


===================================: POCZTA LOTNICZA 

SAMOLOTY SZKOLNE D LA AE RO KLUB U 

W zwląz~u z nieścisłościami zawartyn1i 

w art. mgra inż. A . G lassa pt. ,.Brak i i nad­
miar sar.,olotów szkolnych" , T L i A 1/87, kic­
rownlctwo Aerok lubu P RL uznało za ce lo­
we przedslawienie Czytelnikom TL!A nu­
stępuiących wyjaśnień. 

Sytuacja sprzętowa lotnictwa sportowego 
w poł owie lat ;ześćdzi esiątych sta ła s ię bar­
,; zo trudna, w obec kon iecznoś ci wycofywa­
nia z użytkowan ia samolotów Junak i Bies 
wskutek tec irni czncgo zużycia . Opracowywa ­
liY w g ówczesnych tend encji samolot szkol­
no-treni ngowy zarówno do szkole nia pod­
stawowe;:;o , jak też do szkolen ia dla WOJ ­

ska, ze względu pr zede wszystkim na brak 
1echnicznych możliwości wdrożenia do p,·o­
dukcj i s ilnika WN-6 i niepełne spełnienie 

\Vyrr:.aga !'J, nic zo s tał wprov..radzony do pro­
rlukcJi se ryjne j. W te j sy tuacji wobe c bra­
ku propozycji krajowego przemysłu lo tni­
czego, Aeroklub PRL był zmuszony do 
przyjęcia ofert y przemysłu CSRS na dosta­
wę produkowanych seryjnie samolotów 
Zlin, co w poważnym s to pniu poprawllo 
sytuację sprzętową. 

Po złożonej przez WSK-Okęcie o ferci e na 
ctostawę samolo tów PZL- 110 Koliber, Ae r o­
k lub P RL w końcu lat siedemclziesi ątycll 

jeclnc,znacznie okr eś li ł w ymagania dotyczą­

ce t e6o samolotu oraz zgłosił zapotrzebowa ­
n ie, ujmując za kupy w wielo letnich pla­
nach. Bez pośrednio po zakm\czeniu pró b i 
dop _tszczeniu przez nadzór lo tniczy samolo ­
tu spełniającego wymagania Aeroklubu 
P RL, w 1983 r. zawarto umowę na dosta ­
wę ~artil informacyj n e j do nadzorowanej 
e ksploatacji samolotów PZL -110 Koliber. 
Wsku1ek trudności produkcyjn y ch, głównie 

si lnika PZL-F4, realizacja d ostaw dla Ae­
roklubu PRL była niedostateczna , bowiem 
zr ea lizowa no w: 1983 r. - 50°/,, 1984 - 50°/,, 
J985 - -- 70'/,, 1986 - 300/o (z opóźnien iami k il­
kumicslęcznymi). 

Wol>ec niskiej realizacji produkcji, wad 
si lnika PZL -F4 oraz braku jakichkolwi2k 
działatl wyt\vórcy w ki e runku jego uspraw­
r,ienia (co miało bezpośredni wpływ na za­
stosowanie i wykorzystan ie samolotu PZL ­
-11 0 Koliber ) A erok lub PR L ( znając pro­
jekt wzmocnionej "ers ji t ego samolotu, tj . 
PZL-l 11 z s ilnikiem PZL -F6) wielokrotnie 
w r ozmowach z WSK -Okęcie wyrażał swoje 
zain r . .,resowanie t ym samolotem , a w 1985 r. · 
pi se...-, n.ie Jednoznacznie okr eś l ił zainte r eso­
wanie, zaku pem tego samolotu od 1987 r. , 
koryi;ując plany zakupów na Jata 1986+ 1990. 
Przeinysi lotniczy nie potwierdz ił możliwo­

ś ci dost a w lego samolotu do 1990 r . m, i'1. 
z powodu braku silnika i z t e j przyczyny 
od łożył dokończenie opracowania konstruk­
cji i budowy prototypu samolotu PZL-111 
rlo czasu uruchomienia produkcji silnika 
PZL -F6. 

Na początku lat osiemdziesiątycl1 prze­
mysł lotniczy przystąp i ł rlo opracowan ,a 
konstrukcji sam olotu szko lno-t reningowego 
ci la wojs ka o r az do szko lenia LPW-2 w Ae­
roklubie PRL. PodjGtO decyzję opracowania 
i budowy prototypów w dwóclt ośrodkach 

kon.5Lukcyjnych, t j. w WSK-Okęc i e - Or lik 
oraz w W SK-Mielec - Isk ier ka , wg jectno­
l1LycL wyma.;a t'l techniczno-lotnych u zgod­
nion ych międ zy pr zemy. Iem a DWL. Wybór 
jednego z proto typów do produkc j i se ryj ­
nej miał być dolconany po oce nie przydat­
,io~ci do ww. celów oraz uzysl<ani u świa­

tlectwa t ypu. Oceniając projekty wstępne , 

Aeroklub P HL zwracał uwagę na koniecz­
ność przystosowania wers ji aeroklubowej 
d o możliwoś ci eksp loatacji na t rawiastych 
lotniskach s por towych. Ponadto Ae rok lub 
PRL pisemnie u ś ciślił swoje w y magania 
dotyczące wersji a e roklubowej (nie wykr a ­
czały one poza uprzedn ie u zgodnienia) . Pro­
to typy, zarówno Orlika jak i Iskierki, n.ie 
spełn ia ł y wcześniejszych wymaga ń Aeroklu­
bu PRL i tak: Or l ika nie można użytkować 
na lotnlskach sportowych, a do Iskierki 

POLSKIE PAT ENTY LOTNICZE 

O WSK PZL-Swidnik zgłos i ła do Urzęd u 

Patentowego PRL p a tent pn. Układ ste r o­
wania a pa raturą agrolotniczą (autor Wal­
demar Rejak). Przedmiot patentu ma n a 
celu umożliwienie utrzymywania stał e j daw­
ki środka dozowanego przez aparaturę a gr o­
l otn iczą nieza leżn i e o d wahań prędkości i 
wysokoś ci roboczej s tatku powie t rznego. 

Układ sterowania aparaturą agro lotniczą 

ma mikroprocesor 1, którego wej ś cie j est 
sprzężone z blokiem parametrów lotu robo­
czego 2, blolciem bieżących parame trów 
pracy aparatury 3 i pu lpitem sterowania 4 

przez przetwornik analogowo-cyfrow y 5, na­
tomiast wyjście mikroprocesora 1 przez 
przetwornik cy frowo-analogowy 6 Jest 

sprzężone z urządzeniem w ykonawczym 7, 
wskaźnikiem wybranych parametrów pra­
cy 8 i znacznikiem t rasy lotu 9, przy czym 
urządzenie wykonawcze 7 j est połączone z 
elementem regulującym w ydate k sekundo­
wy 10. 

Skrót opisu patentu, chronionego jedn ym 
zastrzeżeniem, opublikowano w BUP nr 
19/,1986 w klasie B64D pod nre m P.252407. 

• Zakłady Sprzętu Techn iczn ego i Tury­
st y cznego „ Aviotex", Leg ionowo, Polska 
zgłosiły do Urzędu P a tentowego PRL wy­
nalazek pn. Czasza spadoch ronu szybują­

cego (wyna lazca: Mieczysław Wardza ła). 

Wynalazek rozwlązuje zagadnienie zwięk­
szenia siły nośnej I polepszenia stateczno­
śc i spadochronu przy dużych kątach na­
tarcia. Czasza spadochronu 3 ma slot 1 

utworzony z wiotkiego pasa zamocowanego 
swoją górną krawędzią do krawędz i na­
tarcia 2 w odstępach tworzących nadmu­
chowe szczeliny 4, a swoją dolną krawędzią 

br ak był o si lnika krajowego dopuszczonego 
do peln <, j akrobacji, w tym odwróconej. 

Stanowis ko Ae roklubu dotyczące jakośc i 

sprzętu jest j ednozr: aczne i znajduje od­
zwierci edlenie w za twierdzonych przez Mi­
ni stra Obrony Narodowej pla nach wielo let­
nich oraz w planach dostaw w Komi sji 
P lanowania przy RM. Niestety brak moż­

liwośc i dostaw w najbliższych lata ch zarów­
,10 samolotu sportowego, tj . PZL-111 , jak 
też do szkolenia dla potrzeb wojska, tj. 
PZL-:V\26 lub PZL-1 30 w we rsji aeroklubo­
wej, powoduje trudną sytuację sprzętową 

podol::nie jak w la tach sześćdziesiątych, a 
więc nie nadmiar możliwości utrudn iający 

dokonan ie wyl>oru, a brak samolotów szkol­
nych jest największym problemem nie ty ł­

Jw tlla Aernklubu PHL, a le również dla 
pr zemysłu lo tniczego. 

Celowe \\, ydają się pona d to wyjaśnien ia 

dotyczą ce sa molot6w Zlin-42/142. Otóż zakres 
użyt><owani a samolotu Zlin-142 n.Ie zos tał 

przez wytw6rcę pomniej szony w s tosunku 
d o samolotów Zlin -42, a osiągi są lepsze 
chociażby z powodu wyższe j mocy s ilnika. 
Natomiast ograniczc:nia dotyczące Jedynie 
,aka zu w y konywania pętl i odwrócone j i po­
nad sześć zwitek w korkociągu zostały 

wprowadzone przez polski nadzór lotn.iczy 
po , ak up te samolotów. Fakt zawieszenia z 
przyc:yn l t:chnicznych samolotów Zlin-142 
w sezonó.e lotn y m 1985 nie zosta ł przez Ae­
roklu b PRL przyjęty jako wyższa kon iecz­
ność. a jest przedmiotem roszczeń arbi tra ­
żow~ch. Ogólna sprawność eksploa ta cyjna 
t ych samolo tów Jest dob ra, nieporównywal­
na np . do samo lotów K oliber. z powodu 
t-raku sa:nolotu specja li s t ycznego do szk o le ­
nia Cl la wojska, je dynie samoloty Z ł i n zo­
stały zakwalifikowane przez zleceniodawcę 

do ł ych ce lów. Samoloty Koliber nie u zy­
si<al y akceptacji. 

Dyrekto r ,\ eroklubu PRL 
,:s. El,sploatacj t i Remontó w 

(- ) Ppl.k mgr inż . Wo jciec h G rzybkowski 

do pomocniczy ch linek 5 odgałęzionych od 
poprzedniego rzędu nośnych l inek 6. 

S k ró t opisu patentowego, chronionego jed­
nym zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 21/1986 r ., w k las ie B64D pod nrem 
P.252761. 
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STRONAU TYCZNA 

Ilustrowany leksykon lotniczy 

Mgr inż. ANDRZEJ GLAS& 

Szybki rozwój techniki lotnicze j i je j poszczególnych 
dziedzin spowodował, że ciągle gwallownie rozwija się ter­
minologia lotnicza. Siedemdziesiąt pięć lat temu, gdy wyko­
nywano p ierwsze loty nad Warszawą, znano zaledwie kilka 
przyrządów nawigacyjnych: prędkościomierz, wysokościo­

mierz i busolę, pod1czas 1jdy dziś do opisania rodzajów awio­
niki lotn icze j, jej działania i konstrukcji nie wystarczy 
tys iąc terminów fachowych . Jakże prostym urządzeniem 

była dźwignia przepustnicy (zwana rączką gazu) połączona 
cięgłem z przepustnicą gaźnika w porównaniu ze współ­

czesnym automatycznym systemem regulacji silnika od.rzu­
towego. Podwozie nie miało mecha.nizmów wciągania i syg­
nalizacji, a amortyzator był kawałkiem sznura gu~owego 
czy sprężyną. Pierwszy wydany u nas (w 1921 r.) nie­
miecko-polski słownik lotniczy K. Stadtmiillera, który po­
rządkował używaną w Polsce terminologię, liczył kilkaset 
terminów (jego objętość wynosiła 28 stron). 

Dziś, aby prawidłowo obsługiwać samolot, trzeba poznać 
dość obszerną terminologię. Z braku znajomości nazw często 
można u słyszeć słowo wymyślone właśnie do takich sy tua­
cji, czyli „wichajster" (z niemieckiego wie heisst er, czyli 
jak on s ię nazywa) . W biurach ko,nstrukcyjnych nieraz pa­
dają słowa: skonstruowałem, lecz jak to teraz nazwać. 

Szczególnie dużo kłopotu sprawiają poszczególne części, a nie 
całe urządzenia. Konstruktor każdego nowego urządzenia 

musi ież nadać mu nazwę, czasem opisującą przeznaczenie, 
czasem skrótową, a czasem 2mpełnie nową . 

Dotychczas wydawane u nas encyklopedie i słowniki lot­
nicze zawierały tylko najpowszechnie j używane terminy 
fachowe. W 1938 r. była wydana „Mała encyklopedia lotni­
cza". W 1946 r. ukazał się „Krótki słownik terminów lotni­
czych" S. Hiszpańskiego. W 1958 r. było wydane „,1000 
słów o lotni1ctwie". W latach 1971, 1974 i 1978 ukaz.ały się 

trzy wydania książki „1000 słów o samolocie i lotnictwie" 
J. Dom::111skiego. W la tach 1970 i 1979 ukaza ły się dwa 
wydania „Ilustro wanej encyklopedii dla wszystkich - Lot­
nictwo''. Sporo terminów lotniczych znalazło się w „Ency-

klopedii techniki wojskowej" z 1978 r. Jednakże wszystkie 
te wydawnictwa zamieszczały tylko najważniejsze, najczę­
ściej spotykane terminy lotnicze. Dopiero trójjęzyczny „Słow­
nik lotniczo-kosmonauty;czny" S. Czerni, wydany w 1984 r., 
podał większą liczbę terminów lotniczych. Także na łamach 
naszego czasopisma od lat zamieszczamy wielojęzyczny 

słownik lotniczy. Ciągle jednak brakowało leksykonu lot­
niczego, precyzyjnie objaśniającego znaczenie terminów. 
A dziś terminów lotniczy-eh jest już kilka tysięcy. ; 
Rozwiązaniem tego problemu ma być wielotomowy „Ilu­

strowany leksykon lotniczy" opraioowywany obecnie przez 
Wydawnictwa Komunikacji i Łączności. W 1987 r. ma się 

ukazać jego pierwszy tom „Technika lotnicza", który ma 
obejmować skrótowo wszystkie dziedziny techniki lotniczej. 
Natomiast następne tomy mają być jednotematyczne. Prze­
widziane są następujące tomy: 

- ,,Technika lotnicza", 
- ,,Wyposaże,nie i o,sprzęt statków powietrznych", 

,,Napędy lotnicze", 
,,Uzbrojenie lotnicze", 
,,Samoloty", 
,,Wiropłaty", 

,,Szybowce, balony, spadąchrony", 

- ,,Eksploatacja statków powietrznych 
- - ,,Materiały lotnicze", 
- · ,,Historia techniki lotniczej". 

ruch lotniczy", 

Interesująca jest koncepcja tomów „Napędy lotnicze", ,,Sa­
moloty", ,,Wiropłaty", ,,Szybowce, ba lony, spadochrony" 
oraz „Historia techniki lotnicze j", które mają zawierać ka­
talogi sprzętu lotniczego. Przewidziane są także życiorysy 

ludzi lotnictwa oraz informacje o wytwórniach lotniczych. 
Każdy tom ma zawierać 800...,.-.1200 haseł i ok. 400 ilustracji. 

Ukazanie się tak obszernej serii leksykonów lotniczych 
powinno zaspokoić główne potrzeby w zakresie terminologii 
lotniczej. Ważne jest też, aby zawLeraly one odpowiednio 
dużo informacji, czyli aby spełniały zarazem rolę encyklo-
pedii techniki lotniczej. ,.-. 

PRENUMERATA ROCZNA 
NAJPEWNIEJSZĄ FORMĄ NABYCIA 

NASZEGO CZASOPISMA 
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FJNLANDIA 

• Odrzucono propozycję współpracy, o­
ferowaną przez Scandinavian Airlines Sys­
tem (SAS), obstaj,ic przy niezależności swe­
go przewoźnika, Finnair . (A . et C. 1110) 

0 FRANCJA 

• Drugi prototyp samolotu dyspozycyj­
nego Dassault-Breguet Falcon 900 5 wrześ­

nia 1986 r. ustanowił rekord prędkości w 
kategorii C-1.1, g rupa 111 (odrzutowe sa­
moloty dyspozycyjne o masie startowej 
16+20 Mg) na trasie Londyn - Nowy Jork. 
Samolot leciał ze ś rednią prędkością 939,6 
km/h , tj. o 13 km/h większą niż wynosił 

poprzedni rekord. (A. et C. 1109) 

• w ciągu dwóch miesięcy 3 irańskie 

myśliwce F - 4 Phantom zostały uprowadzo­
ne przez własne załogi do Iraku. (A. e t C. 
1110) 

IZRAR 

• Przewiduje się prywatyzację linii lot­
n tczych El Al. (A. et C . 1110) 

PAKISTAN 

• Wskutek szturmu żołnierzy armii pa­
' kistańskiej na porwa ny w Karaczi samolot 
Boeing 747 linii Pan Am zginęło 20 osób, 
a ok. 100 odniosło rany. Wśród zabitych 
byli 4 porywacze. (A. et C. 1108) 

RFN 

• Przewiduje się możliwość zastoso"a­
nia samolotów treningowych Alpha Jet do 
zwalczania śmigłowców. Według prasy nie­
mieckiej , mają one być n a dzwycza j sku­
teczne w zwa lczaniu śm igłowców Mi-24. 
(A. et C. 1109) 

• Zachodnioniemiecka firma MTU i a­
merykański Pratt and Whitney zamierzają 

porównać opracowa ne przez siebie śmig­

Jowentylatorowe jednostki napędowe obu­
dowane pi erś~ieniein: CRISP i 11.DP . (A . 
et C. 1108) 

USA 

• 30 wr,ześnia 1986 r. w Anaheim rozpo­
czął się doroczny Zlot NBAA (National Bu-

2 

siness A ircrnft Associat ion), będący 

glądem światowej techniki lotnictwa 
pozycyjnego. z t e j okazji podano, 
całym świecie użyti,uje się obecnie 
samoloty tej klasy. 

prze­
dys­

że v,i 

13 493 

• w 1985 r . niepokojąco wzrosła l iczba 
przesłanek cło zderzeń w powietrz u - do 
777 (w 1984 r. zanotowano ich w USA 589). 

ich więk­

W .1986 r. 
(A. et C . 

Z\vrócono u\vagę, :.Ge znaczna 
!jzość nastąpiła w Kalifornii. 
liczba ta 1n iała jeszcze wzrosnąć. 

1108) 

• Federalny Zarząd L otnictwa Cywilne­
go (FAA) wyciągnął wnioski ze zderzenia 
DC-9 z lekkim samolotem prywatnym. 
Wymaga się urządzeń przeciwko!izy jnych 
na pokładach samolotów liniowych; zapo­
wiedziano ściślej szą kontrolę ruchu samo­
l otów lekkich w rejonach ruchu lotnictwa 
handlowego. (A . et C. 1110) 

• Collins zaproponował pierwszy pokła­

dowy radar meteorolgiczny, zdolny do wy­
krywania turbulencji, przenaczony dla sa­
molotów dyspozycyjnych. Radar TWR-850 
(Turbulence Weather Radar) zdolny jest 
do wykrywania turbulencji w promieniu 
50 mil morskich, przy zasięgu maksyma l­
nym radaru 300 mil morskich . (A. et. C 
1198) 

• Rozpoczęto próby w locie glinowo -li­
towych (Al-Li) elementów struktury n a sa­
molocie F-15 Eagle. (A. et C. 1110) 

• Am erykaósk i m atematyk , prof. Max 
Shawick, postanowił przybyć z USA do 
Europy (Pa ryża) - na V11 Międzynarodo­

we Sympozjum Paliw Alkoholowych 
dwusilnikowym samolotem Piper Aztec 
napędzanym mieszanką 50'/o etanolu i 50'/o 
metanolu. Międzylądowanie, w celu uzu­
pełnienia paliwa , planowano na Azorach . 
Silniki i uk ład p a liwowy samolotu nieco 
zmodyfikowano. W 1983 r . prof. Shawick 
odbył Jot transkontynentalny samolotem 
Bellanca Decathlon, napędzanym · takim sa­
mym paliwem. z przyczy n technicznych 
próba nie odbyła si ę. (A. et C. 1110) 

e I ' 
W. BRYTANIA 

„ wartość zamówień i umów na sprzęt 

lotniczy, zawartych n a Międzynarodowym 

Salonie Lotniczym Farnborough'86 osiąg­

nęła 1 mld funtów, z czego 250 mln fun­
tów przypadło na umowy z przemysłem 

bryty jskim. (A . et C. 1108) 

• Na początek 1987 r. zapowiedziano 
prywatyzację linii lotniczych British Air­
w ays . (A. et C. 1109) 

• Jl s ierpnia 1986 r. śmigłowiec ·westlan cl 
Lynx · pobił absolutny rekord prędkośc i dla 
śmigłowców, osiągając 400,87 lcm/h. Poprzect „ 
ni rekord nnleżal do r adz ieckiego Mi-JO 
(367 km/h w 1977 r.). Tym samym została 

również przekroczona przez śmigłowiec 

prędkoś ć 400 km/h . Wes tland Lynx, który 
u stanowił nowy rekord prędkości, wypo­
sażony był w nowe, kompozytowe łopa ty 

·wirnika głównego, skonstruowane w ra­
mach programu British Experimental Ro­
tor Programme 1II (BEilP III) i w stan­
dardową głowicę wirnika głównego. (Flight 
Int. 4025) 

• Pierwsze Joty dwóch nowych samolo­
tów British Aerospace, zbudowanych we ­
dług najnowszych technologii: 6 sierpnia 
1986 r. - ATP (Advanced Turboprop, dwu­
silnilwwy turbośmigłowy samolot komuni-

►DśWIATA 

kacji lokalnej nowej generacji) i 8 sierp­
nia tego roku - EAP (Experimental Air­
craft Programme - eksperymentalny sa ­
molot bojowy uznany za lwnkurenta fran­
cuskiego Oass~ult-Breguet Rafale). (Flight 
Int. 4024 i A . et C . 1105) 

• Po burzliwej debacie parlamentarnej. 
na której os tro sk rytykowano panią pre­
mie,r Margaret Thatcher i członków rządu 

oraz administracji odpowiedzialnych za 
niedawną , pamiętną „aferę Westlanda", za­
proponowano utworzenie Ministel'iałnego 

llim·a ds. Lotnictwa (Ministe riał Aerospa ­
ce Board), które miałoby za zadanie koor„ 
dynować politykę va.1'lstwa w tej dziedzi ­
nie. (A . e t C . 1105) 

WŁOCHV 

• W produkcji samolotu Panavia Torna­
do , ze strony włoskiej uczestniczy 17 wy­
twórni: 7 zajmuje s ię produkcją silnika 
RB.199, a pozostałe 10 - produkcją awio­
niki. (A. et C . 1109) 

* ZSRR 

• Planuje się skonstruowanie i produk­
cję dwóch nowych samolotów transporto­
wych: aerobusu d a lekiego zasięgu 11-96-300 
(z bliżony do Ił-86) oraz samolotu komuni­
k ac ji l okalnej 11-114 . Ten drugi, jakkol­
wiek symbolem nawiązuje do stosowanego 
jeszcze obecni e samolotu Il-14, jednak 
sylwetk ą i uldadem zbliżony jest do bry­
tyjskiego samolotu komunik acji lokalnej 
nowej generacji BAe ATP (prowadzono 
rozmowy nt. kupna licencji na ten samo­
lot przez ZSRR) . (A viaeksport) 

OGÓLNE 

• IATA poinformowa ła, że pomimo zwię­
lrnzenia liczby oferowanych miejsc o 7'1o, 
w I półroczu 1U86 r. w międzynarodowych 

przewozach pasażerów panowała stagnacja. 
Przewozy towarów wzrosły zaś tylko o 5°/o . 
(A. et C . 1107) 

• Według IATA , w pierwszym półroczu 

1986 r. przewieziono przez Atlantyk Pół­

nocny 9 381 687 pasażerów, tj . o 8,2'/o mniej 
niż w 1985 r. Zmala ł także współczynnik 

wypełnienia miejsc w samolotacll n a t ych 
linia ch wyniósł śred nio 59,4'/o (tj. o 
10,4'/o mniej niż w analogicznym okresie 
1985 r.). A. et C . 1108 i 1110) 

• Według obecnych prog noz, wartość 

wyrobów światowego prz emysłu lotniczo­
-kosmicznego, sprzedanych do końca wic­
ku, os iągnie sumę 1000 mld dol. Przewidu­
je s i ę, że 280 mld dol. z tej sumy (28°/o) 
przypadnie n a lotnictwo wojskowe, 330 
mld dol. - na cywilne, a pozostałe 390 mld 
dol. - na wyroby rakietowe i !wsmiczne. 
(A. e t C. 1108) 

• Przewiduje się , że rozwój samolotów 
komunikacji lokalnej następnej generacji 
wymagać będzie od konstruktorów zespo­
lenia wysiłków. (A. et C. 1108) 
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Analiza wyników prób statycznych 

Dr inż. ANDRZEJ KOWALSKI 
OBR SK PZL-Mielec 

Przepisy budowy samolotów wymagaj ą prowadzenia prób 
statycznych w celu udokumentowania dostatecznej wytrzy­
małości elementów płatowca. Mimo że wymagają one rów­
nież korekty otrzymanych wyników [l, 2, 3, 4] (na tPOds tawie 
rzeczywistych parametrów wytrzymałościowych materiałów 
części tworzących strukturę nośną badanego elementu) , w 
kra ju z reguły nie robi się takich analiz, co prowadzi (przy 
pełnej świadomości tego faktu) do autom atycznego zafał­
szowania rezultatów tak, aby otrzymać zawyżone współ­
czynniki bezpieC'zeństwa. 

