


Z DZIA~ALNOŚCI SEKCJI l.OTNICZVCH SIMP i SITK ◄ 

Zebranie Sprawozdawczo-Wyborcze w Kol e 
SIMP przy Instytucie Lotnictwa. Od p ra ­
wej kol.: z. Zawadzki - przewodniczący 
zebrania, T. Kurcyk - przewodniczący Ko­
ł a SIMP. Fot. J. Piontek 

Wybory Zarzą du kola S IMP w Instytucie 
Lotnicwa w warszawi e 

Przewodniczący Zarządu Kola SIMP przy 
Instytucie Lotnic twa w Warszawie kol. T . 
Kurcyk serdecznie powiła! przybyłych w 
d n . 16 stycznia 1987 r. na Zebranle Spra­
wozdawczo-Wyborcze członków Kola I goś­

ci , a zwłaszcza : m gr. K. Łaslewicklego -
dyrektora Biura Zarządu Głównego SIMP , 
doc. dr. Inż. C. S koczyl asa - za stępcę d y­
rektora ds. naukowych, mgr. inż. J. Makle­
sa - zastępcę dyrek tora ds. ekonomiczno­
-organizacyjnych , Inż. J. w . Frątczaka -
z astępcę dyrektora cis. technicznych, mgr. 
i n ż. W. Borowieckiego - I sekretar za POP 
PZPR oraz mgr. A. Nowakowską - prze­
wodniczącą Zarządu ZZPIL. Zebranie pro­
wadził kol. Z. Zawadzki , zaś przebieg ze­
b ra nia protokołował k ol. J. Muszyński. 

Na początku zebrania odbyło się wręcze­

nie wyróżnień . D yrelctor C . Skoczylas wrę­

czył „Medale 60-lecia Instytutu Lotnictwa" 
następuj ącym kolegom : L . Buczyńskiemu -
redaktorowi n aczel nemu Przeglądu Mecha­
nicznego, K . Łasiew ick iemu - dyrektoro­
wi Biura ZG SIMP oraz członkom K ola 
SIMP przy ! Lot.: A. Glassow i, R. Lewan­
dowskiemu i T. K rólikiewiczowi. D yrektor 
Biura ZG SIMP mgr K. Łasiewickl wrę­

czy! : Srebrną Honorową Odznakę NOT kol. 
J. Sęczykowl , dyplom jubil euszowy SIMP 
im. J. Mierzejewskiego kol. J. Grzegor zew­
sk iemu , dyplom ze; SIMP kol. G. Szelągo­
,vi. 

Sprawozdanie z 3-letnl e j działalności Ko­
la SIMP złożył przewodniczący Zarządu 

Kola kol. T. Kurcyk , który ograniczy! się 

d o przedstawienia ważniejszych imprez. 
Zarząd Kola zorganizował m .in .: 22 odczy­
ty w centralnej akcji odczytowej, 7 kon­
ferencji i sympozjów, wyświetlenie 3 fil­
mów , spotkania z ciekawymi lud źmi: płk . 

pll. M. K..-nlecznyno nt. I pułku lotnictwa 
myśliwskiego Warszawa. pik. pil. W. Kró­
lem nt. polskich dywizjonów lotniczych na 
:i::achodzle i dr. Inż . K . Lesk im nt. wywia­
du i kontrwywiadu w czasie okupacji w 
ruchu oporu , wyjazdy techniczne do PDPS 
w Bielsku-Białej, Muzeum Lotnictwa i As-

tronautyki w Krakowie. na Międzynaro­

dowe Zawody Pre cyzyjn ej Nawigacji w Ło­

d z i, na XXXVI S a lon L otniczy w Paryżu 

(3 osoby), na Międzynarodową W ystaw<; 
Lotn iczą Farnboroug h '86 (1 osoba). corocz­
ne konkursy n a najlepsze prace naukowo­
-baclawcze młodych pracowników nauko­
wych i technicznych , kilka pokazów prac 
naukowo-ba d awczych dla specjalistów ~;,o­
za Instytutu wraz z zapoznaniem ic h 7. 

dział alnością Instytutu i jego histori ą . Po­
nadto na podstaw ie d yskus ji n ad te1 am i 
XIX P lenum KC PZPR opracowano rapo r t 
(ws pólnie z POP PZPR) dl a Komitetu Ce n­
tra lnego pt. ,.Rola i miejsce inteligencj i w 
socjalistycznym rozwoju Polski". Zorgani­
zowano konkurs d la d ziec i szkół podstawo­
wych podległych kuratorium m.st . Warsza­
wy pn. ,.Lo tn ictwo i kosmonautyka w służ­

bie c złowieka" . Udzielono pomocy w bu­
dowle Izby pamięci pn. ,,Historia l etnictwa 
polskiego" w szkol e n r 16 im. żwirki I 
Wigury w w arszawie . z organizowano s pot­
kanie z uczniami Liceum Wojskowego w 
Toruniu i pokaz urządzeń badawczych o raz 
sprzętu lotn iczego zbudowanego w Insty­
t ucie. Kolo współpracuj e z redakcjami 
T echniki Lotntczc j i Astronautycznej, Prze­
glądu Mechanicznego oraz Skrzydlatej Pol­
ski, ze Stowarzyszeniem Inżynierów i Tech ­
ników Komunikacji w PLL LOT, z sekcja­
m i n aukow o-technicznymi SIMP i kołami 

S IMP p rzy Instytucjach lotniczych. 
W dyskusji n ad spra w ozdaniem z dz ia­

łalności Kola SIMP I w nioskami dot. przy­
szłej pracy Kola SIMP głos zabierali kol. 
kol.: R. Witkowski . R . Lewandowski, T . 
Kurcyk , K . Czaporowskl , J. Wolf, J . #Tra­
czyk, P. Zyśk, E . Kotwicki, Z. Magnusze­
wski, Z. Wysocki , C. Skoczyl as, J . Grzego­
r zewski. 

Byr. Biura ZG SIMP mgr K. Łasiewicki 

podziękował za zaproszenie n a zebranie o­
raz za „Medal 60-lecia !Lot ." . Na podstawie 
przebiegu zebrania I prezentowanych os iąg­

ni ęć stwierdził , że działalność Kola SIMP 
p rzy !Lot. jest bardzo dobrze prowadzona 
i zdecydowa n ie zaprzeczy! pogl ądowi. ja­
kob y im niższa komórka organ izac y jna S to­
wa r zyszenia , tym mniej wyników pracy . 

I sekretar z POP PZPR mgr inż . W. Bor o­
wiecki uznał za bardzo cenną inicjatywę 

c h ronienia p rzed zniszczenie m wszystkich 
cennych dowodów osiągnięć ILot. , które, 
choć z upływem c zas u stają się zabytk ami 
techn iki, a le dobrze świadczą o rozwoju 
techniki lotniczej I udziale w tym naszych 
pracowników. Stwierdził. że Egzekutywa 
POP PZPR wysolrn ocenia wyn iki działal­

n ości Zarządu Kola SIMP. Działalność 

SIMP była skutecznie prowadzona. 
Kol. R. Lewandowski - p rzew. Komisji 

Rewizyjne j Kola - przył ączył si ę do wy­
powiadaj'lc ych się z uznaniem o działal­

ności Kola SIMP w latach 1984+1986. o 
której świadczy wyróżnienie w 1984 r. i 
1986 r. oraz zajęcie I miejsca w 1985 r. w 
konkursie na najlepsze kolo w Oddziale 
warszawskim SIMP. Następnie złożył spra­
w ozdanie z działalności Komisji Rewizyjne j. 
Wystąp ił z wnioskiem o udzielenie absolu-

to rium ustępu jącemu Zarządowi . Zebrani 
jednogł ośnie udzielili absolutorlum do tych­
czasowemu Zarządowi Kola SIMP. 

W wyniku tajneg o g losowania przewod­
niczącym Zarzą du Kola SIMP został kol. T. 
Kurcy l,, członkami Zarządu zostali kol. 
lrnl. : w . Błoński, A. J a nkowski, B. Kł os, 

.T. Lewczuk, R. Muszyński, J . Seroka, J . 
S ,:czy k, L. Szymański, z. Zawadzki i W. 
Kowalski. Do Komis ji Rewizyjnej zostali 
wybrani następujący kol.: R . Lewandow­
sk i - przewodniczący , J. Wolf I P. Zyśk -
c,.lonkow le. Delegatam i na Walne Zebranie 
Sprawozda wczo-Wyborc ze Oddziału Warsza ­
wskiego SIMP zostali kol. : T. Kostla, A . 
Jankowski , B . Kłos i K. Gryczyński (re­
zerwow y) . 
Następnie członkowie SIMP - uczestni­

cy zebrania glosowali za przyjęciem koń­

cowego proje ktu uchwały, której treść jest 
następująca: 

1. Należy podjąć działania w celu: za­
bezpieczenia Istniej ących jeszcze śladów 

m aterialnych rozwoju techniki lotniczej w 
!Lot.. objęcia patronatu n ad renowacją 

śmigłowca SP-GIL oraz znalezienia w !Lot. 
pomieszczenia do przechowywania ekspo­
natów. 

2. Zainicjować szkolenie zawodowe tylko 
młodych pracowników ! Lot., a w dziedzi­
nie komputeryzacji I robotyzacji - wszy­
stkich pracowników !Lot. 

3. Uintensywnić działalność wyjazdową 

(poznawanie k ra jowych ośrodków produk­
cyjn ych I naukowych oraz zagranic znych 
os i ągnięć techniki lot n iczej ). 

4. Podj ąć s tarania o usunięci e braków 
ważniejszych pozycj i w zbiorze bibliotecz­
nym !Lot. dot. zagranicznych przepisów lot­
niczych, ew. we współpracy i z pomocą 

Kola SIMP przy GDLC . 
5. Pomagać w r ea lizowa niu w !Lot. prac 

n aukowo-badawczych o charakterze wy­
przedzającym. 

6. Doprowadzić do r eaktywowania Klubu 
Techniki i Racjonalizacji w !Lot., na co 
zwróciła równ ież uwagę Sekcja Lotnicza 
OW SIMP na zebraniu w dn . 19.12.1986 r. 

7. Podj ąć działania mające na celu u ­
zyskanie prenumeraty ważnych dla dzia ­
łalności Instytutu fachowych czasopism za­
graniczn ych i zapobieżen ie da lszemu 
zmniejszaniu się napływu literatury facho­
we j do Biblioteki !Lot. 

8. Podją ć akcję informacyjną nt. korzyś­

ci i zasad nadawania stopni specjalizacji 
zawodowej. 

9. Przyczynić się do częstszego organizo­
wania zakładowych semin ariów naukowych 
nt . prac realizowany ch w Instytucie. 
Miłym akcentem było wręczenie legity­

macji nowym członkom SIMP, które z rąk 

nowo wybranego przewodniczącego Kola o­
trzymali. kol.: A. Balcerzak, w. Gontarski. 
R. Kostana, J . Kowalczyk I M. Witold. 
Przewodniczący Kola SIMP w Imieniu 

własnym I pozostałych członków wybrane­
go zarządu podziękował za okazane zau­
fanie i zwrócił slę do =zystkich z apelem 
o współpracę. 

Opracowai T . Kur cyk 

ERRATA: Do art. dra In ż . A . Kowalskiego „A naliza wyników prób stat-ycznyeh" wydrukowanego w TLiA nr 4/87 wkradły się 
następujące błędy : 

s. 3 szpalta lewa w. 34 od dołu jes t: ,, Rozważamy najprostszą płaską kratownicę , składającą się ... " powinno być: ,,Rozważamy 
najprostszą płaską kratownicę (rys. !), składającą .. . " 

(a -a0) 2 (e -ek)2 (a -a0) • (e - ek) 2 

s. 3 szpalta prawa wzór 3 jes t: 
119 

+ b• = 1, powinno być: bi + a• - 1 

s . 3 szpalta prawa w. I R od góry Jest : W celu określenia parametrów tej elipsy wykorzystujemy ... ", powinno być: ,,W celu okre­
ślenia parametrów tej elipsy (rys. 2) wykorzystujemy ... " 

ł~-HI{l+e2) 1 l~+li(I+e2)• 
s . 4 szpalta lewa wzór 9 jest : + - - - -----cos(P +a,)] + • ·· powinno być: ... -------- cos (/J-a1)] + •·· 

2 ł 0 ł2 (1 +e2) sina1 210 1,(1 + e2)sina1 
s. 4 szpalta prawa w. 5 od góry jest: ... ,,na kalkulatorze typu SR-58", powinno być: ,, . .• na kalkulatorze typu TI-58" 
s. 4 szpalta pra wa w. 4 od dołu jest: ,,Obliczeniowe dane materiałowe prętów duralowych", powinno być : ,,Obliczeniowe dane 
materiałowe (rys . 3) prętów duralowych .. . " 
podpis pod rys. 3 jest: ,.Charakterystyka prętów duralowyc h • = f(o)", powinno być : .,Charakterystyka prętów duralowych 
o = f(,)" 
Autor i redakcja przepraszają Czytelników. 
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I ASTRONAUTYCZNA 

Zespół napędowy a bezpieczeństwo lotu 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Od zarania lotnictwa zespół napędowy był głównym źród­

łem wypadków lotniczych. Początkowo na pierwsze miej­
sce wysuwała się sprawa niezawodności, a raczej zawod­
ności silnika. Np. działające w Poznaniu przedsiębiorstwo 

komunikacji lotniczej Aero miało bardzo nisk i wskaźnik 

regularności lotów (w 1926 r. - 420/o, w 1927 r. - 52,70/o, 
w 1928 r. - 59,30/o), głównie z winy częstych defektów sil­
nika Renault. Awarie silnika powodowały wówczas tylko 
przymusowe lądowanie w polu i lekkie uszkodzenie sa­
molotów, bowiem prędkość lądowania wynosiła 70 km/h. 
Choć lądowań takich było dużo, a kilka zakończyło się 

poważnym uszkodzeniem samolotu, to jednak nikt z pasa­
żerów nie zginął. Oczywiście, gdyby samolot miał silnik 
o tak dużej niezawodności jak Wright Whirlwind użyty 

przez Lindbergha do lotu przez Atlantyk w 1927 r., a w 
latach trzydziestych przez LOT do samolotów Fokker F­
-VIIB/3m, nie byłoby tych kłopotów. 

. W celu uniezależnienia się od awarii jednego silnika, 
wytwórnia Fokker skonstruowała w 1925 r. trójsilnikowy 
samolot Fokker F-VII/3m. W 1934 r. w wytwórni Douglas 
zbudowano samolot DC-2 (którego dalszym rozwinięciem 

jest DC-3 Dakota) wyposażony w dwa silniki o takiej 
mocy, że możliwe było kontynuowanie lotu z jednym sil­
nikiem nie pracującym. Pozytywne doświadczenia z eks­
ploatacji samolotów wielosilnikowych spowodowały, że w 
przepisach międzynarodowego transportu lotniczego uznano 
za bezpieczne i dopuszczone do przewozu pasażerów tyl­
ko samoloty mające przynajmniej dwa siln iki. Kryje s i ę 

w tym spore uproszczenie problemu. Większe jes t bowiem 
prawdopodobieństwo przymusowego lądowania na samolocie 
dwusilnikowym z silnikami o małej niezawodności (jak np. 
w Moravie) niż na samolocie jednosilnikowym z si lnikiem 
o dużej niezawodności (jak w An-2). Niestety, mimo prób 
na hamowni i prób eksploatacyjnych, niezawodność si lnika 
jes t dobrze znana dopiero po wielu latach użytkowania 

danego typu silnika, a nie w chwili wprowadzania go de 
produkcji. 

Warto wiedzieć, że niegdyś zatrzymanie pracy silnika 
powodowało brak napędu samolotu, dziś może być ponadto 
przyczyną wyłączenia s i ę pomp hydraulicznych i prądnicy 

(napędzanych od silników) powodując: trudności lub nie­
możność spuszczenia ze zbiorników całego paliwa, opusz­
czenia klap do lądowania, czy otwarcia podwozia. Zależy 

to wówczas w głównej mierze od tego, czy awaryjne pom­
py i systemy uruchamiania klap oraz otwierania podwo­
zia mają · inne źródła energii niż te, które zależą od pracy 
silnika . Ważne jest także czy napęd pompy hydraulicznej 
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lub prądnicy jest tylko na jednym silniku (który może 
właśnie zawieść) czy też na kilku. 

Dla bezpieczeństwa lotu jest zagrożeniem nie tylko przy­
padek wyłączenia silnika. Dość często awaria silnika wiąże 
się z jego pożarem. Dlatego w otoczeniu silnika znajdują 
się (w samolotach pasażerskich obowiązkowo) czujniki tem­
peratury oraz instalacja gaśnicza. Skuteczność gaszenia 
pożaru tylko wtedy jest duża, jeśli pożar jest wykryty w 
zarodku. Zwykle spore kłopoty sprawia częściowe uga­
szenie pożaru, czyli jakiś tlący się element, który po pew­
nym czasie staje się przyczyną powtórnego pożaru. Na o­
gół instalacja gaśnicza ma zapas środków gaśniczych poz­
walający na trzykrotne gaszenie pożaru. Między silnika­
mi a resztą samolotu stosuje się ścianę (przegrodę) prze­
ciwogniową wykonaną z materiałów niepalnych odpornych 
na dłuższe działanie ognia. Przy silnikach turboodrzuto­
wych i turbośmigłowych, ze względu na to, że ich turbiny 
pracują przeważnie przy 6000715 OOO obr/min, a czasem 
przy 45 OOO obr/min, awarie związane z uszkodzeniem tur­
biny często ko11czą się jej rozsypaniem. Wówczas siła od­
środkowa wyrywa i rozrzuca z dużą energią części tur­
biny. Tego rodzaju awaria sta je się groźna dla elementów 
samolotu znajdujących się nawet w odległości kilku me­
trów od silnika. 

Z punktu widzenia bezpieczeństwa mdżna też rozwazac 
układ rozmieszczenia silników na samolocie. Tradycyjny 
zwycza j mocowania silników do skrzydeł w 1955 r. został 

przełamany i na samolocie Caravelle silniki znalazły się po 
bokach tyłu kadłuba. Układ ten powtórzono na samolotach: 
Tu-134 (1963 r.), DC-9 (1965 r.) i Fokker F.28 1967 r .). 

Na początku lat sześćdziesiątych powstały nowe odmia­
ny tego układu. Z braku silników o odpowiednio dużym 
ciągu w 1962 r. na samolocie Vickers VC-10, a w 1963 r. 
na Ił-62 zastosowano układ (jak na Caravelli) z dwoma 
silnikami z każdej strony kadłuba. Równocześnie zastoso­
wano ten sam układ do samolotu z trzema silnikami. Trze­
ci silnik umieszczono w tyle kadłuba. Taki układ . miały 

samoloty: Trident z 1962 r. i Boeing 727 z 1963 r. oraz Tu­
-154 z 1968 r. Następnie dla aerobusów DC-10 i TriStar ' w 
1970 r. zastosowano mieszany układ trójsilnikowy, z dwoma 
silnikami pod skrzydłami i jednym w tyle kadłuba. 

Z tych wszystkich rozwiązań najlepszą opinię zyskał kla­
syczny układ zastosowany w Caravelli. Umieszczenie dwóch 
silników obok siebie po jedne j stronie kadłuba stwarza 

cd. na s. 2 

1 



AUSTRALIA 

• Jednak współpraca z Airbus Industri e 
- 5 wytwórni a u stra l ij skich podpisało u­
mowę na udział (40/o) w produkcji aero­
b u sów A.330/A,340, (A. e t C. I 136 ; A viMag 
938) 

0 EGIPT 

• Spoś ród 120 samolotów tre ningowych 
Emb raer EMB-123 T u cano (Brazylia ), za­
m ówionych przez Egipt i Ira k - 20 bę­
dz ie zmontowanych przez A rab Organi­
satio n for Industrialisation (AOI). (AviMag 
936) • 

FJ.NlAMJIA 

• Lini e lotnicze Fi n nair są za intereso­
wane ae robusem Airbus Industrie A.340. (A 

e t C . 1131) 

SZWECJA 

• Siły powietrzn e (Flygvapnet) otrzyma­
ły pie rwsze spośród 50 zamówionych my­
śliwców SAAB 35J - zmodyfikowan e j wer­
sji SAAB 35F Draken. Sa molot charakte r y­
zuje się nowocześniejszą awioniką (m.in . 
radarem) oraz zn acznie zwiększoną liczbą 

punktów podwieszeń p od sk rzydłami i ka,.• 
dłubem . Użytkowan ie samolotów t e j wer­
sji przewiduje się do 2000 r., tj. do cz,astti 
całkowitego zastąpienia ich przez J AS 3~ 
Gripen (począ tek prób w loc ie przewidzia­
n y w br .). ( A . et c . Jl34) 

TURCJA 

• Około 30 samolotów uczestniczyło w 
akcji r epres yjnej przeciwko J{urdom, n a 
t erenie Iraku, po uprzed nim poinformowa­
niu władz t ego kra ju. Zg inęło ok . 100 osób; 
straty określa s ię ja ko znaczn e . (A . e t C .1, 
1134) 

cel. ze s. 1 

~ USA 
• Punktualność na liniach w USA j est 

z ł a i zdaniem wie lu . będzie się poga rsza ł a. 

V/pr a wd zie 700/o opóźnie l1 przypis uj e się 

pogodz ie , a le właśc iwym, p rzyczynam i są : 

gwalto\v ni c wzrastający ruch , nowy prze•• 
lli eg tras, niedosta t ek kontrole rów !aln i•· 
czyc h i przes t a rzale środki t ech niczne. J e­
~zcze 10 l a t ten1u, p rzed e l< onomiczną .d e­
regul a cj ą lolniclwa , która bardzo obniżył~ 

ta r yfy, 17 mln Ameryka nów odbywa ło 

"ś rednio d\vie pod róże lotnicz e roczni c . 
0 1,ecnie 50 mln osó b podróżuj e trzy razy 
w rol,u . W g US News World Heports , aby 
rozwiązać sprawy, FAA powinna zaanga­
żować następnych kilkuse t lrnnt r ole ró w i 
wyd atkować 11,7 mld dol. na nowy, sk om­
p uteryzowa ny ogólnokrajowy system kon­
troli ruchu. Skład niki t ego nowego sysle · 
mu powoli sta j ą się dos t ępne . Zdaniem 
prezesa s towa r zyszenia Air Transport Assn., 
skupi a j ącego 28 dużych linii amerykańskich , 

; ~SG r. by ł ua jgorszym rokiem poci wzgl ę­

r! e rn porząd ku i punl<tua lnośc i . (lntc r nalio­
,na l Herold Tribune, Dec, 24, 1986) J .Z. 

• Prze1n ys low i e uropejsk ie1nu za prop ono­
wano udz i a ł w roz woju przysz ł ego n1yśliw • 

ca (ATF) d la US Air Forc e; z kolei ame­
rykańsk i przemysł l otni czy będzie u czest­
niczyć, być 1nuże, w roz , voju 1ny śli wca 
eu ropej ski ego EFA. Czyżby koniec zadaw­
nionej międzykon ty nenta l n ej lrnnkurencj i? 
(A. et C. l 134) 

• Kol ejny dowód p rzenika nia europej­
skiego przemysł u .lotniczego na kontynent 
amerykańsk i : kalifornij aka spółka Lease 
l' inanc e co. kupiła 3 „małe" aerobusy 
Airb us Indu strie A.320 i trzy aerobusy 
transkontynentalne A.330. (A. e t C. ll35) 

• Pentagon zmniejszył z 1000 na 593 egz , 
~vve za1116wienie na śn1i głowce pola walki 
McDonnell Douglas H elicopt e rs (d. Hughes) 
A H.64 Apa che. Firma zosta ła postawiona 
w bardzo trnclnej sy tuacji fin a n sowej . (A. 

et C . 1135) 

• I.ockh eecl proponuje sys t em wysolrn­
ściowej obserwacji CO-OPS na użytek ru ­
c ilu lotniczego, przy brzeżnego morskiego, 
słu żb meteorologicznych i przeciwpożaro ­

w yel1 oraz komu n ika cyjnych. Pods tawą sy­
s t e mu ma b yi: bezp ilotowy, zda l nie s t ero­
wany stalek p owie trzn y, zti oln y uni eśi: 

apa raturę obse rwacyjn ą o 111 as ic 225+ 45'1 
kg. Energia ina być czc rp a nn z m ikrofa­
l ov..rych ~inlC!l naziernn J ct1, o po,vierzcllni 

►%EŚWIATA 
co najmniej l lin. Energ ia, ok. 2000 W, bę­

tl7ie odbi era na µr zez a n teny pocl s krzyd ł o­

w e. Sa m st:ilck powietr n y będz i e miał 

układ połączonych sk rzydeł (mocna kon­
st rukcja + ekonomiczna aerodynamika). 
Prototy p ma rmec rozpi<;tość 30+45 m i.I 
l:,ę d z i e na pędza n y siln iki em elektryczny m 
o moc y 18+29 kW (25+ 40 KM). Zakłada 

s ię , że CO-OPS bęrlz i e mógł operować na d; 
jedn ym rejonem ni eprze rwa nie przez 60+ 
·-ć- 90 dni. Lockhcccl za powiaria, że sys tem 
!Jędzie uży teczn y po 4 l atach od decyzji 
o rozpoczęciu prac. (A-. e t C. 1135) 

• Lockheed podj ął prace na ci organicz­
nrn1 syste1nen1 anodowan ia powierzchni po­
lery\\ a jących lrnn5trukcję, co m.in. elimi­
n uj e koniecz ność za bezviecza j ącego malo­
wania łych powierzchn i po anodowaniu 
zwykł ym. Korzyści z ewentu alnego wpro­
w ~dze nia l ego procesu na sk alę przemy­
słową l>y lyby następujące : zmniejszenie 
kosztów produkc ji; zmniejsze ni e masy sa­
r:ic, lotu; zwiększeni e odpornoś ci n a korozj ę. 

