


PROTOTYPY 

Kapriz/Rozmar • Czechosłowacja/ZSRR • 

Jednomiejscowy samolot ultralekki 

Czecho.,lowaccy i radzieccy studenci instytutu lotniczego 
w Kijowie zbudowali jednomiejscowy ultralekki samolot 
nazwany KaprizJRozmar. Samolot ma układ górnoplata 
z pchającym śmigłem. Struktura płata składa się z metalo­
wego rurowego dźwigara głównego i po:nocniczego oraz 
żeberek z tworzywa piankowego. Pokrycie płata jest lami­
natowe ze szklaną tkaniną. Podobną konstrukcję ma uste­
rzenie. Kadłub jest wykonany ze standardowych rurek ze 
stopu aluminiowegc. Kabina pilota z odchylaną do góry 
osłoną jest wyposażona w busolę, wysokościomierz, wario­
metr, prędkościomierz, wskaźniki temperat•1r i prędkości 
obrotowej silnika i wskaźnik poziomu paliwa oraz w arna· 
torską radiostację. Podwozie - z kołem przednim - ma 
kola o średnicy 240 mm: kola główne są wyposażone w 
hamulce i motocyklowe amortyzatory. Do napędu samo­
lotu zastosowano chłodzony wodą silnik Wichr 30 o mocy 
22 kW (30 KM) z drewnianym stałym śmigłem o średnicy 
1,30 m. Jest przewidziany również nowy czechosłowacki 
silnik M-30. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa startowa maks. 
Prędkość dopuszczalna mRks. 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Prędkość startu 
Prędkość lądowania 
Zasięg 

7,70 m 
4.80 m 
1,95 m 
6,55 m2 

130 kg 
235 kg 
197 km/h 
140 km/h 
100 km/h 

64 kmih 
59 km/h 

200--;-220 km 

Boeing Helicopłer Model 360 • USA • 

Dwusilnikowy śmigłowiec transportowy 
z wirnikami w układzie tandem 

Firma Roeing Helicopter Co., która powstała w 1987 r. 
w wyniku reorganizacji wytwórni Boeing Vertol Co., kon­
tynuuje rozpoczęte przed dwoma laty prace nad śmigłow­
cem Model 360. Przypomina on wielkością i układem 
śmigłowiec UH-46 Sea Knight, lecz w jego konstrukcji za­
stosowano tworzywa zbrojone. Kadłub ma strukturę z two­
rzywa zbrojonego włóknem węglowym i jest pokryty prze-
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Uadkowymi panelami z kevlaru z rdzeniem komórkowym 
typu nomex. Poszczególne części są ze sobą klejone lub 
łączone śrubami. Wirniki nośne o przeciwnych kierunkach 
obrotu mają cztery l,1minatowe łopaty i są wzajemnie po­
łączone za pomocą wałów napędowych. Napęd śmigłowca 
stanowią dwa - zabudowane obok siebie w ogonowej czę­
�<ci kadłuba - silniki Aveo Lycoming AL-5512 o mocy 
3132 kW (4255 KM). Podwozie - z kołem przednim -
jest chowane. Smigłowiec wystartował do pierwszego lotu 
10 czerwca 1987 r. i do końca ub.r. wylatał 100 h. 

Dane techniczne 

Srednica wirników 
Długość kadłuba 
Wysokość 
Masa startowa 
Prędkość przelotowa 

15,22 m 
15,54 m 
5,91 m 

13 834 kg 
370 km 1h 

W.K. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZf 1 
STOWARZYSZENIA 

INŻYNIERÓW I TECHNI KÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotn icza 
XLI I I  SIERPIEŃ 1 988 i A S T R O N A U T Y C Z N A  

Dr inż. MIR OSŁA W OSTAPKOWICZ U rząd Postępu T,•chuicznego i Wdrożeń 
Rolę samolotu krótkiego zasięgu spełniają u nas dotych­

czas samoloty An-24, zabierające na pokład 44...,...55 pasa­
żerów. Nie jest tajemnicą, że te bardzo już zużyte samo­
loty (w PLL LOT używane od 1 966 r.) mają przed sobą 
niewiele godzin do wylatania i w czasie najbliższych paru 
lat będą mu�iały L>yć wycofane z eksploatacj i. 

Czy na ich miehce powinniśmy wprowadzić nowe samo­
loty, aby nie ograniczyć lub nie zawiesić linii krajowych '? 
W warunkach szybkiej komunikacj i trakcyjnej, a taką już 
mamy na trasach PKP z Warszawy do Katowic, Krakowa, 
Gdańska i Poznania, można się zastanawiać, czy podróż 
samolotem przy U\.Yzględnieniu dojazdu na lotnisko, odpra­
wy pasażerów i dojazdu do miasta trwa krócej niż pocią ­
giem. Na pozostałych jednak trasach (np. z Krakowa, Ka­
towic i Rzeszowa do Szczecina, Koszalina i Gdańska) , sa­
molot bez wr1tpienia jest szybszym środkiem komunikacji ,  
choć nie oznacza to wcale, że jest przez to środkiem lep­
szym. Nie wdając się jednak w zawiłości uwarunkowań 
tego określenia przyłączam się do tych, którzy widzą sens 
utrzymania komunikacji lokalnej w naszym kraju. 

Samolotów An-24 n ie zastąpią na pewno produkowane 
przez WSK PZL--Mielec samoloty An-28 zabierające 17 pa­
sażerów, mające prędkość przelotową . 335 km/h i zasięg 
przy pełnym obciążeniu 560 km. Kiedy w Związku Radzie­
ckim op;·acowano ten samolot (oblot prototypu przepro­
wadzono we wrześniu 1969 r.) panował na świecie pogląd, 
że najbardziej poż[[ch111y jest samolot o pojemności do 
20 miejsc, napędzany dwoma silnikami turbośmigłowymi 
o mocy nie przekraczającej 1000 kW każdy, mający zasięg 
przy pełnym obc:iążeniu  do 450 km. 

Zapotrzebowanie na takie samoloty było jeszcze do po­
łowy lat 70. Później jednak coraz wic;ksze zainteresowanie 
zaczęły wzbudzać samoloty o większej pojemności (podsta­
wowe kryterium podziału samolotów komunikacji lokalnej) .  
Można wiec było przewidzieć, ż e  rozpoczęcie produkcji sa­
molotów An-28 w naszym kraju dopiero w 1 986 r. nie może 
wychodzić na przeciw potrzebom naszego lotnictwa kra­
jowego (oddzieln:,·m zagadnieniem jest produkcja ekspor­
towa) . 

Sprawa wyposażenia PLL LOT w samoloty krótkiego 
zasięgu nadal jest otwarta. Produkcj i nowoczesnych samo­
lotów własnej konstrukcj i nie jesteśmy w stanie podjąt� 
w ciągu najbliższych k ilkunastu lat, gdyż cykl rozwoju 
samolotu pasnżerskiego t0,i klasy trwa około 8-: · 12  lat i nie 
został jc;;;�cze rozpoczęty. N a le'i;y przypuszczać, że z •róż­
nych wzs;l�dów, w tym również z braku dostatecznego do­
świadczenia w pro,iektowaniu i produkcj i samolotów pasa·• 

TABLICA l. Samoloty 1•asażer11kie kr6tL iego zasięgu 

Czym zastąpić An-24 

żerskh:h, nasz przemysł lotniczy nie zdecyduje się na  roz­
poczęcie tego cyklu również w najbliższym czasie, mimo 
że j est  to produkcja bardzo opłacalna (ceny światowe w 
przeliczeniu na 1 kg konstrukcji • samolotu krótkiell:o za­
sięgu wynoszą obecnie ok. 400 dol. US). 

W tej sytuacji pozostaje zakup samolotów czy licencj i 
na ich produkcję lub ich wydzierżawienie. Przy zakupie 
l!cencj i  nasz przemysł lotniczy mógłby zdobywać dalsze cto� 
świadczenia w produkcj i samolotów pasażerskich. Są jedn&k 
i mankamenty m.in. to, że podjęcie produkcji licencyjnej 
wydłuży czas wprowadzenia samolotu do eksploatacj i .  

W kra:jach RWPG wdroźenia licencj i na produkcję 
angielskiego samolotu krótkiego zasięgu Rombac lU pod­
jęła się Rumunia. Natomiast Czechosłowacja i ZSRR pod­
jęły się - opracowania własnych konstrukcji. Czechosłowa·· 
eka wytwórnia Let rozpoczęła produkcję Hi-miejscowych 
samolotów L-410 już na początku lat 70. Pracując cały 
czas nad ich rozwojem, firma ta przygotowuje obecnie do 
wdrożenia nowy 40-miejscowy samolot L-610 o prędk9ści 
przelotoweJ 490 km/h i zasięgu przy pełnym obciążeniu 
960 km. Samolot ten ma być wprowadzony do eksploatacji  
w 1990 r. Konkurencyjny dla niego będzie 60-miejscowy 
samolot r::idziecki Ił-114  o prędkości przelotowej 500 km/h 
i zasięgu przy pełnym obciążeniu 1000 km. Jego wpro­
wadzenie do eksploatacji jest przewidziane w pierwszej 
połowie lat dziewięćdziesiątych. 

Największe doświadczenie w budowie samolotów krót­
kiego zasi�gu z firm europejskich mają przedsiębiorstwa 
Wielkiej Brytanii i Holandii. Liczą się także : Szwecja, 
Włochy i Hiszpania. Hiszpania opiera się na doświadczeniu 
zdobytym przy produkcji samolotów transportowych C.212-
-200 Aviocar. Z krajów pozaeuropejskich liczą się przede 
wszystkim : USA i Kanada. 

Przy wyborze oferty na zakup samolotów komunikacj i 
lokalnej wg ameryka11skiej firmy lotniczej Fairchild warto 
stosować 10 kryteriów. Ich zestaw w kolejności ważności 
przedstawia się na�tępująco : pojemność (liczba miejsc) , 
zużycie paliwa, jakość wyrobu, technologia produkcj i ,  cena, 
warunki obsługi po sprzedaży, stopień unifikacj i z posia·­
dan:nn parkiem samolotowym, parametry i właściwości 
s ilników, czas dostawy i warunki finansowe. W kryteriach 
tych nie wymieniono, poza pojemnością, innych podsta­
wowych parametrów samolotu zakładając, że muszą orie 
zawierać ::cię w przedziałach wartości z prognoz świato­
wych do 2000 r. 

