nad za
stosowan.iJem nowych r,o,z,wiązań kons.trukcyjnych. Czynione 
są również próby przystosowania silników s,amochodowych 
na potrzeby lotnictwa lekkiego. Do tych prac włączyła się 
firma Porsche · pr,odukująca samochody sportowe i silniki do 
ich napędu. · " 

Porsche 911 - to tłokowy silnik samochodowy przysto
sowany do napędu lekkich samolotów wi,elozadaniowych. 
Pod względem 1~onstrukcyjnym jes t on wykonany w ukła
dzie pła·skim, sześciocylindrowym, z chłodreniem powietrz
nym. P9jemnosć . cylindrów wyn9si 3,2 dm3, moc - 156 kW 
(210 KM) przy prędkości obrotowej 5300 obr/min. Prace nad 
przygotowaniem s!ilnika rozpoczęto · w maju 1981 r. W kwie
tniu 1983 r., po 600-g,odzinne j próbie naztemnej, rozpoczęto 
badania w komio~·ze wysokośdowej w ~arunkach· odpowia
dających wysokości 6000 m. Do badań silnim w locie przy
~t,osowano, jako l ata jącą hamownię, samÓ,lof Ce~n,a 11!2 

. Skylane. W połowie 1984 r. Porsche 911, . któremu nadano 
' o.znac2ienie PFM ,3200 (Porsche Flug,aviation 'Motor), otrzy-
mał. certyfikat llaehodnioniemiecki. Duźa prędkość obrotow·a 
wymag,alla opnacowania reduktora , ,o prz~łożenh,1 0,411:1, 
k tóry umożliw1a stos•owian.ie śmigteł o średnicy 1,9.-;.-2,i' m. 
Dzięki śmigłom o tej średnicy, prędkości na 'końcach Łopat 
nie przekraczają zakresu odpo,wiadającego_ liezbom Ma.eba 
0,68-;.-0,75, .a więc zakresu, w którym śmugfo ·J>racuje jeszcże 
ze stosunkowo · dużą sprawnością. Zas.tos,o·wiano różne roz
wiązania ukł,adu paliwowego, m.in. wtrysk paliwa wg sys
temu Bosh K-J,etronic. To, c,o zostało dawno wyprpł>qwane 
w s1ilnikach samochodowych, musi pr2;ejść kompleks,0We ba-
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dania przed .:asl-0sowauicm w l·olnidwic. Próby trwa j ą. Ma
sa s.ilnika wynosi ok 200 kg i jest porównywalna z masą 
silników Lotniczych o p;_i dobnej mocy, chociaż jest on od· 
nich trochę cięższy. Firma pracuje nad doładowaniem silni
ka, który będ zie rozwij:1ł moc 169 i 176 kW (226 i 235 KM). 

kich, stali ::; lvp,o wych i ~ar1Qwylriyn1.a lycl1 , w ko11skukcji,-, 
silników zaczyna używać s.ię la minatów węglowych i bo- ' 
rowych oraz materiałów cenamicznych. Np. w najnowszym · 
silniku PW4000 firmy P ratt and Whitnej, przieznaczonym 
dro napędu samolotów s z,erokokadłubowych, zastooowano 
materiały ceramiczne jako pokrycia w konst r ukcji wen
tyla tora, spręża-rki niskoprężnej, komory spalania, kierow
nic turbin oraz uszczeLnień, zwłaszcza elementów statycz
nych. Np. użycie powłoki ceramicznej na ł-opatikach kiero
wnicy turbiny wysokoprężnej umożliwia ich pracę bez 
chłodzenia w temp. do 1370 K, co w konsekwenc ji p.rzyczy
nia się do oszczędności pal iwa. Zastosowanie ,powłoki cera
micznej na obudowie elementów wirujących umożliwia 
zmniejszenie do m inimum przecieków powietrza wskutek 
istnienia luzów wierzchołkowych, co zwiększa sprawność 
układu i w następstwie przyczynia s ię do zmniejszenia jed
nostkowego zużycia paliwa. 

Rys. 12. S ilnik RTM322 o mocy 1600 k W (2175 KM), z możliwością 
j ej zwiększenia do 2200 kW (2990 KM). F'.>t. Turbomeca 

Amerykańska firma Howmet Turbine Componente Cor
poration przedstawil,a nową technologię wy,konywania łopa
tek turbin w pos taci monokryształów o ukierunkowanych 
właściW!Ościach wytrzymałościowych i podwyższonej o pra
wie lOOoC famwytrzymał-0śd w porówinaniu z łopatkami 
wykonanymi metodą tradycyjną. Firma wyprodukowała tą 
metodą ponad 200 OOO różnych części silników i do końca 
1986 r. wyprodukuje ich 0,5 mln. 

Aby rozreklamować s ilnik PFM 3200, przewidu je się ra jd 
dookoła śiwiata na sam olocie Mooney 231. Na Sa lonie po
kamno francuski samofot TB-16 Trinidad napędzany rów
n.ież tym silnikiem. Roczna zdolność pr.odukcyjna fa bryki 
jest ogranie-z.ona obecn~e do 200 si lników. Nie pod j ęto, jes'z
cre decyzji nt. produkc ji silnika PFM 3200. 

Drugą metodą, szeroko s tosowaną przez tę firmę, jest od
lewanie łopatek aluminiowych, s.taloWYch i tytanowych za 
pomocą traooneg,o wo,sku. Tą metodą firma wykonuje w br. 
m.iin:. aluminiowe łopatki sprężarki si1nika PW2037 przezna
czonego do napędu samolotu B.757. I stnieje możliwość od
leW1ania dużych elementów o masie do 900 kg z supersto
pów i tytanu. Może to być np. obudowa sprężarki lub tur-: 
biny. Firma przewiduje, że wykona tego rodzaju odlewy 
do silnika TF30, napędzającego już prze z wiele la t samolo
ty myśliwskie F-14 i F-111. 

Najmniejszy z n a jmniejszych silników wystawiła fi.rma 
Teledyne Oontinenbl. J est to silnik z wirującym tłokiem 
o mocy 30 kW (40 KM) , przeznaczo ny do napędu celów 
latających. Ta sama firma pokazała nowe cztero- i sześcio
cylindrowe silniki pł askie chłodzone cieczą . 

P-0stęp w dziedzinie silników zależy w dużym, a może i 
w decydującym stopniu od rQ2'JWliązania wielu trudnych 
prob1'emów materiał owych i technol-0gic~ych. Oprócz wie
lu nowoczesnych, wysokowytrzymałych stopów metali lek-

Postęp w dziedzinie nowych materiałów i technologii jest 
bardw szybki, ale również i kosztowny. Jest to m.in. po
w,odem szer•okiej wspóŁpmcy wielu firm na świecie, gdyż 
tylko w ten spo,sób można uzys,kJać nowe 110:z;wiązania w 
tej dziedzinie. 

cd. ze s. 24 

SZCZEPA~SKI P.: .SZD-52-4 Krokus - a 
glider of the 15 m class. TLiA, vol. XL, 
1985, No. 10, p . 20 

Pilotage qualities of the glider as well 
as design and outfll of iLs cabin have been 
d escribed. 

GLASS A.: The Salamandra's career made 
abroad. TLIA, vol. XL, 1985, No. 10, p. 21 

The famlly of Sa lamand ra gliders, de-
signed by w. Czerwlński, has been descri
bed, including versions from the p rototype 
of 1936 to the last Polish model of 1956, 
their export to 12 countries, licence pro
duction in Yugosla via , Romania a nd China, 
and further development in China as the 
X-5 and X-SA two-sea t version. Moreover, 
a number of foreign gliders pa tterned after 
the Salamandra have been presented. The 
Salamandra was m anufactured for 25 years, 
a nd when taking into a ccount al so its two
-seat version - even for 40 years, be ing 
in use- nearly 50 years. 

ZUSAMMENFASSUNGEN 
GRZEGORZEWSKI J.: Flugmotoren auf 
dem Luftfahrt-Salon in Paris. TLiA, XL 
Jhrg., 1985, H. 10, S . 4 

Iń dem Aufsatz werde n einige Ausstel
lungsstilcke aµs dem Bereich des Flug 
zeugantriebes behandelt, die a uf dem 
d iesjllhrigen Interna tionalen Luftfart tech
nischen und Kosmischen Pariser Salon 
gezelgt wurden. Ihre Wahl h atte zum .Ziel 
die Darstellung bestimmter Entwlckluns
richtungen, der b estehende n Te ndenzen 
auf dem Gebiet des Flugzeugantriebes so
wie, im bescheidenem Au smass, a uch die 
technologischen Losungen. 

STAFIEJ W. : Dle programmaufstellung der 
statlschen Versuche an Segelflugzeugen aus 
Verbundwerkstoften (I). TLiA, XL Jhrg ., 
1985, H. 9, S. 8 

' •Es ·w.erden Grundlagen fUr die . Pro-
grammaufstellung der statischen Versuche 
a m Rumpf, den Fltlgeln, dem Leltwerk, 
dem Fahrwerk sowie a n den Steuera nlagen 
ded Segelflugzeuge aus Verbundwerkstoffen 
angegeben. 
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GRAFFSTEIN A.: Oberblick fiber die ge
genwllrtigen Navtgatlonssysteme im mili
tll rlschen Luftfahrtwesen (II). TLiA, XL 
Jhrg., 1985, H. 10, S. 17 

In dem Aufsatz werden 11 Navigations
syst eme vorgestellt, die gegenwartlg in 
ein- und doppelsitzigen Flugzeugen, her
gestellt i n den westlichen Landern, An
wendung !inde n. Der grosste Tell dieser 
Systeme wird bei der Berilcksichtlgung 
ihrer neueren und nlcht konventlonellen 
Anordnungen, ihrer Wlrkungsweise u nd 
gegenseltiger Zusammenarbeit, genau 
beschrieben. Es wird auch die Stellung der 
N a vigation unte r den a nderen Funktionen 
der Bordaus rUstung sowie die Aufte ilung 
und, die Entwlcklungsrlchtung der Navi
ga tio!lssysteme erortert. 

SZCZEPA~SKI P.: SZD -52 -4 Krokus-Segel
flugz e ug der 15-Meter Klasse. TLiA, XL 
Jhrg. , 1985, H . 10, S. 20 

Es werden Konstruktlon und die Aus
rilstung der Kabine des Segelflugzeuges 
sowie seine Flihrungselgenschaften besch
ri eb e n . 

GLASS A.: Karriere des Salamandra-Segel
flugzeuges im. Ausland. TLiA, XL Jhrg. , 
1985, H. 10, S. 21 

Die Beschreibung betrifft die Sa laman
dra-Segelflugzeugreihe, entworfen von Ing. 
W. Czerwiński, vom Prototyp aus dem 
J a hre 1936 . bis zu der letzten polnischen 
Version im J a hre 1956, ihren Export in 12 
Llinder, ihre Produktion in Llzenz In Ju
goslawien, Rumanlen un China, ihre wei
tere Entwlcklung in China als doppelsitzige 
Version X-5 und X-SA, Ausserdem' werden 
a u sllindische Segelflugzeugtypen, als N ach
bildu n g des Salamandra, vorgestent. n as 
Sa la ma ndra-Segelflugzeug wurde 25 Ja hre 
und in .der Doppelsitz-Versioą 40 jahre 
!a n g he rgestellt. Seine Anwendungszeit 
b elief sich auf 50 J a hre. 

COJJ:EP)KAH0JI 
TJKErO)l(EBCKH E.: A11HaQH01UU,Je ABHJ'llTeJJH ua 
CanoHo AauauHH a IlapN>Ke. TJJHA, T. 40, 1985, Ne JO, 
C. 4. • 

B CTaTLe ODRCllllLI RCICOTOPYC aBRSJlBRrBTCIJUI, 91[
CDOHHpOBIIBHLlC na Me:ir;,ynapoABOM Canone ABelllUIB 
B Ilap1u1Ce. AeTopoM BLJ6paRld TC, KOTOPblC eae6onco 
xapaKTCpH3YłOT nanpaBJICHIU( paJBHTRR, DO1[a3.blB8IOT, 
CYUlCCTBYIOll.UłC TCHJICH.U.MH B o6naCTH aOR8,l(BBraTencA
a T8KJKC - B orpaHU'łCHULlX npe,a:enax - TOXHonoru
'łCCKHC pCWCHHJI , 

CTA<l>Eft B.: PaJpa6oTKa nporpaMM AJlll CTaTHąecKHX 
HCllblTa1mii. KOMnOJHTOBblX unaHcpoa (1 'f,) TJluA, T. 
40, 1985 r., N• 10, c. 8 I 

Y K33LtBaTOTCR npu:nU.lłIThl pa3pa60TKR nporpaMM 
AM CTUTlł'łCCKHX HCnLJT&RH[I (pJ03Cflff)l(a, xpb(JU,CB, 

onepeHHJI , w a CCH H CHCTCM ynpannCHHJI XOMTIO3HTO
Bli,IX nnanepoe ( CTCKJIOTTJ18CTJIJ(0Bh1X) . 

rPA<l><l>CTEJ7rH E. :· Olhop coepeMewtwx CHCTe>< 
ffaBlll'au.uu, npuMeHReMhlX li BOCHHOil aaaao.H■ (Il).• 
TJiuA, T. 40, 1985, N• 10, C, 17 

B CTaTL.e p a CCMÓTpCHO TI CHCTCM na11ur8neH 
npHMCHHCMLtx n a 1-2-MCCTHhlX DOCHHLIX caMoneTax, 
BLIDYCK8CMhlX o CTpattax 3ana,a.a. lion:LtuHHCT'BO H3 
3THX CHCTCM om1cauo . .llOBOJlbRO no.o.po6eo, C Ylf.CTOM 
BOBblX lł nenmwnll, IX . CłlCTCM, HX pa60T.bł H Bl8BMO
·ncACTBHH . Ilpe,llCTanneuo T8X)a.;.C MCCTO ' H3SHrOUBB 
cpe,a.u Apyrux Q)ynxunK 6opTOBoro o6opy.a:o&aBHJI, 
CHCTCM3THKa H Hanpaene 1rn11 palBHTHR CHCTCM ea
BHl"8IHłU . 

mEIIAHbCKH 11.: Ilnauep Knacca 15 M C3.ll:-S2-4 
„KpoKyc". TJiuA, T. 40, 1985, No 10, c. 20 

Onncatta KORCTPYKUH» H o6opy.aoeaaue xa6aHJJ 
rn1aaepa, a TaK>KC ero n CTHbte coolicTea. 

rJIJłCC A.: Kapuepa nnauepa CanaMaHAJ)a Ja py6ell<oM. 
TJJHA, T, 40, 1?85, N2 I 0, c. 21 . 

Onucauo ceMeficTeo nnanepos Cam:tMaHJlPa, sou
CTPYltIIHH HH)K. B. "łepBHJlbCKoro , OT npOTOTHna c 193.6 r. 
JlO nocne.a.uero noru,cxoro eapuaHT& 3Toro nnaecpa 
c 1956 r., 3KCnopT :JTUX nnattepos B 12 CTpau, mmcu-
3HOHHOC DPOH3BO.llCTBO B IOroCJJ3BHH, PyMweua 
H KuTae, a TaK)l(C ,a.anLHeAwee pa3BHTHC .. p KuTae -
ABYXMCCTlłbte eapaaun,r X-5 .H X-5A. PaccMoTpeBl,{ 
TaJaKe Tpu T1:ma 3apy6e•m,,:x n itaHcpoe, 06pa3~0M ,ans 
KOTOPLIX CTaJI nnauep CanaMaRJlpa. Ilnauep eaxo,n-Hn• 
ca B npoa'3eoncToe 25 ney' a Clf.HT88 BMCCTC C ,QBYXMCCT• 
IILIM eapua UTOM - 40 JICT, D 31'CDJIY3T81'HH - O1:OJIO 
50 JlCT, 
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p·rągtamowanie ·pró'b statycznych 
szy·bowców kompozytowych (1) 

J~kol:wiek wymiairo,wanlie zespołów szybowców kompo 
żytowych w trakcie ich konstruowania oparte jest na obli
czeńiowych analizach wytrzymałościowych, to jednak osta
teczną weryfikację przeprOwadza się za pomocą statycz
nych prób wytrzymałościowych. Konieczność przeprowa
dzania prób, jako wiarygodnego dowodu wytrzymałościo-
wego, wynika z następujących przesłanek: · 

· ..:...:. · 1obliczenia wytrzymałościowe op1erają s'ię na modelu 
matematycznym opisującym ·stany naprężeń w sposób 
przybliżony , szczególnie w przypadkach statycznej niewy
znaczalności, 

- badania tworzyw wykazują zawsze pewien rozrzut 
właściwości wytrzymałościowych, który obarcza rachunek 
błędem wynikającym z przyjęcia wielkości nominalnych 
(względnie minimalnych), 
· · -,-- w przypadku skornplikowanych układów konstrukcyj
ńych · · m:atemafyczny model konstrukcji rzeczywistej może 
nie odpówiadać w pełni charakterowi pracy danego zespo
łu, szczególn.ie pod względem odtworzenia wpływu · pozo-
stałej częś'ci płatowca, . · 
· -,-- próba 'statyczna pozwala na wyznaczenie wytrzyma
łości · w warunkach rzeczywistej deformacji konstrukc ji 
pod wpływem przyłożonych do niej obciążeń, 
; :_·.-'- .w próbie zostaje zrealizowany dowód wytrzymałościo
wy elementów, których skomplikowany układ nie stwarza 
możliwoścf analityczn'ego op,isani:a cha.rukteru ich pracy. 
·· Powyższe względy nakazują, aby w procesie certyfikacji 
szybowca próby były traktowane jako element konieczny 
do uzyskania Swiadectwa Typu. 