(A . et C . 1134) 

W. BRYTANIA 

• Zaczęto rozprowadzać a kcj e Brytyjskie­
go Zarządu l'ortów Lotniczych (British 
Airpo r t Aul11ority - BAA). (A . et C. 1135) 

• Ograniczenie prac wydobywczych n a 
Morzu Północnym i ubiegłoroczna katas­
trofa śmigłowca Vertol 234 Civil Chinook, 
wpłynęły n a z naczne ograniczenie działal­

ności przedsięiborstwa transportu ś migłow­

co wego Briti s h International H elicopters. 
( A. et C. 11 37) 

* ZSRR 

• Przed s i ębior stwo h a ndlu zagranicz nego 
Av iaeks port wysyła za granicę ok. 1000 spe­
cja l istów rocznie, za jmuj ącyc h się obsługą 

e k sportowa n ego przez ZSRR sprzętu lot­
niczego, szk o le niem pers0nelu ilp. (L+K 

8/87 ) 

.• W wytwórni samolotów transportowych 
w Ch a rko wie dobiega koń ca produkc ja Tu ­
-134. Jego miejsce zaj m ie An-N, spec ja l nie 
przystosowany do operowania . za k ręgiem 

polarnym. (L+ K 6/87) 

możliwość uszkodze nia sąsiedniego silnika przez si lnik r oz­
sypujący się lub p rzeniesienia pożaru z silnika na silnik . 
Bezpieczeństwo tego rozwiązania za leży od ni ezawodności 

si lników oraz od sk utecznośc i zabezpieczenia prze.c i wpoża­

rowego i przeciwodlan:kowego. Do układu z tr zecim sil­
nikiem umieszczonym w końcu kadłuba też są poważne 

zastrzeżenia , gdyż napęd sterów musi wówczas przebie­
gać dość blisko silnika. Oczywiście ten odcinek mechaniz­
mów sterowania wymaga ochrony przeciwpożarowej i prze­
ciwodłamkowej. Doświadczenia zebrane w latach sześć dzie­

siątych spowodowały, że konstruktorzy za częli powracać do 
mocowania silników pod skrzydłami, na wysięgnikach, co 
zapewnia dostateczne oddalenie od m echanizm ów sterowa­
nia w kadłubie oraz przewodów paliwowych, a także od 
zbiorników paliwa. Wszystkie nowo konstruowane duże sa-

m oloty ot rzymały len układ. W I 969 r . . zosta ł zbudowany 
Boe ing 747 Jumbo J et z czterema s ilnikami pod sk rzydb­
mi, w 1972 r. dw us iln ikowy Airbus A-:lOO i w 1976 r . czte­
rosilnikowy Il-86. Kon stru kto rzy nadal stosu ją ten ukła d. 

Otrzymały go : Boeing 767 z 198 1 r ., Boeing 75, z 1982 r „ 
A:llO z 1985 r ., A .:3 20 z 1987 r. i b udowane obecnie Tu-204 
i Ił-96 . Niezależnie od li czby si lników (samolot dw usi lniko­
wy i jednosilnikowy) i sposobu ich mocowa ni a - o bez­
pieczeńs twi e lo tu decyduje niezawodność silników za­
bezpieczel'l. Np. samolot trójs ilnikowy z silnikami mocowa­
nymi w tyle kadłuba, Boeing 727, który mimo masowego 
u życia (zbudowano go 1832 egz.) uważany jest za jeden 
z na jbezpieczn ie j:;zych na świec i e, gdyż tylko jedna kata­
s trofa tego samolotu spowodowana była problemami tech­
nicznymi. Samolotem o najwyższym stopniu bezpieczeństwa 

jest aerobus A.300 (zbudowano go ponad 250 egz.), gdyz nie 
zginął na nim jeszcze ani jeden pasażer. 
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Obloty prototypów samolotów, 

śmigłowców i szybowców 1984 -:- 1986 

1984 l'. 

9.01 Hughes AH-64A Apache, l. ser., śmigłowiec. USA 
4.02 Sikorsky HH-60A Night Hawk, śmigłow i ec, USA 
6.02 AIDC AT-3, 1. ser., treningowy, Tajwan 

14.02 Cessna Citation S.II, 1. ser., służbowy, USA 
15.02 Cessna T-47A, treningowy, USA 
18.02 NDNlT Turbo Firecracker, Wk. Brytania 
24.02 Boeing 737-300, pasażerski, USA 
29.02 Aerospatiale SA 365M Dauphin 2 z silnikami TM33 3, 

śmigłowiec, Francja 
5.03 Saab-Fairchild SF340, l. ser., pasażerski, Szwecja/USJ\ 
9.03 Schafer/Neiva N-821 Caraja, służbowy, USA/Brazylia 

19.03 TAI 1125 Astra, służbowy, Izrael 
12.04 Airbus A.300-600C, pasażerski , Francja/międzynarod. 
15.04 Grob 111, sportowy, RFN 
21.04 Schempp-Hirth Discus, szybowiec, RFN 
4.05 Grob 112, sportowy, RFN 
4. 05 Hughes 530MG Defender, śmigłowiec , USA 
7.05 Pilatus PC-9 , treningowy, Szwajcaria 

10.05 Aerostructure (Fournier) RF-10, 1. ser., motoszybo-
w iec, Francja 

14.06 Westland Lynx 3, śmigłowiec, Wk. Brytania 
17.06 HAL HTT-34, treningowy, Indie 
20.06 Mitsubishi/MAI Diamond II, służbowy, J aponia/USA 
22.06 Rutan Voyager, r ekordowy, USA 
28.06 Fuji KM-2D, treningowy, Japonia 
3.07 BAe VC.10 K.Mk3, zbiornikowiec, Wk. Brytania 

13.07 Kuffner WK-1 , motoszybowiec, RFN 
22. 07 Antonow/PZL An-28, pasa żerski , ZSRR/Polska 
27 .07 Sikorsky S-75 ACAP. śmigłow i ec. USA 
30.07 BAe Super 748 , pasażerski, Wk. Brytania 
4.08 Edgley EA7 Optica , l. ser. , obserwacyjny, Wk . Bry­

tania 
6.08 Shorts C-23A Sherpa. transportowy, Wk. Brytania 

12.08 RFB Fantrainer 600, I. ser., treningowy, RFN 
15.08 McDonnell Douglas FI A-1 8R Horne t, myśliwsko-sztur-

mowy, USA 
16.08 ATR 42, pasażersk i. Fr ancja /Włoc h y 
17.08 C. Dornier Se,iStar. amfi bia , RFN 
24 .08 Socata TB21 Trinida d, sportowy, Francja 
13.09 Lockheed S-3B Viking, rozpoznawczo- szturmowy, 

USA 
17. 09 AT A Predator 480, doświadczalny, USA 
17. 09 Avtek 400, słu żbowy. USA 
21.09 Dassau lt- Breguet Fakon 900, słu żbowy , Francja 
29.09 Norman NAC 1 Freelance, spo rtowy, Wk. Brytania 
29 09 ~ch leicher AS-22-2, szybowiec, RFN 

5 10 RT AF- 5, treningowy, Tajlandia 
6.10 FMA IA-63 Pampa, treningowy. Argentyna 

12 10. PZL-130 Orlik, treningowy. P olska 
18.10 Rockwell B.lB, I. ser .. bombowy, USA 
;ł l 1 O Robin R3000/100. sportowy, Francja 

3.12 Kawasaki C-1 K ai. treni ngowy, Japonia 
14.12 Grumman X-29A, doświadczalny. USA 
17.12 MDonnell Douglas MD-83 , pasaże rski. USA 
28. 12 Enaer T-35 Pillan , 1. ser. , treningowy, Chile 

l 985 r. 

28.01 Mi lsu bishi/MAI Diamond lI, 1. se r. , s ł użbowy, Japo-
nia/USA 

:rn 01 Robi n R3000/ 180R, sportowy, Francja 
12.02 Valm·-)t L-80TP, treningowy. Finlandia 
26.02 McDonnell D ouglas/GAF. TF-18 Horne t, treningowo­

-myśliwski, USA/Australi a 
3.03 PZL I-22, tren ingowy, P olska 

11.03 /\RV.l Super 2, sportowy. Wk. Brytnia 
15.03 Ra dab Windex 1110, m otoszy bowiec, Szwecja 
20.03 Airbus A.300-600 z sil nikami CF6-80C, pasażerski , 

Francja /międzynarod. 

20.03 I AT Astra, 1. ser .. słu żbowy, Izrael 
29.03 Partenavia AP.68TP600 Viator. s łużbowy, W łoc h y 

20.04 Reims-Cessna F406 Caravan II , s łu żbowy, Francja/ 
/USA 
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30.04 McDonnell Douglas/BAe Harrie r GR.5, szturmowy, 
USA/Wk. Brytania 

16.05 Slingsby T67M200, sportowy, Wk. Brytania 
21.05 Dassaull-Breguet Fakon VlOF (płat kompozytowy), 

służbowy, Francja 
24.05 Robin DR 400/180RP z siln. Porsche PFM, sportowy, 

Francja 
3.06 McDonnell Douglas/GAF F/A-18B Hornet, 1. ser., my­

śliwsko-szturmowy, USA/ Australia 
24.06 Sikorsky S-76 SHADOW, śmigłowiec , USA 
26.06 Partenavia P.68C-TC, wersja pływakowa , słu żbowy, 

Włochy 
8.07 Airbus A.3 10-300 z silnikami JT9D- 7R, pasażersk i, 

Francja/międzynarod. 
9.07 Lockheed/Marshall L-1011-500 TriStar Kl, zbiorniko­

wiec, USA/Wk. Brytania 
25.07 PW-2 Gapa, szybowiec, Polska 
29.07 Kawasaki XT-4, treningowy, J aponia 
1.08 PZL Krosno KR-03 Puchatek, szybowiec, Polska 

17.08 Nanchang CJ-6 Haiyan A, rolniczy, Chiny 
17.08 PZL/Melex Ml8 Turbine Drom a der, rolniczy, Polska/ 

/USA 
29.08 Beechcraft 2000 Starship 1, doświadczalny (do 850/o 

zmnie jszony), USA 
30.08 Bell D292 ACAP, śmigłowiec , USA 
10.09 L ockheed C-5B Galaxy, transportowy, USA 
18.09 PZL-106BT Turbo Kruk, rolniczy, Polska 
19.09 Gulfstream IV, służbowy, USA 
19.09 Centrair 2001 Marianne, szybowiec, Francja 
8. 1 O Mudry CAP-230, akrobacy jny, Franc ja 

15. 10 Fairchild Repu bli c T-46A, treningowy, USA 
28 .10 NAL As uka QSTOL, doświadczalny, Japonia 

7. 11 Westland Lynx AH Mk.7, śmigłowiec, Wk. Brytania 
9.11 Aerospatiale Epsilon z si ln. TP319, treningowy, Fran­

cja 
20.11 P a navia Tornado F .Mk.3 , 1. ser., myśliwski, Wk. Bry­

tania/międzynarod. 
11.1 2 Changhe Z-8 (Super Frelon), śmigłowiec, Francja/ 

/Chiny 
17. 12 Aermacchi MB-339C, treningowy, Włochy 
28. 12 Fokker F50, pasażerski, Holandia 

1986 r . 

30.01 Boeing 767-300 , parnżerski, USA 
31.01 Dornier/HAL Do 228- 201 , transportowy, RFN/Indie 

5.02 Wes tla nd TT300, śmigłowiec, Wk. Brytania 
14. 02 Embraer/Shorts EMB-312 Tucano z siln . Ga rrett, tre­

ningowy, Brazylia/Wk. Brytania 
14. 02 Enaer T-35TX Aucan, tre ningowy, Chile 
15.02 Beechcraft 2000 Star ship 1, służbowy, USA 

3.03 Cessna 208B Caravan I , transportowy, USA 
22 .03 Schleicher ASW-22BE, motoszybow iec, RFN 
28.03 Schl icher ASH-25MB, motoszybowiec, RFN 
25.04 Air Tractor AT-503. rolniczy, USA 
27.04 Partenavia P 86 Mosq uito , sportowy, Włochy 

2.05 Schempp-Hirth Nimbus 3D, szybowiec, RFN 
19.0:i BAe Hawk 200, szturmowy, Wk. Brytania 
14.06 Westla nd/Sikor sky S-70C z siln ikami RTM322, śmig-

łow i Pc . USA/Wk. Brytania 
1.06 Valmct L-90 Redigo, treningowy, F in landia 
4.07 Dassau lt-Breguet Rafale A, myśliwsk i , Francja 
6 07 Stemme S.10 , m otoszybowiec, R FN 

15.07 PZL-M26 I sk ierka. treningowy, Polska 
16 07 PZL/ /\irtech P ZL- 130T Turbo Orlik , treningo wy, Pol­

sk a /Kanada 
1.08 Douglas/Schafer DC-3 z silnikami PT6A-65, transpor­

towy , USA 
6.08 BAc J\TP, transportowy, Wk. Brytania 
8.08 BAe EAP, myś liwski , Wk. Brytania 

19.08 CASA/Nurtan io Airtech CN-235, 1, ser., transportowy, 
Hiszpania/I ndonezja 

.08 TAI Lad. trenin 1sowo-myśl iwski , Izrael 
I :1.09 McDonnell Douglas F/A-18C Hornet, 1. ser., myśliw­

sko-szturmowy, US A 
23.09 Piagg io Avanti , s łużbowy , Włochy 
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Zagadnienia 
poprzecznym 

• 
związane ze sterowaniem 
szybowca 

J ednym z etapów projektu wstępnego szybowca jest ana­
liza zagadnień związanych ze sterowanliem poprzecznym . 
. Je j celem jest dobranie parametrów lotki pny założ•onym 
rozkładzie profil~ wzdłuż ~•,ozpiętości skrzydła. Wieikość mo­
mentu poprzecznego obracaj ącego s.zybowi.ec wokół osi 
podłużnej i reakcja płatowca zależą od masowej, ge,ome ­
tryczne j i aer•odynamicznej charakteTystyJ{'i statku po­
wietrznego. głównie zaś od aerodynamiczne j 1charakt1ea·y:sty­
ki lotki oraz tłumienia wywołanego zjawiskam'i t•owa:rzy­
szącymi obrntowi fl]. 

Tematem niniejszego artyiktiłu jest charakterystyka czyn­
ni ków wpływających na wielkość momentu poprz.eczne.go 
o raz wynikowych obciążeń skrzydła [4]. 

Geometryczna i aerodynamiczna charakterystyka lotki 

Położenie lotki na skrzydle charakteTyzuje (rys. 1): 
- współrzędne początku yp .i końca y,, l otki, 
- rozpiętość lotki bL = Y1< - Yp, 
- głębokość lotki (stała lub zmienna wzdłuż r'OZpiętości) 

![, = (ldl)y. 
Znając funkcję zmiany cięciwy wzdłuż rozpiętości (łr) = 

= f(y ) można wyznaczyć powierzchnię lotki: 

(1) 
Yv 

przy czym za cięciwę lotki przyjmu je się odległość •os,i obro­
t u lotki •Od krawędzi spływu, mierzoną wzdiuż cięciwy pro­
fi lu . 

Wychylenie lotki o kąt /h (dodatni dla wychyleń do dołu , 
ujemny dla wychyleń do góry) wywołuje zmianę kąta na­
tarcia na skrzydle o wielość: 

(2) 

gdzie : 

( :;L) rL = f(,L) - funkcja g łębokości lotki, 

kp - ·· współczynnik za leżny od ką!. a wychylenia fh . 
Obie powyższe wielkości pokazano na ry s. 2. 

W przypadku gdy głębokość lotki jest zmienna z roz­
pię t c:,ścią skrzydła, za leżność LI ((L 0

" f(/Jr) tworzy pęk krzy­
wych, z których każda odpowiada inne j giębokości TL 

(rys. 3). 
Rozkład współczynnika s.iły no~ne j wzdiu ż rozpiętości 

skrzydła Cz N = f('U), w przypadku lotki n ie wychylone j 
(rys. 4), po je j wychyleni u ulega modyfikacji wskutek su­
perponowania nań przyrostu LI CzL = f(y) wywołanego wy­
chyleniem lotki (ry s. :,), z uwzględnieniem wpływu na całe\ 
rozpiętość polówki płata (od y = (J do y = b/2). 
Ponieważ rozkład CzN = f(y) jest sy m etryczny (identycz-

Q6 

Q4 

G,2 

Rys. l 
o 

4 

fO 

0,ł 
20 
02 

30 
Q,3 
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ny na lewym i prawym skrzydle), zaburzenie rónowagi 
rpoprzeczme j może być wywołane jedynie rnzkładem LICzL = 
= f(y ) nriesyme tr)Ocwym, ze względu na różny kierunek 
wychylet1Jia IoltJki na lewym 1i pra wym slkrzydl,e [2]. 

W celu Ji'kwidacj,i momentu ,oporowego lotek, ut;rudnJa ­
jąceg,o zakręt, stosuje s·ię róż:nicowość 1wychyleń (do góry 
lotka jest wychylana o kąt większy n.iż do dołu), co .po­
woduje , iż wartość ujemnego ·przyrostu wyporu na jednym 
skrzydle j.est wyi:sza od przyrostu d ,i,datnieg,o na drugim. 
W wyniku tego wypadkowy przyrost współczynnika siły 
mośnej byłby ujemny, jednakże dla zachowa:n.ia :niie ~ie­
nionej pn;dilw foi l ot u :należy zmienić (w tym .przypadku 
powięlkszyć) !kąt natarcfa na .skrzydle: przez srterowanie 
fPOdluż,ne , o wa1io•ść t'.las. Wskutek tego na całym płaci e 
pojawi s.ię p1,zy,r,os t współczynnika siiy nośne.i 

(
,dCz) 

L1Cz, = - - L1a, o przebiegu proporcjonalnym do Cz;v = f(y), 
da y 

gdzie ( dCz) - .pochylenie charakterystyki wyporowej w 
da y 

przekroju y. 
Supenpozycja roz.kladów: LICzs = f('y) i LICzL = f(y) daje 

„ze;rowy" rozkład przyrostu współczynnika si ły nośnej 
{rys. 6) , równy: 

L1CzLo = L1Czs + L1CzL 

Wielkość kąta L1as określa zależność: 

- L1PzL 

dCz 
q·S· -

da 
gdzie: 

(3) 

( 4) 

q - ciśnienie dynamiczne dla prędkości lotu V, przy 
które j następuje wychylenie lotki , 

S - powierzchnia nośna p!ata. 
dCz 
Ta" - pochylenie charakterystyki wyporowej Cz = f(G) 

całego ,płata, 
b l2 

L1PzL = f (LJCzL)y ly dy 
-blJ. 

ly - ci<;ciwa w przekroju y, 
( LICzL)y - przyrost współczynnika si ły nośnej od wychy­

lenia lotki {.na lewym i prawym sk rzydle), w przekroju y. 
Całkowanie d1otyczy całeg,o ·płata, tj. od (--b/2) do ( + b/2). 

Moment przechylający 

Mom ent przechylający jest wywoływany silami jakie 
powoduje „terowy" rozkład współczynnika s iły nośnej : 

1/0 
Q4 

bil 

ML = q .r (LJC~0 L)y fy •y ·dy = <J·A 
-bil 

(5) 

__-Ttn 

----------PL 
Rys. 3 
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gdzie : 
bil 

A = f (L1Cz0 L)y· y• l.r•dy 
- b/2 

Osiąga on n,om-ina lną war tość w m omencie pelneg,o wy­
chyl,enia lotek , wzrastając w cza sie wychylenia od począt­
kowej wartości ze rowe j. 

Pod '\VPl.r wem momE,n tu ML szy bowie c zost a je w pr a wi,o­
ny w ruch obrotowy względem os.i podłuż,nej, zakreślają c 
d rogę kątową 1p (ry s. 7). 

Momenty tłumiące 

Moment ocl sk r:~11dla 

Ru ch obrotowy szybowca odbywa się z p rędlkośc~ą lq­
t ową : 

(6) 

W przekroj u sk rzydła odległym •o Jl od płaszczyzny sy-­
me tQ• i,i szyb owca ( w k tóre j le·ży ś rodek masy ,szyb owca ) 
cl ochocl zi do zm ia ny kąta na ta,rcia wyw-o ła,ne j ,obrotem: 

(7) 

co jest po wode m ,pnyrostu współc zyn nika s i ł y rno śnej: 

Cz„ Cz,,• ( ) 

12. 
I 2 

I 
1 

, I 0 ' ' I ! t ! I I ! ł 

l~L l1WAJi ' I i~ 
Rys. 4 Rys. 5 

L1 Cz = ( dCz) . d'f' . .r_ 
"' da y dt V 

(8) 

skiierow aneg,o ,przeciwnie do przya·1os,t,u wy,woła111ego wychy­
Jen imn lotki. Przyrost ten -stwarza mome nt tłumiący il'U Ch 

o brotowy : ., 

Za,pisując : 

B = 7 (dCz) ·y• •ly•dy 
-bl2 da y 

chwi lową wa-rfość mo mentu okreś la zależność : 

lJ dl/I 
Mw, =-·-B 

V dt 

Moment od u sterzenia wysokośc i 

(9) 

(10) 

An alog ic2inlie ja k dla sk r zydła, m omrmt tłum i ący od uste ­
.r zernia wys,olk-ośc i wy,no.s•i: 

gd.zie : 

lJFl dl/I ' 
.M",a

11 
= - - ·- C 

Vu dt. 

bu '2 ( ac~ ) 
J ~ff 2 

C = -- · y wluY -cl_yn 
- bu'' da 11 Y H 

( 11) 

l nde ks Il ,ozna cza wielkości charakteryzujące us ter.zen ie 
poz,iom e. 

W •przy pa dk u szy bowców wielkość zmia ny prędkości 
s trugi .s pływaj ące j ze .skny<lła je.st nie w ie lka i możn a p,rzy­
j ąć 

Va ~ V , a tym samym qu ~ q. 

Moment od usterzenia kierunku 

Aerodyn.amic znue znacząca czę~c u.sterzeniia kierunku 
(ry:s. 8) zawieTa s, i ę międ1zy '\-Vspól r,zęcl nymi Z p i zk. Mo-
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mernt tłum ią cy wyw<1la n y ,obro,tem uste1·zeinia pi,onowego 
wynos,i : 

gdzie : 

Indeks v oznacl.a wielkości c haralkteryzujące u ster zen ie 
,p i,o-n owe . 

Całkowity m om eni tłumiący 

Ca łkow i ty moment tłumiący jes t sumą składowych: 

q dl/I 
!1Iw ~ .11,f(U + llfw + M ,,, = - · - (B + C + D) = 

s Il " V dt 

(1 3) 

Je dnakże s iła na usterz.e-n iu p ionowy m wywołana obro­
te m W;>Jg )ęclem osi p,odlu ż nc j : 

. ,
1
~ ( dCz,, ) dv1 z 

Pv = lJ - - · - •- •lz •d:; 
zp do, , z dt V 

(14,) 

wy woh.ije z k,olei wzg lędem -osii p ionowe j (rys. 9) ,moment: 

Rys. 6 

(15) 

gd zie : Lv jest J·amien iem 9ily Pv względem -osi p i,onowe j 
przechodzące j przez ś·rodC'k masy szy bow ca (3]. 

M,oment M , wyw,oluje obrót :szy bowca wz.g lę dem osi pio­
n-owe j z prędkoś c i ą kąt•ową : 

dK 
Wz=-

dt 
(16) 

gdzie : " j est p rze mieszczen iem kątowym szybowca w t ra.k­
-oie o br,,>,tu względem osi pio,nowe j. 

Obrót t en jes-t przyczyną zTóżnioowania p.rędilwści o,p.y ­
wu na lewym i prawym s.krzycll e , która w rrnnpa try wa n:, 
p rzekroju y wynosi: 

(17) 

Przywst te n . w zal eżnoś c i od k ie ru nku obro-t u n a jedn e j 
poló wce płata jest cl od a tnii ( !'.! V 11 > O), na drugie j zaś uj em­
ny ( LlV 11 < O). W <konsekwencj,i s kładowa wypadkowe g,o mo-
1mentu rt;l,u,miącego p o--: hodząca od skrzy dła (10) z,osta je, 
wskute k obr,otu wokół osi pionowe j , zmodyfikio\vana do : 

(18) 

gd zie : 

bti ( dCz) ( 1 1 ) F = { - - --+-- - y 2 •b .•dy 
· da Y d,c dK > 
o V + - -y V --y 

d! dt 

dtc 
L1Vv = )' 

J dt 

Wy1Pad1kowy momen t tłumiący p r zybie,ra wówcza s ipostać: 

dl/I( C+D) Mw = q - F -1- ---
dt V 

p,rzy czym w.p ły w pręd k ości kątowej Wz 111a NiwH i Mwv, 
z ipowo du m ni,2jsz.ych rozpiętości u s terzeń w pocównanli u 
ze Sikrzydłe m. może być pominięty . 
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Obrót szybowca 

Mom€!!1Jt przechy laj~!CY szybowiec wywołuj e przys,p iesze ­
nie kątowe w21ględem ,o,s:i podlużne :i. o m<1ksymalnej wa['­
tości : 

dt' J 
(20) 

X 

gdzie Jx jest momen tem bezwładności szybowca względem 
,osi podłużne j. 

