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Prof. mgr inż. Leszek Dulęba (l907~ 1987) 

,,Nie cał y umrę" - to prawda. Osobo
wość Profesora wywarła trwa ły wpływ na 
Jego wychowanków. Był doskonałym pr zy-
1,łaclem człowieka, którego działanie p rze
sta nia osobę. 

Urodził s ię 19 maja 1907 r. we Lwowie 
jako syn Aleksandra i Stanisławy z Więc 

kowskich. Ojciec - lekarz zmarł w 1910 r., 
matka - urzędn iczka pa11stwowa po śm ier

ci męża przeniosła się z dwoj giem dzieci do 
·wa rszawy, gdzie w 1925 r. Leszek Mieczy
sław Dulęba uzyskał maturę w Gimnazjum 
im. Sterana Batorego. w tym czasie na le
ż~ ! do h a rcerstwa (od 1920 do 1926 r .), zo 
stał drużynowym 16 W'DH przy swej szlrn
te. Następnie działał w Juventus Christia 
na. 

Ideałom h a r cerst<im pozostał wierny do 
koilca; u schyl Im życia prowadził gawędy 

w 23 Warszawsl<iej Drużynie H a rcerskiej 
pr zy Liceum Ogólnokształcącym im. S. Ba 
torego. Sztandar tej Drużyny pochylił się 

nad Jego trumną. 
Studia w Politechnice w a rszawskiej roz

począł w 1925 r. l}ko.11czyl Wydział Mecha 
niczny w lipcu 1931 r ., a już we wrześniu 

1932 r. powróc ił na Uczelnię i podjął pra
cę jako starszy asystent w Katedrze Bu
dow y Samolotów i Mechaniki Lotu u prof. 
G. A. Mokrzyckiego. Sprawd zał prace pro
jektowe z dziedziny konstrukcji samolotów 
i prowadził wykłady z obciąże11 samolotów. 
Kontynuował tę działalność do wybuchu 
woj ny. Jednocześnie jako członek Aeroklu
bu warsza w skiego prowadzi! wykłady z za 
sad m echaniki lotu i budowy samolotów 
dla pilotów AW. W latach 1931-i-1932 opra 
cował skrypt z wykładów prof. M. T. Hu
lJera pt. ,,Statyka lotnicza". 
Już w c zasie studiów, pracując ja l<o tech

nik w Dziale Płatowcowym Instytutu Ba
d a 11 T echnicznych Lotnictwa od 1 m aja 
1930 r. do 1 sierpn ia 1931 r., zapoznał się 

z pomiarami w locie. Pracę tę przerwała 

słu żba wojslrnwa od wrześn ia 1931 r. do 
wrzesma 1932 r. Ulrnńczyl j alrn pr ymus 
Szkolę Podchorążych Rezerwy Lotnictwa 
stużba t echniczna. 

Po ukończeniu służby wojskowej od 1 
października 1932 r . podjął pracę w Do
św i a dcza ln ych Warsztatach Lotniczych 
(HWD) na Okęciu. Stanowiło to lrnntynua 
cję J ego działalności jeszcze ze studiów: w 
latach 1927+1930 jako czolnek zarządu Sek
cji Lotniczej Studentów PW, wspólnie z S. 
Rog;a!skim, S . Wigurą, J. Drzewieckim I J . 
Węclrychowskim organizował warsztaty 
Sekcji. W DWL (RWD), oprócz ud ziału w 
projektowaniu konstrukcji, Jego zadaniem 
b yło wykonywanie oblicze11 ae rodynamicz
nych, osiągów, stateczności, obciąże11 i wy-
1 rzymałości samolotów, j ::ik również redago
, vanlc całości obliczef1 1 których fra gi11enty 

w yk on ywa li inni konstruktorzy. Obliczenia 
te . składane do IBTL do za twierd zen ia, ce
chowały się dużą prze jrzystośc i ą i systema 
t yc znośc ią. Brał udzia ł w opracowaniu ko n 
strukcji RWD-13. Cech y STOL i b ezpieczny 
pilotaż sprawił y, że RWD-13 był jedn ym z 
najJjardziej popula r nych samolotów tury
s tycznych lat trzydziestych . Po II w ojnie 
świa towej wróciły do Polski z Rumunii 4 
egz. RWD-13. Były użytkowane do lrn11ca 
1953 r. 

W 1933 r. ożenił się z panną Ma rią Anielą 

Sulirna-Samujllo. 
w latach 1938-i-1939 pod J ego kierownic

twem powsta ła l<onntrukcja (wg wcześniej 

opracowanego przez inż. S. Rogalskiego pro
jektu wstępnego) samolotu dwusilnilrnwego 
RWD-18. Samoloty tej lrntegorii rozwinęły 

się na świecie dopiero w la tac h sześćdzie

s iąt yc h. Niestety w chwili wybuchu woj
n y prototyp RWD-18 był w montażu - do 
oblotu zabrakło ok. tr zech mies ięcy . 

W począt1,ac 11 1939 r. pod J ego kierow
n ictwem przystąpiono do opracowania pro
jektu konstrukcyjnego samolotu p a trolowo
-tcrpedowego RWD-22. Uczestniczy! w t ym 
czasie w opracowywaniu myśliwca prze
chwytującego RWD-25. 

W la tach 1933-i-1939 brał udział w pracach 
Komisji Normalizacyjnej Depar tamentu 
Lotnictwa M.S. Wojsk. 

Wrzesie11 1939 r. przerwał działalność Pro
feso ra w Juaju. Ewakuowany wraz z wy
twórnią , ja k wielu innych Polaków w wy
nil,u kampanii wrześniowej, traflł przez 
Rumunię do Franc ji zostawiając w !<raju 
żonę i roczną córkę Joannę. Tam zgłosił 
się do wojska i w marcu 1940 r. został skie
rowan y do pracy w fabryce samolotów 
SNCAM D ewoitine w Tuluzie jalrn inżynier 

w biurze konstrukcyjnym, gdzie projeldo
wal drewniane usterzenie do samolotu my
śliwskiego D-520. 

Po upadlrn Francji ewakuował się do An
glii, gdz ie m.in. projektował zasobnil<i do 
zrzutów do okupowanej Polski. Następnie 

uda ł się drogą morską wokół Afryki z całą 

ekipą polskich specjalistów lotniczych tło 

Turcji, gdzie od maja 1941 r. do ko,\ca 
1946 r. pracował jalrn Iderownik d ziału pro
jektowania biura konstrukcyjnego w fa
br yce samolotów THK w Etimesgu t. 

Zadaniem polskie j ekipy w Turcji była 

organizacja i uruchomienie wytwórni sa
molotów lekkich Tureckiej Ligi Lotniczej 
(THK). W czasie pracy w Turcji Profesor 
uc z estn iczył w opracowaniu konstrukcji 
pięciu prototypów: szybowca transportowe
go THK-1, samolotu akrobacyjnego THK-2, 
samolotów sanitarnego i pasażerskiego 

THK-5 i THK-5A (THK-10) oraz samolotu 
1.tir ;,s t ycznego THK-1 1 I w przygotowaniu 
produkc ij licency jnej samolotu Miles Ma-

gis tc r oraz w opracowani u dokumentacji 
11 z natury" czterech szybovvców cksploato 
wanycl! w Turcji, a dot ychczas tam nie 
produlrnwanych (Habicht, P s-2 , us-4 i Sza
-5). 

w 1947 r. wróc ił z Turcj i do P olsk i. Od 
razu pr zys t ąpił do tworzenia samolotów i 
1 Z'sz ta łccn ia mlollycl! i nżyn i erów. Od 15 
kwietnia 1947 r. zosta ł kierovvn ikicrn zespo
ł u konstrukcyjnego w Centra lnym Studium 
Sam olotów (dzisie jsze wytwórnia W SK 
PZL-Warszawa-Okęcie) i objął stanowisko 
kierownik.:1 Katedry Budowy Samolotów 
Szkoły Inżynierskiej im. Wawelberga i Rot
wanda . 
Działa l n ość Profesora w CSS to chyba 

J ego pierwsza ścisła współpraca z prof. ~Ir. 
in ż . F. Misz talem, który od 1946 r. b ył d y
r ektorem CSS . W CSS pod kierunkiem prof. 
L. Dulęby powstały samoloty: CSS-11 (dwu
miejscowy samolot szkolno-akrobacyjny) l 
CSS-12 (samolot dwusilnikowy do komu
nikacji krajowej) . Niestety niewłaściwa po
lity ka wła d z doprowadziła do braku silni
ków do t yci! konstrukcji, co uniemożliwiło 

podjęcie produkcji seryjnej . Nastał okres 
licenc ji - Profesor wprowadził do produk
cji licenc yjnej P0-2 pod nazwą CSS-13. 
Przerwa w d ziałalnośc i twórczej polskich 
konstruktorów, w t ym i Profesora, trwała 

do 1955 r. 
W 1951 r. nastąpiło połączenie Politechni

ki Warszawsl<iej ze Szkolą Inżynierską im . 
Wawelb erga i Rotwanda. Na Politechnice 
pows ta ł Wydział Lotniczy. Profesor rozpl)
cząt pracę w kierowanej przez prof. dr inż . 

F. Misztala I-Catcdrze Budowy Samolotów 
jako samod zieln y p racown ik naulrnwy. Ka
tecl rze t e j pozostał wierny aż cło emerytu
r y. w 1955 r. został mianowany docentem, 
a w 1958 r. profesorem n adzwyczajnym. I 
t ale już zostało - Profesor nie był typem 
naukowca s twarzającego w swojej d yscy
plinie szlrnlę owocującą w najwyższe stop
nie naukowe, a działalność konstruktorska 
uprawiana z taką pasją przez Profesora 
ni e była należycie wysoko oceniana przez 
nauczycieli akademickch, którzy j ednocześ

nie często narzel<ają na "odtechnicznienie" 
P olitechniki. 

Profesor całkowicie poświęcił swoje s iły 

i umiejętności kształceniu „oficerów prze
m ysłu lotniczego", jakimi są po ukończe

niu Uczel n i Jego dyplomanci. Ale wiedział, 

że głęboka wiedza o konstrukcji nie przy
chodzi z książek, stąd J ego powiedzenie : 
.. Nie lubię uczyć t ego, czego sam nie ro
biłem" I dlatego tak sobie cenił pracę przy 
kształtowaniu nowych konstrukcji samolo
tów w przemyśle. A na naukowe uogólnie
nia nie wystarczyło czasu. 

M i.:1lc111 szczęście od 195G r. obserwować 

cd . na lII ol<t. 
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Słabe strony polskiego przemysłu lotniczego 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Na czym dziś głównie zarabia przemysł lotniczy? Naj
mniej na sprzedaży samolotów, zaś -.vic;cej na <ich remon 
tach i cz(lśrnach zaimi·ennych , a najw1c;cej na silnika,ch, 
osprzęcie ( wy,posai:,eniu, zwłaszcza zaś na a wiuniicc. P ,o
ziom przemysłu lotniczego w dainym kraju ,ocenia sic; n ,ic 
tylko na podstawie liczby ,i jak.oś.ci wy,pu.·,oct.LL~o,wanych sa
mol,otów, śmigłowców i szy bowców, Lecz ,przede wszystkim 
na podstawie prod ukowanych Sji\ników i wyposażenia. 

W dwu dziestoleciu międzywojennym 1tyl1~0 w latach 
1930-,--1935 ,pr,odu'lmwaliśmy nowoczesne sillnilk.i lotnic.ze, 
,gdyż były t.o pierwsze lat.a po za'kupieniu licencji na ,sil
niki W,riignt Whirlwii nd, Br i•stol Ju,pi t er ,i Merku1ry. Nat,o
mias.t już ·-.v 1'atach 1937-,-- 1939 ,s.ilni•~i stały S'i<: piętą Achil
lesową naszego, przemy słu l,otnicze,g,o. O He w ,tym ,okreslie, 
Rumunia i Węgry potrafi ły u ,rruchomić 1pr,od,u,~c ję siln lików 
lotinliczych ,o m ocy 699-,--7:.16 kW (950-,--1000 ~MJ, t,o n a,sz 
przemysł ciysiponowal ty1ko siilnitkami ,o t,rochę niższej m,ocy , 
co ,ograd1icrnlo osiągi większośc,i ,naszych samolotów woj
skowych. 

W !końcu lat pięćdzies·iątych i w latach sześódziesią,tych 
nasz ,pr,zemysł rozv,llinąl pro ctu,kcję wielu ,silnlikó,w ,o ZlfÓŻ
nicowa:ne j ,mocy do wprowa•d:wnych wówcza,s do .produkcji 
1Samol,otów i ~migłowców. Przede ws-zy,s,tk,in-1 na1eży rt; u wy
mienić s,iJniki : A I-1 4 191 kW 1(260 KM) d,o s amol,otów l ek
kich, GT,D-350 294 k 'W ('-!00 KM ) d,o śmliglowców i ASz-62 
736 kW (l.000 KM) do dużych ,sa moJ,otów rol<niczych. P ,róby 
r-oZlsrer·zenia za1krcsu mocy proou,k,owanych ,sci,1111Ji kó1w s,1 
u :nas dość powolne i wyk,ony,wane ze rz..by,t małą energ,ią. 
B.odZJina si ll11i'ków PZL-Franlklin już od <lzie,sic;ciiu laJt jest 
spra•wą ,przyszl,ości. B raik tych ,s,ilników ,zaha1mował piroduk
cjq Kio1.ibrów, wsrt;rzyana l p11oduJ~cję Mewy, która obec nie 
odradza isię dzięk'i importowi S'ilników Go111tinental oraz 
zmu sił ido zastosowania silnLka impo:1towanego na dirug~m 
prototypie I skierki. Choć w ZSRR i Czechosłowacji pod
niesiono moc •si lnika AI-14 powyżej 220 1kW (300 KM), u 111as 
po 30 la,ta,c-h 1pr,odukcji teg,o s:iln1ilka uzyiSlk:an,o tylko 206 'lqW 
(280 KM ). Nie pozwolił-o to na ,stosowanie ,g,o do OrlJiika 
~ s.powodowa ł,o import s Uników M- 14. P11odukiorwa111y 1przez 
20 lat siln ik GTD-350 rnie doczekał sic; we rn jli śmi,gł,OfWej, 

choć 1ba1r<lzo IPL?.ydalaby s,ic; np. ido Orl iika, a mo•że :i do 
1innych samolotów (kto w;i,c czy Turbo,-Mewa lub Turbo~ 
-Wil,ga 88 niie znala złyby ocibi,oroów). W1icle la,t wpłynęło, 
nim ,śmii,g lowc-owy s ilnik LlT- 3 doczcJrnł ,s,ię wersji ,śmig~o-· 
we j PZL-:JS, .któ·re j daLszy rnzwój oclby1wa sję dość 1powo,l i. 
Nowością są si ln.i'ki turibU11Jowc PZL-10S i sPZL-l0W ,(TWD
- 10), kitóry.ch ,vdr1oże11'ie do prodU!kcju tnvalo ,ok. 10 lat 
i n'.ie je,st !il, jeszc,,e p1·,od u.kcja w pe łni sery j.na. Sdl1nilk do 
Is.kry (S0-1 , S0- 3) ·O ciiąg u 1000 ctaN msta t sk,O111Sitruowany 
w lataoh sześćdziesiątych : dziś mamy jego tr,ochę ule,ps,ZJoną 
,odmi,an<;. J ak jednak k onstruktorzy mają ,rea lizować pos<tc;p 
\V dzied ZJinic budowy p łatowców . .idli ,z reguły ,s,il:nilki, któ
re są dost<;1pne (tzn . są faktycznie proclukiowa,ne) ,prezenrt;uj ą 
•poziom t echniczny sprzed 20 lal, a _]eś l , i za.projektują sa
m ,0J,o1t do nowej ,odmiany, czy typu ,Slilniika - t,o ocZJek,iwa-
111ie n,a jeg,o p r·oduikcjc; 11rwa latami? 

W tej sytuacj i 1po,w,ta je pytanLe. ,kto u nas sic; ,ti,o,szczy 
o r ,ozwó j silni ków J.otnic,:ych? Wytwómic ,s,i1l111ików rz.a,irnte
rcs,owa,nc ~ą ,przede wszys t k1im bieżącą p,r,od ukcją scr yj111ą, 

,d,ają,cą zys-ki . Poniewa,ż zamów,icn ia na dotychczas prndu
k,owanie typy są nadal ,duże {każdy sa,mo],ot, czy śmi,gł-owiec 
do ekS1pl,oatac ji wymaga przynajmniej jedneg,o si l rnika), za--
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,pot rzebowanie na czę.;c i zamie,nn,e ,i remonty utrzymuje się 
ct ość dłu g.o -od chwil:i ZJb udowania m1111ika - więc wy:t,wół·
nic pó!,ci mogą, t,o k,ontynuuj ą s,ta,rą p,rod uikcję. Nowe ty1py 
simiików potrze i:me są wy,twómiom plaltowców. Le,cz czy 
ima j ą 1O:ne śr,odki d o zachęcenia wytwó nn,i .s iln1kóiw do ,prac 
nad nowymi typa.mi i n ,owy:mi wd,r,ożeniami? Mlimo wmó
wień s,kła.dany·ch ,przez Biur,o Techn.iczne Nowych U.rucho
mieó. PZL, wyclaije siic; . że Sikuteczność teg,o ,oddziiały,waniia 
nie je,s t wys,taTCzaj ąca ,oraz, że warto 1byłoby się za.srt;ano
wić naid t ym, jakieg,o lfodzaju mechanizm mógbby tbyć w 
tym ,przypa,c1ku s'kutecZ/l1y. 

A 1przecież produkcja niowooze1snych s1iln1ików iotn..iiczy,c,h 
to nie tylko problem za,51Polwjenfa potrzeb ik.,raj,owych :i eks.-
1por.t,owych iprzemyslu ,płato1wooweg,o, lecz talkże ~ 1s1zarnsa 
eks,portu s.ilruków. Odnosi się wra.żenlie, że ,dą,żeJ1Jie ,do !i.n1no
wac ji w wy,twór nfa.ch smtlików J,otinic.zych je,s,t ,małe. 1Może 
·za,czyna tam zdobywać ipopula.rność ,myś,leinie, że kiie110W1111i
dwo ,n,a,s,zcg,o ,przemysłu ma,szy,111oweg,o nii.e ,da .zg,inąć wy-
1twórni i ,z111aj d zie odpow:iied111ie r,ozwiiązanie, n p. wku1Pi 
I iceinc,je. W każdy,m .ra•zie zainte1re.sowa111de ,tych .wyt wóm i 
nowymi ko11Jstru kc j,ami ~ nowy,mli wdrioże1n iam,i jes t małe, 

,sądząc IPO wy:n,ikach. Oczywiście k:Jażdy 1za1sła,n,ia siię t ru,d
tnośc'iami obie ktywnymi, z lk:,tó,rych naj,p,oważniej,sze tio ,z;byt 
,og raniczone ś·rodki na zaku1p no wych oibraibiarelk. Je d111a,k 
wiele t.r udn,oścu dałoby •się pokonać , ,gdy1by 111ie :c,zy:nnlik 
,s ubiektywny ,polegający na nie,i by,t wyibrwalym ,dąże111,iu do, 
rea l,izacji nowych zadań. !vToże m echanizmy /U r ucha•miają,ce 
,chęć do działania wymagaóą wyraźne j .~o-rekty? W cms,ie 
w,k,rac.za1nia w d r ugi etap -refru·my g,o,spodarcze .i 1 1ale,ży ,s. ię 
nad tymi pir,oblema,m,i :nas ta111owić . · 

DDu~ilm słałbym mie jscem naszej [P:r,odukcj,i l-otnictZe j je,st 
, o,,,pr,zę t. Gdy zaczęto rioZJważać moż.1i WIOść ,PQ·,o,dukcj,i ,sam o
lotu Mewa bez os·przętu imiportiowa111eg,o, okaza1o s,ię, że d o 
silnilków PZL-Frankł1in brakuj e krajowego ,os.przętu, nie 
mówiąc o pla,towc,owym wyp01Sażeniu •ra1ctil()lnawi,gaicy j1t1ym 
i całe j awionice. P r,ob leme m było na we t Z111.ale.zien:ie pr1odu
,centa guimowe j insta lac j i ,ocllad zaj ąoe j. C zy :istnie,je /U 1111as 
program rozwoju rodzimej awionik i wynikający z głównych 
,potrzeib :nasze,g·o ,p r.zeimy,slu lot1t1 icoeg,o'? Za,pe'\\llf1e tak . Lecz 
,czy .Sc1 ,możliil\\llośei jeg,o ifeah zac j,i, ,t zn. nie ty,Lk,o •zbru,dowa -
111ia pr,o,t,otypów, 1ecz t•akż,e wd l'oż·enia ich do pr,odukcj1i? 
Sqdzc;, że na ,t,o pytanie można u sly,szeć tylko t.ego :rodza ju 
iocl1powiedź: są tru<lnofoi ze ,z,n,a leziieniiern mocy ,produkc yj
nyc h, ,za1dady ,111ie chq !pode j mować sję ,ruowyc h zadań, ,po
cząt~owe zamówieni•a są zbyt ,małe, aby ,u zasadniia ły poruie
.sieinie 'ko,s:ctów uruchomi,en ia fXl.·•oduikc ji . O zn,a,cza to, że 
idZJiala j ące mechanizmy są z,byt mal,o skuteczne. Czy k bolk ol
wiek zr.obił wsta.wienic kosztów uruelw m ie'111i'a p rodukcji 
z ,kosztam i pr.zewjdy wa111'.Yc,h zy,sków z t e,j ,pr,odukcj i? Pr,o
•ces po111osze1J1,i,a nakładów tak dalece ,oderwa ł s,ic; od s1p~·a
wy osią,gm1ia zysków ·z •pr,od ukc j i, że mało !kit.o dziś ,obe j-
1muj e za,sic;giern ,swe.i wyobraźni rpe ł,ny cykl r-ozwoj,owo-lP'ro
dukcy,j:ny •od ·pr·o.iek:tu p,rz.ez !budowę i 1próby pr,o to ty(p,u , 
iu,r uchomientie p rodu,kcj i, produkcję , częśc,i za,mienne ·i i·e-
1m01111ly. Cykl ,ten zosta ł r,o,z,c iągnię ty w cza,siie (na ki lkana 
ście J.a,t), r-ozcz~onk ,owany •i n:ieikorniea,nie wiąże ,s.ię z jedną 
wyltwórn i ą . Dla teg,o ~-ac'hune k e k,on,ornicz,ny jest pr,owad,zo
,ny pr21e d•~ wszys,tlkim dla e ta]Yll, kitó.ry obecnie jest ,rea l.i
zowany. Ewentualrne st,raity (jak t ,o ·miało miejsce w fPtrZy
,pa,d'ku M-15) są kl•oport;em m i11'i,sterr.stwa, a nie wytwó.•rńti , 
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BELGIA 

• W parlamencie sk,·ytykowano śmigłow

ce Westland Lynx, użytkowane przez Ma
ry narkę w liczbie 24. W ciągu 50--c-70¼ cza . 
su są one bezuży teczne z powodu przepro
wadzania prac naprawczych i obsługowych. 
Zda niem Westlanda (produce nt) winę za to 
ponoszą mechanicy belgijscy, którzy nie
prawidłowo obsługują t e śm i głowce. (A. e h 
C. 1135) 

CHINY 

• Chiny utworzyły drugie przedsiębior

s two lotnicze mające wykonywać loty kra
jowe i zagraniczne. Rozpoczęło ono dzia
łalność w styczniu ub.r. Większość samo
lotów China Unittd Airlines (nazwa no
wego przedsiębiorstwa) będą stanowiły 

brytyjskie Tridenty oraz radzieck ie Iliu
szyny i Tupolewy przejęte od chińskich 

wojsk lotniczych. Personel latający pocho
dzi z Jednostk i, która obsługiwała loty di,i 
kierownictwa CHPK i dla państwa. Nowe 
przedsiębiorstwo l otnicze ma 17 biur i od
działów terenowych. Rozpoczyna ono eks
ploatację li tras z Pekinu i planuje zwięk
szenie ich liczby do ponad 20. (Internatio
nal Herold Trlbua.e, Oct. 23, 1986) J .Z. 