Rys, 1. 

W trakcie rób należy, możliwie jak najwierniej, od- · 
;-,tworzyć -zespól 0bciążeń zawartych w „dokumentacj i obcią

'·ź~ń" ·,szybowca, Odtworzenie takie wymaga zaprogramowa-
. ·nfa układu . śił, ktory na stoisku · badawczym ma symulo-
wać obciążenie rzeczywiste konstrukcji, przy czym odtwa

' rzal).iu , ._ppdlegają t,e obciążenja w . l_ocie i na ziemi, które 
• .-stanowią, przypadki krytyczne. 

~~ady o,prącowania programu 

,: Zadaniem IJn,gramu •jest podanie układu sił · odtwarzają~ 
ćeg/.i stari ' o))cią:i:enia w rozpatrywanym przypadku lotu lub 

,obe'iążenia ,ria ziemi. Prawidłowe wykonanie tego zadania 

-prz l'epiec linka ob.ciażajaca 

. I 

fraqment 
· pokrt.Jcia ~ -. 

Rys. 2 

·· 8 

Dr inż. WIESŁAW STAFIEJ 
PZL-BJELSKO 

wymaga przeanalizowania wszystkich dokumentowanych 
stanów obciążeń i dokonanie selekc3i tych przypadków, 
które pokrywają obwiednię wszystkich obciążeń. Wyniki 
takiej analizy tworzą ramowy program prób statycznych. 
Stanowi to . podstawę do opracowania programu realiza
cyjnego, w którym opracówuje s ię . szczegółową symulację 
obciążeń, przez zaprój'ektowanie układu sil przykładanych 
do konstrukcji w trakcie próby. 

r. r, 

Rys, J 

Ramowy program ·prób statycznych .powm1en zawierać: 
- wyszczególnienie przypadku (względnie przypadków) 

obciążenia, 
- podanie zakresu (odcinka rozpiętości skrzydła wzgl. 

usterzenia, długości kadłuba itp.) , na którym rozpatrywany 
przypadek obciążenia jest dla danego zespołu wymiarujący, 

.- ewentualne uwagi . lub wymagania specjalne. 
· Program -ramowy służy \rnnstruktorowi :,·oraz reaJizatoro

wi prób do uzyskania ogólne j orientacji na temat zakresu 
i pracochłonności prób oraz kompletacji struktury szybow
ca przeznaczonego do badań wytrzymałościowych. 

Rys. 4 Rys. 5 

Program realizacyjny, sporządzany na Jjodstawie wytycz
nych ujętych · w programie ramowym, opracowywany jest 
na podstawie kompletu dokumentacji konstrukcyjnej i do
kumentacji obciążeń. Program ten jest podstawą do opra~ 
cowania dokumentacji realizacyjnej stoiska do prób. 

Informacja podawana przez program realizacyjny. po
winna zawierać: 

- numer identyfikacyjny próby, 
- badany obiekt (cały szybowiec , lub jego zespól czy 

część), 
- sposób zamocowania na stoisku, 
~ szczegółowy układ si ł obciążających badany obiekt 

· o wartościach odpowiadających obciążeniu dopuszczalne
mu (1000/o obciążeń rzeczywistych), 

- wykaz parametrów podlegających rejestracji w trak-
cie próby, · 

- wielkość współczynnika bezpieczeńs twa do jakiego 
należy daną próbę prowadzić , chyba że dany przypadek 
obciążenia ·wyty.powa,ny z.ostał jalkio niszczący, lub inaczej 
stanowią specjalne wymagania Nadzoru Paóstwowego, 

- temperaturę otoczenia w trakcie próby (dla struktur 
kompozytowych wymagane są próby w temperaturze oto-
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czenia i w temperaturze podwyższon e j do +s4°C przy sto
sowanych obecnie kompozytach wykorzystujących żywice 
epoksydowe), 

- szybkość przyrastania (skoki) obciążen ia i czas wy
trzymywania ohc i ążeni a na danym poziomie, 

- ewentualne wymagania specja lne. 
Op11acowanie pl'ogramu rea lizacy jnego przebiega spraw

niej wówczas, gdy jes t on tworzony przez ten sam zespół, 
który opracowywał dokumentac ję obciążeń i przy współ
pracy z re alizato rem prób. 

Sposoby realizacji prób 

Próby szybowców przeprowadza s ię jako: 
- integralne, 
- pó!integralne, 
- izolowanych zespołów lub fragmentów struktury . 
Próba integralna polega na obciążeniu ca łego płatowca 

układem s ił d ziałających na poszczególne zespoły struktu
ry (skrzydła , kadłub , usterzenia). Próby takie programuje 
s i ę dla tych przypadków obciążenia , które odzwierciedlaj ą 
charakterystyczne stany lotu , powodujące wysokie wytę
żen ia struktury jako całości. Do przypadków takich należą 
najczęściej wyrwania do punktów A i D obwiedni obcią
żeń (dodatni współczynnik obciążenia) oraz do punktów 
G i E (ujemny współczynnik obciążenia), a także przypad
ki dodatnich i ujemnych podmuchó1,v podczas lotu w atmo
sfer ze burzliwe j. 

Programowanie prób integralnych jest zadaniem trud
nym i pracochłonnym , albowiem przy ograniczonych (na
rzuconych przez układ kon strukcyjny) możliwościach sy
mulacyjnych należy zaprojektować układ obciążeń zapew
niających stan równowagi płatowca zawieszonego swobod
nie na tymże układzie sil , który ponadto powinien jak 
najwierniej symulować rzeczywisty stan obciążenia. Cechą 
istotną próby integralne j jest fakt , i ż wpływ jednych ele
mentów struktury na drugi e (podatność sprężysta wzajem
nego podwieszenia podzespołów) realizowany jest w sposób 
odpowiadający rzeczywistym warunkom pracy konstrukcji 
w locie. 

Próby pólinteg ralne prowadzone są na płatowcu o nie
pełnym skompletowaniu . Najczc;śc i e j bywa to kadłub z za
mocowanymi u sterzeniami , zawieszony za okucia główne 
na . wspornikach stoiska (okuc ia skrzydło/kadłub) albo 
skrzydło podwieszone poprzez o½:ucia skrzydło/kadłub do 
:fragment centralnej partii kadłuba symulującego podat
ność sprężystą zawieszenia skrzydła. Próby pólintegralne 
przeprowadzane są dla tych przypadków obciążeń, które 
są wymiarujące dla rozpatrywanego zespołu lub jego frag
meptu, natomiast pozostałe elementy obciążają w sposób 
niewymiarujący. Układy si l są wówczas mnie j rozbudowane, 
real izacja próby łatwiej sza , a opracowanie programu 
prostsze. . 

P i:óby izolowane prowadzi s ię na fragmentach struktury 
lub zespołach , gdzie pl'zykladane obciążenie jes t wyraźnie 
krytyczne tylko dl a rozpatrywanego elementu bądź wy
magania odnośnie do wielkości współczynnika bezpieczeń
stwa zespołu konstrukcyjnego badanego w próbie są zawy
żone w stosunku do reszty struktury. Przyikładęm może być 
tutaj zabu,<;iowa zaczepu holowniczego, zesipołu sterownicy 
lub próby- specjalne jak badanie charakterystyki amortyza
cyjnej ogumienia i amortyzatora, względn ie innych zespo
łów wymagających kontroli wytrzymałościowe j . 

Rys, 8 

Metoda symulacji obciążeń 

Program realizacyjny próby wytrzymałościowej powinien 
odtwarzać obci ążenie w sposób wierny. Konstrukcja szy
bowca kompozytowego j ednakże nie zawsze na to pozwa
la, albowiem obciążenia , w rze czywi stości rozłożone (ciśnie
nia, obciążenia iiniowe ciągle) w próbie muszą być zreali
zowane przez układ dyskretny w postaci s ił skupionych. 
Oczywi ście wierność symulacji obciążen i a c iągłego można 
uzyskać przez odpowiednie zagęszczenie sil skupionych , 
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gdyby nic is tniały ograniczenia narzucar1e , przez • typ kon
strukcji skorupowej lub . pólskorupowe j, charakterystycz
nej dla tworzyw kompozytowych. _Kesony skrzY,pel 11:1-b 
us terzeń są układami bezżebrowymi lub- o znikomej liczbie 
że ber względnie elementów usztywniających . . Wówczas 
wprowadzan ie s ił skupionych na przestrzeniach między
żebrowych jest trudne, szczególnie wtedy , gdy na pokrycia 
stosowana jest skorupa lita a nie znacznie sztywnięj ~za 
przekładkowa. Ograniczone są także możliwośc i wprowa
dzania s ił skupionych w kadłub . O ile przednia i central
na część kadłuba ma wiele wzmocnień z racji usytuowa
nia tam elementów nośnych kabiny pilota, węzłów moco
wania skrzyde ł , podwozia itd ., realizowanych konstruk
cyjnie przez wręgi, półwręgi i lokalne usztywnienia sko
rupy, to część tylną na jczęściej stanowi rura stożkowa 
z dwiema tylko wręgami, na początku i na końcu r ury . 
Czasami pośrodku rury znajduje s ię element póprzeczny 
w postaci wręg i , pólwręgi lub lokalnego wzmocnienia 
usztywniającego· pokrycie. 
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Realia konstrukcyjne nie pozwalają więc na dowolność 
dyskretyzacj i obciążenia ciągłego, co rzutuje na wierność 
symulacji obciążenia. 
Zasadą generalną symulacji jest założenie, i ż stan obcią

żeń realizowanych podczas próby nie może dawać pozio
mu obciążenia niższego niż wyznaczony w dokumentacji 
obciążeń. Z drugie j zaś strony zawyżanie obciążeń staje 
się „krzywdzące" dla struktury. Wynika s tąd konieczność 
cl 4żenia do symulacji jak :,naj:-,yierniejszej w danych wa
runkach stwarzanych przez charakter konstrukcji. 
Najwięcej problemów nasuwa programowanie próby in

tegralnej ze względu na naturalne ograniczenia wynikające 
·z samej sylwetki _ płatowca. W przypadku · układu grzbieto
płata , najpopularniej szego układu w szybowńictwte, obcią
żenie platow\;a integralne uj emne (siły na . skrzydle skie:
rowane do dołu , na kadłubie do góry) przez przyłożenjt:! 
si ł w centralnej partii kadłuba jest ti·4dne do zrealizowa
nia, ponieważ płat stwarza obszar „zacienienia" (rys. 1), 
nie pozwalający na prowadzenie układu linek obciążają
cych w kierunku do. góry. J est to jeden z przykład(>w 
utrudniet'1 w ·realizacj i próby. , . 

Siły aerodynamiczne na płatowcu , wynikające z rozkła
du ciśn ień wzdłuż rozpiętośc i i wzdłuż cięciwy mają cha
rakter ciągły. Aby warunki wprowadzenia obciążenia w 
czasie próby możliwie zbli żyć do rzeczywistych , s ilę wpro
wadza s i ę za pomocą przyle pców w sposób pokazany na 
rys. 2. Do fałdu przylepca w partii środkowej wprowadzo
na jes t rurka , do które j mocowana jest linka obciąża j ąca. 

fi 



TABLICA. I, Symulacja momentu okręcaJ,cego. okrayollo 

Lp.1 Oznaczenie I Operacja I 
l Nr pnekroja l 2 3 ł 5 

2 Xum 0,405 0,366 0,327 0,287 0,248 

3 X 1, m 0,825 0,786 0,747 0,707 0,668 ., AT,N 900 800 IIOO 800 1000 

5 P 1 , N 200 o 200 o o 
6 P 1 , N ·- 700 800 900 800 1000 

7 AM11,, Nm poz. 2 · poz. 5 81 o 65 o o 
8 AM11„ Nm poz. 3 · poz. 6 577 629 672 566 668 

9 AM11, Nm poz, 7+ 658 629 737 566 668 
+ poz. 8 

10 M 11, Nm ;r poz. 9 5756 5098 4469 3732 3166 

Il M 11obl, Nm 5735 5130 4405 3720 3060 

Siła skupiona rozprowadzana jest przez przylepiec na ~ze
rokości b. Poszczególne linki łączone są w układ dźwignio
wy o odpowiednio dobranych ramionach · r 1 do r 2 do od
tworzenia sił ;P1 i P 2 (rys. 3). , Powstaje wówczas znana 
,,choinka" układu dźwigniowego przyłączona linką zbior
czą do siłownika obciążającego układ. 
Układ obciążeń w programie należy podawać dla wiel

kości dopuszczalnych (1000/o obciążeń rzeczywistych). 

Symulacja obciążeń skrzydła 

Aby obciążenie skrzydła mogło być możliwie wiernie 
symulowane, zespół obciąi:eń powinien być przyłożony w co 
najmniej 10 przekrojach wzdłuż rozpiętości jednego skrzyd
ła. Zapewnia to symulację siły poprzecznej normalnej 
i momentu gnącego normalnego z dość dużą wiernością. 

Do odtworzenia skręcania skrzydła konieczne. jest przy
łożenie w każdym z wyżej wspomnianych przekrojów co 
najmniej dwóch sił. 

Rys. 9 
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nie układu sil względem linii prostopadłej do płaszczyzny 
cięciw (rys. 6) o kąt r, którego wielkość zależy od stosunku 
obciążeń stycznych do obciąże11. normalnych. Dodatnie 
obciążenie styczne u zyskuje się przez pochylenie płata „na 
nos", natomiast ujemne przez zadarcie płata. Kąt ·r uzysku
je wówczas odpowiednio dodatnią lub ujemną wartość. · 
Taką metodę odtwarzania obciążeń stycznych narzuca 

sposób realizacji próby. Daje on wierność ostworzenia 
tam, gdzie przebieg obciążeń stycznych jest proporcjonalny 
do normalnych. O ile proporcjonalność taka nie zachodzi, 
przyjmuje się średnią wartość kąta r spośród wielkości 
wyznaczonych w poszczególnych przekrojach, a symulacja 
odbiega od odtwarzania wiernego obciążenia stycznego. 
Należy jednak pamiętać, iż wartość obciążeń stycznych 
bywa mała w porównaniu z normalnymi i wpływ pewne
go ich zafałszowania na wielkość naprężeń nie jest duży. 
Przykład symulacji obciążeń skrzydła w przypadku wyrwa
nia do punktu A obwiedni obciąże11. , dla przykładowego 
szybowca o rozpiętości 16 m podano na wykresach, gdziP. 
linią ciągłą oznaczono obliczeniową wartość obciążenia, zaś 
linią przerywaną symulację w próbie wytrzymałościowej. 
Przyjmując jako podstawę symulacji rozkład siły po

przecznej wzdłuż rozpiętości realizowany za pomocą 
11 przekrojów na skrzydle (rys. 7), u zyskuje się schodko
wy przebieg wartości siły poprzecznej normalnej. Przebieg 
wynikającego stąd momentu gnącego normalnego, na tle 
wartości obliczeniowej, przedstawiono na ry,s. 8. Wykres 
ten wykazuje dużą wierność symulacji. · 

Do odtworzenia momentu skręcają\!ego przyrost siły po
przecznej w każdym przekroju LlT należy , rozłożyć na 
układ dwóch sił P 1 i P 2 stwarzając przyrost momentu 
skręcającego w danym przekroju. Dobór wielkości sił naj-· Konstrukcja skrzydła w układzie konwencjonalnym (ke

son, dźwigar) narzuca układ sił wzdłuż cięciwy pokazany 
na · rys. 4. Siły przykładane są w osi dźwigara (dobre pod
parcie skorupy pokrycia przez dźwigar) oraz na krawędzi 
natarcia (duża · krzywizna noska profilu ·usztywnia po
ltrycie). 

. lepiej przeprowadzać tabelarycznie (tabl. 1) , pamiętając, 
że przyrost momentu względem osi Y-'IJ tworzy- zależność 
P 1 • x 1 + P 2 • x 2 (rys. 9). Przebieg symulacji skręcania dla 
przykładowego skrzydła podano na rys. 10. 