Przy,s,pie s.ZJen ie t o ,o siąga -wartość ma1ksymal111ą w chwili 
.początfoowej !przy z·ałoż,ern:iu gwałtowne.g,o wychylenia J,oitek) , 
a następnie maleje w miarę wzrostu tłumienia. 

Chwilo,va wartoś<'· rrzyspieszenia wynika z zależności: 

(21) 

względnie i:Jiorąc pod uwagę obrót wokół osi pionowe j: 

--=- A - F + -- -d' 1f/ q [ ( C + D ) dl/I ] 
dt J x V dt 

(2 2) 

Równanie ruch u obrotowego szyoowca względem osi po­
dłużne j przedst;:i w ia za l eżność: 

d 2~ + [__J___ (F +~ -±_~ )] dlf/ - qA = O (23) 
dt · Jx V d~ Jx 

Wraz z upływem czasu obrotu przyspieszer:ie kątowe 
m a leje 1 po czasie t0 spa d a do zera, a ruch staje s ię obro­
tem ustalonym z prędkością bitową wynikającą z zależ­
nośc i (23): 

dlf/ 

dt 

A 
- - ---- = Wo 

C + D 
F --1- - ­

V 

(24,) 

W celu scharak teryzowania obrotu us talonego często 
wprowadza s i ę wielkość: 

_ W 0 A 

p =v = FV + C + D (25) 

Podane w yzeJ zależnośc i dotyczą u stalonej wartości pręd­
kośc i lotu V. Zgodnie z przepisami bt,dowy szybowców (np . 
OSTIV'76, JAR 22) sterowność char akterystyczna jest okre­
ślana dla prędkośc i lotu V = 1,4 V s, gdzie V s jest prędko­
ścią przeciągnięcia szybowca w rozpatrywanej konfigura­
cji lotu. 

Obciążenia skrzydb 

W trakcie obrotu -szybowca wokół osi podłużnej obcią­
żenia skrzydła zmieniają si ę od st an u początkowego 

(OJ x = O) do u st :1leni a si ę obrotu (cux = W x o = const). Dla 
ustalenia wielko ści obcią;:eń skrzydła należy przeana li zo­
wać oba stan y graniczne . 

Stan początkowy 

Obciążenie skrzydła w momencie wychylen ia lotek do 
nominalnego położenia, tj. : 

- pełnego wychylenia (konstrukcyjnego) p r zy prędko­

sci VA, 
- 1/3 pełnego w ychylenia pr zy prędkości Vn, 

jest superpozycją: 
- obciążenia w locie u stalonym przed wychylenie m 

lotek, -
- p rzyrostu obc iążenia aerodynamicznego spowodowane-­

go wychyleniem lotek, 
- p rzyrostu obciążenia masowego wywołanego · przyspie ­

szeniem kątowym obrotu. 

Siła dynamiczna na skrzydle : 

6 

11/ 2 

T', = ( ( Co;v -I- .1Cz„L + .1CoJ.r · I_, -dy 
- '1;1 ! 

(26) 

gdzie : Cz N - wielkość wspólczyHnika siły nośne j • n a 
sk rzydle przed wychyleniem lotek (rys. 4). 

Siła masowa: 

' bj/ ! ( M L· y) ( dQ8 ) P,,, = - l ± --- -- · dy 
-b/ 2 Jx·g dy y 

(27) 

gdzie : Q. - ciężar struktury skrzydła . 
L':nak ( +, - ) dotyczy odpowiednie j połówki płata, z któ­
rych jedna porusza s i ę do góry, a druga do dołu . 

Wypadkowa siła n a skrzydle: 

P = P 2 + P,,, (2 8) 

Moment gnący normalny w dowolnym przekroju płata 
J.lo, przy L1praszczającym założeniu; że składowa normalna 
s i-ly aerodynamiczne j PN= P. wynosi: 

Obrót usta.Zony 

W chwili ust alenia s i ę obrotu obciążenie skrzydła jest, 
superpozycją: 

-- obciążenia w locie ustalonym przed wychyleniem 
lotek, 

- przyrostu obciążenia wywołanego wychyleniem· lotek, 
- przyrostu obciążenia wywołanego obrotem skrzydła . 
Siła aerodyna:niczna na sk rzy dle: • 

P,= 7 [(CzN --1- .dCzoL + .dCzs)y ± Wo: · (dCz ) ] -l>• dy (30) 
-bJ i T da y 

Siła m asowa: 

b/~ ( dQs ) P,,. = - coslj/0 j -- -dy 
- bJz dy y 

I 
I 

""i I 
----- - ~ 

R y s . 8 

(31) 

gdzie : 1./'o - kąt , jaki twor zy płaszczyzna c ięciw z lini:i 
horyzontu w m omencie ustalenia s i ę obrot u. Podczas trwa ­
nia obrotu ustalonego 1p = f(t) i dla 1p = 90° oraz 270° sil:\ 

Ry s . 9 

masowa (11ormalna du pł a szczyzny cięciw) znika, zaś dld 
0° i l!W 0 os iąga wielkość róv.· ną ciężarowi skrzydła . 

Moment gnący normalny (przy założeniach jak dla sta­
nu początkowego) w prze kroju Yo wynosi: 

k[N = 7-fl[( czN + .dCzoL + .dCz,) ± (01:y ( dd~z ) ] ly + 
H y 

- COS l//0 c~~ )Jdy (32) 

cd. na s. 7 
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Tłumienie drgań skrętnych wałów korbowych 
lotniczych si lników tłokowych (11) 

Dr inż . MICHAŁ ŁAGOSZ 
Prof. dr hab. ini. STEFAN SZCZECIŃSKI 
Wojskowa Akadem ia Techniczna 

Tłumi k i bez rozpraszania energ ii 

Grupę tJ.umików ograniczających nadmierne amplitudy 
drgaó bez rozpraszania energii ruchu drgającego tworzą 
tzw. tłumiki wahadłowe (jest stosovvane również określe­
nie: antywibratory wahadłov,:e). Tłumik wahadłowy two­
rzy masa zawieszona przegubowo n a r amieniu walu kor­
bowego. Oś obrotu tej masy nie pokrywa się z jej środ­
kiem geometrycznym ani z osią obrotu wału korbowego. 
Jest to w zasadzie rodzaj wahadła fizycznego znajdującego 
~ię w polu przyspiesze ń dośrodkowych. 

Na rys . 6 przedsta wiono schemat najprostszego tłumika 
wahadłowego, składaj ącego się z masy skupione j zawie­
szoneJ obrotowo na r amieniu Q w punkcie 0 1• P unkt za­
wieszenia 0 1 le?.y w odległoś-:i L od osi oi.Jrotu wału kor­
bowego, tj. od punktu O. Podcza - jednosta jnego ruchu 
c,brotowegu walu mam ta, wskutek dzialnn ia sil odśrodko-• 
wych, leż:v - na 11roste j przechodzącej przez punkty O i 0 1. 

W przypadku wystąpienia drga ó :,krętnych walu, zarówno 
ramię walu jak i p r zegubowo zawieszona masa będą wy­
konywać 0kre, owe ruchy drgające . 

Równania ruchu ramienia walu i masy tłumika można 
przedstawić w po~taci [2]: 

(L + p)~w -ł- P'Pt + Lcv 2 ą,t = O 
(5) 

gdzie : 
L - odległość punkt u zawieszenia wahadła od osi obrotu 

wału korbowego, 
e •- ramię wahadła, t j. od ległość środka m asy wahadł a 

od osi jego obrotu, 
w - prędkość kątowa w alu korbowego, 
m - masa wah adia, 
Iw - masowy mom(·n t bezwładności ra mien ia walu kor­

bowego, 
Cw - wypadkowa sztywność wału, tj . odcinków wału 

R ys . 6. Schemat Uumika wahad łowego 

cd. ze s. 6 

Wnioski 

• S tero·Nanie poprzeczne szybowcem wpr owadza złożo­
ny sta n zjawisk aer odynamicznych warunku j ą cych obrót 
szybowca •NOkól os i podłużnej. 

• Momentom obracaja_cym towarzyszą aerodynamiczne 
momenty tłumi nia i ich rów no\ aga decyd u je o ustaleniu 
się· obrotu. 

• Obrotowi wokół osi pod łużne j towarzyszy sprzężony 
obrót dokoła osi pionowej, modyfil ując zjawiska aerody­
namiczne . 

• · Obciażen ie aerodynamiczne skrzydła ulega w t r akcie 
obrotu zm ian ie od st anu w momenc ie początkowym do 
chw ili ustalenia s ię obrot u. 
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bezpośrednio przylegających do płaszczyzny zamocowania 
tłumika, 

Mw ·- amplituda momentu wymuszającego, 
Q - częstość momentu wymuszającego, 
,:P w , ,:Pt - kąty wych ylenia ramienia walu i ramienia 

tłumika względem ich neut ralnego położenia, 
v - kąt przesunięcia fazowego moment u wymuszającego. 

Rozwiązanie powyższych równań ruchu p r zewid u je się w 
postaci : 

'/Iw = Aw • sin (S2· t + ó) 
ą,1 = At•Sin(S2 ·t + ó) 

(6a) 
(6b ) 

Po wykonaniu n iezbędnych działań otr zymu je się wzory 
określa jące amplit ud y drgar'l ramienia wału: 

1Y1'w 
Aw = - --------------

• [ m (L -j- p) ' L w' ] Cw-Q- lw -ł- -------
L cv•- pQ 2 

(7) 

tłumika: 

(8) 

Ze wzoru (7) wynika, że wpływ tłumika wahadłowe~ ~• 
na układ drgający sprowadza się do zwiększenia m aso,ve­
go momer-tu bezwładności ramienia walu o wartość dru­
giego składnika w nawias ie kwadratowym w tym wzor ze . 
Niezwykle istotny jest fak t , że wartość t a zależy nie t„ 1 
od cech geometrycznych tłumika (t j. wymiarów i m :. J ., 

ale również od prędkości obrotowej wału kor bowego 1 c_ , 
stośc i m oment.u wymu~zającego. Jeśli dobierze się para . .ie„ 
try tłumika w ten sposób, że : 

L 

p 
(9) 

to wartość m omentu be~wł ad oości r amienia wału r aze:11 
z zamocowanym na n im tłumikiem wahadłowym będzie 
nieskończenie w ielka. Jednocześn ie, jak wynika to ze wzo­
ru \'/), a mplituda drgań r a m ieni a walu będzie r ówna zeru. 
Oznacza to, że w płaszczyźnie zam ocowani a tłumika prz. 
spełni en iu założen ia (9) tworzy s ię węzeł drgań, n atomir. 
t ł umik bGdzie podlega ł drganiom , k tórych amplitudę 
na określić ze wzoru (8) po uwzględnieni u założenia 

Mw 
At = - -----­

m (L + p)Lw2 

\Vs ta wia j~c powyższą wartość do r ówn an ia r uch u tłumika 
(fJI.J), otrzymu je s i ę: 

1U,a 
ą,, = - --- ----- sin(S2·t + ó) = 

m (L + p)Lcv ' 
Nl w 

----- sin(S2·t + t5 + n) (11) 
m(L + p) Lw' 

A za tem. jak w ynika z powyższego wzoru, tłumik wychy­
la s i ę w pr zeciwne j faz ie du moment u wymusza jącego . 

Równanie (9) można zapi sać następująco: 

• Obcią żenie masowe wywohme przysp ieszeniem w ru­
ch u obrotowym os iąga m aksimum w fazie początkowej 
i znika ,v chwili ustalen ia siQ obrotu. 

O O bciążenie m asowe pochodzące od przyspieszenia 
ziemskieg(J zmienia się wraz z cosinusem kąta, jaki t wo­
r zy p łaszczyzna cięciw z h oryzontem . 
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k = ~ = v -~- (12) 

gdzie: k --- rząd harmoniczne j momentu wymuszającego. 
Powyższa zależność jest podstawowym wzorem dostro­

jenia tłumika wahadłowego do harmonicznej momentu 
rzędu k. Np. aby uzyskać dostrojenie tłumika do h armo­
nicznej rzędu k = 3,5 w siedmiocylindrowym (czterosuwo­
wym) silniku gwiazdowym, stosunek wymiarów Lle po­
winien wynosić Lig = 12,3. 
Powyższe rozw ażania przeprowadzono bez uwzględnienia 

oporów ruchu masy tłumika. W rzeczywistości opory ruchu 
tłumika spowodują, że ramiorn1, do których zamocowano 
tłumiki, będą wykonywać drgania o amplitudzie tym 
większej, im większe będą opor y ruchu tłumika. 
Dołaczenie tłumików wahadłowych do układu drgające­

go wiąże się ze wzrostem liczby stopni swobody, dlatego 
zmienia s ię nie tylko częstość i postacie drgal'l swobodnych, 
ale również ich liczba. ·wyznaczanie częstości drga l'l wła­
snych układu z tłumikami wahadłowymi może być doko­
nane tak jak dla układu bez tłumików, z tym że momenty 
bezwładności m:is z dołączonymi tłumikami wahadłowymi 
należy przyjąć w postaci: 

I,,. = Iw+ 
m(L + p) 2 

1-~(:r (l 3) 

gdzie: p - częs.to ść kołowa drgal'l własnych układu . 
Z powyższego wzoru wynika, że m asowy m oment bezwład -
ności Jest zależny od prędkości kątowej wału, a zatem 
częstośc i drgal'l własnych również będą zale żne od pręd­
kości kątowej wału. 

Na rys. 7 przedstawiono wykres rezonansowy czternasto­
cylindrowego silnika w układzie podwójnej gwiazdy z dwo­
ma tłumikami, przy czym jeden dostrojono do harmonicz­
nej rzędu k = 3,5, a drugi k = 7 ,[2]. Linią przerywaną za­
znaczono częstości drgal'l własnych walu przy sztywnym 
zamocowaniu mas tłumików. Jak widać z rysunku, linie 
częstości wymuszających dla k = 3,5 i k = 7 nie przeci­
nają linii częstości drgal'l własnych uwzględniających dzia ­
łanie tłumików, a zatem harmoniczne tych rzędów, na 
które dostrojono tłumiki, nie mogą wywołać drgaii. układu. 
Powyższe rozważania elementarnej teorii tłumików wa­

hadłowych przeprowadzono bez uwzględnienia masowego 
momentu bezwładności wahadła względem jego środka ma­
sy, zatem jest to model wahadła matematycznego. Rzeczy­
wiste postacie konstrukcyjne tłumików wahadłowych mają 
masy rozłożone, dla tego, zachowując ważność dotychcza­
sowych wniosków, należy przyjmować -promiel'l wahadła 
jako: 

Q,p, 

~ ._,____ k•l4 k=I05 · r--- /:-7--J 
, , - P;1 

2CXXJe------f--7- -!l --- k•? 

: ; / I 
-1500 - --- H --

/ :/ I 

{O()() 

Pi 
500 

I 

/ 

P. 1/ - t---1 o - - - --·· - -<tł. · 
o 100 200 JCXJ {/s 

Rys, 7. Wykres r ooonani;owy walu korbowego siln ika gwiazdowe­
go : Pl, P2 - ,często-ści d rgań iwlasnych wału z u sz tyw.nionymi tlu­
mik,ami, Pit, P2t, P3 t - częstośc,i drgań własnych walu z u,względ­

nleniem d.zia!anda tlumil<ów wah,id!owych 

Jś.m.+ ma 2 

p = ----- (14) 
1r.a 

gdzie : 
hm. - masovvy moment bezwładności wahadła wzglę­

dem jego środka masy, 

8 

a - odległość punktu obrotu od środka masy wahadła, 
m - masa wahadła. 

Na r ys. 8 przedstawiono schemat konstrukcy jny prostego 
llumika wahadłowego, sk ł ada j ącego s i ę z masy zawieszo­
nej obrotowo na swo rzniu. Warune;, dost rojenia tłumika 
do harmor; icz1wj rzędu k po uwzględnien iu wzoru (14) 
przyjmuje pos ta<':: 

k = V I , .n:n~ ~na 2 
• (15) 

Istotną wadą tego typu tłumika s,\ znaczne opory ruchu 
masy tłumika wywołane ta rciem na sworzn iu mocującym. 

-$ - -, 
j___ I 

-J 

l..__ 

!-
~ 

I 

.s.m. ! o, 

~~- . t 

Rys. 8. Prosty tłumik wahadłowy: 1 - ramię w alu, 2 - wah adło . 
3 - S\"O rzeń mocuj ący 

Zmnie jszenie oporów ruchu masy tłumika jest możliwe 
przez takie je j zawieszenie, aby r uch wahadłowy powo­
dował wzajemne przetaczanie si ę współpracujących ele-

a) I b) - --1--
I 

• -- r 
_j_ 

·, 

..... 
.!L. -J 

.1-
' 

Rys, 9. Tłumiki Salomona : a) wewnętrzny, b) zewnętrzny; 1 - ra­
mię walu korbowego, 2 - wewnętrzny krążek wahadłowy, 3 
zewnętrzn~ pie,rścień wahadłowy, 4 - sworzeń 

m entów w punkcie z3wieszenia. J edno z takich rozwiązań 
przedstawiono n a rys. 9 (jest ono znane jako wewnętrzne 
i zewnętrzne krążki Salomona). Warunek dostrojenia tłu­
mika wahadłowego z wewnętrznym krążkiem wyraża się 
wzore m: 

I / mLd' 

V 2(0 - d) ( J,.m. +-l-mr/2
) 

k = 

1 
lub po uwzględnien iu , że l ,.m. = - 1111/2 

1, 

gdzie: 

I/ .\ L 
k = V 3(0 - cl) 

(16) 

(l6a) 

L - odległość środka otworu w ramieniu walu od osi 
obrotu wału korhowego, 

D, d - średnica otworu i krążka (rys . 9a). 
N a to miast dla zewnętrznych krążków (pierścien i) Salomo­
na warunek dostrojenia ma posiać : 

-. I mLD
2 

k = V 2 (D - eł) ( hm. + : mD2) 
(1 7) 
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gdzie : 
D, d - średn ica wewnętrzna pierścienia sworznia 

(rys. 9b), 
L - odleg łość osi sworznia od osi obrotu w alu korbo­

wego. 
Bardzo częstym rozwiązaniem konstrukcy jnym jest wy­

korzystanie j,1kc tłumika przcciwmasy służące j do wyrów ­
noważenia siln ika. Cel ten osiąga s i ę d zięki wahadłowe­
mu po łączeniu przcc iwmasy z ramieniem wykorbienia 

Rys. 10. Tłumik wahad łowy z b ifila rnym zawies,eniem: 1 - ramię 
w al u, Z - ,przeciwmasa waha dłowa, 3 - sworzeń 

dwoma sworzniami przechodzącymi przez ot wory w r amie­
niu walu i pr zeciwm asie (r ys. 10). Tłumiki tego typu są 
znane pod nazwą tłumiki bifilarne l ub tłumiki wahadłowe 
Taylora. Masa tłumika , dzięki zawieszeniu w dwóch punk­
tach, w ykonu je plaski ruch równoległy, a za tem masowy 
m oment bezwładnośc i względem środ\r a masy wahadła nie 
ma wpływu na dostro jenie . Warunek dostrojenia tłumika 
bifilarnego m a n astępu j ącą pos tać: 

k = -. / L + L~. ru . (18) V D - d 

gdzie: 
D -'- średnica otworu w przeciwmasie ramien iu wału , 
d - średnica swor znia , 
L - odległość osi otworów w ram ieniu walu od osi 

walu, 
Lś.m . - odlE>głość osi otworów w przeciwmasie od je j 

środka masy. 
Z powyższego wzor u wynika, że m asa tłumika nie wy ­

wier a wpływu na jego dostrojenie. Nal e ży jednak pamiętać , 
że m asa tłumika wpływa na amplitudę jego wahań - por . 
wzór (8) i ( l(J). Przy amplitudzie At > 0,1 .. . 0,2 r ad przed­
~tawiony wa runek dostrojenia traci swą ważność . Podobnie 

w pr zypadku tł umików S alomona wystąpienie a mplitud 
przekraczających podaną wartość stwarza możliwość za­
istn ienia poślizgów na współpracuj ących powierzchniach, 
co dodatkowo zmien ia dostrojenie tłumika. 
Tłumik i wah a dłowe mogą być st osowan e n ie t ylko po­

jedynczo . W siln ikach, w k tórych wały korbowe nie muszą 
być wyposażane w pr zeciw m asy wyrównoważające spotyka 
się tłumiki wah adłowe zgrupow ane w os iowo-sym etryczne 
zestawy na jednym ko11cu wału. W zest aw ie znajdują s ię 
tłumiki wahadłowe dostrojone parami do różnych h armo­
nicznych. 
Tłumik i wahadłowe umieszcza s ię w silnik ach gwiazdo­

wych w płaszczyznach przyłożen ia momentów wymuszaj ą­
cych drgania, a zatem najczęście j wykorzystuje się do tego 
celu wahadłowo zawieszane przeciw m asy. W niektórych 
kons t r ukc jach opr ócz tłumika bifilarnego stosuje się krąż­
ki Salomona, p r zy czym na jednym r amieniu mogą znaj­
dować s ię nawet dwa tłumiki , tak jak to jest w silniku 
PZL-3S. Każdy z tłumików tłumi wtedy i nną harmoniczną 
momentu wymuszającego, a (wynika to z wcześniejszych 
rozważań) usytuowaniP- tłumików w płaszczyźnie przyłoże­
nia m om en tu pozwala n a izolacj ę układu od harmonicz-
1:ych, na k tóre dost rojono tłumik i . 

W s ilnikach rzędowych tłumiki umieszcza s i ę w tym 
m iejscu wału, w któr ym występują m ak symalne amplitudy 
danej formy drgań, przy czym celowe staje się zastoso­
wanie tłumików w tedy, gdy amplitud y te przekraczają 
wartości dopuszczalnych kątów skręcenia wału korbowego . 
Zasada ta dotyczy równie ż tłumików ciernych równolegle 
włączonych w układ. 

Wynika z tego również sposób dostrojenia tłumików wa­
h adłowych , któr y powj nien zapewnić wytłumienie tej har­
moniczne j, która powodu je niebezpieczne (pod względem 
amplitudy) drgani a rezonansowe. W silnikach gwiazdowych 
z zasady są to h a rmoniczne rzędu będ ącego krotnością po­
łowy liczby cylindrów. W silnikach lotniczych niekiedy 
dostr a ja się . tłumiki do innych h armonicznych, będących 
rezu lta tem oddz ia ływania śmigła n a układ drgający, W sil­
nikach rzędowych tłumiki dostra ja s ię w zależności od 
indywidualnych cech konstrukcji wału korbowego, który 
może wpadać w r ezonans z dowolną harmoniczną momen­
t u wymuszaj ącego, lecz tłumi się tylko te, które zagrażają 
wytrzymałośc i i trwałości wału korbowego. Należy jednak 
podkreś l ić, że wprowadzen ie tłumika do układu zmienia 
w is totny sposób, nie zawsze pozytywny, jego właściwości 
dynamiczne. 
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• WSK PZL-Warszawa-Okęc ie zgłosiła do 
U rzędu Patentowego PH L wzó r użytkowy 

pn. Z b io rn ik pożarniczy do samolo t u (wy­
na lazca : A ndrzej F r yd rycl!ewicz). 

Wzór u ży t kowy ma na celu zapro jekto­
wanie zbiornika umożliwiaj ą cego p orcjo­
wa ny zrzut z samolotu cieczy gaśniczej . 

Zb ior nik ma wewnąt rz ści an,kę 1 u sytuo­
waną w przybliżeniu pionowo i rów n oleg le 
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d e płaszczyzny symetrii samolot u . Scia nka 
l .i dzieli . wnętrze zbiornika na kamory 2 

i 3 zamyl<a ne u dołu :pokrywami 4, 5 za­
opa trzonymi w mech a ni zmy rygluj ą ce zwal­
,nia ne z kabi ny pil o ta niezależ nie od siebie. 

Wzór u ży tkowy, o pa t rzo n y t rzema za­
s t rzeż.eniami, opu blikowano w BUP nr 2/ 
/l987 w k las ie A62C po d n r e m W.76873. 

e W S K PZL-Swidnik , Świdnik , Polsk a 
zg ł osi ła do urzędu Pa ten to wego PRL wy­
na lazek p n . S posób i aparatura do wyko­
ny wania oprysków drobnokrnpli stych ze 
ś migłowca (a utorzy: H enryk Załęsk i , A nto ­
ni Muszy11ski , Wa ldemar R ejak ). 

W y nalazek r ozw iązuje zagadnienie wyko­
rzystan ia zjawiska wiru zstępu j ącego wy­
twarzanego p rzez w irn ik nośny śmigłowca 

do rozprowad zania cieczy o pryskującej. 