FRANCJA 

• Podjęto decyzję o kupieniu 3 samolo
tów rozpoznania elektronicznego, wczesne
go ostrzegania i dowodzeni a Boeing E-3A 
Sentry AWACS, Instalac j e do bazowa nia 
tych samolotów (od 1990 r.) przygotowuj e 
się w Avord. (A. et C . 1134) 

• Do końca pierwszego kwar ta łu 1987 r . 
Airbus Industrie zebrał 104 zamówienia od 
9 przewoźników, na aerobusy A-330/A-340. 
(A . et C. 1135) 

• z inicja t ywy Aerospatiale, 7 europej
skich wytwórni lotniczych rozpoczęł o 

wspólne prace projektowe n ad cywilnym 
s tatkiem powietrznym o przes tawialn ych 
zespołach napędowych - Eurofar. J est to 
podjęcie wyzwania rzuconego przez USA -
Bell i Boeing V ertol - w pos t aci podob
n ego statku powietrznego V-22 Os pre y (woj
skowy; w fazie konstruowania). Przewidu
j e się, że Eurofar będzie napędzany dwo
ma silnikami o mocy po 2200 kW, prze
stawianymi o 90° (s tart - Jako śmigło

wiec; lot poziomy - Jako samolot z c i ąg

nącym napędem śmigiowym); masę m a ks. 
oblicza się na 13 OOO kg przy użytecznej 

6800 kg. Pierwszy lot planuje si ę na 1992 r. 
(AviMag 935) 

cd . :ze s . l 

• W A ćrospaiiale są kont y nuowa ne pra
ce n a d następcą Concorde n a la ta 2010+ 
+ 20 15. Będzi e to hiperd źwi ękowy sa molot 
t ra ns portow y (l o t n a wysokości 25 000+ 30 OOO 

m z prędkośc i ą Ma = 5), któ r y za pewni ć 

ma p rzew óz 150 p asażerów na od l egłość 

l ~! ooo km w cza si e ok . 1,5 h. Prze·w id y
wana masa m a k s . -- ok. 300 Mg . (A. e t C. 
1135) 

• Na sprzę t l otn iczy używany bojowo w 
Czadzie składa się li sa molo tó w t a ktycz
n y ch SEPECAT J,ig u a r , 8 myśliwców bom
bardu j ących Mirage Fl oraz n śmigłowców 

bo jowych Gaze ll e HOT i l ra n s portowy,;11 
Puma. (A. e t C. I 134) 

• Związek Trnnsportu P a r yskiego kon
sultuj e z min is tre m tra nsp or tu najlepsze 
r ozwiązanie połączenia ko1nunikacyjnego 
Pa ryża z portem lotniczym Or l y . (A . e t 
C. 1134) 

• . . HISZPAMA 

• Podczas „S:lCzytu" francusko-hiszpań 

skiego w 1\/J adrycic, pos tawiono sprawę 

ws p5łpracy o łJ yd wu krajów w d ziedzinie 
lo tniczo-kosmi cznej (sa moloty bo jowe, śm i

g łowce , samoloty transp o rtowe, poc iski , r a
ki .,, t y , sa t e lity ) (A . e l C. 11 35) 

• Rekordowy deficyt firmy CA S A - w 
198ti r. ok. 45 mln dol. Za mi e rza s i ę zwięk 

szyć udział w Airbus I ndustri e (dotych
czas 22,6'!, obrotów firm y ) oraz poszukać 

µartnera do wspólnego rozw o.Ju l ekki ego 
sa molotu boj ow e go. (A. et C . 1134) 

HOI.AMJIA 

• Nada l zac ieś ni ,i s i ę współpra ca euro
pejskiego przemysłu lotniczego . F ~kker za
;>.ą d a ł od wła d z zezwol e ni a na ud ział w 
programie Airbus Industri e A- :130/ /\-340 . (A. 
e l C. I 134) 

lłlJIE 

• D o wspó łp racy w rozw oj u lekki ego 
s:imololu bojowego LCA (Lig ht Comba t 
Airc ra rt) zet p roSLOltO Francji). (A. e l C. 11 :M) 

• JAPONIA 

• Przedsiębiorstwo All N ippon Ai rways 
Co. pod pi sało umowę na zak u p 20 d wu
silni k owych samolo tów Airbus A-320-200 orl 

►ZE ŚWIATA 
zachod nioeuropej sk iego konsorcj u m Ai rbus 
Ind us t r ie. Dos tawa r ozpoczn ie się we wrze
ś niu 1990 r . War tość ca lcJ dostawy wyno~i 
1.04 ml d dol. USA. (The Caze tle, March , 4, 
I 987) J .z. 

KANADA 

e Na J9U9 r. za powiedzia n o zorganizowa
ni e l. t.rzyt ygo<ln iowego rajdu lotniczego 
clool<ola św i at a - p r zez Amerykę Pn. , 
Europę, A fr yk<:, Azję ( Dalek i W scl1ód, I n 
r.l u n czj ę i .Japoni<; lu b Austra li ę). P lanuje 
s i ę na j cl lu l:szy etap (3890 km J nad Pacy fi
l<iern ; d ługość pozos tałych j es t dysku towa• 
na (1 300+2400 km) Liczbę załóg ogr aniczo
n o do 40. Maj ą być dopuszczo n e jed n o- l ub 
dw usilnik owe sam oloty z napędem tłoko

wy m , tur bośmigłowym lub odrzu t owym , o 
m asie maks. ni e przekraczającej 15 Mg i 
prędkośc i mi n . 240 km/h. (A viMag 935) 

RFN 

• 50,8°/o p e r sonelu firmy i\l csse r schmi tt 
- Bulkow-Blohm GmbH (MllD ) Jest za t rud
ni one w progr an1 ic Airbus I ndu strie. Z a
kl.a d y MBB z n aj d uj ą s i ę w Bremie, H a m
lrnrg u , Einswa rrl en , L emver der , Va r el L 
S ta d e . (A. e t C . ll.35) 

• 52 przed siębiorstwa , zatrudn i a j ące 64 433 
osob y, są zaangażowane ca łkowi c i e lu b czę

śc iowo w produkcję wyposażenia Jotn iczo
-lrnsmicznego. (/\ . e t C . 11 35) 

• W za kladnc l1 Porsc he w S tuttga r cie 
rozpoczęto seryjną produkcj ę szcścioc ylin 

clrowych silników lotniczych PFM 3200 o 
pojemnośc i sko kowej 3200 cm•. Jest to ~o
d} fikacja silnika san1ochodo w ego Ca rrer .1 
nL t e j firmy, prezen towana i proponowa
na d la l otni c t wa wcześniej , w we rsj i pro
totypowej . Zapotrzebow a ni e ob li cza się n n 
ok. 200 000 egz. (A. et C . 1135) 

• Wed ł ug op inii Związku Kontr ol erów 
Huchu L olni czc·go (VDF), zaani;:iżowan ie 

" o js lrnwyr h do kontroli ruchu wojskowych 
s t:, tków powi e t rznych stanowi z,igroźe ni e 

dla ruchu cywi lnych statków powietrzn ych. 
(A . et C. l 135) 

* ZSRR 

• L in ie lotn i cze Bri tish J\il' ways i B r i • 
ti"ih Cal e d o nia n uz.vsl{a l y zezwole ni e ·władz 

ra d zieck ich n a p rze loty n aci te rytorium 
ZS Hll, na tras ie Londyn- Tokio. Zezwole
nie Jest wa ż n e orl ma j a 1987 r. (A. et C, 
1135) 

zaś ewe ntualne zyski (j atk t,o ma m1eJ,sce z prx>d1U;k:e ją An -2 
po zamor,tywwaniiu Qprzyr·ządowania p.rod,ukc yj:n,ego) ·są tk,o
!r' ZY,ś-cią wytwórni. Podane przykłady ,są .przy1paid1lw we , Lecz 
jest to sytuacja typowa pr zy iprodukcj·i wszys:t.mic h wy•ro 
lbó,w liotiruiczych. PK>w1staje wlięc pytaini e , c,zy w cyk!,u iPl'IO

dukcy,jnym t:rwają·cym 20 ---;-25 •la,t, np. w p rzy paid'ku .ta:k,ic h 
wyJ1obóiw jak An-2, AS•z-62, Mi -2, GTD-35O, is.tniene moż 
liwość wykonania IJ)ełnego r achunkiu ekorrlOlm iczne,go,? J a1k 
ten ;rachunek ip.rowadZ'ić przy Zlmierm,o,ś-ci cen? Jaki·e 1są 
możliwości przew idywania z wypr ze<lzen,i,em 1O-le tn;um ,(dwa 

p:a ny ,pic;ci-oletnie)? A pr.zecież w prz,emyśle lotniczym w 
okresńc jedne j ,pięci-o latki bud u je siic; pr,ototy,p, w d[·u,giej 
sic; go ,bada 1i uiruchamian.ia produkcję , a w trzeciej do
piero ma ~ ię wpływy z produkcji, zaś największą opłacal

ność os iąga 1,ic; w czwa,rtej 'Piędolaitoe , w które j dużą :rolc; 
odgrywają czc;ści za,mi,eirune i •rem onty. Na całym św;iede 
st,os,uje się rachun ek opla,0alno:ki, wic;c i my w id[·ug,im 
e ta1Pie ,ref.or.my g-ospoda-rc·ze j n ·ie możomy go ,pomijać. 

A ja k ie będą skutk i -r-eformy dla ,przemysłu lotn.iczeigo? 
Takie. ,ja ka 1bc;d:aic jakość wprowadzanych meohairnizmów 
p,obudzaj ących nowoczesną pnodu,kcjc; oraz trafność :ra
ch.unk;u e k;on,omiczne,g,o. 
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Klasa 
Typ 

Jednomiejscowe 

Kriihe HB-3 

SF 24 Motorspatz 

RF 3 

RF4D 

ASK-1 4 

SF 27M 

SFS 31 .Milan 

Nimbus 2M 

Am EagJet 

PIK 20E 

Monerai P 

DG 400 

Ventus T 

Nimbus 3T 

Dwumiejsco~·e 

SF 25A Falke 

SF 25B F alke 

RF5 

RF SB Sperber 

SF 25C 

SF 28 Tandem 

ASK 16 

T61 Falke B 

A vo 68 Samhuro 

SZD 45 Ogar 

SF 25E 

HB 21 

IS 28 M2 Lark 

T61F Venture 

RF9 

J anus CM 

L13SW Vivat 

Tajfun 17E 

I H36 Dimona 

.SF 36 

·Grob Gl09 
1 

<Grob G I 09.B 

.SGS 2-37 

HB23 

JtF 10 

I 
Moc, 

I 
R ok I Zbudowano I kW oblotu do 197 1 

13 1957 li 

18 1957 24 

29 · 1963 95 

29 ' 1966 160 

19 1967 18 

19 196 7 10 

29 1969 I O 

36 1974 -
9 1975 -

32 1976 -
15 1978 -
32 1981 -
13 1982 -
13 l 9Ś3 -

328 

18 1963 50 

.'! 3 1967 190 

50 1968 80 

50 1971 -
48 197 1 -
48 1971 -
54 197 1 -
35 197 1 -
50 1971 -
50 1973 -
48 1974 -. 
40 1974 -
50 1976 -
33 1977 -

! 
50 1977 -
45 1978 -
48 1978 -
59 1981 -
59 1980 -
59 1980 -

I 
S6 1980 -
67 1983 -
.83 1982 -

I 
75 1982 -
.$9 1981 -

320 

1971 I 1972 I 1973 I 1974 I 1975 I 1976 

3 - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -

5 5 5 5 - -
5 5 5 5 - -

- - - - - -
- - - I 2 2 

- - - - I 6 

- - - - - I 

- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -

--- ------ --- - -----
13 I O I O 11 3 9 

- - - - - -
115 20 - 5 - -

26 14 5 - - -
- 30 25 15 5 5 

10 40 85 25 40 40 

I 29 30 24 - -
I 3 9 10 7 3 

24 li - - - -
l - - 3 4 4 

- - l 3 12 16 

- - - 3 25 10 

- - - l l l 

- - - - - 1 

- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -

--- - - - ---------
178 147 1S5 89 94 90 

Produkcja. gz t. 

I 1977 I 1978 I 1979 I 1980 I 1981 I 1982 

- - - - - -
- - - - - -, ,, - - - - - -
- - - - - -
- - - - - -

- - - - - -
- - - - - -

1 1 - - - -

6 4 4 - - -
- 10 20 20 18 20 

- 1 2 3 3 3 

- - - - l 23 

- - - - - l 

- - - - - -
--- --- - -- - - - ------

7 16 26 23 22 47 

- - - - - -
- - - - - -
- - - - - -

3 2 - - - -
40 35 30 17 li 12 

6 13 9 5 - l 

5 7 - - - -

- - - - - -

4 4 - - - -

15 12 - - - -
5 l 6 6 2 2 

l 8 3 5 5 5 

7 l 2 IO 19 10 

4 5 10 14 7 -
l - - 10 - -

- 1 - 3 3 3 

- l - - - -
- - - - I l 

- - - I 10 19 

- - - 1 2 2 

- - - l I 73 

- - - - - -
- - - - - 1 

- - - - - 1 

- - - - 1 l 
---------------- --

91 90 60 73 62 131 

I 1983 I 1984 I 1985 

- - -
- - -
- - -
- - -
- - -
- - -
- - -
- - -
- - -
20 18 -

3 3 2 

44 42 45 

2 5 8 

1 2 3 
- -- - --

70 70 58 

- - -
- - -
- - -
- - -

20 35 16 

I I -

- - -
- - -
- - -

- - -
- 1 -

- - -
10 10 -
- - -
- - -

3 5 6 

1 3 20 

10 28 20 

30 30 60 

- l -
8S - -
40 110 72 

- - 8 

2 6 21 

1 10 -
---------

203 240 223 

I Zbudowano 
do 1986 r· 

14 I 

24 

95 
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38 

30 

10 

7 

20 
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20 
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16 

6 
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50 
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30 
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Analiza numeryczna symetrycznych drgań własnych 

samolotu z uwzględnieniem odkształcalności struktury 

W (10] przedstawiono bryłowa-belkowy m odel odkształ
calnego samolotu do badania częstośc i i postaci drgań wła
snych, przy wykorzystaniu dwustopniowe j syntezy struk tu
ry (8] i techniki elementów sk01'lczonych [3, 4, 5]. 

Do analizy właściwoś ci dynamicznych przyjęto samolot 
- ·o sym etryczne j budowie, tj. mający płaszczyznę syme tri i 

masowe j i sprężystej. W związku z tym syme tryczne drga
nia względem t e j płaszczyzny nie sprzęgają s ię z boczn y
mi i ,oba r odza,je drgań można badać oddzielnie. 

W (10] zaproponowano sposób numeryczne j analizy sy
metrycznych, podłużnych drgań samolotu przyjmują c, że 
skrzydła, usterzenie wysokości oraz środkowa i nosowa 
część kadłuba są zespołami odkształcalnymi, o ciąg łych 
i skokowych zmia nach mas i sztywności. Częś c i kadłuba 
w obszarach mocowania skrzydeł (na odcinku od przednie
go do tylnego dźwigara) i usterzeń przyjęto za sztywn e 
bryły, do których są mocowa ne odkształcalne zespoły. 

Wprowadzono podział odkształcalnych zespołów na skoń
czone elementy o krawędziach prostopadłych do osi t ych 
zespołów. Podano równania r ównowagi dynamicznej ele
m entów, fa następnie równania superelementów obejmują
cych całe odkształcalne zespoły. 

Równania sztywnych brył kadłuba są dynamicznym i wa
runka mi sprzęgającymi r ównania odkształcalnych zespo 
łów. 

Po uwzględnieniu w arunków zgodnoś ci przemieszcze11 
i kątów obrotu sztywnych i odkształcalnych częś ci sam o
lotu oraz warunków brzegowych na swobodnych i zam o
cowanych brzegach , otrzymano końcowy układ zależności , 
umożliwiający określenie charaktęrystyk dynamicznych kon
strukcji. 

W artykule przedstawiono wyniki analizy numeryczne j 
czę sto ś ci i postaci symetrycznych drgań odkształcalnego sa-

------lws Xs 

R ys. 1. Przyjęte układy wspólrzęd nych 

Rys . 2. Bryłowa-belkowy model samol otu 

4 

DR25 

Dr inż. JAN BŁASZCZYK 
I n s t y tu t T echniki Lotn iczej WAT 

lX1:=JY1 
111 :=GM 

IX2== JY1 
M2 ==Gl1 

Rys . 3. Slr½!_ktura lny sch emat p r og r am u D R25 d o obliczeń drgań 

molotu , wykonanej wg me tody zapr oponowanej w (10] . Obli
czeni a p r zeprowadzono dla konstrukcji hipote tycznej i r ze
czywistej . Wyniki obliczeń wskazują n a szybką zbieżność 
metody. W p rzypadk u samolotu r ealnego s tw ierdzono dużą 
zgodność wyn ików obliczeń teore tycznych i badań rezon an
sowych (11]. 

S formułowanie problemu 

Rozpatrzymy drga nia własn e samolotu z uwzględnieniem 
odk sz tałcalnośc i konstru kc ji przy założeniu, że istnie je pod
łużna pionowa płaszczyzna symetrii Oxz r(rys. 1). Części ka 
dłuba w obszar z,e mocowania skrzydeł i us terzeń przyjmu
je s ię za bryły sztywne. 

W przypadku symetrycznych drgań przyjęto, ie usterzenie 
pionowe wraz z tylną częścią kadłuba są jedną nieodkszta ł
calną bryłą. Pozosta.le częś ci lmdłuba , a więc śrndkowa (łą
cząca bryły sztywne) i przednia (nosowa), są odkształcalne 
i podlegają d,rganiom giętnym w pla!szczyźnie symet,rii sa
molotu Oxz (rys. 1): 

Wks = 'Wks (Xks, t), Wkp = Wkp(Xkp, t) (l ) 

Skr zydła mocowane do przedniej sztywnej bryły kadłu 
ba (rys. 2) wykonują drgania skrętne i poprzeczne drgania 
g1ętne : 

'Ps = 'Ps (Ys • t) • Ws = tvs(Ys, t) 

Podobnie drga u sterzenie wysokości mocowane do tyl
nej bryły kadłuba: 

'Ph = 'Ph (yh, t), Wh = Wh (Jh , t) (3) 

Ponadto założono, że skrzydła i usterzenie wysokości są 
nieskończenie sztywne w swoich pła szczyznach. 

W płaszczyźnie symetrii Oxz (rys. 1) rozpat rzono rów
nież ruch płaski sztywnych brył samolotu przyjmując, że 
oddziaływania zespołów odkształcalnych na t e bryły są 
uwzględniane za pomocą odpowiednich s ił i momentów pr zy 
wyk,orzys taniu zasady d'Alemberta. Do opisu ruchu wpro
wadzono funkcje: 
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Rys. 4. Masowe i geometryczne charakterystyki odkształcalnych zespoł9w samolot u hipotetycznego: a) części kadłuba, b) skrzydła, 
c) usterzenia wysokości 

C) 

n r-------
I -

1 
]k J 

o F-===-==-====-~1 r======l s 1/ 

Jo~ 
Jks mk 5·1D-5 m 4 Jko m

5 
Joh Joh =1-{0-S m4 
] h J h z0,2 · łD-5m4 

s 
Js 

I 

o 

gdzie: 

Zp, Ztv 

mk< 147,2 kq/m mko 

I I I I Xk 

2 3 L/ 5 m 
o 

zp = zp (t), eP = ep(t), 

Ztv = Ztv (t), 0tv = 0tv (t) 
(4) 

przemieszczenia środków mas przedniej i tyl
nej bryły kadłuba w kierunku osi z, 
kąty obrotu tych części dookoła ich środków 
mas. 

Rys. 5. Pie rwsza postać widma drgań samolotu hi potetycznego. Od
powiada pierwsze j częstości g ię ln ych clrga ,·, skrzyd ła 

W celu wyznaczenia równań r ównowagi dynamicznej od
kształcalnych zespołów, w [77 10] zastosowano ich podzia ł 
na elementy skończone o krawędziach prostopadłych do ich 
osi sztywności. Wyprowadzono równania równowagi ele
mentu wykonującego sprzężone drgania giętno- skrętne (se 
gmenty skrzydła . usterzenia) opisane ruchami (2) i (3). 
Sprzężenie to jest spowodowane przesunięciem osi środków 
mas względem o,si środków sztywności . W przypadku od
kształcalnych części kadłuba, przy uwzgl ędn ieniu ru chów 
(1) wyznaczono równania elementu. We w szystkich przypa d
kach założono, ie elementy wykonują r uch harmoniczny, 
tj. przyjęto zależność przemieszczeń {1 )7 (3) od czasu za po
mocą funkcji wykładniczej exp (icvt). Następnie r ównania 
ele mentów sprowadzono do postaci bezwymiarowej i prze
kształcono tak, a by uzyskać równania superelementów obej
mujących skrzydło, połówkę u sterzen ia wysokości i od 
kształcal ne części kadłuba. 

Podano również r ównania ruchu sztywnych brył kadłu 
ba przy uwzględnieniu przemieszczeń (4). Równania te są 
dynamicznymi warunkami sprzęgającymi równan ia od
kształcalnych zespołów. 