·· Układ sil .P1 i P 2 pozwala na odtworzenie momentu 
skręcającego, przy czym może zachodzić konieczność za
stosowania przeciwnych zwrotów s ił (rys. 5). Symulowana 
siła ·· poprzeczna w danym przekroju wynosi: T = P 1 + P2. 

Do odtworzenia obciążeń stycznych stosuje się odchyle-

10 

Kąt odchylenia płaszczyzny obciążenia od linii prosto
padłej do płaszczyzny cięciw dla przykładowego skrzydła 
wynosi r = -7°, czyli obciążenia styczne skierowane są 
do przodu. 

Uwaga: Literaturę zamieścimy w cz. II artykułu, TLiA, 
nr 11-12/1985. 
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Norłhrop F-20 Tigershark • USA • I KARTOTEKA TUA 
Samolot myśliwski wielozadaniowy 

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jedno
silnikowy odrzutowy dolnopłat konstruk
cji metalowej z użyciem kompozytów. 

Piat. Obrys t rapezowy, profil Northrop 
o grubości 'Vzględnej 4,81/o (modyfikacja 
NACA 65A004.8), skos 25° (W 25'/o cięciwy), 
wznios 0°. Konstrukcja dwudzielna, półsko
rupowa, wielodżwigarowa, metalowa. Po
krycia integralne frezowane chemicznie. 
Na całej rozpiętości płata znajdują się 
klapy noskowe. Ką t wychylenia k lap nos
kowych maks. 32° , konstrukcja przekład
kowa, kompozytowa. Na kr:i wędzi spływu 
umieszczone są kla py szczelinowe, sięga 
jące od kadłuba do 501/, rozpiętości skrzy
dła; konst rukcj a klap metalowa. Lotki 
sięgają od 501/, · do 75¼ rozpiętości skrzyd
ła. Wnętrze kesonu skrzydła zajmują In
tegra lne zbiorniki paliwowe oraz wnęka 
podwozia głównego. Na dolnej powierzchni 
każdego skrzydła zna jdują się dwa za
czepy do podwieszania · uzbrojenia lub za
sobników z wyposażeniem . Na końców
kach sk rzydeł są zaczepy do za wieszania 
zbiorników dodatkowych lub pocisków 
r akietowych. U nasady skrzydeł umiesz
czone są trójkątne grzebienie - napływy. 
Stn4ktura skrzydła jest p r awie Identycz
na ze strukturą skrzydła wcześniejszego 
samolotu Northrop F-5E, została jednak 
wzmocniona. 
Kadłub, Przekrój owalny, kształt w g 

reguły pól, konstrukcja półskorupowa me
talowa. W części przedniej znaj duje się 
stacja radiolokacyjna I wyposażenie r adio 
elektroniczne, da lej - komora u zbrojeni a 
stałego, a pod ni ą wnęka podwozia przed
niego. Kabina pilota ciśnieniowa, klimaty
zowana, z dwuczęściowym oszkleniem (wia
trochon I podnoszona hydraulicznie w górę 
ku tyłowi osłon a). Fotel wyrzucany Sten
cel S IIIS-3-F-20 typu „zero-zero". z obu 
stron kadłuba za kabiną zn a jdują się sta
łe, nieregulowane wloty powietrza do sll
nlka, odsunięte od kadłuba w cel1,1 odse
parowania warstwy przyściennej . We
wnątrz kadłuba, za kabiną, mieszczą się 
zbiornik i paliwowe I wnekl kół podwozia 
głównego. Tylna część kadłuba stanowi ru
rową obudowę zespołu napędowego I niesie 
usterzenie, może być ona odejmowana w 
orzyoa dku przegladu lub wymia ny silni
ka. Pod tylną częścią kadłuba umieszczo
ny jest hak do lin ha mujących, a na jej 
grzbiecie pod usterzeniem - zasobnik ze 
spadochronem h amuj~cym. Kadłub wyko
nany jest głównie z tytanu I s tall. Pod 
środkową częścla kadłuba znajd u je się za
czeo do podwieszania uzbro jenia lub do
datkowego zbiornika paliwowego. 

Usterzenie. Usterzenie w układz ie kla 
sycznym, obrysy obu u sterzeń trapezowe. 
Statecznik plonowv wielodźwigarowy, ster 
kierunku przekładkowy . Wewnątrz sta-
tecznika pionowego umieszczony Jest 
zbiornik odoowietrzajacy in stal acj i p a li
wowej, na Jego szczycie - anteny wypo
sażenia r adioelektroniczn ego. usterzenie 
oozlome płytowe o niewielkim w zniosie u-
1emnym, konstrukcja płyt u sterzenia prze
kł~dkowa Jednodźw i garowa. 

Sterowanie. Zdwojony układ sterowania 
~k tywnego (fly-by-wire) z si łownikami 
el„ktrohydra111ic znymi do wychvlanla lo
tek . klap. klap noskowych , płyt u sterze 
nia noziomego I steru kierunku. 

Podwozie. Trójzespolowe . chowane hy
draulicznie do kadłuba i skrzydeł. Podwo
zi e przednie chowa ne ku przodowi, koło 
sterowa ne . n a widelcu. Podwozie główne 
chowane w kierunku do kadłuba (golenie 
chowaj~ się w skrzydła, kola - w kad
łub) . kola n a półwidelcach, zaopatrzone w 
h vdrauliczne hamulce t a rczowe z kompo
zvtu weglowego. Amortyzacja podwozia 
olejowo-powietrzna. Wymi:uy ogumienia: 
przednie - l8X6,5; główne - 22X8,5. W po-

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Rozpiętość z uzbrojeniem 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia skrzydła 
Wydłużenie skrzydła 
Masa własna 
Masa pallwa w zbiornikach podwieszanych 
Masa uzbrojenia podwieszanego maks. 
Masa startowa (konfl.guracja gładka) 
Masa startowa maks. 
Masa do walk! powietrznej 
Obciążenie powierzchni maks. 
ObciążeRie powierzchni do walki powietrz

n e j 
Obciążenie clągu maks. 
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równaniu z F-5E kola mają wzmocnioną 
konstrukcję . 

Zespól napędowy. Silnik odrzutowy dwu
przepływowy General Electric F404-GE-400 
o ciągu z dopalaniem 7560 daN (ponad 60¼ 
więcej niż w F-5E). 

Instalacje. Pallwowa zbiorniki w 
skrzyd łach ! w kadłubie, łączna poj. 2290 
kg, możliwość podwieszania zbiorników do
datkowych. Elektryczna - prąd stały 28 V , 
prąd zmienny 115 V/400 Hz, prądnica kV A, 
prądnica awaryjna 5 kV A, akumulato r 
niklowo-kadmowy. Hydra uliczna - ciśnie
nie robocze 20,6 MPa, obwody zdwojone; 
instalacja współpracuje z układem stero
wania p1atowcem. Tlenowa - butle z cie
kłym tlenem, maska pilota. Klimatyzacyj
na - utrzymuje stale ciśnienie w prze
dziale wysokości lotu 2400+7000 m, powy
żej 7000 m - ciśnienie 3,4 kPa . 
Wyposażenie . Wewnątrz kabiny pilota 3 

główne ekrany (radar/celownik, projektor 
mapy, projektor danych) , projektor HUD 
(head-up display), zestaw podstawowych 
przyrządów pilotażowo-nawigacyjnych (o 
przeznaczeniu awaryjnym), r adiostacje 
VHF I UHF, TACAN, stacja radiolokacyj
na wielozada niowa AN/APG-67/V/, k alku
la tor sterowania lotem, centrala danych 
aerodynamicznych, system identyfikacji, 
system sterowania uzbrojeniem , układ do 
automatycznego lą dowani a, bezwład nościo 
wy ukła d nawigacyjny, ostrzegacz radaro
wy. 

Uzbrojenie. Stale - 2 działka M-39 k al. 
20 mm w przedniej części kadłuba (zapas 
amunicji - po 450 nabojów n a działko) . 
P odwiesza ne - na zaczepac h kadłubowych 
i skrzydłowych można podwieszać różne 
zestawy uzbrojenia i wyposażenia doda tko
wego , w których skład mogą wchodzić: 
oodkadłubowy zasobnik z działkiem k al. 
30 mm, nacisk i sa monaprowadzajace AIM
-9 Sldewi n der (n a końcach skrzydeł). po
ciski kierowane AGM-65 Maverick, za sob
niki z pociskami niekierowany m i. bomby 
różne ito t y pu i wagomlaru , zbiorniki do
datko w e oraz zasobniki z aparatura do 
prowa dzenia rozpoznania lub zakłócan i a 
systemów wykrywa ,facych przeciwnika. 

ROZW/')J KONSTRUKCJI. W 1953 r. Fir
ma Northroo zaprojektował a myśliwiec N
-102 F ang, który jednak nie zosta ł przy
J ęty do uzbrojenia USAF (za lepszy u znano 
F-104 Starfighter). Projekt N-102 zmody fi
kowano. zmieniając przy tym oznaczenie 
na N-109. Przystaoiono też do opra cowa
nia samolotu myfliwsko-bombowego N-156 
na podstawie tych samych założeń co w 
o r zyoadku N-109 - był to efekt staran ne 1 
~nallzy sytuac ji sprzętowej USAF i sil 
lotniczych na ństw sprzymierzonych fN A 'T'O 
! in.) nod katem przyszłych potrzeb. Sa 
molot N - l 5fi opra cowano od r azu w 2 wer
s1ach: N-15Gli' /mvśliwski e j) i N-J56T (tr"
nlngowe l). USAF ~ainteresowały sic tą 
o st atni A w przewidy".raniu 7,a s taoienia 
przez nla starzejacych sie T-33. Oznaczenie 
N-156'1' zmieniono na SS-420T~. w TJS AF 
~::1molot ot r 7v m;::Jl ozn;:iczenie t nazwę 'T'-~R 
T a lon (oblot 1959.04.10 , zbud owa no J187 

# 

egz., produkcję zakończono w 1972 r.). Pro
totyp N-156F oblata no 1959.07.30, produk
cję seryjną rozpoczęto w 1963 r . pod ozna
czeniem F-5 Freedom Fighter. Samolot F-5 
produkowano w wersjach: 

- F-5A - myśliwiec przechwytujący i 
bombarduj ący, oblot 1964.05.19, 

- F-5B - wersja treningowa dwumiej
scowa łącząca cechy T-38 i F-5 (nosiła taż 
oznaczenie F-SB-21), oblot 1964 .02 .24; użyt
kowany w Kanadzie (CF-5B), Holandii (NF
-5B) i Hiszpanii (SF-5B; oznaczenie hisz
pańskie CE-9), 

F-5C myśliwiec ; płatowiec F-5A, 
silniki J85-GE15, oblot - 1965, maj; pier
wotne oznaczenie F-5A-15, dos tarczany do 
Kanady i budowany tam z licencji (CF
-5C), używany w Holandii (NF-5A) i Hisz
panii (SF-5A; ozn aczenie hiszpańskie C-9), 

- F-5D - wersja treningowa , bez u zbro
jenia, produkowana z licencj i w Kana
dzie (CF-5D), 

F-5E International Fighter 
Tiger II) - oblot 1972.08.11, w 750/, 
kowany z poprzednimi wersjami, 
J85-GE21, zwiększona rozpiętość, 

(potem 
zunifi
sllnikl 

- F-5F - dwumiejscowa wersja trenin
gowa, modyfikacja F-5E, przedłużony ka
dłub, 

- F-5G Tigershark - Jeden silnik F404-
-GE-400, płatowiec w znacznym stopniu zu-
nifikowany z F-5E, struktura wzmocnio
na: od 1983 r. o znaczenie zn1 ieniono na 
F-20, prototyp oblata no 1982.08 .30, prace 
nad tą wersją rozpoczęto w 1980 r . 
Istni eją też warianty rozpoz n a wcze wer

sj i sa molotu F-5: RF-5A - pochodna F-5A: 
RF-5E - pochodna F-5E; RF-5G - wariant 
dla Norwegii. F-5 . używano w lotnictwie 
USA, Kanady , Hola ndii, Hiszpanii, Grecji, 
'rurcji, Norwegii, Ira nu, T ajwa nu , Korei 
Płd., Filipin, Etiopii, Ta jla ndii, Libii, Ma
roka i Wietnamu Płd. (oo klęsce tego os
tatniego pewna ich liczba zna l a zła się w 
lotnictwie Ludowej Republiki Wietna mu). 
Prod ukowane były z licencji w Kanadzie . 
Hi szpan ii I na T ajwan ie: zn a czny ud zia ł 
koopera cyjny w ich produkcji m a Brazy
li a (fi rma Embraer). Łączna produkcja i 
za mówienia samolotów F-5 w szystkich 
wers ji wyniosły ok. 1900 e gz. Northrop spo
rlziewa się, , .e nowy F-20 Tigershark, prze
znaczony głównie na ek snort, może stać 
s ie konkurentem n,iwet dla F-16. W po
ró w naniu z wcześniej szymi orlmi a nami F-5 , 
sR molot F-20 ma zmieniony kształt kadłu
ba (j e rlen sllnik, spłaszcze ni e cześcl noso
we j dla poprawienia stateczn ośc i oodlu'-
n e j w locie na dużvch k a t e rh nRtarcla\. 
w zmoc niona konstrukr1e rw spó! r zynnik ob
ri R żeń zwiększono 7 7.33 rln 9,0\, nowv u
kł ad s terowania (flv-by-wirP\. przedłużo 
n e pl e twy 1t nasaclv skr7v rlel (na nlvwv\ 
or~z z nerznie lens·,e Mi a l!i ( o rerlkość 
M .~)lu:: . w ieksza o ok. f;8'/o. w zno~zenie o 
4R0/11, nrzv spiPszenie o "j?1/,. nromie1r c:lziala
ni e n 100/o . dlul!otrwnłoś ć lotu n ?O'/, - w 
r n r6 wna niu z F-5E). W 7.rosl a też m a~a 
wł ;:i<:: n;:l ~amolotu - ok . 170/o w norówr,.::łn iu 

F-51':. Pi e rwsze zamówi en ie na F-2d 
Tige r sh a rk złożył Bal, r aj n. 

8,13 m 
8,53 m 

14,78 m 
4,52 m 

17,28 m• 

Obciążenie ciągu do walk! powietrzne j 
Prędkość maks. (H = 11 OOO m) 
Pr ędkość maks. (H - 11 280 m) 
Prędkość maks. (H ~ O) 

0,95 kg/daN 
1,9 Ma 

2230 km/h 
1285 km/h 

3,83 
5089 kg 
3210 kg 
3760 kg 
8167 kg 

12 474 kg 
7167 kg 
721,9 kgtm• 

414 ,8 kg/m' 
1,65 kg/da N 

W znoszenie 
Czas wznoszenia na 12 200 m 
Pułap bojowy 
Pułap praktyczny 
Promień działania (hi-lo,hi) 
Zasięg maks. 
Rozbieg 
Rozbieg (masa startowa maks.) 
Dobieg 
Czas przyspieszenia od prędkości 0,5 Ma do 

1.25 Ma w Jocie poziomym 
Współczynnik obciążeń konstrukcji maks . 

268 mts 
138 s 

16 670 m 
16 765 m 

556-ć-713 km 
3000 km 
488 m 

1280 m 
793 m 

70 
· n =9· 

s 
· H.M. 

11 
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Suchoj Su-26 • ZSRR • 

Samolot akrobacyjny 

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, jedno
si lnikowy dolnopłat o konstrukcji miesza 
nej ze stałym podwoziem. 

Piat. Obrys trapezowy, profil symetrycz
ny zmienny wzdłuż rozp)ętości (grubość 
względna 18'/, u na sady i 12°/o przy ko1'1-
cówce), kąt zaklinowania 0°, bez wzniosu. 
Konstrukcja jednoczęściowa dwudźwigaro
wa, skorupowo-przekladkowa z kompozytu 
epoksydowo-szklanego. W kesonie między
dźwigarowym przy kadłubie znajdują się 
integ ra ln e zbiorniki pa liwowe. 67'1o ro z
piętości krawędzi spływu zajmują lotki o 
konstrukcji kompozytowej przekładkowej 
z kompozytu epoksydowo-szklanego. Każ
da lotka zawieszona jest na czterech za
wiasach, wyposażona w niewielką klapkę 
wyważającą ustawianą na ziemi oraz w 
dwie trójkątne płytki odciążające umoco
wane na wysięgnikach pod dolną po• 
wierzchnią skrzydła. W połowie rozpię
tośc i lewego skrzydła w jego nosku umo
cowana jest rurka Pitota. 