Opryski wy k onu je się w te n sposób, że 

rozdrobn ioną przez atom izery c iecz kie ­
r uje si ę przez w ir wytw arzany przez wir­
nik nośny śmigłowca w kie runku j ego d zia ­
ł a nia i formuje się w postaci pasa oprys­
k u na ziem i ę . 

Aparatura ch a r a l<tcryzujc s it; tym. ie ma 
clwa atom izery 1, umi eszczone na małoga­

barytowej kratown icy 2 po obu stron ach 

kadłuba śmigłowca, po jednym z każdego 

boku, w pewne j odległ ośc i od osi podluż-

os podłużna smiqiowca 
.....___ 

/ 

n e j śmigł owca , korzystnie w odległości x 
wynoszącej d o 1/4 średnicy wirnika nośne­

go śmigłowca. 

Skrót opisu patentowego , ch ronion ego 
dwoma zastrzeżen iam i , opublikow ano w 
B UP nr 6/1987 w klas ie B640 , p od nrem 
P .254783 . 
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Akaflieg Mu 30 Schlacro • RFN • 

Samolot do holowania i akrobacji 

Studenci monachij skiego Akafliegu (akademii lo tnicze j) 
zaprojektowali i zaczęli budować ~amolot Mii 30 Schlacro, 
który łączy cechy samolotu do holowa ni a szybowców i sa­
molotu do akrobacj i (stąd nazwa wynikająca ze słów 
Schlepp i Acro). Koncepcja samolotu nie polega na pro­
stym kompromi~ie, lecz ma za podstawę dokładną analiz~ 
w , pólnych cech samolotu do h olowania i samolotu akro­
bacyjnego, jak np. mała masa i duża moc, duża prędkość 
wznoszenia, mała prędko~ć minimalna , dobre właściwości 
startu i lądowania, małe siły na sterach, dobra widoczność 
z kabiny, sterowanie silnikiem za pomocą pojedynczej 
dźwigni. Natomiast specyficzną cechą samolotów akroba-­
cyJnych jest symetria aerodynamiki w locie normalnym 
i odwróconym, co w ymaga stosowania symetrycznych pro­
fili płata. Celem budowy samolotu o podwójnym przezna­
czen iu jest zapewnienie ekonomii eksploatacji . 

Trapezowy, j ednoczęściowy płat, zaopatrzony w klapy 
wychylane w sposób ciągły w zakresie od O do 60° , jest 
w ykonany z tworzyw zbrojonych włóknem węglowym 
i szkl anym oraz z Aramidu. Podobną konstrukcj ę ma uste­
rzen ie. Natomiast kon strukcja kadłuba składa się ze szkie­
l•·tu z rur stalowych po k r y tego lamina tem zbrojonym włók-
1,em •zkl,mym, Aramide m i blachami aluminiowymi. Stałe , 
dwukołowe podw ozie ma sprężyste stalowe golenie i osło­
ny na kołach. Na dwukołowy układ podwoz ia zdecydowa no 
, ię ze względu na masę i niekorzystny wpływ przedniego 
koła podwozia trójkołowego na sprawność śmigła . Do n a­
pędu zasto sowano silnik P orsche PFM 3200, z tłumikiem. 
o m ocy 1:\6 kW (210 KM) z przestawialnym trójłopatowym 
śmigłem Hoffmann HO-V-1 23. Umieszczone w płacie zbior­
niki paliwa mają pojemność 75 1. Dopuszczalne obciąże nia 
konstrukcji wynoszą ±9, 7 G przy masie samolotu 700 kg. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Wydłużenie 
Masa własna 
Masa startowa 

do holowania 
maks. 

Wznoszenie 
maks. 

8,70 m 
7,30 m 
2,20 m 

11,80 m2 
G,4 1 
565 kg 

700 kg 
850 kg 

9 m/~ 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

Automatyczny system mycia samolotów 

Japan Air Lines są pierwszym przewoźn ikiem, który uru­
ohomi automatyczny system mycia samolotów AA WS (Au­
tomatic Aircraft Washing System) . Planuje się , że powsta­
nie on w 1987 r. w tokij skim porcie lotniczym Narita. 

Stosowane obecnie metody mycia samolotów wymagają 
np . dla Boeinga 747 - pracy dwudziestoosobowej ekipy 
przez 4,5 godziny. Nowy system AA WS będzie obs ł ugiwany 
przez jednego człowieka i umożliwi umycie B.747 w cza sie 
nie dłuższym niż 45 m in . Pozwoli to przede wszystkim na 
częst sze mycie samolotów : przy dotychczasowych metodaeh 
są one myte co 50760 dni; przy użyciu systemu AA WS 
będzie możliwe oczyszczenie powierzchni każdego sarrroia­
tu JAL co ok. 30 dni . Obliczono, że system AA WS umożli­
wiający częstsze mycie sa molotów zmni ejszy opór aerody­
namiczny samolotu o 0,0380/o. 

Zasada funkcjonowania japońskiego systemu A A WS jest 
podobna do myjni samochodowej. Główny element stano "N i 
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z szy bowcem 15 m 
z szybowcem dwumie jscowym 

Długo ść st artu na 15 m 
Długość lądowania z 15 m 

Fot . ił ęrokiirier 

7 m i" 
5 m is 

270 m 
:!10 m 

W .K. 

s tała, bra mowa kon struk cja (kra townica) o wysokości prze­
świtu 25 m i szerokości 90 m. W różnych je j miej scach 
są zamocowa ne ruch ome ramiona z obrotowymi szczotka­
mi i końcówkami przewodów, z których pod dużym ciśn i e ­
nie m wydostaj ą siq ~t rumienie wody. Podobne urządzenia 
za montowane na kons trukcjach r uchomych (suw nice) będą 
służyć do mycia dolnych powier zchni sk rzyde ł, gondo li 
i pylonów silnikowych oraz u ster zenia. Specjalne urządze­
ni a będą przezn aczone do mycia okien. 

;:, raca cał ego systemu bę dzie nadzorowa na przez jedne­
go operato·ra, którego stanowisko ma się znajdować w ka­
binie umieszczo nej ua pew ne j - wysokości. 

Obł i cza s i ę, że budowa systemu AA WS w por cie Narita 
będ z i e kosz tować ok. 8 mln dol. J AL będzie go udostęp­
niać odpłatnie inny m p r zewolnikom. 

P.G, 
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Lockheed/Skyfox/Boeing Skyfox • USA • I KARTOTEKA TliA 

Sa mo lo t sz k ol n o- t ren ingowy i szko l no- bojo­
wy 

KONST RUK CJA . Dwu s ilnikowy, odrzuto-
wy, ca ł kowici e metalowy, dwumiejscowy 
dol nopłat. 

P iat. Obrys clwut rapezowy z poszerze­
niem przy kadłubie. profi l l a mina rn y po­
grubiony przy kad ł ubi e, w zni os 3° . Kon­
strukcja dwudziel na , clwu cl źwigarowa, pól­
skorupowa, całkowic ie meta lowa. W nasa ­
dowej. poszerzonej i pog ru bionej. przyka ­
dlubowej części skrzyd ł a znajdują się i,_ 
tegra l ne zbiorniki pal iwowe i wnęki pod­
wozia g łówn ego. Szczel inowe klapy zajmu­
ją 600/o rozpiętośc i. Lotki szczeli nowe wy­
ważone masowo i ae rodynamicznie. Ko n ­
s t r ukcja lotek i k lap k lasyczna, meta lowa. 
Końcówki skrzyde ł typu winglet opu szczo­
ne ku dołowi, o konstrukcji m etalowo­
-kompozytowej . Koócówki mogą być za­
s t~pione zawieszanymi na końcach skrzy­
deł zbiornikami doda tkowymi. P od każ­
dym skrzydłem znajdują się 3 zaczepy do 
podwie:,zania uzbrojenia . Skrzydło j est 
a daptowane z samolotu Lockheed T - 33. mo­
c'yfikacje sprowadzają się do pogrubienia 
( ·1.0 względów ae r odyna m icz n ych) stre fy 
prz:vkadlubo wei i u m ieszczenia w niej no­
wvc•1 zbiorników pa l iwowych oraz zn1ia ­
ny koócówek z owa lnych na t yp winglet . 

Kad ł ub . Przekrój owa lny, konst rnkcj a 
cA !kowicie m eta lowa, pó lsk o ru powa . W no ­
sku kadłuba m i eści się . wyposaże n ie rądio­
elek tron iczne. K abina za ł ogi z m iejs~mi 
jedno za dr u gim . Fotele wyrzucane Sten ­
cel. usy tuowane b ez przewvższeni a . O sło­
ny k abiny dwuczęściowe: s ta lv wi At rochron 
r otwierana w górę ku tyłowi osłnnH. 
K szta ł t oszk lenia wia t rochronu i o s ł on~• 
n iero zwija lny. Pod przedn i ą częściq lrn ­
b iny za ł ogi znajduje się wnęka podwozi~ 
p r zedniego. Za ka biną wewn ą trz kad łuba 
m i eści się zbiornik pa l iwowy oraz wnęki 
kół podwozia głównego. Po obu stronach 
kadłuba z n a,1d u ja się ka na ły w lo t owe DO­
wietrza do si l nika. których wnetrze wyko­
rzystano n a u m ieszczenie zbiorników pa l i­
wowvch. Ca la środkowa cześć kadłuba jest 
adantnwana b ez większych zmian z sa molo­
tu "1"-33 . W t y l n e j częśc i k a dłuba pop r zec,ne 
b e lk i. sluż;ice cł o n1ocowa ni a s il n ikó w . Tył 
kad ł u ba ·zakończon y stożkown i płasko ścię­
tu . W loty powietrw. zna .Jd u j~ce s ie w 
<rodkowej części kad l 11ba. sa oprofilowane 
nrl przodu d ł ugim i owiewkami. n µ fia i~cy­
rni nrze krojo wi o r zedn iei ~zę~ci kr1rlłul, .:t 
k<,talt gruszki . N a ca le .i d lugo<ci p1",en­
riej ('7eśc i k a dłuba. o d no~ k a do nasady 
c;: lq•7vde ł . u m ieszczono poziomo li stwy 
kierownice opł ywu . 

Usterze n i e . Ust erzenie w uk ł adz i e krzy­
żow:vn1. Obrvsv u sterzeń trapezowe . ob n 
uste r z':'!nh skośne. Sta t eczn iki k0Pst n1 kcji 
w i elodżwi~a rowej , ca ł kowicie m et al owe. 
~tery wyważone masowo i ~ero0yn;.i micz­
nie . o z11nifikowr1nel konstrukrii. N ;:i s t e­
r7~ kie•·•·rkL1 nas1:t wir1n;1 nr1 1ie n1 i k l ::.in k ;1 
wv wA-7 :::ij~ r:1. N:t ob11 se1?mentr1cil ~IPn t wy ­
~okości klnpk\ orlc i ::,ża,i::i r-o -rl ori;iż;:i iacr1 i 
,.vvważ~ ir1r ::a . Ko1icówk i usterze1i 'kon1po7v­
towr. U~tp1•r•enie uz11 pe l nionC' rtwiem;:i nn­
rlł11 żny 1TI~ hrz ech w:i m i n t r ~11eznwv rn n h rv­
!i- iP, llminc;,:zr7onvn1i nod tv t nri r7,P!: r iµ k:.1rL 
l · •h ':ł. un r1 11s t erze n iem n ionowvrn z~c.:;obnil,• 
q "1•~r1oeh•·nn, , han1uj:iceP'n, UsłPl''7Cf1i(l iPst 
f"::lłkowi„i0 ..... nwvrri · zcc;.no ł Prn. c.: l<n 11str 1 1owa­
,..,vrr~ SPCf"iHlnie · dla sa n10Iotu Skyfox. 

!o,fp r n w a 'l if'. ~ tPrownj('(' (dr~żki i necl::\ l V) 
zc1wo jo·0 e . U kła d y s terowan ia l inkowe i 

D ANE TEC H N ICZNE 

Rozp i etość 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa skrzvclla u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Rozpiętość u sterzenia 
Rozst aw podwo zia 
P o v-.i e r zc h n i<:l skrzyd ł a 
Wycll użen ic skrzyd ł u 
Masa własna 
Masa startowa maks. (bez DOdwi cszc 1i) 
Masa na podwieszeniac h maks . 
Obciażenie powi er zchni 
Obci aże n ic c i ągu 
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li nkowa-popychaczowe. K lapy w ychyla n e 
hydraulicznie , k lapki wyważające i docią ­
żająca-odciążające - e lektrycznie . Układy 
sterowania w większośc i adaptowane z sa ­
molotu T -33. 

P o dwo z ie . TróJ zespołowe, c howane hy­
d ra uliczn ie do wnęk w kad ł ubie i skrzyd­
ł ach . Podwozie p rzed nie z golenia telesko­
powa. ste rowane ko ł o na pólwide lcu. Pod­
wozie gł ówne z go leniami teleskopowymi . 
kola wyposażone w hydrauli czne hamulce 
t arczowe. Amortyzac ja o lej owo - powie trz n a . 
Po<i w o zic w c a ł ości ada pto wa n e z samolo­
tu T -33. 

Z es pó l napędowy . Dwa si lni k i turb o w en ­
ty lato ro we Ga r relt TFE 73 1-3A o ciągu 
1675 d aN każdy. Siln iki um ieszczo ne z obu 
st. r an kadłuba za s krzydł em i u mocowane 
do poprzeczn ych b e le k wkomDonowanych 
w stru ktu rę t y l n e j częśc i kadłuba . P rze j­
ś cie mi ędzy g ondo la mi s il nikó w a kadł u ­
b e m op rof ilowa n e pod łu żnymi o wiewkami. 

I n s talacj e. Paliwowa - integra l n e zb ior ­
niki sk rzyd'l o we (976 1) , ka dłubowy (359 ] ) 
i zbiornik i um ieszczone w ka na łach w loto­
wyc h (2X870 I); łączna pojemność 3075 l. 
możl iwość zawiesze n ia n a ko11cac h sk r zyd e ł 
zb io rnik ów doda tkow yc h o pojemnośc i 870 I 
każd y . H ydrauliczna c iś ni e ni e robocze 
20 ,7 MPa , s łuży d o w yc h y la ni a k lap o raz 
c howania i wypuszczan ia p o dwozia . E lek ­
t r ycz n a - naplec ie 24/28 V prąd u stałego 
i 26/115 V/400 H z prą ciu p r zemien nego . 2 
p[.{fd nice, 2 aku mula t o r y . p r ą dn ica awaryj -
n a . przet\vorn ik i n ap i ęc i a . Tlen owa 
zbi o rn ik ci ekł ego tle nu , pa rowni k , pod­
g r zewacz, m ask i za łogi. 

Wypo saż en i e . Zdwojony zestaw przy rzą ­
dów. P rzyrzady pi l otażowo-nawigacyjne i 
monitory Coll ins Pro Line JI. p rzy rządy 
kont roli zespo łu n apęd owego M a rcon i 
(p r od. ka n adyjski e j), syst emy ł ą c z n ośc i, sy­
~1 e m v sterow r1 n ia u zb rojenie in. 
ll7,hro je ni e . Wvłacznie podwieszane na 6 
7·, !' zcnach pocl~krzydłowych różne ze­
,t~•vv zasobn ików z b ronią st rzeleck ą i po­
<' is k a 1ni ni ckierowany n1i. bomb y r óżn ego 
typu i przez n aczenia . 

ROZ W ÓJ K ON 5 T R U K CJ [. H istoria samo­
lot" Skyfox sięga osta t nich lat II wojny 
ś wia towej. W zak ładach Lockheed opraco ­
w0no w tedy jeden z pie r wszyc h a1nerykań­
skic h myśli wców o napędzie odrzutowym 
nrzeznaczony clo nrodukcji seryjne.I . Był 
Io F-80 Sllooling S t a r, oblatany w 1944 r. 
W 1948 r. opracowa no jego dwumiejscową 
we rsję tren in gowq T-33 nazwa n ą Tweety 

Bird {przyjęła się jednak skrócon a n azwa 
Tweet) i wyposażoną w silnik A lli so n J33 
o c iągu ok. 2000 daN, z kadłubem prze ­
dłużonym o 0,98 m w porównaniu z F - 80. 
T-33 stal s i ę wkrótce Jednym z n ajpo pula r ­
n iejszych samolotów szkol no -treningowyc h 
i pro topl astą na stępnych dwumie jsc owyc h 
we r sj i samolotów myśliwski ch, wyposażo ­
nych w radar i sil nik o większym ciągu 
- F -94A i F-94B (oblatane w 1950 r. ) oraz 
F -94C (obla tany w 1953 r.) . Myśliwce te 
brały udz ia ł w wojnic koreańskiej. S amo­
loty T - 33 u znan o za t a k u dane , · że przez 
pewien czas b y t y o n e w US A p o dst a ­
wo w y m sprzętem do szkole ni a pilotów woj­
s kowych , uprzednio jedynie „ o swo jonych" 
z lataniem na lekkich sa m olo t ac h z na pę­
dem śmigłowym - pi lotów t yc h ocl razu 
szkolono n a odrzu towcach w celu u n ik ­
n i ęcia t wo r ze n ia, a następnie likwidowani a 
zbęd n ych n awyk ów wyn ikających z róż­
nicy c ha r a kte r ystyki stero wa n ia samolo­
tem · ś mi głowych w p o równa niu z odrzu ­
t owcem . S yst em t en okazał się j e dna k b a r­
c1 , o k osztowny i mniej efektywny n iż się 
,rncl z iewa no. w 1956 r. T -33 doczeka ł s ię 
kolejnej wersj i rozwojowej. Był to sa mo­
lot szkol no-treningowy T2V-1. zap r ojekto­
"-'" nv dość nowocześnie, z wyraźnym p r ze ­
wyż•zeniem fotela in st ruk t ora n a d fotelem 
1 ·("zni~ o r az wyposażony w h a k do chwyta­
" i 1 l i n ha mnjącyc ll na pok!aclacl'l l o tn is­
kowców. Ogół em zb udowano ok. 5800 egz. 
samolotu T-33. z któryc h ponad 1500 było 
Jeszcze użytkowanych na począ tku lat o ­
siemdz i esiątych. T a właśnie znaczna ich 
l iczb a ora z bra k części zamien nych do sta­
r yc h si l n ików J 33 zadecydowal v o oo d ,ię ­
c iu o praco \\,an ia k ol ejne j we r sji rozwo.io­
w e ,j sR molotu T -33, wynosażon ej w 2 s il ni k i 
o ciagu większym o 600/o Drzv równorzes­
nvn1 ohniżeniu m asy zesooł1 ~ n apedo\veJto o 
ok. 17°/o i ohniżeni11 zużycia naliwa aż o 
4S¼. 'T'akże okres mierlzynapra\vczv nowych 
si lników jest !O-krotnic dłuższy n i ż sta r yc h 
.T33. 01)r ;;i„nu,a nie nowP l:;O samol otu . n az ­
wanego Skyfox, podjęto na DOC 7.~ tk u l a t 
o siemdz i<'S i :::ltvch \V ut\Ąrorzoncj w tym celu 
firmi 0 ~1.;:vfox Co . 7'"1Chnw:::ino h c7. zm ian 
700/o <::t rukturv ,;;arnolotn -r_3:t \v0 lne nrzes­
t17enie w l< :.-t dł1.1hif' nozos t Dle no w lotach 
Pn vJie1 rz;i d0 silnil<ńw \~vkor?vst::ino na 
;,hiorriki n::il i wa . z:is1o~ow:qno fot.Pl e wv­
rz11c;.lne i nr1 i nowsza i-"lwion ike. Pro1otvn s,::::i­
n .... n l ot11 Skyfox obl at:.in('I ?~ siernniA. l9R1 r. 
0 re~nw· ., nv cza c:::: nrzc burlowv s~1no l ot,1 'T'-3:\ 
i,~ Skvrox::\ wyn0si :1...;-4 miesięcv. Powst ~­
nj~ ~~ rnolot 11 ~kvfn'{ j e5t niewPtoli w ie 
p,·7 v1<-ł~riem wvi„tkrnv ,.... , ;daPei i ohiPC 11 iił­
r-oi l<nri„ e orli n...,..,Prlł·•ż 0..., i -:i nkrp,;:•1 e krn] n -i -

1 -, ,-.ii st ~rvch. Jor• 7 f'W;'ł1"::tril11i"'l('Vf'b. cH · •rfl) ­
t ,· .. ,o j ;, jeszcze s prawność tec'1niczna samo­
lo t ó w . 

P ręrllrnść maks. na d użej wyso l<aści 
P rekoś ć ma k s. 

0,8 Ma 
92(; km/h 

11 ,84 
14,02 
3,76 
2,79 
1,06 
4.83 
2,67 

22.22 
6,3 

3856 
6532 
2700 

294 
1,95 

m 
m 
m 
m 
m 
m 
111 
m ' 

kg 
ki( 
kg 
kg/m' 
kg/dnN 

Pręrl kość m~ k s. przy zie m i 
Prę rl ko• ć oodejścia 
r>re<ikość l ądowania 
V.J · nos?enie maks. 
r zas wznoszenia na 9150 m 
P11 ł ::io maks. 
7,i:i:~iet:! norm . 
Z;.1si 0 f.! 1naks. 
r'l,, .,,,., .:; t·· stri rtu n a 15 111 
n1•·r1 o~ć lądowania z 15 m 
nabi e g 
Wspó łczy nniki obciążeń konstrukcji 

833 km/h 
195 km/ h 
176 km/h 

50,8 m /s 
480 s 

15 240 m 
3f>•l0 1cm 
5500 km 
670 m 

1097 m 
48~ m 

n = + 7.33/- 3,5 

T.M . 
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FMA IA-63 Pampa • Argentyna • I KARTOTEKA TliA &I 
Sa m o lot sz k oln o- tr e n in gowy i szko ln o- b ojo­
w y 

KON S TRUKCJA. Ca ł kowic i e m e ta low y . 
jed n os ilniko wy, odrzu to w y, dw u mie j scow y 
grzb ie topła t. 

Płat. Obr y s trapezo wy. prof il u nasady 
Dornie r DoA -7 (g ru bość wzg lędna 14 ,5°/, ) , 
p r zy końcówce Dornie r DoA -8 ( grubość 
względna 12,5°/o ), wznios u je mn y 3°. Kon­
s trukc ja j e d noc zęścio wa, d wu dzwi g a rowa, 
póls k o r u powa f ai ! sa fe . W k eso n ac h mię ­
dzydżwiga row yc h i n t eg r a l n e zb io rn iki P'-' · 
l iwowe. N a nosku skrzyd ła w po bl iżu k a d­
ł ub a umieszczono ma ł e kierown ice o p ływu . 
P od ka żdym skrzyd ł em po 2 zac zepy do 
p od w ieszan ia pylonów z uzb rojen ie m. 
S zc zelinowe kla py t ypu F o wle r a zajmują 
67°/, rozpięto~c i. Knżcla k lapa jest za wi e ­
szona na 3 w s po rn ikach. Loll<i wyważone 
m asowo i aerodyn a mic zn ie, wychylenia lo­
t e k 23° w gó rę i 17° w dó t. K o ns t rukc ja 
lo t ek i kl a p klasyc z n a, m eta lo wa . Koń ­
cówki skrzydł a k ompozytowe, są w nich 
umieszczo n e świa tł a p ozy c y jne i s pecjal ne 
la m pki lu m inescenc y j ne uł a t wi a j ą ce nocn e 
lo t y w szy ku . 