Następnie dodano do nich kinematyczne warunki sprzę
gające, czyli warunki zgodnośc i przemiesz.czeń i kątów obro-
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Jos = 6.L/· 10-5 m4 

J 5 =5 ·10-5 m 4 

• m5 • 137,3 kq/m 
ms 

I 

2 3 

mh mh=1?,7 kq/ m 
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TABLICA 

Samolot rzeczywisty 

I 
częstości CtJk, H z 

I 
O(i) , 

I 
zesp ól samolotu k 

z obliczeń 
z pomiarów, % postać drgań 
wg (11) 

1 7,27 7,2 0,97 Sk-Ig 
2 10,20 11,1 8,11 Kd5 - I g 
3 16,24 16,8 3,34 Ust, Il - Ig 
4 19,05 - - Kdu - Ig 
5 21,89 21,0 4 ,24 Sk-Is 
6 28,35 - - Sk- Ilg 
7 32,15 . 30,8 4,38 Ust. H - I s 

. 
Oznaczenia : K Jn - kadłub, część nosowa, Kd 5 - kadłub , część środkowa, Sk-
- skrzydło , Ust. li - ustrzcnie wysokości, g - zginanie, s- skręcanie, I, II - pierw-
sza i druga częs tość (op. Sk - Ig oznacza pierwszą częstość giętnych drgań skrzydła) 

tu sztywnych i odkształcalnych cfęśc i samolotu w przekro
jach połącze 11. oraz w arunki brzegowe na swobodnych i za
mo cowanych brzegach skrzydła i u sterzenia wysokości. 

W konsekwencji otrzymuje .s ię końcowy układ równań, 
umożliwia j ący przeprowadzenie analizy częstości i syme
trycznych postaci własnych odkształca lnego samolotu. 

W (10] w yprowa dzono również równanie częstości pro-

w 2=6,37 Hz 

-0.75 

o 

2,0 -

I{) 

Rys. 6. Druga postać widma drgań sam olo tu hipotetycznego. Od
powiada pi erwszej c zęstośd g iętnych drgań środkowej częśc i ka
d łuba 

5 



blemu oraz podano sposób określenia postaci drga11 wła
snych. 

W artykule wykorzystano sposób postępowania podany 
w [8], opracowano program i wykonano obliczenia widma 
częstości i postaci drga11 samolotu. 

I 
-(0 

,o 
' S 

• 

Rys. 7. Trzecia postać widma drgań samolotu hipotetycznego. Od
powiada pierwszej częstości skrętnych drgań skrzydła 

Rys. o. Czwarta postać widma drgań samolotu hipotetycznego. Od
powiada pierwszej częstości glętnych drgań usterzenia wysokośc i 

6 

Realizacja numeryczna 

Struktura programu 

W [10] otrzymano globalny, jednorodny ukła d równa11 
alge braicznych w postaci : 

Cp = O (5) 

którego rozwiązanie daje poszukiwane częstości oraz po
staci e symetrycznych drgań rozpatrywanego układ u. Ma 
cierz C jest macierzą char1akLery s tyczną struktury, a p jest 

-20 

-10 

Rys. 9. Pląta postać widma drgań samolotu hipotetycznego. Odpo
wiada d rugiej częstości gi ę lnych drgań ś t odkowej części l<adlu ba 

W5 =32 11 Hz 

2,01--------ł 
tph 

Rys. 10. Szósta postać widma drgań samolotu hipotetycznego. Odpo
wiada drugiej częstośc i giętnych drgań skrzyd ła 
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wektorem odpowiednio dobranych uogólnionych przemiesz 
czeń i s ił odk ształcalnych zespołów samolotu - (39) w [10] . 

Poszukiwane równanie częstoś ci problemu otrzymujemy 
z zerowania wyznacznika charakterystycznego układu (5): 

L1 = det C = O (6) 

Na podstawie rozważań t eoretycznych przedstawionych w 
(10]. opracowano program o na zwie DR25 do obliczeń drgali. 
samolotu (w jqzyku ALGOL, na maszynę cyfrową ODRA
· 1305). W programie obli cza s i ę pierwiastki równania czę
stości sto sując metodę bisekcji (12], przy zasto sowan iu e li
minacji Gaussa i wykorzystaniu efektu pasmowości m,1-
cierzy charakterystycznej C. Następnie wyznacza s ię posta
cie drgań. 

I 
I 

~ ~--__J_ 
-1 o 

__J_;!. 
1 

w:t GJ)ot:! = GJ
5 

· 10c,: 

I W3 

2 · 
I 
I 
I W; ,W4 I 

1' W2 W5,W5 

I 

O( 

l_ l 
-1 

wk= wi"'}wk 

Rys. 11. Badanie wpływu zmian sztywnośc i zginania 
skrzydła na częstości drgań samolotu hipote tyczn ego 

skręcania 

a) 

c::: 1 b~ % 

1/ 

Joh 10·5 -m4 
Jh 

J on 

0.5 

0,4 

Jh 
0,2 

o_ __ I 1 -- __ _J --· o __ 1 _ _ , _ 
- -

ms lms m1, kq/m 
_lfg_ 
m 

kqm 
24 

~ 90 

200 ] 
1 _ 1 

lmh kqm 
3,0 · 

11XJ 

o as m 1.5 

Rys. 12. Rozkłady parametrów geometryczn ych i masowych dla 
skrzydła i usterzenia samolotu rzeczywistego 

o 

Rys. 15. Druga postać widma drgań samolotu rzeczywistego. Odpo
wiada pie rwszej częstośc i g i ę tnych drga ,\ środkowej cz,;ści kadłui>a. ~ 
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Rys. 13. Rozkłady mas i momentów geometr yc~nych d la środko
wej i nosowej częśc i kadłuba samolotu rzeczywistego 

W k 

Wks 

a 
Wk 

~q:~ 
o 
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a - o 

1,0 -
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Rys. 14. Pierwsza postać widma drgań samolotu rzeczywistego. Od
powiada pie rwszej częstości giętnych drgań skrzydła 
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Program ten składa się z wielu procedur realizujących 
okr,eślone grupy zadań (np. tworzenie macierzy struktury, 
określanie znaku wyznacznika, rozwiązywanie układu rów
nań, realizacja postaci itd.) (rys. 3). Typy ~oznaczenia) sto
sowanych bloków (czytanie danych, wprowadzenie zmien
nych, wywołanie p!l"ocedury i ,Ln.) zac.zerpnięto ,z [4]. Obli
czenia wykonuje się wykorzystując · dyskowy kompilator 
ALGOL-u. 

W programie (po wczytaniu danych wejściowych) nastę
puje wy1druik informujący o nazwie progr amu, a następnie 
kontrolny wydruk podstawowych danych wejściowych do
tyczących samolotu jako całości i szczegółowych dla od
kształcalnych zespołów, w zależności od przyjętego podziału 
na n = (n1, n 2) elementów. Następnie na podstawie proce
dury DELTA (GM) oblicza się wartość pierwiastka. W tym 
celu bada się znak wyznacznika układu równań za pomocą 
procedury DETMP (A, P, Q , N). 

Jeżeli nastąpi zmiana znaku, wówczas poszukuj e się miej
sca zerowego ,(z dokładnością TJ) stosując metodę bisekc ji 
zawartą w programie głównym. Po wyznaczeniu miejsca za 
rowego następuje rozwiązanie globalnego układu równań 
(przy wykorzystaniu efektu pasmowości macierzy C dla 
argumentu GM wg procedury GAUSS (A, N, M). W wyniku 
otrzymuje się uogólnione przemieszczenia i siły na krawę
dziach skrzydła, usterzenia i kadłuba, czyli wektor p (5). 
Wartości pierwiastka są drukowane, następnie jest obli

czana odpowiadająca im częstość własna w Hz i wartości 
wyznacznika w punktach sąsiednich. Następnie jest wy
znaczana postać drgań (dla ,odpowiednie j częstości) na pod
stawie procedury POSTAC (GM). 

Po wydruku postaci drgań następuje poszukiwanie ko
lejnego pierwiastka. 

Rys. 16. Trzecia postać widma drgań samolotu rzeczywistego. Odpo
wiada pierwszej częstości glętnych drgań usterzenia wysokości 

Przerwanie omówionego cyklu następuje wówczas, gdy 
przedstawiona do obliczeń wartość argumentu GM przekro
czy przyjętą wartość końcową (GMK). Wówczas ma miejsce 
zakończenie obliczeń lub wczytanie nowego wariantu da
nych, w zależności od wartości zmiennej sterującej WK 
(rys. 3). 
Należy dodać, że wymienione nazwy procedur DETMP 

i GAUSS są zawarte w podstawowej procedurze programu 
DELTA, dlatego brak ich na schemacie strukturalnym pro
gramu DR25 (rys. 3). 

Wyniki obliczeń 

Przy wykorzystaniu programu DR25 przeprowadzono wie-
le obliczeń w celu sprawdzenia poprawności i zbieżności 
algorytmu. Obliczenia wykonano na przykładzie hipotetycz
nego samolotu, dla którego przyjęto stałe rozkłady masy 
i sztywności wzdłuż długości odkształcalnych części kadłu 
ba oraz skrzydła i usterzenia (rys. 4). Analizie poddano • 
sześć p ierwszych częstości widma. . 

Zbadano również częstości i postacie drga11 odrzutowego 
samolotu szkolno-treningowego, którego charakterystyki 
masowe i sprężys te przedstawiono na rys. 12 - dla skrzydła 
i uster zienia wysokości oraz na rys. 13 - dla środkowej i 
nosowej części kadłuba. Analizi,e poddano siedem pierwszych 
częstości widma. Wyniki uzyskane numerycznie porównano 
z wynikami doświadczalnymi badań r ezonansowych [11]. 

Do obliczeń dzielono skrzydła i środkową odk,ształcalną 
część kadłuba na tę samą liczbę n 1 elementów, a polówkę 

8 

usterzenia wysokości i nosową część kadłuba na n2 ele
mentów. Ze względu na różne długości odkształcalnych ze
społów (np. skrzydło i usterzenie) przyjęto zasadę, że za 
chodzi relacja n1 =2n2• Wraz ze zwiększeniem liczby podzia
łów n = (n 1, n 2) rośnie dokładność uzyskiwanych wyników 

o lJs -10 

Rys. 17. Czwarta postać widma drgań samolotu rzeczywistego. Od
powiada pierwszej częstości giętnych drgań nosowej części kadłuba 

obliczeń. W poprzednich pracach (np. w [9]) przyjęto podział 
na n1 = 20 i n 2 = 10 segmentów jako odniesieniowy, tzn. da
jący dokładne wyniki. Stwierdzono to przy badaniu zbież
ności przyjęte j metody. Np dla samolotu rzeczywistego wy
n iki uzyskiwane przy podziale na n1 = 10 i n 2=5 elementów 
różnią się od dokładnych (n1 = 20, n2= 10) (różnica rzędu 10/o 
- błąd względny). W przypadku samolotu hipotetycznego 
o stałych rozkładach mas i sztywności, błędy tego rzędu 
uzyskuje się przy mnie jsze j liczbie podziałów. 

Ze względu na to, w niniejszym artykule do analizy nu
meryczne j samolotów przyjęto podziały n1 =20 i n 2= 10. W 
przypadku samolotu hipotetycznego, stosowano równomier
ny podział odkształcalnych zespołów na elementy o jedna
kowych długościach , a dla rzeczywistego samolotu odkształ-

°r;=====r "~ f-------7 
9 ., ... l________,J~Wi..~p =-=====1-J x, 

··o r.,...--:s. -~j 
Ws a=:::..-=------~~-,.ci---

5 

10 

15 

20 
W:,,'P.5 

Rys. 18. Piąta postać widma drgań samolotu rzeczywistego. Odpo
wiada pie rwsze j częstości skrętnych drgań skrzydła 
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calne zespoły dzielono na elementy o różnych długościach, 
w zależności od zmian r ozkładów masy i sztywności (rys. 12 
i 13). 
Przykładowe wyniki obliczeó dla hipotetycznego samolotu 

przedstawiono na rys. 5-,-10, na których pokazano wyniki 
obliczeń częstoś ci w 1 -;-WG i odpowiadających im postaci 
drgań. Wykresy pokazują przebiegi li nii ugięcia odkształ 
calnych części kadłuba iihs, w,.,,, u gięc ia i skręcenia skrzy
dła w,, (f)s oraz połówki u ster zenia wysokości w,,, <f!h 
Wszystkie wykresy są wykonane przy założeniu , że ugię
cie swobodnego końca skrzydła iv,0 = l. 

W celu u sta lenia , które przemieszczenie ma dominujący 
charakter dla kolejnych częśc i W1<, przeprowadzono oblicze
nia, zmieniając j ed ną ze sztywności odkształcalnych zespo
łów i badając, która częstość zmieni a s ię najbardziej . Przy
kła dowe wyniki tylko dla dwóch częstośc i (obliczenia wy
konano również dla pozostałych częstośc i widma) przedst a
wiono na rys. 11. Wykresy pokazują zmiany częstości cv1-,-cv0 
w zależności od sztywnośc i skrzydła na zg inanie EJ, i skrę
canie GJos, przy czym cuda) oznacza częstość obliczoną po 
wprowadzeniu sztywności ze wskaźnikiem a zamiast war
tośc i wyjściowej. Wszystkie sztywności zwiększano i zmnie j
szano dzie s ięciokrotni e w stosunku do wartości nominal
nych (a =±l), tzn. wartości z rys. 4. 

Wg =28135 Hz 

9==~--l~C--4. 
f Wk ! 

I 
11--.....,..--,=-,---- ~ -

Wk Wks L---~f Wkp Xk 

4?,~--~ ~ t.ph8 ~~ 
v t ws f ł wh ;✓-

w_..((!s 

Rys. 19. Szósta postać widma drgań samolotu rzeczy wistego. Odpo
wiada drugiej częstości giętnych drgań skrzydła 

Samolot jest takim rozgałęzionym, p rzestrzennym ukła
dem mechanicznym. w k tórym drgania o dkszta łcalnych ze 
społów s ilnie sprzęgają s ię. Można jedynie w sposób przybli
żony stwierdzić, że określona częstość w idma •odpowiada 
danem u zespołowi płatowca. Dlatego na podstawie obl i czeń 
można stwierdzić . że dla w , domi nujące znaczenie m a zgi
nanie skrzydła, dla cv2 - zginanie kadłuba, dla cv3 - skrę
canie skrzydła, dla w 4 - zginan ie u ste r zen ia wysokości, dla 
w5 - zginanie kadłuba (II pos tać) , dla wG - zgina nie skr zy
dła (II postać) . 

Wyniki obliczeń częstoś c i cv1-,-w1 i odpowiadających im 
post a ci dla samolotu szkolno-treningowego z napędem od
rzutowym przedstawion o na rys. 14-;-20. Wszystkie wyk re 
sy postaci drgań są wykonane przy założeniu , że ugięci e 
swobodnego końca skrzyd ła wynos i w8 0 = l. Na rys. 21 
przedstawiono wyniki obl i czeń częstości przy zmian ie szt yw
ności zginania i skręcania skrzydła (EJ, i GJ05 ) . W tym 
przypadku do programu wprowadzono wartości sztywnośc i 
ze wskaźnikiem a zamiast nominalnych wiel kości , przy czym 
przyjmowano a=±l , tj. dz iesięciokrotnie zwiększano 
i zmniejszano sztywno,ść w każdym pr zekroju szkrzydła 
(rys. 12a). Podobnie badania, mające n a celu przyporządko
wanie częstości widma, przeprowadzono dla pozostałych od 
kształcalnych zespołów samolotu. 

W wyniku obl i czeń mofoa stw ierdzić, że dla w1 d ominu 
j ące znaczenie m a zginanie skrzydła, dla cv2 - zginan ie częś
ci środkowej kadłuba. dl a cv3 - zginanie u sterzen ia wyso
kośc i, dla w 4 - zgina nie części nosowe j kadłuba , dla w5 -

skręcanie skrzydła, dla w 6 - zgi nanie skrzydła (II postać), • 
dla w7 skręcanie uster zenia wysokości (rys . 14720). 
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Dla samolotu szkolno-tren ingowego z napędem odrzuto
wym przeprowadzono również p orównanie częstości uzy
skanych numerycznie z w ynikami badań ek sperymental-

w7 ~32,15 Hz 

wi,H'n 
Rys. 20. Siódm a postać widma drgań samolotu rzeczywistego. Odpo
wia d a pierwsze j częstoś~i skrętnych drgań usterzenia wysokości 

nych [11]. Wyniki porównania zamieszczono w tabl. Stwier
dzono, że błąd względny : 

óaJ = I Wk obi - Wk pom I · IOO% (7) 
Wk pom 

w ynosi od 0,970/o do 8,11 O/o. Swia dczy to o dużej zgodności 
w yników badań numerycznych z pomiarami eksperymental
nymi. 

Uwagi końcowe 

Przeprowadzono analizę numeryczną dla samolotu hipo
te tycznego o stałych parametrach masowych i sztywnoś
ciowych {rys. 4) wzdłuż poszczególnych zespołów konstruk
cy jn ych, a także przy wykorzystaniu dany~h szkolno-trenin
go wego samolotu z napędem odrzutowym (rys. 12 i 13). 

Na podstawie przedstawione j analizy symetrycznych drgań 
samolotów moŻ11a stwierdzić poprawność i efektywność 
przyjęte j m etody. Zaproponow ana metoda, oparta na jed
now ymiarowe j dyskretyzacji z,e społów odkształcalnych ele
m entami skończonymi, przy wykorzystaniu wielostopnio,wej 
syn tezy strukt'ury, jest przydatna do praktycznych obliczeń 
na m a szynie cyfrowe j. Może być stosowana do obliczania 
cha rakterystyk dyna micznych przestrzennych, rozgałęzio-
nych struktur. · 

Wyniki obliczeń wskazują na szybką zbieżność m etody. 
S tw ierdzono, że aby określi ć kilkanaście częstości , do obli
czeń klasyeznych k onstrukcji (z za mocow a nymi na sztywno 
r uc homymi powier zchni a mi sterow ymi) , wystarcza 2.rwykle 
użycie ok. 60 stopni s,w obody. 

Za prop onowana m eto da oraz przyjęty bryłowo-belkowy 

Wk EJ~oeJ = EJ
5

· 10oe "~f 3 
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Rys. 21. Bad anie wpływu sztywności zginania 
na częstości drgań samolotu r zeczywistego 

skręcania skrzydła 

cd. na s . 10 
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PROJEKTY 

British Aerospace EAP • W.Brytania • 

Doświadczalny samolot myślh\'.ski w układzie delta 

Rozpoczęto próby w locie doświadczalnego samolotu my
śliwskiego British Aerospace EAP (Experimental Aircraft 
Programme), który ma posłużyć do wypróbowan\a nowych 
rozwiązań technicznych dla przyszłościowego myśliwca prze
znaczonego dla W. Brytanii, Włoch i RFN (do tych krajów 
przyłączy się prawdopodobnie również Hiszpania). W kon
strukcji samolotu EAP brały udział, obok BAe, firmy Aeri
talia (Włochy) i MBB (RFN). Jes t to dwusilnikowy, jedno
mie jscowy dolnopłat w układ zie delta z pomocniczym przed
nim skrzydelk:iie m, pojedynczym uster zeniem kierunku i ak
tywnym sterowaniem. Napęd stanowią dwuprzepływowe, 
trójwałowe silniki samolotu Tornado Turbo-Union RB199 
Mk 104 D o ciągu z dopalanie m 7400 daN (do napędu samo
lotu docelowego opracowywany jest przez Rolls -Royce'a przy 
współudziale FIATa i MTU zupełnie nowy silnik). Wlot po
wietrza znajduje się pod kadłubem, zbiorniki paliwowe -
w kadłubie. Trójkołowe podwozie z pojedynczymi kołami 
jest chowane do kadłuba. Konstrukcja kadłuba jest meta
lowa, półskorupowa, tylko na niektóre elem enty pokrycia 
zastosowano tworzywa zbrojone . Płat wykonany jest z two
r zywa zbrojonego włóknem węglowym; usterzenie kierun
ku pochodzi z samolotu Tornado. 

Celem programu EAP jest sprawdzenie nowych materia
łów i m etod ich wykorzystania, nowych koncepcji aerody
namiczn ych, nowoczesnego wyposażenia kabiny, cyfrowych 
m etod sterowania silnikami i całym samolotem oraz kompu
ternwej awioniki. 

Dane techniczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa startowa 

normalna 
maksymalna 

11 ,17 m 
17,53 m 
5,52 m 

52 ,00 m 2 

10 OOO kg 

14 150 kg 
19 500 kg 

„Rozwiązanie" sprawy Dorval-Mirabel 

Nowe lotnisko ' montrealskie Mirabel, otwarte w 1976 r., 
zostało wyznaczone do obsługi lotów transkontynentalnych 
i transatlantyckich. Dorva l pozostał bazą dla lotów krajo
wych i lotów do USA. Stary port w Dorval przynosił zy
ski, a Mirabel - straty. 

Prawie n atychmiast po otwarciu Mirabel, rozpoczęła 
się dyskus ja co do podziału zadań między tymi lotniskami, 
a także co do celowości utrzymywa nia obu. Skrajne głosy 
domagały się zamknięcia jednego z lotnisk : niektóre Mira.: 
bel a inne -- Dorvalu. 
Powołano specjalną komisję rządową dla zaproponowa nia 

rozwiązań . W wyniku tych działań przyj ęto następujące 
,,rozw i ązanie " . Oba porty zostaną połączone organizacy j
nie. w j e dnostkę pod nazwą Montrealski Port Międzyna
rodowy. Zosta nie utworzony komile t doradczy (z udz ia łem 

cd. ze s. 9 

model samo•lo-tu ma charakter uniwersalny i może być wy
korzystany do dowolnych układów wytrzymałościowo-kon
strukcyjnych, w których jes t dopuszczalne przyjęcie jedno
wymiarowej dyskretyzacji. Będz i e to zwłaszcza dotyczyć sa
molotów o dużym wydłużen iu skrzydła i kadłuba . 

LITERATURA 

1. R. L . BISPLINGHOFF, H. ASHLEY : Principles of aeroel asticily. 
New York - London, 1962 r. 

2. Z. DŻYGADŁO, S. KALISKI, L . SOLARZ, E. WŁODARCZYK 
{pod red. s . KALISKIEGO) : Drgania i fal e w ciałach stałych . 
warszawa, 1966 r. 

3. O. C. ZIENKIEWICZ: Met oda elementów skończonych. Warsza
. wa , 1972 r. 

4 . J. KRUSZEWSKI i in.: M e toda sztywnych e lementów skończo
nych. warszawa, 1975 r . 