Przy zakupie samolotu należy brać pod uwagę wszyst­
C'd . na s .  2 

Prcdkość 
I I Wprowadzenie 

I 
Pojemność 

I I I 
Zasięg, 

I 
Rozbieg, I Rozp:!tość, I Musa startowa, Nazwa Krnj Naptd, kW przelotowa, do eksploatacji (miejsca pasaż.) km m kg km/h 

An-24\V ZSRR 9.1963 41 -.,_55 2 AI-24 u 1654 450 650 600 29,2 21 ooo Fokker F.27-500 
Fricndship Holandia 1967 52 2 Dart a I 95ó 480 1740 990 29,0 20 410 Lct L-61 0 CSHS 1990 40 2 M602 ii 1 358 490 870 370 25,6 14 ooo CN-325 Hiszpania 12. 1986 40-:-45 2 CT7-9 a I 305 445 385 554 25,8 14 400 AIH-42 Francja 12. 1985 42-:-49 2 PW120 i, 1342 495 1660 960 24,6 16 150 DHC Dash 8-300 Kanarla 9.1988 50-:-56 2 PWl23 i, 1775 526 1480 823 27,4 18 640 BAc ATP \V. Dryt:mia 1987 64-:-72 2 PW124 u I 790 492 1065 1 100 27,0 22 450 ATR-72 Francja 6.1989 64 -:-74 2 PW12,i.n 1790 530 1 195 1070 24,6 21 500 ł'okkcr F.50 Holandin 1987 50 -:-60 2 PWl25 a l 678 522 1000 990 29,0 18 990 Il- 1 14  ZSRR 1993 60 2 TWD Il 1860 500 1000 1000 30,0 20 250 
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AUSTRALIA 

• Mechanicy pokładowi linii lotniczych 
Ansctt są z11 tym, by samoloty A.320 -
rnmówione przez tego przewoźnika - były 
pilotowane przez trzech, a nie dwóch 
członków załogi. (A. et C. 1 1 82) 

CHINY 

• W ramach umowy kooperacyjnej za­
kłady Xian Aircraft Company (XAC) pro­
dukują stery kierunku do Boei ngów 737-300 
i -400. (A. et  C. 1132) 

e Ola szkoły iotntczej C hi1i skicgo Zarzą­
du Lotnictwa Cywilnego (CAAC) kupiono 
28 francuskich samolotów turystycznych 
SOCATA TB.20 Trinidad. Są przeznaczone 
dla centrum szkolenia pilotów l inii lot nl­
czych w Szengdu. (A. et C. 1 183) 

• W myiiiiwcach F-8 będa i nstalowane 
central e bezwładnościowe LN-39 - takie 
j<lk w samolot:sch ,General D ynamics F-1 6. 
( A. et C .  J J31) 

FRANCJA 

• Wśród samolotów komunikacji lokalnej 
nowej generacji najwi�kszym powodzeniem 

cieszy si ę francusko-włoski ATR-42: do 
marca 1988 r. sprzedano 248 samolotów 3:; 
użytkownikom. (A. et C. 1 1 80) 

tł Wytwórnia A vions Pierre Robin za­
mierza rozwinąć czteromiejscową wersję 
swego lekkiego szkolnego �amolotu ATL. 

przezm:czonego dla aeroklul.Jów. Samolot 
ma by<'· napędz&ny silnlkiem o mocy 88 k W  
(12Q 1-': M) ,  któ rego typu nie sprecyzowan•.1. 
Oblot samol otu ATL II jest plru1owany n3 
1989 r .  Obecnie J\ TL jest n::pędzany dwu­
suwowym silnikiem JPX o mocy 44 k W  
(60 KM), a d l a  wersji  turystycznej (ATJ, 

Club) przewlduje �ię siln i k  JPX o mocy 
55/59 kW (75/80 KM); zapowiadano też pre • 
zentacj ,� tej wersji z silnlkiem L imbach 
o mocy 51 k W. ( A. et C.  1 1 6:l) 

® GRECJA 
• Wzorując się na mitycznym przelocie 

Dedala , 23 kwietn ia  1988 r. ust .:inowiono 
kolejny ,·ekord odległości dla mięśniolo· 
łów. Grecki kolnr/. Kancllos Kanellopulos 
przeleciał 119 km w 3 godziny i 54 m�nnty 
r..a mięśniolocie Daedalus 88, skonstruowa• 
r.ym przez pracowników naukowych i stu­
dentów instytutu technologicznego MIT w 
Massachussets (USA). Przy lr nnstrulccj i i 
projektowaniu współpracowało wiele wy­
specjalizowanych firm, a głównym sponso • 
rem był United Technologies. Start mię­
śniolotu nastąpił z Heraklionu na północ­
cnym wybrzeżu Krety, lądowa nie zaś -
w Morzu Kreteńskim, tuż przed wysp.4 

► ze ŚWIATA 

Santcryn (Thirn) ,  k tóra m iol:l być celen, 
przelotu. (A .  et C. 1 1 88) 

a 12 n1arca : )r .  lr.1ncusk „1 \1:yt\vórnirt 
J);; ssanlt-llregnet p rzcknzal::: pierwsze 4 sa­
moloty myśli \\'Skic Mir age WOO, z 40 zamó­
wionych prze,. g reckie s i iy  powietrzne, 
gdzie pełnić: bęclą rolę samolotów pi-zewa­
i;i powletrznej (z pociskami powietrze-po­
wiet rze Matra Mn;,;ic 2). W 1 985 r. Grecja 
prow:idzi!a rozmowy nt. zakupienia 100 sa­
molotów Miragc. jednak w k ilka miesię­
cy póżni c.1 złożono zamówienie na 40 egz. 
i na t v k ,i s.smą li czbę ameryk ańskich my­
śliwców l.JomharduJ::cych G eneral Dynamir., F-JG F i n, ht ing F3kon. ( A. et C, 1 1 83) 

HOLANDIA 

• Zachócl zaczyna czerpać z naszych 
doświ:irlczc:"i : tlos :a  wy samo! otó\\' Fokker 
100 dla l i c. l e:nder�kich  l in i i  lot niczych KLM 
rozpoczną się pi�ć mies i�cy  póżniej niż 
planowa no. Przyczyna - prnblemy z ... ko­
cpe r:1ntami (rn. in .  z Lrmq Ounlopp, któr.1 
dost arcz:, pneun ,nt :, k i) .  ( . e l  C.  l l75) 

INDIE 

O Poinformowano, że pierwszy z sześcl ..1 
prototypów lekkiego myśliwc:i własnej 
t,onstrukcji LCA rozpocznie próby w locie 
" 1991 r .  (A.  ee C.  ll75) 

cd. ze s. 1 

kie oferty, ale wybrać trzeba tylko te samoloty, które zo-• 
stały specjalnie opracowane na potrzeby komunikacj i lo­
kalnij (w naszym przypadku komunikacj i krajowej ) .  Są to 
samoloty : CN- 235 h is7pańskiej firmy CASA i indonezyj. 
skiej IPTN, Dash 8--300 kanadyjskiej firmy De Havilland 
i ATR-42 francuskiej firmy Aerospatiale i włoskiej Aerita­
lia. Wspólnymi cechami tych samolotów są: trójkołowe 
podwozie chowane w locie, cyfrowy system sterowania lo­
tem, zastosowanie kompozytów przy •budowie skrzydła, 
kadłuba, usterzenia, klap, lotek i śmigła, komfortowe ka­
b iny, ekonomiczne silniki .  

z ważności przf'dslawionych wcześniej kryteriów wyboru 
oferty zakupu samolotów) w negocjacjach będziemy przy­
kładać do warunków finansowych i wynikających z nich 
możliwości spłaty zakupionych samolotów wyrobami ko­
operacyjnymi. 

Należy przypuszczać, że w związku z naszymi możli ­
wościami płatniczymi większą wagę (niż wynikałoby to  

Do współpracy kooperacyjnej nasz przemysł jest w pełni 
przygotowany. Nasze zakłady lotnicze mogłyby podjąć pro­
dukcję części płatowcowych, rn.in. : elementów lub części 
zewnętrznych skrzydeł, fragmentów kadłuba, usterzenia, 
przekładkowych elementów klejonych, elementów rucho­
mych itp. Urzecz;,wistnienie tych możliwości przy okazji 
zakupu samolotów jest chyba realne również dlatego, że 
nasze zakłady należą do wytwórców nie tylko tanich, ale 
1 solidnych . 

OD REDAKCJI 

Zamieszczone powyżej refleksje dr. 
inż. M. Ostapkowicza można trochę 
rozszerzyć. Przede wszystkim trzeb:t 
zdawać sobie sprawę, że zlikwidowa­
nie krajowych lotów pasażerskich do 
któregoś z portów lotniczych jest z re­
guły nie przerwą okresową, lecz lik­
widacją zupełną. Dlaczego ? Następuje 
wówczas rozproszenie kadry, pozbycie 
się pomieszczeń, l ikwidacja wyposaże­
nia i urządzeń. Natomiast późniejsza 
próba wznowienia komunikacji z da­
nym miastem jest j uż inwestycją :  trze­
ma wyszkolić ludzi, wybudować po­
mieszczenia, zakupić wyposażenie. Są 
to więc decyzje o skutkach na wiele 
lat. 

Następna sprawa to ewentualni na­
stępcy An-24. Istnieje kilka możliwo­
ści rozwiązania tego problemu. Warto 
zakupić samoloty, które rzeczywiście 
będą spełniać wymagania techniczne 
i ekonomiczne, a cena i warunki za­
płaty będą dla nas realne. Lecz co 
zrobić, jeżeli zakup będzie możliwy 
dopiero w kilka lat po kasacji samo­
lotów An-24 ? Wyjść może być kilka. 
Jest realny zakup samolotów na Za­
chodzie w wyniku kooperacji przemy­
słowej. W wypadku trudności w zrea„ 

l izowaniu go pozostaje szansa wyna­
Jęcia używanych samolotów spłaca­
nych również kooperacją przemysłową. 
Gdy zachodnioeuropejskie wytwórnie 
chcą sprzedać przewoźnikom lotniczym 
nowe typy samolotów, często pomaga-

TABLICA 2. Sttmoloty komtmikacji krajowej LOT„u i zapotrzebowanie na nie 

Typ J 1 966 1 1969 1 1973 1 1974 1 1987 1 1988 1 1989 1 1990 i 1991 ! 1 992 i 1993 l 1994 l 1 995 

�;��'-�-) _____ 1 ___ 
10

__;!_!.._
3 _I _!.._

5
__,_!_

1 1
_l,__!.._

6
--'-l _!.._

2
--'l_1s_

1 
_,_I _1_�_.:..1 _1!__;l_1_6_.:..l _-_1 6_;l_1_6 _,_l _s_ ') Wydzierżawiony, zakupiony lub licencyjny 

2 

Ją w ulokowaniu starego sprzętu w 
innych przedsiębiorstwach przewozo­
wych. Do wydzierżawienia najbardziej 
nadają się samoloty Fokker F.27-500 
Friendship. 

Następnym zagadnieniem jest po­
jemność następcy An-24. Rozwój ko­
munikacj i bliskiego zasięgu na świe-­
cie wykazuje, że w latach dziewięć­
dziesiątych będą w użyciu przede 
wszystkim samoloty 507 1:i0-miejscowe. 
Dlatego wydaje się, że 40-miejscowe 
L-610 i CN-235 będą za małe. Z tego 
też względu rozpatrując typy samo­
lotów, które mogłyby interesować na­
szą komunikację lotniczą, należy zwró­
cić uwagę także na ATP, Fokkera F.50 
i ATR-72. ATP i F.50 mają tę prze · 
wagę nad Dash 8-300, że są w użyciu 
od 1 987 r., zaś Dash 8-300 będzie do­
starczany od jesieni br. Natomiast 
ATR-72 ma wejść na l inie dopiero w 
połowie Hl89 r. Trzeba jednak pamię­
tać, że rozpatrzenie całości problemu, 
przeprowadzenie rozmów, zawarcie 
umów itp. to nie sprawa kilku miesię­
cy, lecz co najmniej roku. 
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Oceno szybowców i 11,otoszybowców 

Współczynniki handicapowe 
STAlY�A LOTN 1ezA 

J 
ustalane pi-zez Aeroklub RFN 
na zawody w 1 988 r. 