Kadłub . Przekrój owalny, konstrukcja 
kratownicowa s pawana z rur sta lowyci1. 
Do kratownicy kadłuba mocowane jest 
loże silnika, podwozie , skrzydło i usterze
nie oraz duralowe lis twy, do których mon
tuj e s ię płyty pokrycia . Pokrycia kadłu
ba nienoś ne; wykonane są z cienkich 
blach duralowych z przyklejonym do ni c h 
usztywnieniem w postaci wypełniacza ulo
wego i mogą być łatwo demontowane. W 
rejonie kabiny z boków i z dołu pokrycie 
tworzą szyby z cienkiego pleksi, co zape
wnia pilotowi doskonalą widoczność we 
wszystkich fazach lotu. z przodu kadłu
ba znajduje się skośna (a na logiczni e jak 
w samolotach Jak-18 i ich poc hodnych) 
ściana ogniowa. Osłony k abiny dwuczęś 
ciowe (wi a trochron i otwierana na bok w 
prawo osłona). Pozyc j a pi lota pólleżąca 
(pochylenie oparcia fotel a 45°), fotel do
stosowany do spadochronu s iedzeniowego. 
Wnętrze kabiny wyposażone skromnie -
tylko w najniezbędniejsze przyrządy i ma
ni pul a tory. 

Uste rzenie. Krzyżowe, obrysy obu uste
rzeń trapezowe. Stateczn ik poziomy jedno
częściowy kon strukcji kompozytowej (kom
pozyt epoksydowo-szklany). Ster wysokoś 
ci składa się z dwóch jednakowych seg
mentów, jes t wyważony masowo, odcią żo 
ny aerodynamicznie (rogowo); każdy seg
ment steru jest zawieszony w dwóch pun
ktach i zaopatrzony w ustawia ną n a zie 
mi klapkę wyważającą. Sta tecznik piono
wy o konstrukcji ana logicznej do kon
s trukcji poziomów, ster kierunku zawie
szony w dwóch punktach, wyważony ma
sowo i odciążony ae rod y namicznie (rogo
wo), zaopa trzony w klapkę wyważającą 
ustawianą na ziemi. Konstrukcja sterów 
kompozytowa , przekładkowa . 

Sterowan ie . Sterowanie lotkami i ste
rem wysokoś ci popychaczowe, sterem kie
runku - linkowe. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętoś ć 
Długość 
Wysokość 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Rozpiętoś ć u sterzenia 
Cięciwa sk rzydła przy kadłubie 
Cięci wa skrzydła przy końcówce 
Srednica ś migła 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzc hnia lotek 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
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Podwozie: State w układzie klasycznym 
(z kółkiem ogonowym). Golenie podwozia 
głównego sprężyste , wykonane ze sta l i. 
Kola zaopatrzone w hamulce hydrauliczne 
tarczowe, wymiary kół: 0,35X0,135 m . Pod
wozie t y l ne z golenią sprężystą, kółko n a 
widelcu, s terowane (połączone sprężyna
mi ze sterem kierunku). 

Zespól napędowy. Gwiazdowy, chłodzo
n y powietrzem, 9-cylindrowy silnik gaż
n ikowy Wiedieniejew M-14P o mocy 268 
kW. Smiglo trójtopa towe metalowe o 
zmie nnym skoku Hoffmann. Silnik za wie
szon y na łożu z rur stalowych. Osłony 
silnikowa duralowe, wylot powietrza chło
dzącego przez szczeliny rozmieszczone wo
kół osłon. W spólny wlot powie t rza pod o
s łona mi d la gaźnika i chłodnicy oleju. 
W yloty spalin z cylindrów zeb rane w dwie 
rury wydechowe skierowane w dól pod 
kadłub. . 

· Instalacje. Pa liwowa - integ raln e zbior
niki s luzydlowe o łącznej pojemności 50 I , 
instalacja przystosowana do lotów odwró
con y ch. Olejowa - zbiornik o pojemno
ści 22 ,6 1, przys tosowa na do lotów odw róco
nych. Elektryczna napięcie 24/28 V, 
prądnica 3000 W , akumulatory, złącze zasi
lan ia zewnętrznego . H amulcowa - h ydra u
liczna t yp u sa mochodowego. 

01 02 

Układ tablicy przyrządów - różnica mię
dzy prototypami Ol i 02 

Wyposażenie. Bu sola magnetyczna, pręd 
kościomierz, wysokośc i01nierz, zegar cza
F;owy, przeciążeniomierz, obrotomierz, kon
troler si lnika, termometr głowic, wolto
a1nperowierz, paliwon1ierz, radiostacja 
UKF. W zademonstrowanych d wóch pro
totypach były znaczne różnice w kompo
zycji tablicy przyrzą dów. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Samolot Su-26 
jest drugim już w ci ,igu ostatnich trzech 
lat radzieckim samolotem akrobacyjnym 
nowej generac ji. Projekt sa molotu powstał 
w biurze konstrukcyjnym im. P. O. Sucho
ja . Prace rozpoczęto w 1983 r. po uzgod
ni e niu założeń z organizacją DOSAAF. 
Konstrukcja jest dziełem grupy młodych 
konst ruktorów kierowanej przez W. Kon
d r a tiewa . Początkowo projekt nosił ozna
czenie S-42, zosta ł ukończony w r ekor
do wo krótkim czasie - w ciągu nieca
łych pięciu miesięcy. W pól roku później, 
w czerwcu 1984 r., pierwszy prototyp zo
stał oblatany przez pilota dośw iadczalne
go J. Frotowa. W czasie prób nie wystą
piły żad ne trudności i udało się zdążyć na 
Mis trzostwa Europy w Akrobacji Samolo
towej w Bekecsaby (Węgry) . L atający na 
t ych sa molotac h piloci nie odnieśli co 
p rawda wielkich sukcesów, gdyż nie zdą
żyl i w pełni poznać ioh możliwości. Nie
co lepsze wynil<i uzyskano podczas startu 
w Czeskich Budziejowicach. Podczas prób 
pierwszego egzempla r za samolotu posługi
wano s i ę początkowo r adzieckim śmigłem 
dwulopatowym V-530. Elementy kon struk
cj i kompozytowej (skrzydła, u sterzenie) 
wykonane były p r zez wytwórnię ESAG 
(Prenai , Litewska SRR), znaną z doskos 
nalych szybowców Lietuva . Dalsze prace 
na d sa molotem Su-26 zmierzają w kie
ru nk u obniżki m asy niektórych elementów 
i ze s połów (zwłaszcza sterów i lotek), co 
l"astąpi po pełnym opanowa niu ich pro
dukcji. 

7,80 m 
6,82 m 
2,78 111 
5,05 m 
2 ,20 m 
2,95 m 
.1 ,95 111 

1,10 m 
2,40 m 

Powierzchnia s teru kierunku 
Powierzchnia usterze nia poziomego 
Powierzchnia s teru wysokości 
Wydłużeni e skrzydła 

0,89 rn' 
2.63 m 2 

1~5;3 m~ 
5,6 

10 ,85 m' 
1,18 m: 
l ,23 n1! 

Masa własna 
Ma sa startowa 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
W znoszenie m a k s . 
Współczynniki obciążeń konstrukcji 

720 kg 
860 kg 
79 ,3 k g/m 2 

3,21 kg/kW 
355 km/h 
260 km/h 
16,8 m/s 

+ 11 do -9 
T.M . 

l3 
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FRANCUSKIE CZASOWNIKI I ZWROTY 
LOTNICZE (IV) 

1 - wypuszczać (np. podwozie); 
opuszczać; obniżać 

2 - włączać radar 
3 - wyłączać r. 
4 - wyznaczać kurs wg radio

latarni; wyposażać (trasę) 
w radiolatarnie 

5 - mieć zbieżność, zmieniać 
cięciwę lub grubość wzdłuż 
rozpiętośc i (o skrzydle) 

6 - uruchamiać ponownie; u . 
w l ocie 

7 - lądować 
8 - wykonywać lot koszący 
9 - w . przeróbkę; modyfikować 

10 - tankować; zaopatrywać 
Il - ponownie za pa lać; p. uru

chamiać ; u. w locie (o sil
niku) 

12 - włączać dopalacz 
13 - wyłączać d. 
14 - prowadzić rozpoznanie 
15 - startować ponownie (po 

przyziemieniu) 
16 - ponownie uruchamiać (sil

nik) 
17 - wyrównywać; przechodzić 

do lotu poziomego 
18 - cofać dźwignię mocy do 

oporu 
19 - dawać pełny gaz 
20 - wchodzić w (założony) za 

kres pracy 
21 - ustalać z. p . 
22 - wykonywać tot długotrwa

ły; w. tot n a mocy trwalej 
23 - powracać (na z ałożoną tra

sę); sprowadzać (na z . t .) ; 
dołączać do szyku 

24 - chować , podnosić (np . pod
wozie); namierzać 

25 - ponownie nabierać wyso
kości; wznosić się przy 
przej ściu na II ._krąg; pod
nosić, chować (np. podwo-
zie) · 

26 - naprawiać , poprawiać, re
montować 

27 - przechodzić na II krąg (po 
przyziemieniu) 

28 ~ określać położeni e ; wykry~ 
wać, namierzać; zaznaczać; 
orientować 

29 - orientować się 
30 - nanosić na mapę; przebazo

wać 
31 - opróżniać zbiornik ; zl ewać 

(paliwo) ze zbiornika 
32 - wychodz i ć z nurkowania ; 

wyprowadzać z n.; wyrów
nywa ć 

33 - odtwarza ć; rozszy frowywać 
(zdj ecia lotn icze ) 

34 - przeglądać; wykonywać na-
prawę główną (np. silnika ) 

35 - przyl a tywać .z powrotem 
36 - nitować 
37 - huczeć , · ha łasować (o s ilni

ku) 
38 - l ą dować n a kola główne, 

I. na 2 punkty 
39 - odhamowywać kolo 
40 - stykać się kolami z ziemią 

(przy przyziemieniu) 
41 - kołować ; rozpęd zać s i ę n a 

ziemi 
42 - k. n a małym gaz ie 
43 - wykonywać rozbieg n a 

trzech kolach 
44 - obracać się w zgl cdem osi 

podłużn ej. przechylać s ię 
45 - zwalać się n a skrzydło 
46 - odchylać się od (założonej) 

trasy 
47 - zmieniać trasę I. kurs 
48 - urucham iać; zapuszczać; 

wtaczać (np. silnik) 
49 - wykonywać skok spadd-

chronowy 
50 - przyciskać d o s ied zenia (o 

przyspieszeniu) 
51 - obserwować ziem ię ; prowa 

dzić rozpoznani e 
52 - odrywać się od ziemi 

(przy starcie) 
53 - lądować, siada ć 
54 - wytrzymywa ć samolot (przy 

l ądowaniu) 
55 - wbić się w z i emię, r ozbić 

si ę 
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56 - orleRtować się n a podsta
wie obserwacji ziemi 

57 - wypuszczać (np. podwozie, 
klapy) 

58 - l a tać z prędkością nad-
dźwiękową 

59 - przenosić, wytrzymywać 
(przeciążenia) 

60 - przelatywać; latać (nad .. . ) 
61 - wykonywać kangur y przy 

l ądowaniu 
62 - zmieniać kąt pochylenia, 

obracać si ę względem osi 
poprzecznej 

63 - użytkować w każdych wa-
runkach meteorologicz-
nych 

64 - zakręcać o 180° 
65 - podbić, uszkodzić ; trafić; 

dotknąć (ziem i) , przyziemić 
66 - holować 
67 - wykonywać zakręty, krą-

żyć ; wisieć w powietrzu, 
wykonywać tot żaglowy 

68 - prowadzić rozmowy radio-
we 

69 - wypuszczać podwozie 
70 - zmniejszać opór czołowy 
71 - lecie ć po (założonym) to

rze, utrzymywa ć (założony) 
tor 

72 - powodować przej ście (ruchu 
la minarnego w burzliwy) 
w warstwie przyściennej 

73 - przestawiać dysze (silników 
o odchylanym ciągu) 

74 - wytoczyć (po raz pierwszy) 
z wytwórni na lotnisko 

75 :-- lądować z (tylny m) wiat-
rem 

76 - I. pod wiatr 
77 - I. z bocznym wiatrem 
78 - I. przy s ilnym wietrze bo

c znym 
79 - l ecieć z w ia trem 
80 - wentylować; owiewać, o-

pływać; przedmuchiwać 
81 - lądować na ka dłub (bez, 

podwozia ), l. ,,na brzuchu" 
82 - I. pionowo 
83 - wznosić s ię p. 
84 - startować p . 
85 - nurkować p. 
86 - wprowadzać w zakręt; za-

czynać z. 
87 - w. w z . 
88 - zac i eśniać z. 
89 - wykonywać z. , zakręcać; 

obracać 
90 - w . z . b ez ślizgu, w. z. pra

widłowo 
91 - w . z . ciasny 
92 - l ecieć bez wiadomości , I. 

wg przyrządów 
93 - zm niejszać prędkość 

94 -:- zw i ększać p. 
9, - wytracać p. 
96 - osiągać p ., rozwijać p . 
97 - wzrastać z prędkością , w. 

ze wzrostem prędkości 

98 - utrzymywać (stal ą ) pr ęd-
kość 

99 - wyrównywać (samolo t ) d o 
l otu poziomel(o 

100 - demonstrować w Joc ie 
1n'. - startować 

102 - utr zymywać się w powie
trzu 

103 - l atać, wykonywać Jo t 
10~ -- I. w pobliżu ziemi , I. n a . 

male j wysokości 
105 - I. n a sposób samolotowy 

(o śmigłowcu) 

106 - wypuszczać klapy 
107 - spłaszczyć korkociąg. 

przejść w k. bard zie j plaski 
108 - wychodz i ć z korkociągu 

109 - wykonywać Jcorkociąg 

110 - wchodzić w k. 
111 - huczeć (o s ilniku) 
112 - obchodzić strefę (np. zle j 

pogody) 
K.D. 

TECHNICZNY SłOWNIK LOTNICZY 

VERBES ET TOURS 

FRANCAISES (IV) 

1 - r abaisser 

2 - brancher l e radar 

3 - eteindre un r. 

4 - r adiobaliser 

5 - rajeunir 

6 - r allumer 

7 - ramener 

8 - f a lre (du) rase-mottes 

9 - monter en rattrapage 

10 - ravltailler 
11 - reallumer 

12 - a J.lumer la r echauffe 

13 - co u per la r ., eteindre 
la r. 

14 - falre des reconnaissan-
ces, reconna!tre 

15 - r e d ecoller 

16 - redemarrer 
17 - redresser 

18 - reduire a fond 

19 - augumenter le regime a 
plein gaz 

20 - monter en r. 

21 - situer le r . 

22 - voler en r. 

23 - r ejoindre 

24 - relever 

25 - r emon ter 

26 - reparer 

27 - r epa rtir 

28 - repercr 

29 - se r. 

30 - reporter 

31 - v ida nger Ie r eservoir 

32 - · amorce r la ressource, 
arrondir la r ., faire une 
r. 

33 - restilue r 

34 - r e viser 

35 - revole r 

36 - river , riveter 

37 - r onronner 
38 - a tte rir sur les roues 
39 - defreiner la roue 
40 - toucher des roues 
41 - rouler 
42 - r. a u ralenti 
43 - r. trois points 
44 - basculer en roulis 
45 - pa rti r en r. 
46 - b ala ye r une route 
47 - changer de r. , devier sa 

r. 
48 - met tre en r . 
49 - sauter 
50 - appliquer au siege 
51 - fouiller le sol 
52 - quitter le s . 
53 - ramen er a u s. 
54 - refuser le s. 
55 - s'ecraser 'au s. 
56 - se reconna!tre au s., 

s'orienter au s ., 
57 - sortir 
58 - voler en supersonique 
59 - supporte r 
60 - survole r 
61 - talonner 
62 - tan g 11 e r 

D'AVIATION 

63 - operer par tous Ies 
t emps 

64 - falre un t Ne-a-queue 

65 - touch er 

66 - tourer 

67 - tournoyer 

68 - trafiąuer 

69 - baisse r le train 

70 - a ba isser la tr alnee 

71 - f a ire un trajectoire, 
poursuivre la t., sulvre 
la t. 

72 - d ec lencher la 
73 - basculer les 

pivole r les t. 

transition 
tuyeres, 

74 - sortir d es usines 

75 - alter ir avec vent a rrie
r e, a dans l e v . 

76 - a. a . v. d ebout ; a . con
tre le v . ; a. face au v. 

77 - a . a. v. de cote, a. a . 
v . latera l 

78 - a. par fort v. de tra vers 

79 - a voir le v. derriere 

80 - ven lil e r 

81 - se poser sur le ventre 

82 - atterir a la verticale 

83 - cabre r a la v. 

84 - d ecolle r a la v. 

85 - piquer a la v. 

86 - amorcer un virage; de
clencher le v . ; engager 
l e v. 

87 - m ettre en v. 

88 - reserrer le v. 

89 - virer 

90 - v. correctement, v. sans 
d eraper 

91 - v. serre 

92 - voler sans visibillte 
93 - abaisser la vltesse, di- 

minue r la v. 
94 - a ccele rer la v. 
95 - amort!r la v., annuler 

la v. 
96 - atteindre la v., faire de 

la V. 