Zazwyczaj obciąża się daną część siłami wyznaczonymi 
zgodnie z wymaganiami danych przepisów (z uwzględnie ­
niem wymaganego współczynnika bezpiecz.ieństwa) i j eśli 
udaje się utrzymać to obciążenie w wymaganym czasie -
to uznaje się za udowodnione spełnienie wymagań przepi­
sów dla danego prz,'ypadku obciążenia. 

Niektóre przepisy (j ak np. AP-970) przewidują możliwość 
pewnego zwiększenia w próbach obciążeó dopuszczalnych 
,(dla tych przepisów o 20'0/o) w celu pokry,eia rozrzutów wła­
ściwości wytrzymałościowych materiałów badanych części. 
Być może, iż w przypadku angielskich materiałów stosowa­
nych w budowie wojskowych .samolotów było to wys tarcza­
jące. Jeśli wziąć pod uwagę, że krajowe durale {5 , 6, 7] 
typu PA 7ta mają dla R ,r.J rozrzut przekraczający 700/o, a dla 
R0, 2 - powyżej 1000/o (w odniesieniu do minimalnych), to 
i taki dodatkowy 200/o zapas niewiele może zabezpieczyć, 
zwłaszcza je ś li chodzi o próby statyczne prowadzone do 
zniszczenia elementu, z których wyciqga się ponadto po­
chopne wnioski, co do możliwości dodatkowego przeciążenia 
dan.ego zespołu. 

vV opraco,waniu przeprowadzono pewne elementarne roz­
ważania dot. t ego t ematu. 

Wyjściowy model układu i ograniczenia 

Rozważmy najprostszą płaską kratownicę, składającą się 
z dwu przegubowo powiązanych prętów, zawieszonych prze­
gubowo na sztywne j płycie, obciążoną j edną silą leżącą 
w plasz.czyźnie kratownicy i przyłożoną w węźle. Zakłada­
my j ednorodność materiału każdego z prętów i pomijamy 
zaburzenia równomierności rozkładu naprężeń w przekro­
jach w pobliżu węzłów mocowania. W tej analizie ograni­
czymy się jedynie do prętów rozciąganych, a więc: 

a1 ,;;p,;;n - o.2 

Układ jest statycznie wyznaczalny, więc równania statyki 
dają związki na si ły w prętach: 

sin(P - a,) 
R, = P ----- , 

si n(a, + a 2) 

s in( P-1- a 2) 
R. = P----

. si, ; (a 1 + a 2) 

Przyjmując, że pręty są wykonane z materiałów o doraź­
nej wytrzymałości (odpowiednio R m im in i R m 2min) i siła P 
jest si l ą niszczącą , możemy dobrać przekroje tych prętów: 

(2) 

Tak wi,ę c , jeśli konstruktor w ogóle prowadzi jakieś ana­
lizy projektowe, a ponadto zna s iłę P obciążającą strukturę, 
może swoją konstrukcję zaprojektować całkiem optymalnie 
pod względ em ciężarowym, co w lotnictwie jest jednym 
z podstawowych kryteriów. 

W powyższych obliczeniach kryją się j ednak dodatkowe 
założe nia: 

-· zarówno każdy z elementów sk ł ad-owych, jak i struk­
tura jako całość zachowują się id entyczni e w całym prze­
dziale naprężel'l od zera do zntszczenia, co oznacza propor­
cjonalność wzrostu naprężeń we wszystki ch e lementach, 
również poza gran icami sprężystości (a dokładniej - pro ­
porcjonalno ś ci ) , 

-· odkształcenia każdego z elementów, a także struktury 
jako całości. są bardzo małe, tak ma łe, że nie powodują 
zmiany rozkładu obciążeń wewnętrznych w miarę wzrostu 
obciąże11 zewnętrzny ch. 
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Obydwa założenia są ze sobą związane i wzajemni,e się 
warunkuj ą. 

Spróbujmy prześledzić zachowanie się kratownicy obcią­
żanej aż do jej zniszczenia, przy uwzględnieniu dużych de­
formacji każdego z prętów. 

Model zniszczenia konstrukcji w próbie statycznej 

Przyjmijmy model zachowania się próbki materiału, z któ­
rego j,est wykonany pręt kratownicy, w próbie rozciągania : 

- do umownych naprężeń. a i wydłużeń ii materiał za­
chowuje się liniowo, 

- pozostałą część wykresu a = f (e) zastępujemy elipsą 
zniszczenia o równaniu: 

(er -er0 ) 2 (e -ek)2 

a• + b2 = l (3) 

gdzie eki - maksymalne wydłuże nie względne próbki ma­
teriału pręta, otrzymane podczas badaó na zrywarce . 

W -celu określenia parametrów tej elipsy wykorzystujemy 
poniższe warunki brzegowe: 

gdzie E - moduł Younga. 

Podstawiając: 

otr zymujemy : 

a(S - 1) - R,,. 

(S - 2) 

(4) 

(5) 

W niniejszym ar tykul e w obliczeniach przyjęto, że a 
odpowiada naprężeniom plastycznym R 0,2 lub Re, 

Ponadto będziemy przyjmowali, że odkształcen ia prętów 
(mimo że już znaczące) będą powodowały tylko takie defor­
macje kratownicy, że jeszcze będzie można operować przy­
bliżeniami: 

sin (L1a) "-' Lla cos (L1a)"' 1 

oraz że 

fJ = const 

Wykorzystując za leżności (1) , otrzymujemy związek po­
między R 1 i iR 2 d la odkształconej kratownicy: 

R,[sin(P + a 2) + Lla 2 cm (P + a,)] = R, [sin (P - a 1 ) + 

- Lla 1 cos(P - a,)] (6) 

Na podstawie wzorów znanych z trygonometrii, dla od­
kształconej kratownicy mamy zależności: 

lt - z: (1 + e 1 )
2 + I ł (1 + e, )2 

cos (a. + Liu,) =c cosa 1 - Lla 1 s iG0. 1 = ---- ----
2/0 12(1 -1- e2 ) 

(7) 

(8) 

Wyznaczając L1a 1 i Lia2 ze wzorów (7) i 1(8) i podsta,wiając 
do (6), otrzymujemy: 

3 
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Jeśli którak olwiek z si l R 1 lub R2, osiągnie wielkość 
niszczącą, to wyznaczona dla n ich siła !P będzie si łą n iszczą­
cą kratownicę. 

Powyższe obliczen ia można względnie prosto zaprogramo­
wać nawet na ka lkula torze typu SR-58. 

Przykłady 

Przyjmijmy dla wyjściowych, projektowych warunków 
obliczeniowych dla materiałów prętów minimalne wielkości 
naprężeń doraźnych : 

6, 
~Al 
6(l] 

5(l] 

I 4{)(J 

-7--
;.w 

I f[)(J 

ć,% 
ć o fO 12 fi/ 16 18 20 

Rys . 1. K ratownica z prętów zawieszonych Rys. 2. Oznaczenia wartości uży tych w R ys . 3'. Charakteryst yka prętów duralowych 
• = f (o) przegubow o na sz tywne.i płyc i e te kście 

TABLICA I 

Oznaczenie I Miano I ., - 0,005 0,05 

c, - 0,00367 0,0049•1 

R, kN 3,358 4 .032 

R, kN 9,3 19 12,53 1 

0<, +,1o, , gra<l o 40,23? ,i2 ,392 

0:2 -/- .d'a: a gra.d a:i 50,249 50,264 

p kN 9,933 J 3,34j 

ivia j ąc wyznaczone parametry elips zniszczenia dla zało­
żonych charakterystyk materia łowych obu prętów, czyli 
związki c1 = f (o1) i a2 = f (o2) , można okreś lać (metodą ko­
le jnych przybliżeń , dla zadane j dok ładności rozwiązania) 
zależność R1 od R2 • 

Następnie oblicza się s iłę ,P, która powinna być przyło­
żona, aby w odkształconej krat ownicy wywołać odpowied­
nią wielkość sił R1 i R2 : 

P = R 2 cos [P - (a 1 + Lla ,)J - R, cos [P + (a2 + Lla,)] (JO) 

a) . 
R2 ,l<N b) 

20 

{8 

(6 a) 
14 

0,1 o, 125 o, 15 0,175 0,1 797 I 
0,006 1•1 0,00683 0,01233 0,03824 0,05 I 
4,3 09 4,39 1 4,147 4,4 78 ·1,.482 I 

15,57J l7,J26 19,266 2 1,00., tl.lH 

44 ,i8 1 45,980 ,n, 142 48 ,109 48,2 14 

50,163 50,082 50 ,266 51,6 19 52,2 71 

16,513 18,345 20,323 22,204 22 ,400 I 
R m 1111iu = R,,, ,ou;n = 400 MPa 

Siła obciąża j ąca P 0 = 10 kN , przy wymaganym współczyn ­
niku bezpieczeńs twa n = 1,5, a w i ęc projektowa siła niszczc1-
ca będzie wynosiła ip = 15 kN. 

Obliczen iowe dane materiałowe prętów du ra lowych (np. 
na podstawie badania próbek świadków): 

bi (c(;+t:. ilo 

64 

62 

f,() 

58 

E\ = E, = 7,2-10' MPa 

R,,., = 350 MPa, R01 = 250 MPa , F.Ja = 0,20 

O) Il kN bJ 
1 , 

f8 

f(j 

14 
112,kN 

fl f2 

f(J fO 

8 8 

~L~ 
i/2 I/// 1/5 1/8 (c({•M~)°4-41J,_.,.,// c-,-1{-ł/J:XJ' 

6 6 

4 4 

2 2 

2 i/ 6ft1,kN O at .kN 
Rys. 4, Wynik ł obliczeń obciążenia: a ) przy­
padek la, b) przypadek lb 

4 

Rys. 5. Wyniki oblicze,\ kątów: a ) przypa­
dek , la, b) pnypadek l b 

lł.ys. G. Wy• 1iki oblicleń obciążenia: a) przy ­
paciek 2a, bJ pr zy padek 2b 
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TABl.lCA 2 

U L 11 1„ z.en ie I J\1i1rno I 
r. , - O,OOJ 0,00,1 

e, - 0,00302 0,01866 

R , - k N 2,770 3,69'1 

R, kN 7,654 10,15:1 

cx1 + .da1 grad0 40,144 40,177 

o: 2 +Lfcx1 grad0 50,205 51,26 9 

p kN 8,156 10,891 

R,,. 2 = 600 :MPa, R, 2 = 500 :MPa, c1. 2 = 0,05 

i odpowiadające im (odpowiednio) parametry elips zn iszcze­
nia: 

<1 1 = 0,19653275, b1 = 100,716846, ao(i) = 249,283154, 

e, = 0,003412222 

a, = 0.04307949, b2 = 103,448276, a0( 2) ":" 496,551724, 

e, = 0,0069444,H 

Pr zypa d e k l a 

a, = 4,0°, a 2 = 50°, fJ = 60° 

Przyjmując projektowe R m mln dla obliczenia przekrojów 
prętów, z za leżn ośc i (1) i (2), otrzymuj emy: 

F; = 0,12862·10 - • m\ F;=0,35238-10 - , rn ' 

oraz s iły niszczące pręty: 

R,ni,zcz = F; ,R,,,, = 4,,489 kN, R2niszc, = F; ,R,,, . = 21,1'14 kN 

Zadają c stopn iowo wzrastającą wielkość (np. e1) , określa­
my R1, a następnie z (9) z zadaną dokładnością wyznacza­
my wielkości E2 i R2 , aby kolejno z (10) obliczyć P, aż do 
uzyskania zniszczenia któregokolwiek z prętów. 

\Vyniki obliczeń zestawiono w tabl. 1 i na rys. 4a i 5a. 

Przypadek lb 

Zachowując tę samą co w przypadku la geome trię · układu, 
zamieniamy rzeczywiste materiały prętów, to znaczy że 
dane materiałowe dotychczasowego pręta nr 1 przypiszemy 
prętowi nr 2 i odwPotni.e, Zmienią się wielkości s ił ni szczą­
cych prętów i siła niszcząca konstrukcję: 

R;niszcz = F;-Rm2 = 7,695 kN, R ; niszc, = F~-Rn11 = 12,333 kN 

Wyniki obli czeń zestawi ono w t abl. 2 i na ry s. 4b i 5b. 

P r zypadek 2a 

Zmienimy nieco wi e lkośc i kątów, zachowu j ąc pozostałe 
paramet ry identyczne jak w przypa dku l a : 

a, = 35° a2 = 45°, f] = 6.'i 0 

Przek roje prętów (dla t ego samego R ,w m in = 400 MPa) 
będq wynos i ł y odpowiedni o : 

F ;' = 0,19039 -10 - , rn2, F; = 0,:15782· 10 - • m ' 

a s i ł y n iszczące prQly: 

.R, 11 i,z.·z ~ F;' -R,,,, = 6,663 kN R ~niszc ,. = F;- R,,, 2 = 21 ,4 69 k N 

Wyn iki obli czcó zes tawiono w ta bl. 3 i na rys. 6a i 7a . 

TABLICA 3 

(hnacacuie I l\'liano I 
c, - 0,005 0,05 

c, - 0,00366 0,00469 

R, kN 4,985 5,985 

R, kN 9,428 l 2,Q92 

CX1 -t- Lfe1 grad0 32,271 37,38•1 

et:i + Lfa.2 grnd" 45,310 115,74 1 

.P kN 9,917 12,837 
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0,0045 0,005 0,00525 0,0055 0,00561 l 
0,05561 0, l l I 15 o, 14485 0, 18254 0,20000 

4,155 4,6 J 7 4,348 5,079 5,171 

11, 192 11 ,950 12,191 12,319 12,333 

40, 105 39,837 39 ,594 39 ,257 39,089 

53,783 57,574 59 ,886 62,487 63,630 

12,202 13,368 13,869 M ,249 I 14,385 I 
Przypadek 2b 

Zachowujqc geometrie:: układu ja k w przypadku 2a, za­
rnieniamy w za jemnie materiały prqtów, ana logicznie do 
p rzypadku 1 b. 

Nowe s iły ni szc zące będą wynos i ły odpowiednio : 

R; nisze, = F;' · Rrn2 = 11 ,4,2:1 kN R; ni ,zcz = F; -R,," = 12,5211 kN 

Wyniki obli czeń zestawiono w tabl. 4 i na rys. 6b i 7b . 

Uwagi końcowe 

• P ewne zastrzeżenia może budzić przyjęcie w oblicze­
niach założenia, że ,fi = const. W rzeczywistych warunkach 
r ea lizacji prób statycznych s i ła P powinna być racze j skie­
rowana do s tałeg-o bieguna niż zachowywać stałość kąta, 
a le zmienienie go dość istotnie skomplikowałoby poglądo­
we rachunki nie wprowadzając żadnego istotnego meryto­
rycznego elementu w przeprowadzane rozważania, a jedno­
cześnie przy normalnie spotykanych proporcjach wymiarów 
badanej kratownicy i odległości do ustawionego zespołu 
obciążającego - wpływ zmienności kąta ,fJ będzie nieduży. 

• W niniejszym artykule pominięto przypadek próby sta­
tycznej jednego pręta rozciąganego osiowo, w którym wynik 
próby jest wprost zależny od właściwości materiału pręta 
i jego geometrii przekrojów poprzecznych. Nie jest jednak 
oczywiste, czy i w takim przypadku dokonano by korekty 
wyników próby w odniesieniu do rzeczywistych właściwości 
materiału i wielkości przekrojów badanego elementu. Praw­
dopodobnie n U'!, 

• Przyjmując, że elementy kratownicy (będącej obiektem 
próby) mają przekroje poprzeczne dokładnie takie, jakie 
zostały wyznaczone w obliczeniach projektowych (co oczy­
wiście powinno być sprawdzone pomiarami przed rozpo­
częciem próby) i porównując wyniki przypadków la i lb 
można stwierdzić, że nawet po wzajemnej zamianie mate­
riałów obu prętów (które to materiały różnią się w sposób 
istotny właściwościami mechanicznymi) zniszczeniu ulega 
ten sam pręt nr 2, przy czym niszczące siły obciążają ce 
układ w obu przypadkach różnią się zasadniczo. 

Jeśli nie uwzględnimy parametrów materiałowych, to 
przyjmuj ąc nominalną s ilę dopuszczalną P 0 = 10 kN otrzy­
mamy w s pół.c zynniki bezpieczeństwa: 

22,400 
n,a = ---. = 2,2·1,, 

10 

, 14,385 
Tl/ =--- = 1 44 

I l 10 ' 

Po uwzględni eniu parametrów ma te riałowych zn iszczone­
go elem entu otrzymamy: 

22,400 400 
= -----= 1 49 

10 600 ' 

14,385 400 
n';L = --10- · 350 = ] ,6-(, 

0,1 O, l t5 0,1:i 0,1 75 0,20 I 
0,00546 0,00583 0,006t l 0,00660 0,00709 

6,397 6,51 9 6,60 I 6,648 6,663 

H,059 15,0 14 15,')()3 17 ,014 18,096 

39,711 40,870 42,027 43,182 44,336 

46 ,05 1 46,156 46 ,23 1 46,280 46 ,308 

15,023 16,055 17, IH 18,259 19,354 I 
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'fABLICA 4 

Oznaczenie I Miuno I 
•• - 0,001 0,003 

,, - 0,00100 0,0030 ! 

R1 kN 1,371 4,11 2 

R, kN 2,579 7,757 

a1 + Aa, grRd0 35,057 35 ,171 

a,+Aa, grud0 45,082 45,245 

p kN 2,706 8, l52 

a) b) !oC2•tlrx2!0 

59 

57 

55 

53 
pć2•Llci2)0 51 

'L: 49 

IJ7 41 __ ._-_ · 

(J4 •!JoC1)0 3 ~ 1•.t.ci/ 37 39 IJ1 l/3 

Rys. 7. Wyniki obliczeń kątów: a) przypadek 2a, b) przypade k 2b 

Z •otrzymania (z przeprowadzonej próby) wielkości współ­
czynnika bezpieczeństwa n = 2,24 mógłby się cies zyć tylko 
bardzo n aiwny konstruktor, a le r ealia są takie, że z ana­
logkznych wyników cieszą się nie tylko naiwni. 
Porównując wyniki przypadków 2a i 2b można stwierd zić, 

że w obu przypadkach zniszczeniu ulega pręt wykonany 
ze słabszego materiału (Rm = 350 MPa). 
Obliczając współczynniki bezpieczeństwa, otrzymujemy: 
- bez korekty materiałowej: 

, 19,354 
n2a = --- = 1,94, 

10 

, 14~99 
ll2b = --- = 1,5 

10 

- z korektą materiałową zniszczonego elementu: 

= 19,354 . 400 = 2,2l, n','b = 14,99 . 400 = l,? 2 n;a 10 350 10 350 

S zczególnie imponujące jest tutaj ,otrzymanie współczyn­
nika bezpieczeństwa n = 2.21, i to po przeprowadzeniu for ­
m alne j korekty materiałowej. Sukces ten wynika z zupełnie 
błędnego założenia, pojawiającego się jeszcze w niektórych 
publikacjach, np. w 1[8], że jeś li w ogóle prowadzić jakieś 
k orekty w próbach statycznych , to ty 1 ko w odniesien iu 
do elementów znis2lczonych. 

Dodatkowo, analizując tabl. 2 i 4, można stwierdzić, że 
mimo formalnie wysokich współczynników bezpieczeństwa, 
przy obciążeniach bliskich dopuszczalnym (P = 10 kN) od­
kształcenia w prętach, które późnie j ulegną zniszczeniu , 
znajdują się już w obszarach elips zniszczenia, a więc po 
zdjęciu obciążenia dopuszczalnego pozostałyby w nich cał­
kiem spore odkształcenia trwałe. 

• Zamieszcwne w artykule czt ery przypadki pracy takie j 
elementarnej struktury (które -oczywiście nie wyczcrpujc1 
całego bogactwa różnych możliwych skojarzeń geometrii 
i właściwości fizycznych prętów tej kratownicy) wskazuj ą 
dowodnie, że bez pomiarów geometrii części i prób materia­
łowych obiektu próby (o czym obszerniej w {9]) oraz pełnej 
analizy obliczeniowe j pracy struktury, która umożliwiłaby 
przynajmnie j ocenę korekty wyników próby - sam wynik 
próby statycznej o niczym nie stanowi. 

• Z całą premedytacją w niniejszym artykule nie poru­
szono zakła,dania danych wytrzymałościowych w dokumen­
tacji konstrukcyjne j. Było to wtedy, gdy konstruktor przy 
dobieraniu przekrojów prętów przyjmował R1 min = R2 min = 
= 400 MPa. 
Rzeczywistość jes t taka, że w najlepszym przypadku w 

trakcie fizyczne j r ealizacji elementów będzie się zwracać 
uwagę na gatunek materiału - w tym np. przypadku PA 7ta. 
Natomiast czy to będzie profil wyciskany lub walcowany, 
czy też wytnie się go z bardzo lichego, bloku materiałów -

6 

0,004 0,005 0,0051 0,0052 0,005288 

0,01904 0,13698 0,15670 0,17855 0,200 -
5,483 6,85-i 6,991 7,1 28 7,249 

10,326 12,333 12,4 35 12,502 12,521 

35,360 35,825 35 ,807 35,762 35,691 

46,396 54,719 56,105 57,642 59,1 52 

10,975 14,200 14,515 14,820 14,9898 

zależy od przypadku i od tego, co jest w magazynie. Takie 
a nie inne r ea lia zmusza j ą ,(a właściwie powinny zmuszać ) 
konstruktorów do nietworzenia mitów w dokumentacji i do 
operowania minimalnymi właściwościami dla g at u n k ów, 
a nie dla półproduktów, co w sposób oczywisty znacznie 
zwiększa masy elementów przy jednoczesnym pogorszeniu 
się np. parametrów trwałościowych . I jak tu nawet po­
marzyć o konstrukcjach materiałooszczędnych! 