Klasa otwarta 
Nimbus 3/25,5 m 
ASW 22B/25 m 
Nimbus 3/2,.5 m 
ASW 22/24 !Il 
ASH 25 
Nimbus 3-D 
AS 22-2 
Nimbus 3/22,9 m 
ASW 22/22 m 
Glasf!Ugel 604/24 m 

'"SB'"" 10/26 m 
�w 17 
Jantar 2 
Jantar 2B 
__G.llls(]Ugel 6C4 
�trel 22 m 
Nimbus 2 
Nimbus 2b 
Nimbus 2c 
LS 5 
ASW 12 
Jantar r n  ni 

�strel JU 1 11 
...§1l 9 
F_S 29 

'Ventus 1 7,r, m 
ASW 20B l C:/ lG ,G m 
Ventus <1 .b/lG .G 
ASW 20/16,5 m 

(oprócz \'iers.i i 208 l CJ 
DG-200/17 m 
Kestrel 17 m 
LS :l/:7  m 
DG-202/17 111 

_.Q)asflligel 4021l7 111 
DG-400/17 m 
.Diamant  J S  111 
Janus C 20 m 

„Mli 27 
...sB 8 
FK-3 
-r:51.amant 16,5 m 
MU 26 
![' 12 
Janus TI 10  m 
Callf  

C;irrus 18  m 
Cirrus 1 7  m 
Cobra 17 m 
Phćibus C 

�.-Cirrus lli m 
�d.-Libelle 17 m 
_p 37 

Współczynnik 
126 
126 
124 
124 
124 
124 
124 
120 
120 
120 
J l R  

l l H  
1 16 
116 
J l6 
1 16 
1 1 6 
1 16 
1 16 
1 16 
114  
114  
1 14  
114 
114 
1 1 4  
1 1 2  
1 1 2  

J J O  
1 10 
1 10  
110 
1 10 
1 1 0  
1 1 0  

• 108 
108 
108 
108 

• 106 
104 
104 
104 
104 
104 
104 
10� 
103 
103 
103 
lOl 
103 

Klasa zawodnicza (15 m - FAI) 
ASW 20 B i C 110  
Ventus a,b 1 10 
LS 6 110 
ASW 20 (prócz wers.i i 20 B C) 1 08 
DG-200 108 
DG-202 1 08 

_J..ibelle H 301 108 
LS 3 108 
LS 3-a lOR 
Jli.ini-Nimbus 108 

MAU H.-J . :  Tschech oslovakische Flugzeugc. 
, Transpress, 13erlin 1987, s. 192, cena 1200 zł 
1. Ksią;.Id dające przegląd konstrukcji lot.­

niczych Jednego kraju · Eą bardzo poszuki­
w ane. Omawiana książlrn zawiera na wst ę­
pie dzieje czechosłowacl<iego przemysł,; 
lotniczego oraz krótkie dzieje rozwoju 
osiągnięć czechosłowackiego lotnictwa spor­
towego, komunikacji lotniczej i lolnictw3 
wojskowego. G łówną część książki stano­
wią opisy samolotów. Na początku książl,i 
znajdujemy osiem barwnych tablic z syl-· 
wetkami samolotów produkowanych w 
Czechosłowacji .  Dobór tych ilustracji jest 
dość przyp3ekowy, zaś niewątpliwie razi 
z2mieszczenie na jednej stronie różnej 
wielkości sylwetek samolotów o niemal 
identycznych wymiarach (Z-42, Z-43, Z-142). 
Dość niewygodn y  w korzystaniu j est prze-­
gląd typów o charakterze spisu. Czytelniej­
sza byłaby tabela. Opi�y samolotów są 
ilustrowane dużymi rysunkami. Niestety 
niel<tórc z nich, jak na przykład Z-42, czy 
Z-43 (na str. 107 i 123) zbyt po,ważnie róż­
ni 1 się orl wyglądu samclotów seryjnych, 
by uznać je za prawidłowe. Dobór opisa­
nych typów jest do�ć przj·padkowy, nie 

1'LiA 1988 nr 8 

M_9squito 
T'lK 20 D 
SB 11  
§need Astir 
Gl.-sf!Ugel 304 

:BK 20 E 
DG-400 
LS 2 
Kl asa standard 
LS 4 

• Falcon 
DG-300 
LS :i Std. 
Janlar Std. 3 
SB 1 2  

-rh�cus a i b 
/\SW 24 
LS 7 
Pegase D 
UG 300 Club 
Klasa standa rd/1,lu b. 
ASW 19 
DG-100 
Cirrus 75 
Sł cl.-Cirrus 
Hornel 

·rantar Std. (prócz wers.1l 3) 
LS 1-F 

·-t; 102 Std. :J 
lJ 38 

--Pegase A+B 
-:ASW 15 
_bstir CS 
Cobrn 1 5  m 
Elfe S 4 D 
Std.-Libelle 
LS 1-0 
l.S I C i  D 
Ph ćilJUS B 
FVI\ 20 
PIK 20 F 
D 39 B 
ASW 19 Club 
DG-100 Club 
..M[stral C 
DG-101 Club 
Klasa klub. 

108 
108 
108 
1 08 
108 
108 
108 
104 

104 
1 04 
104 
104 
104 
104 
104 
104 
104 
104 
103 

102 
102 
102 
102 
102 
102 
102 
102 
102 
102 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 
100 

LSD-Ornlth 102 
::Fs 31 102 
PIK 20 F Club 98 

Cluo Astir II 98 
Salto 15 m 98 
-fs 29 98 
1:.o 150 98 
�K � 

-Elfc- S 4 D (ze stałym podwoziem) �8 
Twin l\stir 

(z chowanym podwoziem) �8 
MU 22 b 98 
Twin Astir (ze stałym podwoziem) 96 
G 103 Twin I I  91i 
Club-(Jeans)-Astir 96 
Cl ub-Libelle 96 
FS 23 96 
Phohus A 96 

■ :••· 

ASK 21 96 
G 102 Ciul) III Illb 96 
Sports-Vega 96 
ASK 23 96 
l oka 5 W 
Zugvogel IIIb 94 
SFH 34 94 
Globetrotter 94 
IS 28 B 2 94 
MK 18 n 

Foka 4 � 
Phoenix 92 
Sa !to H l 01/13 m 92 
SF 30 92 
S R  5 E � 
Zugvogel lll a 92 
Geier 92 
Puchacz P2 
SF 27 B 92 
Ka 6 E 90 
SB 5 a 90 
SB 5 b 90 
Sł" 2'/ a 90 
filE 3 N 
Std.-Austria 90 
Bergfalke IV 88 
Dart 15  88 
Ka 10 88 
Vasama 88 
Zugvogel IV 88 
Pilatus B 4 (z chow. podw.) 88 
Ka 6 (prócz Ka 6 E) 86 
Pilatus n 4 (ze stałym podwoziem) 86 
Condor I V  86 
Kranich III  86 
SF � 86 
Zugvogcl II 86 
LCF II 86 
G 109 Sł 
H 36 Dimona 84 
SF 36 84 
ASK 1 4  84 
MS 100 M 
Pirat 8ł 
sagitta 84 
SF 25 E 84 
SF 28 84 
RF 5 B M 
ASK 16 84 
ASK 13 82 
Berisfalke n r  82 
� 7  � 
Bocian 82 
L-Spatz III 80 
flergfalke I I  80 
Blanik 80 
Kn 2 B 80 
SF 25 A 80 
SF H B  W 
SI<' 25 C 80 
K a  8 78 
Spatz (prócz L-Spatz III)  76 
Mil 17 76 
Grunau Baby I I  B 60 

źródło: Der AtUer 3188, 119 A.W. 

KSl�lKI LOTN_leZE -� 
- - - 1111111[  

są to samoloty, których zbudow<1 no naj­
więcej. Na k ońcu książki zamieszczono wy­
kazy oznaczeń, znaków rozpoznawczych i 
godeł. 

Choć sam pomysł takiej książki jest 
słuszny, j ednak niedbała i mało fachowa 
jej realizacja czyni zeń pozycję, która nic 
wzlrnciza zaufania co do rzetelności zamie­
szczonych informacji. 

A.G 

KORRELL P. : TB-3, Die GeSchiChte eines 
Bombers. Transpress, Berlin 1987, s.  188, 

. cena 1200 z ł  

Czterosilnikowy, metalowy bombowiec 
TB-3, konstrukcji A. Tupolewa powstał w 
1930 r. Był  to pierwszy radziecki, ciężki 
bombowiec zabierający duży ładunek bomb. 
Prototyp nosił oznaczenie ANT-6. Samolot 
wszedł do produl,cji w 1932 r. 1 był bu• 

dowany w kilku kolejnych wersjach, z 
różnymi ty9ami silników. Samolotów TB-3 
zbudowano ok. 400 szt. Samolot miał, w 
zależności od wersji ,  39,5+41,8 m długości, 
a masę startową 17+18 t. W lotnictwie cy­
wi lnym była używana wersja G-2. Samo­
lot by! znany z lotów polarnych, lotów 
rekordowych, przelotów grupowych do Pa­
ryża, Rzymu i Warszawy (w 1933 r.) ora1. 
prób (o symbolu Zwieno) wynoszenia w 
powietrze na skrzydłach i pod skrzydłami 
i kadłubem nawet pięciu samolotów my­
śliwskich. 

Książka o TB-3, w albumowym formacie, 
jest bogato ilustrowana.  Zawiera ok. 150 
fotografii, 21 barwnych plansz z rzutami 
poszczególnych wersji oraz rysunki per­
spektywiczne rozwiązań konstrukcyjnych. 
Jest to interesująca monografia samolotu. 

A.G. 
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Kierunki 
• 

- rOZWOJU samolo•łów wojskowych do 2000 r. 

Ukształtowany w ostatnich latach podział lądowych sa­
molotów wojskowych ma w m iarę ustalone nazewnictwo, 
nie zawsze j ednak spójne ze stosowanym w Polsce, obecnie 
już niekiedy zdecydowanie przestarzałym wobec zmiany za­
kresu zadań i ich podziału, a zarazem przydziału poszcze 
gólnym rodzajom samolotów. Zgodnie z dość precyzyjnym 
podziałem przyjętym na Zachodzie {1 ] rozróżnia się obec­
nie następujące rodzaje omawianych samoiotów : 

- myśl iwskie przechwytujące, przeznaczone głównie do 
uzyskania panowania w powietrzu, 

- myśliwsko-szturmowe. zwane n iekiedy myśliwcami 
pola walki lub myśliwcami taktycznymi, przeznaczon8 
g1ównie do osłony i bezpośredniego wsparcia własnych 
wojsk na polu walki, 

- szturmm,ve, przeznaczone głównie do b_ęzpośredniego 
wsparcia własnych wojsk na polu walki, 

- bombowe, obecnie obejmujące głównie samoloty bom-­
bowe strategiczne, 

- specjalnego przeznaczenia, obejmujące łącznie samo-
1city przeznaczone . do : wczesnego ostrzegania. rozpoznani •1 
morskiego oraz zwnlczania okrętów nawodnych i (lub) pod-· 
wodnych oraz walki elektronicznej, 

- transportowe dalekiego zasięgu (o zasięgu z zasady 
przekracząiącym 4500 km i zabieranym ładunku użytecz­
nym na O[(ót znacznie większym od 8000 kg) , 

- tran;;portu taktycznego (o zasięgu nie przekraczającym 
na ogół 4COO km i zabieranym ładunku użytecznym z za-
sady poniżej 8000 kg) , 

, . - trnnsportowe ogólnego przeznaczenia, obecnie niemal 
wyłącznie z napędem turpośmiglowym (o zasięgu na ogól 
znacznie · mniejszym od 2500 km i zabieranym ładunku 
użytecznym z zasady n ie  przekraczającym 3000 kg) , 

- do szkolenia 7.Rawansowanego (z pochodnymi wersja­
mi lub· watiantami - tzw. lekkimi szturmowcami) ,  

-- do szkolenia . podstawowego. 
Należy tu dodać, że zwłaszcza w odniesieniu do samo­

lotów myśliwskich przechwytujących , myśliwsko-s;,:turmo­
wych i szturmowych : 

- w Polsce stosuje s ię na ogół nazwę samoloty mv­
śl iwskie łącznie dla samolotów myśliwskich przechwytują­
cych i myśliwsko-szturmowych, natomiast nazwę myśli w­
sko-bon1bowe d la  samolotów szturmowych, a l e  także nie ­
kiedy dla myśliwsko-szturmowych, 

- w wielu krajach faktyczne wykorzystywanie daneg,\ 
typu • samolotu nie zawsze jest zgodne z przeznaczeniem 
oclpowi:cidającym rodza�owi przewidzianemu przez wytwór·· 
nię. 

Mimo utrzymywi:mir1 sit� (poza dworna wielkimi mocar­
stwami z tendencją cło znnikania) podziału samolotów na 
myśliwskie przechwytujące i myśliwsko-szturmowe. wśród 
obecnie produkowanych przeważają typy klasyfikowane 
tylko do tego ostatniego rodzaju. przy ewentualnym wystę­
powaniu dw6d1 wersj i lub częściej wariantów służących 
do . realizówani a  tych dwóch odmiennych zadań, zreszt1 
z punktu widzenia płatowca nie różniących się istotnie. 