Maksymalna liczba Ma na wysokości 8000 m 
Prędkość maksymalna przy ziemi 

2,0 
1480 km/h 

W.K. 

p rzeds tawicieli prywatnego biznesu), który m a współpra
cować z rządem w eksploatacji nowej jednost k i. Dorval 
liędzie wy~tępowal pod nazwą Dworzec Zachodni, a Mira 
bel - Dworzec Północny. Podział zadań między obu od

·leglymi od siebie o dz i es i ątki kilometrów portami pozo-
s tanie bez zmian. 

Tak więc nie ma żadneJ nowej koncepcji. Opisane zabiegi 
mają char akter zupełnie normalny i terminologiczny, stąd 
cudzysłów w wyrazie „rozwiązanie". J edynie dwie dalsze 
decyzje mają charakter mery toryczny: rząd ma, kosztem 
2f.l mln dol. , ukończyć budo,vę dróg ko łowych między lot
n iskam i oraz s finansować bezpłatny przewóz pasażerów 
tran zy towych a utobusami między Dorval a Mirabel. 

Wg Avta tiu r. W eek and Space Teclmoloau. Dec . 15. 1986 oprac. 
J. Zwterzuński 
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Avtek 400 • USA • 

Samolot dyspozycyJno-slużbowy 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, turbo-
śmigłowy, kompozytowy dolnopłat w ukła
dzie kaczki. 

Piat. Obrys trapezowy z poszerzeniem 
przy kadłubie, profil NACA 63-215B, wznios 
4°, konstrukcja skorupowa, przekładkowa z 
kompozytu kewlarowego z wypełniaczem 
nomex, wzmocnienia z włókna węglowego. 
Wewnątrz kesonów skrzyde ł integra lne 
zbiorniki paliwow~. Przy kadłubie wnęki 
podwozia głównego. Na gornych powicrzcl1-
niach skrzydeł wsporniki - pylony zespo
łów napędowych. Wyważone masowo trzy
segmentowe lotki zajmuj ą ca ł ą rozpiętość 
krawędzi spływu. środkowy segment lotek 
służy do sterowania pochy leniem. Klap 
brak. Konstrukcja lotek kompozytowa , 
przekładkowa. Zakończenie sk rzydeł typu 
winglet . Na noskach skrzycie! może być 
montowana in&talacja przeciwoblodzeniowa. 
Kadłub. Przekrój kołowy, kształt wrze

cionowaty. Konstrukcja skorupowa, prze
kładkowa typu fai! safe z kompozytu k ew
larowego z wypełniaczem nomex, loka lne 
wzmocnienia z włókna węglowego. W 
przedniej , nieciśnieniowe.i , noskowej części 
kadłuba znajduje się miej sce na r ada r oraz 
bagażnik przedn i i wnqka podwozia przed
niego. Ciśnieniowa. szczel na kab ina m i eści. 
fotel pilota, obok którego znajduje s i ę dru
gi fotel d la pasażera (lub drugiego pil ota), 
a za nimi , za leżnie od wersji. pozosta łe 
miejsca pasażersk i e . Wersja Pull ma n ma 
łącznie 4 poj ed y ncze fot ele, 4-osobowa ka 
napę i dodatkowy mały fole! rozkładany. 
W ersja Lounge ma t ę samą liczbę m ie j sc. 
ma j ednak sześć foteli indywidual nych. 
W e rs ja Salon (podstawowa) mi eśc i laczn,c 
z p ilotem 8 osób na pojedynczych fotclacl1. 
Wersja Confe r c nce ma l acznie 6 fote li po
j edynczych i mały stolik. Wersja Cargo 
ma 2 fote le dla załogi i ,aczcpy do moco
wania ł adunku. Wersja Ambula nce ma 
2-osobową załogę i dodatkowo może prze
wozić pacjenta na noszach i 2 osoby na 
fotelach. Za kabiną pa saże rska z na.Jduj c 
się drug i , ciśnien iowy bagażn ik dostępn y z 
zewnątrz. Kadłub z t y lu wyraźn i e spła
szczony, przechodzacy w statecznik piono
wy. Nad mie j scami za ł ogi do k adł ub;, jPst 
mocowane uste r zen ie poziome. O szk le ni e 
kabiny załogi w postaci n °noramiczne1 po
'edvncze1 szyby. Drzwi wriściowe z l ewe.I 
strony kadłuba za usterzeniem noz iomvn1. 
dziel one w płaszczyźnie 007,iomcj . Na dol 
nym sc,E{menci e drŻw i i n l cr! r :;, l nc f::ch,...dki. 

Usterzenie. U ste rze ni e ooziomc o obrysie 
tra p ezowy m. z owaln ymi ko11eówkami. Pro
fil symetrycznv. wzn ios 4°. konst rukc.la sta
t eczn ika podobn o do konstrukcj i sk rzydła. 
jednoczęściowa. Wnętrze ke~onu s t ołecz ni
ka stanowi integralny z biornik na liwowy. 
W za j emni e zamienne scernenty s teru w yso
kośc i przekładkowe z knmpozy t II k ewJ,i ro
we,:o. U sterzenie ninnowC' sk nś n e o obry
sie trapezowym. S t ::i t ecznik n innowy wni-
SRnv w kształt k ;:i c'lłuh !l, f-!knr 11po"Vrn-nrze -
k ladkowv. kompozy tow y. Ster kierunk u 
n1•7ekladkowy. 

Sterowanie. Z est,iw s t erownic /wolantów 
i pedałów) pojed y ncz y lub n odwó.1nv . Ukł a
dy ster owani::1 linkowe. 

Podwozie . Trójkołowe . chowane hvdr:rn
licznic do wnęki kDclłubowei /przedn ie) 1 
wne l< sk r zydłowvc lt / g ł ówne) . ~I e r owa n c lt v
draulicznic pod wozie nrzed ni c z ~olcni;i 
teleskopową chowane ku przodowi: kol o 
na widel c u. Podwoz ie g l f'l'\vnc 7 gr-lf'ni:im i 
tel eskopov,.•ymi. chowane ku kndłubnwi: ko
la wyposażone '-V hydrauliczne h.1n1ul ce 
tarczowe. Amortyzac ja olejowo-gazowa. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość sk rzydła 
Rozpi ętość u sterzenia poziomego 
Długość 
Wysokość 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozi;i 
Srednica śmigieł 
Prześwit śmigieł 
Rozstaw osi śmigieł 
Długość wnętrza kabin y 
Szeroko · ć wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabin y 
Powierzchnia skrzydła 
Powier zchnia usterzenia poziomego 
Wydłużeni e skrzydła 
Wydłużenie usterzen ia 
Pojemność kabiny 
Pojemność bagażnika przedniego 
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Ogumienie niskoc iśn i eniowe o w y miarach . 
przednie 5,00-5, główne 6,00-6. 
Zes pół napędowy. Dwa silniki turbośmi

głowe Pra tt-Wh itney of Canada PT6A-28, 
każdy o mocy 507 kW. Pchające śm igła 
lrójlopa lowe, nastawn e, s terowa n e el ektro
nicznie . Łopaty śmigieł z kompozytu k e w
la r owego, końcówki odgięte (prop-lc t s ). 
S il~iki u mocowane naci skrzydłem n a wy
su niętych pylonacl1. Osłony s ilników kom
pozytowo-metalowe. 

Ins talac je. Paliwowa - 2 integralne zbior
niki skrzyd łowe o pojemności po 445 1 i 
zbiorn ik integra lny w s ta teczniku pozio
mym o pojem ności 182 I. łączna poj emno-~ć 
1092 I , napełnianie grawita c y jne. Elektrycz
na - n apięcie 28 V, 2 a lt e rnatory 28 V / 
/3J0 A, 2 akumulator y niklowo-kadmowe, po 
29 Ah. H yd raulicz na - ciśnienie 13,8 MPa , 
sł uży do chowania i wypuszczania podwo
zia, sterowania kołem przednim i hamulca-
mi. Klin1 a t yzacyjna nadciśn i en i e maks. 
48 kPa. urządzenia firmy G a rrett-AiR e-
sca r c h. Przeci wpoża rowa - dwa nieza leżne 
uk łady na s iln ikach. wtryskiwacze w ka
na ł ach wlotowych powi e trza. Przeciwoblo
dzeniowa - ,zyba przecl nia i krawędź na-, 
tarc ia stateczn ika poziomego mogą być od
laclza n e e lekt ryczni e lub ciepłym powie
trzem ze sprężarek s ilników. !opaty śmi
gieł ogrzewane ciepłym pow ie trze m z sil
ników . r urka Pi tota og rzewan a e l ektrycz 
nie. Na noskach sk rzydeł i s t atecznika nio
no,vego 1noże być założona pneumatyczna 
insta lac.ia odladzaj aca . 

Wyposażenie . Oprócz standardowego ze
stawu IFR i przy rządów kontrolnych ze 
społu napędowego j est możliwe zainsta lo
wanie, zgodn ie z życzen i em nabywcy, wy
posażeni a firm Bendix , Collins lub Spe rry, 
w t ym systemów EFIS , EICAS i rad a ru 
z barwnym obrazowaniem RCA . 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Avtek j est 
skr0lem od Advanced Av1ation 'i'echnology 
- nazwy firmy zor ganizowan e j w 1980 r. 
z inicj a tywy kilku n a jle pszych amerykań
skich specj a listów lotniczych s t arszego po
kolenia. Należą do nic l1 L. Windeck e r , A. 
W. Mooncy, W. W . Taylor , H. F . Adickess 
i P. McCready, któ ry j ako konsultant brat 
udzia ł w pracach konstrukcyjnych, rozpo
czętych w marcu 1981 r. Ich celem było 
za proj ektowanie małego, 5-ć-8-m i cj scowego 
samol otu o niekonwencjonalnym układzi e 
ck1 j ąc~,m nowe n1ożliwości. L. Windecker 
ZDPC-!Wnil całemu przedsiGwz ięciu współpra
cę koncernu chemicznego D uPont, sędz iwy 
już A . W. Mooney służy ł swym doświad-. 
czeni e m organizacyj n ym i dopracował k on-

cepcję W. w. T aylora , znanego oblatywa
cza (m .in. t ak ic h samolotów .1ak OMAC-1 
l Ea gle) , R. F . Adickess, były kapitaIJJ B-747, 
przyczynił się do ostatecznego powstania 
firmy, a P. M . McCready udzielił konsul 
tac ji w s prawie najnowszych materiałów. 
Budowę prototypu rozpoczęto na początku 
1982 r ., a jego oblotu dokonano 17 wrze
ś nia !n84 r. Odpowiednia reklama i sława 
k ons truktorów sprawił y, że w dniu oblotu 
firm a miała ju ż zamówienia na 120 samo
lotów. Po dość długotrwałych próbach i 
poprawkach (m .in. przetllużono kadłub o 
0,96 m i przesunięto węzły mocowania pod
wozia ), j es i e nią 1985 r. przystąpiono do bu
dowy 4 kolejn ycl1 prototypów - 2 do prób 
wy trzym a łościowycb i 2 do prób w locie. 
W t ym t eż czasie proj ektem za inte resowa
ła się j apońska firma Nomura Securits Co, 
któ ra podjęła się częściowego finansowania 
przedsięwzięcia jako udziałowiec. Znalazł 
s ię też pie rwszy nabywca licencji produk
cyjnej - fiński koncern Valm et Oy. Wła
śc ici e l ami 35'/, akcji Avtek Co. są, obok 
Nomura S ecurits, tnkże amerykańskie kon
cerny ch e miczne DuPont i Dow Chemical ; 
posiadaczem większości akcji jest R. F. 
Adickess . Plany produkcyjne orzew iduj ą 
zbudowanie 80 samolotów w 1988 r. a n a
s t ępnie budowę 200 egz. rocznie. Pierwsze 
dostawy sam olotów Avtek 400 planowa.no 
n a 1987 r . Obok podstawowej. wy_jścio•wej 
wersji nrzygolowano także kilka warian
tów wyposażenia wn ętrza i nową wers.1<: 
A v t ek 400X L z przecl lużonym kadłubem 
/cll a 8+ Jn n~sażc rów). warianty p a trolowe 
morsk ie i in . Proponowana cena samolotu 
ze stand a rdow v m wvposażeni em w 1986 r. 
wvno.sil~ ok. I.75 mln dol. Avtek Co. z a 
mierza n 3 swym nowy rn samolocie u s ta
n('l\vić nowe r e kordy 1niedzy n a rodowe dla 
fe i khisy rriaszyn . Z oorównania d a nych 
t echni c7.n yc h wynika. że Avtek 400 jest 
zd ecyr!owan ic Je ns·,.y nd s?molotów o no
rlnbn Pi pojemnnśc i i nrzezn .::1 c ze ni11 zbudo
w~ n:vch w ukl::t rl z ie konwe ncionalnvm, a 
nori wz„J ędem ekonomiki ekspl o~t~c.ii może 
hv i- n n r ó~Nnvw2nv nawet z samochoden1 
rsohowvm. Vv kon•trukcii nnrlstawowel 
s1rnk1urv s~ molnt u nie m a ż~dne1 części 
rn,-,.f~ ln,uPi '. c'k,1.::a (1 -i ~ie nnrl 7 !'>t nod~tawn
\.\TY<"'h. ''-C'~o0lńw. kszta łtov.rr1nych w szcze1-
nv('h form;:1 cl1 m et.od;i t e rm\r:?.n a. a n:lsfeo-· 
..-. jo k l p inri vc- h 7 7;1c:: tos0w::1n i eni. c:: n P<- i;i ln e i 
f-pchnnlnltii. Prnnn r c i a nhc i ::ł7.~ń 11 ~t,erzP. ni a 
nrw iomrl1"n j o:·krzyrlł::- ,uvn,-- i·i nrlnr-wi Pdnin 
r,40/,. i r-; ,~ n/~ ........ ~ .... , .- c::::n"l'"\A1 ..... 1•,, W'lrf,... ,,.n;:nnn1· 
ni<'ć . żr, ;,,-.;. .. . 10,:;9 ,. k,.,.nc..: tr1• k t ,-.. ,- .T "R ::l r-

rnn z Winr1r<-k f' r Jnrl11 s t.ri P 001":.cnw::l ł oro
ickt n r.dnhn p.-,n ~?mntotu . nazwrln e ~0 Twe-• 
~gl c (od Twin F ag]e ). 

10,36 m 
5,49 m 

10,35 m 
3,08 m 
4,37 m 
'.!,20 m 
2.03 m 
0.51 m 
3.05 m 
4,19 m 
1,45 111 
1.32 m 

Pojemność bagażnika t y lnego 
M asa własna 

1,58 m• 
1368 kg 
2495 kg 
145 ,5 kglm' 
2,46 kg/kW 
668 km/h 
48'.l km/h 
143 km/h 

26 ,6 mis 

13,JO m' 
4,05 m• 
8,19 
7,44 
5,52 m• 
0,45 m• 

Masa startowa maks. 
Obciążenie powierzchni noś ne.i 
Obciążeni e mocy 
Prędkość maks. (H = 7620 1111) 
Prędrkość ekmromi,oz.na (H = 10 050 m) 
Prędkość podej śc i a 
W z nosze nie (H = O m) 
W z n oszenie z l s ilnikiem wyłączonym 
(H = O m) 
Pułap 
Puła p z l s ilniki em wyłączonym 
Zasięg 
Długość sta rtu na 15 m 
Długość l ądowania z 15 m 
Zużyc i e paliwa 

12,1 mis 
11 580 m 
10 050 m 

4200+4700 km 
387 m 
326 m 

16-;...25 1/100 km 
T.M. 

11 
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Naddźwiękowy strategiczny samolot bom
bowy i nosici el pocisków r akietowych da· 
l ekiego zasięgu 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, odrzuto
wy., całkowicie m e ta lowy dolnopłat o 
zmiennej geometrii. 

P i at. Obrys wiclotra pezowy, skos częścl 

zewnętrznych zmie nn y w zakresie od 20° 
do 65°, bez wzn ios u. Konstrukcja wicloczę
~cio\va, \Viclodiwiga rowa , całkowi cie meta
lowa. Srodkowa czc;ść piata, na stal e po
ł ączona z kadłubem, mieśc i wnęk i podwo
zia głównego. Skos jej krawc;dzi nata r cia 
w:,, nosi 55°, a krawc;dż spływu jes t prosto
padła do płaszczyzny symetrii samolotu. 
Zewnętrzne, ruchome częśc i płata są wy
po~ażone w !<łapy (po dwa segmenty na 
lcażdej polówce), lotki i spoilery. Zawiesze
nie zewnętrzn ych części piała na przegu
bach usytuowanych w ok. 250/, cięciwy 

profilu. Wewnątrz kesonów płata integ ra l
ne zbiornik i paliwowe. 

K;ad lub . Przekrój zbliżony do kołowego 

w częśc i przedniej, przechodzący w owal-
ny i prostokątny z zaok rąglonym i naroża

mi (w części t yl n e j). Konstrukcja pólsko
rupowa całkowicie meta lowa. W nosku 
osłoniętym dielektryczną stoż lcową oslonq 
tnieści się radar, za ni1n urządzenia ra -

. dioeleklroniczne i zespoły instalacji pokła
dowych. Tuż przed kabin ą załogi na kadlu
hie są umocowane dwie ni ewielki e, sko
śne płyty steru j ące o obrysie trapezowym. 
Kabinowa część kadłuba szczelna, ciśnie

niowa. Kabina za ł ogi wyposażona w czte
ry wyrzucane fotele. Pod tylną części'] 

knbiny znajduje się druga stacja radiolo
lrncyjna . Za kabinową częścią kadłuba j est 
umieszczona wnęka podwozia p r zedniego. 
Cale wnętrze środkowej I części kadłuba 

jest wypełnione zbiornikami paliwowymi. 
W połowie cięciwy środkowej części 

skrzydła w kadłub i e mieszczą się wn ęki 

zespołów kół podwozia głównego . Tyl na 
c:: c:ść kadłuba w postaci dwuobwodowej 
rury osłaniającej silniki i niosącej uste
rzenie. Z obu stron środkowej części k a
d łuba są umieszczone w loty powiet r za do 
silników, zaopa trzone w oddzielacze war
stwy przyściennej . Przekr ój kanałów w lo
towych zbliżony do prostokątnego, prze
k ró j wlotów półowal ny. W środkowej czę

ści kadłulla mieści się komora bombowa 
W przypadku przenoszenia dużego pocisku 
rak ietowego, jes t on częściowo schowany 
w komorze, a sama komora osłonięta dQ
pasowa.nq do j ego kształtu pokrywą. 

Usterzeni e . Us terzenie w układzie kla
sycznym. Obrysy usterzen tra p ezowe, 01,a 
uslerzenia skośn e: p ionowe o skosie kra
wędzi natarcia ok. 60°, poziome również 

o skosie krawędzi natarcia ok. 60°. Uste
rzenie poziome płytowe . Konstr ukcja sta
tecznika p ionowego i pł y t usterzenia po
ziomego wielodźwigarowa, metal owa. Ster 
kierunku metalowy. Przed usterzeniem pio-

DANE T ECHNICZNE (przybliżone) : 

Rozpiętość maks. 
Rozpiętość min. 
Długość 

Wysokość 

Powierzcll nia nośna 
Wydłużenie m aks. 
Wydłużenie min. 
Masa startowa 
Masa podwieszana 
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nowym na kadłubie jest umieszczona duża 

trójkątna pletwa ustateczn i ająca. W jej 
przedłużeni u, pod sterem kierunku, mie
ści się u zbrojenie st r zeleckie i radar do 
ouserwacji t ylnej półsfery. 

Sterowanie. Zm iana kąta slfosu ze-
wnętrznych części skrzydeł j est r ea lizowa
n a za pomocą silown.i l<ów hydraulicznych. 
Lolki, klapy, spoile r y , ster kierunku i pły

t y usterzenia poziomego również wychyla
ne hydraulicznie . Instalacja sterowania h y 
draulicznego w ieloobwodowa. 

Pod wozie . Trój zespołowe, ch owan e hydra
u licznie do wnęk kadłubowych. Podwozie 
r,rzednie z golenią teleskopową i kolami 
bli ź niaczymi, sterowane. Zespoły podwozia 
głównego z goleniami t el eskopowymi, za
opa trzone w wózki wielokołowe. Każdy 

wózek podwozia głównego j est wyposażony 
w osiem kół. Kota zaopatrzone w hamulce. 
Amortyzacj a podwozia olejowo-gazowa. 

Zespól napędowy. Umieszczone obok sie
bie w t ylne j częśc i kadłuba dwa silniki 
odrzu towe dwuprzepływowe Kuzniecow 
NK-144 (modyfikowane), każdy o ciągu 

13 OOO daN bez dopala nia i 19 610 daN z 
dopa la niem . Silnik NK-144 ma pięciostop

niową sprężarkę nisldego ciśnienia, j ede 
nastostopniową sprężarkę wysokiego ciśnie-

nia, pi e rścieniową komorę spalania , j ed no
stopniową turlJinę wysokiego ciśnienia 

dwustopniową turbinę niskiego ciś nienia. 

Stosunek przepływów 1:1, stopień spręża 

nia 15:1. Każdy siln ik j est całkowi cie nie
zależn ą j ednostką napędową . Silniki są odi 
siebie oddzielone ścianami ogniowymi. 

I nstalacje. Paliwowa - zbiorniki kadłu

bowe i sk rzydłowe o znacznej pojemności , 

n1ożlivlość uzupełnia nia pali\va podczas l o
tu. Hydrauliczna służy do sterowania 
p ta lowcen1, podwoziern, c l10\van ia i wypu
s :t: czania podwozia oraz s tero\vania dyszarni 
dopalaczy sil ników; ins talac j a j es t w ielo
obwodowa. 1':l ek t ryczna - napięcie prądu 

stałego 28 V, prądu przem iennego 3 X 36 V/ 
/400 Hz i Jl 5 V/400 Hz, prądnice napędzane 

od silników, prądnice awaryj n e, aku mula 
tory , tra n sformator y, g niazda zasilania ze
wnętrznego. KlimatyzacyJna zapewnia 

odpowie dnie warunki wewnątrz ciśn ienio

wej części kadłuba. 

Wyposażenie. Syst emy radiolokacyjne do 
obserwacji przedniej i t y lnej półsfery, na
prowadza nia u zbrojenia str zeleckiego I 
podwies2.anego, cło nawigacj i i celów me
teorologicznych. Systemy sterowania uzbro
jeniem, systemy łączności zewnętrznej 

wewnętrznej, systemy nawigacyjne. 