• Problem jakośc i materiałów i dyscypliny k onstrukcyj ­
no-technologicznej jest pomijany. I nie chodzi już tylko 
o to, czy hutnictwo potrafi, czy nie potrafi produkować 
półfabrykaty strukturalne o właściwych i powtarzalnych 
parametrach (zwłaszcza gdy chodzi o materiały, których 
receptury i t echnologie wykonania są znane od ponad 
piqćdz iesięciu lat) , ale zagadnieniem podstawowym jest 
aktualna w,iedza o całym kompleksie zależności parame­
trycznych, właściwościach wytrzymałościowych stosowanych 
materiałów. K,onstruktor, tworząc d okumentac j ę i odpowia­
dając za j akość sprzętu, powinien c h c ie ć i m ó c do­
kładnie wiedzieć, jakie konsekwencje wynikają dla kon­
strukcji, gdy w.pisuje materiał do t a belki. A zagadnienie 
jes t szerokie, bo oprócz statyki jest jeszcze cala obszerna 
dziedzina pokryć i trwałości - zużycia, zmęczenie, kruche 
pękanie i różne postacie korozji . 

Wydawać by się mogło, że wniosek jest oczywisty -
należy wprowadzić karty materiałowe , choćby na wzór 
amerykańskich ,[10), czy RFN-owskich 1[11), a le mimo wie­
loletnich prób i zabiegów problem nie został rozwiązany . 
Ciekawostką jest również, że organy nadzoru - zarówn o 
cywilne, jak i wojskowe - także nie przejawiają rzeczo­
wego zainteresowania tym problemem. 

• Wydaj e się być oczywiste, że aby otrzymać wyniki 
prób statycznych najbl iższe nominalnym wartościom obcią­
żeń, należa ł-oby elementy do prób wykonywać z materiałów 
o naj niższych wartościach dopuszczalnych przemyślaną do­
kumentacją . Wówczas korekty, j eśli nawet byłyby potrzeb­
ne, stanowiłyby znikomy procent. Jednak w obecnych ukła ­
dach organizacyjnych nie jest to r ealne i nie ma żadnej 
gwaran cji , że j eś li nawet w magazynie uda się wyselek­
cjonować półprodukty o min imalnych parametrach - t o 
trafią one w produkcji tam gdzie trzeba. Pozostaje więc 
wycinanie próbek z gotowych (lub prawie gotowych) ele­
mentów i prowadzenie całe j działalności korekcyjnej, która, 
nawet dla tak prymitywnego przykład u jak powyższy, jest 
zabiegiem nie najprostszym, lecz - jak widać - ni ezbęd­
nym. 
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Klasyfikacja 
li' , • 

nawierzchni lotniskowych 
metodą ACN-PCN (IV) 

nosnosc1 

Dr inż. KRZYSZTOF CZARNECKI 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

Kontrola obciążenia nawierzchni naziemnym ruchem 
samolotów 

Metoda ACN-PCN daje zarządom lotnisk możliwość bie­
żącej kontroli naziemnego ruchu samolotów pod względem 
wielkości i częstości obciążeń (Przekazywanych na nawierz.c,h­
nię. Umożliwia w ten sposób ochronę nawierzchni przed 
przedwczesną utratą nośności. Jest to zasadniczym celem 
metody. Na podstawie liczb ACN i PCN ,są podejmowa;ne 
decyzje odnośnie do dopuszczalnego sposobu ek·sploatacji 
nawierzchni. Metody zalecane do określania wartości tych 
liczb omówiono w i[2] i r[3]. Jeżeli spełniony jest warunek: 
ACN ~ PCN, to samolot może I bez ograniczeń użytkować 
nawierzchnię. W przeciwnym przypadku jest wymagane 
ograniczenie ruchu samolotu na nawierzchni w celu unik­
nięcia jej nadmiernego przeciążenia. Odpowiednie kryteria 
sformułowane dla ograniczeń ruchu przedstawiono w [l]. 
Aby maksymalnie ułatwić praktyczne wykorzystanie możli­
wości jakie daj,e oma,wiana metoda klasyfikacyjna w kon­
troli obciążeń nawierzchni, (Przedstawiono (wraz z krótkim 
komentarzem) przykłady działa1'1 na liczbach ACN i PCN. 
W tabl. 1 podano liczby ACN samolotów będących przed­
miotem analiz w poszczegó1nych przykładach . 

Korekta liczb ACN 

Wielkość ciśnienia w oponach kół głównych je.st zazwy­
czaj dostosowywana do maksymalnej wartości masy samo­
lotu. Ciśni ei!1ia tego nie zmienia się, mimo iż w praktyce 
masa startowa samolotu często przyjmuje różne wartości, 
niekiedy nawet ma~ząco mniejsze od mak:symalne j masy 
samolotu obciążonego. Zdarzają się jednak przypadki, w1 
których jest uzasadnione eksploatowanie samolo tu przy ce­
lowo zred ukowanej masie oraz ciśnieniu w oponach. Na 
nawierzchnię jest wówczas przekazywane mniejsze obcią­
żenie. Ozna1Clza to również , że liczba ACN wyrażająca od­
działywanie tego samolotu na nawierzchnię po,winna być 
mniejsza niż w przypadku jego maksymalnego obciążeni,a 

oraz nominalnej wartości ciśnienia w oponach. Korekty 
liczb ACN ze względu n a redul~oję masy samolotu można 
dokonać w następujący sposób: 

fł.D r---+---t----1---+---1--c-1-f--j 

ł e 
~Q--+-,~Mr--+--+--1-------j 

0.6:-::---;:-:::::----;"!:-----,ee-:-----,J,c-----,-,~-..,,.J 
0.5 0,75 1,0 1,25 1.5 1.75 2.0 

Cisnienie w oponie , /vf Pa 

Rys. 1. Korekta liczb ACN ze względu na ciśnienie w oponie -
tylko dla przypadku oddziaływania samolotów na nawierzchnie 
sztywne : 1 - wysoka nośność podłoża, 2 - średnia nośność podło­
ża, 3 - niska nośność podłoża, 4 - bardzo niska nośność podłoża 

TLiA 1987 nr 4 

M-m1 
ACN,,, = max ACN - ---(max ACN - min ACN) 

I l\f-m 
(1) 

gdzie: 
·M - maks. masa startowa samolotu, kg, 
,m - masa operacyjna nie obciążonego samolotu, kg, 
•m 1 - masa samolotu, dla której aktualnie jest wyznacza­

na liczba ACN, kg, 
max ACN - liczba klasyfikacyjna samolotu właściwa dla 

masy M, 
min ACN - liczba klasyfikacyjna samolotu właściwa dla 

masy m, 
ACNm1 liczba klasyfikacyjna, samolotu właściwa dla 
masy m 1. 

Wzór .(1) został opracowany na podstawie wyników ba­
dań, wskazujących na i stnienie wprost proporcjonalnej za­
l eżności między masą operacyjną samolo tu a jego liczbą 
i\CN. Zatem prawdziwa jest relacja: 

max ACN - ACNm1 

maxACN -minACN 
(2) 

Dane niezbędne do wyznaczenia wartości ACNm, są zamiesz­
czone w tablicach liczb ACN samolotów. Przykładem takie­
go zestawienia jest tabl. 1. 
Korzystając ze wzoru (3) można przeprowadzić korektę 

liczby ACN ze względu na redukcję ciśnienia w oponach 
kół głównych samolotu: 

(3) 

gdzie: 
Pmax - nominalne, zalecane przez producenta ciśnienie 

w oponie, MPa, 
Prect - wartość zre dukowanego ciśnienia w oponie, MPa, 

ACNPmax - liczba klasyfikacyjna samolotu właściwa dla 
ciśnienia Pmax w oponie (zamieszczana w tablicach liczb 
ACN), 

CBR - standardowa nośność podłoża gruntowego (przyj­
mowane są cztery wartości: 3, 6, 10 lub 15), 

,C1 = 0,5695; C2 = 32,035 - współczynniki empiryczne. 

Wzór (3) znajduje zastosowanie tylko w przypadku od­
działywania samolotu ze zredukowanym ciśnieniem w opo­
nach na nawierzchnię o konstrukcji podatnej. Jeżeli samo­
lot oddziałuje na nawierzchnię sztywną, to korzystając z wy­
kresów przedstawionych na rys. 1 można wyznaczyć współ­
czynnik poprawkowy cp . Skorygowaną liczbę ACN wyzna­
cza się wówczas ze wzoru: 

ACN = (fJ • ACNstd (4) 

gdzie: 
ACN51ct - liczba klasyfikacyjna samolotu właściwa dla 

standardowej wartości ciśnienia w oponie, równej 1,25 MPa 
(zamieszczana w tablicach liczb ACN). 

Jeżeli max ACN pewnego typu samol,otu jest większa od 
liczby PCN nawierzchni, to przejazd tego samolotu spowo­
duje przeciążenie nawierzchni. Metoda ACN-PCN umoż­
liwia określenie maksymalnej masy maop samolotu, przy 
której nie występuje jeszcze wspomniane przeciążenie. 
W tym celu należy we wzorze (2) przyjąć m 1 = maop oraz 
ACNm1 = PCN, a następnie przekształcić ten wzór do po­
staci : 

PCN-minACN 
rnd0P = m + (M -m) ACN . ACN max -mm 

(5) 

Samoi.ot ze zredukowaną w ten ,sposób masą może bez ogra­
niczeń użytkować daną nawierzchnię. 
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Przykład 1 

Określić warunki, przy jakich samoloty A irbus A.300-B2, 
B-727-200 (Standard) oraz Ił-62 mogą bez ograniczeń użyt­
kować nawierzchnię podatną wykonaną n a podłożu o śred­
niej nośnośc i, mają cą liczbę PCN = 48. 

Rozwiązan·ic 

Zgodnie z wymaga n iami metody ACN-P CN, info r mac ja 
o nośności na wierzchni publikowana jes t na s tę pując o : 

PC N 48/F /B/ W/T 

TABLICA 1 

masc: ope racyj ną lub c1sn1enie w oponach. Korzys taj ąc z 
\ ·zorn (5) wyznaczono maksy malną wiel kość zredukowanej 
masy sa molotu, przy k tóre j ni e na stc:pu je przeci ążeni e na­
wi erzch ni: 

48 - 17 
111 ,ed = 69 400 + (l 62 000 - 69 400)--- = 159 l 06 kg 

49 - 17 

L iczba ACN samolotu Il-62 obl iczona . ze wzoru (1 ), wł a ­
ś ci wa dla masy mred jest równa: 

162 ooo - 159 106 
ACNm„d = 49 162 OOO - 69 400 (49 - 17) = ,J,8 

OLc.:i.tżenie P oJ l„.1i c uuwier zC' lini sz tr\' ncj , I\.JN/ 111 3 P 11dl uit• 11 a \t it· rzd 111i p od « Lru•j . CIJll 
n u j edn ą 

Ci~ni (• 11ir Typ :lfas:1, golec·, 
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I g łównego, Ml'u 150 80 

~ ~ 

142 ooo 37 11,L 
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Rys. 2. N omogram do pro jek towa n ia nawie , zchni podatnych rlla 
samolo tów Ai r bu s A .300-B4 - A .3 10 

Odpowiednie liczby- ACN wymien ionyc h samolotó w (la bł. 1, 
kolumna 10) są równe : 

- A.300- B2 
- B-727-200 Standard 
- Ił-62 

ACN = 45, 
ACN = 42, 
ACN = 49. 

Samoloty A.300-B2 i B-727-200 (Standard) mogą bez ogra­
niczeń użytkować nawierzchnię przy maksymalnych ma­
sach startowych i nominalnym ciśnieniu w oponach kół 
głównych, ponieważ ich liczby ACN są mn ie jsze od l iczby 
PCN. Aby samolot Ił-62 mógł również bez ograniczeń użyt­
kować tę nawierzchnię , należy odpowiednio zredukować jego 
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P odobne m u zmmeJszen iu ulegnie lic zba ACN w przypad­
ku odpowiednie j r edukcji ci śni en ia w oponach . Przyjmując, 
że ACNp,.,<1 = PCN po ,przekształceniu w zoru (3) ustalono, że : 

1 
Pred = ------------------- ---

[ 
1 4,8 ( 1 1 )] 32 035 ---- - - ----

' 0,5695 ·IO 4,9 0,5695 -1 O 32,035, l,08 

= 0,98 MPa 
W obydwu przypadkac h skorygowana l iczba ACN ni e 

jest większa od liczby PCN. Samolot Il-62 może więc użyt­
kować bez ograniczeń rozważaną w przykładzie nawierzch­
nię, jeżeli spełnione zostaną alternatywnie nastę pujące wa­
runki: 

- nominalne ci śnienie w oponach (1,08 MPa), masa ope­
racy jna samolotu nie większa niż 159,1 t , 

- ciśnienie w oponach zredukowane cło wartości 0,98 
MPa, maksymalna masa startowa. · 

Przedstawione wzory umożliwiają pode jmowanie traf­
nych decyzji w planowaniu obciążenia nawierzchni ruchem 
samolotów. Umożliwiają ponadto prawidłową klasyfikację 
nośności nawierzchni w sytuacj ach, gdy występuje niej ed­
noznaczność w klasyfikacji nośności podłoża. J est tak j eśli 
parametr charakteryzujący nośność podłoża można zakwa­
lifikować jednocześni e do dwóch spośród czterech kategorii 
wymienionych w [l). Sposób postępowan ia pr zy rozwiązy ­
waniu tych zagadniel'l i lu strują pr zykłady: 

Przykład 2 

Określi ć liczbę PCN nawierzchn i podatnej o n as tę puj ą­
cyc h cha rakterystykach: 

- całkowita grubość zas tępcza h z = 70 cm , 
- nośność podłoża CBR = 8. 

Nawierzchnia jest ekspl-oatowana głównie przez samoloty 
Airbu s A.300-B2, Il-62, B-727-200 (S tandard) oraz B-747-100B. 

Rozwiązanie 

• Podłoże można zakwalifikować zarówno do ka tegorii B 
(średnia nośnosć), jak i do kategorii C (ni ska nośność). 
Dla tego te dwie kategorie nośności po dłoża będą uwzględ­
nion e w dalszych obliczen iach. 

e Określen i e dopuszczalnych obciążei'1 przeka zywanych na 
ocenianą nawierzchnię przez wymienione samoloty. Wielko­
śc i t e wyznaczono korzystaj ąc z nomogramów służących do 
proj ektowania grubośc i nawierzchni podatnych, opracow:a­
nych dla różnych typów samolotów. Przykład takiego no­
mogramu przedstawiono na r ys. 2. Dopus zczalną wi elkość 
masy A.300-B2, B-727-200 (Sta ndard) i B-747-100B ustalono 
z nomogra mów opracowanych dla tych samolotów; dla 
Il-62 - wykorzystuj ą c n omogram opracowany dla samo­
lotu A. 300-B4 (charakterystyki tych samolotów są podobne: 
układ geometryczny kół w podwoziu - podwójny tandem ; 
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TABLICA 2 

Dopm11.:czalnc Musa Ca łkowita 
obciążenie goleni p«ypndaj ąca dop uszczalna 

Typ samolotu głównej ua goleii głównq, m asa su ruolotu 
mg, % mJo{' 

tys. kg t ys. ·g 

A.300-Il2 66,0 4,6.5 142.0 
11-62 63,3 45,5 l:l9,0 
B-727-200 (Standard) 39,0 46,2 84,4 
B-747-lOOD 76,0 23,l 329,0 

obciążenie goleni głównej - ok. 73 OOO kg. Różne wartości 
ciśnienia w oponach kół uwzględniono przez korektę gru­
bości nawierzchni). W tabl. 2 zamieszczono wartośc i poszu­
kiwanych mas. Porównując kolumnę 4 tabl. 2 z kolumną 2 
tabl. 1 można stwierdzić, że przy maksymalnej masie star­
towej samoloty Ił-62 i B-747-lOOB powodują przeciążenie 
rozważanej na wierzchni. 

• Wyznaczenie liczb ACN z uwzględnieniem dopu szczal­
nych mas samolotów. Liczby ACN należy wyznaczyć z 
uwzgle;dnieniem kategorii B i C nośn oś ci podłoża, korzy­
stając ze wzoru (1). Przykład oblic zc11 przedstawi ono dla 
samolotu Ił-62: 

kategoria B: 

162 ooo - 139 ooo 
ACNmdop = 49 - ------ (49 - 17) = 41 

162 ooo - 69 400 

kategoria C: 

ACNmdop = 58 
162 00•1 - ]39 ooo 

_1_6_2 -00_0 ___ 6_9_4_00- <5 B - 19) = 4·~ 

Oblicwne w ten sposób liczby ACN przyjmują wartości 
podane w tabl. 3. 
Należy zwrócić uwagę, że wartość dopuszczalne j masy, 

przy uwzg lędnieniu której wyznaczono liczby ACN samo­
lotu B-727-200 (Standard) jest większa od maksymalnej 
masy startowej tego samolotu. Liczby max ACN z tabl. 1 
wskazują, ż,e w obydwu rozważanych przypadkach nośności 
podłoża, samolot B-727-200 (Standard) może bez ogranicze11 
użytkować nawierzchnię. Jeżeli nośność podłoża zostanie 
zakv,;a!ifikowana do kategorii ,B, to poszukiwana liczba 
PCN będzie zawierała się w przedziale 41+49. W przypad­
ku zastosowania kategorii C liczba PCN przyjmie wartość 
z przedziału 48+59. 

@ Ostateczny wybór li czby PCN ,dokonywany jest spo­
śród wartości średnich, równych odpowiednio: 

dla kategorii B PCN = 45, 
dla kategorii C PCN = 54. 

TABLICA 3 

Samolot I Kategoria B I Kntcgoria C 

A.300-B2 45 55 
Il-62 4] 48 
B-727-200 (St.cl.) 46 52 
B-747-lOOB 49 59 

W lym celu należy obliczyć rozmce między podanymi w 
lab!. 2 wielkościami obciąże11. dopuszczalnych dla nawierzch­
ni a wielkościami wyznaczonymi na podstawie liczby PCN 
z wykorzystaniem wzoru (5). Za miarodajną dla ustalenia 
informacji o nośności nawierzchni należy przyjąć tę grupę, 
w której występują m11ie jsze sumaryczne różnice (tabl. 4). 

Sumaryczna różnica między wyznaczonymi w różny spo­
sób dopuszczalnymi obciążeniami jest mnie jsza w drugiej 
grupie . Wobec tego informację o nośnośc i nawierzchni na­
leży publikować następująco: PCN 54/F /C/W/T, 

TABLICA 4 

Obci 11żcn ie Obch1żcnic 
dopuszcza ln e, <l opuszcznlu c, Ilóżoi c:1, 

wzór (5) t:.i:bl. 2, 1y~. kg 
tys. k~ tys . ki;: 

A.300-B2 142,0 ] 42,0 o.o 
ll-62 150,6 139,0 + ll ,6 

Kategoria B-727-200 (Std ,) 82 ,8 84,•t - .1 ,6(-",") 
PCN - 45 B-747-! 00B 306 ,7 329,0 -22. :1 

A.300-B2 ] 40,0 142 ,0 - 2,0 
n-62 153.4 J 39,0 + B.4 

Kate~oria TI-727-200 (Stel.) 87,2 84 ,4 + 2,8(-, ,, ) 
PCN = 54 B-747-JOOB 306,7 329,0 - 22 ,3 
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Przykład 3 

Nawierzchnia o charakterystyce PCN 54/R/C/W/T jest 
eksploatowana przez następujące samoloty : 

- Ił-62 o masie 162 t {ACN = 54), 3 przejazdy/dobę, 
- B-72'7-200 (Standard) o masie 78 t (ACN = 50), 2 prze-

jazdy/dobę, 
- A.300-B2 o masie 142 t (ACN = 52), 2 przejazdy/dobę. 

Czy nawierzchnia może być użytkowana przez samolot 
B-747-lOOB o masie 335 t (ACN = 59)? 

Rozwiązanie 

Stosowana w krajach zachodnich metoda oceny obciąże­
nia nawierzchni ruchem samolotów polega na określeniu 
zastępczych liczb przejazdów samolotów rzeczywistych. 
Przyjmuje s ię, że nawierzchnia nie jest przeciążona, jeżeli 
suma tych liczb nie przekracza wartości 10 przejazdów/ 

TABLICA 5 

Obcią- Ob c ią- Liczba 
Licz.ba żenic żenic przcjazd6w 

r7.eczy- dopw,z- "' neczywis- przejazdów 
Typ !amolotu wis te czaluc -- C tych, zastępc.r.ych, 

In, mdop_, "'dop przejazdy/ przejazdy/ 
tys . kg tys. kg /dob~ /dobę 

11-62 ]62 162 l l 3 3 
B-727-200 
(Stundnrd) 78 84 0,9:l 0,45 2 0,9 
A.300-B2 ] 42 146 0,97 0,71 2 J,12 
B-747-IOOB 335 312 l ,07 , 2,24 .,· 2,24x 

/dobę. W tabl. 5 przedstawiono kolejność postępowania przy 
wyznaczaniu liczb zastępczych przejazdów. Wartości dopusz­
czalnych (z punktu widzenia nośnoś ci nawierzchni) mas 
samol,otów (kol. 3) wyznaczono korzystając ze wzoru (5). 
Współczynnik obciążenia C obl iczano ze wzoru: 

gdzi e : 

C = 1Q 5 (R - t) (6) 

m 
.R = -- , 

mdop 

m - rzeczywiste obciążenie nawierzchni .samolote m, kg , 
mdop - dopuszczalne obciążenie nawierzchni samolotem, 

wyznaczane ze wzoru (5), kg. 
Suma przejazdów zastępczych jest równa:: 

5,32 + 2,24, X 

Jeżeli x = 2 przejazdy/dobę, to wielkość zastępczego ruchu 
jest równa 9,8 przejazdu/dobę . Samolot B-747-lOOB o masie 
335 t może być dopuszczony do ruchu na nawierzchni, przy 
czym częstość jego przejazdów nie powinna prze kraczać 
2 przejazdów)ldobę . 

Przedstawiony przykład w skazuje na ce l owość prowadze­
nia tego typu analiz przy podejmowaniu decyzji o dopusz­
czeniu samolotu do r uchu na nawierzchni. Opierając się tyl­
ko na wynikach bezpośredniego porównywania liczb ACN 
i PCN u znano by bowiem, że samolo t B-747-lOOB może spo­
radycznie użytkować rozważaną w przykładzie nawierzch­
nię. Przy zadanej wielkości ruchu oznaczałoby to niedocią­
żenie nawierzchni. 