Rys. 1. Doświadczalny samolot NASA JetStar do badań sterowa­
n_ia . przepływem laminarnym na górne.i powierzchni skrzydła 
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Konsekwentnie zanik<1ją też stopniowo (znów poza dwoma 
mocarstwami) wyspecjalizowane, wyłącznie sztu rmowe typy 
samolotów. J\/limo bowiem odmiennych wymagań stawia­
nych samolotom np. przechwytującyh1 i szturmowym. 
względy finansowe powodują, że zwłaszcza mniejsze pań­
�tw::i decydują się na zakup wielozadaniowych i (lub) wie­
lowariantowych typów samolotów ; kosztem nieco gorszych 
efektów ko11cowych (z punktu widzeni a  określonych za­
stosowań) uzyskuje się jednc1k obniżenie ceny samolotu 
i kosztów jego eksploutacji .  Z tych samych względów nie­
mal z zasady nowe typy samolotów przeznaczonych do 
zaawansowanego szkolenia mają od razu przewidziane wer­
sje lub wariant), lekkie szturmowe. Uzyskuje się w ten 
fposób stosunkowo tani e, lekk i e  samoloty szturmowe i na­
wet niezależnie od rozwiązania w przyszłości dylematu · 
czy lepiej m ieć dużo nieco gorszych, czy mniej, ale lep­
szych samolotów szturmowych, trend wykorzystywania „go­
towych" zbudov:an.ych. do zaawansowanego szkolenia sa­
rn,ilotów jako lekkich szturmowców z pe,vnością utrzyma 
!>iP, w rozpatryw::mym czasie. 

Problemy koprodukcji, kooperacji i modcrniza�ji 

O ile kooperacja w budowie nowego typu samolotu woj ­
skowego jest stosowana już od dawna i nie budzi żadnych 
z:;strzeżeń (zakładając, że dotyczy ona państw wchodzą­
cych w skład jednego lub dwóch, ale nieprzeciwstawnych 
ugrupowań militarnych) ,  te" koprodukcja, obejmująca coraz 
częściej nie tylko proces produkcji, ale i etap prac roz­
wojowych, ma wiele wad, m.in. : 

- łn,czne nakłady w państw;1ch ucz(:stnicząc.1:ch w reali­
zacji danego międzynarodowego programu są wyższe niż 
w przypadku prowadzenia  go w jednym kraju, 

Rys. 2. Lat8jąca hamownia - samolot Gulfstream XPT, użyta do rozpoczętych w 19ll7 r. prób w locie pojcdync,ego śmigła wen- ­tyla torowc,go, będqcego efektem współpracy Lockheed-Georgia i NASA 

- taka wielonarodowa współpraca przedłużała (jak do­
tąd) reali zację programu. .Jest niekorzystna, gdyż przy 
szacowanej na 20 lat przyd&tności eksploatacyjnej samo­
lotu - zwłaszcza bojowego (bez dopuszczenia do nadmier­
nego zestarzenia się sprzętu) , w okresi e  wprowadzenia go 
do eksploatacji powinien być on możliwie najbardziej no­
woczesny. Np. samolot Pamwia Tornado, efekt międzyna­
rodowej współpracy, był spó;.'.niony w stosunku do ame­
rylrnńskiego F-15 Eagle • o ponad 5 lat (realizacja progra­
mu opracowania  obydwu samolotów rozpoczęła się w tym 
samym czasie) ,  wic;,c Tornado stracił bezpowrotnie ponad 
1/4 okresu aktualności reprezentow:.meg0 poziomu technicz­
nego, 

- trudności w ujednoliceniu warunków taktyczno-tech­
nicznych, zależnych od koncepcj i wykorzystywania  danego 
typu samolotu w poszczególnych kraJach b iorących udział 
w realizacji programu. Przykładem mogą tu być rozbież-­
ności, jakie wystąpiły w związku z wielonarodowym pro­
gramem rozwojowym europejskiego samolotu myśliwsko­
-szturmowego EFA, . 

TLiA l !)ll8 11r 4 



R ys. 3. Samolot doświadczalny klasy STOL, opracowany przez 
wytwórnię McDonncll Douglas na podstawie samolotu F-15 Eagle. 
Przewidywany cblol w 1988 r. Wymagany rozbieg (na pasie o sze­
roko�ci 15 mJ ma nie przekraczać 457 m, przy czym zdaniem 
wytwórnl Lt;dz,c: ,nożliwe zmniejszenie go do 305 m,  a dobiegu 
do 381 m 

- kłopoty z podejmowaniem szybki ch decyzj i (jest to 
możliwe tylko przy jednoosobowym kierowaniu progra­
mem) w trakc ie realizacji prngrarnu. Przetargowe, niekiedy 
pozatechniczne, zasad.v wykorzystywania podzespołów lub 
nawet całych zespołów już produkowanych w poszczegól­
nych krajach -koprodl!centach w nowo opracowywanym sa­
molocie, nie zaw,ze prowadzące do naj lepszych, najefek­
tywniejszych skutków, często podnoszą koszty, wydłużają 
cykl rozwojowy i niekorzystnie wpływają na efekty koń­
cowe, 

- kiopoty wy,, lępująee przy koprodukcji realizowanej 
przez państwa o istotnie różniących się poziomach tech­
nicznych i możliwościach organizacyjnych przemysłu, które 
mogą znacząco wpływać na wzrost kosztów i opóźnienie 
realizacji całego programu. 

Mimo to rosnące koszty sam·olotów (tylko w dwudziesto­
leciu 1 960-:- 1 980 koszt np. samolotów myśliwskich wzrósł 
4 ,5-krotnie) oraz fakt, że opracowanie i budowa nowego 
typu samolotu wymagają zaangażow11nia dużych środków 
technicznych spow<;,dowaly, że większość państw nie może 
pozwolić sohic na w�rlącznie własne przedsięwzięcia. W 
efekcie dość pow�zech ne stało się (już nie tylko w odnie- . 
sieniu do państw Europy Zachodniej) podejmowanie współ­
pracy międzynarodowej obejmującej dwa, trzy lub więcej 
państw. Zapewnia to ponadto odpowiednio duż::i liczbowo, 
opłacalną produkcję nowego typu samolotu na potrzeby 
współpracujących w ten sposób krajów, nie licząc zawsze 
chętnie widzianego eksportu. Można tu wymienić ro.in. 
następujące programy międzynarodowe, związane z różnego 
rodzaju samolotami wojskowymi : 

- angielsko-hiszpańsko-włosko-zachodnioniemiecki doty­
czący samolotu EFA, 

angielsko-włosko-zachodnioniemiecki dotyczący samo­
lotu Panavia Tornado. 

amerykaf,sko-ang.i elski dotyczący samolotu Harrier I l  
klasy V/S'IOL, 

- brazylijskp-włoski dotyczący samolotu AMX, w pod · 
stawowej wersj i  przewidzianej do zadań myśliwiko-iiztur­
mowych, 

- jugo.;lowiańsko -rumuński dotyczący samolotu szturmo-­
wego Orao/IAR-93, 

- francusko-zachodnioniemiecki dotyczący wersji spe­
cjalnego przeznaczenia samolotu transportu taktycznego 
Transall C-160, 

- francusko-wioski dotyczący trzech wersj i wojskowych, 
prz�widzianych do zadań transportu taktycznego, samolotu 
ATR-42M, 

- h iszpa11sko-indonezyjski dotyczący samolotu transportu 
taktycznego CN.235. 

Wszystko wskazuje na to, że kierunek ten utrzyma się 
nadal, a być może nawet umocni się (przyczyny jak po­
dano w artykule) . Również ze względu na koszty chętnie 
stosuje się i będzie stosować nadal modernizację eksploa­
towanych j uż samolotów. Modernizacja dotyczy przede 
wszystkim wymiany na nowocześniejsze rozwiązania zwła­
szcza awioniki i uzbrojenia, ale także niekiedy silników 
napędowych. Dzięki temu poszczególne typy samolotów 
mogą być długo eksploatowane (często okres eksploatacj i 
znacznie przekracza 20 lat) , z zachowaniem obecnie wy­
maganych walorów bojowych, przy znacznie mniejszych 
kosztach takiego rozwiązania niż w przypadku częstej wy­
miany zdezaktualizowanych typów na zupełnie nowe. Mo­
dernizacji takiej dokonuje bądź producent sprzętu na za­
mówienie użytkownika (także z innego państwa) , bąd,i, 
przemysł lotniczy kraju użytkownika. Jest charakterystycz­
ne że na Zachod1.ie modernizacja taka jest dokonywana 
za�ówno w USA (na zlecenie Sil Powietrznych, Marynarki 
Wojennej bądź SB Lądowych) ,  jak i w mniejszych pań­
stwach europejskich. Np. można tu wymienić obecną mo­
dernizację starszej wersj i amerykańskiego samolotu F-l�A 
na nową F-lfC (i odpowiednio dwuosobową szkolno-boJo­
wą F-16B na F-16D), szwedzkiego J35F na J35J, czy też 
amerykańskiego bombowca strategicznego B-52G na B-52H, 
chyba najstarszego typu (bo pochodzącego z końca lat 
pięćdziesiątych) samolotu wojskowego nadal użytkowanego 
w nowszych wersjach. Naturalnie tego rodzaju kuracje 
„odmładzające" nie mogą zapewnić (zwłaszcza samolotom 
mysliwskim czy myśliwsko-szturmowym) żywotności ogra-• 
niczonej tylko kalendarzowym wymiarem całkowitego re­
sursu, ale są z pewnościq skutecznym remedium, pozwa­
lającym stosunkowo małym kosztem utrzymywać samoloty 
na w miarę aktualnym poziomie pod względem ich wa­
lorów bojowych. Dlatego też takie rozwiązanie będzie sto­
sowane również w przyszłości. 
LITERATuRA 

1. Mllltary i> ircraft of the world. !'"light, 2 Au�ust 1986 
2. Mora power, at a price. lnteravla, 12, 1985 

POLSKHE PATENTY LOTNICZE 

• 9 WSK ?ZL-�widnik zgłosiła do Urzędu 
Fat. cnlowei;o PRL wynalazek pn. Atomizer, 

autorstwa Antoniego Muszy11skiego. 
Przedmiotem wynalazku jest atomizer do 

cieczy przeznactzony do a paratury agrolot­
niczej, umieszczonej na rolniczych statkach 
powietrznych. Wynalazek ro�wiązuje zagad ­
nienie opracowania konstrukcji atomizera 
uruożliwiajaccj zwiększenie stopnia rozpy­
lenia cieczy. Atomizer według wynalazku 

TLiA 1981 nr S 

wyposa�ony w bęben rozpryskujący skła­
dający się z jednej tarczy nośnej i umo­
cowanych do niej dwóch siatek wirujij­
cych o różnych średnicach charakteryzuje 
się tym, że między wirującymi siatkami 
1 ,  2 jest umieszczona siatka nieruchoma 3, 
mocowana na stale w korpusie 4 atomizera. 

Skrót opisu patentowego, chronionego 
jednym zastrzeżemem, opublikowano w 
BUP nr 2il988· w klas:ich B64D, B05B, pod 
numerem 259677. 

e WSK PZL-$widnik zgłosiła do Urzędu 
Patentowego PRL wynalazek autorstwa 
Stanisława KamińEkiego, pn. Sposób zmniej­
szania lconcentracji naprężeń w elementach 
metalowych, zwłaszcza w elementach grzej­
nych instalacji przeciwoblodzeniowej !opat 
wirnika śmigłowca. 