Uzbrojenie. Strzeleckie (s t a le) - 2 dzia ł

k a kal. 23 mm pod u s t er zen iem pionowym; 
działka są n aprowad zane n a cel przez sy
stem celowniczy współpracuj ący z rada
rem d o obserwacji t ylnej półsfery samo
lotu. Podwieszane - bomby różnego wa
gomiaru, różnego typu rakietowe pociski 
l<ierowane i samonaprowadza j ące dalekiego 
zasięgu. 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Pierwsze wia
domości o tym samolocie pochodzą z koń

ca 1969 r. Prototyp oblatano w 1970 r . Po 
raz pierwszy samolot zosta ł zaobserwowa
ny w 1970 r. Jego produkcję seryjną pod
jęto w 1973 r. Nosił on początk,owo ozna
czenie Tu-26. Pierwszy jego wariant , 
prawdopotlobnie prototy powy, miał inne 
podwozie główne, chowane do charakte ry
stycznych d la konstrukcji Tupolewa gon
dol skrzydłowych. W trakcie r ozmów roz
brojeniowych SALT-II podano nowe ozna
czenie samolotu - Tu-22M (choć z wcze
śniej szym bombowcem Tu-22 nie ma nic 
wspólnego). Także w trakcie rokowafl 
SALT-ll ustalono ograniczenie poziomu j e-
go produkcji do 30 egz. roczni e. Dotych
czas wiadomo o istnieniu co pajmniej 
dwóch wersji tego samolotu, różniących 

się niek tórym i szczegółami zewnętrznymi 

i prawdopodobnie wyposażeniem . Samolot 
Tu-22M od 1975 r. jest użyłkowany p rzez 
lotnic two slr.:t Legiczne ZSHR jako bombo
wiec oraz przez lotnictwo m arynarl<i wo
j ennej ZSHR jal<o samolot p a lrolowo-bom
bowy. Tu-22M został wg kodu NATO na
zwany Backfire. 

źródta: A. G[ass: Samo[oty 85, Wyd. 
SJGMA, W arszawa, 1986 r.; T. Makowskt; 
Samoloty bojowe świata. Wyd. SIGMA, 
l'Var szawa, 1986 r. 

34,45 m 
26,21 m 
40,23 m 
10,06 m 

166 m' 
, ,15 
4,14 

Obciążenie powie rzchni nośnej 

Obciążenie c iągu (z dopalaniem) 
Obciążenie ciągu (bez dopalania ) 
Prędkość maks. n a dużej wysokości 

Prędkość maks. na malej wysokości 
Pułap 

, ·37,95 kg/m' 
3,12 kg/daN 
4,71 kg/claN 

l ,8+2,0 Ma 
0,9 Ma 

18 ooo m 

122 500 k g 
9435 Ii:g 

Zasięg 

Załoga 

8050 km 
4 osoby 

T.M . 
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TEeHN leZNV SłOWN IK LOTN IBZV 

Sport lotnicży (terminy francuskie) (1) Sport Aerien (1) 

1 - lotnictwo s_portowe 
2 - aeroklub 
3 - Międzynarodowa Federacja 

Lotnicza. FAI 
4 - zawody 
5 - drużyna. ekipa 
G - konkurencja 
7 - punJct k arny 
a. - p. kon trolny 
9 - p. zwxotny (trasy) 

10 - chl'Onomelraż 

11 - sędzia międzynarodowy 

12 - mistrzost•wa ś,w.iata 

13 - mistrzostwa o puchar świa-
ta 

14 - nagroda 
15 - puchar 
16 - zwyciężca 

17 - mistrz 
18 - m. świata 
rn - lot na długotrwałość 

20 - 1. wysokościowy 

21 - r ekord 
22 - r. światowy, rr. świata 

23 - barograf 
U - r . d ługotrwałości lotu 
2:'i - r . odległ ości 

26 - r. prędkości 

27 - r. wysokości 

2e - sport balonowy, balonaa•r
stwo 

29 - pilot balonowy 

30 - loty na balonach na cieple 
powietrze, I. n. b. na ogrrza
ne p. 

31 - ba lem, wolny 

32 - b. na cieple powietr ze. b . 
na ogrzane IP . 

33 - zawody balonowe 

H - spor t śrruglowcowy 

35 - szybo,wnictwo 

35 - szybownik. pilot szybowco-
wy 

37 - szyboJWiec 

38 - s. treningowy 

39 - s. wyczynowy 

40 - klasa standard 

41 - k. otwarta 

42 - k. klub 

4~ - mo~oszY'bowiec 

44 - lina startowa. I. gumowa 

45 - start z lin gumowych 

46 - s . za wyci')g;mką 

47 - s. za samolotem 

48 - hol. holowanie. 
czony 

lot w le-

49 - szybowanie. lot żagloJWy 

50 - te•rmika. nosze,n,ia 

51 - komin (tenni:czny) 

52 - o,padanie. duszenie 

53 - wariometr ene.r.rtii całkowi-
te.i 

54 - wgiel rzbocrzowy 

55 - fala gór-ska 

56 - biegunowa prędkości ("-ZY
bowca) 

57 - balast wodny 

58 - prędlkość optyma lna (szy
bowca) 

59 - doskonałość 

60 - przewyższenie 
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Gł - ;przelot otwarty 
62 - ,przelot docelowy. docel 
63 - p. docelowo-powxotny, do

cel-PO\W'Ót 
64 - przel,ot po t rasie trójkąta. 

l1l'ó.ikat 
65 - s rebrna odznaka szy bowco

wa 
66 - złota odznaka szybowcowa 
67 - szybowcowe mistrzostwa 

świata 

68 - akrobacja szybowcowa 
69 - lotnia; miekk01Plat 
70 - samolot ul trale>kck'i . ULM 
71 -- modelarstwo Iotndcze 
72 - modelarrz lotniczy 
73 - latc1wiec 
74 - model n.a uwięzi 
75 -- m . radiosterowany, m. RC 
76 - m. szybowca 
77 - m . z silnikiem spałinowym 

78 - m . wolny 

79 - S!J)ort samolo tOIWY 

au - a krobacja 
lotnicza 

81 - beczka 

samolotowa . a . 

82 - b . akcentowana . b. <na tem 
pa (,11!P, czteropunktow a ) 

8.l - b . szybl{a. b . autoł'otacyjna 

81 - b. pionowa, pirue t 

85 - b. sterowana. b. ,po1wolna 

e6 - b. barylk,owata. b. śrubowa 

87 - b . n.a kole, b . w o~rażeniu 

88 - ewol uc ja, figura a,k:r obacj i 

89 - ko!"kociąg 

90 - k. o dwrócony, k. 1Plecowy 

91 - lot akrobacyjny 

92 - I. nożowy 

93 - I. odwrócony, I. plecowy 

94 - 1. okrężny. rajd 

95 - 1. dookoła śwtiata 

96 - 1. _ transa,tlantycki 

97 - ósemka 

98 - -• ó. kubańska 

99 - ó. pionowa (stojąca) 

100 - 6 . p, leżąca 

101 - 6. w locie oc:Lw;róconym 

102 - padanie liściem. ooadanie I. 

103 - 1pętla (wewnętrzna) 

104 - IP. W dól 

105 - IP, zewi;ięt,rzna; p , OdWTÓDO-
na 

100 - p , z lo tu odwrócon,ego 

107 - 1Pólbeczka 

108 - półpętla 

109 - ,przewrót 

110 - sa molot sportowy 

11 1 - s . ,a1k•Dobacyjny 

11 2 - S1Plirala 
113 - strrefa ,pilotażu 

114 - ślizg na ogon 

11 5 - świeca, górka 

116 - 'WYW11'Ót 
117 - ( pe ł ny) zakręt w loc,ie od-

w róconym 

118 - zakręt bojowy, rzwrot b. 

119 - zawll'ót, immelmalll 

120 - obow-iąiJ!rnwa wiązanka (fi
gur ,a,J{robacH) 

1 - aviatlcm, (f) spwtive, 
ael'onautique (f) s. 

2 - ,aeroclub (m), aero-club 
(m) 

3 - Feder ation Aeronauti-
que Interna•ti01I1.ale 

4 - concours (m), competi-
tJon (f) 

5 - ćquipe ( f) 
6 - ópreuve (f) 
7 - point (m) de r e pa ralio n 
a - p, de contrćile 
9 - p. tourn.ant 

10 - chrronometrage (m) 
11 - juge (m) inte rnatio.n.a l 
12 - champio,nnat (m) du 

monde, c. mondial 
13 - re.) coupe (f) de mo,nde 
i,; - prix (ml 
15 - coupe (f) 
16 - vainque ur (m) 
H - ch.amplon (m) 
18 - c. du monde. c. mo n-

dial 
19 - vol (ml de du·r ee 
20 - v. d'altHude 
21 - r eoo,rd (m) 
22 - r. du m o nde, r. m •on-

dial 
23 - ba,rograiphe (m) 
24 - r ecord de duree 
25 - r . de distance 
26 - •r. de vitesse 
27 - r. d'altitude 
28 - aerostati= (f) (S1Portive ) 
29 - ae.rona ute (ml , a eros tier 

(ml 
30 - vols (mpl) avec !es 

baHon5 a a,i,r cha ud 
31 - baUon (m) Libre 
32 - b . a air •chaud . .aeroo,tat 

(m) a a. c ., m o ngoUie
re (f) 

33 - c,onCOLIII'S (ml des aero
stats 

34 - s port (m) d es he lioo;pte 
res 

35 - vol (ml a v,oile 
36 - velivole (m), pi!ote (m) 

du planeur 
37 - p la111eU1r (m) 
38 - p. d 'entrainem,ent 
39 - p. de ,performance 
40 - classe (f) stan.dard 
41 - C. Hbre 
42 - c. club 
43 - motoplaneur (m) 
44 - sando,w (m) 
45 - largage (m) paT s . 
46 - Jan.cement (m) pa,r treuil 
4'/ - I. ,paT a v1on. re m orqua-

ge (m) ,pa,- a. 

48 - retnorquage pal!' a. 
49 - vo l (m ) a v,oHe . vol 

thermliq ue 
50 - thermique (m). ascen-

da,n.ce (f) 

51 - t. (ml 
52 - descente Cf) 
53 - variometre (m ) d'ćn.er1C:de 

totale 
54 - vol (m) de p en1e. v . e n 

ascendance de •rellie~ 
55 - onde (f) aen e nne. o . 

atmospheriquc 
56 - po:laire (f ) des vitesses 

(du ;planeull' ) 
57 - balia.st (ml d 'ea u 
58 - vitesse ([) opt;im,um (du 

planeu,r) 
59 - Hnesse (f) 

60 - gain (m) d'altitude 
61 - pa rcours (m) (Ubre ) 
62 - p . vers un ,but flixe 

d 'ava nce, vol (m) aHer 
63 - vol (m) a iler e t r etour 
64 - triangle (m), parcou,rs t . 

65 - Brevet (m) Ln,ternational 
a rgent „C " 

66 - B. I. o r „ C " 
67 - championna t du m ,onde 

de vol a voile 
68 - voltige (f) du 1planeu,r. 

am,o batd.e (f) du p , 
69 - cerf-volant (m) 
70 - a vi,on (m) ultra- leger , 

AUL, (avion) ULM 
71 - aer,01n1octelisme (m) 
72 - aćrnmodelis te (m) 
73 -· ce,rf-volant (m) 
74 - modele (f) (r ectuit) ,pour 

vol cirnulaire 
75 - modele RC 
76 - m. du planeur 
77 - m. a mote.ur a combu

stiJon mte,rne . m . a mo
t eur a explosiOlll 

'/8 - m. libre 
79 - v,0<1 (m) a m o,te u,r 
80 - ac,ro ba tie (f) (aeł'ienne). 

11\())tige (f) (a .) 

81 - to,n,neaiu ,(m) 
82 - t. a face tte en (4) points 
83 - t . r a,pide , t. d eclenche 
84 - t. ve rtica l , piroue tte (f) 

85 - t . le nt 
86 - t . bamique 
8'1 - t. dans un virage , t . en 

boucle 
88 - ćvoLutdon (f). fig ure (f) 

acro.ba tique. f . d'aoro,ba
tie , f. de v,oltd.ge 

89 - Vil'ill e (f) 

90 - v . inversee 
91 - vo l (m) acr,obatique. v . 

d'aoroballie 
92 - v. en tranche, v . e n 

li~ne dr,oi:te en l'incli
nai,son 90° 

93 - v . ~n.verse, v. sUJr le dos 
94 - r aid (ml (a&ien) (cirr,cu-

laLre) 
95 - to ur (m) de la Terre 
96 - v.ol ,(m) trans,atl an<tique 
g7 - huit (m) 

98 - h. ,oub ain 
99 - h. ve-rtical 

100 - h. h oriiz,ontal 
101 - h. s ur le doo 
102 - dlesce.nte (f ) e n feulille 

mor te 
103 - boucle (f ) , Loop (ml 
10~ - b . inversee ;pa r l 'av,ant, 

b. i. vers ! 'avant 
105 - ,b. a ,l'envers, loop a 

l 'enve rs 
106 - b . par !'avant. b . v eu-s 

•! 'avant 
107 - d e rni- tonnea u (m) 

10d - demi-boucle (!). d emi
-looi:,ing (ml 

10a - r en ve rsem e nt ,(m) 

110 - a vion (m) d e spor t , a . 
s,portd.ve 

111 - a . de voltige 
112 - spi r a le (f) 

113 - zone de ,pilotag,e 
114 - glissade (f) ,su,r la queue. 

doche (f), g. s ur l 'em
pennage 

115 - ohandelie (f) 

116 - 1retoul"nem e l1!t (m) 
lH - virage (m) •(de 360° ) [n

verse 
118 - demi- bo ucle (f) de c,om

ba<t , demi-loopinl': ,(ml de 
c.. chan.delle 

119 - r etablissement (m), v·~r,a
ge (m) d'Imme1ma,nn 

120 - Pll',ogra mme ,(m) >iffi;pose 
(connu) 

K .D. 
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'POMOCI KONSTRUKCYJNI 

Ciśnienie 
instalacji 

gaźnika i 
samolotów 

na wlocie do 
paliwowych 

wyda ki paliwa 
lel<kich (1) 

Prawidłowa praca s ilnika w locie w warunkach normal
nych, a także rozwój wydarzeń w przypadku częściowej 
awarii układ u zasilania zależą od właściwego doboru pa
rametrów tego . układu do w ymagai1 silnika. Sprawa ta 
tylko z pozoru wyglqda na elementarną, natomiast w rze-
czywistości wymaga uwzględnienia wielu okoliczności -
różnych w zależności od cech silnika i układu zasilania, 
a także w pewnym stopniu od właściwości samolotu. 

P ublikuje my, poświęcony t e j sprawie, biuletyn (Advisory 
Circular) wydany przez Federal Aviation Administration 
(FAA). 

Advisory Circular nr 23.955-1 z dnia 10 czerwca 1985 r. 
Temat: Sposób udowodnienia wielkości przepływu i ciśnie
nia w ukfadach paliwowych samolotów lekkich 

1. Cel. Niniejszy Advisory Circular (AC) podaje infor
macje i w ytyczne nt. wystarczających (ale nie wyłącznych) 
sposobów udowodnienia spełn ienia wymagań cz. 04a oraz 
cz. · 3 Civil Air Regulations (CAR) oraz cz. 23 Federal 
Aviation Regulation (FAR) odnoszących się do udowodnie
nia wielkości przepływu i ciśnień w układach paliwowych 
samolotów lekkich z silnikami tłokowymi i turbinowymi. 
Zamiast zastosowania poniższej metody, wnioskodawca (tzn. 
starający się o certyfikację - przyp. tłum . ) może wybrać 
inną metodę dowodzenia zgodności, która byłaby akcep
towana przez Federal Aviation Administration (FAA) jako 
sposób dowodzenia zgodności z podanymi przepisami. 
Poniższy tekst nie jest obowiązujący ani nie jest prze

pisem. 
2. P rzepisy związane. Punkt 23.955 cz. 23 FAR. Punkty 

3.433 cz. 3 oraz 04a.625 cz,. 04a CAR. 
3. Podstawy. Charakterystyki dotyczące przepływu pali

wa są zazwyczaj demonstrowane na instalac ji paliwowej, 
całkowicie zamontowanej na samolocie, podczas prób sta
nowiących część prób certyfikacyjnych samolotu, poświęco
nych zgodności z wymaganiami FAR i silnikowymi. 
Zdolność całej instalacji paliwowej do zapewnienia od

powiedniego przepływu jest określana, natomiast nie prze
prowadza się oddzielnych pomiarów przepływu dla każdej 
z części tej instalacji. · 
Jednakże później właściciele samolotów mogą wystąpić 

o wprowadzenie takich zmian, które mają poważny wpływ 
na zatwierdzony początkowo układ p aliwowy. To z zasady 
wymaga przeprowadzenia ponownych prób przepływu pali
wa w celu upewnienia się co do dalszej zgodności instalacji 
z przepisami i wymaganiami wytwórcy silnika . . 

Paliwa, mające liczbę oktanową i właściwości fizyczne 
odpowiadające t ym, które mają być używane w eksploa
tacji, muszą mieć wydatek przepływu nie mniej szy niż 
wymagany w przepisach, a przy tym ciśnienie musi odpo
wiadać punktowi 33.7 (przepisów FAR - przyp. tłum .) . 
Warunki próby, t akie jak krytyczne położenie samolotu 
i (jeżeli ma to zastosowanie) różnica ciśnień pomiędzy 
przestrzenią powietrzną. zbiornika paliwa a przestrzenią po
wietrzm1 komory pływakowej muszą być traktowane jako 
jednakowo ważne przy sprawdzaniu. 

Odpowiednia makieta układu paliwowego może być użyta 
do udowodnienia wielko ści przepływu . 

4. Warunki próby 
a. Krytyczne położenie samolotu 
Konwencjonalne samoloty ze śmigłem ciągnącym zazwy

czaj mai<1 zbiornik paliwa położony bardziej z tyłu od 
gaźnika albo wlotu do urządzenia wtryskującego paliwo. 
Dlatego warunki przepływu paliwa są tym mniej korzyst
ne, im bardziej samolot jest obrócony „nosem w górę". 
Analogicznie dla samolotów ze śmigłem pchającym, zazwy
cza j mających zbiornik paliwa przed gaźnikiem lub wlotem 
do urządzenia wtryskującego paliwo, warunki. przepływu 
paliwa są tym gorsze, im bardzie j samolot jest obrócony 
,,nosem w dół". 

Do określenia krytycznego położenia dla prób przepływu 
paliwa w samolocie ze śmi łem ciągnącym są potrzebne 
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dane nt. położenia samolotu w stosunku do ziemi podczas 
lotu z prędkością odpowiadajc1cą najlepszemu kątowi wzno
szenia, przy mocy startowej, albo też krytycznego położe
nia samolotu przy minimalnym ciężarze. 
Wyjątkiem od tej reguły, jak podano wyżej, są samoloty 

ze śmigłem pcbającym, gdzie krytyczne położenie najpraw
dopodobniej będzie położeniem z nosem opuszczonym . Kry
tyczne położenie może być określone inklinometrem w 
trakcie prób w locie przed i po modyfikacji przy krytycz
nym ciężarze, mocy startowej silnika oraz przy prędkości 
odpowiadającej najlepsze mu kątowi wznoszenia. 

b . Różnice ciśnienia w instalacji paliwowej 
Z reguły istnieje różnica ciśnień pomiędzy przestrzenią 

powietrzną zbiornika paliwa a przestrzenią powietrzną ko
mory pływakowej gaźnika przy różnych położeniach w 
trakcie wznoszenia oraz przy różnych prędkościach. Ta 
różnica ciśnień jest powodowana ciśnieniem dynamicznym, 
zwiększającym się w zbiorniku w czasie lotu oraz pod
ciśnieniem w gaźniku, spowodowanym przepływem przez 
zwężkę gaźnika. 
Jedną z metod, kt6ra może być użyta do określenia mi

nimalneJ różnicy poziomów do . przeprowadzenia pomiarów 
przepływu, jest metoda opisana poniżej: 

(1) Połączyć wyskalowany prędkościomierz pomiędzy 
przestrneń powietrzną zbiornika paliwa i przestrzeń po
wietrzną komory pływakowej gaźnika, jak pokazano na 
r ys. 1. Kc,ńcówka ciśnienia całkowitego prędkościomierza 
powinn a być połączona z przestrzenią powietrzną zbiorni
ka paliwa, zaś końcówka ciśnienia statycznego prędkościo
mierza - z przestrzenią powietrzną komory pływakowej. 
Po każdej stronie prędkościomierza musi być zainstalowany 
odwadniacz dla zapewnienia, że ciecz, która przedostałaby 
się do przewodu, nie spowdowałaby błędnych wskazai1 
prędkościomierza . Przestrzeń powietrzna komory pływako
wej powinna być połączona z atmosferą za pomocą zwyk
łych odpowietrzeń. 

(2) Z prędkościomierzem, zainstalowanym jak opisano 
wyżej, należy wykonać lot z prędkością odpowiadającą 
najlepszemu kątowi wznoszenia V x przy wyłączonym pod
grzewaniu gaźnika, dla całkowicie bogate j mieszanki, jeżeli 
skład mieszanki jest sterowany oraz przy krytycznym cię
żarze. Zapisać prędkość wskazywaną przez prędkościomierz 
włączony pomiędzy zbiornik paliwa i gaźnik w stanie lotu, 
podczas którego prędkościomierz samolotu pokazuje V x• 

(3) Obliczyć różnicę ciśnień LfH pomiędzy przestrzenią 
powietrzną zbiornika paliwa i przestrzenią powietrzną gaź
nika, stosując wzór: 

gdzie: 

LJH = C,81 (-v-)2 

100 

LfH - rozmca c1smen w calach wysokości słupa paliwa, 
V - prędkość • odczytana z prędkościomierza w milach 

na godzinę. · 

Uwaga Redakcji TLiA. Wzór jest w 'kopii AC ,napisan,y bez na
wiasu, co jest błędem drukarskim. Otrzym::me wartości są ok. sto 
razy większe . Natomiast po uwzględnieniu nawiasów wzór podaje 
wysokość słupa paliwa o gęstości o'k. 0,72 kg/dm'. W układzie me
trycznym wzór t en miałby postać: 

•• 
H = 149,3 

gdzie: H - w mm słupa paliwa (dla r = 0,72 kg/dm'), V - w km/h. 

Uzyskane LfH można odjąć , od wartości minimalnego 
ciśnienia paliwa na wlocie do gaźnika, podanego przez 
wytwórcę silnika, aby uzyskać minimalne ciśnienie, jakie 
powinno być wykazane przy próbach przepływu paliwa. 

(4) Manometr w postaci . U-rurki (rys. 2) zawierający 
oryginalne paliwo lub inną stosowną ciecz, może być użyty 
zamiast prędkościomierza do pomiaru różnicy ciśnień. Uży
cie paliwa w manometrze pozwoli na określenie różnicy 
ciśnieó bezpośrednio w calach słupa paliwa. Jeżeli użyta 
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jest inna ciecz, to rozmca wysokości musi być poprawiona 
ze względu na inną gęstość. 