Kadłub. P rzekrój owa l ny . k ons t rukc ja 
całkowic i e m e tal o wa , pólskorupowa f a il 
sa fe . W n o sk u kad ł ub a mieśc i się wnęka 
podwozia prze dniego , a n a ci ni ą zasob nik 
ci ekłego tl en u i podzes po ł y in st a la cJi 
tl enowe j o raz rezerwa m ie jsc a na inne wy­
posażenie . ·wn ętrze noska jes t dostępne 
p r zez luk z lewej s tron y . przed k tó ry m 
je s t u m ieszczona rączk a a w a r yjneg o o t wie ­
r a nia o s ł on y k a b iny. K a binowa częś ć k a d ­
ł uba mieści 2 fo tele u sytuowane Jede n za 
d ru g im . ,v pro tot y pa c h s to sowa no fotele 
w y r z u ca n e Mnrti n B ake r M l<.A R 8LM i 
Ste nce l SlllS-31A63, w sa molo t a c h se r y _J­
nych są przewi dz ia n e fote le ACES Il. Fo­
t e l t y ln y umi eszczony z nacz ni e wyże j n i ż 
przed ni. Ca ł e wnętrze , rozmieszcze n ie w y ­
posa że nia. g eometri a t a b l ic i p u l pi tów s ta ­
rann ie opracowane e r go n om icznie . O szkle ­
nie k a b in y dwuczęściowe: słał y wia t ro­
c hro n z sz ybą o rozw i jal ny m k sz tałci e i 
podnoszona w gó r ę ku t y ł ow i o~lona z 
dwó c h szyb k sz t a llo w an eh p rzest rzenni e 
i mocowa n yc h do m e t a lowe j ra my. Na 
środkowym łuk u r a my we wn a t rz ka b iny 
jest umieszczone lust e rk o w s t eczn e dla in ­
st rukto r :i . O słona k a b iny un osw n a do góry 
ze w spo m aga n ie m h draulic znym. teł esko­
powy pod noś nik z najdu je sic z~ n r zedn im 
fo tele m . P o d k a b in o w a c,ęści'I kadłuba u ­
n1i eszczo no a nte ny 11 rzą rl zcń 1"1rliona w iga ­
cyjn yc h oraz w y ch y la n y z po rl ka cllubow .I 
wnęk i wi a t ra 1ek n t1nerl za,i·1<·v aw.'.l ryjną 
pom pc h ydrnul iczn,1. P o obu s tronach k ad ­
ł uba znaj du ja się w lo t y powielna do si l­
n ika. S a one zno na t r70ne w od z ie la c zc w a r­
s t wy przyśc i e n n ej . W ic h obudowa c h m ie­
szcza sie w nęki podwozi a główn ego o r az 
nod zesoo ł v wvnosażeni.ł i ins lal ac Ji pokł ::i­
dow~•c h. Prz e k r ó i ka n a łów ,v lo to wych pól­
ownl n y . przcc horl zac v w ko ł owy p rzed s il­
n ik ie m. Kana ł v w y l<o n a n c z k o mpo zytu 
v.ręg: l owo - e nok syrlowevo . z',,l k ab i n a za łog i , 
w l'07Wirl l eni11. kan~ ló r ,vJolowych. jest u ­
rni e<-z<'zon v zbiornik 1,:.!li• l:o\11 V. P od k ad ­
h1b e11; zn~jd 11jH si e z ~l r•10nv rlo n odwiesza­
n ir1. IJO j c d . n c7ego ;,~so b nil<'"' % uzb r o1 en ie m. 
T :v l •1a <' 7el.;{· k==1rl ł 1 • h ~1 r,1i 0f,.; wyposaże ni e 
r .-:td iQe l Pk" t r o n icz'"'C . jq~1n l :c1 <'i'"' l<l in1 a tyzac vi ­
n2 i n if' w ic lk i h::u:r1 żnik. rlos lęnny z 1e w c _i 
stron v. S :1 nrl n iC'j umic.-;;zczone p ł v towc 
h ::łn1 1 • Jf'f' ~erorlvn'łmicz,H' o ko n ~1 rukcji n1" ­
ta lowe j. T y ł kadłu ba icst zako1'lc-zony rluż ·1 

D ANE T E CHNI CZN E 

Hozpię toś ć 
Długość 
Wysokoś ć 
Rozpi qtość u st e r zeni a 
B aza podwo z ia 
Ho zst aw po d w oz ia 
Przewyższeni e fote la t y l nego nad p rzedni m 
Powi e r zc hni::i s krzydln 
Powierzc hn ia u st erzenia poz iome go 
Pow ie r zchnia u ste r zen ia pionowego 
Wydłużen ie sl< rzydł a 
Wyd łużenie u st erzenia 
Ma sa własna 
M asa na pod w ieszeni a ch m aks. 
Masa s t arto wa (be z p ocl w ie szc 11) 
M asa s ta r tow a m a k s. 
M a sa do J,1do w a nia t y pow,i 
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s to żkową owiewką z k o m p ozytu szk la n o ­
- e poks y dowego. Silnik jest umocowany pod 
tylną częścią ka dłuba w o t war t y m od do łu 
k an a le obudowa nym strukturą pła towca i 
dostępny po otwa rciu i częś ciowym od­
jęciu dolnych pokr y w i os łony dyszy w y ­
lotowej . N a ka d łubie są u mi szczo n e p a sy 
z t worzyw a o dblaskowego . maj ące u ł a twia ć 
n oc ne loty w szyku. Wcho d zeni e d o ka b iny 
umo żli wi a ją s topnie um ieszc zone n a l ewy m 
bok u ka dłuba i obudowie le w ego w lotu po­
wietrza do s il ni k a . 

Uste rzenie . U s t e r ze ni e w u k ł a dz i e klasyc z ­
n y m. Obr ysy u s t e r ze1'l trapezowe, u ste r ze­
n ie p ionowe skośne. usterzenie poz io m e 
pł ytowe o u j e mnym w z nios ie . Ko ns trukcj a 
u s t e r ze nia poz iome go jednoczęśc iowa . d wu­
dźwiga rowa . pó łskoru powa , ca łkowicie m e­
tal owa . S ta t eczn ik p ionowy lrójcl żwiga ro ­
w y . Ste r k ie r unku o konwe n c jon a l ne j ko n ­
s tru l<cj i mel.ił owe j . Koi'lcówki u s t c r zcn i::i 
z k ompozyt u s z kl a no-e pok sydowego. 

Ste rowani,•. S t e rownice (drażk i i ped a ł y ) 
z d wojo ne. U kł ad s t e ro wa nia Jolkam i popy ­
c h aczowy ze w s pomaga n ie m h y dra u l iczn y m. 
Us t e rze n ie wysokośc i wyc h y lan e hydrau l i­
c znie . Ste r ki e runku wychy la n y za p o m oc ,1 
ukła du l inko w o-popy c h a c zowe g o ze wsp o ­
m aga niem h y dra uliczn y m. Klapy s k rzydł ~ 
i h a mul c e aero d y namiczne wyc h y l a n e hy­
d ra ulic z ni e. S y st e m zasila ni a wz m ac niaczy 
h ydra ulic zn y c h - zdwojon y . 

Podwozie . Tró jzespolo w c. c h owa n e il v-
dra ulic z n ie rlo wnęk w ka dł ub ie . Podwozie 
prze d nie s terowane . ko ł o n a w a h aczo w y m 
pól w ide1c u. Pod w ozie g łówne z 1.::ol a mi n n 
w a h a cza ch . A mor t yzacja o l ejo wo-gaz o w a . 
H y d raulic zne h a mu lce t a rc zo w e z ur z a ­
d zenie m p rzeciw poś l i z gowym n· • koł a ch 
główn ych . Pokry wy wnęk n od wozia z n­
m yka n e PO ~ChO \.Va n iu i WYDU SZC7.en i u no rl ­
wozia d la Or" l1r o nv wnetr z ::ł konstru kcj i 
p r zed zaniec z v '-zcze ni en1. A w ;:nyj n c w y n 11 sz­
cza nj c podwozia g rawitacy j n o-aeroclvn a mi ­
czne po ręc znyn1 o t w µ rci u z:1 mkń•v . w v­
m ia r y o gu mi e ni a : orzc rl n ic - o .:l8 X 0.15 m. 
główne - 0,65X 0, 10 m. 

Zespól n anę dowY. Si l n ik ł u rh0wc n tyl a lo­
rowy G a rr e lt TFE Tll-2 -2N o c i~or u s l a t :­
czn y 1n 1558 rłaN i nr:,Pl l'l t owvrn 1'.~c:; daN ri:-1 

wvs. 12 200 m nrzv nrPdkol:c i n .R l\ifr1 . P r ·.,.r­
w i dzh1 n a m0żl i wo·~/• 7:"lbudowv silnika T FE 
n t -5 o c iagu s la t , •c z 'ly m 191 3 d a N. 

T n s t a ł acje. P a l iwo w,, - in teg r a l ne z b io r­
n ik i skrzydłowe o o n i. 550 I i mi e k k i zb io r­
ni k l<a dłubowy o n o .i . 41 8 I (l j . ł ącznic 
Pfi8 1) , rnożli wośi~ no d w ie szenia n a w evn 1e­
t rz n y cll. p r zyk a dluho w y c h py lonac h sk rzyd­
ł ow ych zbiorników rlorla t k o wych (2X207 1), 
n ;.1 o (" lni an ie i n st a l ac ji 11; r a witacy jne l ub ci ś ­
ri ~n io w e . Elektr yc z na - na pięc i e 28 V p rą -

du s ta ł ego i 115/26 V/400 H z prądu prze ­
m ie n nego, p r ądoro z ru sz11 i k 11.5 kW , prze ­
k ładnik s t a t yczny, a kum ul a to r. H ydra uli­
cz n a - ciśn i e n i e robocze 20.7 MPa , sieć 
d wuobwodo wa, 2 po m py napędzane od s il­
ni k a , pompa a war y jna n a pędzana wia tr a ­
k iem wys uwanym z k a d ł ub a , inst a lac j a za ­
sil a o bwody s t ero w a ni a pł a towcem , służy 
d o chowan ia i wy puszcza n ia podwo z ia oraz 
o twie rania i za m y k a ni a lrn bin y . K l ima ty­
z,1cyj 11 a - zas il a na z u pu s tu s p r eża rki s il­
n ika . T le n o w a - zbio rn ik z ci ekł ym tle­
ne m , pa r o w n ik. podg r ze wacz. m ask i zało ­
g i: poj e n1ność i n s ta la cj i umoż l iv,:ia dł ugo­
t rwa le loty n a d u żej wyso kości. 

Wyposażeni e. Zdwo jon y zes ta w pod s ta­
wowyc h przy rządów pi l o ta żowo-n a wigacyj­
rvc h i ko nt roli s ilnika . ADF. DME , VOR/ 
/I' S . ! F F, s y s t e m l a c z n o ści VHF. możliwość 
zai n sta lowa n ia s ys temu naw iga cy j nego 
O ! F.GA , k om p ute r s t e r o wania l o t e m . 

Uz l,ro je nie . Celown ik SA AB RG S-2 l ub 
Fc rr ;i n ti M k .195 . u zb roj e ni a s t a ł ego bra k. 
Możliwoś ć podwiesza nia porl ka d ł ub em za ­
sobnik a z dzia łl< i em DEFA 55:1 l< a l. 30 mm 
z za p ase m 145 n a bojów, za sobni k a ETNA 
T M P - 5 z dwom a karahin a m i m e1sz ynowymi 
k a l. 7,62 m m lu b bomb y 500 k g . Na za cze­
p a ch podsk r zyd lowyc h m oga b yć zawie ­
szane bomb y, zasobniki F FAR z poc isk a ­
m i ni e kierowa n y mi , k a l. 68 m m . za so bni k i 
- m iota c ze 110 111 b ku l kow yc h Alka n 531 
l 11 b b o n1b y szk o lne . Noś noś ć z;iczepów: 
250 + 400 + 500 + 400 + 250 k g. 

KOZWOJ KONSTR UKC J I. Ko nce pcja t ego 
sa molo tu , do rów nuj ącego o b e c n ie ~wi a to­
we mu. poziom owi, si ęga polowy la t 70. R e­
a li zację p rog ra mu jego budowy roz poczęto 
, · 197D r . rozpatr uj ąc kolej n o 7 p o dst a w o­
w yc h wa ri a n t ó w proj ektu , ró ż ni acych si ę 
układem (dolno pł a t - g r z bi eto płat) , lic zb ą 
si lników i ich u s y tuowa n ie m. W t ra kc ie 
pra c pro jek to w y c h n a wi ązano wspó ł p ra c ę 
7. f irma m i Dornier (RFN). l\fessicr-Hi spa no­
•B uga lt i (F r a ncja ) i ! A I (I z r ael). Pro to ty py 
s:-1111 o lotu naz w anego 'P;.1 m pa b y ł y bud owa­
ne w za k la cl ac h FMA ( Fa h rica M i li ta r d e 
1\ v ion es) w K o r dobi e. P ie rwszy z nich u­
końc zono w s ie r p n iu 1q84 r. i obla tan o 
r, paźd zie rn i k a 1~84 r . : w 1985 r . wysta w io ­
n o go n a S a lon ie P a rvsk im. Dr u g i proto­
t yp o bl ata no 7 sie r p n ia 1985 r. zakupe m 
sa m olo tu .i,•st. za i n tcresowa n e lotn ic two 
wo jsk owe Arge nt yny (F ue r za Ae rea Argen­
t ina ), któ r e m n ot rz y m ać w la l ach 1989 i 
1990 odpowied nio 14 i 3fi egz . sa molo t u . IA­
-63 P a m p a m a szanse s ta ć s ie dob r ym w y ­
r obP1n C' ksnortowy1n ,1 rge n l v1ls l{icgo tJrze­
n1vs h 1 l o l niczct;o ze 1vzgl c; du na ekono ­
mic7nv ~i lnik i o b iccu j ac e o si ;i g i. S Rmol o t 
o rl r,o\v i ::ł da p r zepison1 u n1cryku ń :kim :rvllL­
-S-8369 1. 

9,68 m 
10 .92 m 

Obc i ą że n ie powie r zc h ni n1aks. 
Obci „ żen i e c i,igu m a k s . 
P rędkość dop u szcza ln ::i 
Prędko~ć maks. 

311 k g /m ' 
:J. 12 kg/claN 
0,81 M a 

839 km/h 
4,28 m 
4,58 m 
4,42 111 
2,66 111 
0,35 m 

15,63 111• 
4 ,3:, m ' 
2,52 111 :? 
fi .O 
4 ,8 

2:;nu kg 
11 60 k g 
3800 k g 
4860 kg 
3300 k g 

P ręd kość p rzeloto w a 
Prędkoś ć podejśc i a 
Prędkość min. 
Prędkość s ta rt u nor m . 
Wznoszenie ma k s. 
Puł a p maks. 
Za s i ę i( b ez z biorn ik ów d od::i tk o wyc l1 
Bojowy promi eń cl z ia la n ia (Io-Io- Io ) 
B ojow ,< pro mi e ,\ d z i a ł a ni a (hi - Io-hi) 
Rozb ieg 
Sta rt na 15 m 
L a do w nni c z 15 rn 
11Ó puszc za ln y w ia t r b ocz 11 y 
W, pólczyn n ik i ob ci ą ż e 1'l ko 11 s l r ukc j i 

747 km/h 
222 k m /h 
143 km/11 
176 km/ h 
27 ,4 m is 

12 900 111 
2492 km 
R54 km 

127 1 km 
400 m 
640 111 
830 m 

46 k m /h 
n = -l- 7/- ,3 

'l'.M . 
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TEeHtUeZNY StOWNIK LOTN18ZV 

Terminy lotnicze bułgarskie, czeskie serbochorwackie (V) 

1 - lot 
2 - rozruch 
3 - lotnisko 

4 - droga startowa; pas starto-
wy 

5 - start 
6 - rozbieg 

7 - wznoszenie 
8 - tor lotu 
9 - lot poziomy 

10 - zakręt 

ll - ślizg 

12 - schodzenie, zniża nie 
13 - lot ś lizgowy 

14 - lądowa n ie 

15 - 1. bez widoczności 

16 - 1. przymusowe 
17 - wodowanie 
18 - wyrównanie 
19 - d obieg 

20 - hamowani e 
21 - kołowanie 

22 - nawigac j a lotnicza 

23 - n. z widocznością . n . z wi-
dzia lnością , n. wizua lna 

24 - mapa lo t nicza 
25 ~ siatka kar tograficzna 

26 - współ rz ędne geograficzne 
27 - po ł udnik 

28 · - p . magnetyczny 
29 - długość geograficzna 
30 - równoleżnik 

31 - szerokość geograficzna 
32 - równik 
33 - biegun 
34 - północ 

35 - południe 

36 - wsch ód 
37 - zachód 
38 - kurs 
39 - trasa 

40 - busola (magne tyczna ) 

41 - b . giromagnetyczna (odl eg­
l ośc iowa ) 

42 - girobusola, giroskopowy 
,vska źnik kursu 

43 - zegar (czasowy) 
44 - prędkościomierz 

45 - wysokościomierz 

46 - wariometr 
47 - wid zialność, widoczność 

48 - chmura 
49 - zachmurzenie 
50 - turbulencja 
51 - oblodzenie 

52 - mgła 

53 - opady atmosfe ryczne 
54 - d eszcz 
55 - śnieg 

56 - grad 
57 - lot bez widoczności , I. wg 

przyrządów , I. na przyrządy 

58 - zakrętomierz 

59 - chyłomierz (poprzeczny) 

60 - sztucz ny horyzont 
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K .0. 

I - noneT 

2 - Jl )'CKaHe ( I-l a JlUlłraTCJ IJł) 

J - JIClHll.lC 

4 - nttcTa Ma ll3rntTaMe (11 KauaHc) , aepo-
1111cTa 

5 - JI JJIHT3HC 

6 - pa36er npH n. 

7 - 11 J.anra11c 

8 - TpaeK·ropHn 

9 - XOp HJ OHTaJl CI-I noneT 

10 - JaeoH. ettpaJK 

11 - n1n, Jra 1-1c 

12 - cnycKaHc 

13 - 111iaHHpau.t no11eT; nnat-111pa1-1c 

14 - KauaHe 

15 - K. no ype.a 1-1 . cmrno "· 

16 - npH HYJllll CJll-lO K. 

17 - K. 01,D oom1; np1mo.nH HH3 IIC 

18 - lfJUC>K.IlaHc 

19 - 1.tJTbpKa1rnaHe 

20 - c1111paHc 

21 - py1nIpa1-1c 

22 - Bb3!1YWH a l·-laDllr;J IJ LIH , acpo 11 a0ura­
l.ll ł R 

23 - mnyaJJHa (Bb3.IlYW l-la) 1-ł. , H . C Blł11H­
rv1ocT Ha JCMflTa 

24 - neTaTeJTHa Kap-ra, K. Ja noncT 

:!5 - ł-:apTorpa<l1cKa M pema 

26 - reorpa(f>CKH KOOp.lll tl·laTI! 

27 - MCpn.rntaM 

28 - MarH HTeH MCPli.llH3H 

29 - reorpacf>cKa .llt.JDKIH-W. 

30 - napanen 
31 - reorpa(pc1rn w11pHHa 

32 - CKBaTop 

3 - nom-0c 

34 - ccaep 
35 - ,or 
36 - H JTOK 

37 - Ja na.n 

38 - Kypc 

39 - (UJAY UII IO) ·rpace 

40 - ( ,\.ial Hl! rei-I) KOMnac; GyCOJla 

41 iKllpo:-. 1a 1111 11 '-' ll K. 

42 - j+.itpOCKO IICII K., arnpOKOM IJaC 

43 - •iacoot-111K 

44 - y KaJaTCJl Ja CKOPOC na, CKOJ)OCTQ'\l(' IJ 

45 - H\fCOTOi\lCI) 

46 - oapJIOMC1 bp 

47 - OH JJ, lf MOCT 

48- o6nas 
49 - 06ml1-n-1ocT, 1ao6Jia •ia ua He 

50 - Typ6y ne11 rJ-łOCT 

5 1 - JaJIC.Ll HD[H IC, 3aMpbJ 0aHc 

52 - M1,rna 

53 - aTMOCt~ep l-111 oa JIC>K II 

54 - Ab)l(A 

55-CHJ:lf 

56 -- rpaA 
57 - ll OJłCT 110 ypc.u.11 , CJHlll n . 

58 - YK<lJaTC/I Ha JaOQlfTC 

59 - HaKJlOHOMCp; (oepn11rn11c 1--1) KYP\.:0 -
yKa]aTCJl 

60 - aoI1oxopwmHT, >K 11 poxopIno 11 r . :»rn­
ponepT 11 Ka;1a 

1 - Jet 
2 - spouśleni 

3 - le tisle 

4 - pi"i s lavaci draha, vzlclo­
va d. 

5 - start, v zlet 
6 - rozjezd (leladla pfi sta r -

tu ) 
7 - stoupani 
8 - dra h a letadl a , cesla 1. 
9 - vodorovny Jet 

10 - zatacka 
11 - sklu z, sklou znut i 
12 - sestu pny !et. seslup 
13 - kl o uzavy Je t 
14 - pfis ta ni 
15 - p . podle pi·i s troj u 
16 - n ouzove p. 
17 - p. na vodu 
18 - p odrovn :Sni 
19 - dojei cl (l e tadla pri pfi -

stani ) 
20 - b rz cl e n i 
21 - poj iźd e ni 

22 - letecka navigace , vzdus-
na n. 

23 - vizualni (I.) n . 

24 - Jc tec l,a mapa 
25 - sil ' mapova. s . ze m e pis -

na 
26 - zemepisn e souradnice 
27 - polednik 
28 - m 2g n e tick y p. 
29 - , e m e pisna d e lka 
30 - rovnobezk a 
31 - zemepisna sirka 
32 - rovnik 
33 - pól 
34 - sever 
35 - j ih 
36 - v yc h od 
37 - za pad 
38 - kurs, smer 
39 - trasa. trat ' 

40 (m a1t neticka) busola. (ma­
gnetickv ) kompas 

4 1 - gyrornagne t icky k. 

42 gyroskopick V k.. g yro­
l<0111pas. sm erovy setrva-
cnik 

•3 - h odi ny 
• 4 - ryc hl om e r 
45 - vys kom e r 
46 - va r i on1 e tr 
47 - viclilelnost 
48 - mra k 
49 - oblacnost 
!iO - lu r hulence 
51 - n am raza 

52 - m lha 
53 - atmosfe r icke s ra z k y 
!i4 - de~t• 
55 - snih 
56 - krupobiti 
57 - !c l porll e pi·i s troju 

5H - za la Ckon1 Efr 

5a - (p i· ićny) sk lonom ć r 

60 - ume l y horizont 

1 - lel 
2 - pus ta n je 
3 - aerodrom , s leliSte , vaz­

duhoplovni pr ista niste 
4 - poletno-sletna staza; Jet i-

liste 
5 - za let , start 
6 - za let 

7 - penja nje 
8 - staza letenja 
9 - h or izonta lan Jet 

10 - skre tanje , zaokret 
11 - kli źenje 

12 - sn izenje; spustanje 
.1 3 - k li źenj e 

14 - s letanje 
1 'i - s . (na ) slepo 
16 - pr inudno s . 
l7 - spuśtanje na mare 
l8 - izravnanje 
19 - pr ista jan je, protrćavanje 

20 - koćenj e 

21 - ( trćavanj e, trcanj e ) 
22 - navigacija, aeronaviga-

c ija 

23 - vizuelna a. 

24 - a vionska mapa 
25 - kartografska mreza 

26 - geografske koordinatc 
27 - mer iclijan 
28 - magn elski m. 
29 - geografska duz ina 
31 - upo r ednik 
31 - geografska s irina 
32 - polutar , ekvator 
33 - poi 
34 - sever 
35 - jug 
36 - is tok 
37 - zapad 
38 - lrnrs 
39 - t rasa (puta ) ; s taza le ­

tenja 
40 - busol a. rnagnelski kom­

pa s 
41 - ziromagn e ts ki (da l jinsk i) 

k . 
42 - -- Zi rokon1pas 

43 - ćasovnik , sat 
44 - brzinomer 
45 - visinomer 
46 - variometar 
47 - vid l jivost 
48 - obla k 
49 - oblacnost 
50 - tu rhu le n c ija 
51 - (mrznjenje. smrznjava-

nje, smr zava nje ) 
52 - magla 
53 - atmosferske padavine 
54 - kisa 
55 - sneg 
:i6 - grad 
57 - let b ez spol jne vid!j ivo­

s ti 
58 - pol<a z ivać s k retanja , p. 

klisan ja 

59 - p. k li sanj a, inklinomcta r 

60 - avioh orizont , vestaćki h o ­
rizont 
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'POMOCE KONSTRUKCYJNE 

•• 
Ciśnienie na wlocie do gaźnika i wydatki paliwa 

instalacji paliwowych samolotów lekkich (li) 

Advisory Circular nr 23.955-1 (cd.) 

5. Próby 
a . Wydatek paliwa w insta lacjach o zasilaniu grawitacyj­
nym 

(1) Ustawić samolot na ziemi w takim położeniu kadłu­
ba, które odpowiada najbardzie j krytycznym war unkom 
przepływu paliwa. Może być wykona na próba stoiskowa, 
przy której elementy instalacj i paliwowe j będą umieszczo­
ne na odpowiednich wysokościach względem siebie, odpo­
wiadających krytycznemu położeniu samolotu. 
Jeś li samolot jest poddawany próbie w położeniu „w linii 

lotu", to należy analitycznie i za pomocą prób określić 
właściwy słup pa liwa dla krytycznego położenia i dodać ten 
slup paliwa do słupa w położeniu poziomym. 

(2) Przepływ powinien być mierzony na w locie paliwa 
do gażnika i w tym mi e jscu powin no być dławieni e, zapew­
niaj ące minimalne ci ś nienie za ·ecane przez wytwórcę gaź­
nika i silnika dla zapewnienia pracy silnika na m ocy 
star towej (j eże li na wlocie pa liwa do gaźnika jest stoso­
wana końcówka redukcyjna, to przepływ musi być mie­
rzony przez tą kot'lcówkę). 
Zadowa lającą metodą symulowa nia minimalnego ciśnie­

nia na w locie do gaźnika jest odłączenie przewodu zas ilają­
cego od gaźnika i uniesienie koi'Jcówki na taką wysokość, 
która odpowiada minimalnemu przeciwciśnien iu , wyrażone­
mu w słupie paliwa. 
Wielk ość wymaganego ciśni enia ustala się z Arkusza Da­

nych (TCDS) silnika albo m etodami podanymi w punktach 
4b lub 4c niniejszego AC (Adv isory Circular) . 

,.Różnica ciśnień", obliczona wg punktu 4b, powinna by ć: 
odjęta od minimalnego wymaganego ciśnienia na wlocie 
paliwa do gaźnika. Np. jeżeli minimalne dozwolone ci śnie­
nie paliwa na wlocie będzie równe 19 calom (483 mm) słu­
pa paliwa, a ró żnica ciśnie11. pomiędzy przestrzenią po­
wietrzną zbiornika pal iwa a przestrzenią powiętrzną komo­
ry pływakowej gaźnika okaże się równa 7 calom (178 mm) , 
to pomiar wydatku powinien być: przeprowadzony przy koń­
cówce przewodu paliwowego, odłączonej od g:aźnika, pod­
niesionej 12 cali (305 mm) powyżej w lotu paliwa do gaź­
nika. 