Wnioski 

Pod sumowując całość przedstawionych zagadnie11 dotyczą­
cych klasyfikacji nośności nawierzchni lotniskowych zgod­
nie z zasadami metody AC N-PCN można stwierdzić, że: 

• Metoda ACN-PCN umożliwia dokonywanie oceny noś­
ności nawierzchni w sposób teoretyczny oraz praktyczny 
z wykorzystaniem dowolnyc h , służących do tego celu t ech­
nik pomiarowych. Decyduj e to w znacznej mierze o uni­
wersalności te j metody. 

• Metoda ACN-PCN jest narzędziem do kontroli pra­
widłowości eksploatacji nawierzchni przez samoloty. Stwarza 
możliwość trafnego dostosowywania naziemnego ruchu sa­
molotów do nośnośc i nawierzchni lotniskowych. 
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PROTOTYPY 

Promavia Fl300 Jet Squalus 

• Belgia • 

Dwumiejscowy odrzutowy samolot treningowy 

Inż . Stelio Frati we włoskiej wytwórni General Avia, n a 
zamówienie wytwórni belgijskiej Promavia, zaprojektował 
i zbudował dwa prototypy samolotu Fl300, k tóry nawiązuje 
do oblatanego w 1961 r. samolotu F400 Cobra o konstruk­
cji drewnianej krytej skle j ką i blaichą duralową . J et Squa­
lus ma konstrukcję metalową. Należy on do kategorii naj ­
tańszych odrzutowych samolotów treningowych. Oblot pro­
totypu odbył się j esienią 1986 r. Płat jednodźwigarowy ma 
profil GA W-2. Miejsca załogi obok siebie z możliwością 
zabudowy foteli wystrzeliwanych. Instalacja otwierania osło­
ny kabiny, klap, hamulców aerodynamicznych i chowania 
podwozia - hydrauliczna. Cztery zamki podskrzydłowe do 
podwieszania uzbrojenia. Zbiorniki paliw a o pojemności 
800 l. Pierwszy prototyp jest napędzany silnikiem Garrett 
TFE 109-1 o ciągu 592 daN, drug i prototyp - silnikiem 
Williams FJ44 o ciągu 800 daN. 

Dane techniczne (z silnikiem F J 44) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa całkowita 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Prędkość min. 
Wznoszenie 
Pułap 
Rozbieg 
Zasięg 

9,04 m 
9,36 m 
3,60 m 

13,58 m 2 

1400 kg 
2400 kg 

584 km/h 
556 km/h 
12,1 km/h 

20 m/s 
12 800 m 

305 m 
900 km 

Valmeł L-90TP Redigo • Finlandia • 

Dwumiejscowy turbośmigłowy samolot szkolno -treningowy 

Wytwórnia Valmet, po wyprodukowaniu 30 tłokowych sa­
molotów L-70 Vinka (z 1975 r. ), zbudowała w 1985 r. pro­
totyp turbośmigłowej odmiany L-70 oznaczone j L-80TP. 
1 czerwca 1986 r . wykonał pierwszy lot prototyp ulep,szonej 
odmiany oznaczony L-90TP Redigo. Samolot ma metalową 
konstrukcję, w zasadzie identyczną z L-70, lecz ma zmie­
niony profil płata . W celach porównawczych wykonano płat 
z kompozytu węglowego i sz,kla111ego (laminatowy), który 
będzie wypróbowany na jednym z prototypów. Pod skrzy­
dłami sześć zamków do podwieszan ia uzbrojenia o masie 
800 kg. Samolot może służyć do różnych zadaó. treningo­
wych i rozpoznawczych. Zbiorniki na 360 1 paliwa. Silnik 
Allison 250-Bl 7D 265 kW (360 KM). 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa całkowita maks. 
Osiągi przy ,masie całkowitej 13:'i0 kg: 
Prędkość maks . 
Prędkość min. 
Wznoszenie 
Pułap 

Rozbieg 
Zasięg 

10 

10,34 m 
7,DO m 
2,85 m 

14,75 m,2 
890 kg 

1900 kg 

335 km/h 
99 km/h 
10 m/s 

7500 m 
195 m 

1400 km 

A.G . 

n n _ u __ ~L_- _u _ 

! . 
j 

A.G. 
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Aerospałiale/Aeritalia ATR-42 
• Francja/Włochy • I KARTOTEKA Tlił\ 

Samolot pasażerski komunikacji loka lne j 

KON STRUKCJA. Dwusiln ikowy, turbośmi­
głowy grzbietopła t o k onstrukcji mieszanej 
z chowanym podwoziem. 

Piat. Obrys w części środkowej pros to­
l<ątny , obrys częśc i zewnętrznych tra pezo­
wy, profll Aerosp a tia le RA-XXX-43 (zbliżo­
ny do NACA 43000) o grubości względnej 
180/o w części środkowej i 130/o p rzy końców­
kach . Wznios cz ęści zewnętrznych 2°30'. 
I<onstrukcja dwudźwigarowa, pólskorupowa, 
fail safe. Keson skrzydła (dźwiga ry , żebra , 
pokrycia) wykona ny jest ze s topów l ek­
kich, jego wnętrze stanow i integralny zbior­
nik p aliwowy . Keson noskowy wykona no 
jako konstrukcję skorupową przekładkową 
z kompozytu k evlar z wypełniaczem ulo­
wym Nomex. Spływowa część sk rzydła m a 
konstrukcję analogiczną do konstrukcji nos­
ka -- wzmocniona włóknem węglowym, 
730/o rozpiętośc i krawędzi spływu zajmują 
czterosegmentowe dwuszczelinowe klapy ty­
pu Fowler. Segmenty przykadłubowe za­
wieszon e są na dwóch, a zewnętrzne n a 
t r zech wspornikach. Klapy wylrnnane prze­
kładkowa z kompozytu węglowego. Lotki 
wyważone masowo i aerodynam icznie, n a 
obu lotkach kla pki wyważające. Pod ś rod­
kową częścią skrzydła , n a je I końcach u­
mieszczone są pólsk orupowej konstrukc.ii 
metalowe gondole siln ikowe. Na n osk a ch 
skrzydeł instalac ja przeciwoblodzen iowa. 
Owiewka osłaniająca połączenie skrzydło­
-kadłub wykona n a przekładkowa z kom­
pozytu kevla rowego i wypełni acza ulowego 
Nomex. 
Kaclłub . Przekrój owalny, konstrukcja me­

ta lowa ,. półskorupowa fail safe z kabiną 
c1śni en10wą. W nosk u kadłuba radar o sło­
nięty di elek tryczną kopulą . Za n im, pod 
podłogą k ab iny pilotów mieśc i się wn ęka 
podwozia przedniego i zespoły Ins t a l acj i 
pokładowych. Oszklenie kabiny pilotów skła­
d~ si ę z sz~śc iu dużych szyb, szyby przed ­
n te v,..ryposa zone są w wycieraczki i in sta­
lację przeciwoblodzeniową. w d achu kabi­
ny pilo tów wyjście awaryjne . Miejsca pilo­
tow obok siebie, za nimi - wyposażeni e 
r a dioelektroniczne . Za kabiną pilotów ko­
rytarzyk wej ści_owy i bagażn ik, oddzielony 
ścianką od kabmy pasażerskiej. K a bina p a­
sażernka mieści 46 foteli w czte rech rzę­
dach (2 + 2) z przejściem pośrodku , odstępy 
mi ędzy szer egami foteli wynoszą w tym 
p1_- zypadku 0,76 m. Możliwe jest zwiększe-
111e komfortu przez powiększenie odstępów 
do. 0.81 m kosztem zmniejszen ia liczby fo­
t el , do 42 . Za k a bina pasażerską znajduje 
się bagażnik t y lny. W przypadku w ykorzy­
sta nia przedn iego bagażnika na przedluże­
me wnętrza 1<; abiny możliwe jest zmiesz­
czenie 50 fot el! w podzia łce 0.76 m. Wejście 
do k ,ibin y nmieszczone j est z l ewe j stron y 
tyln_ej . czę~c, kadłuba. Wyjścia awa r y.1nc 
zna.]d UJ ą_ się z o b u s tron przednie j częśc i 
k ab in y , nap rzeciw wejśc ia głównego. Po 
lewej stronie przedniej c zęści k acl!ub,i usy­
tuowa no luk bag,iżowy . Z o b u stron kadłi.1-
ba pod skrzydłem zna.1dują się gondol e 
po_d~ozrn . gló"'1:'-ego. wewnątrz k tórych 
rrueszczą się t akze podzesooły instalacji po­
k ładowych. Gondole przedkladkowe z kom­
pozytu k evlarowego wzmocnionego włók­
nem węglowym i wypełnia czem ulowvrn 
N omc•x. T yln a, ni Pc i śnieniowa część kadłu­
ba ma l<sztalt stożkowy . 

Us:erzenic . Usterzen ie w uldadzie T, o b r y­
sy obu usterzeń t rapezowe, u sterzenie p io­
now,~ skośn e z podwójnie załamaną krawę­
dzią n ata r c i,i i z pletwą na grzbiecie k a ­
dłub.i. K onstrukcja stateczników mieszana , 

DANE TECHNICZNE (wersja 46-miejscowa) 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość usterzenia 
Cięciwa skrzydła u n asady 
Cięciwa skrzydła przy koi\.cówce 
Baza podwozia 
Rozstaw podw ozia 
Rozstaw osi silników 
Srednica śmigieł 
Prze~wit śmigieł 
Długość wnętrza k abiny 
Szerokość wnętrza k abin y 
Wysokość wnętrza kabin y 
Szerokość przejścia między fotelan:i 
Powierzchn ia skrzydła 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Powie rzchnia usterzenia pionowego 
Wydłużenie skrzyd ła 
Pojemność bagażnika przedniego 
Pojemność bagażnika tylnego 
Pojemność schowków podręcznych 

(łączna ) 
Masa włclsna 
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dwudźwigarowa - keson m etalowy, og r a ­
niczony dźwigarami, nosek kompozytowy 
przekładkowy z wypełniaczem ulowym No­
mex. Stery wyważone masowo i aerody­
namicznie. Konstrukcja sterów kompozyto­
wa, przekładkowa - pokrycia z kompozytu 
węglowego , wypełnia cz ulowy Nomex. ste­
r y wyposażone w klapk i odciąża j ąca-docią­
żające. Pletwa g r zbietowa przekładlrnwa z 
kompozytu kevlarowego z wypełniaczem 
Nomex. Na noskach stateczników instalac ja 
przeciwoblorlzeniowa. 

Sterowanie. sterowanie lotkami i sterami 
linlrnwo-popychaczowe, kla p y wychylane hy­
draulicznie , kla pki wyważające - elek­
trycznie. 

Podwozie. Trójzespołowe, chowa n e h y ­
draul icznie do kadłuba i gondol przykadłu­
bowych. Podwozie przednie z golenią t ele­
skopową. koła bliźniacze , k ierunek chowa­
nia - k u przodowi. Podw ozie główne z ko­
l ami bliźniaczymi zawieszonymi n a w a h a ­
czach , k ie runek chowa nia - ku p rzodowi. 
Na kolach głównych h y drauliczne hamulce 
wielota r czowe z urządzeniem przeciwpośliz­
gowym , lrnm ulce niechłodzone . Amortyza cja 
olejowo-gazowa. Wymiary ogumien ia : przed­
n ie •150X J90- 5TL, główne - 32 X8,8-10PR. 
Zespół napędowy. D wa silniki turbośmi­

głowe Pra tt a nd Whitn ey of Ca nada PW-120 
o mocy termody namicznej 1700 kW, star­
towe j 1342 i<W i przelotowej trwałej 1200 kW 
Jrnżdy. W przypadk u awarii jednego z s il­
ników podczas startu można zw iększyć n a 
krótki czas moc d rug ieg o do 1490 k W. $mi­
g la czterołopatowe m etalowo-kompozytowe o 
stałych obrotach H amilton Standard 14SF z 
możliwością odwra cania ciągu. Smigla wy­
posażone w h amulce, co umożliwia użycie 
jednego s ilnik a jako źródła en er g ii dla in­
s tala cji podczas postoju. Na nosk ach łop a t 
śmigieł insta lacja przec iwoblodzen iowa . Osie 
s ilników rozstawione dość szeroko , co u ­
możliwia odsunięcie końcówek łopat od 
pokryć kadłuba . Łoża si ln ików spawane z 
rur s t a lowych. Osłony silników z kompo­
zytu kevla rowego, części otwie r a n e m eta­
low e. Otwie ra nie osłon n a boki i do góry, 
zawiasy n a ich t y lnyc h krawędziach . Wlo ty 
powietrza zaopatr zone w instala cję prze­
ciwoblodzeniową. Wyloty spalin skierowane 
do t y lu. 

Ins talacje. P Ali w owa - zbiorniki in tegra l­
n e w k esonach skrzydeł, ł ączna pojemność, 
5700 l, n apełnianie ciśnieniowe lub g r awi­
t a cy jne. Olejowa - pojemność zbiorników 
40 I. H y dra uliczn a - dwuobw odowa, służy 
do chowania i wypuszczania podwozia , ste­
rowa nia podwozie m przednim , wychylarn a 
kla p, h a mowa nia kół I hamowania śmig i eł. 
Elek tryczna - prąd stały 28 V, dwa prądu­
rozruszniki prądu stałego 12 kW, altern a-

tor prądu trójfazowego 115/200 V, transfor­
matory Jednofazowe 115/26 V, dwa alterna­
tory pomocnicze 20 kVA (do instalacji prze­
ciwoblodzeniowej), akumulator 43 Ah. Kli­
matyzacyjna - zapewnia maksymalne nad­
ciśnienie 0,41 kPa. Przeciwoblodzeniowa -
elektryczna n a nosk ach skrzydeł i statecz-
11 ikó w oraz pierścieniach wlotów do silni­
ków i nosk a ch łopat śmigieł. 

Wyposażenie. z estawy elektronicznych 
przyrządów pokładowych EFIS z monitora­
mi. P rzewidzian a możliwość zabudowy kla­
sycznych zestawów przyrządów (King Gola 
Crow n lll jako s ta nda rd lub Collins Pro 
Line II na życzenie odbiorcy). Rada r me­
t eorologiczny Sperry P-800 , pilot automa­
tyczny, 2 k omputery sterowania lotem, 
2 VHF, 2 VOR-ILS, ADF, DME, transpon­
der , system łączności wewnętrznej. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Pod koniec lat 
siedemdzies i ą tych w Aerospatlale opracowa­
no projekt samolotu AS-35, w Aeritalla -
podobn y projekt oznaczony AIT-230. W 
1980 r. rozpoczęła się współpraca obu kon­
cernó w - utw orzono spółkę ATR (Avion 
de T ra n spor t R egionnle). 
Budowę prototypu rozpoczęto w sierpniu 

1982 r., os ta teczny montaż w styczniu 1984 r. 
Pierw szy prototyp był gotowy 17 czerwca 
1984 r., obla t a no go 16 sierpnia 1984 r. Dru­
g i p roto ty p obla tano 31 października 1984 r. 
Samolot skonstruowano, opierając się n a 
przep isach amerykańskich FAR-25 i euro­
pejskich J AR-25. Produkcja ma wynosić 
4 gz. miesięcznie. W 1985 r. wyprodukowa­
no 11 samolotów seryjnych, na 1986 r. pla­
nuje się wyprodukowa nie 28 egz. N a po­
c:zątlrn 1985 r. złożone były opcje na 70 sa­
molotów. Wg oceny producentów ATR-42 
j ego produkcja może osiągnąć 1000 egz. 
Główny podział koopera cyjny produkcji ze­
społów A TR-42 przedstawia się następu­
jąco: Aerospatial e - skrzydła, gondole sil­
ników, owiewki skrzydło-kadłub, Aeritalia 
- kadłub, u st e r zenie, Messier- Hisp ano-Bu­
gat t i - podwozie (przy współpracy Megh­
naghi i N a r d i); pona dto Pratt a nd Whitney 
of Ca n ada - si lniki, H a milton - śmigła, 
Garr e t AiResearch -· instala cja klimatyza­
cyj n a , Sperry - awionika. Pla nowana jes t 
produk cja samolotu w w ersjach): ATR-42 
(46 miejsc), ATR-42 Combi (pasażersko-to­
warowa), ATR-42F (towa rowa , przystosowa­
na do kontenerów LD-3), ATR-42M (tra n s­
portowa wojskowa z rampą w tyle kadłu­
ba), ATR ST (przedłużony kadłub, 56+62 
miejsc) , SAR-42 (nowa wersja pasażerska), 
ATN-42S (wers ja p atrolowa morska ) . Cena 
samolotu z wyposażeniem standardowym 
wynosiła w połowie 1985 r. ok. 6,7 mln do­
l arów. 

27.05 m 
26,30 m 
7,57 m 
7,31 m 
2,57 m 
1,41 m 
8,78 m 
4,10 m 
a,10 m 
3,96 rn 
0,82 m 

Masa do ładowan ia maks. 
Masa s t a rtowa maks. 
Masa do lądowania maks . 
Masa h a ndlowa m aks. 
Masa p aliwa m aks. 

15 770 k g 
15 750 k g 
15 500 k g 

4891 k g 
4500 k g 

14 500 kg 

13,87 m 
2,57 m 
1,9 1 m 
0,46 m 
54 5 m' 
10 '. 3 n1 2 

12,5 m 2 

11 .08 
5,8 m' 
2,7 m' 

1,5 m' 
D609 k g 

Masa bez paliwa maks. 
Obciążenie powierzchni nośnej m aks . 
Obciążenie mocy maks . 
Prędkość przelotowa (H = 6100 m ) 
Prędkość operacyjn a norm. 
Prędkość m in . bez klap 
Prędkość min . z klapami 
Wznoszeni e m aks. 
w znoszenie z 1 s ilnik iem wyłączonym 
Pułap maks. 
Pułap roboczy 
Pułap z 1 s iln ikiem wyłączonym 
zasięg 
Zasięg 1naks . 
Sta rt n a 15 m 
Lądowanie z 15 m 
Dopuszczalny wiatr boczny przy lądo­

waniu 
Promiei'l zakrętu na ziemi 

289,9 k g/m' 
5,87 k g/kW 
510 km/h 
463 kmn1 
178 kmn1 
135 km /h 

9,45 rn/s 
3,30 m /s 
7620 m 
7600 m 
4025 m 
1760 km 
463:l kin 
]080 m 
960 m 

23 m /s 
17,G8 m 

T.M. 
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British Aerospace (BAe) ATP • W .Brytania • KARTOTEKA TLiJ\ 

Samolot pasaże rski do lrnmu uikacji loka ln ej 

KON STR UKCJI\. Dwusilnikowy, turbośmi­
głowy całkowicie m etalowy dolnopłat z cho­
wanym podwozfem . 

Pia t. Obrys trapezowy, profil NACA 23018 
u nasady przechodzący w NACA 4412 przy 
końcówce, wznios części zewnętrznych 7°. 
Konstrukcja tr-zyczęściowa, całkowicie me­
ta lowa, kesonowa, dwudźwigarowa . Krótka 
środkowa część piata mocowa n a do kadłu­
ba . W k eson ach międzydźwigarowych inte­
gralne zbiorniki p a liwowe, sięgające prawie 
do końcówelc Pokrycia nitowane gładko. 
68'/, krawędzi spływu zajmują klapy typu 
Fowlera (po jednym segmencie n a każdym 
~k rzytile ) z kl:,pką spływową . Każda klapa 
podpa rta n a czterech prowadnicach . Kon­
strukcja klap metalowa; pokrycie k lapld 
spływowej z blachy żłobkowanej . Lotlci wy­
ważone m asowo i odciążone aerodynamicz­
nie (rogowo), wyposażone w klapki wywa­
żające i odciążaj ące . . Pokrycia lotek gład­
kie. k lapki pokryte blachą żłobkowa ną. 
Każda lotka zawieszona n a trzech lrnnso­
lach. Na nnskach sk rzydeł instalacja prze­
ciwoblodzeniowa, wewnątrz nosków reflek­
tory . Gondole silnikowo-podwoziowe o kon­
strukcji ramowo-skorupowej. Końcówki 
skrzydeł z tworzywa sztucznego. W środ­
kowej c zęści pła ta za t ylnym dźwigarem 
znaj,l u j e się siłownik napędu klap (po pra­
wej stronie) oraz pomocniczy zespól napę­
dowy APU (po lewej stronie). Owiewka 
przejścia skrzyd ło-kadłu b metalowa. Struk­
tur a skrzyd ła ogólnie p odobna do zastoso­
wanej w samolocie ' B l\.e-748. 

Kad łub . Przekr ój kołowy. Kons trukcja me­
talowa pólskorupowa . W części przedniej 
r adar osłonięty dielektryczną osłoną otwi e­
raną na l)Ok i akumulato r y , m ocowane do 
przedniej, szczelne j wręgi kadłuba . Kabina 
pilotów z miejscam i obok siebie. Oszklenie 
kabin y pilotów składa się z ośmiu szyb 
skośne szyby przed n ie są zaopatrzone w wy: 
cieraczki. Pod podłogą kabiny p ilotów mie­
ści śię wnęlrn podwozia p rzedniego , za lrn­
biną pilotów znajduje się kory ta rzyk wej­
ściowy . toaleta i przed ni baga żn ik. Ka bina 
pasażerska jest wyposa żona w 64 fotele 
umieszczone w czterech rzędach z przej­
śc iem pośrodku (2 + 2). Wn etrze ka biny 
pasażer skiej oświetlone przez 26 p a r prosto­
kątnych ok ie n . Za kabiną pasażersk ą znaj­
d u je się t yln y korytarzyk wejściowy. od­
dzielon y ścianą od t ylnego bagażnika. Ba­
gażnik tylny, dostępny przez drzwi z kory­
ta rzyka , jes t zakończony tylną szczelną wrę­
gą ciśnieniową. Tylna część kadłu ba sloż­
lrnwa . Wejście do kabiny za pewniają drzw i 
główne , umieszczone z l ewej st rony kadłu­
ba w p rzedniej i tylne.1 jego części. Drzwi 
są zaopatrzone w składane schodki. Drzwi 
główne są odsuwane n ::i prow adnicach do 
przodu. Z prawej strony k a dlub,a. n aprze­
ciw drzwi głównych, znajdu,iq sic; drzwi 
pomocnicze. Wyjścia awa r yjne umieszczono 
naprzeciw s ieb ie po obu stronach k,1rl l uha 
nad skrzydłem . Wnętrze szczelne j cz~ści 
kadłuba klimatyzowane. struktura k Pdluh.o 
zbliżona konstrukcyjnie do zastosowa n e.i w 
samolocie BA e-748. 

UI\N E TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Srednica kadłuba 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Srednica śmigieł 
Prześwit śmigla-kacllub 
Długość wnętrza Jrn biny pasażersk icj 
Szerokość wnętrza kabiny pasażersl< i e.i 
Wysokość wnętrza l,abiny pasażer ski ej 
Podziallrn foteli (64 miejsca) 
Pojemność kabiny p::isażersl<icj 
Pojemność bagażników 
Powierzchnia skrzydła 
Masa własna (typowa operacyjna) 
Masa paliwa maks. 
Masa ładunku maks . 
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Usterzenie . Uste r zen ie w układzie kla ­
syczn ym, obrysy usterzeń tra p ezowe, u ste­
r zen ie pionowe lekko skośne. Kons trukcja 
stateczników m eta lowa , dwudżw igarowa, p ó l­
skorupowa. Dźwigar stateczn ika p ionow eg o 
załamany przy wejściu w kadłub. N a nos­
kach statecznik ów insta lacja przeciwoblo­
dzeniowa . Ster y o konstruk cji m eta lowe j , 
jednodźwigarowe, wyważone masowo i od­
ciążone aerodyn am iczn ie. Ste r k ierunku 
wyposażony w klapkę wyważa jącą i kl a p ­
kq odciążającą . Na każdym segmen c ie s te ru 
wysokości k lapka wyważa j ąc a . Ste r y pokry­
te blachą gladl,ą , kla pki - żłobkowaną. 
Ster k ie r unku i oba segment y steru w yso ­
kości zawieszon e n a trzech lrnn solach. P r zed 
usterzeniem p ionowym płetwa g r zbie towa. 