Manometr w postaci U-rurki -jest (ogólnie biorąc) do
stępny w handlu, a lbo może być wykonany z przezroczy
stych rurek plastykowych lub szklanych. Um ieszczenie w 
kabinie manometru z paliwem jest bardzo niebezpieczne, 
diatego też należy pod jąć środki bezpieczeństwa w celu 
zapobieżenia zniszczeniu lub nieszczelności manometru, 
albo też prze\łidzieć sposób zebrania i wylania na ze
wnątrz rozlanego paliwa. 

c. Minimalne ciśnienie paliwa na w locie 

Producent silnika, w większośc i przypadków, ustala mi
n imalne i maksymalne wielkości ciśnienia paliwa, potrzeb
ne do uzyskania właściwego działania silnika. Te wielkości 
są podane w odpowiednim arkuszu danych do certyfikatu 
silnika (F AA Engine Type Cer tificate Data Sheet, TCDS) 
lub specyfikacji. Te ,vielkości ciśnienia paliwa bywają po
dawane w różny sposób, tj. np. minus lub plus x f untów 
na cal kwadratowy psi, y psi powyżej r zeczywistego ciśnie
nia pary paliwa, z cali różnicy wysokości słupa paliwa 
pomiędzy wlotem paliwa do gaźnika i komorą pływakową. 
1\·iększość t ych da nych nie wymaga da lszych przeliczeń. 
Niektórzy producen ci silników turbinowych określają mi
nimalne ciśnienie na wlocie jako x psi powyżej r zeczywiste
go ciśniei;.ia pary pa liwa przy s tosunku pary do cieczy 
V/L równym zeru, a lbo też, że m ak symalny stosunek V/L 
dla awaryjnego korzystania nie może przekroczyć określo
nej wartości . Te ograniczenia ciśnienia paliwa wymagają 
analizy właściwości paliwa dla określenia maksymalnego 
r zeczywistego ciśnienia paliwa przy zadanej wartości V / L. 

Rys. 1. Pomial" różnicy ciśnień przy użyciu rprędkościomierza 
schemat połączeń: l - Jrnmora pływakowa gaźnika , 2 - zwęż,ka, 
3 - gaźndk . 4 - otW10rek, 5 - przewód od przestrzeni tPOwiet!rznej 
!komory pływakowej do końcówlci ciśnienia statycznego prędko
ściomierza . 6 - prędkościomierz . 7 - przmvód od przest!rzeo,,i po
wietrznej zbiornika do końcóv."ki ciśnienia całkowitego pI"ędkościo
mierza, 8 - odpowietrzenie, 9 - przestrzef1 POIWietrzna, 10 - p ali
wo, 11 - odwadniacze 

Zamiast tego może być wykonana próba laboratoryjna dla 
określenia minimalnego ciśn ienia p aliwa na wlocie. 

d . Ciśnienie na wlocie w instalacji silnika z doładowa
niem 

Ciśnienie p aliwa, wymagane n a wlocie p aliwa do gaź
nika lub urządzenia wtryskuj ącego, jest zazwyczaj podane 
w Arkuszu Danych Certyfikatu Typu (TCDS) jako pewna 
liczba funtów na cal kwadrat owy ponad ciśnienie na w lo
cie powietrza. Ciśnienie n a w locie powietr za dla mocy 
startowe j jes.t podawane w calach słupa rtęci (Hg) i musi 
być przeliczone na p si (lub - w przypadku układu me
trycznego - na m etryczne jednostki ciśnienia - przyp. 
tłum.) dla określenia dolnej granicy ciśnienia na wlocie 
paliwa dla gaźnika lub urządzenia wtryskuj ącego . Ponie
waż sprężarka silnika, czy to mechaniczna, czy z napędem 
turbinowym, może rozwijać praktycznie stałe ciśnienie na 
wlocie powietrza aż do wysokości t zw. krytycznej silnika 
(gr anicy wysokościowości - przyp. tłum.) , podczas gdy 
c iśnienie w zbiorniku spada wraz ze spadkiem wysokości, 
więc różnica pomiędzy ciśnieniem w zbiorniku a c iśnie
niem powietrza na wlocie do gaźnika jest największa wła
śne na wysokości tzw. krytycznej silnika. Tak więc wszel
kie pomiary ciśnienia- i wydatku przepływu paliwa, wy
konane poniżej tej wysokości, powinny być rozpatrywane 
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z uwzględnieniem rozmcy pomiędzy c1smeniem w zbior
niku w czasie próby na wysokości rzeczywistej a ciśnie
niem na wysokości krytycznej. 

Można to uwzględni ć, zmniejszając ciśnienie w zbiorniku 

\ 
\ 
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I ' I 
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Rys. 2. Pomiar rozmcy ciśnień p rzy u życiu U.rur'ki - schemat 
połączeń: l - manoanet,r, 2 - komora pływakowa gaźniJka, 3 -
zwężl<a, 4 - gaźnik, 5 - o twor ek, 6 - odpowietrzenie, 7 - :p,rze
strzeń powie trzna, 8 - paliwo, fJ - różn i ca ciśniefl , 10 - paliwo 
lub c iecz pomiar owa 

do wielkości odpowiadającej wysokośc i krytyczne j albo 
też dodaj ąc różnicę do ciśnienia podanego w TCDS silnika 
jako minimalne niezbędne n a w locie do gaźnika lub urzą
dzenia wtryskującego. 

e . Metoda określania minimalnego ciśnienia p aliwa n a 
wlocie dla silników tłokowych 

Jeżeli minimalne ci śnien ie n a wlocie pal iwa do gaźnika 
lub urządzenia wtryskującego nie jest podane lub nie 
udaje się go uzyskać od w ytwórcy silnika, to można użyć 
poniższej metody do określenia wielkośc i zadowalającego 
ciśnienia na wlocie p aliwa: 

(1) Przyłączyć zbiornik z zasilaniem grawitacyjnym, któ
ry może być u stawiany na różnych wysokościach, do wlotu 
paliwa do gaźnika. Można użyć przewodów o duże j śred
n icy, aby zmniejszyć do min imum wpływ oporów prze
pływu. 

(2) Przy samolocie w poło żeniu jak przy postoju n a 
ziemi doprowadzić silnik do pracy na pełnej mocy star
t owej (obroty i ciśnienie ładowania ). Należy użyć śmigła, 
które pozwoli na uzyskanie przez silnik mocy startowe j, 
a jednocześnie zapewni odpowiednie jego chłodzenie. 

(3) Rozpocząć próbę przy zbiorniku umieszczonym do
statecznie wysoko w . celu zapewnienia właściwej pracy 
silnika. Następnie obniżać zbiornik aż do wystąpienia 
pierwszych objawów zakłóceń w pracy silnika, następnie 
zmierzyć i zapisać wysokość słupa p aliwa dostępną dla 
silnika. Tę wielkość należy mierzyć od poziomu wlotu pa
liwa do gaźnika do poziomu paliwa w zbiorniku. 

(4) Zakłócenia w pracy silnika można wykrywać przy 
użyciu wskaźnika temperatury gazów wydechowych, który 
wykaże zmianę w składzie mieszanki. Wszelka zmiana w 
składzie mieszanki paliwowo-powietrzne j spowoduje zmia
nę temperatury gazów wydechowych i wykaże zbliża jące 
się zakłóce ia ia w pracy silnika. 

f. Względy dodatkowe, które muszą być wzięte pod 
uwagę 

(1) Jeżeli jest zainstalowany przepływomierz, to należy 
zablokować go podczas próby i mierżyć przepływ p aliwa 
przez przewód bocznikujący, zgodnie z 23.955(a) · ,(2). 

(2) Jeżeli jest użyty f iltr p aliwa z możliwością przepły
w u obej ściowego, to n ależy Iiltr paliwa zablokować i mie
rzyć przepływ paliwa przez obe j ści e ,(przewód boczn iku
jący). 

(3) Dla silników turbinowych należy uwzględnić wpływ 
niskich temper atur, wysokości , położenia samolotu oraz 
obeoności wody. 

E 0 /696/87 
Oprac. A. Karclymowicz 
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drgań skrętnych wałów korbowych Tłumienie 

lotniczych silników tłokowych (1) 

Drgania skrętne wałów korbowych, jak każdy rodzaj drgaf1 
dowolnej konstrukcji, są istotnym zagrożeniem wytrzyma
łościowym . Wystą pienie znacznej amplitudy drgań i zwią 
zanej z nią ampl itudy napręże11. może spowodować prze
kroczenie granicy naprężeń zmęczeniowych, a n iekiedy na
wet naprężeń spręż.y styc h. Zmusza to konstruk torów silników 
tłokowych do wszec hstronnego badania drgań układów kor 
b owych i w przypadku zaobser wowania amplitud drgań 
prz,ek raczających wartośc i dopuszczalne - podj ęc i a dzia la 11 
konstrukcyjnych, k tór ych r ezulta tem powinno być zlikwido
wanie tego n i,ebezpiecznego zja wiska. Można to osiąg nąć 
przesuwając zakresy drgań o zbyt dużej amplitudzie poza 
zakr,es roboczych prędkośc i obr ot owych silnika lub, j eś l i ni e 
jes t to możliwe , wprowadza j ąc urządzenia tłumiące drgania. 

Podstawowym źródłem drgań w silnik u tłokowym jest 
· okresowa zmienność momentu obrotowego, będąca rezulta

tem zmie nnych w czasie sil gazowych działaj ących na tł oki 
i s ił bezwładności m as znajdujących s ię w ruchu posuwi
s to-zwrotnym. Przebieg momentu obrotowego dla pojedyn
czego cyli ndra w zależności od kąta obwtu wału korbo
wego trudno jest opisać analitycznie . Zwykle dokonuje s i ę 
przybliżenia za pomocą trygonometrycznego szeregu Four
iera w pwszechn ie znane j postaci : · 

k = n 

M.(a) = Mo;r+ }; M w•Sin(k •a + o) 
k = .2.. 

2 

gdzie: 
a - kąt obrotu wału korbowego, 
M o ś r - średnia wartość m omentu obrotowego, 
Mw amplituda momentu obrotowego harmonicz ne j 

r zędu k, 
ó - przesunięc i e fazy har moniczn e j rzędu k, 
k rząd harmoniczne j. 

1 

0 - 1 2 3 
Js. 

4 

Rys. 1. Zal eżność amplit ud momentu obrotowego od rzędu harmo
nicznych 

Przybliżenie to umożliwia zastąpi enie krzywej momentu 
obrotowego szeregiem sinusoid o różnych okresach i prze
s unięciach faz.owyc h. Równ ici. amplitudy M1, momentu obro
towego poszczególnych harmonicznych nie są jedna,kowe. 
Ilustruj e to rys. 1, na którym przedstawiono wartości am
p litud M1, odn iesione do średnie j wartości momentu obro
towego dla kole jnych rzędów harmonicznych jednocylin
drowego silnika czterosuwowego. Niektóre harmoniczne ma
ją na tyl e małe amplitudy, że nie powodują znaczących 
przyrostów naprężeó i mogą być pominięte, np. dla k=2. 
W przypadku silników, w których jedno wykorbien ie jest 
obciążone momentem obrotowym od k il ku cyl indrów, jak 
np. w silnikach gwiazdowych, pewne harmoniczne sumują 
się, a inne znoszą s i ę całkowicie. Np. w s iedmiocyłindro
wym s ilniku gwiazdowym sumują s ię harmoniczne rzędów 
3,5; 7; 10,5 i dalsze będące krotnościami połowy liczby cy
lindrów, natomiast pozostałe harmon iczne znoszą s ię. W 
si lnikach rzc;dowych niektóre harmoniczne mogą zn os i ć s i ę 
dla całego sUnika, lecz mimo to mogą być źródłem rezo
nansu odc inków walu korbowego. 

Rezonan s drgaó wystąpi przy pokryciu s i ę częstości wy 
muszających i częstości drgar'l wła snych walu korbowego. 
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Prof. dr ha b. in ż. STEF AN SZCZECIŃSKI 

Wojskowa A kacie mia Techn iczna 

J ak wiadomo. rezonans charakteryzuje s ię zwiększoną am
plitudą drgań, w tym przypadku kąta skręcenia wału . Oczy
wiście nie każdy rezonans drgań wału korbowego jest za
grożeniem dla jego wytrzymałości. Informacj ę o amplitu
dzie drgań skrętnych w warun kach rezonansu może dać 
eksperyment bądź obliczen ia n umeryczne. Na rys. 2 przed
staw iono za leżność wzg l ędnych częs tośc i wymuszających fw 
o różnych rzędach ha rmonicznych od prędkości obrotowej 
odniesionej do wartoś ci maksymalnej . Na wykresy te na
niesiono pros tą odpowiadającą wartości częstości drgan 
własnych układu korbowego Is która w punktach przecię
cia z liniami często ści wymuszających wyznacza miej sca 
rezonansu drgań . Poniżej przedstawiono przyk ładową za
l eżność względne j amplitudy kąta skręcenia wału odniesio
ne j do wartości dopuszczalnej. Amplituda drgań w miej
scach rezonansów wzrasta, przy czym w przedstawionym 
przykład zie dla harmonicznej r zędu k = 3,5 przekracza war
t o ś ć dopu szczalną. Tego rodzaju zjawisko można przesunąć 
poza za.k res roboczych prędkości obrotowych metodą zmia
ny sztywności lub wielkośc i mas' w zespole drgającym. Nie
kiedy efekt ten można os iągnąć (na etapie badań prototypo
wych) przez zmianę ko le j nośc i pracy cylindrów (może to 
dotyczyć tylko silników szeregowych). 
Nal eży również pamiętać, że wymuszenie drgań wału kor

bowego może nas tąpić nie tylko wskutek okresowej zmien
nośc i momentu obrotowego, a le również (co jes t charakte
rystyczne dla siln ików lotn iczych) w wynik u drgań łopat 

. śmigła lub zaburze nia ich opływu, czy wskutek niesta tecz
nej p racy sprężarki doładowującej napędzanej mechanicz
nie od wału s ilnika. Także całkowite lub częściowe wyłą
czenie s ię z p racy jednego z cylindrów (wsk utek uszkodze
nia obu lub jedne j ze świec zapłonowych) m9że być przy
czyną znacznych amplitud drgaó wału korbowego. 

Jeś li zabiegi konstrukcyjne mają na celu likwidację nie
bezpiecznych r ezona nsów drgaó i nie przynoszą spodziewa
nego r ezulta tu , wówczas celowe staje s ię zastosowanie w 
uk ładz i e drgającym tłum i ka, który s pełnia rol ę urząd zenia 
ogra niczającego nadmierne am plitudy drgar'l w obszarach 
r ezonansowych prędkości obrotowych. 
Urządzenia t e, ze względu na sposób oddziaływania na, 

zespól (układ) drgający, można podzie lić na dwa rodzaje ~ 
bez pochłaniania energ ii r uchu drgającego oraz z częścio
wym pochłanian i em energ ii i rozproszeniem je j do otocze-· 
nia w postaci ciepła. Oprócz tego tłumiki mogą różnić s ię · 
sposobe m włącze nia w u k ład - włączenie równolegle lub, 
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Rys. 2. Zależność czc;stości drgań wymuszonych amplitud'y' ltąta 
skręca nia wa lu od prędkości obrotowej 
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szeregowe. Przy włączeniu równol egłym tłumiki spełn iają 
tylko podstawową rolę, tj. urządzel'l ograniczających drga
nia. W przypadku szeregowego włączenia w układ tłumiki 
muszą spełniać dodatkową funkcję sprzęgła przenoszącego 
moment obrotowy, dlatego można nazwać je sprzęgłam i tłu 
miącymi. 

a) b) 

w 

żynami o regulowanym napięciu. W ruchu u stalonym koła 
poru szają się wraz z walem. Jeśli pojawią s i ę drgania wa
lu , a więc ruch obrotowy wału w płaszczyźnie mocowania 
tłumika będz i e niejednostajny, to bezwładność kół zama
chowych spowod uj e wzajemne p r z,emieszclJe ni a powierzchni 
trących, umożliwiając częściowe rozproszenie energii drgań. 

CJ 
E 

1r 

Rys. 3. Tłumik cierny: a) schemat konstrukcyjny, b) chwilowe p rędkości kątowe masy tłumika wk i wału korbowego ww, c) za
leżność energii rozpraszanej w tłumiku od momentu tarcia na współpracuj ących powie rzchniach ; 1 - wał silnika, 2' - koła za
machowe tłumika, 3 - śruba napinająca, 4 - wkładki cierne, 5 - ł ozyska ślizgowe 

Tłumiki z pochłanianiem energii ruchu drgającego 

Kon strukcja tłumików rozprasza j ących energię ruchu 
drgającego z zasady sprowadza s ię do wykonania po
wierzchni ciernych, k tóre przemieszcza jąc się wzajemnie 
wsku tek ruchu drgającego zam i en iają energię t ego ruchu 
na ciepło. W za l eżnośc i od stanu współpracujących po
wierzchni mogą to być t łumik i z t arciem suchym lub tar 
ciem płynnym ,(wiskotycznym). 

b) 
11 (t) 

-------7 
Rys. 5. Spręgl o cierne: a) sch emat k onst r ukcyjny, b) wykres zmian 
chwilowego mome ntu obrolowego Mo< t ), m ome nt u tarcia Mt i śred 

niego momentu obrolowego M 0 śr; 1 - wal napędowy, 2 - wal 
wyjściowy , 3 - zespól tarcz ciernych , 4 - sprężyna dociskowa, • 
5 - l ożysl<0 ślizgowe, 6 - śruba regulacyjna 

Na rys. 3a przedstawiono schematyczn ie kon strukcję tłu
mika tarciowego o równoległym włączeniu w u.kład. Podo
bne rozw i ązan i e kon strukcyjne zast osowano w jed ne j z wer
sji s ilnika Jumo 205 (by ł t o niem iecki s ilnik lotniczy z za
płonem samoczynnym, o dwunastu tło kach pracujących 
przec iwsobnie w sześciu tulejach cylindrowych). Tłumik ten 
sk łada s i ę z· dwóc h kół zamachowych osa dzonych obrotowo 
na wale. Kola były doci skane do powier zchni ciernych sprę-

Na rys. 3b przedstaw iono przebiegi prędkości kątowe j drga
jącego wału W w i kół za machowych WJc dla różnych war
t ośc i momentu tarcia Mi. Chwilowa prędkość kątowa drga
jącego wału będzie oscylować względem średnie j wartości 
prędkości ruchu obroto,wego. Zakładając, ie podczas pośli z
gu na koło zamachowe działa stały moment tarcia, zmiany 
prędkośc i kątowej kół zamachowych będą liniowe. Przy sta
le występującym poś lizgu prędko,ś ci te będą zmieniać się 
w sposób pokazany na górnym wykresie. Jeśli moment tar
cia będzie większy (tj. większe napięcie sprężyny), odcinki 
wykresu będą bardziej strome niż na dolnym wykresi:!, 
gdyż przyspieszenia kątowe kół zamachowych będą więk 
sze. Przyspieszenie kątowe kół wynosi M tlB (gdzie : Mt -
mome nt tarcia , B - masowy moment bezwładności kół) 
i odpowiada tangenso'wi kąta nachylenia odcinków w1, na 
wykresie. Przy odpowiednio dużym napięciu sprężyn od
cinki wykresu WJc będą styczne do krzywej w w , co pokazano 
na do,lnym wykresie rys. 3b. 

Energia rozproszona w ciągu jednego okresu drgal'l -r0 

wynos i: 
T o 

E = J Mt ( Ww - wk) dt (2) 

co po rozwiązaniu daje wyrażen ie [4]: 

E = 4•Mt•(flw · "I/ 1 - { MBt • n ) Jl \ 2 (f/wW;_, 
(3) 

gd zje : 

M i moment tarcia, 
({)10 maksyma lna amplituda drgań skrętnych wału ze 

wzgl ędu na dopuszcza lną wartość napręże11 stycz
nych w skręcanym wale, 

B masowy moment bezwładnośc i kół za machowych, 
W w - częstość kołowa drga11 walu . 

Rys. 5. Tłumik hydrauliczny : 1 - wałek skrętny, 2 - wał wyj ściowy, 3 - wa l korbowy, 4 - .cylinder hydrauliczny, 5 - kolo zębate 
przekładni r edukcyjnej, 6 - tiole oporowy, 7 - dysza kalibrowa na 
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Zaleiiność rozpraszanej energii od wartości momentu tarcia 
przedstawiono na rys. 3c. Z wykresu widać, że przy napię
ciu sprężyn dającym moment tarcia: 

B · (f)w•W 2 

Mt= ·12 w (4) I' , n 

uzyskuje s i ę maksymalną wartość ro zproswnej energii. Przy 
zbyt małym lub zbyt dużym napięciu sprężyn zdolność tłu
mika do ograniczania nadmiernych amplitud drgań jest 
niewielka. 

Na rys. 4a przedstawiono schemat konstrukcyjny sprzęgła 
ciernego, które w określonych warunkach może pełnić 
funkcję elementu tłumiącego drgania. Sprzęgło to składa 
się z zespołu tarcz pędnych i napędzanych, połączonych 
w1elowypustowo z odpowiednimi częściami wału. Napędza
ne tarcze są zac iśnięte między tarczami pędnymi, a odpo
wiedni docisk uzy,skuje s ię za pomocą obwodowo rozmiesz
czonych sprężyn o regulowanym napięciu (zacisku). Sprzę
gła tłumiące opisanego typu stosuj e s ię w napędzie sprę
żarek doładowujących, wirników nośnych śmigłowców, 
a także do napędu niektórych agregatów o dużej bezwład
ności {np. prądnic). 

Moment tarcia uzyskiwany na współpracujących po
w1erzch niach powinien być na tyle duży, aby zapewnić nie
zawodne przekazanie przewidywanej wartości momentu 
obrotowego. W przypadku wystąpienia drgań wału korbo
wego wartość momentu obrotowego podlega okresowej 
zmienności i chwilowym wzrostom ponad wartość przewi
dywaną. Jeśli maksymalne jego wartości przewyższają war
tość mome ntu t ar cia, wówczas następuje poślizg między 
tarczami i częściowe rozproszenie ,energii tego ruchu w po 
staci ciepła . Przypadek taki pokazano na rys. 4b, na którym 
zakreskowano obszar występowania nadwyżk,i chwilowego 
momentu obrotowego. O wielkości rozproszonej en ergii bę
dzie decydować różnica między chwilowym momentem 
obrotowym a momentem t arcia oraz wielkość poślizgu. 