Rzeczyw iste ciśnienie , uzysk iwa ne z insta lac ji o zasilan iu 
grawitacyjnym, może być w przybliżeniu obliczone jako ró­
wne 1 (lb/sq in) na każde 40 cali (1026 mm) słupa paliwa 
(dla jednostek metrycznych: 1 kPa na każde 141 ,6 mm 
słupa benzy ny o gęstoś ci 0,72 kg/ dm3). 
Można też obliczyć sumę słupa paliwa, który odpowia­

da najlepszemi, wznoszen iu (wyra żone~o w slupie paliwa) 
wymaganego ci śnienia na wlocie, a następnie udowodnić, po 
zainstalowan iu zaworu dławiącego lak wyregu lowa nego, aby 
uzyskać to ciśnienie, że wydatek paliwa jest co najmniej ró­
wny wymaganemu. 

(3) Przed rozpoczęciem pomiaru wydatku, insta lacj a pali­
wowa · powinna być kompletnie opróżniona z paliw a . Insta­
lacja powinna być przełączona na zasi lanie tylko z jednego 
zbiornika. Wydatek musi być mierzony przy krytycznym -
pod względem przepływu paliwa - położeniu owego zbior­
nika. Paliwo musi być nalewane powoli do zbiornika. aż do 
uzyskania ustalonego przepływu na koi'lcówce zasi l a jące.i 
gaźnik . 

Ustalony przepływ powinien być uzyskany mniej więce j 
po dodaniu n i ezużywalnej ilo ś ci paliwa , albo te ż przy doln e j 
wartości paliwa. 

Po uzyskaniu przepływu ustalonego. należy dodać jeszcze 
.ieden galon paliwa (3,78 1) , a lbo laką il ość: paliwa, która 
jest niezbędna do zakończenia pomiaru, po czym nalei.y 
zmierzyć czas w sekundach, w c i ągu którego wypłynie przez 
końcówkę zasi lajc)cą gaźnik co najmniej jeden galon pali­
wa. Czas wypływania jednego galona paliwa (w sekunda ch) 
nie może być większy od liczby obliczonej z poniższych 
wzorów. 
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(i) Dla samolotów z s ilnikami tłokowymi , certyfikowany­
mi wg cz. 3 CAR albo cz. 23 FAR, dla wydatku wynoszą­
cego 1500/o rzeczywistego startowego zużycia paliwa przez 
s ilnik, obowiązuje wzór 

14 400 
sekundy na 1 galon = ------

(SFC) (TOMP) 

g dzie : SFC - zużycie jednostkowe paliwa przez silnik 
wyrażone w funtach na godzinę na 1 KM przy mocy star­
towej, 

TOMP - moc startowa silnika w KM. 
(ii) Dla samolotów z silnikami tłokowymi, certyfikowa­

nych w g cz. 04a CAR, dla wydatku równego dwukrotnemu 
wydatkowi wymaganemu dla mocy startowej silnika, obo­
wiązuje wzór 

10 800 
sekundy na l_ galon = - ----­

(SFC) (TOMP) 

(iii) Dla samolotów z silnikami turbinowymi, certyfikowa­
nych wg cz .. 23 F/1.R dla wydatku równego 1000/o rzeczy­
wistego zużycia paliwa przez silnik, należy korzystać z pa­
ragrafu 5.b.2 (ii) dla określenia odpowiadającego wydatku i 
ogranicze11. 

Od redakcji 

Podane w punktach (i) oraz (ii) współczynnik i odpowiadają 

IJenzynie: 

y = 0.i1 kg/dm•, tj. ~ 6 lb/US Gall 

Dla jednostek metrycznych dla r = 0,72 kg/dm' wzory miałyby 

postać: 

- dla punktu (i) : 

- dla punktu (ii ) : 

17 280 
i-ck und y 1.1 11 10 dw3 ~ - -­

bj • N:, 

12 960 
sck unU y 11 0 10 dmll = --­

bj -Ns 

gdzie: bj - jednostkowe zużycie paliwa dla mocy star towej 
wyrażone w kg/h • kW, 

N s - moc sta r towa wyrażona również w kW. 
(Użycie bi odn iesionego do mocy w KM oraz mocy N 5 wyrażo­

nej równ ież w KM nie zmienia tu , jak nietrudno zauważyć , osta­
tecznego wyniku). 

b. Przepływ paliwa dla ins tal ac ji wyposażonych w pompc: 

J) Pomiar wydatku dla insta lac ji wyposażonych w pom­
pę odbywa się przy ustawien iu samolotu w takim samym 
poło;ieniu, jak przy systemach grawitacyjnych. Ponieważ w 
tym przypadku pompa musi być uruchomiona , więc musi 
ona być napędzana albo przez silnik - co dotyczy pomp 
za mocowanych na skrzyni napędów silnika, albo też przez 
oddzielne, zewnętrzne źródło napędu. 
Jeżel i zamierza s i ę przeprowadzić próbę z napędem pom­

py przez si lnik , to konieczne jest zapewnien ie zasilania sil­
nika z instalacj i spoza samolotu , wystarcza j ące do zapewnie­
nia pracy si lnika na mocy startowej. 

Jeżeli zaś pompa jest napędzana przez napęd zewnętrz­
ny, to należy przeprowadzać próbę przy liczbie obrotów, 
dokład nie odpow iadającej obro tom tejże pompy przy obro­
tach startowych silnika oraz przy zamocowaniu pompy na 
te j sam ej wysokości co pompa zamocowana na silniku. W 
każdym przypadku wypływające pa liwo jest zbierane i mie­
rzone. Można też użyć skalowanego przepływomierza do po­
miaru rzeczywistego wydatku oaliwa. 

(2) Przed przystąpieniem do próby, paliwo musi być 
przełączone na zasilanie tylko z jednego zbiornika. Należy 
wl ewać: paliwo do tego zb iornika aż do chwili uzyskania u-
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sialonego przepływu na w locie do gaźnika lub do urzą­
dzenia wtryskującego paliwo. Ustalony przepływ powinien 
być uzyskany po wlaniu ilości paliwa równej w przybliże­
niu jego niezużywalne j ilości. Po uzyskaniu us ta lonego prze­
pływu , należy wlać dodatkowo ok. 1 galonu paliwa. Próbę 
należy przeprowadzić przy pracującej pompie głównej (lub 
układzie pomp głównych), a następnie przy pracujące j pom­
pie awaryjnej (lub systemie pomp awary jnych), przy symu­
lowanej lub rzeczywiste j awarii pompy głównej , wpływaj ą­
cej w najbardzie j niekorzystny sposób na zasilanie s ilnika 
paliwem. 

(i) Dla samolotów z silnika mi tłokowymi, certyfikowanych 
zgodnie z cz. 3 przepisów CAR lub cz. 23, z uzupełni eniem 
6, przepisów FAR, czas na jeden galon nie może być więk­
szy od mniejszej z dwóch liczb, obliczonych z poniższych 
wzorów : 

(A) dla wyda tku 0,9 funta na godzinę na 1 HP m ocy 
startowej: 

: 24 ooo 
sekundy na 1 galon = - -­

t TOMP 

(B) przy wydatku równym 1250/o r zeczywistego zużyc ia 
paliwa przez silnik przy mocy s tartowej: 

17 300 
sekundy na 1 galon = ---- --

(SFC) (TOMP) 

(i i) Dla samolotów z napędem turbinowym, certyfikowa­
nych wg cz. 23 przepisów FAR, dla wyda tku r ównego 1000/o 
wydatku paliwa dla każdego zamierzonego ma newru i każ­
nych zamierzonych war unków użytkowania, czas w sek un­
dach nie może być w i ększy niż liczba obliczona z poni ż­
szych wzorów: 

23 ,J.Oo dla pali1va JP-4 
sekundy na galon = --

(SFC) (moc lub ciąg) 

natomiast dla paliwa JP-5 liczba stała w tym wzorze wy­
nosi 26 400. Uwaga: Gęstość paliw dla silników turbinowych 
przy temp. 60°F (1 5,6°C) zmienia się od 6,5 lbs/US Gall dla 
JP-4 do 6,95 lbs/US Gall dla JP-5. Ponieważ wymagane wy-­
datki paliwa dla silników turbinowych wynoszą 1000/o, więc 
wpływ niskiej temperatury paliwa, zatkania f iltru, wyso­
kości, położenia samolotu, manewrów, przyspieszeń itp. mu­
si być uwzględniony. 

(iii) Dla samolotów napędzanych silnikami tłokowymi , 
certyfikowanych wg cz. 04a przepisów CAR, czas w se­
kundach na wypłynięcie 1 galonu paliwa nie może być 
większy niż liczba obliczona z poniższego w zoru: 

10 800 
sekundy na 1 galon = - --- -­

(SFC) (TOMP) 

uwaga redakcji 

Po uwzględnieniu różnicy pomiędzy „koniem mechanicznym" an­
glosaskim (HP) i metrycznym (l HP = 1,014 KM = 76 ,04 kGm/s ) 
podane wymagania prz yjmą postać : 

dla punl<tu (i) (A): 0,9 lb/HP odpowia da 0,4027 kg/KM, czyli 
0,5475 kg/kW, 
zaś wzór dla jednostek ,metrycznych : 

albo 

•dla punktu (i) (B) : 

dl a punktu (ii) : 

64 366 
srkundr on IO dm' = N (KM) 

47 324 
sekundy on 10 dm• - N (kW) 

20 736 
1w kund y na 10 1 .,.. --­

bj -N 

wg posiadanych danych, gęstość JP-5 wynosi 6,82 Ib/US Gall 
(0 ,817 kg/dm', co ozn acza ł oby, że stała we w zorze wynosi 24 552. 
Dla p oda ne j wa rtoś c i 6,95 lb/US Gall (0,833 kg/dm' ) stała wyno­
siłaby 25 020, zaś wartości stałej 26 400 musiałaby odpowiadać gę­

stość 7,33 lb/US Gall (0,878 kg/dm1). Stala dla JP-4 natomiast od­
powiada podawanej gęstości 6,5 lb/US Gall (0 ,779 kg/dm') . 

W tej sytuacj i , dla paliw silników turbinowych wydaje si ę 

najwygodniejsze podanie wzoru: 

T = 36 000 , y 

'• bj-N(T) 

gdzie: T 10 - czas wypływu IO dm•, s (jest to maksymalny czas 
dopuszczalny), 

r - gęstość paliwa, kg/dm', 
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bj - jednostkowe zużycie paliwa w k il ogramach n n j ednostkę 

m ocy (lub ciqg u) , 
N(T) - moc star towa (l ub ciqg startowy): 
dl a punktu (iii): 

12 960 
seJ...unJ y nu 10 llm ' = -~ -

bj · J\ 

Podając powyższe wzory w przeliczeniu na jednostki metrycz­
ne, redakcja pragnie podkreślić, że mają one jedynie charak­
ter pomocniczy, zaś zasadniczą treści ą AC jest metodyka po­
miarów. 

c. Wydatek paliwa dla insta lacji z pompą wtryskującą 
(1 ) Instalacja do wtrysku paliwa, wyposażona w kontrolu­

jącą prędkość pompę ciśnieniową , zazwycza j może wytwa­
rzać pewne ssanie na wlocie, nie musi być zatem wymaga-

- na awaryjna pompa paliwa. 
Pomiary wydatku w instalacjach z pompą do wtrysk u 

paliwa są prowadzone podobnie jak pomiary wydatków dla 
insta lacji z zasilaniem grawitacyjnym, op isanym w pkt. 5a, 
z następującymi wyjątkami i uzupełnien iami. 

(i) Instalacja do wtrysk u paliwa zazwycza j jes t wyposażo­
na w napędzaną przez si lnik pompę wtryskową, która jest 
zatwierdzana jako część silnika. W tym przypadku należy 
wykazać, że instalacj a paliwowa, poza pompą na s ilniku , 
spełnia s tosowne wym agania. Zatem każda pompa paliwa, 
która może zapewnić wymagany przepływ, może być użyta 
do przeprowadzenia pomiarów wydatku paliwa. Wskaźniki 
ciśnienia, zainstalowane na przewodach paliwowych, będą 
niezbędne do w ykazania, że ins ta lac ja utrzymuje ciśnienie 
poda ne przez wytwórcę silnika. 

(ii) Niektóre instalacje do wtrysku paliwa są wyposażon 
w przewody bocznikujące albo przewody przepływu powrot­
nego. T e instalacj e mogą być badane przez s twierd zenie, 
że instalacja może odprowadzać paliwo z powrotem do 
zbiornika przy wymaganym wydatku przepływu, bez prze­
kraczania przeciwciśnienia n a wloc ie do przewodu bocz­
nikującego . 

(iii) P odczas sprawdzan ia wymia rów wydatku paliwa in­
s tal acji z osobną pompą pali wa, wymagania co do wielkości 
wydatku paliwa powinny uwzg lędniać także wielkość pa­
liwa, któr ą instalacja odprowadza do zbiornika . 

(2) Samoloty, wyposażone w napędzaną od silnika, kon­
trolującą prędkość pompę ciśnieniową , mogą wykazywać ob­
jawy defektu silnika, gdy doda tkowa pompa awaryjna wy­
tworzy wysokie ciśnienie. W tych przypadkach dodatkowe 
pompy pa liwowe nie są wymagane jako pompy awaryjne. 
Są one używane do zapewnienia ciśnienia na wlocie do 
napędzanej silnikiem pompy wtryskowe j do rozruchu sil­
nika, dla zapobieżenia powstawaniu par paliwa, a także 
w pewnych przypadkach dla zapewnienia utrzymania mocy 
przez silnik po uszkodzeniu napędzane j silnikiem pompy 
w tryskowej. 

Te dodatkowe pompy paliwa mogą mieć na tyle wysokie 
ciśnienie wylotowe, że mogą zakłócić działanie silnika, je­
żeli- zostaną włączone gdy pompa napędzana przez silnik 
pracuje normalnie. Dla upewnienia się, że doda tkowa pom­
pa nie powoduje przekroczenia maksymalnego dopuszczal­
nego ciśnienia paliwa na wlocie do napędzanej przez sil­
nik pompy paliwowej, należy wykonać badania w locie 
przy włączonych obu pompach, albo też zaleca s ię naziem­
ne sprawdzenie ciś nienia, jak podano niżej : 

(i) Zablokować przewód wylotowy pompy napędzanej 
przez silnik i włączyć płatowcową pompQ paliwową w wa­
runkach pracy bez przepływu . 

(ii) Odczytać ciśnienie i upewnić się , że ciśnienie paliwa 
leży w grani cach podanych dla silnika jako właściwe n a 
wlocie do wtryskiwacza paliwa, albo porównać charakte­
rystykę te j pompy dla warunków bez przepływu, podaną 
przez producenta, z ciśnieniami podanymi jako gr aniczne 
na w locie do pompy wtryskiwacza paliwa. 

d . Zmiany elem entów ins talacji paliwowe j 
Zmiany elem entów takich jak pompa paliwowa napędza­

na od s ilnika a lbo ręczna pompa pa liw owa mogą być za­
twierdzone w wyniku prób porównawczych samych elem en­
tów, bez wykonywania prób całej instalacji. 

P ompa, użyta do zastąpienia innej, musi . zapewniać co 
n ajmniej ten sam wyda tek przepływu co pompa oryginal­
n a, przy tym samym ssaniu n a wlocie i ciśnieniu na wy­
locie. 

Nowa pompa musi oczywiście pracować przy tych sa­
mych obrotach co poprzednia. 
Należy zachować staranność przy odtwarzaniu warun­

ków przepływu oraz ci ś ni e11 w lotowych i wylotowych in-
sta lacji . ' 
E0/696/87 

Zatwierdził: 
Edwin S. Ha rris Urzędujący D yrek tor R egion Centralny 

Oprac. A. Kar dymowtcz 
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Osobliwe słany pracy sprzęgieł głównych reduktorów 
zespołu napędowego śmigłowców 

SprzE:glo jednokierunkowe, zwane też często sprzęgłem 
wolnego oiegu, jest n ieodłącznym ele mentem w tran smis ji 
napędu śmigłowca, służące j do przekazywania momentu 
obrotowego z siln ika na piastę wirnika nośnego. J est p rze­
znaczone do a utomatycznego odłączenia wału silnika od 
głównego reduktora podczas a w arii silnika w locie . W 
przypadku śmigłowców z dwom a i więcej silnikami sprzęg­
ło umożliwia ich kolejną, oddzieln ą próbę, a także pracę 
na różnych parametrach w przyp adku rozdzielnego stero­
wania. 

W większości t ypó w śmigłowców stos uj e s ię sprzęgła rol­
kowe, które kon strukcyjnie wchodz1 w s kł ad reduktor a 
głównego. Zaletami sprzęg ieł rolkowych są: 

- praktycznie n a tychmias towe włączenie i wyłączenie, 
- niski poz iom szumów podczas p r acy, duże prędkości 

swobodnego bieg u, 
- możliwości przekazywa ni a d użych obc i ążeń przy m a­

łych wymia rach , 
- niewielkie momenty pochodzące od s il tarcia podczas 

biegu w sta nie nieobci;1żonym. 

Wyglądające z pozoru na bardzo proste urządzenie, sprzę­
gło rolko we (zgodnie ze swy m charukter em pracy) okazuje 
się bardzo złożonym, autom a ty e.m1e działa Jącym mecha ni­
zmem , którego niezawodna praca w C' k sploatacji może by{: 
zapewniona tylko przez wysoką jakość konstrukcji i w y­
konawstwa. 
Zasadniczą wadą t ego typu sprzęgi eł jest to, że w czasie 

ich eksploa tacji występują przy padk1 poślizgów członu 
wiodącego w stosunku do wodzonego. Taki st an pracy 
sprzęgła prowadzi z reguły . do naruszenia ciągłości prze-­
k azu mocy z wału silnika na wirnik nośny śmigłowca oraz 
do ca łkowitego lub częściowego uniemożliw ienia pracy ze­
społu napędowego. 

\ 

Ogólna charakterystyka osobliwych stanó-w pracy sprzęgieł 

Osobliwe sta ny pracy sprzęgieł (zwane dalej awariami 
lub ust erka mi) przejawiaj ące s i ę pośli zgami walu wiodą­
cego W w w sto sunku do obejmy Ob występują praktycznie 
na wszystkich typach głównych reduktorów śmigłowców 
i prowadzą do rozbiegania s i ę w a lu turbiny napędowej lu!.> 
wału wykorbionego silnika, a w końcowym efekcie do 
jego całkowitego zniszczenia. Awa rie sprzęgieł mają złożo­
ny charakter i mogą pojawiać s ię w różnych formach w 
eksploatac ji śmigłowcowych zespołów napędowych znanych 
ja ko: 

A - n iewłcj czr~nie, 
B - zaklinowanie udarowe, 
C - ś lizganie, 
D -- rozłączenie. 

Nazwy stanów awa ryjnych okreśiają charakter przyczyno­
wy powsta j ących stanów etwaryjnych . 

N a rys. 1 pokazano uogólniony struktura lny schemat, 
ukazu jący ko le_jno~ć normalnego f unkcjo nowania sprzęgła 

Rys. 1. Strukturalny sch em a t normalnego funkcjonowani a sprzęgła 
o raz zależnc1ści między nienormalnymi stanam i jego pracy i po­
wstającymi usterkami 
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(linia ciągła) oraz rozne warianty za leżności między nie­
normalny mi ~t anami jego pracy i for ma mi powstających 
usterek {gruba li nia ciągła). 

Pełny cykl pracy sprzc-:gł a zgodnie z ogólnie przyjętym 
schematem zawiera następuj ą ce okresy: 

1 ruch w sta nie nieobciążonym, 

2 - zaklinowywa nie, 
3 - połqczeniowy stan zaklinowania, 
4 - rozłączanie. 

Jednakże rezulta ty prób i doświad czeń eksploatacy jnych 
związanych z osobliwymi st an ami f unkcjonowania sprzę­

gieł oraz a n aliza przyczyn ich powsta wania dowodzą ko­
nieczności dok ła dniejszego rozgrani cze nia pojedynczych faz 
i okresów ruchu mechanizmu. 

W okres ie zaklinowywania jest konieczne wyodrębnie­
nie dwóch głównych faz, z których każda m a ważne zna­
czenie dla pra cy sprzęgła : 

- faza początkowa - włącza!1ie, w czasie którego wy­
s t ępuje przemieszczanie się rolek od położenia zaj mowa­
nego przez nie w końcowym momencie woinego biegu do 
zais tnie nia kontaktu i połączenia z obejmą i wale m wio­
d ącym (rys. 2). 

Rys. 2. Proces wląc-zan ia sprzęgła 

- faza końco v.ra sam ozaklinowywanie lub zaklinowy-
wanie, w procesie którego pod działaniem sił t arcia rolki 
przcmiesz,~za j ą s ię w kierunku zwężnjące j się części kli­
nowe j przestrzeni . 

Analogicznie w okres ie rozłączania sprzęgła należy roz­
patrywać dwie fazy : 

- pierwsza faza - rozłączanie, 
- dr uga faza - wyłączanie , w czasie którego rolki tracą 

kon takt (połączenie) 1. obejmą i wałem wiodącym. 
J'on i żej rozpa trzono główne postacie awarii sprzęg ieł. 

Niewlączer,ie sprzęgła 

Us terka ta prze jawia się krótko- lub długotrwałym bra­
ldem kontak tu rolek z pracującymi powierzchniami walu 
wiodącego rozpoczynaj ącym s ię przemieszczaniem s i ę walu 
względ em obe jmy w k ier"unku przekazywanego momentu 
c1brotowego (w "-"''' > l<>ob) , 

Podczas e 1,sploatac ji sprzęgie ł zespołów napędowych śmi­
głowców przypadkl ni ewłączenia &ą konsekwencją nieza­
dowalającej pracy ,vlqczających eiementów dociskowych, 
nie zapewniających normalnego przebiegu pierwszej fazy 
okr esu zaklinowywania (strzałka 4 na rys. 1), w rezulta­
cie czego kontakt i połączen ie rolek z obejmą i wałem 
wiodącym nie są cał kowite lub następują z pewnym opóź­
nieniem. Vł ostatnim przypadku zaklinowywanie rolek roz­
voczyna ~ i ę przy różnych pr~dkościacb kątowych wału 
wiodącego i obej m y (Ciiww ► Wob) i przebiega w sposób uda ­
r owy (strzałka 576), tzn . zachodzi zj:;iwisko zaklinowywa­
nia udarowego. 

Naruszenie kontaktu rolek z roboczą powierzchnią obej­
my lub płaszczyzną wału wiodącego w początkowej chwili 
okresu zaklinowywania (niewlcFzen ie sprzęgła) może być 
wynikiem następujących przyczyn: 

- działan i e na rolki dynamicznych obciążeó w kierunku 
rozłączania, 
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- obecność nacimiernie wytrzymal~:go filmu olejowego 
na kontaktowych powierzchniach e lem entów, 

- rozkl inowujące działani e h ydrodynam icn zych s il w 
warstwie ~m ar ujące j przy wzajemny m przemieszczaniu się 
roboczych powierzchni pracui:'lcych elem entów, 

- niesprawności dociskowego ele mentu (pęknięcie lub 
złamanie 5prężyn, zacięcia separatora). 
Głównym warunkiem niezawodnego włączenia sprzęgła 

jest dosta tecznie duży moment ciociskowy, zapewniający 
pokonanie wszystkich „szkod liw ych" s ił, które uniemożli ­
wiają osi,Jgnięcie kontaktu rolki z obydwoma elementami. 
Przy włączaniu sprzęgła ogromne znaczeni e m a także war­
tość kąta zaklinowania a. Ze wzrostem a wzrasta s ił a do­
ciskowa potrzebna d,1 pewnego wl<4czen ia, co jest zwią­
zane ze zmniejszaniem s ię sil normalnych działających 
na rolki, rozrywających f ilm olejowy w mie jscach ich 
stykania ~ię z obejmą i członem wiodącym w chwili włą­
czenia. 
Specyficzną cechą niewłączenia jest to, że przy t e J 

w 

a 

2 3 4 t 

Rys . 3. Krzywe zmia n prędkości ką t owej w a lu wiodącego i obej ­
my podczas zaklinowywan ia udarowego: 1 - wolny bieg. 2 - nie­
włączenie. 3 - zoklinowywanie udarowe. 4 - s tan za klinowa ni a 

usterce n a współpracujących ze sobą powierzchniach e le ­
m entów mechanizmu nie m a żadnych uszkodzeń. Uszko­
dzenia występ uj ą wyłącznie wtedy, gdy w rezultacie krót­
kotrwałego niewłączenia następuje zaklinowywanie sprzęgła 
z równoczesnym poślizgiem (strzałii:a 5, 6 i 7) . 