Sterowan ie. Układy s te rowan ia linl, owe 
ze wspomaganiem h ydra ulicznym, kl a p y wy­
chylane elek trycznie (p ow r ó t m ech aniczn y 
ręczny ). w szystk ie układy sterowania zdwo­
_jone, prowadzone w l<ad lubie p od podłogą 
kabiny . 

Porh voz ic. Trójzespolowe, cho,van e h ydrau­
licznie do kadłuba i gondol skrzydłowych. 
Wszystkie golen ie podwozia t el eslrnpowe , 
wyposażone w k ola bl iźniacze. Podwozie 
przed n ie sterowane. N a kołach p odw oz ia 
głównego ilydrauliczne ham ul ce t a r czowe z 
urządzeniem przeciwpośl izgowym. Amorty ­
zacja o le jowo-gazowa . Ogumien ie bezdętko­
we. Wymiary ogumienia: przedn ie 22 X 
X G,7o-1U, główne - 34 X 11 ,75- 14. 

z espól napędowy. D wa si.lnild turbośmi­
głowe Prat t-Whitney o r Ca n ada PW124 o 
mocy 1604 kW każdy: możliwość ch wi lo­
wego podwyższeni ::, mocy do 1790 k W. Moż­
liwo~ć zastosowania silników Prat t-Wh itney 
of Canada P W125 o mocy mak s . 1916 kW 
i p rzelotowej 1514 kW . Sm igia sześciolopHto­
':\"e o stałych obrotach z rnożl iwo:kią usta­
wienia w chorągiewkę f i rmy BAe/I!Rmi lton 
Sta n da rd. Lopaty śmigieł z lrnmpozytu. Os 'i e 
!-'ii l nikÓ\V U S~l tUO\.Vcln e n ad pła tem, rury '-'VY­
lolowe spa!Jn doprowad zone do krawędzi 
spł ywu. J•,oża si lników spawane z rur sta­
lowych. Osłon:/ zespołów napędowych m c­
l~lowe . Pomocniczy zespól n apc:dowy l\.PU 
G nrr ctt-AiR esc ,nch (n.:i życzenie) do napc:­
rli• z cspoiów in s talncj i pok ł a dowych pod czas 
J'o<·loju. 

In s la la cje. Paliw owa - integralne zb ior­
n iki skrzydłowe o łą cznej pojemności 6364 I , 
napełn ian ie g ra w ita c yjn e . Elektryczn a 
p rąd sta ły o napięciu 28 V, zmien ny t r ój­
fazow y o napięciu 200 V , d wa alte rna tory 
Lucas 30/45 kV A, tra n sfo rma tory , przekład­
nik 1,5 kV A 200/115 V 400 H z prąd u zmien ­
n ego, d wa aku m ula tory n iklow o-ka dmowe. 
H yd ra uliczna - ciśni en ie robocze 20 ,6 MP a, 
służy do cl10wa nla i wypuszcza n ia pod­
wozia, s t erowania podwoziem przednim . 
wypuszczani a schodków drzwi głównych i 
napęclu w ycie ra czek szyb k abiny pilo tów. 
K lima t yzacy jna - zap ewnia nadc i śn ienie 
38 kPa, składa s i ę z dwóc h (j ed e n awa­
r y jny ) zestawów H a m ilton Stand a r d zasila ­
n ych powietrze m z u pus tów spręża rek s il­
n•ik ów. Przeciwoblodzeniowa - pn e uma tycz­
na n a n oslrnch skrzydeł i statecznik ów. 
Wyposażenie. Rad a r n awigacy jno-meteo ro­

logiczn y Bendi x , p odwójn y sys te m projek­
c j i d a n ych Smith E FIS , cy f r owy prze t wor­
nik d a n ych ARI NC 429, pilot a utoma tyczny 
z system em r acliokompasu Ben dix F"CS/60B, 
sys tem Litton L TR-8 1-01 AHRS, clwa VHF, 
dwa VOR, d wa ILS . AD F, D ME, t ra n spon ­
d e r ATC, syst em ł ącznośc i wewnę t rzn ej 
możliwość zabudowy wyposażeni a dodatko~ 
w ego lub innego wg życze nia odbiorcy. 

ROZWOJ KO NSTRUKCJI . Nowe potrzeby 
przed siębio rt tw tr a n spor tu lotn iczego, s ta­
rzen ie s i ę konstrukcj i BAe-748 ora z zagroże­
n ie konk u rencyjn e ze s trony konso rcjum 
francusko-włoskiego opracowującego samo­
lot ATR- 42 skłon i ły B ritish Aerosp ace do 
pod j ęcia op r acowan ia nowego sam olo tu p a ­
sażerskiego n a linie lokalne, zab i er ają cego 
40 -ć--70 pasaże rów. Otrzymał on ozn aczenie 
ATP (Advan ced Turl)oProp) . P r a ce nad 
p roj ektem r ozpoczc;to w 1980 r. w biurach 
kons tr u k cy jnyc h BAe w Manches t er ze, wy­
korzystując doświadczen ia z bu dowy i r oz­
woju s:amolotu BAe-748. P rototyp samolotu 
ATP o blatano w maj u 1986 r. Certyfik ac ję 
i pierwsze cl osta,vy pl anowano n a 1987 r . 
Samol ot !\.TP slwnst ruo·wa no w g przepisów 
Fl\.R 25 Part 54 i .J AR-25 Pa rt 10. P r zewi­
clywnna t rvva l o~ć kon strukc ji m a wyno:,;ić 
GO ooo li . Vv 1985 r . by ł y prowadzon e nego­
cjacje n t . pod.Jęcia orodukcji l icen cy jnej sa­
mololu ATP w ZSRR. 

Masa d o kołowania mal,s . 22 590 kg 

30,6:l m 
26,0G m 
7, 14 m 
2,67 ITI 
9,70 m 
8,46 m 
4, 19 m 
0,80 m 

19,20 m 
2,46 m 
1,92 m 
0,79 m 
75,1 m' 

11.04 m' 
78,3 m' 

J:l 595 kg 
5080 kg 
6726 lq::; 

Masa s t a rtowa m aks. 
Masa do lądowania maks. 
Masa b ez p aliwa mak s. 
Obciążenie powierzch ni nośnej 
Obciażenie mocy (P W124 ) 
Pn:dkość przelo towa (19 051 kg, 

H = 4575 m J 
Wznoszenie t ypowe 
Pułap p r zelotowy 
Pułap z- jed nym si lnikiem wyl,1czo 11 ym 
Zasięg (ładunek maks. , rcz . na 185 k m) 
Zasięg (li4 pasażerów, rez. n;i 185 k m ) 
Zasięg (ładunek 3780 k g ) 
Zasięg m aks. 
Vlymagan a maks . długość pasa do startu 

(H = O, I SA) 
VJyn1a gana n or n1a l ua cl l ugo ś ć na sa cłu 

startu i l ądowania (jw.) 

22 450 k g 
21 773 k g 
20 320 kg 
286 ,76 kg/m ' 

7,42 kg/kW 

496 km/il 
G,96 m/s 
7620 m 
3962 m 
106:i km 
1025 km 
~444 k n1 
4070 km 

1539 111 

10!)7 l1l 
r.M. 
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Lotnicze terminy hiszpańskie, rumuńskie 

I lotnictwo 
2 I. cywiln e 
:1 - I. wojskowe 

,i - l>alon, 'acrostc1L 
~ - sterowi ec.: 

r, - ~a 1nolot 
7 - :-.zybov•icc 
8 - ~fTlig ł OWICC' 
9 - spadochron 

10 - wodnosamolot 
11 - w . łod ziowy, l oclz l;,laJ,\C" 
12 - (samolot-) amfibia 
1:1 - ;1c rodvna 1nik.1 
1-l - a t1no s-fcra 
15 - przcpł y "· 
tfi - ci~n1c111c 
17 - C. s l a LYCZnC 
18 - r:. dyn'a1111cz 11 e. l.'.. pr~cl kosc:i 
I~ - c. ca łkowite 
20 - poclci~nicnie; ssn ni c 

21 - - opór (acroclynam,czn y ) 

22 - o . t a n .: 1..:i 
23 -- o. ksz ta łtu 
H - o . profilow y 
25 - o . indukowany 
26 - o . f alowy 
27 - p i at nośn y . sk 1Zyd ł o 

2R profil (.icrod ~· n;im,czn y ) , pro ­
f i l lotn iczy : p . skrzyd łowy 

2~ kt.łl natarci:, 

:SO :-.ib no:-. na . w~:pór (aerod y n a -
miczn~· ) 

:n pr c:dkośi: 
32 - p. przyctźw ic:kow;i 
3:1 - p. pod dżwi c:kowa 
:i-ł - p. I UHlciżwil . .;kow.1 
:15 -- liczba Macha 
:rn - dane tcchnicz11c 
:n · \\·y1ni c1ry 
:18 • rozp i t,'tO~(• ( ~krzvdc ł) 

: !• - długw:.L: 
10 - WYSO kO~l' 
'1 1 - pOw icrzc h11 1;1 n u~n ;1; 

p . :-. k rz~:d ł ; 1 
·12 • rozs taw kó ł 
4:1 - c ic;żar; (m as;i ) 
·1·1 ciężrtr w ł asn y. l ' . sa ni u lo t\1 

j1Ustcgo (nt. wł asn a. 01. s. p .) 
·l~l c1c;ża r ca l kowit~· : c. w l o ­

cie; c . s tartow y ( rn asa ca łko ­
w i l ,1: 1n . \V locie: m . st~r ­
tow;i) 

·lfi u si ,1gi 

47 - prt;dkO~l' lllitk Sy 1nalna 

18 JL lll l llllll Clina: 
n i t;ci<1 

p . pr zcciąi; -

p. przeloto wa 
p . wznoszcni,1. wznoszenie 

:l i pllł i lJ) 
s~ zasic;g (10111) 
5:l - d ługoSc startu 
5·l - tł. ląrlow:in, n 
55 - zcspoł n ;-1pP,dow y 
~li - :-,1lnik lot n ic-z~, 

':1 7 s. spalinowy 
58 -·- s. tłokow y 
59 - s. ·od r zutowy 
60 • s. turboodrzutowy 
61 - s . lurlJOŚ Jllii.! łOWV 

ti2 - s . turbo·.vcntyl ;1torowy 

f) ;ł • :-.nllg ło 

6 ·i - lllOl' 
f;j - ci,1g 
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Terminy 

hiszpańskie (I) 
1 - '" 1ació11 ([) ; acro11au t ica ([l 
z - a\·iaclón c1 vil 
:i - a . rni l itai 

g lobo (1n) acrostó: ll co 
- d1 r ig11Jlc (m ) 

11 - a vi<i n (111). ae r op la no ( 1n ) 
7 Yclero (m) 
u - hcl icóptc ro (m ) 
9 paracaiclas (n\ ) 

10 llid r av1 6n (ml 
11 h . cl e ca sco 
l :! anfil>io (111) 
13 acruct1nćln1ica (fl 
1.; - - ntm ós fcr a (f) 
I. - flul o (m) 
Ili - pres ión (fl 
17 - p . c s l cllica 
tH p . cl1njm1ca 
I !'! p . ł oi.al 
:w cl c p1 csión ( f) 

2 1 rcsi.s t cnc1a (f) 

22 - 1 <l e 1oza1n1ent" 
2:1 - · 1. nc fo nna 
24 - r . cle p er f i l 

- 1 . ind uciclo 
26 1 . a Ja :-. onda:-. de choque 
27 ala (f) : plano (m ) princ1pal 

2B - pcrf1l (111 1 aerocl1nći1111co; 
p . a lar. p. de ala rlclgada 

29 - .111gulo ( 1n) de ataquc. 
a. de 111 cic l encia 

:10 - ~us tcnta c i6n (f ) (acroctinii -
mica) 

,li -- vc loc,clarl ( f) 
32 - v. t r ansó 11 ica 
33 - v . ~ulJsó n ica 
:M v. supersónica 
35 - 11(11ncro (m) rlc l\lacll 
:16 - dalos (mpl) tecnicos 
J7 - ctin1en siunes (fpl) 
:u~ e11vcrgaclura (f) 

:19 - la rgo (m) 
40 - alto (n1) "(. 
41 - · supc-r fi cic ( f) alat , ~. d e 

sus tcn tación, s. por tan t e 
42 di stanc ia (f) entre rucda:-. 
43 peso (n1) 
'14 p . \ ·ario; p . p r oprio 

4:l - p . l o lal : p . en vu c lo; p . 
(llliix irno) <IL' clcspcgut· 

46 -· a c tuat1 6n (f). pcr f unna11 -
cia (f I 

47 vc'iocirlad (I) maxima (ni vc ­
larla ) 

4/ł - v . 1n i 111rna ( de sus tcntaci ó11 ) : 
\· . de clesplo111c, v. cle stall 

4!) - - v de cruccro 
!'iO - (1n itxi111a) razón (f) de 

a :-,cc nsu 
:l i •-· t ccho (111) (ctc scr v icio) 
s2 - a l ka11cc (11 1) 
:i:1 -· di ~tanc1a (f) de d s pcgue 
~4 - rl. rtc- atcrrizaje 
5S - grupo (1n ) 1no topropul~o1 
'.>6 - ,no tnr (m) cle a viación , 

m. a cro n~luticu 
r17 - lll. cle co rnlJUStiÓil llllC:l'll.l 
fiłl - m. d e pistón 
!'> 9 - ,n . rl c rcacción 
fiO - (ni utor ) turbo rr ea c t o r (1n ) 
ti l - (motor cle) lu r lJoile l icc ( 111) . 

turbo propu l so r 
fi2 ·- 1n . de turb ina de co rnbu~ti ón 

co n hćli cc cn tubada 
63 - llćlicc (f) 
fił potc11cia (f) 
fi:i - t racción (f), f uerz.a (f) rll' t. 

TEeHNleZNY SŁOWNIK LOTNl8lY 

węgierskie (1) 

Terminy 

rumuńskie (I) 

I - aviatic (f) 
2 - a. c ivila , fl ota a cr ia11a c.: . 
:1 - a . milita ra 

- a erostat ( n ) 
clirija lJi: (n) 

6 avion ( n ) 
7 - p lanor (11) 

R - clicoptcr ( ll l 
n - parasula (O 

10 - hidro avio n (n) 
11 - h . n1unococa, h . du coca 
12 - avi on arnf :hiu 
13 - acructinarnica ( f) 
14 - atm os fe r a (f) 
15 - curcnt (1n): cur~c1 c t fl 
16 - pre~iU IIC ([) 
17 - 1•. stali ca 
18 - r, . clina111ica . p . c inctu.:a 
19 - p . totala 
20 - sul>presi u ne (f). cl cprc ­

si u11c (f ) 
21 -- rcz istcnta (f) (aerocl i?1 a -

111ica ) 
] 2 - r. d e f reca re 
23 - r. de f orma .J 
24 - r . pro f i lului 
25 - r. inciusa 
2fi - r . rlc unci a 
27 - a r ipa ( fl 

28 -- p ro r1 1 ( n ) (a erocl111am 1c) . 
p . rl e aripa 

29 - unghi ( n ) cle ata c 

30 - f orta ( lJ portanta. f. d e 
suste11Latic: porta nta ari ­
p ii 

:1 1 viLcza (f) 
:12 v. transsoni ca 
33 - v . su 1Jso11ic a 
34 - v . su person ica 
35 - nu 1narul (n) lu1 !\l ach 
36 -- cla t c ( f p! ) t cllnicc 
37 - dim ensiun i (fpl) 
38 anvcrgu r a (!) 

Jn - lu11gimc- (f) 
40 - i na llimc ( [) 
41 - supra f ala (f) portanLa : 

aripa (f) p . 
42 - - C'ca r tamcn t ( n ) 
43 - grcutatc (f) 
➔ 4 - g. p r o p r ie 

4~ - · g . lota la . g . <ll' dccol.a1 c 

4!i - pcrforin ante (fp!) dC" 
zl>or 

47 - vitcza (f ) n1axi1na 

·łli - \' . m 1n1111a : V, de l ll fll ll-
darc 

'19 v. reala or h~.un tala 
50 - v . a scensionala 

51 pla f o11 (11) 
:\2 - dista 11t.a (f) cle: z l)l)r 
53 - d . d e d eco la r,, 
54 - rl. cl e aterizarc 
5:i grup (n) mot opropu l sor 
!'>6 - 111u t or ( n ) de aviati c 

:,7 - ni. cu a11derc intc r11;.1 
58 - - lll . du pis~Oll 
59 - 111. a c rorcactiv 
fiO -- 111. t urboreactor 
Ii i 111. turbopropulso r 

fj2 - n1 . tu r 1Jovcnt ila1 or 

fi3 - e licc ( !) 
64 - pu t crc (f) 
1i5 -- tr 21 c ti unc (f) 

Terminy 

węgiersk ie (I) 

- replile s. repi.ilesi.igy 
2 - p o l g ari repi.i les 
3 hacti r.. katonni r epi.i ­

ó'erc'' 
- · IC!,.!g0 111U 

5 - k or n1cinyozható l E!g ha,1 ó , 
cc ppclin 

1; - rcpu lO~Cp 
- v ltorlazó r . 

H l1c l 1kopt er 
!l cjtOcrn yO 

I l! Yi1. i rer,i.iló'i;cp 
11 - r cpi.ilo'c sona k 
12 kCtL· l t li rcpi.il ó'gl' p 
t :l - a crodillan1ika 
14 - atinoszfćra 
15 - a t Uszils 
l ti - nyo rncł s 
17 - statik ai 11. 
I H - ctinainikai I l. 

19 • • tcljcs n . 
20 - · fieprcssz10 

21 - (a c1ucl ill a m1ka 1) e ll cn cillrł :-. 

22 - · sl1rlód it si <·. 
23 - alaka i e . 
:!4 - p ro (ila i c .. p1of ilo~ c . 
25 - · inclukcii e. 
26 - llu ll a mellenal l as 
27 - s1.arnv (a rcpii ló'gcp) . 

s1.a m y fc l u l c t . rc p i.ilćigep 
sza.r 11ya 

28 -- ~zc l vcny . p ro f i l 

2U 3!lćl.ss 1:ó~ dó'll.·s1 :-.1og 

:10 llonlcró' 

31 
32 
:13 
3; 
35 -
:1o -

:-..c lJcs~e~ 
ha n g k Orlll i s. 
Jiangalatti s . 
llangfc l et t i s. 
Macll- s. 
m(fsz~iki aclatok 

:n - ro 111eretl' i 
:rn - f C'iztav o l sag , s1.iir11ysze -

lc~.s cg 
~9 - ho»sz 
40 - 1nagassiłg 
4 1 -- llordcfc liil ct. sza rnyfc 

I ii !e t 
42 - kcrekhi:iz 
43 - s_uly; (t ti111eg ) 
44 - 11 re~c n s. 

4:i - Osszsll l ~·: r epi.Jló'sul y : 
f c l sz~llasi s(1l y 

· 46 - tcl,i es it1nen yek 

'17 - 1n axin1.3. l is sebcs,_eg 

4H - 1ni n irnilli s s. 

49 citrc piile's i !-.. , 

50 - c n1 clk cct Cs: fi.iggOlc~es !-. . 

5 1 - (csltcs ) 1naga ssńg 
02 - · hatótavolsag 
53 - f e l szćlllasi t3vk0z 
54 - l c sz ńlljsi t. 
Sa erćigc p. 11ajtóm ii 
ali - rep i.i l<lgep l1aJ t i u n a 
:,7 - rołJl1a nó1no tor 
:JH - clu ~~n ttyUs hajto 1nl'1' 
:\9 - l eglokeses h., I. 111<1lor 
r,o - - turiJólegiokeses h . 
1; 1 turlJólegcsavaros h. 

62 - turtJóvc 11tilatoros h . 

6:1 - l egcsavar 
H1 telj es itrncn:•• 
!i5 -· vonóe rći, l1" Jtoeru 
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POMOeE KONSTRUKCYJNE 

Zabezpieczenie układów paliwowych samolotów 

od zapalenia się par paliwa wskutek wy-ładowań 

elektrycznych w atmosferze (V) 

Załącznik 1 

Do poprzednich częśc i ninicj·sze j publikacji odnoszą siq 
następuj ące definicje : 

a. Action Integra! - całka przebiegu 
Określenie całk i przebiegu jest trudne do przedstawie­

nia, a le stanowi ona krytyczny czynnik tworzenia u szko.d ze11 . 
Odnosi się do energii zgromadzone j lub pochłoniętej przez 
układ. Jednakże rzeczywista energ ia nie może być określo­
na bez znajomości· oporności układu. Np. chwilowa moc 
rozpraszana w oporniku jest wg prawa Ohma określona 
wzorem i( t)2R (i2R, gdzie i jest funkcj ą czasu - przyp. 
tłum . ) i jest wyrażona w watac h. Do znalezienia całkowi­
tej en ergi i wyrażonej w watosekundach (lub kWh) wartość 
ta mus i być scałkowana względem czasu. Watosekunda jes t 
równa 1 J . Bez znajomości R nie można określić zgroma­
dzonej energii. Określaj ąc całkę i(t)2 względem czasu w da­
nym przedziale czasu, określa się u żyteczną wartość (ener­
g ii) dla i n teresującej wartości oporności. W przypadku wy­
ładowania wartość ta jest określana jako całka p rzebiegu 
i obliczana jako i(t)2clt' w granicach czasu, w jakim prze­
pływa prą d. 

b. Attachruent Point - punkt przyłożenia (uderzenia). 
Punkt styku wyładowania z powierzchnią samolotu. 

c. Averagc R.ate-of -Rise of ·oltagc - śrcrlnia prędkość 
wzrostu na1>ięcia. średnia prędkość wzrostu clV/cl t przebie­
gu w kształcie fa li jest określana jako pochylenie lini i 
prostej, przeprowadzonej przez punkty, w których ampli­
tuda wynos·i 306/o i 900/o wartośc i szczytowej . 

d. Charg·e Transfer - przeply v ładunku . Przepływ ła ­
dunk u jest okreś lony jako ca łka chwilowe j wartośc i prądu 
w całym przedziale czasowym jego przepływu i (t)cl t. 

e. Corona - korona. świecące wyładowanie, któr e w y­
stępuje ja ko rezultat różnicy potencjału elektrycznego po­
między sam olotem i otaczającą atmosferą . 

f. Decay Time of a Voltage Waweform - czas zaniku 
przebieg 1 napięcia w kształcie fal i. Czas ten jes t określony 
jako przedział czasu pomiędzy przecięc iem rzędnej przez 
linię poprowadzoną przez punkty, w k tórych napięcie wy­
nosi 30 i 900/o wartości szczytowej podczas narastania a mo­
mentem, w którym napięcie spadło do 500/o wartośc i szczy to­
we j . 

g. Direct Effeds - efekty bezpośrednie . Fizyczne efekty 
niszczące spowodowane przez bezpośre dni kontakt wyłado­
wania na samolocie lub jego wypos::iżeniu jak luk , iskrze­
nie lub przebicie pokryc ia zbiornika. 