Opisane sprzęgła mogą spełniać funkcję tłumików drgań 
w wąskim zakresie prędkości obrotowych. Zwykle można 
stosować t ego typu sprzęgło tłumiące, jeśli rezonans drgań 
o amplitudach przekraczających wartości dopuszczalne wy-

Fokker 100 • Holandia • 

Odrzutowy samolot pasażerski na średnie trasy 

30 listopada 1986 r. wykonał pierwszy lot prototyp od
rzutowego samolotu pasażerskiego na średnie trasy Fokker 
100. Jest on rozwinięciem samolotu F-28 Fellowship, a był 
projektowany równocześnie z turbośmigłowym samolotem 
pasażerskim na linie lokalne Fokker 50, który z kolei wy
wodzi się z samolotu F--27 Friendship. Fokker 100 różni 
się od swego poprzednika przedłużonym kadłubem, w któ
r ym mieści się 107 foteli pasażerskich przy podziałce 0,81 m 
(w porównaniu z 85 fo tela mi przy podziałce 0,74 m w sa
molocie F-28), zmodyfikowanym płatem o lepszej aerody
namice i silnikami o większym s tosunku natężen ia prze-
pływu i zmniejszonym dzięki temu jednostkowym zużyciu 
paliwa. Konstrukcja samolotu jest w zasadzie m etalowa, 
z ni-ektórymi ele mentami płata, kadłuba i u sterzenia wy
konanymi z laminatu. Napęd stanowią dwa silniki Rolls
-Royce Tay 620-15 o stosunku natężeń przepływu ok. 3:1 
i ciągu 6160 daN. Pojemność zbiorników paliwa wynosi 
13 040 1. \V produkcji samolotu będą uczestniczyć również 
firmy zagraniczne: Shorts (płat), Dowty Rotol (podwozie). 
Rolls-Royce {silniki) , MBB (części kadłuba przed i za pła
tem z usterzenie m, bez s terów) i Grumma n (gondole silni
kowe). Fokker będzie wykonywał przednią część kadłuba 
z kabiną pilotów, środkową część kadłuba i stery ora z bę
dzie przeprowadzał końcowy montaż i oblot samolotów. 
Do paźd z i ernika 1986 r. firma otrzyma ła 45 zamówień. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa star towa 
Maks. przelotowa liczba Ma 

20 

28,08 m 
:l5,53 m 

8,50 m 
93,50 m 2 

n 800 kg 
43 090 kg 

0,75 

s tępuje w · pobliżu prędkośc i obrotowej maksymalnego mo,. 
mentu. Oprócz tego jest niezbędny wybór wartośc i tarcia, 
który powinien nieznacznie przekraczać maksymalną war
tość momentu obrotowego w warunkach pracy ustalonej. 

Tłumiki cierne charakteryzują się dużą skutecznością tłu
mienia drgań o różnych często ściach. Mają jednak wady, 
które organiczają powszechniejsze ich zastosowanie do tłu
mienia drgań skrętnych walów korbowych. Podstawową 
wadą tłumików tego typu jest względnie szybkie zużywanie 
się powierzchni współpracujących ciernie. Ponadto konstruk
cja tłumika musi zapewniać skuteczne odprowadzenie cie
pła wydzielającego się podczas pracy. I stotnym proble
mem jest również brak stałości współczynnika t arcia w 
procesie eksploatacji, dlatego po pewnym okresie pracy je
go skuteczność może okazać się zbyt mała . 
Odrębną grupą tłumików rozpraszających energię drga11. 

są tzw. tłumiki hydrauliczne. Schemat konstrukcyjny takie
go tłumika, zastosowanego w silniku Continental Tiara 0-240, 
przedstawiono na rys. 5. Tłumik t en jes t włączony w układ 
równolegle, gdyż moment obrotowy jest przenoszony za 
pośrednictwem wałka skrętnego z wału korbowego na wał 
śmigła. Pomiędzy tymi wałami umieszczono zespół cylin
drów hydraulicznych. Jeśli w ukladz~e pojawią się drgania, 
wówczas będą następować wzajemne przemieszczenia ko11.
cówki walu korbo,wego i końcówki wału śmigła. Ruch ten 
spowoduje przetłaczanie cieczy między sąsiadującymi ko
morami cylindrów tłumika przez przewody zaopatrzone w 
kalibrowane dysze. Energ ia drgań skrętnych jest wytracana 
dzięki istni eniu oporów hydraulicznych na drodze przepły
w u cieczy. Wielkość strat energii można regulować wymia
rami i liczbą kalibrowanych dysz przelewowych, a także 
doborem cieczy o różnych l epkościach. 

Przytoczone schematy rozwiązań konstrukcyjnych są je
dynie wybranymi przykładami r ealizacji tłumików rozpra
szających energi ę drgań. Is t t1J.ie je wiele innych konstrukcji 
o różnych formach i różnych rodzajach tarcia (wśród nich 
także „sztucznie" zwiększone tarcie wewnętrzne materia
łu), wykorzystywanych do r ozpraszania energii ruchu drga
jącego. 

Li tera turę zamieścimy w cz. II artykułu 

PROTOTYPY 

Pułap praktyczny 
Zasięg 

10 670 m 
2445 km 

W .K. 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTJ\JICZEJ 

Instytut Lotnictwa - 60 lał 

Mgr inż. JERZY GRZEGORZEWSKI 
Instytut Lotnictwa 

Początk i działalności Instytutu 

W 1926 r. został utworzony - z istniejącej od• 1921 r. 
Woj skowej Centrali Bada11 Lotniczych - Instytut Badań 
Technicznych Lotnictwa, którego tradycje konstynuuje In
stytut Lotnictwa. W początkowym okresie zadania IBTL 
sprowadzały się do prób i odbioru sprzętu lotniczego oraz 
nadz.oru nad powstającym przemysłem lotniczym. Po kil 
ku latach pracy, bo już w 1930 r ., zakres jego działania 
został rozszerzony o tematykę naukowo-badawczą . Szcze
gólne wysiłki skierowano na takie kierunki, jak: aerody 
namika, mechanika lotu i wytrzymałość . Pod koniec tego 
roku IBTL zatrudniał 117 pracowników. W sierpniu 1936 r. 
Instytut zreorganizowano i zmieniono nazwę placówki na 
Instytut T echniczny L otnictwa. Utworzono 10 działów i od
działów, m . in. oddzia ł samolotów z działami badań w lo
cie, uzbro jenia i dywizjonu doświadczalnego, oddziały pła
towców, s ilników i wyposażenia. Prace ITL obejmowały 
m. in.: 

- opracowywanie warunków tech niczn ych na sprzęt lot
niczy na podstawie studiów własnych i prac ba dawczych, 

- opracowywanie przepisów budowy sprzętu lotniczego, 
- współpraca z przemysłem przy budowie sprzętu lot -

niczego, 
- prowadzenie prac pomiarowo-badawczych samolotów, 

szybowców, silników, wyposażenia, instalac ji, u zbrojenia , 
materiałów, paliw i olejów, 

- wydawani,e świadectw (orzeczeń) o dopusz,czeniu 
sprzętu do użytkowania. 

Warto i należy wspomnieć o konstrukcjach samolotów, 
które były poddawane próbom i badaniom w ITL w okre 
sie międ zywojennym . Były to m . in.: P-11, PZL-23 Karaś. 
PZL- 37 Łoś, PZL-38 Wilk, PZL-44 Wicher oraz samoloty 
RWD i PWS. Liczba rocznie badanych prototypów samo
lotów wahała się od 5 do 8. 

Wojna pochłonęła praktycznie cały majątek Inst ytutu, 
kadra rozproszy ła s ic; po świecie. W 1946 r. In st ytut wmo
wił d'Zialalność. 

Wznowienie cl ziałalnośc i Instytutu po wojnic 

Inicjatorami zorganiwwania Instytutu po woJme b yli 
prof. Z. Brzosk a i dr K. Szalwi11ski. W połow ie 1945 r. 
złożono władzom memoriał postulujący powstanie Instytu
tu. Pierwszymi pracownikami Inst ytutu Lotnictwa , który 
mieścił się w Centr a lnym Za rzą d z ie Przemysłu Zbrojenio
wego Ministerstwa Przemysłu i Handlu, b yli (poza głów
nymi inicja tora mi) również: Z. Brodzki, J . Łękowski, J. 
Skonieczny i inni. Mimo trudnych warunków lokalowych ; 
przy ul. Wilczej w CZPZbr., wkrótce zaczął powstawać 
wstępny projekt tunelu aerodyna micznego, a następnie 

hamowni silników. 
Grupa ta była bardzo prężna i choć Inst ytut Lotnictwa 

jeszcze oficjalnie n ie i s tniał, zaczęła liczbowo powiększ.ać 

w służbie polskich skrzydeł 
gospodarki narodowej (1) 

się i dominować w składz ie Centralnego Zarządu Prze my
słu Zbrojeniowego. Starano się wyszukiwać urządzenia 
i wyposażenie dla Instytutu. Wiele uwagi poświęcono zbie
rani.u książek . W młynie w Kłodzku wykryto bibliotekę 
lotnic'Zą niemieckiego Ministerstwa Lotnictwa, w której 
były nawet czasopisma angielskie, francuskie i niemieckie 
z całego, okresu wojennego. 

W 1945 r. powstał Centralny Zakład Techniczno-Badaw
czy z insty tutami: Lotniczym, Zbrojeniowym, Meta loznaw
stwa oraz przez krótki czas Broni Pancernej. 

Przed przeprowadzką Instytutu Lotnictwa na Okęc ie w 
Ministe r st wie Przemysłu i Handlu odbyło się zebranie ak
t y wu lotniczego z przemysłu, komunikacji i wojska. U 
czestniczyli w nim pracownicy, którzy przeżyli okupację 
w kraju lub ju,ż powrócili z zagranicy . Zebrani uznali ko
nieczno ść powstania Instytutu Technicznego Lotnictwa 
i nakreślili zakres jego działania. Aby stworzyć własną 
bazę badawczo-pomiarową, rozpoczęto budowę drewniane 
go tunelu aerodynamicznego na małe prędkości o średnicy 
przestrzeni pomiarowej 1,5 m . Zbudowano również ha
mownie s ilniJ{ów tłokowych i zorganizowano laboratorium 
przyrządów pokładowych. Następnie inż. F . J anik (późn ie j 
prof.esor Polite chnik i Warszawskie j) opracował dla tunelu 
samostatecmą wagę aerodynamiczną oraz nadzorował pro 
je ktowanie i budowę dużego poddźwiękowego tunelu aero
dynatnicznego. Pod ty m samym kierownictwem powsta ł 
też tunel naddźwiękowy o działaniu nieciągłym. 

W latach 194871952 Inst ytut nos ił nazwę: Główny In
s tytut Lotnictwa. W 1952 r. zmien~ono nazwę na Inst ytut 
Lotnictwa i obowiązuje ona do dzi ś . Przy Inst y tu cie dzia 
ł a ła Rada Na ukowa, będąca organem doradc zym i opinio
dawczym w zakresie prac naukowo-ba dawczych oraz nad
zoruj ,1cy m poziom naukowej dz i ałalnośc i Insty tutu. W Ja 
t a ch 1952--i- i954 w Instytucie powstały dwa biura płatow
cowe pod kierunkiem prof. F. Misztala i doc. inż., T ., Sol
tyka (obecnie profesora), biuro śmigłowcowe inż. B. Żura
kowskiego oraz silnikowe m gr inż . W. Nark iewicza. Zor
ganizowano też grupę technologiczną do opracowywania 
i wykonywania prototy pów oraz w arszta t prototypowy. 
Przyjęta koncepcja realizowania przez Insty tut prac w 
pełnym cyklu roz wojowy m, przy jednoczesnym nieza jmo
waniu się produkcją bieżącą , pozwoliła skierować główny 
wysiłek na tworz.enie nowych konstrukcji lotniczych, a by 
w krótkim czasie można było zaspokoić ro snące potr zeby 
kraju oraz nadrobić opóżnfonia w stosunku do po ziomu 
świ atowego , któr.e zostały spowodowa n e okresem wojny 
i okupacji nie mieckiej . 

Odbudowa i rozbudowa przemysłu lotniczego PRL po 
wo jnie była możliwa d zięki pomocy radziecki e j. ZSRR do
starczy ł potrzebne materiały, wyposażenie, obrabiarki 
i dokumentacje licencyjnego sprzętu lotniczego oraz skie
rował do P olski d oradców. Instytut Lotn~ctwa pomagał 
przemysłowi w uruchomieniu licency jnych samolo tów Po-2 
i silników do nich , a nastę_pnie odrzutowych samolotów 
bojowych typu MiG i śmigłowców SM-1; korzystał też 

Rys. 1. Budynki Instytutu od strony al. Krakowskiej w w arszawie Rys. 2. Próby w locie samolotu TS-11 Iskra 
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z konsultacji Centralnego Instytutu Silników Lotniczych 
(CIAM) przy projektowaniu odrzutowego silnika S O-1. 

Do podstawowych zada,i Ins ty tutu Lotnictwa należało 
prowadzenie prac naukowo-badawczych, u sługowo-badaw
czych oraz innych objętych programem gospodark i naro
dowej w branżach grupujących lotnictwo i dziedziny po
krewne. 

Rys. 3, Hamownia latająca, na które j był badany w locie sil nik 
S0-1 widoczny pod kadłubem samolotu 

Rola i znaczenie Instytutu Lotnictwa 
w przemyśle lotniczym i silnikowym 

Lotnictwo musi opiera ć s ię na wynikach prac o najwyż
szym, możliwym w danym okresie, po ziomie wiedzy. zwła
szcza w takich dziedz inach, jak: aerodynamika , gazotermo
dynamika , wytrzymałość kon strukcji, materiały, technolo
gia wytwarzania. Konstrukcje lotnicze wymagają ciągłego 
doskonalenia tak wiedzy teoretyczne j, jak i prac badaw
czych. Jest to podstawowy warunek istnieni,a i rozwoju 
techniki lotnicze j. Aby móc z tych podstaw korzystać, nie
zbędne jest stworzenie zwartego systemu, którego zasadni
czymi elementami są : śro dki produkcji, zakładowe z_aple
rze techn iczne, biura konstrukcyjne, placówkii naukowo
-badawcze i ośrodki szkolące kadry. O skutecznośc i dzia 
łania takiego s,ystemu w tak złożonej problematyce, jak 
lotnicza, decyduje -właś ciwe s terowan ie nin1, oparte na jas
nym, rzeczowym ustaleni u wzajemnych ·zależnośc i od
dz.iaływanJiu na s iebie wymienionych elementów. 

W branży lotniczej najszybci,ej rozwinęły s iq środ
ki produkcji wytwóm1ie lotnicz,e. Stalo s i ę to już 

na początku lat pięćdz ies iątych d zięki uruchomieniu w 
Polsce nowoczesnej produkcji lotniczej na podstawie do-

R ys. 4. Start r a ki e ty m e teorologiczn e j Meteo,-2 wspom agan y d w o
ma si ln i).ami sta rtowymi 
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kumentacji otrzymanej z ZSRR. Były to, jak już wspom
niano, samoloty MiG, silniki do nich i os przę t. W na stęp
nych latach, aż do chw.ili obecne j, podstawowa produkcja 

. lotnicza nadal opierała s iq na licencjach ZSRR. Nie sprzy
j ało to rozwojowi technicznego za plecza zakładowego, któ
rego celem byłyby własne prace rozwojowe, ponieważ za 
kłady miały zapewnioną produkcję. Natomiast stosunkowo, 
szybko rozwijał się IL, który od początku pełnił rolę 
centra lnego zaplecza na ukowo-badawczego, odpowiadają
cego (zwła szcza w pierwszy m okresie rozbudowy przemy
słu lotniczego) za jakość produkcji. 

W początkowym okres ie rozwoju IL grupował także ze
społy konstruktorów płatowców, którzy opracowali tu 
pierwsze po wojnie, wdrożone do produkcji, polskie samo
loty , takie jak Junak-3 i Bies. Jednocześnie IL pomagał 
przemysłowi w ro zwoju przyzakładowych laboratoriów, 
wdrażał w nich metody bada 11, tak że mogły one n a stęp
lllie przejąć większość prac nad kontrolą jako śc i produko
wanego sprzętu lotniczego. IL mógł wtedy za j ąć się pra
cami naukowo-badawczymi o charakterze bardziej ogól
nym, stać s ię bazą naukowo-badawczą branży. Podejmo
wał również zupełnie nowe, nie znane jeszcze w kraju 
problemy techniczne i naukowe. 

Rys . 5. Wizualizacja opływu modelu samochodu dostawczego 
w próbach tunelowych 

Od II połowy lat pięćdziesiątych do końca lat sześćdzie 
sią tych w Instytucie za jmowa no s ię silnikami rakietowy
mi na paliwo stałe, przeznaczonymi do celów spec ja lnych . 
Prace w tej dziedzinie (obok problemów związanych z pro~ 
cesami spalania, tj. zagadnieniami zapłonu paliwa stałe- · 
go, statecznego spalania ładunków o różnym kształcie wy
konanych z różnych paliw, wpływu przyspieszeó na pro
ces spalania ,itp.) wymagały rozwiązania również innych 
problemów, jak np . izol acji termiczne j, materiałów odpor
nych na działanie wysokich temperatur i erozję st r umienia 
gazów o wysok~cj temperaturze, zasto sowa nie konstrukcji 
cienkoś ciennych wysoko obciążonych pod wzglqdem gazo
dynamicznym i wytrzyma ło ś ciowym. Wynikiem wielu 
prób było skonstruowanie i przebada ni e uda nych kon
stru kc ji sti lników ra ki etowych o ciągu od 10 daN do ki lku 
tysięcy daN. Dwa z n ich, jeden o ciągu ok. 1400 da N, dru
gi o ciągu 2400 daN i czasie spala nia 18 s, zasto~owano 
do napędu rakiet meteorologicznych J\ll.eteor-1 o pułapie 
ok. 40 OOO m i Meteor-2 o pułapi e 105 OOO m. Skonstruowa
no także kilka si lników przeznaczonych do napędu tzw. 
h amowni latających, których drugi s topie11 stanowił nad
dźwiękowy silnik strumieniowy. 

W tym samym czasie opracowano i wdrożono do pro
dukcj i pierwszy w kraju silnik turbinowy SO-1 o ciągu 
1000 daN z 1przenaczeniem do nąpędu samolotu szkolno
-treningowego TS-11 Iskra, którego projekt wstępny pow
stał również w Instytucie. 

Po 1970 r. w przemyśle lotniczym zaczęto opracowywać 

nowe własne konstrukcje. IL pełnił rolę koordynatora 
d ział.a11 zw iązanych z węzłowymi proble ma mi pol skiej 
techniki. Można uważać, że zaistniały już nieżle rozwinięte 
elementy systemu koordynacj i. Była już stosunkowo dufa 
baza produkcyjna mająca w wielu przypadkach dobre za
plecze techniczne (zwła szcza technologiczne), i stniały do
brze zorganizowane OBR, ZBR i ZD w WSK-Mielec, 
WSK-Swidnik , w WSK-Rzeszów i WSK-Okęcie , j ak ró w
ni eż stosunkowo mocne centralne zaplecze naukowo-ba-
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dawcze (tzn. IL), pełniące przez trzy 5-latki rolę koor
dynatora prac zaplecza tcdinicznego branży lotniczej i s il
nikowe j. Działo s ię to w cza~ie opracowywania nowych 
wyrobów, które miały być podstawą produkcji prz.ez co 
najmniej 10 lat. Biorąc pod uwagę osiągnięte już wyniki 
prac, można mieć nadzieję, że ·system branży lotnicze j bę
dz.ie funkcjonował coraz lepie j. Kadra specjalistów lotni
czych kształci s ię na poziomic wyższym w dwu poltitech 
nikach: War szawskiej i Rzeszowskiej , a na poziomic śred 
nim w kiJkuna~tu tech1 ikach i szkołach przyzakładowych . 
Branża lotnicza, pozornie bard zo spec jalistycza, opiera się 
na problematyce ogólnotechnicznej, dlatego też czerpie ka
dry także z innych ośrodków szkolenja, zwłaszcza o spec
jalności mechanicznej, e lektronicznej i technologicznej. 
Następnym czynnikiem decydującym o efektywności 

działania tego systemu jest właściwy wybór zadań. Istot
n<1 rolę odgrywa lu IL jako zaplecze naukowo-badawcze, 
grupu jące zespoły wybitnych fachowców i dysponuj;:ice 
największą liczbą in.formacji ze wszystkich dziedzin pro
blematyki lotniczej i s ilników wysokoprężnych. Ze wzglę
du na stale rosnące (z reguły bardzo duże) koszty nowych 
opracowań bardzo ważne było ustalenie, jakie samoloty 
i ś migłowce, napędy, ospr:u;t i wyposażenie lotnicze powin
ny być opracowywane i produkowane. Technika lotnicza 
nie była dziedziną zamkniętą, oderwanq od innych . Ze 
względu na swą unikatową bazę laboratoryjną IL w nie
których zagadn ienjach był i jest główną jednostką badawczą 

/ 

owo H C 

Prace firmy Aeriłalia 

w dziedzinie techniki STOL 

Specj a li ści z oddziału samolotów bojowych włosk iej fir 
my Aeritalia (Turyn) uważają, że w zwi ązku z rozwojem 
środków niszczenia pasów startowych samoloty wojskowe 
o konwencjonalnych właściwościach startu i lądowania sta
ną się już na iPO·czątku X!XI w. mało przyda tne. Opierając 
się na tyd1 pr.zewidywaniach przystąpili oni do opracowa
nia nowe j koncepcji skrócenia s tartu i lądowania będące j 
poląc2;eniem tech.niJ{i nadmuchu płata , efektu wymuszonego 
przez silnikowe strumienie wylotowe wtórnego przepływu 
powietrza oraz zjawiska Coandy, t j. tendencji s trumienia 
powietrza do „przyklejania" s ię do wych ylone j klapy 
skrzydła. Odpowiednie sko jarzenie tych trzech elementów 
może zapewnić wzrost udźwigu a lbo zasięgu samolotu o ok. 
300/o w porównaniu z samolotem o tej samej długości star
tu mającym tylko nadmuch kbp. P ra re zna jdują s ię obec
nie w stad ium bada11 modelowych , których celem jest 
optymali zacja długości s tartu , udźwigu, uzbrojen ia, zas ięg u 
i zwrotności samolotu. Nowa konce pcja STOL ma z.nal eźć 
zastosowanie w przyszłych generacjach samolotów my:ll i w
skich i szturmowy,ch. Bierze s ię (Pod uwagę moż l iwości baz.o
wania samolotów tego typu na nowym wł o skim lotniskow
cu - przeznaczonym obecnie dla śmigłowców - Giu seppe 
Garibaldi o wyporności 13 OOO t. 

Zabezpieczenie samolotu 
przed korkociągiem 

W .K. 