97 - augumenter avec la v . 
98 - t enir la v. 
99 - a llonge r le vol 

100 - d emontrer en v. , pre-
senter en v. 

101 - prendre le v. 
102 - tenlr le v. 
103 - voter 
104 - v. au voisinage du sol 
105 - v . de fa<;on conventio-

n elle 
106 - balsser !es volets 
107 - aplatir la vrllle 
108 - arreter la v., sort!r de 

v. 
109 - effectuer la v ., fair e la 

v. , vrlller 
110 - part!r en v., passer en 

v. 
111 - vrombir 
112 - contou r n er la zone 
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'POMOeE KOWSTRUKCYJNE 

Przepisy BCAR JAR zdatności sprzętu lotniczego 

Do certyfik acji sprzętu lotnic zego jes t konieczna zn a jo
mość obecnie obowiązujących prze pisów. Przedstawiamy 
więc y tu ację w dzie d zinie p rzepisów brytyjskich oraz JAR 
(J oint Ai rworthiness Requfreme nts - przyjętych przez wie
le kra jów w Eu ropie). 

1. Publikacje z dzie dziny w ym a ga11 zda tności - infor
m acje ogólne. 

Publikacje te można nabywać zarów1110 w całości, jak i w 
pos taci kopii po-szczególnych stron lub rozdziałów. Pełna 
li sta pubhk,acji CAA z te j dzi edziny jes t dostępna· pt. CAA 
Publication Li st (CAA Document No 13) i jes-t wydawana 
dwukrotnie w ciągu noku, w kwi e tniu i we W1I"ześniu. Op
rócz p rzepisów, dos tępne są także dokumenty stanowiące 
część Cer tyf ika tu ZdatnJJ śc i (np. Instrukcje użycia w lo
cie i Zes tawienia osiągów) dla pe wnych typów samolotów. 

2. P rzepisy b rytyjsk ie 
Zawierają o ne minimalne wymagania zdatności i s tano

wią pods tawę do wydawania świadectw z,d-atności i certy
f ikatów, w ymaganych przez Air Naviga tLon Order. 

Przepisy BCAR składają s i ę z: 
- Section A - Ce rtyfikacja i p r-oc-edury zatwierdzania 

(CAP 460), 
- SecUon G - Wiropłaty (CAP 465) , 
- Section J - Elektryczne (CAP 466), 
- Section K - Samoloty lekkie (CAP 467) , 
- Sec tion L - Licencje i ich wydaw a nie (CAP 468) , 
- Sectio n N - Halas (CAP 468) , 
- Section P - T ymczasowe w y m agania zdatności dla 

cywilnych sta tków p ow iet rznych , które wytwarzają s il ę 
nośną z udziałem mocy (CAP 470) (na pęd za nie warstwy 
przyściennej i p odobne ,rnzwiązania) , 

- Section Q - Sterowce (CAP 471), 
- Sectio n R - Radiowe (CAP 472) , 
- Section S - Male samoloty lekkie (CAP 482), 
- BCAR-31 - Balony wolne zalog()IWe (CAP 494), 
- JAR-1 - Definicje i skróty, 
- J AR-APU - Pomocnicze jednostki napędowe, 
- JAR-22 - Szybuwce i motoszybowce, 
- JAR-25 - Samo lo ty wielkie, 
- JAR-E - Silniki, 
- JAR-P - Smigla. 

U wa gi 
A. Od 1 lipca 1979 r. weszły w życie przepisy JAR-25 

zas t ę pują ce Section D - S amo lo,ty (CAP 463), jako bry
ty jski e wyma gania dla samolotów -o maks. masie w locie 
przek racza jące j 5700 kg. J ednak re względu na to, że przez 
j akiś cz,as będzie k,onieczne odwoł ywanie s i ę do przepisów 
Secti on D dla sa m olotów certyf ik1owanych wg tych pne
pisów a obecnie modyfikowanych lub rozwija nych k,on
strukcy jnie, zos-ta~o opraco-w arue w yda nie 14 t ych przepi
sów z da tą 16 grudnia 1981 r . 

B. Od 1 li stopada 1980 r. przep,isy Section E (CAP 464) 
zas tąpiio11110 przepis•ami JAR-22 jako obowiązującymi w Wlk. 
Brytanii d1a szybowców i m otoszybowców. 

C. Od 1 s tycznia 1984 r . JAR-E i JAR-P zastąpiły prze
p isy Se ction C - Silniki i ś migł a (CAP 462) i stały si ę 
brytyjsk im i prz,epis,a mi dl a s il ni ków i śmigieł . Jednak u
kład JAR-E i JAR-P jest t aki , że p rzepisy Section C są 
p otrzebne do wytworzenia k,ompletnego teks tu. 

3. P rzepisy J•oint Airworthiness R equi rements (JAR) (Po
łąc 2'1one Wymagania Zda tności). 

P rzepisy JAR są publikowane p r zez Airworthiness 
Aut hor ities S teerin g Committee (Komitet Kieru jący Nad
w rów L otni czych ). P rzepi sy te 7Jos t al y ob ec nie uzn ane p rze z 
w1rlzo,ry l,otn icze uczestniczącyc h k ra jów euro pe jskich za 
za d (}w ala j ącą p'.l d stawę d o wyk azvwrrn ia zgodrno,ści z ic h 
pa11stwowvmi prz,ep isam i zd a tnośc i , a pewn e kra je przy _i ęly 
poszczególne częśc i JAR za swo je przep isy państwowe . Czc
ści J ĄR. przv iPte JJrzez Wlk. Bryta n i ę w ym ieniono wyże j . 

Przep,i,y J/\R skł ad a ją s i ę z nas tqpu jących c zęśd: 
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Przepisy brytyjskie 

Tytuł 
Wydanie Data Cena 

(nr) wydania (funty ang .) 

Spis rzeczy (General 
Contents) 80 1.8.1984 

Wprowadzenie 
(G eneral Fore-
word) 47 1.8.1984 

Seetion A (CAP 460) 27 1.8.1984 7,50 
Section G (CAP 465) 9 16.8.1982 9,00 
Section J (CAP 466) 3 15.9.1966 3,50 
Section K (CAP 467) 6 10.4.1974 7,00 
Section L (CAP 468) 7 1.10.1976 2,00 
Section (CAP 469) 2 10.11.1978 1,00 
Section P (CAP 470) 10.1972 15,00 

(+ okładki 6,00) 
Scction Q (CAP 471) 1 17.12.1979 4,50 
Section R (CAP 472) 4 10.4.1974 3,50 
Scction S (CAP 482) 3.1983 3,50 
JAR-1 Zmiana 3 1.7.1981 2,50 
JAR-APU Zmiana 2 26.9.1983 3,50 
JAR-22 Zmiana 3 31.1.1983 8,50 
JAR-25 Zmiana 10 19.12.1983 10,00 
JAR-E Zmiana 6 28.8.1981 2,50 
JAR-P Zmiana 6 28.8.1981 2,00 
BCAR-31 31.8. 1984 2,00 

Przepisy J AR 

Tytuł Wydanie Data Cena 
wydania (fonty ang. ) 

Spis rzeczy (Gene-
rai Con ten ts) Wyd. 15 19.1 2.1 983 

JAR-TSO 28.6.1 982 1,50 

- JAR-1 - Definicj e i skróty, 
- JAR-E - Silniki, 
- JAR-P - Srnigla, 
- JAR-APU - Pom ocnicze jednostki napędowe, 
- Ja r-22 - Szybowce i motoszybowce, 
- JAR-25 - Sa moloty wielkie, 
- JAR-TSO - Połącwne wymagania techniczne. 
Bo-nadto istnieją publikacje JAR zawiera jące materiały 

n ie będące przepisamd: 
A. Info rmatio n Leafle ts - ulotki info rm acyjne, zawie

rające dane o różnych komitetach i grupac h współpracują
cych w op raco waniu JAR, d ane o tym, jak1e częśc i J AR 
zostały przyjęte przez kra je c złonkowskie oraz re jestr wa 
r iantów n aro<lowych JAR; 

B. Adrninistrative Procedures - p rocedu ry a d minis tracyj
ne związane z t worreniem i uzupełnń.an i em JAR. Omawia
ją organizację procesu op racowania J AR i w prowadzania 
uzupełnień. 

C. Guidance on Admfo istra tive P rocedures for Basic 
Type Ce rtif icatiion of Aeronautical Pr.oducts to J AR -
w skazówki nt.. p r-ocedu r a dmin ist riacy jnych w zak resie pod
sta wowej certynkacji wyrobó w lotniczyc h wg JAR. 

4. Da ne o a ktu a ln ych wyda niac h p rze pisów BCAR i JAR 
(s tan n a 20 maja 1985 r.). 
U w a g a : podano ty Ikro te c.z ęśc i JAR, które nie były w y
mien ione na liście BCAR , gdyż n ie wchodzą w ich skład, 

Na podst awie A irwor thtness N otice nr 6 t 7 
opr c1cowai mgr inż. A . K a r d ymowtcz 
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Przegląd współczesnych systemów nawigacji 
wojskowym (11) stosowanych w lotnictwie 

Mgr inż. JERZY GRAFFSTEIN 
Instytut Lotnictwa 

Systemy nawigacji FIN 1060 i FIN 1064 

Systemy nawigacji FIN 1060 i FIN 1064 ZJOsitały opraco
wane przez firmę Ferranti i są w wyposażeniu angielskich 
samolotów J iaguar BBC oraz Jagua,r w we.rs ji fmncuskie j. 
Zasadnicze bloki i podrespoły systemów nawigacji poka
zuj ą rys. 10, 11 , 12, z któryc h wynikła, żie układ nawigacji 
inerc jalne j zna jduje się tylko na pokładzie Jaguara w 
wers ji arngiel&kiej. Układ ten ma (poZJa e lementarn.i ja k w 
tabl. 1 *)) przelicznik Disc, który prneprow:adza obróbkę da 
nych wyjściiowych z ukł adu na wigacji inerc jalnej, w celu 
określenia składowych prędk,ośc i, długości przebytej drogi 
oriaz danych d o celowania. Francuskie wers je samolotu 
J,agu,ar nie mają układu nawigac ji inercja lne j i jedynie ko
rzysta ją z do datkowego ukJ,adu or.i,entacji, czyli platformy 
dwugiros!kopowe j, mierzące j położenie kątowe samolo tu . 
Informacje o przewidywanej pozycji celów oraz poł,ożen ie 
samoliOtu są prez,entowane na wskaźniku przeziernym HUD. 
Wylicrzen ia tych para metrów wykonuje ko mputer po,kłado
wy Spirit-3 firmy Litef, charakteryzujący s ię pojemnością 

Srodki 
rażenia 

Rys. 10. -Schemat blokowy systemu nawigacji 
d zie samolotu Jaguar A w wersji angielskiej 

Pio/forma 
dwu irosko 

lładar 
100 tera 

Centrala d0ni/Ch 
aerod nomian eh 

Qadi0WI/S0kościo
mierz 

Transponder 
!FF 

Sqstem radibwq 
TACAN 

. Nadajnik kq/a · 
natarc'ia 

Układ 
celowania 

Transponder 
/Ff:' 

ataku na pokla-

Przetacznik 
rodza u broni 

j'l.)'1.1_. •łl. · Scły!mat blokoy;y systemu nawigacji I ataku na pokla
.dzie samolotu Jaguar A w wersji taktycznej dla lotnic twa fran-
_cuskiego : i - . · _· _ 

*) Patrz cz. I art ., TLIA nr 9/li5. 
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p\).mięci 16732 tys. sł ów 16-bitowych, o szybkości dodawa
nia 3 µs i mnoże-rua 11 ,5 µs. 

Da lmierz l.aser<owy typ 105D na samolocie J aguar speł
n~a nie tyl!k,o fufl!kcje w systemie ataku , ale może także 
odgrywać 110-l ę przy k orekcji położenia wg punktów dr-og i 
prz.ez pomiar ,od ległości między sa m olo,tem a na mierzanym 
purrktem drogi. Przewiduje s ię wypos,ażeni•e sa,m,o lotu J a
gua,r w wer,s ji foancu ski e j w układ ś l,ed z.enia na p odczer
wJJeni z wyświetl,aniem otr.zymyw.anego, obr,azu o bszaru w i
drocvnego przed s,amol1otem na la mpie oscylosk1opowe j. W 
celu po,Lepsz.enia efektu wi,zu.alnego stosuj,e s ię s i,edm i,ok ro t 
n e powięksrenie obrazu oraz selekcj ę wybranych długośc i 
fa li, co pozwala na uzyskani,e wyższej k,o ntrastowości. Du
datikiowo we ws!kaźniku ukł adu śJ,edzenia za t,er,enem na 
podczerwientl. można obserwować j aśnie jsze punkty p rzeds ta 
wiające ce le podświetlone laserem prnez wykrywacz ce 
lów. UkŁad śLedzeni:a za terenem na podcz.erwieni i lasero
wy WYkrywacz celów ułatwiają pil,otowi prowadz,enie a ta
ku. Mogą p rzy tym spełniać funkcję nawigacj•i, tzn. ułat
w.i,ać orientację w tere n.ie podczas słabej widoczności oraz 
odgryw,ać pewną mlę przy k,ore kcj·i po~ożenia samolotu wg 
pun:któw drogi widocznych na ekranie śLedz,eni a. Dla samo
lotu Jaguar, przed st artem przygoto,wyw,an,e są w stac j.i na 
ziemne j dane nawigacyjne, planowany przebie g lo,tu orraz 
dane taktycme na taśmie magnetycznej umieszczone j w 
metalowej kasecie. Krótko przed startem .kaseta jest ł a 
dowa na do blo ku stef\owania i kont rio li układu n:awigac ji 

· i z taśmy magne tycznej p rvegrywane są odp'.l,wiedn ie in-
formac je do pamięci k omputera . 

System nawigacji LW-33 

System naw.igacji LW-33 vostal op r,acowany przez f irmq 
amerykańską Litton i pracował na pokł adzie samolotów 
F-4, F-5E, F-15, F-17, F-104, Mirage i in: Syste m ten wy
różnia się spo-śród innych uruiwers,alnym k ompute rem p '.l 
kładlowym LC-4516 o wysokich wartościach użytkowych. 
WY!ko nuje on obliczenia n a wig.acyjn,o-celowrric.ve parame
trów o raz steruje automatyczną kontr,olą zdatności do pra
cy całego systemu. K,omputer t en charakteryzują nas tępują
ce wiielkości: szybkość dziaŁanii a 250 tys .. operacji n.a s, czas 
dod:aiwania 3 µs, a m111ożenia 8,25 µs, poj emność · pamięc i 
32765 tys. słów 16-bdtowych. Przez urządvenie klawiszow e 
w blo ku s t,erowania i kontroli pilo t może 'Zażądać doda t
k!owych informacji takich jak : dane w pos taci cyfrowe j o 
aktualnym położeniu samolotu i 16 punktach dr•og i lub ce
lów oraz wybrane pa1~ametry lotu. Do ważniejszych da nych 
technicznych sy stemu nawigacji LW-33 należą : m asa 25,3 
kg, objętość 42,5 dcm3, zap ot rnebowanie m ocy 400 W, czas 
pracy 750 h . 

Syst em nawigacji RGS-4 

System nawigacji RGS-4, produkowany przez firmę Saa b, 
prnezin,acwny jes t dla lekkich samolotów taktycznych w y-

· J Platforma 
dwuqiroskopowa · 

Centrala dam;ch 
oerod namiczn eh 

Transponder 

Sljstem radiowq 
TACAN 

Nadajnik kqta 
natarcia 

Wskainil< 5f/luacji 
hor zonralne · f 

Wskatnik sqtuacji 
hor zonfa/ne · li 

~---< Wskainik 
r-+------~-~--< w soko.ści 

1-----<Kamera 
~~,.="-=:....o cel.oWnicza 

rodld' ·. 
rażenia ,, 

Puetqcznik 
rodz.a ·u broni 

Rys. '12. ·schemat blokowy systemu n awi'gacji i a"taku n a 
ci zie samolo tu Jaguar E (Francja) w wersji treningowe j 

pokla -

17 



.;;~.:\ .. 
Rys. 13. Wyposażenie kabiny samolotu Jaguar w wersji angiel
skiej: 1 - wybór rodzaju broni, 2 - wskaźnik sytuacji horyzon
talnej, 3 - wskaźnik przezierny HUD, 4 - wskaźnik mapowy, 5 -
tablica kontrolna środków bojowych, 6 - tablica kontrolna urzą
dzeń systemu nawigac ji, 7 - radiowysokościomierz, B - ręczne 
wprowadzanie korekcji · 

pełniających swoje zadanie w ciągu dwóch godzin. Podsta
wowym urządzeniem systemu wypracowującym informacje 
nawiigacyjne jest ukł,ad inercjalny HNF-IE mający sztywne 
zawiies•zenie (bezkairdanowe). Układ współpracuje z c.entralą 
danych aerodynamicznych, radarem Dopplera i innymi. u
rządzeniami (tabl. 1). Urządzeniem wyliczającym odpowied
nj,e wielkości nawigacyjne jest komputer nawigacyjny ND
-IE, przy czym funkcje wykonywa:nfa obliczeń związanych 
z systemem ataku spełnia oddzielny komputer sterowania 
bronią. Komputer ND-IE składa się z 16- i 32-bitowych 
mi:kr,ppr,ocesorów i ma linię przesyłową danych ,o przepus
towofoi 20 Mbit/s. Masa komputera nawigacyjnego wyno
si 6 kg, a pobór mocy 42 W. Z systemem współpracuje la
serowy dalmierz umożliwiający pomiar od ległości w zakre
si,e 5--;-9 km z dokładnością przy dobre j widoczno.ści ±5 m. 