:1 . Lightning Aitachmcnt - przyłożenie wyładowania. 
Kontakt głównego kanału wyładowania z samolotem. 

i. Dwell Time - czas przylegania. Okres czasu, w któ­
rym kanał łuku wyładowania zosta je przyłożony do jed ne­
go pun ktu. 

j. Indirect Effects - efekty pośrednie. Rezu ltaty elektro­
magnetycznego oddziaływania wyładowania, tak jak np. in­
d ukowane iskrzenie w obwodzie paliwomierzy. 

k. Leader - wyładowanie liderowe. ·wyładowanie to jest 
inigowane przez wstępne wyładowania w chmurach . vVs tęp ­
ne przebicie ustala drogę ładunku ujem nego spływającego 
do ziemi w serii krótkich, świecących wyładowaó. 

I. Lightning Flash - wyładowanie. Całkowity przebieg 
zdarzenia wyładowania, w toku którego następuje prze­
niesienie ładunku z jednego punktu do innego. Może ono 
nastąpić w chmurze. pomiędzy chmurami albo pomiQdzy 
chmurami i zie mi ,1 . Może składać się z jednego lub wiG­
cej uderz.e ń. 

m. LigMning Strikc - uderzenie. Każdy kontakt wyła­
dowania z samolotem. 

n. Lightning Stroke, Return S troke - uderzenie . uderze­
nie powrotne. Uderzenie powrotne. które następuje po doj­
ściu wyładowania liderowego do ziemi lub innego ośrodka 
ładunków. 

o. Strcamcring - wyładowanie pasmowe. Podobne do 

!fi 

gałQzi kana ły zjonizowane, które występują w czasie g łów­
nego ud erzenia lub w czasie jego nadciągan i a. 

p . Swcpt-Stroke - wyładowan ia omiatające. Seria na­
stępujących po sobie punktów styku (wyładowania), spo­
wodowana przesuwaniem się wyładowania wzdłuż po­
wierzchni samolotu związanym z ruchem samolotu. 

q. Time-to -Crest of a Voltage \Vavcform - czas nara ­
stania napięcia o przebiegu falowym. Czas ten jes t zdefinio­
wany jako 1,67 r aza większy od czasu upływającego pom ię­
dzy momentami o siągnięcia 300/o i 900/o wartości szczy towej. 

r. Time Duration of a Current Waveform - czas trwa­
nia fali przebiegu prądu . Czas trwania fali przebiegu prądu 
jest określony jako czas od rozpoczęcia przepływu prądu 
do chwili spadku amplitudy (albo amplitudy szczytowe j dla 
sinusoidy tłumionej) do 50/o wie lkośc i szczytowej począt­
kowej . 

Załącznik 2 

Rys. L ZJawisl<a wyładowań omiatających : To - początkowy punkt 
uderzenia, T1 _ 3 - kole j ne punkty dz ia łan i a wyładowania, T n -

końcowy punkt działania wyładowan ia . Kolejne położenie kanału 
wył adowania p okazano w stosunku cło poruszającego się samolotu 

/ 
strefa ł B 

A B CO 

8 CD 8 CO 

Hys. 2. Typ„wc str efy udc-rzcnin wyladuwania (p. JOc , TLU\ nr 1/87) 

TLiA 11!87 m 1 



trefa 2 

A 

R ys. 3. T ypowe st refy ude r zenia w yla rlo wa nia (p. !OP. T T.1 A nr 1/87) 

Przebieg A V Pr zebieg 8 
V 

~ I 
~ I I . ., 
it I I 

! I I 
I I ~ 

I I 
.'!!I .50 ---+------
~I I 
~I I 
~ I 
~1 I 

I ◄ I t 
t o ł.2f'-s ' ± 20"J, 5qu5:t2(Jt 

Czas (nie w skali) 

Załącznik 3 

TA.BLICA. Za5tosowanie po~zczególnyeh przebiegów rrnpitcia ,lo prób na wpływ wyladowal1 

n ys . 4 Przc!, icg i na tę2e nia pr ądu : a) sk ł ad nik /1. (ud e rze nie po­
c z ą tkuweJ : szczr,u,wa am p li lu da - 200 lei\ ( ± lO'io). ca tlrn p rzeb ie g u 
2 X lO'A's ( ±20• o) , cza s t r wa n ia ,;.; 500 ,,s ; s k ła d nik B (prąd po­
ś r edn i): m a lcs . ł adun e k przepł ywaj ący JO C, ś redn i e natężeni e 
z k A ( ± 10'/o) ; skladnllc C ( prąd podt r zy mu _i ący ): ł a dunek przepły­
wa j ący 200 C ( ± 20'/o), natęzenie 200-ć-- 8 00 A ; sk ł adnik C (pon owne 
uderzen ie): szc zytowa amplitu da 100 k A ( ± 10'/o ), całka p rzeb iegu 
0, 25 X IO' A's ( ±20°/, ), cza s t rwania ,;;: 500 ftS; b) przebieg E: szczy to­
wa amplltuda ;;, 50 k A , n a rastan ie prą du w ciągu ;;, 25 kA/µ s ; 
c ) okreś l enie I ntensywnośc i na ra st a n ia p r ąd u wy maga ne j d la prze­
biegu E. Uwa ga: w ykresy n ie , ą w s k ali 

G) 

t .) Naftżenie 

~5DkAr-
1 

I ' 
I \ 
I 
I 
I 

--- . 
Czas 

V 

t 
50+25Dµs 

,, 

C) 
!nfensqwnosć narastania 
nat(lżenia 

~25kAj.is- - ­

] 7.5,us1 Czas 

Hys . 6. P rzebieg napięcia D 

Rys. 5. Przebleil napię c ia A i B . uwaga: przebieg B odpowiada 
narastaniu do napięcia szczytowego w ciągu 1,2 r,s (20± 0/o). Cza~y 
narastania i spadku (dla napię cia w obwod zie otw a r tym) dotyczą 
gene ratora napięcia do w yladowa1't i należy założyć, że ni e są limi­
t owane prze z p rze b icle tub wyładowani e na obi elct poddaw an y 
prób om 

I I 
N~pircie 

I 
S klndn i.k i przebiegu nnl ~~cnia p rądu 

P r/Jbn St r,•fu 

I I I I I I A n f) A n C I) E 

Punkty przylożeuin wy łtt<luw n nin , pr6LH1 n 11 clc m cn-
Lach w podział ce 1 : 1 !A, 1Il X 

~ 

X' ) 
---- - ----

Hezpo; rcdn ie odd 1. ia ly wa nie n fl eleme nt y s tru ł.. tu ry l A X X 
J[l X X X X 
2A X') X ') X 
2U X X X 
3 X X 

Bezpośredn ie oddziulywu uie na zapnJcnit! s ię- pnr JA X X 
palny ch 1B X X X X 

2A X') X ') X 
28 X X X 
3 X X 

B ezpo~rednie oddzinly wuo ic korony i wyludowni'1 
posmowych X 

Pośrednie efe k"ty zwiqzune z powstawa niem iskie r 
w s trefa ch, w których są pary pnliwu X •) 

l) Pr:zebieg napięc i a D może być st osowan y tł o znnjdown nia pun któw o mniejszym prawdopodobieństwie udcrzc{1 1 2) należy zn s losowuć 6rcdni pl' qd 2 kA±l0% w czn~ic równym 
czasowi przyłożcni n , do maksymalnej wielko ś ci 5 ms. J eżc li czns przyłożeniu prze krucza 5 ros, to przez resztę czasu nalej:y przyłożyć prqd 400A. Czns przyłożenia powinien być 
okl'd lony uprzednfo , na podstawie prób wyładown(1 omiotnjących, nlbo analityoznie. Jeżeli tnl..ie okreś leni e nie zostało dokonane, to C:l: OS przyłożen i a należy przyjąć równy 50 ms. 
3) Efekty po§rcd nie powinny być także 7, mierzone dla s k ł ad n ików prądu A,B,C lub D, j eżeli te składnik i sq tu włnściwe 
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Wypadki w lotnictwie wojskowym 

Amerykanie dzielą wypadki lotnicze na ciężkie i nieduże. 
Do ciężkich zaliczają katastrofy, awarie*) i połamania, 
a do niedużych - drobne połama_nia i przymusowe lądo­
wania. 

Podstawowym wskaźnikiem wypadków jest lkzba wy­
padków lotniczych na 100 tys. h lotu. W latach 1950,+1980 
wartość tego wskaźnika w lotnictwie wojskowym USA 
zmniejszyła się dwunastokrotnie (tabl. 1). 

TABLICA 1. W •kaźnlk ,vypadk6w w lotolclwle wojskowym USA w lalach 19507 1980 

Liczba na 100 ty, . h lotu 

R ok straconych lub 

Dr inż. MIROSŁAW OSTAPKOWICZ 

5,29 samolotów straconych lub zniszczon ych i 2,46 katas trof. 
Te ostatmie stanowią 23,270/o !Ciężkich wypadków lotniczych, 
czyli ,oo czwarty z tych wyp adków skończył s ię katastrofą. 
Dużą wartość wska:ź.nika wypadków w pier wszych latach 

eksploatacji oraz podaną wartość procentowego udziału ika­
tastrof w ogólnej liczbie ciężkich wypadków liotniczych 
potwierdzają badania kanadyj skie (tabl. 2). 

Wskaźnik wypądków w lotnictwie woj skowym USA usta­
bilizował się w ostatnich dziesięciu la tach na pozi,omie 
3 wypadków lotniczych na 100 tys. h lo tu. Wynik.a to 
z tabl. 1 i potwierdzaic1 to także d an e zawarte w tabl. 3 
i 4. 

ci ężkic;l1 wypadków 

I I lotniczych zniszczonych k ntnstrof 
samolotów 

TABLICA 5. Wypadki w lotuiclwie wojskowym USA w latach 1950+ 1980 

1950 36 14,0 6,0 
1955 18 7,8 4,0 
1960 6 4,0 2,0 
1965 5 4,0 1,6 
1970 3 2,0 1,1 
1975 3 2,3 1,2 
1980 3 2,5 1,4 

I /7 10,57 5,29 2,46 

TABLICA 2, Wokaźnik wypadków dla niektórych typów sawololów bojowych w pierwszych 
650 1y,. h lotu 

Liczbo n• 100 tys. h lotu 

Typ samolotu ciężkich 

I 
straconych lub 

I 
% katastrof 

wypadków zniszczonych katastrof 
snmolotów 

F-100 68,60 · 41,23 13,23 19,28 
F-104 30,15 24,62 8,92 29,59 
F-102 26,77 14,92 4,46 16,66 
F-105 24,46 20,62 6,00 24,53 
F-101 23,38 13,54 5,23 22,37 
F-4 18,31 10,31 5,54 30,25 
ł'-106 14,46 10,00 4,46 30,85 
A-7 14,61 14,01 3,84 26,31 
F-111 9,69 7,23 2,31 23,80 

I/9 25,60 17,42 6,00 24,85 

TABUCA S. Wypadki w lotolclwio wojskowym USA w latach 1970+1971 

\Vsknźnik wy padków na poszczególn ych 
etupuch l otu , % 

L ot szkolno~ 
Il ok 

I I 
a t ren ingowy 

s t art wykonywanie l q_d owanic 
zndnnin 

195 0 20 4 0 33 7 
195 5 19 38 36 7 
1960 18 33 42 7 
1965 14 43 33 I O 
1970 15 4 1 33 li 
1975 IO 52 27 li 
1980 IO 60 17 13 

I /1 15,14 43,86 
I 

31,57 9,43 % 

W pos.zczególny,ch kraj ach zachodnich wartość tego wskaź­
nika jest różna (tabl. 4). J est ona najmnie jsza w USA 
i we Francji, a największa w Holapdii i w Szwecji. Ze 
względu :na niekompletność danych, wniosek ten może być 
jedynie orientacyjny. 

Wszystkie podane dotychczas wskaźniki wypadków w lot­
nictwie wojskowym były wskaźnikami ogólnymi, bez po­
działu lotnictwa na rod'zaj e. Przy uwzględnieniu tego po­
działu wartości wskaźnika wypadków byłyby bardllo zróż­
nicowane. I tak np. w lotnictwie woj.skowym USA wskaź­
nik wy[Padków w 1976 r. wynosił 3,4 ciężkich wyp adków 
lotniczych na 100 tys. h lotu. Złożyły s ię na to na stępu-

Ciężkie wypadki lotnicze Stracone lub zniszczon e Katas trofy 

I Liczba 
R ok Godziny lotu wypadków 

I 
lotniczych 

liczb a 

1970 6 597 248 258 200 
1971 5 754 376 187 14 1 
1972 5 356 98<1 214 163 
1973 4 307 058 144 101 

E/4 5 503 916 200 151 

TABLICA 4. Wskaźnik wypadkew w lotnictwie wojokowym niektórych krajów zachodnich 

Państwo 

I I I I I 1970 1971 I 1972 1973 1974 

USA 3,0 2,4 3,0 2,3 
\V. Bry tan ia - - - 13,0 
F r a n cj a - - 3,2 -
RFN - 12,2 6,9 -
Szwecja - - - -
H olandio - - - 16,8 
K anada - - 6,2 -

W ciągu tych trzydziestu lat !Ila 100 tys. h lotu p rzypa­
dało średnio w roku 10,57 wypa(dków lotniczych, z tego, 

•) Do awarll zaliczają stracenie lub zniszczenie samolotu. 
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-
7,6 
4 ,2 
-

13,4 
-

10,l 

samolo t y 

I I 
wskaźnik wskaź n ik wskaźnik 
wypadków liczb a wypadków liczhu wypadków 

3,03 167 2,5 75 1,1 
2,45 11 2 1,9 48 0,8 
3,04 137 2,6 65 1,2 
2,34 86 2,0 36 0,8 

2,71 125 2,25 56 0,975 

Lu ta 

I 1975 I 1976 I 1977 I 1978 I 1979 I 1980 

3,0 3, i - 2,7 4,9 3,0 
- 6,4 3,6 5 ,3 5, 5 5,1 
- - - - - -
4,6 - - - - -
- - - - - -

26,8 - - - - -
- - - - - -

jące wskaźnik i wypadków samolotów: wo jskowo- transpor­
towy,,ch 0,8, s trategicznych 1,0, szkolno- tren ingowych 1,3, 
r ezerwowy,ch 2,3, sfacj onujących w Europie 2,9, gwardii 
narodowej 3,3, obrony powietrzno-kosmicznej 4,1, stacjo-
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TABLICA 6. Przyczyny wypadków w lotnictwie wojskowym USA w Jatach 1971 .;-1973 Ogólnie biorąc, wypadki lotnicze pows tają z winy tech­
niki lub w następstwie błędów ludzkich. Procentowy udział 
tych przyczyn iP!rzedstawiono w tabl. 6 i 7. Z da111ych za­
wartych w tablicach wynika, że więdej wypadków lotni­
czych powstaje w następstwie błędów ludzkich. Ponad 
400/o wszystkich błędów jest popełnianych przez personel 
lotniczy. Najwięcej błędów zdarza ,się w czasie wykony­
wania zadania na poligonie, podczas przelotu na małej 
wysokości i w czasie lądowania (tabl. 8). 

Liczb n Z winy tcclmil,.i 

Rok wypadków 
lotniczych 

I liczba % 

1971 187 85 45 
1972 214 67 31 
1973 144 64 44 

J;/3 181 72 40 

\V nll stęp stwie blęd6w 
ludzkich 

liczba I % 

102 55 
147 69 
80 56 

109 60 
TABLICA 8. Pod21al procentowy błędów per1onel11 latającego w lotnictwie wojtkowym 
USA w Jatach 1962 .;-1976 

TABLICA 7. Przyczyny wypadków w lotnictwie wojskowym W. Brytanii w 1980 r. 

I 
Wskaźnik wypadków lotniczych 

Etapy lotu 
Liczba c ięż ki ch wypadków lotniczych z winy 

z win y personelu latnjqcego, ł}~ 

Liczba ci ężk ich blrd6w ludzkich 
Snroolot wypadków Błędy podczas startu 3,90 

I 
lotniczych techniki personelu innego Utrata orientacji pr;cstrzcnncj 4,20 

Zderzenie w powietrzu . 4,65 lotniczego personelu 
Zderzenie z ziemią na trasie lotu 11,20 

Phantom 4 1 2 1 
Hnrrier 2 1 - l 

Błędy podczas wykonywania zadania na puligo-
13,15 nie 

Błędy podcza• lądowania 10,25 

Sen Harrier l - l -
Jaguar 3 l 2 - }; 47,35 

Duccnneer l l - -
Canberra I - l -
Nimrod l - - l 
Hunter 3 1 l l LITERATURA 

J;/8 16 (100% ) 31,25% 43,75% 25,00% l. P. G. ŁOJFIERMOW: Awarijnost w wojennoj awiacji niekoto­
rych kapitalisticzeskich s tron. Problemu blezopasnostl po!etow, 
11, 1976 

nujących w strefie 
Oceanu Spokojnego 
nych 15,8. 

Alaski 6,4, stacjonujących w strefie 
6,8, taktycznych 7,1 doświadczał-

2. w. A. GRIGORIEW: Urowiel'l awarijnosti w wws SSzA. Pro­
blemy blezopastnostl po!etow, 2, 1982 

3. A. A. GIURAZJAN: Analiz awarijnosti W WWS SzA za 1950-:­
-:-1979. Problemy blezopasnosti po!etow, 11, 1081 

Na poszczególny.eh etapach lotu najwięcej wypadków w 
lotnictwie wojskowym USA zdarzyło się podctzas wykony­
wania zadania i w czasie lądowania .(tabl. 5). Z tabl. 5 
wynika, że wypadki przy wykonywaniu zadania mają ten­
dencję zwyżkową, a w czasie lądowania - spadkową. 

4. NFA Program a New Fighter Aircraft for Canada Wings Ma­
gazine, 1978 

5. w. OGNIEW: Awarijnost w WWS SSzA. Zarub!eżnoje wojen­
noje obozrienije, 9, 1980 

G. W. ARMIEMOW: Awarijnost w wojennej awiacji Wiellkobrlta­
nii. Zarubleżnoje wojennoje obozrien!je, 2, 1982 

7. W. WŁADIMIROW: Awa.rijnost w WWS SSzA. Zarub!eżnoje 
wojennoje obozr!enlje. '/ , 1979 

Ukazał się nr 104-:-105 (l-:-2, 1986) Prac 
Instytutu Lotnictwa, poświęcony w c ałośc i 

zagadnieniom symulacji pragmatycznej. z 
wprowadzenia (J. M. Morawski) dowiaduje­
my s ię, że jest to oryginalna metoda bu­
dowy mode li, przydatna wszędz ie tam, 
gdzie dochodzi do bezpośred niego kontaktu 
między modelem a jego odbiorcą-użytkow­
nikiem, w szczegó lności w treningowych 
symulatorach lotu. 
Obecność człowielca-pilota we w spólnym 

układzie z symulowanym obiektem-samo­
lotem zmusza do r eali za cj i p rocedur symu­
lacyjnych w tzw. czasie rzeczywistym. Przy 
dużej złożoności równań ruchu prowadzj to 
niejednokrotnie do g ranic możliwości ope­
racyjnych komputera. 

Antropocentryczn e spojrzenie na symula­
cję dostarcza n owych możliwoś ci upraszcza­
nia m odeli : mogą być z nich usunięte 

(bez zmiany wierności symulacj i) wszyst­
kie efekty nie percepowane przez pilota 
w procesie lotu. 
Podstawą nowej m etody j es t więc do­

kładna znajomość cha.rakteryst y k p ercep­
cyjnych człowieka oraz istnien ie w świa ­

domości subiekta tzw. modelu wewnętrz­

nego - hipotetyczn e j s truktur y , będącej 

odbiciem świata rzeczywistego . 
Określenie „pragmatyczna" zostało za-
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czcrpnięte z językoznawstwa, a ściś l e j mó­
w.iąc z jego gałęzi - semiotyki - przed­
miotem badań której jest forma i treś ć 

znaku. Spośród trzech poziomów uogólnie­
nia znaku: syntaktyki, semantyki i p1·ag­
matyki, ten ostatni obejmuje interpretację 

i zrozumienie znaku przez jego adresata. 
Inny mi słowy symulację traktuj e się jako 
język, zaś model - jako znak. Zrozumienie 
i wykorzystanie znaku, zgodnie z intencją 

nadawcy, nie wymaga sięgania do kategor ii 
syntaktycznych I semantycznych. Pllot bo­
wiem nie mus i legitymować się znajomo­
ś cią równań różniczkowych, ' czy też zasad 
programowania komputera , aby wykonać t y­
powe zadania lotne. 

Jak wynika ze wstępnych oszacowań, no­
wa metoda pozwoli na istotne (35-H0'/o) 
oszczędnoś c i w wymaganej pojemności ope~ 
racyjnej kompute ra, a co za tym idzie, na 
zbliżone w mierze oszczędności w czasie 
dokonywania obliczeń. 

Na tr eść zeszytu składają się następu ­

jące prace: 
- doc. dr hab. inż. Janusz M. Morawski: 

.,Symulacja pragmatyczna i jej zastosowa­
nie w treningowych symulatorach lotu" 
(s. ll-:-28) , 

- doc. dr hab. inż. Janusz M. Moraw-

ski, mgr inż. Longina Krężlewicz: ,.Tech­
nika symulacji pragmatycznej"' (s. 29+40), 

- mgr inż. Janusz Januszewski: ,,Porów­
nanle analitycznych i pragmatycznych me­
tod redukacji modelu na przykładzie dyna­
miki ruchu bocznego samolotu" (s. 41-:-76), 

- !ngr inż . Jerzy Graffstein: ,.Zoptyma­
lizowany sposób wyliczania współczynni­

ków upr oszczonego modelu dynamiki samo­
lotu w ruchu bocznym" (s. 77+92), 

- mgr inż . Mariusz Krawczyk: .,Kom­
pleksowy system odwzorowat, wrażeń ru­
chu w kabinie symulatora lotu" (s. 93+120), 

- doc. dr hab. inż . Janusz M. Morawski: 
„Rytmy lokomocyjne. Geneza niektóre 
możliwości prakt ycznego wykor!'iystanla" 
(S. 121+135), 

- ,,Sposób cyfrowej symulacji lotu w cza­
s ie rzeczywistym" . Opis wynalazku zare je­
strowanego w Urzędzie Patentowym PRL 
w dn. 29 maja 1984 r. pod nrem P.247898 
(oprac. mgr inż . J. Sobierański (s. 136-:-139). 

Cena zeszytu 360 zł. Zamówienia prosimy 
kierować pod adresem: Instytut Lotnictwa, 
Branżowy Ośrodek Informacji Technicznej 
i Ekonomicznej, Al. Krakowska 110/114, 
02 - 256 Warszawa. 

J .M . 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Polskie modyfikacje samolotu MiG-17 ( ) 

Lim-SM 

L ata pięćdziesiąte to okres uzbrojenia polskiego lotnic­
twa wojskowego w samoloty odrzutowe. Po pierwszych 
samolotach myśliwskich J ak-17 i Jak-23, wprowadwno 
znacznie od nich doskonalsze MiG-1 5. Wobec dużego na­
pięcia stosunków międzynarodowych 1(wojna koreańska) pod­
jęto decyzję ro,zpoczęc ia w Polsce licency jnej produkcji 
samolotu myśliwskiego MiG-15 (Lim-1), a następnie MiG­
·15bis (Lim-2) (w niektórych starszych publikacjach oraz 
instrukcjach i opisach technicznych jest spotykana pisow­
nia LiM, jednakże w nowszY\Ch źródłach, a także we 
wszelki,ch aktualnych dokumentach fabrycznych i wojsko­
wych pisze s,ię Lim). 