Zaklinowyw anie udarowe 

Zaklinowywanie udarowe sprzęgła (rys. 1 i 3) jest na­
stępstwem krótkotrwałego niewłączenia i obrazuje jedn~ 
z Iorm pojawi aj;:ice j s ię awarii. W niektórych m echani­
zmach, takich jak rozruchowe, przekazujące lub hamujące, 
zaklinowywa nie udarowe sprzęgieł następuje w r ezulta­
cie gwałtownego przyłożenia obciążenia na człon napędo­
wy. Jednakże śmigło,vcowe zespoły napędowe charaktery­
z ują s ię płynną zmianą obciążenia na członie napędowym 
sprzęgła . Dlatego przy n if'zawodnych elem entach włącza­
jących w chwili włączenia sprzęgła ma miejsce a lbo za­
klinowywanie styczne, albo dynamiczne bezuderzeniow 
1.aklinowywanie p odczas tzw. przy spieszenia ponawia nego 
oraz decelcrac ji. 

Przy uda rowym chara kter ze zaklinowywania warunki za­
k linowanb mechanizm u ;'.decydowaniP pogarszają s ię (wa­
runek brak u poślizgu jak wi adomo wyrażany Jest zależno­
ścią a<[!. gdzie e = arc tg f - kąt t a n :ia pos uwistego ) 
i istni e je możliwość poślizgów. Wy s tąp ieniu pośli zg u spr z<; ­
eieł przy udarowym zaklinowywaniu towarzyszy zawsze 
zna czna deformacja elementów m echanizmu i powierzchni 
kontaktowych , prowadząca do szy bkiego zwiększania s i ę 
kąta zaklinowywania, co powoduje naruszenie warst wy 
materiału na powierzchniach kontaktowych w wyniku po­
wstających naprężeń normalnych i stycznych. 

Na schemacie (rys . 1) przedstawi ono za pomocą str zale! 
dwa możliwe w a rianty powstawan ia po ś lizgu jako w y n ik u 
udarowego ch ar a kteru zaklinowy wania: 

- strzałka 7 oznacza możli wość wystą pieni a poślizg u w 
procesie zaklinowy w a nia mechani zmu (W ww~ Wob), 

- strzałki 8 i 2 oznacza ją możl iwość wystąpienia poś li zgu 
po zakończeniu pr ocesu udarow go za klinowywania w na­
stępstwi e krótkotrwałego stanu zaklinowania (www = Wo b) -

Przy zakl inowywaniu udarowym sprzęgła na powierzch­
niach kont aktowych elementów można zaobserwować uszko­
dzenia związane z działaniem nieobliczeniowych o bcią że 11 
kontaktowych. Objawami udarowego zaklinowy wania s~J 
deforma cje, takie ja k· 

- wgłębienia n a płaszczyznach wal u wiodącego i pracu · 
jącej powierzchni obejmy, 
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- kraw<;dzie na cyl indrycznych powierzchniach rolek . 
J ednakże w związku z t)' m , że uu arowe zaklinowywanw 
~przęgla zwykle przejawia s i ę poś l izgiem, na początkowe 

ciefo rmacje na kł adają s i ę uszkodzenia wywołane inten syw ­
nym ślizganiem s ię rolek pnd obci a żeniem w mie jscach 
kontaktowych z obejmą i wałem. 
Osobliwością procesu udarowego zaklinowywania sprzę­

gieł śmigłowco\vych zespołów napędowych jest jego cyk­
liczny charakter, uwarunkowany sprężystymi właściwościa­
mi kinematycznymi zł ącza i wzbudza niem drga r'l s krętnyci:1 
w transmi~, ji. Dlatego w procesie jednego udarowego za­
k linowywunia na powierzchniach kontakt owych części 
sprzęgła z wykle pojawiają się liczne miej scowe uszkodze­
nia od wielokrotnych zaklinowań . 

Poślizg sµrzęgla 

Poślizg ~przęg l a jest stane m charakteryzującym się po­
ś lizgiem walu wiodą cego w stosunk11 do obe jmy w kie ­
runku przekazu momentu obrotowego (W ww > Wob) przy 
istnieniu kontaktu rolek z obydwom:i elementami. Poślizg 
zachodzi w rezultacie naruszenia warunków zaklinowywa­
nia lub stanu zaklinowan ia sprzęgła, które wyrażają się 
następującymi przyblL:onymi zależnościami: 

a < 2 e - dla zaklinowywania s ta tycznego, 
a < e - dla zaklinowyw ania udarowego. 

J a k widać z zamieszczonych nierówności, w celu zabez­
pieczenia s ię przed poślizgiem podczas udarowego zakli­
nowy wania jest konieczny dwukrotnie mniejszy kąt zakli-
11owania. 
Reguła ta • (dowiedziona na podstawie teoretycznych 

i eksperymenta lnych badań ) bardzo dobrze odpowiada r e ­
z ultatom obserwowanych przy pa dków awarii sprzęg ieł 
śmigłowcowych zespołów napędowych , które wykazują, że 
powstawanie poślizgu sprzęg ieł mających dostatecznie małe 
kąty zaklinowania (4°-,-6°30') jest spowodowane udarowym 
charakterem zaklinowy wania (przy W ww}> W ob ). Wyjątkiem 
są awarie sprzęgieł związane ze zwiększonym zużyciem 

części sprzc:gła w procesie eksploa tacji, w re zultacie które­
go kąt zaklinowywania osic)ga wartości uniemożliwiaj ące 
prawidlow,1 pracę w okresie zaklinowywania (9° i wi ęceji. 

Poślizg sprzęg ła głównego r eduktora może być przyczy­
ną awarii dwojakif'go rodzaju: 

- w niektórych przypa dka ch okazuje s i ę on awarią 
wywołaną zmianą podstawowego parametru geom etryczne­
go mechanizmu, tj. kąta zaklinowania, 

- w innych przypadkach jest on wynikiem uda rowego 
zaklinowywania sprzęgła, t zn. przedstawia sobą jedną 
z form przebiegu .!:azy niewlą cze111a . 

P owstawanie poślizgu jest możliwe zarówno w procesie 
zaklinowywania, Jak i po osiągn ięci u stanu zaklinowania. 
Na schem a cie (rys. l ) okres stanu zaklinowa nia oraz dru­
ga faza okresu zaklinowywania są powiązane strzałkami 
z nazwą stanu (strzałki 1 i 2) . Podczas eksploatacj i sprzęgła 
w niektórych przypad kac h wysLępuje krótkotrwał ś li zga-­
nie, kończ.ące s i ę tanem zak linowania mechanizmu. Dla­
t ego możl i wość zaklinowywania sprzęgla po wystą pie niu 
poślizgu na schemacie przeds tawiono strzałką 3, ukierun­
l<0waną od poślizgu do stanu zaklinowania. 

W procesie norma lnego zaklinowywania sprzęgła pod 
działaniem przykładanego obciąże nia, wielkość wzajemne­
g o kątowego przemieszczenia wału wiod;:icego i obejmy 
zależy od wie lkośc i ~prężystych deformacji walu wiodą ­
cego i rolek, tj. od podatnośc i ele m entów mechanizmu. 

W zal eżn oś ci od stosunku wartośc i współczynników tar­
c ia posuwistego f 1 i t~ w kon ta kcie ro lek z obejmą i wa­
łem, a także wc1r tości współczynników t a rcia potoczystego 
/c 1 i k 2 (rys. 4) proces poś li zgu spncgla może prze biegać 
wg trzech różnych r odzajów zjaw iska, które chara ktery­
zują s i ę n as tępującymi wlaściwvści ami: 

- poś lizgiem w kontakcie r olek z obe jmą zewnętrzną 

Rys. 4. Proces powstawa nia a;:,ośUz~u sprzęgła 
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bez obrotu rolek wokół swej osi na powierzchniach pra­
cuj ących wału w iodącego (I rodzaJ ), 

- poś li zi{icm 'N kontakcie rolek z obe j mą i walem przy 
obracających s ie; rolk:1ch wokół wiasne j os i (II rodzaj), 

- poślizgiem w konta kcie rnlck z pracuj;,, cymi po-
wierzchni a m i walu p;-zy obracajqcych siq rolkach wokół 
własne J osi z toczen iem bez po~iizgu po pracującej po­
wierzchni obejmy (II I rodzaj). 

W rzeczywist ych sprzęgłach o jednakowych materiałach 
obe jmy i wału oraz jedna kowych r::hropowa tośc iach ich 
pracujących powierzchni, si ta tarc i,i w kontakcie pa ry 
rolka z obejmą (F1) osiąga dopuszczalną wartość do tej 
chwili, gdy rozpoczyna s ię poślizg w kon takcie pary rolka 
z pracującą pow ierzch nią wału wiodącego . J ak wida ć 
z rys. 4, wraz ze wzrostem współczynnika t arcia potoczy-

R ys . 5. Ś J gdy uszlrndzeń r olek sprz~gła 

stego k 1 i k 2 wzrasta moment przeciwdziałający obrotowi. 
Dlatego w sprzęgłach przeważa tendenc ja do występowania 

pierwszego rodzaju poślizgu. 

P r zy powstaniu krawędzi lub wgnieceń na cylindryczne j 
powierzchni rolek w rezu ltacie udarowego zaklinowywania 
sprzęgła iub w rezultacie silnego mie jscowego uszkodze­
n ia rolek w kontakcie z obejm,1 w czasie ich wzajemnego 
r ;oślizgu występuje bardzo gwałtowne zwiększenie k 1 i k 2 
(lub tylko k 1). Przyczynia się to jeszcze bardziej do roz­
woju pierwsze j formy poślizgu. Przy powstaniu n a rolkach 
dostatecznie szerokich krawędzi, wykluczających przeta ­
czan ie ich w k linowe j przest rzeni, sprzęgło rozpoczyn a po­
ś lizg ja k klinovvy m echanizm. 

Praktycznie we wszystkich u szkodzonych sprzęgłach r e­
duktorów głównych z reguły występują pośli zgi t a k I , jak 
i II rodza ju. Fakt t en wyjaśnia s i ę tym, że mimo tenden ­
cji do rozwo ju I fo rmy poślizgu przy inten sywn ym poś li ­
zgu w ysh;puje skokowe zwiększenie s iły tarcia F 1 (współ·­
czynnika f 1) w v1yniku wyrywania materiału z trących s i ę 
powierzchni rolek i obejmy, k tóra n arusza równowagę ro­
lek i uniemożliwia ich obrót. Obrót rolek przyblokowan ych 
w przestrzeni klinowej prowadzi do intensywnego niszcze­
nia powierzchni kontakto wych i powstania wgn iece11 z wy­
ciśnięciem materiału w stronę obrotu rolek (rys. 1, 2 i 3). 

Do wywołania III rodzaju poślizgn jest konieczne, aby 
warunki tarcia w kontakcie rolek z obejmą eliminowały 
możliwość ich wza jemnego pośli zgu przy obtaczaniu sic; 
rolek po obejmie w czasie poś lizgu, wywołanego poślizgi em 
w kontakcie rolek z walem wiodącym. vV stosowanych 
konstrukcjach sprzqgiel wystą pien;e takiej formy pośli zgu 
jest praktyczn ie wyeliminowane. 

Rozłączenie sprzęgła 

Szczególne mie jsce wśród awarii sprzęg ieł zajmuj ą t e, 
które powstają w samym procesie przekazywania m om en­
t u, tj. w stanie zakli nowanego mechanizmu. Ze względu 
na swój charakter takie awar ie można podzielić na dwa 
podstawowe rodzaje: 
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poślizg, 
rozłączenie. 

Rys . n. ślady us~kodze i, w a lka wioct ,1cego sprzęgł a 

P ierwszy rodzaj awarii został ju ż omówiony . Wyniki 
!Jada11 i doświadczenia eksploatacji potwierdzają fakt, że 
wystąp ieniE: pośli zg u po norma lnym zaklmowaniu i nastą­
pieniu st anu za klmowania sprzęgła ma j ącego kąt zakli­
nowania 4-ć- 9 ° jest praktycznie wykl uczone. W warunkach 
statycznych st an zakJinow·a nia jest zapewniony nawet dla 
kątów 13--:- 17° . 

\1/ys lępowanie roda czei'1 nie jest związane z poślizgiem 
sprzęgła, :cez jest uwarunkowane nierównomiernościami 
m omentu obrotowego w transmisj i i przejściem zmienne­
go momen t u obrotowego przez wartośc i zerowe, tj. tzw. 
,,podskokiem" sprzęgła. 

Na schemacie (rys. 1) rozłączenie sprzęgła w rezultacie 
wystąpienia warunków dla „podskok u" oznaczono linią 
przerywaną 9, łączącą st an zaklinowania ze stanem rozłą­
czenia. Podczas „podskoku", w rezultacie rozłączen ia sprzęg­
ła, mechanizm rozpada sit; na dwa zespoły: wiodący i wie­
dziony, porusza jące się ni ezależnie w niewielkim odcinku 
c;zasowym. Nas lępnie w wyniku przyspieszonego ruchu 
walu wiodącego powinno wystąpić włączen ie i zaklinowa­
nie sprzę15ia. Zaklinowywanie mecha nizmu może wystąpić 
zarówno przy r ównych prędkościach kątowych wału w io­
dą cego i obe jmy, jak również przy różnych prędkościach; 
w tym osta tnim przypadku nastąpi zaklinowanie udarowe 

Charakter zaklinowywania sprzęgła w na stępstwie krót­
kotrwałego rozłączenia w znacznym stopniu jest określony 
szy bkością zadziałania elementu sprzęgającego, które po­
wi nno zapewnić warunki dla praktycznie bezopóźn ieniowe­
go doprowadzenia mechanizmu do stanu zaklinowania. 
Właśnie wynikiem zbyt dużego opóźnienia mechanizmu 
sprzęga j ącego są niewłączenia lub zaklinowywania udar o­
we, które c;harakteryzują rozłączenie. 

Jeżeli podczas ,.podskoku" ma miejsce tylko rozłączenie 
rolek bez wyłączenia sprzęgła, tzn. bez oderwania rolek 
od pow ierzchni kontaktowych wału napędowego i obejmy, 
to powtórne zaklinowywanie przebiega bez opóźnien ia 
i rozłączenie nie następu je (linie przerywane na rys. 1). 

Występowan ie nierównomierności momentu obrotowego, 
wywołującego rozłączanie sprzęgła, może być związane 
z różnymi właśc iwościami dynamiki transmis ji, które nie­
jako narzucają koniecz ność przed;:ięwzięcia wszystkich 
możliwych rozwiązań w celu zwiększen i a niezawodności 
i szybkości zadziałania mech anizmu sprzęgajc1cego. 

Dla większości rodzajów sprzęg ieł poślizg nie jes t pierw­
szą charakterystyczną przyczyną rozłączenia -- jest on 
związany głównie z opóźnieniem włączenia i zakiinowywa­
niem udarowym. Tylko część awari i sprzęgieł może by ć 
bezpośrednio związana z występowaniem poślizgów pod­
czas zaklinowywania, spowodowanego zwiększonym zuży­
ciem powierzchni kontaktowych m echanizmu. 

E0/697/87 
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lat 

Ze wzgli~du na swoje wysokie, specyficzne wymagania, 
jak: lekkość konstrukcji , Od!JOrność na zmienne obciąże­
nia, duże ~prawności napędów i ich zespołów, wysokowy­
trzymałe mater iały , nowe techniki wytwarzania itp. t ech­
nika lotnicza musi opierać się na wiedzy i pracach ba­
dawczych na najwyższym poziomie. Przenoszenie do innych 
dziedzin techniki tego teoretycznego i praktycznego do­
świadczenia przyspiesza postęp techniczny w dziedzinie 
maszyn i urządzeń nielotniczych. Np. badania aerodyna­
miczne kni'townic (dźwigowych) w tunelu IL umożliwiły 
opracowanie normy i doprowadŻily do powstania konstruk­
cji lżejszych, mniej materiałochłonnych i bardziej wytrzy­
małych. Opracowa nie rodziny sprawnych wentylatorów, 
specjalnych metod spawalniczych, elektronicznych urządzeń 
pomiarowych, skonstruo,vanie i wyprodukowan ie serii ra­
kiet meteorologirznych, radiospektrografu satelitarnego -
to tylko niektóre przykłady przenoszenia osiągnięć tech­
nicznych na inne dziedziny. 
Okreś lenie zarlal'l perspektywiczn ych dla przemysłu lotni­

czego umożliwiło opracowanie w 1973 r. specjalizacji dla 
poszczególnych jednostek zaplecza badawczego ówczesnego 
ZPLiS. Specj a li rnc ję tę rozumie s i ę jako przy pisanie po­
szczególnym jednostkom określonego działania i określo­
nych grup te m a tycznych , dla których dana Jednostka przy­
gotowuje kadrę i wyposażenie badawcze oraz prowadzi 
systema tyczne prace, przeznaczone n::i użytek własnego za­
kładu oraz innych przeds ię biorstw nie rozwija!ących danej 
specjalizat:ji, a wymagających roF:wiąrnnia określonego pro­
blemu dla potrzeb prorlukcji. Uzgodn iony ze w szy~tkimi 
zainteresowanymi podział spec jal izacji st a l się podsta w:-i 
do podejmowania bada11 i ukie runkowania dalszego roz­
woju 1L, OBR i ZD przy maksymalnym wykorzystan iu 
kadry, wyposażeni a badawczego i n akładów finansowych. 
Zgodnie z tą specjalizacją dokonywane by ły zakupy i uzu „ 
pełnienie wypo;;a żenic1 pomiarowo-badawczego, a Przed:ic;­
biorstwo Projektowo-Technolog iczne ZPL1S PZL-Kr;:ikó v 
opracowywało projekty rozbudowy dla poszczegó ln ych 
OBR i ZD. ' 

Specjalizacja objęła ok. 100 problemów z dziedziny pb­
lowców, napędów, osprzętu, aparatury agro oraz techno­
logii. Szczegóły spP.cja lizacji były okresowo aktua lizowane. 
Podział ~pecja lizac ji opracowany w 1973 r. jest z nie-

Rys. 7. Laboratorium autopilo tów 
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w służbie polskich skrzydeł 

i gospodarki narodowej (11) 

znacznymi zmianami aktualny do dziś . Zgodnie z tym po-­
działem opracowano w 1974 r . dokument pt. ,,Zadania 
i specjalizac ja Instytutu Lotnictwa w la tach 1975+ 1980 nil 
tle zadal'l ZPLiS oraz niezbędna kadra", a w 1975 r. do­
kument pt. ,,Program perspektywicznej tematyki prac na-­
ukowo-badawczych w dziedzinie lotnictwa dla zaplecza ba­
dawczo-rozwojowego ZPLiS do J.990 r.". 

Generalnym zamierzeniem obowiązującej specjalizacji 
było i jest stworzen ie warunków do systematycznego, stop-• 
niowego r ozwo ju jednostek badawczych i ich kadry przez 
stale zwi<;kszan ie ich możliwości badawczych oraz kwal i­
fikacji zawodowych pracowników w kierunkach zgo9nych 
z planem rozwoju branży lotniczej . 

Kontynuaej,\ prac w tym kierunku było opracowanie w 
1983 r. raportu o stanie zaplecza ba dawczo-rozwojowego 
wytwórców sprzętu lotniczego i s ilnikowego. Celem pracy 
nad r aportem była ocena stanu rozwoju zaplecza badaw­
czo-rozwojowego WSLiS, a by na jej podstawie oraz pro­
gnoz przyszłych zada11 można było wytyczyć kierunki 
cia lszego rozwoju tego zaplecza pod kątem: 

- lepszego ukie runkowa nia jego spec jalizacji, 
- zacieśnien ia współpracy między poszczególnymi ośrod-

kam i, zakładami i Instytutem Lotnictwa, 
- lepszego w ykorzystania zasobów kadrowych, wytwór­

czych i aparaturowych, 

Rys. B. Mikroskop skaningowy 

- ustaleni;:i rodstaw do lepszego ukierunkowywania w 
z;ipleczu wysiłków inwestycyjnych. 
Głównym odbio rcą rnportu by ła w założen iu Rada Zrze­

szenia. Raport zos tał przyjęty przez Radę nn posiedzeniu 
w luty m 1984 r. w · odnies ieniu do Instytutu raport zakła­
d a ł nadanie priorytetu rozwojowi osprzętu i awioniki . Zrea­
lizowa nie zamierze r'l rozwojowych i w re zultacie stworze­
nie w IL b;:izy doświadczalno-produkcyjnej umożliwiłoby 
(przez wykonanie prototypów i mał ych serii osprzętu i wy­
posażenia) stopniowe likw idowanie µrz eszkód w unowo­
cześn ianiu pro<iukowanych w Polsce samolotów i śmi głow­
ców. Rozwój awionik i i osprzętu jest korzystny, gdyż po­
tencjał doś wiadczalno· produkcy j11 y w tym obszarze tech„ 
niki jest clastyc:zn •, co nah,ży ro zumieć jaku możl iwoś ć 
podejmowania zacla11 z inn ych dziedzin, w klórych domi­
nują elektromechan ika . mecha nil~a pre:!cyzyjna i elekt ronika. 

Zacz~Lo rozbudowywać przede wszystkim te la boratoria, 
klóre ugruntowuje\ poz:vcjt; Insty tutu jako jednostki w io­
dące j w branżach zgrupowanych w Zrzeszeni u Wytwórców 
Sprzętu Lotnicz<'go i Silnikowego or::iz w przemyśle ma„ 
szynowym. Dotyczy to zwłaszcza aerodynamiki, gazote rmo­
dynamiki, wytrzymałości konstrukcji. W II połowie lat 70 . 
uruchomiono zestaw ;.1paratury do bada11 rezonansowych 
konstrukcji (k tóry jest w Polsce t'lnikatem) i systematycznie 
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powiększa się jego możliwośc i. Zamontowano go na pod­
woziu samochodowym i dzięk i temu jest u żytkowany rów­
nież poza Instytutem. W budowie zn,łjd u je si ę nowoczesne 
laboratorium do badań sprężarek lotn iczych . Modernizuje 
si ę du:1.y tunel aerodynamiczny o śre dnicy 5 m. Zbudowa~o 
laboratorium autopilotów. Wyposaża s i ę hamownię la ta­
jącą do prób silnikó w odrzutowych w locie. Wprowadzono 
e lel5,tronizację s t;mowisk ba dawczych w celu umożliwienia 
a utomatyzacji procesu pomiarowego i maszynowe j obróbki 
danych uzyska nych z pomiarów. Prace związane z t y m 
procesem obj ęły znaczną część la boratoriów Instytutu. Ze­
brane d oświadczenia pozwoliły wprowadzić elementy a ulo­
matyzacji równie ż do laboratoriów w przemyśle . 

Automatyzac ja pomia rów i obróbki danych jest jedn:1 
z zasadniczych możl iwości intensyf ikacji procesu badaw­
czego przy pogi E; biającym s i ę def icycie kadrowym. 

Obecnie IL dysponu je m.in . następuj ącymi laborator iami : 
_ - tunele aerodynarr.iczne poddźwit:kowe o ś rednicy 0,5 
1 5 rn I maksymalneJ prc;dkośc i przepływu powietrza do 
60 mis, 

- t u nele aerody namiczne naddźwiękowe o działa n iu nie­
ci ągłym w zakresie liczby Macha do 3,5 z wizualizacją prze­
pływu, 

la boratorium gazodynamiki i spalania , 
- labora toriu m spr~żarek, 
- la bor atorium tur bin i turbo sprężarek, 
- la boratorium ukladów zasila nia i st erowania lotni --

czych silników tur binowych, 
- laboratori u m układów paliwowych silników wysoko­

prężnych , 

- ha mown ie siln ików odrzutowych turbinowych silników 
śmigłowych/śmigłowcowych i tłokowych, 

- h amown ie silników wysokoprężnych, 
- la boratorium cieczy roboczyc h i smarów, 
- la bor atorium pod woz i, 
.- labora toria. przyrządów pilot.,żowo-nawigacyjnych , ra­

d10wo-naw1gacyJnych, osprzętu i wyposażenia lotniczego, 

Rys . n. Ur z.Jdzcnie do spawania mikro plazmoweg o 

- labora toria apa r i-11 u ry agroiutnicze j, 
- la bora tor iu m pró~J zmęczeniowych i rezonansowych, 
- laboratori um pomiarów h a łasu, 
·- la bornLoria technologiczne , 
- la bora torium bach,iń niezawodno~ci osprzqlu lotniczego. 