R ys . 14. Da lmierz lase~owy t yp 105D 

. Pw dulw w anc wers je lego da lm ien,c1 umui liwi a i'-ł us La wia 
nie p,rom .ienia . w jednym położeniu lub w sposób p ozwala
jący na ruch p ro mie nia w niewielkim zakresie kątowym 
(maks. 20°). Masa ,dalmierza nLe przekra cza 9 kg. Zasadni
czym urzą dzeniem wskazującym w tym systemie jest w ska
źnik m a powy KP- IE, w którym obraz jest tworzony przez 
rzutow anie przezrocza z 20-k rotnym powi ęks-z,eniem. Masa 

Rys. 15. Wprowadzanie kasety do bloku sterowania 
układów nawigacji 

kontroli 

wskaźnika mapowego wynosi 4,5 kg, a p obór mocy 140 W. 
Dokładność wyznacW!1Jia aktualnej pozycji (po wyelimino
wa niu systematycznego błędu wg odpowi-ednieg,o algorytmu 
koDelacjd) wynosi ok. 1 O/o prziebytej dr:ogi. 

System nawigacji WDNS 

System nawigacj.i WDNS został opracowany prz.ez firmę 
Is.rael Aircraft Industries i wykorzystano go na samolotach 
Draken BBC, RF-35, Kfir C7 oraz F -4S. Wśród urządzeń 
pomia11owych syste mu główną 110lę odgrywa układ nawiga
cji ine rc jalne j wyprodukowany na lice ncj·i firmy· Signer 
Kirfott. Ustawianie tego układu odbywa &i ę za pomocą 
k!ompasu magnetycznego w ciągu 10 min, aJ.e może być 

l;{ ys. 16. Wyposażeni e knbin y sa molotu Kfir C7 
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przyspie:;wnc, gd y zos tanie w yikor.:ys tauy wp1·uwadwn y 
wcZJeśnie j do pamięci kurs samolotu. Charakterystyki po
miarowe systemu są doskona lone w wyniku a utomatyczne j 
korekcji na ,podstawie danych z sys temów radiowych śred
niego i bliskiego zasięgu typu T ACAN lub da lekiego za:.ię
gu typu LORAN. 

Nowsze wers je ·systemu WDNS są wyposażone w zinte
gPowany wskaźnik elektroniczny mający 4-c:alowy kinesk!o p 
umieszczo ny w do lne j części t ablicy przyrządów i dla tego 
może być za.liczony do grupy wskaźników „hea•d down" . 
Masa systemu w wers ji WDNS 80 wynosi 55 kg. 

Rys. 17. Zinteg rowan y wskaznik elektroniczny CRT 

System nawigacyjny KT 70 

System nawigacyjny KT 70 p rodukcji sz,wedz:ki.e j znajdu
je s ię w wyposażeniu samolotu J AS 39 Viggen. System ma 
rozwiniętą wersję układu radarowego spełruiająoego, pow. 
zwykłymi funkcjami pomiaru prędkości i kąta znosreruia w 
układzie Dopplera typ 72, funkcję śLedzenia za teren.em 
oraz pomia,r odległośC'i w dalmierzu. Dodatkowo tworzy 
mapę kontur-ową Ziemi o normalnej i podwyższonej roz
dzielcwści. K omputer pokładowy typu SDS 80 firmy SRA 
zapewni.a możliwość wykonania obliczeń nawigacyjnych i 
a taku i pr,acuje, opierając się na 32-bitowym mikr·oproce
sorze. Wspomagany jest przez układ kontrioli o party także 
na mik'l'opooceso,rze z 500 równoległymi kanałami. Przewi
duje się r ozszerz.en.ie systemu o układ n a podczerwień 
FLIR. 
Większość informacji nawigacyjnych skupionych jes t na 

trzech ws:J~aźn:ikach typu „head down" oraz wskaźniku 
przez:iernym HUD. Na tym ostatnim powstaje szerokokątny 
obraz otrzymany przez układ holograficzny, dla którego 
źródłem światła jest specjalny laser. Druga składowa obra
zu - symbole (tworzona w lampie oś'cyl1oskopowej) jest 
rzutowana na półprzepuszczalą szybę. Grupa wskaźników 
,,head down" składa się z trzech lamp telewizyjnych. Wska
źnik telewizyjny po lewej s tron.ie poka~uje informacje na
wigacyjne o położenliu horywntalnym samo lotu, prędkości 
lotu, liczbie Ma, wysokości oraz informacje pomocnicze o 
zbliżaniu się do celu. Wskaźnik umieszczony po prawej 
stronie wyświetla dane taktyczne ,o sytuacji w przestrzeni 
powietrznej, informacje z radaru lub też ew. obraz z urzą
dzenia na podc=wtlierui. W · centralnym miejscu znajduje 
się wskaźnik mapowy na Lampie telewizyjne j z cyfrowo 
zapisaną w pamięci mapą prz,elo tu. Cały system KT 70 
waży ok. 160 kg. 

Tendencje rozwoju systemów nawigacji 

W ostatnich latach obserwuje się dyoomiczny 1r,o,zwój sys
temów nawigacji, a szczególnie w kierunku: 

a) rozbudowy urządz,eń optoelektronicznych, w tym ukła
du ' z kamerą telewizyjną oraz. z detekcją fal świetlnych 
s~ zakresu widzialnego, np. na podczerwient -· urządre
nia te pozwalają na orientację co do aktualnego położenia 
samolotu oraz dają rozeznanie w terenie, nad którym prze
latuje samolot w w a,runkach słabej widoczności ; 

b) rozszerzenie udziału zintegrowanych wskaźników elek
tronicznych, głównie w tzw. g,rupie „head do wn". Umie j-
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~cowienie p r;d siawuwych informacji 1La wigacy j11yc h w jed
n ym o bszarze tablicy przyrządów na wskaźnikach „head
-down" umożliwia pilotowi w.iększą koncentrac j ę (przynaj
mniej w niektórych fazach lotu) , nie zakłóconą ko•niecz
nością rozglądania s.ię p o całej t ablicy przyrządów. Poza 
tym ten typ wskaźników stanowi najczęście j zwielokrot: 
nienie źródeł tych samych informacji nawigacyjnych, przez 
co zwiększ,a się niezawodność wizualizacji; 

c) wypieranie systemów nawigacji inercjalnej z zawie
szeniem karda nowym przez systemy bezkardanowe. Wy
korzystywanlie systemów bezk a rdanowych eliminuje z kon
strukcji układów inercjalnych ruchomą platformę, co u
praszcza budowę o r az podwyższa dokładność i niezawodność 
pomiarów. Jednocreśnie rozwiąz·anie to wymaga wykony
wania wielu dodatkowych obHcreń, prz,ez co niezbędny sta
je się komputer o wyższych mocach obliczeniowych (więk
sza pamięć i szybkość dziiał .tnia); 

d) doskonalenie technik obliczeniowych p rzy obróbce 
wyników z pomiarów, w tym filtracj a optymalna i adapta
cyjna. 

Rys. 18. Tablica przyrządów samolotu JAS 39 Viggen 

Wymienione techniki o bliczeruowe umożliwiają, przy za
chowaruiu nie zmienionych para me trów urządreń porruaro- . 
wych, znaczne podwyższenie dokładno,ści uzyskiwanych d:.i.
nych nawigacyjnych. Warunkie m korzystania z tych metod 
obliczeniowych jest spełn.ienie wymogów oo do ~omputera 
podanych w pkt. c. ___ ,_~ 

LITERATURA 

1. A. KEYES: Jaguar a new look at combat effectiveness. 
F!ight International 1973, nr 3337, s. 257+259 

2. T. FORD: Inside Jooking out. FLight International 1973, nr 3381, 
s . 1061 

3. T. FORD: W <!ll! in s heep's clothing. FLtght International 1973, 
nr 3378, s. 961 +962 1 

4. MRCA nav/attack system. Fl i ght International 1974, nr 3394, 
s. 400-i-402 . 

5. Measuring metres to the target. FLlght International 19'19, nr 
3681, ~- 1129+1134 

6. D. EAGLES, G . Me AULEY: Flying Tornado. F!tgh t Inter-
nattonat 1981, nr 3758, s . 1491+ 1494 · 

7. R. WHITAKER: Ferranti missi c n managers. Fl i ght fnter
notionaL 1981, nr 3771, s . 505+510 

8. Vlggens test Gripen avionics. FLight I nternationaL, 1983, nr 
3389, s. 64+65 

9. Smart nav/attack system for Kfir. FL i ght InternatlonaL 1983, 
nr 3877, s. 542 

10. D . E. HUMPIUES: . Das britische na vigalions und Waffenzlel 
system !Ur Jaguar. Inter avta, 1973, nr 9, s. 969+ 970 

11. D. E . HUMPRIES: Navigations und Angriffsleitanlage der fran
zoslsche Jaguar. Inter avi a 1973, nr 9, s. 971 

12. Les equipements de l' Apha J e t. Air et cosmos, 1973, nr 502, 
s. 26+29 

13. J. T. SUMMERS : LINAS - ad vanced attack avionics at low 
cost. Internati onal D efence Review 2/1977, s. 347+349 

14. Airborne navlgation. Wor ld Aerospace System, 8/1965, s. 5+ 8 
15. Prosp(lkty firm zachodnich : Sperry-Decca, Saab-Scania, Bofors

-Aerotronics i in . . 

19 



Szybowiec klasy IS-metrowej SZD-.52-4 Krokus 

W maju br. PDPS-Bielsko przekazało Aeroklubowi PRL 
do eksploatacji nowy po-lski szybowiec klasy 15- metrowej *) 
SZD-52-4 Kro kus, konstrukcji inż. Adama Kurbie la. 

Konstrukcja szybowca i wnętrze kabiny 

Poprzednikiem szybowca Krokus był SZD-52-0 Jantar 15 
(konstrukcyjnie bardzo p odobny dio szybowca klasy otwar
tej Janta,r 2B). J ednak K rokus nie przypomina żadnego z 
tych szybowców. Najwidocznie jsza zmiana to inny, j,ak gdy
by „pl"zeł,amany" za ,kabiiną, kadłub o smuklejszej sylwet
ce. T,o „przełamanie" kadłub:, obniżyło kabinę, do któ·rej 
wygodniej wsiadać. Kabina jest szersza, z wyg,odni,ej u
KS'Zliałtowaną miską . 5,iedzenia, ctięgła wyczepu liny holo wnti
c:zej i wentylacji kabiny umieszczono bardzo poręcznie na 
weWIIlętrznych ści-aillkach burty. Wyelimino'Wla1J1Jo ·kolumnę 
przyrządów, tak typo,wą dl,a wszystkich jednomiejscowych 
szybowców polskich począwszy od Foki. Tablic,a przyrzą
dów została podwieszona pod osł,oną 'kabiny, która, odchy
lan:a w górę do prwdu na przednim zawias,ie z amortyzato
r,em gazowym, otrzymała potrójne zamki or,az piarapecik z 
obu st rion, przez co, zamknięC'ie jest pewniejsze i szczelne. 
Wszystko w k,abrni,e jest w z.asięgu pilota z krótką ręką, 
szczególnie cięgł>o wyc2;epu liny holownicz.ej. Umiejs.oowie
nie dźwigni trymera (znaczni,e k,orzystniej sze niż w Jan
tarach) na wy;sokości dźwigni •k l:ap oka,zało się dość dobre, 
choć jeszcze lepszy byłby mechanizm sprz.ęilony z wychyle
niami drążka stern,wego lub z klwpami. Słabą stroną ka
biny Krokusa jes t mało skutecZ1I1a wentylacja przy jedno
cz;eśni,e nadmiernej akustyce, ao utrudnia wsłuchanie się · w 
opływ szyb owca i sygna:lizację :audfowa•riometru. 

Najistotniejszą zmianę (w stosunku . do Jantarn 15) wpro
w,adzcro:o w skrzydle. '.cachował,o on,o, profil Fx 67-K170/150, 
lecz -o±rzymało klapę z laminatu węgl,owio-epoksydoweg,o, 

zawieszoną w ś,rodku · na łożyskach kulkowych, a nie jak 
dotychczas w J,antarach na ni-edzielonym górnym pokryciu. 
KLapy te okazały się (dzięki swe j sztywności i z:naczhemu 
zakr,esowi wychyleń) ba1·dzo skuteczne w krążeniu, pod wa
runkiem właściweg,o dobranria masy balastu do warunków 
termicznych. Skrzydł10 Krokusa, o profilu cieńszym od pro
filu J a111.tam Std. i z ostrz;e jszym noskiem, jes t bardzie j 
wrażliwe i podatne na zniekształcenia sp owodowane np. 
przez rozbite owady w odległ,ości 10...,-15 m •od krawędz.i 
n atarcia. 

Szybowiec ma u sterzenie w kształcie lite,ry T z mocno 
wysuniętym do przodu statecznikie m póziomym. 

Własciwości pilotażowe 

Krokus jest szybowc,em bardw do brze 'stetownym dzięki 
skutecznym lotkom i klapom. Klapy mają wychylenia od 
+a 0 do -11 °, re•a li2Jo,wane przy trójpołożieniowym ruchu 
dźwigni na ,,+" i piędopołoileniowym na ,,-". ·Drążek ste
rowy z.ostał umi,eszczony bliżej pilota, oo po.zwala na swo
bodniejsze i niemęcząc,e uł-oilenie ręki. Sternw:anie lotkami 
jest ba,rdzo płynne dzięki bezwładnościowemu tłumiJmwi 
W · 1:1khadz.ie iliapędu · lo-telk. 
Chamakterystyczną cechą Krokusa jest umieszczenie płyt 

hamulców ·aerodynamicznych tylko na górnej powierzchni 
skrzydeł. Na rękrojęści dźwigni hamulców znajduje się 
dźwignia hamufoa •kloła głównego podwoz.ia, uruchamiana 
ni,ez-a.Leżnie od . ruchu dźwigni hamulców aer,odynamicznych. 

Wszystkie krawędzie podziału skrzydł10-klapa, statecznik
- ster mają uszczeLnienia z gąbki. 

Szybowiec przeszedł s,wą pterwszą próbę zawodniczą na 
tegorocznych XXX Szyboweowy_ch Mistrzo,stwach Polski w 
Lisich Kątach , gdzie poza konkursem starbo:wiały dwa Kro
kusy. 

*) Obecnie na Szybowcowych Mistrzostwach Swiata i między
narodowych zawodach szybowcowych konkurencje rozgrywane są 
w trzech klai;ach: . w klasie otwartej - bez żadnych ograniczeń 
konstrukcyjnych, w klasie standard - dopuszczalna rozpiętość 
skrzydeł 15 m, wymagania: skrzydła bez urządzeń hipernośnych 
draz prostota i se'ryjność produkcji, oraz w tzw. klasie 15-metro
wej, w której obowiązuje jedynie ograniczenie rozpiętości skrzy
deł do 15 m (czasem nazywa się tę klasę zawodniczą, 15-metrową 
FAI, a szybowce klapówkami) . We wszystkich tych klasach sto
sowane jest balastowanie szybowców, co nie jest dopuszczalne 
w szybowcach klasy Club, która nie jest objęta nomenklaturą 
Mistrzostw $wiata a'ni Mistrzostw Europy. . 
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PIOTR SZCZEPAŃSKI 

K 110kus latał n:ajczęściej z obciążeniem ok. 42 kg/m2 (co 
uzyskiwa[]Jo przy 3/4 masy balastu). Przy średn.ich nosze
niach 1,5...,-2 mis, z kLapami +21+3 i p rzechyleniem do 45° 
szybowiec krąży z prędkością 90...,-95 km/h, przy połowie 
balastu (Q/S = 38 :kg/m2) prędkości te spadają o ok . 10 km/ 
/h, a bez bal,astu (Q/S = 32 :kg/m2) szybowiec może dobrze 
krążyć z prędkiością niec•o• poniżej 80 km/h. 

Rys. 1. S zybowiec SZD-52-4 Krokus 

W l,oc.ie po .p rioste·, na przeskiok,ac h, do, prędkości ok 
180 km/h z użyciem . klap od -1 do -3 s:zybowiec jest 
równorzędny Jantarom Std. 2 lu!.> 3, z użyciem klap -4, -5 
staje s1ię znacznie lepszy, ale wymaga to przeskoków z 
prędikJośc.ią ok. 200 km/h i większą, co nie jest zbyt często 
możliwe do zreializowania. 