W 1950 r. w ZSRR przeprowadzono dalszą modyfikację 
samolotu MiG-15bis, nadając jego ,skrzydłom skos 45° -
powstał w ten sposób MiG-17. W 1953 r. w Związku Ra­
dzieckim rozpoczęła się produkcja seryjna samolotu MiG-17F 
na.pędzanego nowym siinikiem WK-lF z dop alaczem. W 
1955 r. dokumentację do uruchomienia produkcji seryjnej 
MiG-l 7F do s-tarcwno do Polski. Linię produkcyjną w 
WSK-Mielec oprzyrządowano do wytwarzania samolotu 
Lim-5, jak n azwano licencyjną kopię MiG-17F (oznaczenie 
fabry,czne samolotu brzmiało lC, używano też kryptonimu 
„produkt CF" pochodzącego od rad zieckiego oznaczenia 
fabry cznego SF). Jednoc21eśnie w WSK-Rzeszów podjęto 
produkcję silników Lis-5 (WK-lF). 

Pierwszy seryjny egzemplarz Lim-5 z numerem fabrycz­
nym lC 00-01 opuścił zakład 28 li sto(Pada, 1956 r. - 5 dni 
po ostatnim Lim-2 (później egzem,plarz lC-00-01 był samo­
lotem dowódcy Wojsk Lotniczy;clh gen. J. Freya-Bieleckiego, 
a d ziś znajduje s ię w WOSL w Dęblinie i służy jako pomoc 
n aukowa). W końcu 1956 r. wyprodukowano 4 egz. Lim-5, 
a w 1957 r. już 222. Od 8 lutego do 19 kwietnia 1957 r. 
próby przechodził pierwszy egzemplarz drugiej serii pro­
dukcy jne j lC 02-01. Oblatywacz.ami byli: Z. Stręk, Z. Korab 
i M. Skowroński, a inżynierem prowadzącym próby -
T. Kuc. Samolot lC 02-01 był 11astępnie w:zo.rcem do pro­
duk,c ji w Polsce. Egzemplarz ten nie miał jeszcze r adio­
dalmierza SRD-lM (z powodu opóźnienia dostawy z im­
portu), był również o 130 kg cięższy od wzorca radzieckie -

R ys . l. Podstawowe polskie seryjne wers j e sa molotu MlG-17; od 
gó ry: Llm-S, L lmSP, Lim-SM 
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go - przy(Pu szczalnie dlatego, że dan e radzieckie dotyczyły 
samolotu wczesnej serii produkcyjne j, bez zmian wpro­
wadzonych później i uw7..ględnionych już w L im-5. W spra­
wozdaniu z prób samolotu lC 02-01 stwierdwno, że „bada­
ny samolot posiada ;prawidłowe własnośc i pilotażowe i eks­
ploatacyjne". Osiąg i licencyjnego lC 02-01 były bliskie 
osiągom radzieckiego pierwowzoru. W później szym okresie 
na egzemplarzu lC 02-01 zabudowano podkadlubowy pojem­
nik z lotniczym .ap aratem fotograficznym, przekształcaj ąc 
go w samolot Lim-5R. 

W ciągu 3 la t w ykonano 19 seri i produkcy jnych samolotu 
Lim-5 wprowadzaj ąc w nich poprawki i ulep szenia. Np. 
samolot lC 07-07, przedstawiony do prób we ·wrześniu 
1957 r., miał blokadę dopalacza, dzięki które j dopalacz 
mógł pracować nie tylko przy maksymalnych obrotach 
sprężarki silnika. J es t to rozwiązanie przydatne podczas 
lotu w szyku z dopalaczem, gdyż można wówczas regulo­
wać ciąg obrotami. Na egzemplarzu lC 16-13 przechodząpym 
próoy w locie od września 1959 r. zamontowano urządzenie 
odpowi-ada j ące SR0-2 (w poprzednich seriach było SR0-1 ). 
Os,tatnim z 477 21budo•wany,ch samolotów Lim-5 był egzem­
plarz lC 19-14 pokazany 30 czerw:qa 1960 r . 

Samoloty Lim-5 prezentowano publicznie podczas wielu 
parad powietrznych w latach pięćdziesiątych i sześćdziesią­
tych. Były one podstawowym s,przętem myśliwskim ludo­
wego lotnictwa polskiego do połowy lat sześćdziesiątych, 
gdy zastąpiły je MiG-21. 
Bezpośrednią modyfikaJcją Lim-5 był Lim-5R powstały 

w końcu lat pięćdziesiątych prze z. zamonto wanie lotniczego 

Rys. 2. Przekrój przykadlubowej części skrzydła samolotu Lim-SM 
(wzdłuż pie rwszego żebra): 1 - owiewka wypelnia .Jąca, 2 - kontur 
sk r zydła samolotu Lim-S, 3 - zdwojone lwta podwozia głównego, 
4 - kla pa , 5 - owiewka ~rodkowa , 6 - owiewkozbiornik 

aparatu fotograficz11ego AFA-39 w fotopoj emniiku pod cen­
tralną częścią kadłuba. 

Po zastoso,waniu na samolocie MiG-17F stac ji radioloka­
cy jnej Izumrud (początkowo w wersji RP-1 , a następnie 
RP-5), powstał produkowany seryjnie myśliwiec przechwy­
tu j ący MiG-17PF. Radiolokator zapewniał wykrycie celu 
powietrznego znajdującego się w odległoś.cti do 12 km oraz 
celowanie z trzech działek NR-23 n a odległość do 2 km. Do 
Polski sprowadwno samoloty MiG-17PF należące do wczes­
nych serii produk:cyjnych i mające s tację radiolak.a-cyjną 
Izumrud-1 (RP-1). 18 s tycznia 1959 r. WSK-Mielec opuścił 
pierwszy "licencyjny Lim-5P będący kopią MiG-l 7PF póź­
n ej serii produkqyjnej, już ze stacją Izumrud-5 (RP-5) . 
Samolot Lim-5P no sił oznaczenie fabryczne lD, w WSK­
-Mielec używano dla niego także kryptonimu „produkt PF". 
Wykonano 6 serii produkcyjnych Lim-5P (129 egz.), a bu.­
dowę ostatniego egzemplarza (lD 06-41) zakończono 29 grud­
nia 1960 r. 

Druga polowa la t pięćdziesiątych to na całym świecie 
okres poszukiwań nowych rozwiązań w dziedzinie unieza­
leżnienia samolotów od lotnisk. Nowoczesne samoloty woj­
skowe wymagały coraz solidnie jszych i dłuższych pasów 
starto•wych , a to powodowało wzrost kosztów. Uzależnienie 
samolotu od lotniska jest niekorzystne także ze względów 
taktycznych - pas startowy jest dużym i łatwym do 
zniszczenia celem. Dwa podstawowe sposoby rozwiązania 
tego problemu w konstrukcji samolotu - użycie przyspie­
szaczy startowych w qelu skrócenia rozbiegu i spadochronu 
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hamującego w celu skrócenia dobiegu - były stosowane 
na samolotach doświadczalnych już od co 111a jmnie j 10 lat, 
ale w końcu lat pięćdziesiątych wprowadzono je także do 
wyposażenia samolotów ser yjnych. Można też powied zieć, 
że zapanowała wówczas światowa moda na te urządzenia . 

W Polsce postanowiono zmodyfikować samolot CF (Lim-5). 
W 1958 r. pod kierw1ki-em inż. F . Borodzika w WSK-Mielec 
powstał projekt samolotu CM w wersji CM-I (kryptonimem 
CM oznaczono całość prac nad polską modyfikacjc1 Lim-5) . 
Samolot CM-I ró żnił się od Lim-5 zamontowaniem po bo­
kach tylnej częś ci kadłuba rakiet startowych SR o ciągu 
po 981 daN (1000 kG) oraz pojemnika ze spadochronem 
hamującym SH-19 pod tylną częścią kadłuba, w miej scu 
gdzie na Lim-5 znajdował się grzebień aerodynamiczny. 
Spado.chron SH-19 (TP-19) był stosowany we wprowadzo­
nym do uzbrojenia w Polsce w 1958 r. samolocie MiG-19. 
Masa startowa samolotu CM-I wynosiła 5697 kg w wers ji 
myśliwskiej i 5762 kg w wersji szturmowej , prędkość maks. 
1080 km/h, a pułap 14 100 m. Niemal jednocześn ie powstał 
projekt CM-II, w którym do polepszenia właśc iwości samo­
lotu na lotniskach gruntowych i trawiastych dodatkowo 
zastosowano zwojone główne koła podwozia. Samolot CM-II 
przeznacwno przede wszystkim do wykonywania zadań 
bezpośredniego wsparcia wojsk lądowych , dlatego też po­
większono w nim ins talację paliwową o dodatkowe sta łe 
zbiorniki paliwa włączone jntegralnie w konstrukcję samo­
lotu . Zrobiono tak, gdyż właściwości samolotu L im-5 przy 
atakowaniu celów t11aziemnych (w pierwszym przybliżeniu 
można je określić jako iloczyn udźwigu u zbrojenia i zasię­
gu) oceniono jako niewystarcza j ące . Jeśli na zamkach pod­
skrzydłowych podwiesić bomby, to pozostanie tylko p aliwo 
w zbiornikach wewnętrznych i taktyczny prom ień działania 
okaże się niewielki, jeśli zaś użyć dodatkowe zbiorniki pa­
liwa - to uzbro jenie ograniczy się tylko do dzia łek. W sa­
molocie CM-II pod skrzydłami , w ich nasadzie, założono 

Rys . 3. Samolo t L im-5 (l C 02-01) w czasie prób fabr yczn ych 

Rys. 4. Samolo t Lim-5 (lC 13-01). Zauważalny brak radiodalmierzn 
i anteny radiokompasu. Fot. F. Butou;sl~! 

Rys. 5. Samolot Lim -5R (lC 17-18) w barwnym malowan iu . Fot. 
P. Butowski 

dwa me ialow owiewkozbiorniki stanowic\Ce jednocześnie 
zbiorniki paliwa oraz owiewki dodatkowych kół podwozia 
głównego . Te zasadnicze zmiany w stosunku do L im-5 (w 
tym etapie prac samolot CM-II naz.ywano już L im-5M) spo-

TLiA 1987 nr 4 

Rys . 6. Otwarty pojemnik na aparat fotograficzny AFA-39 pod 
kadłubem . Fot. P. Butowsltl 

Rys . 7. Pierwszy egze mplarz samolotu Lim-5P w yprodukowany w 
Polsce 

wodowały dal sze drobne przeróbki, m .in. w m1eJscu zamon­
towania rakie t startowyc!h i spadochronu hai;nu j ącego 
wzmocniono kons trukcję płatowca, anteny radiowysokościo­
mierza RW-2 zostały przeniesione spod skrzy deł pod kad­
łub. Odipowiednie zmiany nastąpiły w instalacjach: pneu­
matycznej i e lektryczne j oraz w wyposażeniu kabiny pilota. 

Do wypróbowania ·nowE!j koncepcji p rzeznaczon o egzem ­
plarz lC 10-30 samolotu Lim-5. Wprowadzono w nim 
wszystkie przeróbki i przekazano do prób w locie. 2 lip,ca 
1959 r. rozpoczęły się badania prototypu CM-10-30 n a lo t­
nisku polowym Pomorskiego Okręgu Wojskowego. Ich ce-' 
lem było sprawdzenie wytrzymałośc i podwozia , sprawdzenie 
spadochronu hamującego oraz okreś l enie dłu goś ci startu 
i lądowania. W spra:wozdaniu z prób stwierd zono , że pod 
względem wytrzymałościowym „podwozie zdało egzamin 
i może być dopuszczone do lotów na samolotach typ u CM" . 
zaś „zastosowanie podwójnych kół pozwala na całkowitą 
rezygnację z eksploatacji samolotów tego typu n a lotni­
s·kach be tonowy ch, asfa ltowych itp.". Podkreś lono , że w 
przypadku pęknięcia opony zaletą jes t zdwojone podwozie . 
Przez zasto sowanie spadochronu hamuj ącego uzys ka no ś re d­
nie skró cenie dobiegu o ok. 250 m. W czasie lądowania 
zdarzały się jednak uszkodzenia pojemni,ka ze spadochro­
nem z powodu uder zenia nim o ziemię , postulowano także 
usprawnienie zamknięcia pojemnika. Próby CM 10-30 n a 
lotnisku polowym ,prowadził inż. S. Kruk . 

W kot'lc)u 1960 r . na prototyp ie CM 10-30 przeprowadzono 
próby specjalne wytrzymałości podwozia przedniego przy 
zwiększonej po modyfikacji masie startowej (6890 kg) 
i m asie do lądowania (5800 kg). 

Dalsze prace nad ,samolotem CM przebiegały dw utorowo. 
Z jednej strony dopracowywano jego konstrukcj ę w celu 
szybkiego rozpo,częcia produkcji seryjne j samolotu Lim-5M, 
z dr ugiej zaś nadal poszukiwano rozwiąza11 konstrukcyjnych 
polep szających jego charakterystyki. 

30 listopada 1960 r. halę montażową WSK-Mielec opu ś cił 
pierwszy egz. seryjnego Lim-5M o żnaczony .numer em fa ­
brycznym 1 F 01 -01 (dziś s amolot ten , przebudowany na 
Lim-6bis, nadal lata w jedn e j z jednostek Woj sk Lotni­
czych). Produkcja trwała do 10 ma ja 1961 r. i zakończyła 
się po zbudowa~1iu 60 egz. w trzech seriach produkcy jnych 
(os tatnim egzemplarzem był lF 03-30) . W je j toku vvpro ­
wadzono zmiany, np. pierwsze egzemplarze nie miały jesZJcze 
o słon na antenach rad),owysokościomierza. Wg instrukcji 
ek sploatac ji samolotu sery jnego , rozbieg samolotu Lim-5M 
przy pra cy silnika z dopalaczem wynosił 710+ 770 m (zależ­
nie od rodza ju nawierzchni) , zaś przy użyciu rakiet s ta r­
towych skracał s ię do 350+370 m . Dobieg wynosi ł 1140 m, 
a przy użyciu spadochronu hamują cego - 670 m . Samoloty 
Lim-5M zos tały wprowadzon e do uzbrojenia jed nostek 
Wojsk Lotniczych i lotnictwa Marynarki Wojennej. Wś _ród 
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TAB~ICA I. Dane leclmiczne samolotów lHiG-17 oraz Lim-5 i jego modyfi kucji 

Rozp iętość, m 
Długość, m 
,vysokość , m 
Powierzchn ia n ośn u , m' 
Masa własna, kg 
P ilot, kg 
Pali wo w zb. wewn ., kg 
Olej , kg 
Amunicjn , kg 
Masa calk . norm ., kg 
R akiety s tartowe, kg 
Dodatkowe zbiorniki z paliwem , kg 
Mmm całkowita m aks., kg 
Poj em n ość zbiornika wewn ., I 
Pręd kość bez dop ./z dop . : 
- na wys . 1 km , km/ h 
- n a wys. 3 km, km / h 
- nn wys. 5 km , km /h 
- n a wys . 11 km , km /h 
,vznoszcnic bez dop ./z d.., p. : 
- n a w ys. O m, m/s 
- n a w ys. 3 km , m /s 
- n a w ys. 5 km , m/s 
Pu.ł a p bez dop ., m 
Pu ła p z dop. , m 
Czus wz 11 u:sz1!1.1ia 11 a 5 1'n 1, m in 
Czas wzn oszenia na 10 km , min 
Zas i ęg bez zbiorn . dod. (7% rezerwo) : 
- n a wys. 5 km , km 
- nu w ys. 10 km , km 
- na w ys . 12 km , km 
Zasii;g ze zbiorn . dod., km 

MiG-17F 

9,62 8 
Jl,36 
3,80 

22,60 
3 950 

97 
l 178 

6 
123 

5 354 

732 
6 286 · 
l 415 

.. / 1145 
. .. / 1130 

15 .100 
16 4 70 

2,1 
3,7 

1 080 
1 670 

I 
Lim-5' ) 

I C 02-01 

9,628 
ll ,36 

3,80 
22,60 

4 114 
97 

1 145 
6 

123 
5 483 

-
72 1 

6 206 
1 377 

1045/ . . . 
1055/ 1154 
]060/1138 
1015/ 106 1 

35/ ... 
29,2/76 
25,3 /65,2 

.14 700 
16 600 

2,63 
4.29 

659 
957 

l 085 

I MiG-17PF 

I 
Y,6~8 

Jl ,68 
3,80 

22,60 
4 234 

97 
l 160 

6 
123 

5 620 
-
732 

6 552 
1 395 

.. . / 1123 

... / 1060 

1•1 450 
16 300 

2.5 
4,5 

1. 100 
1 730 

CM-I') I 
9,628 

J 1,36 
3,80 

22,60 
4 326 

97 
J 1-15 

6 
123 

5 697 
-
-
-

J 177 

Lim-511') 

9,628 
11,36 

3,80 
. " 

,1455 
100 

J 555 
6 

123 
6 241 

260 
-

6 50 1 
1 890 

.. / 11 08 

.. / 1097 

J 3 150 
15 200 

3,62 
6,93 

:lród.lu : I) Próby pn(1stwowc sa mulutu IC 02-01 (8 .02. 1957 7 19.0tl,,1 957); 2) zestawienie dnn ych samolo tu CM, wersja I, Mielec 1958. 3) lnstru b.cja u.lytkowu a in sumolotu Lim-SM. 
W y d. l , Mielec. 196 1 
Uwaga : w wariantach 1·ozpoz nnwczych (H) dodatkowo fo topojcmnik podk ndl ubowy 20 kg i fotoa parat A FJ\-39 7,5 kg 

R ys . 8. Pr zód kadłuba samolotu L im-5.P ( ID 06-09) z podwieszonym 
l us k ozb ieraczem . F o t . W . H.otyś 

Rys . 9. Samolot Lim-5M (IF 01-02) - widoczny owiewkozbiornik 

pilotów rozpowszechniły się okreś lenia owiewkozbiornika: 
,,szalik" lub „koł.nierzyk" . 

W tym sa m ym ,czasie powstawały różne modyfikac je sa­
m olot u L im-5M. W czer wcu 1960 r . opracowano pro jekt sa ­
molo tu rozpoznawczego CMR (Lim -5MR) różniącego się od 
Lim-5M za m ontowaniem na końcach skrzyd eł po jemników 
z ap arata mi fotograf icznymi AF A-39, AFA- BA/40R, AFA­
-BAF/21S i AFPN-21 oraz wyposażeniem pomocniczym w 
różnych zestawieniach . Rozpiętość s~molotu CMR wzrasta ła 
p rzez to do 10,58 m. Pro jekt ten n ie był real izowany. Wśród 
n ie zrealiwwanych ,p ro je któw powstała też koncep cja sa­
molotu Lim-5M z u sterz.eniem pły towym, polepszającym 
ste rowność samolotu . 
Pomysłem zreal izowanym w 1960 r. na doświadczalnym 

egz. Lim-5M ozna,czon ym CM 16-01 (pierwo tnie był to 
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Lim -5 nr fabryczny l C 16-01) było zastosowanie reguły 
pól przez pogrubienie kadłuba w jego tylnej części. Próby 
w locie n ie wykazały zale t takiego układu w porówn aniu 
z dotychczasowym. 

J eszqze prz,ed rozpączęciem produkcji seryjne j Lim-5M 
powstał pro jekt tego samolotu z innym r-ozmieszcze n iem 
s·,Jadochronu hamującego: nad dyszą s ilnika, u nasady sta­
tecznika pionowego. Były dwa powody takie j zmiany: 
s tw ierdwne pod czas prób przypadki uszkodzenia o ziemię 
po jemn ika n a spadochron oraz większ:1 skuteczność spado­
chronu umieszczonego wyżej . Aby jeszcze bardziej zwięk-

Rys. IO . Samolot Lim-SM (IF 01-02) - widoczny pojemnik na spado­
chron hamu jący 

Rys. 11. Samolot Lim-5M (IF 02-1 9) , 1962 r. Fot. WAF 
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1'ABLlCA 2. '\'('yniki pl'óh siuuolotn Ci\J 16-0'I ~e zdwojonym potlwozicm i owiewkami 
(8 kwietn iu - 24, maja 1962 r.) 

Owiewka z grz(' ­
bicnieut 

Owjc wka brz 
grzebienia 

Q:,ii1gnji;-Łn 
prędl..o~ć 

10-16 km /h 

1091 km/h 

Uwagi 

od l·'p 800 km/ h wu hania pop rzccz nl· i nic -
znuczuc drganiu płutowcu 

drgan ia pojawi11j11 s ię pr.ty V = 700 km/ h i s;Ło p­
niowo zuui kaj1 1. Wahaniu sa mol otu wokół trzech 
osi 

szyć efektywność hamowania, na samolocie doświadczal­
nym CM 16-01 zastosowano układ z dwoma pojemnikami 
na spadochrony umieszczonymi obok siebie wewnątrz 
owiewki między kadłubem i statecznikiem pionowym. Były 
one wypuszczane j ednocześnie, prawy spadochron otrzy­
mał linę dłuższą, lewy - krótszą. Program prób samo­
lotu CM 16-01 z dwoma spadochronami hamuj ącymi za ­
twierdwno w styczniu 1960 r. W październiku 1960 r. opra­
cowano program prób podobnego rozwiązania na samolocie 
CM 10-30, tym razem jedna k z pojedynczym spadochronem 
hamującym. W przyszłości na samolota1cJ;i seryjnych zasto­
sowano właśnie to rnzwiązanie . 

Jeszcze jednym pomysłem służącym do skrócenia startu 
było zastosowanie nowego rodzaju klap. W poprzednich sa ­
molotach Lim stosowano klapy Fo-w lera, które wychylając 
się jednocześnie wysuwały się do tyłu. W l ip cu 1960 r-. 

przeprowadzono obliczenia klap nowego rodzaju - klap 
szczelinowych z nadmuchem przeznaczonych dla samolotu 
Lim-5M. Działanie ,systemu zdmllchiwania warstwy przy­
ścienne j z klap skrzydłowych polega na doprowadzeniu 
części powietrza zza sprężarki silnika na górną powierzch­
nię k lap. Nadmuch zapobiega oderwaniu strumienia oraz 
zwiqksza siłę nośną. 

Konkre tne rozwiązania konstrukcyjne badano od styczn ia 
196 1 r . na egz. CM 16-01. Dla tego wariantu Lim-5M (miał 
on klapy z nadmuc;hem oraz spadochron hamujący umiesz­
czony w owiewce u n asady statec2J11ika pionowego) używano 
oznaczenia Lim-5M-II lub też samolot CM-II (nie należy 

mylić z poprzednim CM-II , 1Projektem Lim-5M z owiewko­
zbiornikami, który teraz nazwano CM- I). Samoloty te miały 
wiele różnych wariantów, poszczególne egzemplarze do­
świad;czalne były w ielokrotnie przebudowywane i t<rudno 
tu stosować rygorystyczną terminologię. Np. egzemplarz 
lC 16-01 był kilkanaście razy modyfikowany i był w ciągu 
swego „życia" samolotem Lim-5, Lim-5M, Lim-6 , Lim-6bis 
oraz przyjął w iele postaci pośrednich. 