Wynalazelc dotyczy zagadnienia opracowa­
ma rozwiązania zmniejszającego koncentra­
cję napr�żeń w elementach metalowych. 
Sposób zmniejszenia koncentracji napręteń 
w elementach metalowych polega na tym, 
że w określonej odległości od krawędzi 

elementu metalowego 1 w jego osi syme­

trll x-r wykonuje się otwór, a następnie 
wzdłuż jego osi prostopadłej do osi r-r 

zagina się, tworząc zakończenie dwuwar­
stwowe 2, na krawędzi 3 którego powstaje  
wybranie pólkollste 4 .  

Skrót opisu wynalazku, chronionego dwo­
ma zastrzeżeniami, opubllkowano w BUP 
nr 4/1988, w klasach �23P, BMD pod nrem 
2a9Ml. 
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Samoloty pasażerskie przyszłości w program ie NASA 

W latach 1982+ 1 98-1 biuro prowadzenia polityki nauko­
wo-technicznej przy prezydencie USA rozpatrywało celo­
wość wydzielenia nakładów na badania naukowe i prace 
doświadczalno-konstrukcyjne mające na celu opracowanie 
nowych samolotów komunikacyjnych, odznaczających się 
wysoką efektywnością i ekonomicznością. Zdecydowano 
wydzielić niezbędne środki i wy:waczono główną rolę NASA 
w perspektyvvicznych badaniach naukowych i stosowanych. 
Przebieg tych badań przedstawiono na rys.  1 ,  z którego 
wynika, żP. cały cyĘl prac składa się z trzech zasadniczych 
wzajemnie powiązanych etapów: . 

- naukowe badania i prace doświadczalno-konstrukcyjne, 
- prezentacja rozwiązań konstrukcyjnych, 
- rozpracowanie układów, 
W pierwszym etapie główną uwagę zwraca się na po­

znanie fizycznych zasad, opracowanie nowych koncepcji 
przez rozważania teoretyczne lub badania laboratoryjne. 
Początkowo stopień ryzyka technicznego jest znaczny, lecz 
w miarę głębszego poznania nowych zasad zmniejsza się. 
W pierwszym etapie włączają się do pracy placówki nau­
kowe, uniwersytety itp. W drugim etapie głównym zada­
n iem staje się opracowanie optymalnego modelu w celu 
zademonstrowania rezultatów wprowadzenia nowych roz­
wiązań tec:hnicznyeh. W tym etapie udział przemysłu jest 
już bardziej aktywny. Organ przyjmujący postanowienia 
o rozprac0waniu i wykonaniu nowych rozwiązań technicz­
nych upewnia się o prawidłowości przyjętych postanowie .'1 . 
Ostateczne decyzje przyjmuje się pod koniec drugie�o 
etapu, który charakteryzuje sic; maksymalną intensywno­
ścią wymiany informacji z czynnikami państwowymi .  Po­
czątek trzeciego etapu jest związany z dużym nakładem 
kapitału, dlatego na tym etapie koszty na prowadzenie 
prac o rząd wielkości przewyższają koszty drugiego etapu . 

Na rys. 2 przed�tawiono wykres pokazujący wpływ róż­
nych nowych rozwiązat, na oszczędność zużycia pali,va 
przez samoloty. 

W poprzednich 20 latach największe efekty uzyskiwano 
udoskonalając zespoły napędowe. W następnych dwóch 
d_ziesięcioleciach można znowu oczekiwać oszczędności w 
użyciu paliwa przez dalsze udoskonalenia zespołów napę­
dowych, jak również nowych rozwiąz:iń w dziedzinie aero­
dynamiki, konstrukcji, układów sterowania i wyposażenia 
pokładowego. 

Jak wynika z rys. 2, wprowadzenie wielu udoskonalel'l 
pozwol i  obniżyć · zużycie paliwa o 50%. 

W przeszłości udało się zmniejszyć zużyc:ie paliwa przez 
zamianc; przestarzałych zespołów na nowe, udoskonalone 
bez zmiany zasadniczej konstrukcji i układów samolotów. 
Taki sposób podejścia w określonym stopniu będzie stoso­
wany również w przyszłości, jednakże efektywniejsze udo­
skonalenie sprz,:;tu lotniczego można osiągnąć zmieniając 
zasadniczo poglądy na aerodynamiczne schematy samolo-

l , l\'lgr inż. KAZIMIERZ GII.EWSKI I 
Mgr inż. LUDWIK GRUCHALSKI 

tów i wprowadzając kompleksowo nowe rozwiązania kon­
strukcyjne. Takie podejście do zagadnienia przedstawia 
rys. 3. 

Obecnie NASA prowadzi intensywne badania w nastę­
pujących dziedzinach: 

- podwyższanie wydajności i szybkości działania tech­
niki obliczeniowej, 

- wyprudukowanie ekonomicznych i udoskonalonych sil­
ników turbośmigłowych, 

- zastosowanie materiałów kompozytowych, 
- zastosowanie nowych osiągnięć w dziedzinie aerody-

namiki, układów sterowania, 
- optymalizacja zakresów lotów. 
- integracja układów. 

Niżej przedstawiono stan zaawansowr1nia prac: w poszcze­
gólnych dziedzinach. 

Udoskonalenie maszyn cyfrowych 

W ciągu ostatnich 30 lat maszyny cyfrowe stały się nie­
zbędnym środkiem do obliczeń samolotu i jego aerodyna­
miki. W minionym 10-leciu nastąpił znaczny postęp w 
dziedzinie maszyn cyfrowych zarówn.o w sferze technologii 
(hardware), jak i oprogramowania (software). 

Maszyny cyfrowe lat 80. były w stanie z::i ledwie obliczyć 
opływ kombinacji skrzydło-kadłub n ielepkim ośrodkiem. W 
1 984 r. wprowadzono nowy kompleks cyfrowy pozwalają­
cy na modelowa nie charakterystyk aerodynamicznych NAS 
(Numerical Aerodynamic Simulator), który umożliwia obli­
czenie • opływu całego samolotu lepkim strumieniem przy 
uwzględnieniu wiadomości z wykonania matematycznego 
turbulencji .  Kompleks NAS może wykonywać 1 mld ope­
racji/s, przechowy'.'.'ać w pamięci 40 mln słów, a w dłu­
goterminowej pamięci - 200 mln słów. Dla porównania 
należy nadmien i ć·, że użytkowane maszyny cyfrowe typu 
Cray 2 lub Cyber 205 mają szybkości o rząd wielkości 
niższe. 

Głębsze pozn::inie mechanizmu turbulencji aerodynamicz­
nej i warshvy przyściennej pozwoliło lepiej modelowa{: 
opływ samolotu, znaleźć odpowiednie rozwiązania i zreali­
zować obniżenie oporu czołowego. 

Zespół napędowy 

Postęp w lotnictwie w znacznym stopniu zależy od roz­
woju bardziej efektywnych, pewnych i lekkich silników. 
Na rys. 4 przedstawiono zmniejszenie zużycia paliwa dla 
różnych typów silników. Od czasu wejścia do eksploatac�i 
w 1950 r. silników odrzutowych, udało się o 500/o zmnieJ­
szyć ilość zużywanego przez nie paliwa. 

Prowadzony przez NASA program zmniejszenia zużycia 
paliwa przez samoloty i opracowanie s ilnika o dużej 
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Wprowadzenie samolotu 
do eksaloatacii 

Rys. 1. Elementy programów badań: 1 -
ryzyko, 2 - koszty, 3 - prace naukowo­
-badawcze, 4 -· opracowanie doświadczal­
nego modelu, 5 - dopracowanie doświad­
czalnego modelu, 6 - badanie laboratoryj­
ne, 7 - rozpracowanie doświadczalnego 
modelu (na poziomie układu), 8 - wyko­
nawstwo, 9 - badania naukowe i prace 
doświadczalno-konstrukcyjne, 10 - zapre­
zentowanie rozwiązań konstrukcyjnych, 11 

rozpracowanie układów 

Rys. 2. - Prognoza zużycia paliwa : 1 -
poprawa parametrów aerodynamicznych 
i udoskonalenie rozwiązań konstrukcyj­
nych samolotów, 2 - udoskonalone mate­
riały, 3 - optymalizacja zakresów lotu, 
4 - udoskonaleń.ie zespołów napędowych, 
5 - zmniejszenie oporów tarcta powierzch­
niowego, 6 -- wprowadzenie wielu nowych 
rozwiązań 

Rys. 3. Prognoza produktywności odniesionej 
do zużycia paliwa: I - miniony okres, 2 -
pn:yszly okres, 3 - dw,ukadlubowe samolo­
ty, 2astosowanie wodoru jako pal iwa napę­
dowego, ekonomiczne samoloty naddźwięko­
we, odwrotny skos skrzydła, laminasyzacja 
opływu, 4 - udoskonalenia osiągnięte przy 
kompleksowym zastosowaniu, 5 - udosko­
nalenlll polegające na zastosowaniu uno­
wocześnionych zespołów na dotychczas 
użytkowanych samolotach 
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sprawności ogólnej (program E3) spowoduje dalsze zmniej ­
szenie zapotrzebowania na paliwo. Niektóre rozwiązania 
techniczne zastosowano już w silniku Pratt and Whitney 
2037. Pozwolily one na zmniejszenie zużycia paliwa o 40/o. 
Jeszcze większych efektów oczekuje się po wprowadzeniu 
silników ze śmigłami wentylatorowymi i przyszłościowych 
silników iurbośmiglowych . 

Silniki tur bośmigłowe przy�zlośei 

Silniki te moglyhy zmniejszyć zużycie paliwa o 10-:-200/o 
w porównaniu z ekonomicznymi silnikami dwuprzepływo­
wymi. 

Firma Hamilton Standard i naukowo-badawcze centrum 
NASA prowadzą badanie modeli przyszłościowych śmigieł. 
Początkowo przebadano sześć model i  śmigieł w tunelu 
aerodynamicznym przy liczbach Ma do 0,8. Modele śmigieł 
miały średnice do 0,6 m z różnymi kątami zagięcia łopat 
od O do 45° przy różnych prędkościach obrotowych. W 
opracowaniu są projekty współosiowych śmigieł przeciw­
bieżnych i śmigieł dwułopatowych. 

Konstruuje si•� śmigło optymalizowane dla przelotowej 
liczby Ma = 0,7.  W następnym etapie przewiduje się ba­
danie śmigła o średnicy 2,7 m w celu zbadania wpływu 

Rys. 4. Ekcnomiczność silnilców nowe.i konstrukcji :  1 - silnik 
turboodrzutowy, 2 - urloskonalenia w procesie seryjnej produk­cji, :1 - silnik turhoodrzutowy o małym stosunl,u natężeń prze­
pływu, 4 - silnik turboodrzutowy o óużym stosunku natężeń przepływu, 5 - <:l<onomiczny silnik turboodrzutow:•, 6 - silnilc 
turbośmigłowy pnyszlości, 7 - silniki z przyszłościowymi roz­
wiązaniami technicznymi, 8 - nowe konstrukcje 

kąta zagięcia łopat na wytrzymałość śmigła pomiant 
akustycznych charakterystyk wysoko obciążonego śmigł'.l 
z szablastymi łopatc1mi w warunkach statycznych. Możli\.ve 
jest przeprowadzenie badań w locie ww. śmigieł. Akustycz­
ne oddziaływanie śmigła i związanej z nim konstrukcji 
samolotu stanowi:\ znaczny problem. Niektóre dane o ta­
kim oddziaływaniu uzyskano w aerodynamicznych bada­
niach tunelowych . Należy się spodziewać, że bardziej wia­
rygodne wyniki dadzą badania w locie na latającym labo­
ratoriurn Lockheed JetStar. Modele śmigieł zabudowano 
nad kadłubem i wyposażono w napędy . Na pokryciu kadłu­
ba umieszczcno mikrofony w celu pomiaru ciśnienia aku­
stycznego. W czasie badań w locie należy poznać cha­
rakterystyki sześciu typów śmigieł z różnymi skosami ło­
pat i różnymi prędkościami obwodowymi dla ustaleni:-\ 
ich zależności od przelotowej l iczby Ma. Wiadomo, że ze 
zwiększeniem prędkości lotu wzrastają trudności połącze­
nia zespołu napędowego z płatowcem. Dla silników śmigło­
wych trudności te są ,jeszcze większe. Badania przepro­
wadzone w tunelu -aerodynamicznym badawczego centrum 
NASA wykazały, że przez właściwy -wybór kształtu gon­
doli silnika i przylegającej do niej części skrzydła można 
zmniejszyć opór interferencyjny przy l iczbach Ma do 0,7 .  
W Jatach 1 982-:-1 983 przeprowadzono dodatkowe badania 
na zrekon.struowanych modelac.h gondoli i skrzydła. 