Rys. 2. SZD-52-4 Krokus 

Szybowiec jest bardzo prawidłowy przy starcie, nie wy
maga podnoszenia ogona „na siłę" i nie ma np. ,,falowania" 
po oderwaniu. P rzy l ą dowaniu jest mał,o wrażliwy na bocz
ny wiatr (ważne w terenie przygodnym), przed przyziemi-e
nie m nie ma tenden'cji do nagłego p,rzepadania przy więk
szy'm kącie podprowadzenia. 

Z zalet eksploata jnych Kr,okusa należy wymi;enić bar
dzo dobrą .irutalację tankowani,a wody (czas. ok 6 min na 
jec1no skirzydło) óraz szybkie ,opróżnianie zbiorników wod-

Rys. 3. Tablica przyrządów na uniesione·j w górę osłonie kabiny.. 
Wszystkie zdjęcia autora 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNlKI LOTNTCZBJ 

Zagraniczna kariera Salamandry 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Gdy inż. Wacław Czerwit'lski rozstał s ię z lwowskimi situ
denckirni warsztatami szy bowcowymi i r,ozpoczął zimą 1935/ 
/1936 r . projektowanie szy bowca przejściowego S alamandra 
dla Wo jsk•owych Warsztatów Szybowcowych w Krakowie, 
nie mógł s ię spodziewać takiej lmriery dla swego szyb ow
ca, j aką on wobil. 

Salamandra miała być następcą Czajki II skonstruowa
nej w 1931 r . p rzez Antoniego Kocjana. Od szybowca przej
ścfowego mjędzy szkolnym a trening,owym wymagano wów
czias, by mia ł osiąg i pośPed nie między tymi typami. Szy
bowiec szkolny mi·ał doskonałość 9-;-11, .opad.anie min. 1,2--;
-;-l ,4 m/s i prędkość min. rzędu 45 km/h, zaś treningowy 
muał doskonal-ość 19, opadanie min. 0,65 m✓s ,oraz pręd
kość min. 37--;-42 km/h. Dla Salamandry lwnstrukto•r przy
jął osiągi ,obliczeniowe: doskonałość 16,5, opadanie min. 
0,81 m/s i prędko,ść min. 37 km/h. R zeczywis te osiągi szy
bowca niewiele różniły s i ę od o bl.iczeni,owych . Zostały one 
uzysk ane przy r oz ,i ętośc i 12,5 m •oraz z prnfilem skrzydł a 

G387 o grubości zg lędne j 15,20/o. Cechą char,akterystycz
ną tego p rofilu był duży wspókzynnjk s ił y rnośne j przy 
małych liczbach Reyno ldsa, czyli przy male j prędko-ści Lo
tu. Szybowie c miał służyć do pierwszych lo tów żaglo•wych 
na zboczu i pierwszych lotów termicznych. Mała prędkość 
min. po-zwa l ała na ciasne krąż,enie , czyli n.a wykorzys,t y
wanie niedużych prądów wznoszących. 

P rn toty p szybowe.a WWS-1 Salamandra wykonał pierwszy 
lot latem 1936 r., bar dzio szybko uzyskał dobrą opinię i je
szcze w tym samym !'oku wszedł do pr,odukcji s,ery jne j w 
Wojskowych Warsztatach Szybowcowych w Krak,owi-e, gdzj e 
zbudowano g,o ponad 80 szt. W 1937 r . jego prndukcję pod
jęły Lwowskie Warszta.ty Lotnicae oraz Slą skie Warsztaty 
L otniczie w Bi,elsku. Zbudowały one odpo•wi ednio ponad 40 
i 20 szt. Do wybuchu II wo jny światowej zbudowiano łącz
nie ok. 150 Sala mander. Dobre o,siągi szyb owca umożliwiły 
wykon ywa nie na nim długotrwałych lo tów w sł abych prą
dach wznoszących. Najdłużej trwający Lot na Salamandrze 
wykonał 1938.08.22 pilo,t Burak utrzymując s ię w powietrzu 
11 h 15 min. 

Szybownicy zagrianiczni (rn.in. jug,osl ow1ańscy i fió scy), 

Rys. 1. Salamandra „Czuwaj" ofiarowana skautom węgierskim 

cd. ze s. 20 

nych w powietrzu (ok. 4 mjn 20 s). P,oza tym w skrzyd
łach znajdują się dodatkowe (zamykane wkrętami) otwory 
do spustu resztek wody np. po sezonie lotnym. Ponadto 
szybowie c wypooażono w rozbudo-waną ins ta lację przyrzą
dów pokładowych i podwójną instalację radiową. 

Dane techniczne 

Rozpięto ść 
Dług'Ość 
Wysokość 
Powierzchnia nośn a 
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15,00 ITI 

7,00 ITI 

1,25 ITI 

1013 rn2 

szkolący ·się w 1937 r . na szy b orwis!ku wyczynowym w 
Bezmiechowej (zwanym Akademią Szybowcową), rozsławili 
Sa1amandrę w krajach bałk;aó.skich i nadbałtyckich. W wy
niku tego Finlandia zakupiła jedną Salamandrę produkcji 
LWL -o nr fabr. 147, któr.a otrzymała znaki OH-SAA (a 
później została zmodyfikowana prziez dodanie koła podwo
zia) i była używana aż do 1962 r., a obeonie znajduje s ię 
w muzeum lo tniczym w Helsinkach-Vantaa. Jedna Sala
mandra ZlOs tał a wyeksportowarua do Estonii, gdzie była u
żytkow,an.a. Jug·osł.awia zakupiła licencję Salamandry i zbu
dowała kilka szybowców teg,o typu. W 1937 r. katowicki 
okręg LOPP ofi.ar,o•wał węgierskim skautom Lotn:iczym Sa
lamandrę z nap'isem „Czuwa j" jako dar ,od polskich har
c•erzy. W ten sposób przied II wojną światowc1 S•aLamandra 
był.a używana w c:zterech kraj ach poza Polską. 

W wyniku dtiał<aó. wojennych we wrześniu 1939 r . v.zięk 
sz·o-ść Salamander na z.i,erni,ach p olskich uległa zniszczeniu . 
Kilkadztes.iąt szybowców znajdujących s ię n a szybowisk u 
w Ustj ,mowej •ocalał,o. Niemcy prziewieźli tę zdobycz naj
pi,erw do Krosna, gdzie część szybowców uległa zniszczeniu 

Rys . 2. Salamandra z chorwackimi znakami na skrzydłach 

na lotnisku, a resztę przewie,zi,ono później do Mielca. Było 
tam składowanych w baraku ok. 200 po,lskich szybo•wców 
w stanie złożonym. P1ożar strawił ten ba rak wraz z szy
bowcami, tyLko kilkadzie:s iąt umtow,ano. 20 Salamander od
rem ontowano i Niemcy odsprnedali je l,otnictwu Chorwacji 
(pI'on.i,emieckiemu państewku utworz.onernu na ter,enie oku
po,wanej Jug-o sławii). Prawdo podobnie kilka Salamander 
zdobytych w Polsce Ntemcy wylwrzystali do prób. Cztery 
Salamandry pozostaw.ilone w hangarze Aewklubu Lwow
skiego prziej ęło lotnictwo r.adzieckie, które użytkowało je 
w 1940 r. n.a swych szybowiskach. 
Od rębną kartę sw ych dzi-ejów ZJapisała Salamandra w la

t ac h wojny w Rumunii. Ewakuowan.a z Polski we wrześniu 
1939 r . dokumentacja Salamandry pozostała w Rumun.ii u 
przeby•wająoego tam. i nż . Witolda Kasprzyka. W 1943 r. w 
warsz.tatach szkoły szybowcowej w Silnpetru uruchomił on 
seryjną pr;odukc j ę SaLamander. Nie jes t zn.arnl. dokładn:i 
liczba zbudowanych tam szybowców (można przypuszczać, 
że zbudowano 20--;-40 szt.). J eszcze w 1943 T. pil-ot G. Bra
esc u wyk•onał na Sal·amandrze nekordowy Lo.t (rurnm'iski re
kord krajowy) trwa jący 23 h . Później rumuńskie Sal.arnan-

Wydłużenie 
Rozpiętość u sterzenia po-ziomego 
Masa własna 
Balast wodny 
Obciążiernie powierzchni nośnej 
Opadani,e min. 

bez b alas tu, przy 82 km/h 
z b.aLas tem, przy 94 km/h 

Dos~onaki ść bez balastu przy 100 km/h 
i z balas tem przy 114 km/h 

Wspól9,;ynnik obcią żenia dopuszi;zal ncgo 

21.9 
2,50 m 

255 kg 
130 kg. 

32--;-48 kg/rn2 

0,58 mi s 
0,66 m/s 

42,6 
+4,8/- 2,65 

21 



dry -otrzymały ham ulce aerodynam.iczne, a w 1948 r. dolny 
zacz.;ep. Były używiane przez wiele lat po wo jnie. 

K-onstruktora szybowca, inż . W. Cz.;erwińskiego, zawieru
cha wojen111a rzuciła przez Francję do Kanady. Ta m pod
jął prncę w przemyśle lotniczym przy produtkcjj drewnia
nych samoLotów bojowych Mosquito. J.ednakże nie zTezyg
nował ze swe j pasji konstruowania szybowców. Na podsta
wie małego rysunku Salamandry w trzech rzutach odtwo
rzył z pamięci jej k,ornstrukcj ę, rysując dokumentację tech
niczną Pod względem wymia.rów zewnętrznych i wyglądu 
szybowiec był niemal identyczny z przedwojennym , otrzy
mał jednak inny zestaw żeber w skrzydłach i usterze niu 
oraz dodatkowo podwozie -otrzymało koło•. Szybowiec na
zwano DH Sparr,orw. Jego prntotyp z.ostał zbudowany i ob
latany w 1942 r. Następnie W. Czerwiń s ki s konstruował je
go dalsz,e roZJWinięcie, nazwane DH Robin. P roto typ tego 
szybowca 2;ostał o blatany w sierpniu 1944 r. W marcu 
1945 r. szybowiec ten, pilotowa ny przez J erzego Illaszewi
cza, wykonał w 'Doronto lot na holu za w1atratkowcem. 
Były to pierws21e w świeci-e próby holowania szyb owca za 
wi•atrakowcem. Sparr,ow i Robin byty szyb orwc,a mi przejścio
wymi, przydatnymi p odczas szlml,enia na szyb owcach jedno
m1ejscowych. Ponieważ Amerykanie, a późniiej Kanadyj
czycy, podczas wojny wprowadzili szkoleni,e na szyb owcach 
dwumiejseowych, szybowiec prz,e jściorwy nie był potrz,ebny 
w owym czasie w K,aniad zie. Dla tego do produkcji Rob~na 
nje d oszło. 

Po II w,o,jni,e świa towe j odbudowujące s ię polskie szy
bownictwo potrzebował,o szybowców. Najszybszą metodą u
ruchomienia ich pr,odukcji było ni e ~onstruowanie wszys t
kich typów, lecz skocr-zystanie z najlepszych wzorów prze d
wojennych. Ni,e zachow,ała s.ię jednak w kraju dokumenta
cj.a Salamandry. Jednak jeden je j egzempLarz (nr fabr. 41 
produkcji WWS z 1937 r.) prnechował w stodole w Gole
szowie gospodarz Stanieczek, mieszkający w pobliżu szyb o
wiska. Szybowiec przetrwał wojnę w dobirym stanie. W 
okr,esi,e od li stopada 1945 r. do m arca 1946 r. inż. inż . Jó
zef Ni,espał, Marian Gracz i RudoU Matz od tworzyli do
kumentację szyb owca do~onując pomiarów bez jego uszko
d2;enia. Szybowiec ten znajduje si ę obecni-e w zbiorach Mu
zeum Lotnictwa i Astr,onautyki w Krakowie. Jesienią 
1946 r. w y produkowano w Instytucie Szybow nictwa w Biel
sku-Bi•ałcj 5 szyb owców IS-A S1lamandra wg tej doku-

Rys . 3. DH Sparrow z 1942 r. - kanadyjska odmiana Salamandry 

m entacji. Następnie w warsztatach szybowcowych w Jeżo
wie w 1948 r. wyprodukowano 75 szybowców Salamandra 
48, z.aś w 1949 r . serię 50 szybowców Salamandra 49 wypo
s,aż,0111.ych w hamulce aerodynamiczne. W latach 1950--,---1951 
Wytwórnie Sprzętu K,omunikiacyjnego na Okęciu i w Miel
cu zbudowały 43 szybowce Salamandra 49. W 1953 r. zo
sta~o zmodyfi~owaine usterne ni,e Salamandry. 50 tak zmody
fikowa111.ych szybowców Salamandra 53 wykonały w 1953 r. 

TABLICA 3. Rodzina Salnmander i szybowce wzorowane ua niej 

Nazwa W WS-! Salamandra 
IS-A 

Salamandra 53A 

Kraj 
Polskn/J ugosławia/ 

Polska/Chiny /Rumunia 

Rok 1936 1956 

Zbudowano, szt. 420 >40 
Lic·,;ba miejsc I 1 
Rozpiętość , m 12,5 12,5 
,vydłużcnie 9,2 9,2 
Powierzchnia uośna, m 2 16,9 16,9 
Długość~ m 6,45 6,5 
Masa wlnsnn, kg 110 140 
Masa culkowitn, kg 190 225 
Obciążenie pow., kg/m 2 11 ,6 13,3 
Doskonnlość 16,5 15,2 
Opmlanie, m/s 0,83 0,85 
Prt<lkość min., km / h 38,5 43 
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T ABLJCA I. Ui,ycie szybowców Salamandra TABLICA 2. Jłodziua Salamander 

Kraj I Szt. WWS-1 Snlnmnndrn (1936 r.) 
I 

Dll Sparrow (1942 r,) 

Polskn 370 
Estonia I 
li' inlundin I 
Wl'gry I 
Jugos ł awia uk. 5 
ZSRR 4 
Niemcy ok. 3 
Chorwncju 20 
Humunin u k. 4U 
Kanada I 
Bułguriu 2 
Chiny > 40 
\Victnam ok. 10 

I 
IS-A Sa lamandra (19•16 r ,) 

I 
Sa lamandra 118 (1948 r.) 

I 
Sa lnmandra 49 (1949 r.) 

I 
Salam andro 53 (1953 r.) 

I 
Sa ln11tandrn 53 A (1956) 

I 
Szenjang X-5 (ok . 1962 r.) 

I 
Szenja ng X-5A (ok. 1968 r.) 

:z,akłady w J ewwie. Równocreśn.ie wymieniono usterzenia 
poziiome w Salamandrach uprzedni o zbudowanych. Łącznie 
w tym okresie zbudoW1ano w P,oJsce 223 SalamandJ-y. Dwie 
z nich zostały na początku lat pic;ćdziesiątych of iarowane 
przez Aer,oklub PRL lotnictwu sportowemu Bułgarii. 

Rys. 4. Salamandra 53 z 1953 r . 

W 1953 r . lotnictwo Chińskiej Republiki Ludowe j posta 
rnowił,o wprnrwadzić szybownictwo w swym kra ju, zwróciło 
się więc do Polski z zamówieniem na 21organizowanie szko
lenia szybowcowego, sprzed.aż szybowcó,w i uruchomienie 
ich produkcji w Chinach. Wśród pięaiu typów wybranych 
szybowców znalazła s i ę też Salamandra. P,o zapoznaniu si ę 
w 1955 r. chińskich pilotów z polskimi szybowcami, wyło
nił się pmblem związany z tym, że chińscy piloci byli nie-

Rys. 5. Chińska odmiana dwumiejscowa S zenjang X-SA 

Szenjang X-SA DH Robin Ćavka Jlodu PIK-Sc K-02b Szcllo 

Chiny Knnadu Jugosławia Jugoslawiu Finlandia Węgry 

ok. 1968 1944 1940 ok. 1955 1946 1950 

~100 2 ~IO >20 27 78 
1 1 I 2 1 1 

12,33 11,35 12,7 12,7 12,4 12,7 
9,0 8,2 9,7 9,7 10,4 10,7 

16,9 15,7 16,7 16,7 14,7 14,8 
6,64 5,8 6,0 6,5 6,4 6,5 

185 124 115 120 123 155 
345 214 205 280 205 245 

20,4 13,6 12,2 16,7 14,3 16,6 
12 16,4 16 14 18 18,5 
1,2 0,82 0,84 1,2 0,85 0,84 

48 41 40 45 45 45 
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wysocy i mieli małą masę rzędu 45---;-55 kg. Odległość od 
s iodełka do s terownic okaza ł a s ię za duża , a położe ni e 
śtodka cięiJ!w~ c.:i ;;zy bowca z pilotem - niewłaściwe. W 
związJku z tym skrzydło prziesU11Jięto względem kadłuba o 
15 cm do tyłu, przesunięto fo tel i sternwnice, a w kadłu
bie dodano uchwyty na zakładane ciężarki wyważające. 
Oblot p}erwsze j Salamandry 53A, gdyż tak jcl oznaczono, 
odbył s.ię 29 grudnia 1956 r., czyli w 20 Lat p o powstaniu 
tego typu szybowca. 