Siln ik Lis-5 przystosowany do nadmuchu na k lapy ozna­
czono Lis-5M. Silnik otrzymał trzyzakresowe otwieranie 111a­
sadki dyszy i układ odprowadzania powietrza dostarczanego 
następnie do kla[P. Do nadmuchu służyła rura ułożona 
wzdłuż rozpiętośc i skrzydła , zab udowana w komorze skrzy­
dła w okolicy szc2'eliny klapy. Rura miała wiele otworków 
(dysz), którymi strumie11 pow ietr za kierowany był na gór­
ną powierzchnię klapy. Ciąg silnika Lis-5M wynosił 3363 daN 
(343 0 kG). 

NOWOŚC~ TECHNICZNE 

Nowy silnik dwuprzepływowy PW-300 do samolotów służbowych 

Kanadyj ska filia firmy Pratl and Whitney - Pratt and 
Whitney Canada - opracowuje rodzinę silników dwuprze­
pływowych przeznaczo111ych do samolotów służbowych lat 
d ziewięćdzie siątych . Od początku zostały postawione ostre 
wymagania dotyczące masy i ceny silnika oraz jednostko­
wego zuży1C'.ia paliwa i systemu sterowanJa, a także możli­
wości budowy wers ji zarówno o większym , ja k i mniej­
szym c iągu o d ciągu silnika podstawowego. Dane technicz-
11e pierwszego silnika opracowywanej rodziny, ozn aczonego 
PW300/1, są następujące: 

laru , napędzany trój stopniową turbiną, mieszaną .sprężarkę 
z czterema stopniami o siowymi i jednym odśrodkowym 
(z rurko,vy m dyfuzorem), naipędzaną dwustopniową turbiną , 

i pierścieniową k•omo<rę .S[Palania ,o stożkowym kształcie. 
Całkowicie elektr,oniczny, cyfrowy układ sterowania zasto­
s•owano przewidując jego większą niezawodność niź układu 
hydromecha111icznego z blokiem elektronicznym. 
Rozpo,czynaj ąc praae prnjekbowe w 1980 r. założono za­

kres ciągu ,startowego rndziny silników od 1550 do 2800 daN. 
Wersja rozwojowa PW300/3 będzie miała dąg bliski górnej 
granicy. Cena samolotów, do których są przeznaczone sil­
niki PW300, będzie wynosić od 6 do 8 mln dol. , natomiast 
cena silników nie powinna pr2;ekraczać 200/o ce ny samolo­
tów. Na budowę nowego silnika , zamiast na rozwój już 
i stniej ącego JT15D, zdecydowano się ze względu na jedno,st­
kowe zużycie paliwa - rozwó j silnika JT15D nie mógł 
zapewnić wymaganego zmnie jszenia jednostkowego zużycia 
paliwa. 

- ciąg termodynamiczny 2330 daN, ciąg ograniczony, stały 
do temp. otoczenia 25°C, 2115 daN, 

- c iąg przelotowy na wysokości 12 200 m przy Ma = 
= 0,8 - 495 daN, h , 
-· jednostkowe zużycie paliwa w warun kach startowy~h 

0,414, a w wanunkach przelotowych (warunki lotu jw.) 
0,688 kg/daN, 

stosunek 111atęże11. przepływu 4,5: 1, 
spręż ca łkowity 15, 
masa silnika suchego 430 kg, a nawet tylko 400 kg , 
średnica maks. 890 mm, ,d ługość 1650 mm. 

Próby p ierwszego prototypu mają rozpocząć się we wrześ­
niu 1987 r. , a już w grudniu 1989 r. silnik prawdopodobnie 
uzyska certyfikat. 

Silnik ma jednostopniowy wentylator z łopatkami z kev-
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ZUSAMMENF'ASSU NGEN 

KOWALSKI A .: A nalyse der Ergebnisse vo n 
statischeu versuchen. TLiA, XLll Jhrg ., 1987, 
1-1. 4, s .. J 

Die statischcn versuclle ohn e einer durch­
gefU!ute n i,;:onekturanalyse, sowohl hin­
sichl.lich der Geometrie als auc h des W e rk­
s toffes, stellen keinc Grundlage zur Festig­
keil~be urteilung d e r. D as angefUhrte ne­
rech n ungs beisp1el begrUnde t diese Bchaup­
tung. 

CZARNECK I K.: K lassifikation cl e r 'l'ragfli­
higl<e it cl cr Flugplatz -Fah r bahmlecke mit clcr 
ACN-PCN -Metho<le (IV). TLiA, XLII Jhrg ., 
1987, H. 4, S. 7 

Im 4. Aufsa tzleil werden Anwendungs­
beispiele der ACN-PCN-Met:10de zur Kon­
trolle und Plan ung der Belastugen von 
Fahrbahndecken im Bodenverl,ehr der Flug­
zeuge eriirtert. 

OST1',PKOV,'!CZ M.: UnHill e in tlcr Militlir­
luftfahrt . TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 4, S. 18 

In dem Aufsatz werden Unfalle in der mi­
Jitarischen L uILfahrt der vereinigten S taaten 
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und anderer westlic h en Land er, aufgeteilt 
in :;chwere, und gegi nge , hervorgerufen 
d urch t echnische U rsachen und m e n schli­
ches versagen, mit Angabe des prozentuel­
len A n teiles in der allgemein e n Unfallzahl, 
1,e 11andelt. 

D UTO WSK I P. : 'Polnische Moclifikationen 
<l es MiG-17-Flug zeu ges (I) , TLiA, XLII Jhrg., 
i987, H. 1, S . 20 

Es wird die En ls t ehungs- und Ent­
wicklun gsgescb,chte des Lim-51 Flugze uges, 
ei n er Abart von Lim-5 (MiG-17), entworfen 
in W SK--Mielec in den J ahren 1956-;.. l 961, 
dargeslellt . Das F'lugze ug wurcl e seri en­
!nass ig hergestell t . 

CO ,[(EP)l{ AB H5I 

I<OBAJlbC KH A.: Anam13 pcJym~TaTon cTaT111.1ccKHX 
11cnMTa1111H 11a npOlfHOCTb, TJIHA, T. 42 , 1987 r., N2 
4, C , 4 

CnlTH'łeCKHC 11CnblT3Hl1'ff J JlHWCHFl bJ e xoppeKTHpoeo-

1-.moro ananR3a c ylfeToM p a3Mepon .n.eTaneii n cno ­
a cTH MaTep 1rnnon- ne MOryT SIBJHITbC1l OCHOBOH AJl st 

O i.l,Cł:1K l1 npOlll:lOCTH KOHCTpyKU,HH, IlpHBOA HTCR T8K)KC 

W.K. 

p act(CTHblt'I npH MCP, TTO ,l],TBC p>K)laJOJl\H~i DbilliCCK33aH­

HOC MI-ICłlHC, 

tIA P 1-1 EU K vl K.: l{ 1iacc11<łm1rnQHH .n:onycKaCMbtX y ,ctc­
JlBHhIX uarpy3 0K aq>O.ll.POMHblX DOKPbITllii MCTOJl:O i\l 

ACN - PCN (IV •1.). TJJ>1A, T. 42. 1987 r ,,No4, c, 7 

B IV ~iacTH CTaTbJ.{ yKa3aHbf TT PHMepbl TIPFIMCHe-
mur MeTo,a:a ACN - PCN .0.11 11 KOHTponn u n nae11-

p o aaH1u1 Harpy30K a 3 p0.llPOMHOfO DOKpblTHH Ha3 C­
Mllb!M nepCJl. B11 )ł(CłlHCM caMOJ1CTOl3, 

OCTAHKOBvl.q M.: Asa1rnu o eoeHnoii anna1,n11. 
T Jh,A, T , 42, 1987 r., No 4, C , 18 

CTaTbn nocnHw,eAa aeap11.RM n n o e1-mo i1: am1au1u1 

Clll,A n HCKOTOpbtx Ja rra.a.HMX cTpaa. YKaJaRbI npH­
HU,H ilhI Knacc11cl>1•tKa1.vrn. BH.ll.OB anapm-1 n npou,enn1oe 
KOJHl '-łCCTBO OT ACJJHLI X BH AOB anap 11 H. 

EYTOBCKI1 IT.: Jlonc1rnc Mo.uml>HKmum caMoneTa 
M11r-1 7 (I ~.). TJJua , T , 42 . 1987 r., Ne 4, c. 20 

Y KaJaJ:la HCTOPHH COJ,oamrn: fł pa3ett:nrn caMOITCTa 

Jb1M-SM, K OTOPbIH J1 Bnnnc.R napaaHTOM caMOJlCTa 
JJHM-5 (Miff-17) pa3pa6ornm1bJH Ha 3ao0Ae BCK-Me­
JICI.\ n 1958-;- 196 1 r. Ca M OJICT BbITTYCKaJlCH cepttilno. 
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STRESZCZENIA 

KOWAL.'KI A · ,\n:lllza \\yu ló\v 1irób , la ­
t s tyczny,· J,. Tl JA, t. :-,; I.I I. l~.;7, nr 4. s. 4 

Próby sU,tycznc bez pro, adzcnla analiz 
ko r ekcyjnych, zarówno geometrycznych, jak 
I materiałowych, nic mogq być podstaw~ 
do wyda wania oc n wytrzymaloścl ow}c.h. 
Przedstnwlony przykład obliczeniowy uc;­
sadnla po,vy7szr t\\~icrdz(lniC'. 

CZARNF.CK[ K.: Kl asyfikacja nośno,; ci na­
w ierzchni lotniskowych metodą ACN-PCN 
(IV). TLl , t. XL I I, 1937, nr 4, li. 7 

W cz. IV artykułu [)Odano przykłady za­
stosowań metody ACN-PCN do kontroli I 
planowania obciąże1i n awierzchn i n aziem­
nym ru hem samolotów. 

OSTAPKOWICZ M.: Wypadki w lo tnictwie 
wojsko wym. TLIA, t. XL!l, J 9G7. nr 4 , s. 18 

W nr tykule omówiono wypaclki w lotn ic­
twie wojskowym Stonów Zjednoczonych i 
niektórych innych krojów zachodnich , dzie­
ląc je na cic:żkie I ni eduże, spowodowane 
przyczynami technicznymi I błędami Judz­
kimi i podając ich udziały procentowe w 
ogólnej liczr,ie wypndków. 

BUTOWSKI P.: Polskie modyfikacje samo-. 
lotu MIC-17 (1) . TLtA, t. XLll , 1987, nr 4, 
s. 20 

Przedstawiono dzieje powstania l rozwoju 
~amolot tt Lim-SM, który był odmianą samo­
lotu Llm-5 (MiG-17) opracowaną w WSK· 
-Mielce w la tach 1958+1961. Samolot był 
produkowany seryjnie. 

CONTENTS 

KOWALSKI A. : Ana lysis of r esnlts obtaincrl 
from s tatic load tests. TLiA, vol. XLII , J987, 
No. 4, p . 4 . 

Static load tcsts whlch a r c not combincd 
with correctlve consldera t ions of both geo­
:netric ::md mater iał ractors cannot be a 
g round for ~trength asse~smcnt or the 
~lructure under test. The a bove s tatcmen t 
Is lllustrated and supported by ,m example 
of calculatlons havlng bcen presentcd. 

CZARNECKI K.: Classification or airfield 
surface Joac\ capacity with the ACN-PCN 
m ethod \IV). TLIA, vol. XLI! , 1987, No. 4, 
p. 7 

Examples ot application of the ACN-PCN 
method to monitor ing and cstlmatlng or 
airf,eld surrace loacls from th i:rou ncl air­
crart traJtlc h ave l>een glvcn In p r,n IV 
of this lll"lil"le. 

OSTAPKOWICZ M.: J\ccidents in milltary 
avi:i.tion. TLIA, vol. XLJl, 19~7, No. 4, p. JS 

/\cclJents wliich occurred in the ai r ror­
c s of the Uni ted Sta tes a nd some other 
western cot:ntries have been di~cussed, with 
cons!dering them as "scvere" and "not 
scrious" or •·causcd by technical reasons" 
nnd " cau~cd by human f actors". The per­
ccntnge data as ogainst the totnl number 
of nircraft accidcnts have becn glven . 

BUTl)WSl<I P.: Pollsh modifications to the 
MiG-17 aircrart (I). TLiA, vol. XLIT, 1987, 
No. 4, p. 20 

The history of d c vclopmcnt of the Lim-5M 
aeroplane, which was a mod iflcatlon to the 
Lim-5 ('.\IIG-17) a ircrart worked out at 
WSK-Mielec In !958-i- 1961, has becn dcscrl­
bed. The aeroplane was mimufacturecl In 
~er!cs. 
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Z DZIAt.ALNOŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK 

Prelekcja pt. ,,Barwa i znak w lotnictwie 
polskim" 

11 Barwa i znak \V lotnictwie polskin1 '' to 
tytuł prelekcji, jaką w dn. 10 kwietn ia 
1986 r. w Domu Technika NOT w Warsza­
wie wygłosił mgr inż. T . Króliki ewicz, za­
proszony przez Sekcję Lotniczą i Kolo SIMP 
przy Instytucie Lotn ic twa. Prelegent jest 
dobrze znany w środowisku lotniczym. Na­
pisał wiele artykułów i książek o lotnic­
twie, m.in. ,,Nowoczesny samolot wojsko­
wy" w 1979 r., ,,Polski samolot i barwa" 
w 1981 r., .,szybowce tra nsportowe•· w 
1985 r . Wykład by t ilustrowany pic;knymi 
kolorowym i planszam i, n a których pokaza­
no wybrane charakterystyczne sposoby ma­
lowania i oznaczania samolotów i śmigłow­
ców w polski m lotnictwie wojskowym ocl 
jego zarania aż do clziś . Spośród wielu 
znaków, które omówił prelegent , warto 
przypomnieć historię biało-czerwonej sza­
chownicy wprowadzonej do standardowego 
oznaczania wsz ystkich samolotów polskiego 
lotnictwa rozkazem szefa Sztabu General­
nego z dn. 1.12.1918 r., zgodnie z którym 
miał to być znak kwadratowy szerokośc i 

60 cm , dzielący się na cztery równe pola : 
lewe górne i prawe dolne pole o barwic 
karmazynowej. lewe dolne i prawe górne 
o barwie białej. uzupełniony wkrótce obra­
mowaniem również na przemia n białym i 
czerwonym, przetrwa ł on do dzi ś . Twórcą 

tego znaku był por. pil. S. Stec. Jeszcze 
w czasie służby w wojsku austr iackim ma­
lował on na kadłubach samolo tów , na 1,tó­
rych latał (Fokker EV) biało-czerwone cz te­
ropolowe szachownice w biało-czerwonym 

obramowaniu. Był to wówczas własny znak 
por. s. Steca. osobną tradycję mają gocl ta 
eskaclr oraz oznaczenia rejestracyjne samo­
lotów wojskowych. 
Książka „Polski samolot i barwa" T . Kró­

likiewicza, która barclzo szybko zniknęła 

z pólek k sięga rskich, ukaże się ponownie w 
poszerzonym wydaniu. 

Mgr inż. T. Królikiewicz pełni liczne funk ­
cje społeczne w organizacjach lotniczych, 
m.in. przewodniczy Komisji ds. Historii 
i Muzealnictwa Polskiego Lotnictwa przy 
Sekcji Lotniczej ZG SIMP. Pracę tę wyko­
nuje z pasją i wielkim znawstwem. Tym , 
którzy pragnęliby podzielić się dotychcza s 
nieznanymi faktami , dokumentami lub 
przedmiotami związanymi z historią polskie­
go lotnictwa, ww. Komisja byłaby ba rdzo 
wdzięczna. 

T. Kurcyk 

Odczyt 11t. urządzenia zmniejszającego 

zużycie paliwa w samochodach 

W dn. 24.04.1986 r. w Domu Technika NOT 
w Warszawie, na zaproszenie Sekcji Lotni­
czej i Kola SIMP przy Instytucie Lotnictwa 
gościł inż. S. Zbierski - długoletni dy­
rektor biur projektowych, twórca wielu 
urządzeń technicznych , obecnie dyrektor 
Zespołu Ośrodków Rzeczoznawstwa i Postępu 

Organizacyjno-Technologicznego w Warsza­
wie, a także wybitny działacz społeczn y, 

przez wiele la t przewodniczący ZG SIMP, 

Członek Honorowy SIMP. Wygłosił on od­
czyt pt. ,,Urządzenie zmniejszające zużycie 

paliwa w samochodach". Mimo że temat nie 
dotyczy dziedziny lotniczej, postanowiono 
:capoznać s i ę z wynalazkiem, którego wdro­
żenie wydawało s ię niemożliwe lub co n a j­
mniej problematyczne. Chodzi o słynny 

wynalazek i n ż . A. Kowalskiego. Patent za­
kupił ZORPOT i nabył prawa wdrożenia 

go do produkcji. Wersja podstawowa tzw. 
oszczędzacza składa się z zestawu elemen­
tów potrzebnych do zmodyfikowania gaź­
nika, kompletnej turbinl<i oraz chwytacza 
spalin do silnika. wersja wzbogacona za­
wiera ponadto kolektor ssący. 

W prelekcji , poza op isem budowy, omó­
wiono przebieg badań eksploatacyjnych i 
~toiskowych przeprowadzonych w Instytucie 
Lotnictwa, które rozpoczęto we wrześniu 

1985 r. i zako1\czono w marcu 1986 r. Pod­
czas badań nie stwierdzono n admiernych 
zmian trwałościowych silnika i turbinki. 
Uzyskano zmniejszenie zużycia p al iwa w 
stosunku do wersji standardowej o ok . 2 1 
na każde 100 km . Toksyczność spalin była 

zgodna z normą ameryka11ską. 

W dalszej części odczytu prelegent poin­
formował , że zawarto kont r akt z fabr yk 4 
wyrobów z proszków s piekanych w Ło­

miankach. która podjęła produkcj ę oszczę­

dzaczy do samochodu „Fint 125P" oraz z 
rzemieślniczą spóldzlelnlczą „Motor" w _ Po­
znaniu, która rozpoczęła produkcję oszczę­

dzaczy do samochodu „Polonez" . Natomiast 
Zespól Szkól Zawodowych w Olsztynie na­
był prawa zabudowywania oszczędzaczy d o 
,vw. samochodó,v. Koszt w·ersji podsta,vo­
\Vej oszcz.ędzacza do „Poloneza" wyceniono 
na ok . 13,5 t ys. zł . 

Po prelekcji. w której wzięło udział ki l­
kadziesiąt osób - specjalistów z branży sa­
mochodowej i innych branż przemysłu m a­
szynowego, wywiązała się dyskusja. Ze 
względ u na niezwykle sprawne przeprowa­
dzenie udanego wdrożenia, u jed nych przy­
padek ten wywołał zachwyt, u innych zaś 

zdz iw ienie. Główne wnioski wynikające z 
dyskus j i można ująć następująco: 

• Powodzeniem we wdrażaniu innowacji 
technologicznych i konstrukcyjnych nie­
zbędnych w czasie wprowadza nia reformy 
gospodarcie j jest: 

- umiejętność znalezienia problemu n a ­
dającego się do wdrożenia, 

- odwaga w podejmowaniu decyzji o 
wdrażaniu tematów, w których może wy­
stępować pewien stopień r yzyk a. 

W tych działaniach jes t niezbędne do­
świadczenie zawodowe. 

O Oszczędzacz paliwa może mieć wpływ 

n n nowe podejście do projektowa nia s ilni­
ków samochodowych. 

1' . Kurc yk 

Odczyt n t. śmigłowca PZL-Sokól 

W dn. 4.11.1986 r . Sekcja Lotnicza i Kolo 
SiiVIP przy Insty tucie Lotnictwa zorganizo­
wał y w Domu Technika N OT w Warszawie 

odczyt pt. ,,Polski śmigłowiec PZL-Sokól", 
opracowa ny i wygłoszony przez dyrektora 
ds. technicznych w zakładach śmigłowco­

wych WSK PZL-Swidnik mgr inż . S. Ka­
mińskiego, który powiedział: ,,Trzeba dzia­
łać szybko i dynamicznie, śledzenie stanu 
i problemów światowej techniki śmigłow ­

cowej nie może pozostawać tylko czczym 
zb ier aniem informacji". Podstawą do dzia­
łani a było międzynarodowe porozumienie 
mięclzy rządami P RL i ZSRR w 1971 r., 
przewidujące opracowanie i wdrożenie do 
seryjnej produkcji w Polsce nowych wy­
robów techniki lotniczej. Efektem tego dzia­
łania jest śmigłowiec PZL-Sokół, który by t 
kształtowany przez zespól konstruktorów i 
pracowników lnidawczo-technicznych pod 
kierownictwem głównego konstruktora mgr. 
inż. S. Kami ńskiego w biurze konstrukcyj­
n ym WSK P ZL-Swidnik. 

Poszczególne etapy prac obejmowały: 

- zestawienie i zatwierclzenie wymaga 11 
taktyczno-technicznych dot. śmigłowca (maj 
1974 r .) , 

- posiedzenie J{omisji Makie towej i za­
twierdzenie projektu wstępnego oraz sfor­
mułowanie koniecznych zmian (ma j 1976 r.). 

- rozpoczęcie prób n a uwi ęzi oraz pierw­
szy wzlot śmigłowca (li s topad 1979 r.), 

- - p ie rwszy lot i rozpoczęcie zakładowych 

prób w locie (maj 1982 r .), 
- w p rowadzenie zmian polepszających 

charakterystyki lotno-techniczne oraz mo­
dernizacja osprzętu (ma j 1984 r.), 

- próby eksploa tacyj ne w skrajnych wa-
runkach klimatycznych n a t erytorium 
Związku Radzieckiego (1986 r.) . 

PZL-Sokól Jest pierwszym p olskim śmi­

głowcem wdrożonym do produkcji seryjnej . 
Przewiduje się okres międzynaprawczy 

1500 h eksploatacji, r esurs ogóinolechniczn y 
dla kadłuba 9000 h , a dla pods tawowych 
zespołów konstrukcyjn ych poddawan ych ob­
ciążeniom zmęczeniowym 4500 11 pracy. 

W wywiadz ie zamieszczonym w Skrzydla­
tej Polsce nr 39 (1986.09.28) dr inż. M. Tlsz­
czenko, general ny konstruk tor Biura Smi­
gtowcowego im. M. L. Mila w Moskwie, 
powi edział: ,, ... PZL-Sokół jest naprawdę 

udany, dający dobre świadectwo umiejęt­

nościom polskich konstruktorów i będący 

dowodem nowych form nasze j współpra­

cy. . .. Był tworzony z pomocą radz ieck ich 
konstruktorów, którzy nal,reś lili tylko ogól­
ną koncepcję. Powstała ona równolegle w 
umysłach waszych i naszych projektantów, 
ale sama konstrukcja to już dzieło Pola­
ków .... z mgr inż. Stanisławem Kamińskim 

znamy się już od dawna . Od czasu kiedy 
był młodym inżynierem. Dziś jest to jeden 
z wybitnych konstruktorów należących do 
światowej czołówki twórców śmigłowców. 

Ma wysokie kwalifikacje, rozległą wiedzę. 

um iejętności dobrego inżyniera i szefa biu­
ra konstrukcyjnego, Odnoszę się do niego 
z pełnym szacunkiem i sympatią" . 

Na zebraniu było obecnych ponad 30 osó l.J 
z biur konstrukcyjnych, inst y tutów i za ­
kładów produkcyjnych. Po wykładzie wy­
wiązała się ciekawa dyskus ja. 

T. Kurcyk 
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