.i\fateriały kompozytowe 

W 1976 r. NASA rczpoczął badania nad zastosowaniem 
materiałów kompozytowych w s i łowych konstrukcjach wg 
programu CPAS (Compo�ite Primary Aircraft Structures). 
Program ten miał na celu zdobycie doświadczenia przy 
produkcji, certyfikacji i eksploatacji części i zespołów 
i przy możliwych do przyjęcia kosztach. 

Początkowo z materiałów kompozytowych wykonano 
wspomagające zespoły, takie jak ster kierunku na samo­
locie DC-10, ster wysokości na B-727 i lotki na samolocie 
L-1011 .  Wszystkie te zespoły były badane i certyfikowane 
przez federalny nadzór lotnictwa USA - FAA. W wyni­
ku zastosowania materiałów kompozytowych zmniejszono 
masę tych zespołów od 23 do 260/o. Na współczesnych sa-
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molotach typu B-757 i B-767 masa wspomagających kon­
strukcji z materiałów kompozytowych osiąga 2000 kg. 

W drugim etapie realizacji programu CP AS wykonano 
nieduże konstrukcje siłowe. W ten sposób w sierpniu 
1 982 r. wykonano i zbadano oraz certyfikowano przez F AA 
1 1  ogonowych stabilizatorów z materiałów kompozytowych 
przeznaczonych do samolotu B-737. W wykonaniu znaj ­
dują się trzy statecznikl do samolotu DC-10 :  jeden do 
eksploatacji w locie, pozostałe do badań wytrzy małościo­
wych na ziemi. Zakładano, że ich certyfikacja odbędzie si� 
w lutym 1984 r. Wykon:mo i zbadano na ziemi równiei 
dwa stateczniki do samolotu L-101 1. Rezultaty programu 
CPAS wykorzystuje się również w opracowaniu dużych 
nośnych konstrukcji  takich jak skrzydło i kadłub. Należy 
jeszcze ocenić przydatność tych konstrukcji do rozmie­
szczenia w nich paliwa, odporności na uszkedzenia, roz­
pracowanie metod konstruowania .'.<lejowego połączenia czc:­
�ci i defektoskopii w różnych przekrojach. 

Rozpoczęcie rozpracowania konstrukcji k2.d !ubowych prze­
widywano na -1983 r. i następnie, w zależności od wy­
asygnowanych kwot, rozpoczęcie sze;§cioletniego programu 
prac związanych ze skrzydłem i kadłubem z materiałów 
kompozytowych. W przyszłości oczekuje się zmniejszenia 
masy konstrukcj i o ok. 250/o i bezpośrednich kosztów eks­
ploatacyjnych o ok. 80/o. 

Aerodynamika 

Udoskoi,alenie profili aerodynamicznych pozwala zwięk­
szyć grubość profilu skrzydła i zmniejszyć jego skos, co 
prowadzi do zmniejszenia masy i zwic;kszenia doskonalo­
�ci skrzydła. 

Zastosowanie kompozytowych materiałów zapewni nie­
zbędną sztywność i g ładkość powierzchni. Główną rezer­
"vą możliwości zmniejszenia oporu c:�olowego jest obniże­
nie oporóv; tarcia powierzchniowego. Na zakresach prze -
lotowych osiąga on 30-:- :iOO/o całkowitego oporu, dlatego 
naturalna lub sztuczna laminaryzacja opływu powierzchni 
samolotu jest efektywnym środkiem zmniejszenia oporu . 
. Jednym ze środków sztucznej laminaryzacji przepływu jest 
odsysanie warstwy przyściennej przez wąskie szczeliny, 
małe otworki lub poro vale powierzchnie pokrycia (rys. 5) . 

- Naturalna laminaryzacja przepływu występuje przy ma­
łych l iczbach Reynoldsa (Re)  i niedużych skosach skrzydła 
(np. w samolotach lokalnych linii) . NASA prowadzi bada­
nia, które pozwolą wykorzysta(: kombinowane układy la· 
minaryzacj i ,  naturalne i _ sztuczne. 

Zespoły automatycznego sterowania 
i optymalizacji zakresćrw lotu 

Osiągnięcia w elektronicznej technice cyfrowej (w po· 
równaniu z odpowied nim zmniejszeniem jej kosztów) w 
korzystny sposób wpływają na wydatki związane z wypo­
sażeniem samolotu oraz na jego eksploatacyjną i paliwo­
wą ekonomiczność. N<, rys. 6 przedstawiono niektóre ten­
dencje rozwojowe elektronicznych układów pokładowych. 

W . samolotach nowego pokolenia, takich jak B-757 
i B-767, L-1 0 1 1 -·500, DC-9 Super 80 i in. , wykorzystuje 
się • cyfrowe ukiady sterowania lotem. Zastosowanie w 
nich pewnych w działaniu komputerów pokładowych 
zmniejszy koszty i rozszerzy możliwości u:{ładów wyposa­
żenia pokładowego, zwłaszcza przy ich integracji. 

Przyszłościowe układy elektryczne i elektroniczne w po­
równaniu z aktywnymi układami sterowania dla zmniej­
szenia obciążeń w l0cie, zmniejszonym zapasem statecz­
ności · statycznej i układem optymalizacji zakresów lotu 
mogą zapewnić obniżenie zużycia paliwa o 20°fo, masy 
o 1 00/o 1 bezpośrednich kosztów eksploatacji o 1 8-:-200/o. 
Powszechnie uznaje się obecność załogi na pokładzie, cho­
ciaż jej rola ograniczy się do spełniania funkcji  kontrol­
nych i sterowania wszystkimi zautomatyzowanymi ukła­
dami pilotażowymi.  Zastosowanie szybkich linii przekazy­
wania danych i komputerów w urządzeniach pokładowych 
zapewni rozdział informacji mic;dzy liczne podzespoły sa­
molotu. 

Rys. 5. Sterowanie warstwą przyścienną: a) naturalny laminarny 
przepływ, I>) laminaryzacja przepływu przez odsysanie w11rstwy 
przyściennej :  1 - laminaryzacja przepływu, 2 -· turbulentny 
przepływ 
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W celu Wybrania optymalnego wariantu ws_pólpracy za­
łogi z systemami samolotu, NASA i firma Lockheed-Geor­
gia prowadzą badania różnych rozwiązai1 kabiny załogi 
w samolotach przyszłości. Kabina samolotu przyszłości 
ma odpowiadać wymaganiom 1995 r. Będzie ona wyposa­
żoną w boczną dźwignię sterowania, wielofunkcyjne kla­
wiszowe i sensorowe pulpity sterowania, g łosowe sygnali­
zatory, urządzenia automatycznego pilotowania przy swo­
bodnych dźwigniach sterujących.  

Kompleks1iwe zastosowanie osiągnięć 

W celu osiągnięcia maksymalnego wskaźnika ekonomicz­
nej efektywności, przy projektowaniu samolotu powinny 
być uwzględnione wszystkie osiągnięcia w dziedzinie bu­
dowy silników, m,_, terialów kompozytowych. aerodynamiki 

/.1oz/iwosci 

Rys. 6. Pre-gnoza rozwoju elektronicznych układów pokładowych: 
1 - wąskokadłubowe samoloty odrzutowe, 2 - szerokokadłubowe 
samoloty odrzutowe, 3 - amerykański pasażerski samolot naLl• 
dźwiękowy 1971 r . ,  4 - układy analogowe, 5 - układy cyfrowe, 
6 - niezawodne mikroprocesory 

i sterowania. Należy się spodziewać przy tym następują­
cych efektów: 

- zmniejszenia masy nie mniej niż o 250/o, 
-- zmniejszenia zużycia paliwa powyżej 500/o, 
- zmniejszenia bezpośrednich kosztów eksploatacji nie 

mniej niż 240/o. 
Po 2000 r. n1llg4 pojawić się samoloty o zupełnie no­

wych schematach aerodynamicznych. Silniki turbośmigło­
we nowej generacji będą zabudowane w tylnej części 
kadłuba w celu .:mniejszenia szumów i wibracj i w stre­
fie rozmieszczenia pasażerów or&z w celu zapewnienia 
laminarnego przepływu na skrzydle wykonanym z mate­
r iałów krJmpozytowych. Skrzydło b�dzie miało odwrotny 
skos dla polepszenia wyważenia samolotu i zapobieżeni,1 
turbulencj i  w strefie styku skrzydło-kadłub. Samolot bQ·· 
dzie wypos::iżony w kilk:ł układów zwiqkszenia si ły nośnej ,  

Port lotniczy dla STOL w Londynie 

Port 

V..' 1 987 r .  dwie hrytyjskie linie lotnicze Briman Airways 
i Eurocity Express rozpoczęły pierwsze loty z nowego lon­
dyńskiego portu lotniczego. Jest to port miejski (London 
City Airpurt) . Został on wybudowany na nie używany.n 
nabrzeżu między dwoma dokami, ok. 60 km na wschćd 
od śródmieścia. Koszt budowy wyniósł 30 mln funtów. Po­
pu larnie rn.ówi siq o nim STOLPORT, ponieważ jego dro­
ga startowa ma tylko ok. 762 m (2500 stóp) i może być 
używana tylko przez samoloty o krótkim starcie i lądo­
waniu. Jest to zaledwie część wielomiliardowego progra­
mu rozwoju tego regionu, ale może mieć większe zna ­
czenie niż zakładali nawet autorzy projektu. Może mia­
nowjcie zrewolucjonizuwać łączność lotniczą między Anglią 
a bliskimi krajami Europy kontynentalnej . Port jest obli­
czony na obsłużenie co najmniej 1 ,2 mln pasażerów rocz­
nie. Będzie więc znacznie mniejszy niż inne londyńskie 
porty, ale jest to zupełnie wystarczające dla londyóskich 
businessmenów, dla których przede wszystkim jest prze­
znaczony. Droga startowa biegnie w kierunku E-W, po 
północnej stronie rzeki, naprzeciwko Greenwich i Wool ­
wich. 

W perspektywie STOLPORT może być zagrożony w związ­
ku z projektowaną budową mostu wiszącego, z wysokimi 
wieżami, na osi drogi startowej .  Zneutralizowanie tego za­
grnżenia będzie wymagało przedłużenia drogi startowej 
albo zmiany konstrukcji mostu lub budowy w jego miej­
scu tunelu. 

li 

jego zapa.; sbteczności sbtycznej .\.Jqclzie mógł. być zmniej­
szony dziqki zastosowaniu nowego udoskonalonego wypo­
sażenia pokładowego. Z;:istosowanie materiałów kompozy­
towych i klejonych mC'talowych konstrukcji zapewni znacz­
ne obniżenie masy płatowca . Kabina załogi bqdzic wypo­
sażona w udoskonalone ukl;.idy wskazań. 

Sa1noloty przyszłości mogą był· konstruowane jako dwu­
kadłubowe. Takie rozwiązanie zmniejsza moment gnący 
skrzydia o dużym wydłużeniu i tym samym zmniejsza 
masi_ skrzydła. Obl iczenia przeprowadzone w centrum 
NASA wykazały, że ekonomiczno;ć dwukadłubowego sa­
molotu (w pkm) odniesiona do 1 J paliwa będzie o 400/o 
większa w porównaniu ze współczesnymi samolotami sze­
rokokadłubowymi o typo,vym rozwiązaniu. 