W 1957 r. warsztaty w Jeżowie prwrobiły 10 szybowców 
Salamandra, ,odstąpionych przez na'sze aerokluby, na wer
sję Salamandra 53A. Eksportowano je do Chin. Już w 
1955 r. ekipa polskich specjalistów szy bowcowych wybrała 
miejsce k. Mukdenu na szybowisko i wytwónnię. Wkrótce 
jednak szybowisko przeniesiono, a wytwórnię zlokalizowa
no w Szenjang. W celu uruchomi,enia wytwórni pojechała 
z Polski ,ekipa fachowców z wytwórni szybowców w Biel
sku-Białej. W 1957 r. zakłady szybowcowe w Jeżowie wy
produkowały 30 Salamander 53A w elementach. Z.ostały 

Rys. 6. Jugosłowiańska Cavka z 1940 r. 

o ne z tych elementów wykonane w Szenjang jako, zapo
czątkowanie priodukcji. Trudno u stalić liczbę Salamander 
zbudowanych przez wytwórnię , gdyż przez k.ilkianaście lat 
docier,ały do krajL1 bardzo nikle wieści na temat jej dzia
łalności. W połow,ie lat sześódzi ,es iątych w czechosłowackim 
dwutygodn•iku L etectvi + Kosmcmautika poja1wiło s ię zdję
cie szybowców Blanjk używanych w Wietnamie; na dru-

Rys. 7. Jugosłowiańska dwumiejscowa Roda z lat pięćdziesiątych 

gim pl.anie widocme były Salamandry 53A. Był to dowód 
na eksport tych szybowców z chil'iskiej wytwórn.i do Wie t
rnamu. 

W 1964 r. w r,adzieckim miesięczniku Kry!ia Rodiny zo
stał zamieszczony artykuł o chińskim szy bownictwJe. Na 
jednym ze zdjęć był pokazany dwumiejseowy szybowiec 
szkolny o nazwi,e „I stopień wysmolenia" (później oznaczo
ny Szenjang X-5). Była to chińska przeróbka Salamandry 
dokonana ok. 1961 lub · 1962 r . Przet!'óbkę ułatwilała mniej
sza masa chińskich pilotów. Wg polskkh norm Salamandra 
byŁa dostosowana do maksymalne j masy tzw. ciężkiego pJ
lota (90 kg). Należy sądzić, ż,e dostosowanie szybowca do 
dwóch znacznie lżejszych pilotów wymagało nie·zbyt dużego 
wzmocnienia dźwigarów skrzydeł. Przerobiono przód szy
bowca rezygnując z 1kabiruki, natomiast wykonano belkę 
prnodu kadłuba ,i si,odelka na wzór stos,oiwanych na szy
bowcu ABC, który też był używany w Chinach. Miejsce in
strukto,r.a z,ostalo cofnięte pod skrzydło, ao wymagało wy
konarria specjalnego słupka za okuciami skrzydłowymi. 
Przestrzeń między tym słupkiem a słupkiem za tylnymi 
okuciami sikrzydel pokryto s klejką . Skrzydła , usterzenie i 
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Rys . a. Węgierski K-02b Szello z 1950 r. 

belki ,ogonowe pozostały bez zmian. Odsłonięcie kabiny o
raz wwost masy w locie spowodowały wwost opadania i 
spadek doskonałości. 

1~.a?tępnie (prawdopodobnie w k01'icu lat sześćdziesiątych 
lub na początku lat siedemdziesiątych, choć pierwsze zctję
cia znane są dopiero z lat osiemdzie&iątych) pows tała dal
sza wer sja tego s.zybowca oznaczona X -5A. Otrzymała ona 
osiOnę prwdu Kactłuba (kabinkę), co poprawiło os.iągi. Tru
ctno ustalic liczbę wypl'lodukowa111ych szybowców X-5 i 
.X-óA. 1J,onieważ stanow.l!y ,one podstawowy sprzęt szkolny 
wśród tysiąca szybowców wyproduk,owanych w J.atacn 
195771980 prz,ez chiński przemysł lo,tniczy, . ich liczba po
winna z,awienać s ię między 100 a 300 szt. Należy przypusz
czac, że ich produkcja z•akiończyla się w połowie lat sie
aerndzi,esiątych. 

Salamanctra miała też wpływ na 1wnstrukcje zagranicz
ne. O He w latach trzydzi,es tych Niemcy s two,rzyli szybow
ce szkolne Zógling i SG-38, które były s to,s,ow:ane w wie
lu krajach, to nie s lmnstruowali wyróżniającego sic; szy
bowca prze jściowego, odpowiadająceg,o wymaganiom sta
wianym w drugiej połowie lat t rzydziestych. K,oncepcja 
SaLamandry z jednodźwigarowym zas.trzałowym pros to,kąt
n o- tmpezowym płatem o ro,zpiętośc.i 12,5 m, belko,wym ty
łem kadłuba i „kajaczkową" kaomą była oryginalna i w 
pełni udana. Dlatego układ ten znalazł naśl.adowców. 

W 1940 r. I. Sostarić skonstruował w Jugosławii szybo
wiec prze j ściowy Cavka z płatem ba rdw podobnym do pła
ta Salamandry (wymiary ni,ernal identyczne), lecz z innym 
jednobelkowyrn. tyłem kadłuba i z us terzeniem pionowym 
innego k sz.taltu. Niewiele zbudowa,oo, tych szybo,wców. W 
pierwszej połowie lat pięćdzi,esiątych ten sam konstruktor 
slwnstruował dwumiejscowy szybowiec szkolny wykorzy
stując skrzydła i usterzenie od Cavki. Nowy kadłub o po
s taci płaskiej kraty w pwtotypie miał miejsca załog,i nie 
,osi.onięte . Szybowiec otrzymał nazwę Roda. Jego wersja 
seryjna (zbudowano ponad 20 szt.) miała niską ,o słonę ka
biny i podparcie płata pojedynczymi zastrzałam i . Jej p o
wstanie wiązał,o się z okresem przejścia ze szkoJ.enia na 
szybowcach jednomie jscowych d,o szkoieni,a na szybowcach 
dwumiejscowych. Niestety nie skorzystaliśmy z tego przy
kładu i na prnelomie la t pięćdzies iątych i sześćdziesiątych 
,skasowano u nas ok. 50 Sala mander, gdy rów:nocześnie bra
kowało dwumiejscowych szybowców szkiolnych. 

W 1946 r. konstruktorzy fińscy z politechniki w Helsin
kach zbudowah szy bowiec PIK-5 o skrzydle zbliilonyrn do 
skrzydła Salamandry, lecz o profilu G533 i o powierzchni 
o 2 m2 mniejsz,ej, co dało ,większe jego wydłużenie i po
zwoliło na os iągnięcie doskonałości rzędu 18. Miał o n jed
nobellmwy tył kadłuba . W wersj i seryjnej PIK-5c wypro
dulwwano 27 szt. szybo,wców. W 1950 r. A. Kemeny skon
struował na Węgrzech szybow.iec K-02b SZielló o skrzydle o 
wymiar.ach podobnych jak w szyb.owcu PIK-5c, lecz o pro
filu G549. Kadłub miał kabinkę ,o okrągłych kształtach i 
belkę ,ogonową o przekroju kołowym. K,orzystniejszy pr,ofil 
skrzydła i bardziej ,opływowy kadłub pozwoliły na uzyska
nie doskio,nał,ości 18,5. Szybowiec został wypr,odukowany w 
serii 78 szt. 

Produkcja szybo,wca w knaju i z licencji w wers jach 
nieznacznie zmodyfikowanych przez ok. 25 la t - to nie
wątpLiwy sukces. Salamandra w tym okresie była wypro
dukowana w 373 egz. w kraju, zaś wraz z pwdukcją licen
cyjną w Jugosławii, Rumunii i w Chinach - co najmniej 
w 500 egz. (a możliwe, że w większej l iczbie). J es t to też 
sukces produkcyjny. Jeśli dodać do, teg;o chińską dwumi e j
scową wersję Salamandry, czyli X-5 i X-5A, okaże się, że 
pr,odukcja szybowca trwała aż 40 lat. J,es t to osiągnięcie 
niespotykane w produkcji szybowców w skali światowej. 
Natomiast, wr,az z X-5A, czas użytkowani.a szy bowców z r,o
dz.iny Salamander wyniosi 50 lat. 
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STRESZCZENIA 
GRZEGORZEWSKI J. : Silnik i lot,nirze na 
Salon ie Lotn ,czym w Paryżu . TLiA, t. XL, 
l!J85, nr 10, s . 4 

W artykule omówiono niektóre ekspona
ty z dziedziny napędów lotniczyc h poka
zane na Międzynarodowym Salonie Lotni
czo-Kosmicznym w Paryżu w br . Starano 
się dobrać je tak, aby charakteryzowały 
okreś lone kierunki rozwoju, pokazywały 
ist ni ejące tendencje w dziedzinie napędów 
lotniczych oraz w skromnym zakresie ró
wnież rozwiązania technologiczne. 

STAFIE.J W . : Programowanie prób sta
tycznych szybowców kompozytowych ( 11 ). 
TLiA, t. XL, 1985, nr 10, s. 8 

Podano zasady opracowywania programu 
prób sta tycznych kaclluba, skrzydeł, u ste
rzenia, podwozia oraz układów sterowa nia 
~z ybowców kompozytowych (la minato
wych). 

GRAF FS TEIN J . : Przegląd współczesnych 
systemów nawigacji stosowanych w l otnic 
twie wojskowym ( li ) . TLiA, t. XL, 1985, 
nr 10, s. 17 

W artykule przedstawiono li systemów 
nawigacji ak tualnie znajdujących zastoso
wanie w l--c-2-osobowych samolotach woj

.skowych produkowanycl1 w krajach za
chodnich. Większość z tych systemów o 
pisano bardziej szczegółowo, uwzględnia 
jąc budowę nowszych i niekonwencjonal
n yc h układów, ich działanie oraz wzajem
ną współpracę. Dodatkowo podano miej
sce nawigacji wśród innych funkcji wy
posażenia pokładowego oraz podział i kie
runki rozwoju systemów n awigacj i. 

SZCZEPAŃSKI P.: Szybowiec k lasy 15-me
trowe j SZD-52-4 Krokus. TLiA, t. XL, 1985, 
nr JO, s . 20 

Opisano konstrukcję i wyposażenie ka
biny szybowca oraz jego właściwości pi
lotażowe. 

CLASS A.: Zagraniczna kariera Sałamon 
cl ry. TLiA, t. XL, 1985, nr JO, s . 21 

Opisano rodzinę szybowców S a lamandra, 
konstrukcji inż. W. Czerwióskiego, od pro
totypu z 1936 r. cło ostatniej polskiej wer
sji z 1956 r . , ich eksport do 12 krajów, 
produkcję licencyjną w .Jugosławii, Ru
munii i Chinach oraz cla lszy rozwój w 
China ch w postaci odmiany dwumiejsco
wej X-5 i X-5A. Ponadto przedstawiono 
t ypy szybow có w zagranicznych wzorowa
nych na Salamandrze. Salamandra była w 
produkcji przez 25 lat, a wraz z Jej od
mianą dwumiejscową - 40 lat , natomias t 
w użyciu przez 50 lat. 

CONTENTS 
GRZEGORZEWSKI .J.: Ai rcraft engines at 
I.he Paris A ir Show. TLiA, vol. XL, 1985, 
No. JQ, p . 4 

Some cxhibits from within the scope of 
~ i rcraft propulsion sys tems, prese nted at 
the Jnternational Paris Aerospace Show '85, 
Juve been discussed . Efforts have b een 
made to select them so that they cha rac
terize specific development trends, clemon
strate the existing trends within the scope 
or ai rcra ft propulsion systems and re
presen t, though to a limited degree, wa
rious so lutions from the manufacturing 
methods point of view. 

STA FIEJ W . : Programming of static tests 
of g l id e rs macie from composites (I). TLiA , 
vo l. XL, 1985, No. JO, p. 8 

Principles of programming static tests 
of fu selage, wings, control surfaces, landing 
gear and control sys tems of gliders made 
from composi te materials (laminates), have 
been given. 

GRAFFSTEI N J.: Review of the present
•clay navigation systems used in military 
aviation (li). TLiA, vol. XL, 1985, No. JO, 
p . 17 

Eleven navigation systems currently use cl 
in s ingle-or two-seat mili ta ry aeroplanes 
mnnufactured in western countries have 
been presented in this articl e. Most of 
these systems have been described in de
tai ls, with ta king in to accoun t design of 
the most recent and unconventiona l sys
tems , their operation and compatibility. 
Additionally, the pos ition of navigation 
amo ng other functions of boar equipment 
ha s been defined and classification and 
development trends of navigation systems 
h nve been clescribed. 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

Motoszybowiec WINDEX 1100 

Na tego.rocznym 36 Międzynarodowym Salonie Lotniczo
-Kosmicznym w Pa.ryżu szwedzkie przedsiQbiors two A B 
RADAB zaprezentowało pro jekt lekkiego samolotu - m o
toszybowca WINDEX llOO o nietypowym układzie zespołu 
napędowego. Całkowicie kompozytowy jednomiejscowy mo
toszybowiec ma si lnik Limbach 275 E o mocy 16,2 kW 
(22 KM) przy 7200 obr/min, zabudowany na stale na sta
teczniku pionowym. Silnik, przez przekładni,:; redukującą 
obr;oty w stosunku 1,6:1, napędza dwuhpatowe śmigł o o 
skoku nastawialnym na ziemi. Zg,odnie z za łożeniami proje
ktu, usytuowanie zespołu napędowego z tylu , wysoko po
nad kadłubem w mało zaburzonym obszarze o pływu, ma 
zmniejszyć hała s pochodzący od śmigła oraz zwiększyć 
sprawność napędu . Oś śmigła jest odchylona do góry o kąt 
8° w celu zmniejszenia wpływu siły ciągu n a równowagę 
podłużną samolotu, a t o dzięki wykorzystaniu w ten spo
sób odchylenia kierunku strumienia zaśmigł owego przez 
usterzenie poziome. 

prędkosc opadania, m/s 
( silnik w~1tqczon11) 
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J 
moc silnika , kłY 

Rys. 1. Osiągi obliczeniowe w funkcji mocy silnika. Optymalnf. 
położenie klap, masa 187 kg 

Skrzydła mają pr,ofi l laminarny •O grubości 170/o z prze
suniętą do prnodu maksymalną grubością i klapą o cię
ciwie względnej 22,50/o. Wychylenia klap wynoszą: - 5° w 
warunlmch przelotowych, +20° do +90° przy starcie, w lo-

cie w różnych warunkach (krążenie) i przy lądowaniu . 
Działanie kla p jako hamulców aerodynamicznych jest 
sprzężone ze spoilerami. Pr·ofi! został zaprojektowany przez 
instytut KTH (Królewski Instytut Techniczny) w Sztok
holmie. 

Usterzenia mają symetryczny profil lamina rny o grubości 
względnej 140/o. Podwozie o klasycznym układzie szybow
cowym składa się ze s tałego koła głównego osłoniętego 
owiewką, pomocniczej płozy ogonowej oraz podpór p od 
skrzydłami. 

Motoszybowiec zo stał ju ż oblatany, zaś pro ducent przewi
duje jego sprzedaż w formie zestawów do samodzielnego 
montażu od 1985 lub 1986 r. 

Motoszybowiec został zapro jektowany wg przepisów JAR
-22, kategoria akrobacyjna. 

-I/ 

Rys. 2. Obwiednia obciążeń manewrowych i od podmuchów 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa całkowita maks. 
Masa własna1 

Osiągi (obliczeniowe dla prototypu): 

Dług-ość rozbiegu z trawy 
Wznoszenie przy 110 km/h 
Prędkiość przeciągnięcia z klapami 
Prę~ość maks. 
Prędkość nurkowania dopui;zczal:na 
Prędkość przelotowa (300/o mocy) 
Doskonałość maks. (śmigło zatrzymane) 
Współczynnik obciążeń dopuszczalnych 

11,00 m 
4,50 m 
1,25 m 
7,41 m2 

230 kg 
110 kg 

100 
4 

60 
240 
278 
157 

m 
m/s 
km/h 
km/h 
km/h 
km/h 

30 
+7,0/-5,0 
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SAMOLOTY SPORTOWE 
1925+1929 

MARK R-lllb 

MARK MS-llb 

PŁOCK' 
li 

MARK MS-llb 
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