Ocenia się, że w lotnictwie sportowym ok. 300/o wypad
ków śmi ertelnych jest powodowanych korkoci::1gicm wsku
tek przeciągnięcia samolotu w kry tycznych fazach lotu, 
przede wszystkim w czasie startu i l ądowania, a le także 
w zakrętach na małej wysokości lotu przy dużym przechyle
niu samolotu. Już od wielu la t NASA pracuje nad sposo
bami zabezpieczenia małych samolotów przed korkociąg iem. 
Badania prowadzone w Langley Resea r ch Center i Ames 
Resea rch Center wykazały, że oderwan ie strumienia przy 
przeciągnięciu samolotu zaczyna s ię przeważni e na tylnej 
górnej części przej śc i a skrzydło-kadłub i rozprzestrzenia się 
następnie do przodu i ku końcom płata. S tw ierdzono, że 
wystarczą stosunkowo nieduże zmiany w ukształtowaniu 
krawędzi natarcia płata , aby znaczn ie zmniejszyć niebezpie-
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w kraju, np. w aerodynamice przemysłowej . Drugą taką 
dziedziną są próby rezonansowe konstrukcji. 

R ys. 7. Samolot PZ L-1 30 Orlik w czasie prólJ rezonansowych 
w Insty tucie Fot. lLot. W. Garbarczyk 

czeństwo wpadnięcia samolotu w korkociąg. Modyfikacja 
płata polega na zastosowani u na krawędzi natarcia ze
wnętrznej części skrzydła nakładki o grubości 5 cm, której 
szer01kość wynosi 15 cm na górnej jego powierzchni i 45 cm 
na dolnej powierzchni. Nakładki są tak ukształtowane, że 
nadaj ą krawędzi natarcia lekkie odgięcie do dołu i więk
sze zaokrąglenie. Nakładki powodują tworzenie się n iewiel-
kiego zawirowania, które zapobiega rozprzestrzenianiu się 
oderwania na końcowej części płata. Odgięcie do dołu kra
wędzi natarcia również przyczynia s ię do utrzymani a „zdro
wego" opływu tych części płata. 
Nakładki wypróbowano na trzech typa ch samolotów spor

towych (m.in. na samolocie Piper PA-28), których prędkość 
przelotowa zmniejsźyła się tylko o ok. 4 km/h. Stwierdzo
no, że dopiero przy kącie natarcia 18° występuje początek 
spokojnego oderwania, a do przeciągnięcia samolotu potrzeb
ne są kąty większe od 35°. W czasie 20 prób tylko raz uda
ło s i ę wywołać korkociąg, przy czym samolot był ni epra
widłowo za ładowany, a pilot sterował nim w sposób gwał
towny. 

W,.K. 

Ra!detowy silnik strumieniowy 
.Ford Aerospace and Communications Corp. i Urnited Te

clmologies Corp. opracowują rakietowy silnik strumienio
wy przeznaczony do napędu pocisków ziemia - powietrze. 
Nowa koncepcja siln ika polega na wykorzystaniu powie
trza sprężonego w dyfu zorze wlotowym jako utleniacza 
pa liwa stałego si lnika rakietowego, wobec czego sil ni k ta
ki· może być uważany za silni k strumieniowy na paliwo 
stale, w odróżnieniu od s ilnika rakietowo-strumieniowego, 
w którym silnik rakiet-Owy stanowi praktycznie niezależny 
zespół zabudowan y w kanale silnika strumieniowego zasi
lanego w sposób konwencjonalny paliwem ciekłym. 

Rakietowy silnik strumieniowy ma 4- do 5- krotnie więk
szy im puls niż tradycy jny silnik rakietowy na paliwo stałe, 

jednak osi~)ga się to kosztem zwiększonego oporu aerody
namiczn ego pocisku i większą złożonością konstrukcji. 
Nowy napęd za pewnia poz.a tym 2-krotne zw iększen ie za 
s ięgu i o ponad 300/o większą prędkość przelotową (Ma = 
= 2,5) poci sku. 

Pt.zeprowadzone zostały tunelo we badania si l n ika w 
naddźwiGkowym tunelu 1,2 X 1,,2 m firmy Vought Corp., 
przy czym wykorzystano pocisk naturalnej wielkoś ci Ford 
Chaparra l, zaopatrując go we wlot o zewnętrznym. sprę 
żaniu i o stałej geometrii. Hozpoczęci,e bada11 w locie 
przewidziane jest na 1987 r. · 

W.K . 
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ZUSAMMENF ASSUNGEN 
BŁASZCZYK J. : Numerische Analyse cler 
Eigensch wing ungen eines Flugzeuges u n ter 
Bcriicksichtigung cler StrukturCormanderung. 
TLiA, XLII Jhrg., 1987, H. 7, S. 4 

Es werden Ergebnisse der numerischen 
Ana!yse cler Eigenschwingunge n eines eła
stischen F\ugzeuges auf Grund eines In (10] 
vorgesc111agenen korper und stabformingen 
Modells dargestellt. Dazu wurcle der Be
rechnungsa lgo r y thmus und das Programm 
in der ALGOL-Sprache rur die Rechenma
schine EMC-ODRA 1305 ermittelt. Es wer-

cd . na III okt. 
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cel. z Il akt. 

Profesora w cocl,icnnej J ego d ziała l ności. 

Jego stanowisko wobec studenta przy p ie rw 
sz~cll spotka niach przy d esce , zwykle za 
b ar \', i o ne charakterystycznym sceptycyz
n1c:11, szybko 11 0. bie ralo cecl1 par tn er sl( i cll 
jeśli t,·J ko m lod y człowiek uclowoclnil, że 

cl:'i n ła z ;.,antiło\v:1n i cn1 i chce się czcg0ś 

nauczyć . Szybko oclkr ywa ł preclyspozycjc: 
k andydata na i nżyniera i klasyfil,owa l j e 
go 1no żil'wości j ako „ konstruktora" bqdL 
, .ob1iczcn iowca " sugeruj ąc mu clals zc1 
dzia la lt1 ość zgoclnq z j ego zdo l nościam i. 

Pr'.Jwaclzi l prace d ypl omowe ponad 150 
przyszl~:cl1 i nżyu ierów , prace przejściowe u 
Profesora wykonało pona d 50 osób. Jego 
p rac::, wyrabiająca u t ych ludzi umiejęt

ności i nżyn i e rskiego d z i a łania procentuje na 
co cl , ic,i w nasz y m lotnictw:e i wszc;d zie 
t ;-i •n, ~ciz ie p rac uj .:1 J ego uczniowie. 

icstct,· la clz i a l a l ność Profesora zos tała 

powa;ni,c zaldócona podczas próby Jikwi cla 
cji p olskicgn przem ysłu lotniczego w l atach 
1968+1970. Hep crk u sje t ych decyzji dopro 
wadz ił y w 1970 r. clo rozbic ia n a okres ok. 
1 semestru zespołu l udzi zaa n gażowanych 

w 1-:a tedr ze Budowy Samolotów. Znikn 4I 
w yra z „ lo t nictwo " z nazwy Wydz ia łu , l< tó
ry przy j ął nazwę: Wyd z i a ł Mechaniczny E
ner ge t yk i Ci eplne j. K a dr y d la lotnic twa 
ksz ta łcono n iejako w ukr yci u, pod pozo 
re m dolrn1ic,en ia jut rozpoczętych progrn 
n1ów nauczania . 
Os ła tnim dziełem Profesora w cl zieclz inie 

ko nstrukc ji samolotów był MD-12 (opraco
wany pod kier u nkiem J ego i prof. clr . In ż . 

F . Mi szta la samolo t transportowy o masie 
handlowej 1500 l<g). Prace rozpoczę te w 
1955 r . w I nst y tucie Lotnictwa, dokąd Pro 
fesor przen iós ł się z WSK-Ol<ęci e , b ył y 

kont yuowane w WSK-Okęcie od 1 s t yczn_ia 
1957 r . po kole jnej reorganizacj i. Obserwu
jąc Profesora w tra k cie n p. prób s ta t ycz
nyc h teg o sa molot u widać było og r omne 
zaangażo,vanie 1 ·wiedzę, któ re u1nożliwia l y 

na tychmia s t po zako11czonej próbie podej
mowanie decyzji o niezbędnych m ocl yfilrn
cjach. N iestety i ten projekt nie doczeka ł 

się ser yjne j p rod ukc ji. Skutk i tego odczu
wamy do dz iś , gdyż b y! t o samolot, !dó r y 
wyprodukowan y w dużej seri i mógłby zmie
nić c a łkow i cie sieć i c zęstość połqczeó kra 
jowych lini i PLL L OT od polowy lat sześć
dz i esią t ycl, clo d zisiaj. 

w 1961 r. Pro[esor zakoóczy! dzi ała l ność 

zawodową w WSK-Okęcie, do 196 3 r. po
zosta ł ta m na stanowisku konsulta nta. W 
1970 i 1972 konsultowa ł projekt samolotu 
rolniczego w W SK -Miel ec. Jednocześnie u
d zielał sic; w Radzie N a ukowe j Insty tutu 
L otnic twa (od 1967 r . do 1974 r.) i w R a d zie 
Naukow o-Technicznej Ośrodlrn Ba dawczo
Rozwojowego Sprz,:tu Ko m unikacyjnego 
WSK PZL-Mielec (ocl 1972 r. d o 1975 r.). 
B ył osta t n im dziekanem Wydziału Lotni-

cel. ze s. 24 

d en d ie B c rcc!Jntmgscrgebnisse des Schwin
g ungsspcktrums fU r eine h ypolhe tisch e u n d 
wirklichc I< o ns truktion ange!Uhrt . FUr das 
w irkliche F lu~zcug wer clen die e rmittelten 
Ergcbnisse mit ci em Resul ta t der Resonanz
messungen [U] verglichen. 

ŁAGOSZ M ., SZCZECIŃSKI 
de r Drcl1schwiugungeu b ei 
filr Kolbcu-Flugmotore (I). 
Jhrg. , 1987, H . 7, S . 18 

s .: D ampfu ug 
K url>cl well e n 
TLiA, XLII 

Es w e rd en T ypen, grundsli tzll ch e Kon
strul<tio nsw erkmale , dyna rnische Eigen
schn fte n und Anwenclungsbeis plele von 
Drehschwingungs-D limpfern filr Kurbel
anord nungen bei Kolben-Flug m o toren cl a r
gcslellt . Ausscr clem wi rcl a uf d ie Moglich
keit e iner d yna mischen Einwirl<ung d e r 
Luflsch raubenblatter aur clle Kurbel a n
orclnung des Motors hingewiesen. 

GRZEGOHZEWSKI J. : Das Institut filr 
Luftfa llrtwesc u - 60 Jallrc im Dien st ller 

c,:cgo PW (ocl 1960 r . cl o 1961 r .). Po połą

czeniu \Vydz ia l u Mechanic zno-I<onstru~c y j
ncgo z L otn iczym zosta ł j ednym z pr')
rl zi clrnnów n a nowym W yd zia le Mechanicz
n y m En ergetyk i i Lotnictwa (MEiL) (1 961+ 
+\969 r.) . Był kie rownik iem Zak ładu Tech
nologii Katedry B u dowy Samolotów (ocl 
19GI r. do 1970 r .), po powstaniu Insty tu tu 
T cc lrni ki Lotniczej i llyclroacroclynam ik i 
zost~1 ł j ego d yrektorem (od 1972 d o 1973 r. ) . 

Po odej ściu prof. dr. in ż . F. Mi sztala na e
rncr y l urq, zos tał kicrown ikie1n Zak l~du Sa 
molotów i śm igłowców (d awna K atcclrn Bu
rlo·.•;y Sa molotów). 

W la t.ic h 1973+l n75 b y! czlonl<iem Senatu 
PW, w Ja lac11 1965+1969 r zecznikiem Oclwo
lawcze j .Komisj i D yscyplinarnej dla Stu
clcntów, był c złonkiem tr zech Komis ji se
nack icil (lokalowej w 1957 r ., gospodarczej 
w 19G I r. i konkursowe j s t y p endi ów n a u ko-
W)Ti> w la lac h 1969+1972). W 1975 r. zosta ł 

członki em n a d y cis. Młodzieży Wydziału 

MEiL. 
w czasie pracy na P olitechnice P rofes ')!' 

ki erował zespołem naukowo-b adawczym 
ko ns trukcji kompozy tow yc h, który w yko
n a ł wiele prac c\Ja pr zemysłu: opracowanie 
wskaza11 dot yczących konstrukc ji i wy
tr zymałośc i woclolotu, przebada nie właki

wośc i mec l1 a nic zn ych ko m pozy tów szk lano
-cpoksyclow ych i opracowanie ma e tocl ich 
w y twa r za nia , wsk azan ia dotyczące konstruk
c i d źw iga r:i kompozytowego skrzydła szy
bowca , k ons trukc ja i t echnologia śmigła z 
kompozy tu , wskazan ia kons trukcyjne i ba 
d a nia trwało śc i zmęczeniowej ol<ucla dźwi

g a ra szybowca . 

P rofeso r w ieloluotnie prowa d z ił wykłady 

pt.: K onst rukcja samolotów, Samoloty spe
cja lne, Pods tawy budowy samolo tów. Od 
p ows ta ni a clo 1965 r. b y! opiekunem studen
cldego Kola Naukowego Lotn ików przy 
W ydzia le M E iL, wielole tn im opieku ne m 
s tud en tów specjalnośc i „samoloty śmi

głowce" (od 1950 r . do 1976 r.), prakt y k 
k ursowych i d yplomowyc h, c z ter y r azy b ył 

opieku nem naukowym w ypraw studenckich 
na P a r ysk i Salon Lo tniczy. 

W 1955 r. wydal skr ypt „Budowa samolo
tów", a w czasie pobyt u w T urcji, w 1941 r . 
,, Wytrzymałość konstrul<cji lotniczych" 
(skrypt po francu sku dla Politechnik i w 
Sta mbule ). 

W la tach l95G+ l976 opubl ilrnwał 9 a rt y
lrnlów zawiera jących wynik i rozw iąza1'1 na 
t ema l y wyn ikające głównie z J ego d ziała l

ności konstrukcyjnej i badawcze j. Trzy
krotnie opracowywał h asła lotn icze do: En
c yklopedii PWNT w 1957 r., L eksykonu 
PWN w 1970 r. I M a lej Encyklopedii Po
wszechnej PWN w 1971 r . Wygłosił 6 rc
fe ra łów na k onfer encjach i kong r esach kra 
jow ych i zagraniczn ych. 

Profesor cl z ia lał społeczni e w s towa r zy
szeniach zawodowych o d 1932 r . ja ko czlo - . 

poluischeu Luftfahrt und der nat ional cn 
Wirl.schaft (I) . TLi/\., X LII Jhrg ., rn87, H . 7, 
s . 21 

In ci em Aufsatz w ircl cin Grundriss d e r 
Geschichte d es Instltuls filr Luftfahrtwesen 
rlargestell t. Es w erden di e Rolle des In
st itu ts in cler polnischen Flu gze ug bauin
dustrie n a ch dem zwcite n W eltkrieg , de r 
Dercich und die Art der ausgeflihrt en Ar
b ei t en, s e ine Ausrlistung und Errungen
scha fte n in den Jahren 1945-1986 erort ert . 

CO ,D:EP)KAHJiIE 

EJJAU{l1K JJ.: 111.lcl> pouL1i1 a11a.rm3 ClłMMe1·p11'łCC1mx CO· 
6CTDCIIIIL1X KOJ1C6anuii caMOJlCT::l C y'łCTOM n c cl>opM.3(tlllf 

CTPYICTYPLT, TJJuA, T. 42, 1987 r., N2 7, c . 4 

· O mlCbIDatOTCJJ pc3yn1>TaTl,l UBc!Jponoro aJ-JanH3a co .. 
6cToc1-[Hurx xone6aHuil ynpyroro caMoJTcTa, 1-rn ocHone 
l\l0.D,enu, COCTOSHUCii U J GanoK ll cocpc.a,o-ro'JClllll,lX l\·JaCC. 
P rnpa60T3lf anr op11TM paCTJCTOD u 1-mauca11a uporpaM• 
"" Ila 3 1,BM O11pa-1305 . .l(aHbl pcJynbTUTLI pac•1c-

nek Zwiq zku Pols kich I nżynierów Lotu i
czyc ll (w Ja lac h 1937 i 1938 jako sekre ta rz 
zar ząd u , w 193U r. jako członek Komisji 
;{cwizy j n cj ) i w lalach 1947+1960 j a lrn czło 

nek Sekcji L otnic ze j Stow a rzyszenia I nży

nicró\v i Technik:ów Mechan ików Poi skicll . 
Od 1976 r. był wiceprzewodn iczącym Rad y 
Seniorów Lotnictwa A e roklubu PRL. P r a 
cowa ł społecznic w R a d zie Nadzorcze j Spół

dzielni Budowlano-Mieszka niowe j „P0Jilccl1-
nil<a ". Do 1986 r. był przez w iele Ja t przc
,vodniczący1n Rady IV1u zeu1n Lotn ictwa 
Astronautyl< i w Krakowie. 

B a rdzo lu bi ł la ta ć . Niestet y wada w zro 
k u i c i,1g l y br ał< czas u ni e pozwolił y Mu 

/ os i qg>H\ Ć wyższych !<las w yszkolenia (IJ y t 

p ilotem szybowcowym podkategorii C z u
ko1iczonym kursem holu) . 
Był zamiłowanym turystą . Związa ł s ię 

śc i ś le z g r upq wyc ieczkową clr. Mi eczysl:.i 
\.Y .:t Or łowicza, 11 a jpi e r w jako u czcs tnil< , a 
póź ni ej jako przewodnik licznych wypraw 
tur ys t ycznych t e j grup y , 

V-.' c zas ie swoje j wieloletnie j pracy w 
szkoln ictwie wyższym prof. L. Dulęba za 
cl z i ala l ność d ydaktyczną i n aukowo-badaw
czą otrzyma ł tr zy n ag rod y minis tra (w t ym 
je dn ,1 z espołową) i pięć nag r ód r ekto rskich . 
Otrzymał w i ele wyróżnie11 (odznak i d y 

plomów) za swoj ą pracę zawodową · i spo
ł eczną w szlrnlnic t w ie wyższym , pr zemyśle 

lotn iczym i spólclzielczości mieszkaniowej, 
w pażcl zicrnik u 1986 r. wyróżnienie SL 
SlMP „Skrzyclla Puławskiego". Był odzna
czon y Złotym Krzyżem Za sługi w lipcu 
1957 r., Krzyżem Kawa le rskim Orderu Od
rod zen ia P olsl, i w październ ilrn 1973 r. i ln•
nym i orl znaczenian1i. 

Po przejściu na emeryturę (w 1977 r .) u
czes tniczy! na dal w pracach Zekla du s amo, 
lotów i śmigłowców. Prowad zi! prace d y 
plomowe, był c zęsto lrnr efe r ent em prac dy
plomowych prowa dzonych przez J ego na
s tępców. Szczególn ie interesowa ł s ię p raca 
m i g r up y młodych inżynierów t worzqcyc ll 
szybowce z kompozytu szk!ano-epoksyclowe
g o, dz ia ła jąc ych w pr zeobrażonym d awnym 
J ego zespole n aukowo-badawczym . Był ko n
s ultantem ko n strukcji ultra l ekkiego szy
bowca j ednomiejscoweg o ULS-P,v, kons ul
tan tem i w e r yfikatorem obliczeó szybowca 
PW-2 Gapa. Za tę os ta tni ą konstrukcję ze
spól p racowników w sp ólnie z Profesorem 
zosta ł uhonorowany nagrodą zespołową mi
nistra II s topnia w 1986 r. Konsultował pro
jekt, metody obliczeniowe i weryfilrnwa ! 
obliczen ia g olen i sprężystej clo samolot.u 
P ZL-105 Wilga 88. L ecz zabrakło już czasu 
na wyko11czen ie prac. 
Zma rł w szpitalu 17 l utego 1987 r. Zos ta ł 

pochowa n y na Powązkach w Warsza w ie . 
Odszedł W ychowawca i Na uczycie l, którego 
r ze telność, wiedza i skromność bc;dą wzo
r em d la Jeg o na stępców. 

W, Błażewicz 

TO ?. COCKrpa KOJ1e6aH 11ii: .0,JJR rJHIOTCTJl'ICCKOił n pcaJJb• 
1!0 1ł KOl-lCTPYKf.J,rilł, Jl.me CYLUCCTBYJ01..1.tero caMOJl cnt npH• 
130ll,1HCR cpaBHtHUC p 03YJlbTrtTOB C pCJ0HaHCI-łhlMU U 3 -
MCpCHHflMlf, 

JIAroru M., ~ EU!1HbCKll C.: .l(c,mcjmpoeaunc "JlY
Tnn1>uL1x t<oneoaumr 1m11c11~a-r1>1x nanon annam1om1L1x 
~~~sllCllblX) tnnraTcncii (I 11 .) TJTnA, T, 42, 1987 r., N27, 

Orn,_cant,1 nmor ..ncr.t:mPcpon KPYTUn bI·lbIX xone6a11u ił 
3BHaUJ.tOH.HblX nopwHCDblX ,ll,BUraTeJie~r. yKa.JaH.br lU{ oc
HOBHhlC ROHCTpyKTHBHbfC OTnll'UHI. li ,nm-la MlilfCC.KHC 
c noi-iCTBa, )lal-Ibi n pHMCpbI npKMeHeI·frUI. O 6 pawacTca 
BHHMaHlle Ha D03M0)KHOCTb ,zm:Hal\HPICCK0ro B0J,a;cij 
CTDJ-Hl nooaCTCf[ DHHTa Ha K0JJCH 1IaThlii Ban A BHraTeJJ.JJ. 

I')I<ErO)KEBCJU I E .: ll11CT11TYT Aana1111 11 - 60 JICT u:,. 
cny~x6c n OJJhCKHX J\; f)l,fJlhCB Jl 11apo,u11oro XOJHiiCTDU ([ ,,.). 
TJT11A, T, 42, 1987 r. , N27, c. 21 

CTaTbrl npe..a;cranJ1RCT co6oi-ł 011epK 03 lłCTOplTH. HH
CTnTyTa Aonau,mL Oi:rncaJlbt ponb 11.HCTHTyra B nonh
CK iio_aoua_,~nm-ruoil IlJ)OMbIWJICHllOCTH nocne DTOpoii Ml( 
J)OBOLł D01111bl, xapaKTC J) 11 06 bCM p a 6oT, TC.'<Ul·i•1eCK a>1 
6 aJa u AOCTlł l!<CHJrn l1HCTllTYTa o TCSCHUC 1945 1986 . 



SAMOLOTY . 
BOMBOWE FARMAN 
F-68 „GOLIATH" 

CWL Dęblin 

Szkoła strzelania · 
i bombardowania · 

1 Pułk Lotniczy 
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