Przy wielolrndlubowych samolotach obliczonych na duże 
masy handlowe można o„iągną..:: obniżkę początkowej ceny 
samolotu o 9-;-150/o i bezpośrednich kosztów eksploatacyj­
nych o 4· -:-·1 1%.  

Obliczenia ·wykazały, że  wykorzystanie objętości kabiny 
pasażerskiej pogarsza się przy zwiększaniu średnicy kadłu­
ba. Całkowita masa samolotu dwukadłubowego będzie 
mniejsza w porównaniu z jed:10kadlubowym z powodu 
mniejszych wymagań wytrzymałościowych kabiny herme­
tyczneJ . Konstrukcja podwozia i związanej z nim części 
płatowca jest równ ież znacznie prostsza w samolocie dwu­
kadłubowym. 

Należy ró,vnież nadmienić. że wielokadlubowe konstruk­
cje stwarzają także wiele problemów, takici1 jak przeno­
szenie nadmiernych obciążeó przy lądowaniu, opór inter­
ferencyjny, sterowanie w zakręcie przy dużym poprzecz­
nym momencie bezwlaC:ności itp. 
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Samoloty 

Wymienione linie lotnicze będą uż.ywaly czterosilniko­
wego, 50-miejscowego samolotu Dash-7, budowanego przez 
zakłady De Havilland w Kanadzie. Brytyjskie władze lot­
nicze przebadały ten samolot, aby upewnić się, czy droga 
startowa , STOLPOH.T ma dostateczne wymiary dla bez­
piecznej eksploatacji .  Turbośmigłowy Dash-7 jest bardzo 
Cichy i ma bo.rdzo dobre parametry startu i lądowania . . 
J ego eksp1oatacja w STOLPORT nie będzie uciążliwa dla 
okolicznych mic,zl<ańców. Do eksploatacji w tym porcie 
mogą nadawać się także inne samoloty, jak np. British 
Aerospace 146, eztero�i lnikowy, jakoby najcichszy na świe­
cie odrzutowiec ornz zachodnioniemiecki Dornier 228. 

LiHie 

Obie wspomniane l i nie (Briman należy w 400/o do British 
Airways) otrzymały licencję na loty do/z STOLPORTu do 
Amsterdamu, Bruk�eli i Paryża. Będą na tych trasach 
kon kurować. Ponadto Briman dostał licencję na loty do 
Plymouth i Newquay, a Eurocity - na loty do Dtissel­
dorfu, Rotterdamu, Guernsey, Jersey i N.[anchesteru. STOL­
PORTem interesują się także niektóre europejskie linie 
(francuska ·- Air Vender). SABENA zleciła Eurocity wy­
konywanie w jej imieniu lotów do Belgii. 

Jak wynika z tej informacji, idea STOL ciągle znajduje 
swoje miejsce nawet w krajach o niezwykle wysoko roz­
winiętych przewozach lotniczych, eksploatujących wielkie 
porty lotnicze i najnowocześniejsze samoloty. 

Wg The F!nanc!at Times. Aug. 20, 1987 

op racował mgr i-ni. J. Zwierzy!lski 

TLiA 1988 nr 8 



Żywotność statków powietrznych 
Dr inż. JAN BORGON 

Statek powietrzny, jako jeden ze złożonych elementów 
wojskowego lotniczego systemu transportowego, jest użyt­
kowany w odmiennych niż inne systemy, mniej korzyst-. 
nych dla bezpieczeństwa warunkach. Dlatego też od kon­
strukcji, zespołów, instalacj i  i urząd�cń jest . wym�ga�:i 
najwyższa niezawodność. \V praktyce Jednak me uda}e się 
zbudować statku powietrznego, którego zespoły funkCJonal-· 
ne nie ulegałyby uszkodzeniom i to również podczas lotu, 
kiedy mo�. l iwości ich naprawy oraz niesienia pomocy za­
łodze i pasażerom są ograniczone. Dlatego też przewiduje 
się możliwość eksploatacji statków w różnych warunkach, 
wymagających również. zachowania częściowej zdatności w 
przypadku uszkodzenia. 

Zdolność statku powietrznego do funkcj onowania w wa,­
runkach u.<zkodzenia w określonym czasie, czyli żywotnosc, 
jest jedną z podstawowych właściwości charakte_ryzujący�h 
jego przydatność do lotów. Dlatego też w proJektowa!1i_u 
i konstruowaniu statku powietrznego zwraca się nie mmeJ­
szą uwngę na ksztaitowanie żywotności, niezawodność 
i bezawaryjność. 

Pomimo do�ć bo'-'atc j światc,wej literatury nt. problemow 
kształtowania hezpiecŻe11stwa lotów przez rozwój takich 
właściwości ,  jak niezawodność i żywotność statków po-­
wietrznych.  n ie ma cło tej pory prac systematyzujących 
i oceniających wz3jemne związki niezawodności i żywot: 
ności. Nie są określone rzeczywiste stosunki między tymi 
właściwościami i znaczen ie każdej  z nich w rozwiązywa­
niu problemów kształtowania bezpieczei'lstwa lotów. 

Statek powietrzny . .i c c łrn złożony system techniczny, cha­
rakteryzu je  się pewnym nadmiarem w strukturze ważnych 
podsystemć,w. który pozw&la mu (w określonych granf­
cacl:) Iui:ikc.i ,mownć, w warunkach uszkodzenia. Pogląd, ze 
żywotność zl,Jżoneg<cJ systemu kształtuje się tylko przez 
niezawodne,ść, wydaje się być n iesłuszny. świadczą o tym 
sytuacje niebezpieczne (awaryjne) występujące podczas 
lotu, w których jakość funkcjonowania „porażonego" pod­
systemu je,-t już na tyle niska (wszystkie rezerwy są wy­
czerpane) , że nie pozwala wykonać zadania, a załoga jest 
zmuszona do działania umożliwiającego pomyślne zakoń-
czenie lotu. 

Uogólnienie wczesnie1 opubl ikowanych materiałów po · 
zwala ujawnić istotne tendencje rozwoju zagadnień żywot­
ności. Zwłaszcza stała się wyraźna konieczność badania 
nie tylko żywotności bojowej (wynikającej z warunków 
oddziaływania nieprzyjaciela) , ale także żywotności te_c�­
nic.znej, uwarunkowanej niedostateczną niezawodnosc1�! 
statku powietrznego. "'.V badaniach żywotności jest wska­
zane uwzględnianie nie tylko stopni a „porażenia" statku 
rzynnikami wynikającymi z warunków eksploatacji ,  �le 
także wynikającego z tego „porażenia" stopnia niebezpie­
czeństwa (zagrożenia) i częstości jego występowania pod­
czas eksplo:;itacji statku powietrznego. _ ,  Żywotność jest to właściwość charakteryzująca zdolnosc 
systemu do zachowania dostatecznego do przeżycia pozio­
mu funkcjonowania w warunkach us;,;kodzenia  [1] .  W od·• 
niesieniu do statku powietrznego żywotność - to jego 
wl1;1.ściwość charakteryzująca zdolność do zachowania od­
powiedniego poziomu funkcjonowania, niezbędnego do rea­
l izacji sterowaneg,o lot u i lądowania w warunkach uszko­
dzenia występującego podczas eksploatacji (oddziaływanie 
nieprzy.iaciela. nieobliczeniowe warunki lotu, kumulowame 
się uszkodze11) . 

Określenie ,,żywotn1Jść" ma sens fizyczny i jest kon­
kretne tylko w warunkach „porażenia" jakichkolwiek wła­
ściwości i rozpatrywanego systemu. Im większy stopie{! 
,.porażenia", tym mniejsza żywotność. Ten związek pozwa­
la badać żywotność systemu przez badanie stopnia „pora­
żenia" jego właściwości. 

Związek właściwości eksploatacyjnych statku powietrz­
nego z jego efektywnością przedstawia rys. [2]. 

Historia działań zmierzających do podniesienia żywotności 
statków powietrznych 

Zaczęła się ona wraz z tworzeniem maszyn bojowych. 
Już podczas pierwszej wojny światowej zaczęto stosować 
opancerzenie niektórych zespołów lub i nstalacj i samolotów. 
Pierwsze radzieckie samoloty I - 16  z opancerzonymi grzbie­
tami stesowano podczas wojny domowej w H iszpanii .  Pro-
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dukcja dobrze opancerzonego, o wysokiej żywotności sa­
molotu szturmowego H-2 odpowiadała metodom prowa­
dzenia operacj i i poziomowi uzbrojenia lat 40. Wyso.ka 
bojowa żywotność zapewniała mu możliwość uderzania 
z małych wysokości w rnchome niewielkie naziemne cele. 
Samolot Il-2 został uznany za najefektywniejszy samolot 
bojowy II wojny światowej. 

Lotnictwo odrzutowe, uzbrojone w kierowane rakiety 
o dużej sile n iszczenia, stworzyło i luzję wszechmocności 
i bezzasadności obrony. Poglądy takie spowodowały, że w 
pewnym okresie zagadnic,nia żywotności stały się nie­
aktu::ilne. Doświ3dczenia wojen w Wietnamie i na Bliskim 
Wschodzie pokazały, że możliwości rakiet kierowanych są 
także ograniczone. Znowu zwiększyło się znaczenie lufowe­
go uzbrojenia i bliskiego boju powietrznego. Amerykań­
skie wojskowe siły powietrzne w Wietnamie straciły pra­
wie wszystkie naddźwiękowe samoloty myśliwsko-bombo� 
we F-105 Thunderchief (wskutek niskiej żywotności). Pod­
czas działań boj owych w Azji Południowo-Wschodniej USA 
straciły 3700 samolotów bojowych i ok. 4860 śmigłowców. 
Było też ponad 4250 zabitych. 

We współzawodnictwie między rozwojem środków raże­
nia a środkami ohrony znane są przykłady okresowej do­
minacji tych lub innych udanych rozwiązań. Często opan­
cerzenie skutecznie chroniło od pocisków. Np. na początku 
JI wojny światowej czołgi niemieckie były mało podatne 
na porażC'nie przez pociski polskiej i francuskiej artylerii 
przeciwpancernej. Radziecki czołg T-34, dzięki korzyst­
nym charakterystykom manewrowości i dobremu opance-· 
rzcniu, wychodził zwycięsko z pojedynków z niemiecką 
artylerią przeciwpancerną. Angielskie myśliwce Hurricane 
uzbrojone w 12 karabinów maszynowych kal. 7,62 mm 
okazały się niedosbtecznie skuteczne w walce przeciw 
niemieckim samolotom Ju-88. Ju-87 i Me-109, wyposażo­
nym w płyty pancerne oslaniajace plecy załogi i protek­
torowane zbiorniki paliwowe . . Radzieckie mvśllwce La-5 
z tylnym szklanvm opancerzeniem kabiny i dwoma dział­
kami Szwak-20 kal. 20 mm bvly z powodzeniem stosowa­
ne przeciw niemieckim samolotom. Silnik o chłodzeniu 
nowietrznym ASz-82 przy porażeniu pociskami i odłam­
kami okazał sie bardziej żywotny od silni ka z chłl)dzeniem 
wodnym. Onrócz tego dzieki poprzecznemu przekrojowi,  
silnik ASz-82 skutecznie osłaniał pilota przed porażeniem 
z przedniej półsferv (był swoistvm pancerzem\ . Angielski 
rl w11silnikowy bombowiec Mosąuito, zbudowanv w zasa­
dzie z drewn::i . dzieki dużei prędkości i małej radlokon­
trnstowości łatwo pnkonywał na małei wysokości niemie­
cka nrzybrzeżną obrane nrzeciwlotntczą, d ysn0nującą ra­
di olr,lntorami. Amenkański samolot zwiadowczy U-2 
o konstrukcj i obliczc>nPi na nieduże przeciażenic mi ał wy­
sokość lot.u przewyższa iacą shtvczny pułap myśliwców 
nr;r,0.chwvtuiacvch. Jedfrnk wskutek małego obciążenia 
.skrzvdla· i małe�o prz„cia.;,enia obliczeniowego okaza-ł s ię 
bardzo nod;,tnv na uszkndzenia przv rozerwaniu głowicy 
bninwej r;ikiety nawet w znacznej odległości od niego. 