Osiągnięci.i Insty tut u 

Do na j ważniejszych prac lnst.y tutu w okr es ie powojen ­
nym należy za l iczyć m .in .: 

- opra co wa ni e koncepc ji, waru nków techniczn ych, prze ­
prowadzenie prób aerodynamicznych i wytrzymało ściowych 
oraz bada ,'t w locie samolotów szkoJno-1. ren ingowyc h Ju­
n ak 3, TS--8 Bies i TS- 11 Isk r a. Samolol.y Junak-:l i Bies 
zos ta ły wd rożone do produkcji i stanow ił y przez k ilk:-ma-­
ście lat podstawowy sprt.c;t szkol110- t rcui 11 gowy w szk ołach 

22 

Rys. 10. Pomiar pola aku st y cznego wokół samoio tu PZL-106 Kruk 

lotniczych i aerok lubac h. Iskra znajduj e s i~ nadal w pro­
dukcji seryjnej , 

- współudział (z PZL-Bielsko) w usta leniu koncepcji 
i warunków technicznych oraz przeprowadzenie większej 
części badań aerodyn amicznych i wytrzymałościowych oraz 
w locie większości polsk ich szybowców, 

- współudział w rozwiązywaniu trudn ych problemów 
technicznych przy wdrażaniu do produkcj i samolotów tło ­
kowych i odrzutowych, śmigłowców, silników lotniczych 
tłokowych i odrzutowych oraz agregatów i osprzętu lotni­
czego wg radzi~ckiej dokumentacji licency jnej, a także 
udział w próbach laboratoryjnych i w locie, 

- przeprowadzanie badań i prób kontrolnych zespołów 
aparatury rolniczej .,am olotów PZL-10 1 Gawron i An- 2 
oraz śmigłowców SM-1 i Mi-2, jak również samolotu wie­
lozadaniowego PZL-104 Wilga, 

- opracowanie samolotu d oświ adczalnego Lala- 1 prze­
znaczonego do badania n owych rozwiąza11 konstrukcyjnych 
aparat.ury agrolotniczej, zwłaszcza pneumatycznego trans­
port.u chemikaliów, 

Hy s. 11. Model samolotu Ml8 Dromader w tune lu o średnicy 5 m. 
F o t . IL - z . zucl!. 
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opracowa n ie, wykon an ie, p rzebada nie i p r zekazanie 
do prod ukcji seryjne j pierwszego polskiego turbinowego 
silni ka od rzutowego S O-1 o ciągu 1000 da T do napędu 
samolotu szkolno-t ren ingowego Iskra, 

- prze badanie na ha m ow ni turbi owego siln ika śmigłow­
cowego PZL- lOW oraz jego zespo ł ów na stoi skach badaw-
czych, . . . 

- opracowanie, wykon anie, przeba <.l a 111e I pr zekaza111e do 
produkc ji sery jne j licznych przyrząJów po_kłado_wych do 
sam olotów i szy bowców, t ak ich Ja k prędko sc 10m1erze, za­
kręto mi erze , liczn ik i czasu p racy s ilnik a , r e jestra tor para­
metrów lotu roboczego, pali wo mi erze itp ., 

- opracowanie, wy konanie, prze oa da nie i prze kaza nie dv 
produkcj i w ie lokanałowych system ów tele met ~ycznyc ~ p r ze ­
znaczo nych do zdalnych pomi arów p ara m et row w roznych 
urzą dzen iach ora z apar a tury do pomia rów elekt ryczn )'.ch 
m echan icznych wie lkośc i dyn am iczn ych, z któr ych oprocz 
lotnictwa kor zysta w it' le innych ga łęz i gospodar k i narodo­
we j, 

- op racowanie, wy konanie, przeba danie i przekazanie do 
produkc ji ro dziny r akiet m eteorologicznych Meteor, .. 

- opraco wanie technologii i urzą dzenia do produkc J1 
wypełniacza komór kowego z folii m eta~owe j m .in . . do p ro ­
dukcj i łopat śmigłowców oraz urząd zen produk cy Jnych do 
zautom a tyzowa nego spaw ania ba rd zo cienkich bla ch ze 
st ali stopowych i m etali lekkich, . 

- opracowanie, wykonanie, prze badanie oraz przekaza111e 
do p rod ukcji nowoczesnej, wysokowydajnej apratury agro­
lotnicze j do samolotu M-15, z za stosowanie m transport u 
pneu matycznego che mikaliów, , . 

- zmodernizowanie (wspólnie z WSW-Andrychow ) sil­
n ika li cency jnego SW-400, którego moc została zwiększona 
na jpierw do 102 kW (138 KM), a późnie j przez zas_tosowa­
nie doładowania do 110 kW (150 KM) (zmodermzowany 
silnik jes t stosowany m.in, do napędu autobusów Autosan 
i m aszy n budowlanych), , 

- wprow adzenie (wspólnie z WSK-Mielec) doladowama 
w s ilnika ch li cency jnych SW-680 zwiększającego ich moc 
do 22 1 k W (300 KM), 

- opracowanie turbospręża_rki typo::::zeregu RWPG, , 
- opracowanie wielu urząazeń przeznaczonych do badan 

z pokł a dów sztucznych satelitów ziemi zjawisk f izycznych 
w k osm osie, w t y m analizatorów fa l plazmow ych maleJ 
często tliwości , które zostały użyte do badań komety H a l--
leya w m ar cu 1986 r, w eksperym encie Wega, _ 

- opracowanie nowego samolotu szkolno- tremngowego, 
I-22, j ego napędu i osprzętu, __ 

W IL zna jduje s i ę Branżowy Ośro dek Informa cJ1 Nau­
kowo-Tech niczne j i Ekonomicznej , pracujący n a p otrze by 
Instytutu i branż przemysłowych . W BOINTE działa bi­
bliotek a dysponująca zbior e m ponad 60 OOO ks iążek z dzie ­
dziny lotnict wa i dziedzin pokrewnych, Biblioteka pre nu­
m eruje 390 cza ~opi sm kra jowych i zagraniczny ch. Obecnie 
prenumeru je s i ę 135 czasopism zagra nicznych, w t ym . 5:1 
z krajó w zacho dnich. W ostatnich la t ach znaczme zm111e J­
szy!a s i ę l iczba czasopism zach od nich otrzymywan ych przez 
b ibl i otekę . J est to zjawi~ko ba rdzo niekorzystne, gdy z 
zmnie jsza możliwośc i korzystani a z informac ji na uk owo­
- techniczne j n l. ten dencj i i naj nowszych rozwiąza 11 te ch­
n ik i lotni cze j i w dzied zini e s iln ików wysokoprężnyc h na 
świec i e . 

Ry s . 12. B ~dania modelu śmigłowca SO'k:61 z wirującym wirnikiem 
w tu ne lu a rrodynamiczny m 

Dla pot rzeb Inst ytutu i zakładów przemyslowycł: BOIN1:E 
wyda je miesięczniki Informacja Ekspresowa Lotnicza i ~il­
n i kowa ora z Przeglqcl Dokumentacyjnv, Przemysł Lotniczy 
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Rys , 13 , Silnik P ZL-lOW n.a h a mow ni 

i Silni k owy , Na js tarszy m wydawnictw em ~nstytutu jest 
kwartalnik Prace Instytntłl L otn ictwa. w ktorym są publ i­
kowane wynik i pra c teore tyczn ych i doświadczalnych pra­
cowników Instytutu. W ce lu udostę pni enia zakładom prze­
mys łowym i uczeln iom info rmac ji o pracach_ wykony'."'a­
nych w I ns ty tucie od J 960 r. dok u m entu Je s i ę Je w specJa!­
n ym r oczn iku p t, T emat u Prac W y konanych w !nstytuc ie 
Lotn ictw a. Rocznik Prace Przemys lłl L otniczego i Si lniko­
w ego ukazu j ący s i ę od 19G5 r . zamieszcza st_reszcz~nia w y­
bra nych tema tów o charakterze k onst r ukcyJnym 1 t echno­
logiczn ym , wykonan ych w przed siębior stwach_ w ytwórc?w 
sprzętu lo tn iczego i s iln ikowego, Ww, w y ~a w111ctwa zawie­
rają informa cje o t y m , co s i ę a k tua l111e az1e_Je, ~ t ech111ce 
lotnicze j i w dziedzin ie szybkoobro towyc h s1l111kow wyso-
koprężnych n a świe cie i w Polsce. ,, 

- BOINTE ,vy da je również ma ter i a ły z k onferencJ1 na­
ukowo-techniczn ych organ izowanych przez Instytut Lotni­
ctwa , W s tyczniu 1986 r . odbyła s ię konferencja pt, ,,Me­
cha nika w lotnictwie", we wrześniu „Mechanika płynów_" . 
Oby d w ie k onfer encj e by ły zw i ązane z obchoda mi 60-lecia 
Instytutu, , , , 

w IL zna jduje si ę ta kże Bran zowy Osrodek Normaliza­
cji, który opracowuje n ormy polskie i branżowe na po~ 
trzeby przemysłu lotniczego i silnikowego oraz prowadzi 
wypożyczaln ię nor m . W celu uła twieni a korzys~ania z norm 
lotniczych i silnikowych opracowan ych w kraJu, w 1980 r . 

1983 r. w y dano k a ta log i t ych norm. 
W c iągu os ta tn ich 15 lat n as tą p ił poważny wzrost kwa-

Rys. 14, Pod1wozie tylne s,a molotu PZL-104 Wilga podczas IJ)ró'b 
rlynamkzn y c:h 

li f ikac ji pods ta wowe j k a dr y Inst y tutu , t zn . pra cowników 
n a u kowo-ba da w czych . W la tach 197Q-.;- 1!J85 powołano na 
sta n owiska a systentów 258 osób, na st a r szych asystentów 
cd, na III ok!, 
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STRESZCZENIA 

STAFIEJ W.: Z agadnienia związane ze ste­
ro waniem poprzecznym szybowca. TLiA, t . 
XL!l, 1087, n r 8, s. 4 

W a rtykule przedstawiono anali zę stero­
wania poprzeczn ego przeprowadzoną w 
trakcie projel<towania szy bowca , w celu 
dobo ru pnrametrów lotki. Podstawą obli­
czen ia j est geome tryczna, ae rodyn amiczn a 
i masowa cha rakte r ys t yl,a skrzyd ł a i ca­
Je~o szybow ca . 

ŁAGOSZ M „ SZCZECIŃSKI s.: Tłumienie 
drgań skrętn ych wa lów korbowych lotn i­
czyr.h s ilników tłokowych (II). TLIA, t. 
XL I I , 1987, nr 8 1 s. 7 

W a rtykule przedstawiono t ypy tłumi­
ków drgań skrętnych układów k orbowych 
l otn iczych silnikó,v tłokowych, opisano Ich 
pocls ta wow e eechy konstrukcy jne i właści­
wości d y na miczn e oraz poda no przykłady 
7as tosowań. Zwrócono uwagę na ewentua l­
ność dynamicznego oclrl zialywania łopat 
śmig ł a na uk ład lrn rbowy silnika. 

GRUCHALSKI R.: Osobliwe stany pracy 
sprzęg i e ł głównych reduktorów zespołu na­
pędowego śm igłowców. TLiA. t. XLll, 1987, 
nr 8, s. 18 

Autor , n a podstawie długoletniej prakty ­
ki, s ta ra s i ę u sys tematyzować szczególne 
przy pa dki pracy s przęgieł, dokonu.J ą c Ich 
klasyfikac ji i anali zując i ch przyczyny. 

GRZEGOR ZEWSKI J . : Instytu t Lotnictwa 
- 60 lat w sł użbie polskich sk rzyci e! i go­
spodarki n arodowej (II). TLiA , t. XLII, 
1987, nr 8, s. 21 

W artyku le przcrlstawiono zarys d zi e jów 
Ins tytutu Lotnic twa. Omówiono rolę Ins t y­
tutu Lotni ctwa w polskim przemyśl e lot­
niczym po II wojnie światowej, zakres 
i rodza j j ego prac. wyposażeni e i osiągnię­
cia w l a t ach IM5+ !986. 

CONTENTS 

STAFIEJ W.: Problcms re lated to trans­
verse control of the g l icl e r. TLiA, vol. 
XLII, 1987, No. 8, p . 4 

Ana lysis of g licle r transverse control, 
carried out in the course of design work 
a t a g lide r in order to d ete rmine the op­
timum aileron para m eters , h as b een pre­
sen te cl in t his a rlicle. The calcula tions are 
basecl on geometrica l, aeroclynamica l a nd 
m ass di s tribution c ha racte ristics of the 
wing ancl the g l icl e r as a whole. 

ŁAGOSZ M., SZCZECIŃSKI s.: Crankshaft 
torsion clamp ing in aircraft piston en gincs 
( li). TL iA, vol. XL II , 1987, No. 8, p. 7 

Types of crankshaft torsion clampers of 
ai rcraft pis to n engines have been pre­
sented, thei r bas ie design fea tures and dy­
namie .charac teris tics have b een cl escribecl 
a nd a pplica tion exa mples h ave bccn given. 
A poss ibility of the cranksh aft, piston a nd 
connectin g rocls assembly b eing clynam i­
ca ll y affectecl by the ai rcrew bl a cl es h as 
bce n pointecl out. 

Gl1UCHALSKI n.: S ing ular operat in g con­
clitions of main clutc hes of ll e ii co pte r p o­
w e r unit r ed uc tion gears. TL iA, vo l. XLIJ, 
HJ87, No . 8, p. 18 

On the ground o[ m a n y yea rs' praclica l 
c xpe rience, th e author h as macie an 
a tt c mpt to syst e m at ise spec ia l cases of 
c lutc h opera ti on, classifying th e m and 
a na lysi n g the conclilions th ey r csult from. 

GHZ EGORZEWSl< I J . : Aeron autica l Institu­
t e - GO years of se rvi ce for Poli s h w i ngs 
a nd n ational econo tny (11). TLiA, vol. 
XLII, 1987, No. 8, p . 21 

Hi s tory of the Aerona utica l Institute h as 
bee n outlinccl in thi s a rlicle. The role 
p layed by the A e ronautica l Insti tute in the 
Polish aircraft inclustry after the world 
war 11, scopc a nd nature of work carried 
out by the Institute, Institute's f acilities 
and equipment as wen as the main 
achievem e nts for the period from 1945 to 
1986, hav e been clesc ribecl. 

cd . na III s . okl . 

TLiA 1987 nr 8 



cd. ze s . 23 Wieloletnia kon tynuacja tematyki i twórcze je j trakto­
w anie s tworzyły możliwości wypr acowania specjalizac ji w 
niek tórych dzie dzinach jak : w dziedzin ie gazodynam iki sil­
ników turbinowych, maszyn w irnikowych, wytrzymałości 
siln ikow e j i płatowcowej , apar a tury satelita rne j do bada1\ 
zjawisk f izyczn ych w kosmosie . W IL pracują konstru k ­
torzy o wysokich k w alifika c jach w dziedzinie płatowców, 
s ilników oraz osprzętu i wypos c1 żenia lot niczego, zdolni do 
pode jmowania t r udnych i odpowie dzialnych za dań. Za 
w ykonane prnce zespoły pra cowników Instytutu otrzymały 
kilka n agród państwowych: M inistra Obrony Narodowej , 
Minist r a Nauki, Szkolnictwa Wyższego i Techniki, Mini­
str a Przemysłu Maszynowego, wyróżn ie ni a w konkursie· 
M istr za T echnik i - Wa rfzawa M.in. zespół pracow ników 
1 m tytut u w 1970 r . otrzymał nagrod ę pa11s twową drugiego 
stopni a w dziedzin ie t echniki za udz ia ł w opracowaniu 
i wdrożeniu do p rod ukc ji m ierników elektronicznych do 
pom i<1ru dyna m icznych wiel kości m ech ani czn ych. 

R ys. 15. S a teli t ar ny a na lizator ruskich czf;stotliwości ILF wystrze­
lony w k osmos w grudniu 1980 r. 

Wysokie kwalifikac je i dorobek p r acowników IL w nie­
któ r ych dziedzinach zn ił l a zły uznanie za granicą . Zespół 
pracowników Instytutu n a zlecen ie Europe jskie j Komisji 
Gospodarczej ON Z o pracowa ł studium pt. ,,Rozwój wypo­
sażenia agrolotniczego słu żącego w zrostowi pr odukcji żyw­
ności" (,,Development of airborne equipment to intensify 
w orld food production"), k tóre zostało wydane w Nowym 
J orku w 1981 r. Od kilku la t czu jniki przemieszczeń linio­
w ych są eksportowane m.in. do Czechosłowacj i. Dla obser-­
w atorium astronomicznego w Czechosłowacji opracowano 
dopplerowski odbiornik geofizyczny. Zespół pra cowników 
IL przeprowadził na Węgrzech , przy użyciu własne j apa­
ratury, badania fla t terowe szybowca konstrukcji węgier­
skiej. 

Wszystki e zdjęcia Instytutu L o tnictwa 

- 169, na adiunktów - 11 4 i na docentów - 17 osób. W 
tym samym czasie otwa rto 69 przewodów doktorskich , 
obroniono 26, w t ym 8 przed Radą Naukową Instytutu. 
Przeprowa dzono również 2 habilitacje. 15 pracowników 
ma specjalizację in żynierską I stopnia. 

Obecnie 73 pra cown ików Instytutu legitymuje si ę stop­
niami i tytułami n a ukowymi, w t ym 69 pracowników ma 
stopień doktora, dwóch doktora habilitowanego, dwóch 
tytuły profesorów . Wśród 33 zatrudnionych w Instytucie 
docentów, 21 m a stopień doktora , a dwóch doktora habili­
towanego. 

Miarą osiągnięć Instytutu jest udzielenie na jego r zecz 
przez Urząd P atentowy PRL w la tach 1954...;-19a5 322 pa­
tentów i 4-1 wzorów użytkowych . 

Instytut Lotnictwa jest jedną z najsta1'szych pla cówek 
naukowo-badawczych w Polsce i w czasie 60 lat istnienia 
dobrze przysłużył się polskim skrzydłom i gospodarce n a ­
rodowej. 

► NOWOŚCI TECHNICZN~ 

Studium zintegrowanego systemu napędowego samolotów naddźwiękowych 

Firma Lockheed zawa,rła z US Air FoTce umowę na wy­
kon an ie s tud'ium zirntegrowanego napędu samolotów bojo­
wych o naddźwiękowej prędkioś ci prze1otowej. Na,pęd talki 
byłby za sto&mvan y również w opracowywanym obecnie 
prze z L ockheeda nowoczesn v m myśliwcu taktycznym ATF 
(Advan ce r:l Tactric·al Fighter). S zc zególna uwa~a .ma być 
zwróc.ona na k ,ompute rorwe metody od w zorowy·wan ia dyna­
milki prwpływów . tak a b y różne układy napędu były <inte­
gr.15wan e z samolota mi w sposób komputerow y , pr zed zbu­
dowaniem modelu. 

t o szczególnie ważne obecnie, gdy wzrosły wymagania do­
tyczące radarowego echa smn.olotu. przelotowy ch prędkości 
Q1addźwię,lmwych i takich nowych rozwiąmń , jak odw;ra­
•canie ciągu w warunkach lotu . 

K,orn,trukc ja sa mo J.otów myśliwskich następne j generacji 
będzie w ynikiem ro zwoju zintegrow,an-ego systemu naipędu . 
aer odynamiki płatowca i układu sterowania. a nie nieza­
leżnego i-eh zanroi ektowani a, ja.k to był-o dotychczas. J est 

Na początku ma być pr zepr-0•wadz01I1a anali za różnych 
układów samolotu O['az różnych typów wł-otu i wyJ,otu w 
celu ich optymalizacji. W na Sltepnym eta1pie program u bę­
dzie opracowana s zcze gółowa koncepcja napędu z dw oma 
aHerna,ty"'rnymi rozwiązaniami w lot-u i wylotu. Wy,rnik,i te-go 
eta,pu pozwolą na wykonan ,i-e modeli i przebadanie ich w 
tunelu a erodynamicznym. Końcowy etap studdum będzi e 
stanowić a naliza u zy. kany ch \vyników. 

W.K. 
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ZUSAMMENF ASSUNGEN 

S T A FIEJ W.: Probl em e der Quersteuerung 
hełm S ege lflugzeug. TLIA, X L II Jhrg. , 
1987, H. 8, S . 4 

In d e m Aufsa tz w lrd die b elm E ntwerfe n 
el n e s Segelflugzeuges durchg eftihrte Ana ­
ł yse der Quer ste u e r u n g ftir die W a h l d e r 
Querrude r-Pa r a m e t er darges t e!lt. Die 
G rnnd lag e fUr d ie B e rechnung bllde t di e 
geo m e tri sche , aerodynamische und die 
Massen -Chara kterl s tik des F lUgel s u n d d es 
~, •, ze n Segclflu!'( zeuges. 

l.AGOS Z M ., SZCZE C I IilSKI S . : Dli mp­
fu ng d e r D rehschwin g un g e n an Kurb el­
we ll e n bel Kolb e n -FJu g motore n. (IT) . T LiA , 
X L II Jhrg., 1987, H . 8, S . 7 

Es w ercl en di e T yp e n . di e g rundsli t zlkh e n 
Kons truktions m e r kmale , di e dyna m lsch e n 
F. ig e'l s ch a ft e n u n d Anwe ndun gsbeispie le 
vo n D reh sch w in gu n g sd li mofe rn fU r K ur ­
hr-lnn orc1 nu ngc'l b e i K0lbe n -Fl ugmotore11 
d ;:i rgc(,te ll t. Ausse rd c rn \Vi rd aur di e 
~Hi e!l ic hkeit e iP er rl vn am isc h en E!nwir k1.rn l! 
, 1 rr 1 ,n ftsch~ubC' nhla tte r aut d ie K 11 r ­
b Pl ·1•1ordn un g des Mo t ors h lngewiesen. 

G RUCHALSK T R.: Besonde re Betrlebszu­
stlinde der Hauptkupplun gen an Unterse­
tzung sg etriebe11 bei Hubschrauber-Antrleben. 
TLiA, XLII ,Jhrg„ 1987, H. 8, S. 18 

Auf Grund ja h e rla n g er Erfahrun g, 
v e rsucht d e r Auto r di e besode ren Betriebs­
zustllnde der K upplu nge n zu systema ­
t lsle ren, zu k la ss lfi zie r e n und ih re Ursa­
che n zu ana lys ieren. 

G RZEGORZ EWS K I J.: Das Institut fiir 
Luftfahrtwesen-60 Jahre im Dienst der pol­
nlschen L11ftfahrt und der natlonalen 
W lrtschaft (II). TLI A, X LII, Jhrg., 1987. H. 
8, s . 21 

In dem J\ufs atz w i rd eln Grundri ss 
rl e r Geschi c hte des In s tit11ts fUr L uft­
fa h r twesen g e g e b e n. E s w erden die R o lle 
rl e s Instltuts in d e r n ol ni schen FJ ugzeug­
b a ulndust rle nach de m zweiten W eltkrieg, 
nn B e r e ich und die A r t n er a 11 sgefUhrten 
Arbe ite n. se ine AusrU s tun g u nd Errunge n ­
sc h a ft e n i n dem J ~l1r en 1~45..;.-1 968 er l:ir te r t . 

CO ,llEP)I{'AHvlJI 
CTA<r>E'A° B.: Ilpo6neMLT rronepeąnoro ynpannenmr nna­
neooM, TJlnA, r. 42, 1987 r., Ne 8, c. 4 

CTaTb.R UOCBfllll.CHa aHamł3y nonepe'l'.f}'fOTO yupa eJTeRIUI 
nJJaHepoM JJooeo,rm:MOMY Ha CTarm.u npoenapoeaHlJq 
c O:CJt.bfO non6opa napal\fCTpo n '.)JTCpOHOB. OcROBOf.i pac-
1JCT8 HBmUOTCa reoMCTpITTecxaH, a3PO.mrRa.Mil'IeCK3fł li 
Maccosan xapanepwcnma xphlna B rmaHepa n a;e.noM. 

JTArom M. , ffiEUHHhCKM C .: ,l[eMm!» JDOBa rmc Kpy­
Tn.n J.lłl,IX KOJJe6amt K K OJlen~aTJ,TX R3 Jl0 0 8BH3IDfORTILrX 

nopmRee&rx 1tarrrarnneii (TI cacrb). TJfa A, r. 42, 1987 r „ 
Ne 8, c. 

Om,cat-n.t m m,r neMTicf)epos Kpy n un.Rbtx Ko.rre6aHA:tt 
KoneHTJan.rx earron anRUUłTOHHbTX n opmHe»hrx .rmnra­
TCJle i-t, JilX OCROBHł,lC KOHCTPYKTllBffbIC p em eHBJC R mtHa­
'MJMec:rrne xap a nepHCTHICIJ, a Ta.JC:>ł(C naHh[ TTPHMep bT 'AX 
npHM eHeHHJI . Yąi;rrDmaeTca T 3 K)KC Wf}łaMUlł'.CCKHC BITR­
RHHe nonaCTCR' BTUłTa Ha KOJteHąaTblłt Mexa.Hfł3M .D.BH­

raTemr. 

rPYXAJibCKH P .: Oco6Me pell<HMht pa60T1,1 c11cnne­
m1ff rnaent.1x peeyKTopoo npHBol{a sepTOJICT OD. TJiaA, 
T. 42, 1987 r., N• 8, c. 18 

ABTOP, Ha 6a3e r-.,moroneTHero onbna, n cnaeT no­
m.tTKY CHCTCMaT03Hp ooaTb oco 6 i.1e pC)ł('.JD,fh1 p a60TI,J 
cnenncl-ll'TR, npe.zma.raeT ax KJJaccTJ(fnrn::an.mo H aHa.ITTł3R­
p yeT np1rcmHb1 3mX mineHwtt. 

rJKErO)J(EBCK11 E.: HHCTHTYT Annaunu - 60 ner na 
CJJY'K6e nom.CKHX KpblJlbCB " H3f)O~Oro X03JliiCTR:J. (II 
ąaCTL). TJTHA , T. 42, 1987 r. , No 8, C. 21 

CTaTMI npe,ncTaDJISI.CT O'tJep1c no HCTOPim HlłCTHTYTR 
AmraI(lłU. OnBcbmaeTcn p oru, HHcTHTyTa AneaD;HB B 
nom,cKoA aeuanpoMhIIllneHHocT.0 nocne nTopoff MHPO­
noił ooA:Hbt, 061.eM u xapaKTep ero pa60T 06opy,n0Ba-
1-me n 1tOCTJ11KefffiR 3a nepHO/t 1945 ..;- 1968 r . 
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