Uwarunkowania żywotności bo_jowych shtków powietrznych 

Żywotność statku powietrznego zależy od Prawdopodo ­
bieńśtwa p()r;i_żcnia  g o  przez środki raż1mia (rakietv, PO·· 
ciski. odłamki, pioruny, pionowe podmuchv powietrza itp.) 
i wrażl iwości na środki rażące. Prawdopodobieństwo pora­
;ipni a  statku powi etrznego warunkują przede wszystkim 
n;i_stenujace czynniki : 

O Ch11raktervstvki lotn0-techniczne. ro. in. : 
- m0żliwości wykonywania lotów nocą i w trudnyc� 

warunkach meteorologicznych, 
- możliwości wykon.vwania lotów na małych • wysoko­

ściach z dużymi prędkościami, 
- zasięg działani a :  duży zasięg pozwala na odsunięcie 

bazowania od l ini i  frontu. 
- zwrotność statku powietrznego. 
Wymagania  dotyczace charakterystyk lotno-technicznych 

statku powietrznego, a zwłaszcza samolotu bojowego, nic 
odnoszą &ie tylko do jego osiągów z punktu widzenia 
aerodynamiki i mechaniki lotu ale również do tych wla·­
ściwości W?nikających z osiągów, które uniemożliwiają lub 
zmniejszają prawdopodobieństwo jego porażenia w prze-
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strzeni powietrznej i nad polem walki. Ch arakterystyki lot· 
no-techniczne umożliwiające eksploatację statku powietrz­
nego nocą, w trudnych warunka-::h meteorologicznych, na 
granicznie małych wysokościach z jednocześnie dużą pręd -
kością (nawet naddźwiękową) zmniejszają prawdopodobień­
stwo jeg0 porażenia. --Spełnienie tych charakterystyk wy­
maga jednak wyp0sażenia samolotu w radiolokacyjne sy­
stemy nawigacj i i śledzenia powierzchni terenu czy też 
zastosowania odpowiedniej konstrukcji ze względu na 
obciążenia Pcciąga to za sobą zwiększenie masy statku 
i zmniejszenie ładunku bojowego. 

Zwrotność � tatku powietrznego podczas walki, podobnie 
jak wykonywanie odpowiednich manewrów przed raże­
niem pociskami artyleryjskimi lub manewrowanie nacl 
„pofałdowanym" terenem, pozwala uniknąć celnego rażeniR 
przez przeciwnika. 

• Właściwości statku powietrznego wpływające na jego 
wykrycie, m.in. : 

- radiokontrastowość, 
- kontrastowość cieplna, 
- kontrastowość dźwiękowa, 
- kontrastowość. wizualna. 
Zmniej,;zenie l'adiokontrastowości uzyskuje się przez od­

p·owiednio wyprofilowane połączenia konstrukcj i płatowca, 
np. połączenia skrzydła z kadłubem, usterz2nia z kadłu -
bem (tzw. schematy integralne) , unikanie w konstrukcj i 
kątowych skojarzel'l elementów, które dobrze odbijają fale 
elektromagnetyczne, eliminowanie os trych krawędzi i za ­
k01iczeń elementów, � toso,Nanie materiałów radioprzezro­
q;ystych i radiopochłaniających. Te sposoby żmniejszają 
skuteczną powierzchnię odbicia radarowego. 

Małą kontrastowość cieplną można uzyskać przez zasto­
sowanie dwukonturowych s i lników turb inowych o dużym 
stopniu dwukonturowości oraz ich ekranizacji; przez od­
powiednie rozmieszczenie  względem skrzydła i usterzenia. 

Zmniejszeniu kontrastowości dźwiękowej służy wiele roz­
wiązań konstrukcyjnych, bowiem zmniejszenie jej nie tyl­
ko wpływa korzystniP. na prawdopodobieństwo porażenia 
statku, ale również na higienę i bezpieczeństwo pracy 
użytkowników, obsługi i środowiska naturalnego. 

Zmniejszenie kontrastowo§ci wizualnej można uzyskać 
przez zmniejszanie wymiarów statku powietrznego oraz 
stosowanie różnych form maskowania. Zmniejszanie wy­
miarów, z oczywistych względów, jest ograniczone. Ogrom­
ne znacz(!nie ma maskowanie przez pokrycia ochronne 
o odpowiednich kolorach. 

Realna efektqwnosć :,amolofu 
....--�------1 (charakf"r'lstqki lotna- techniczne 

i eksploatacqjno-techniczne) 

Poczqtkowa 
efekf'lwnosc 
( charakterl/sft/<i 
lcfnG - fl?Chniczne) 

Niezawodnosc Bezpie=eń.sfNo Ży1vofnosc 

r:ą;;:;;:;;:;,:;-;;;;;;:;-;;-;;:-i-, ____ -l---� Podatna.se 
.. &zawan;Jno.sć r'1monfowa 

Trwało.ść -----�----,.rachowa1'fczosć 

R ys. Związki właściwości eksploatacyjnych statku powietrznego 
z jego efektywnością 

• Wyposażenie statku powietrznego w odpowiednie sy­
stemy : 

- ogniowy, 
- sygnalizujący o opromieniowaniu samolotu przez sta-

cję radiolokacyjną przeciwnika, 
- wytwarzający aktywne i pasywne zakłócenia stacj i ,  
- radiolokacyjnego wykrywania, naprowadzania i kie-

rowania, 

- zakłóceń układów samonaprowadzających si.ę na cel 
rakiet, 

- pasywnych urządzeń wykrywania. 
Aktywna obrona �amolotu, czyli przeciwdziałanie ognio­

we oraz utrudnione jego wykrycie przez nieprzyjaciela. 
znacznie zmmeJszają prawdopodobieństwo porażenia. 
Współczesne samoloty bojowe wyposaża się w rakiety ste­
rowane (bomby) . któee można odpalać (zrzucać) nie wcho ­
dząc w strefy clziahmia OPL przeciwnika, w rakiety sa­
monaprowadzające się na źródło promieniowania elektro­
magnetycznego, w zintegrowane systemy kierowania 
ogniem i lotem, umożliwiające używanie broni prawie w 
każdym położeniu samolotu. 

• Wra.;:Jiwość statku powietrznego i jego załogi, m.in. : 
- ochrona jego życi owych instalacj i ,  zespołów i agre­

gatów, 
- stosowanie bezpiecznie uszkadzająr,ych się konstrukcji 

zespołów, 
- ochrvnil w miejscach bazowania. 
Analiza strat j edn0silnikowych samolotów stosowanyci1 

w Południowo-Wschodniej Azji i na Bliskim Wschodzie 
wskutek rażenia ich broni r1 pozwoliła ustalić następującą 
wrażliwość instalac j i  i zespołów wyrażoną w procentach 
utraconych samolotów : 

instalacja paliwowa - 620/o, 
kabina załogi - 180/o, 
instalacja sterowania samolotem - 100/o, 
silnik - 70/o, 
inne - 30/o. 
Z powyższej analizv jednoznacznie wynika, że aby 

zmniejszyć wrażliwość samolot.u, należy chronić przede 
wszystkim instalację paliwową, kabinę, instalację sterowa-
nia i silnik. 

Doświadczenia ostatnich wo,iPn lokalnych, a zwłaszcza 
konfliktu o Falklandy, pokazal.v·, że większa część samo­
lotów i i'.migłowców została utracona wskutek porażenia 
na lotniskach i lotniskowcach. Dlatego też organizacja 
ochrony statków powietrznych na lotniskach i lotniskow­
cach w znacznej mierze określa ich bojową żywotność 
i efektywność. 

• Taktyka zastosowania bojowego statków powietrznych. 
Znajomość naziemnych , nawcclnych i powietrznych środ­

ków rażenia nieprzyjaciela, ich taktyki użycia, efektów 
oddziaływania pozwala zastosować w każdym starciu 
zbrojnym taką taktykę wykorzystania własnych samolotów 
i śmi głowców bojowych , która odpowiednio zmniejszy 
prawdopodobieństwo ich porażenia. Do ogólnych sposobów 
taktycznego zmniejszania prawdopodobieństwa porażen ia 
statku powietrznego można zaliczyć : 

- grupowe przerywanie strefy obrony przeciwlotniczej, 
- lot do celu z wielokrot11c1 zmianą marszruty, 
- lot do celu w ciszy radiowej, 
- jedn0czesne uruchamianie celów pozornych o dużej 

radiokontrastowości. 
• Umiejętności pi lota 
• Nieobliczeniowe warunki pracy, które mogą wystąpić 

niezależnie od warunków wojny, takie jak : 
- pionowe podmuchy powietrza, 
- wyładowania atmosferyczne, 
- niszczenie elementów konstrukcji wskutek kumulacji 

usterek. • 
* * 

Kształtowanie żywotności statku powietrznego jest pro • 
cesem złożonym. Odbywa się na wszystkich etapach two­
rzenia, prób i badań oraz jego eksploatacji .  Żywotność 
statku powietrznego, obok jego niezawodności, jest właści­
wością decydującą o bezpieczeństwie lotu. 
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TEAM Minimox • USA • 

A matorski sJ11wlot sporto11y klasy ULi\l 

KONST H U K C ,J A  . .  J ,•d no�il nikowy, jedno­
miejscowy 1.:, slrr Iowy grzuicl oplat  o kon­
strukcJi d n:,,,:niRncJ .  

Pia : .  00r:, s pro� l okąlny, profil I'\ AC ,\ 
441 5, wznios 3° . k 1l zaklinowania 4°. Kon­
st rukcja clw1 1dzi e ln: , ,  dwudżwigarowa, d rew­
niana, tz,v. pół!.:u rnonośna .  Przedni ,  glO\\"­
ny dżw igrl r  u 1n ieszf'zony v.1 ok . 170/o cięel ­
wy ,  t :,.-J n :,· {l7. wigar - ,v ok . 75°/o clęchvy 
Dźwi_gar glow.iy ,,k rzynko\\·y .  Nosek skrzyd 
la do clż\\'ig,ira głównego po!c ryl y sklej'< 1 .  
p0została c:;ęsć !kon iną.  Szki elet �k rzyrll8 
ctoszty,vnion�· pojetlynczyn1i pręta 1ni sko­
śnymi w pr, c�t rzeniach międzyżebrowych 
ż ebra kon,trukcji  Jcrn:ownicowej z liste­
,,,ck . Do I y : ,  l l '�Q c l :l\viga ra są UBl OC0\1/D.lle 
!<. la ; Jolct:-{ i .  ;,aJn1uj ącc cal tj rozplc�•.of{• 
skrzyclłc ; ·.vyeh�-;lenia : ± 10° jako lot ki i: 
m�ks.  2�0 _j a h n  klapy. Kc,nst rukcja klapa­
lotek : Hki <' lct  drewniany, pokrycie z tka­
niny. Kla ;JOIOl k L  S:! zawi c,szone tylko n �  
ko11cówkacn . s :crzydło podparte zastrzał a ­
m i  ;: ru i' du ralowycli t worzących l i terę V .  
zbiegaJ :1<"' yn1 i ::i i ę  przy k oll có\.vkac.:h osi pod� 
wozia g lównL .;o. 

Kad :n lJ .  JJ r,ckro J  µrPc l nk ;, tny,  konstruk ­
cja k rutowniL· ·yw� drc,vniann z pokrycien1 
sklejkowy '.11  w przedniej części ,  tylna czę:Jć 
poluyta tkanin;_;.  Kabina pilota otwarta z 
nicw,elkim \':inrochroncm i owiewk:i tyl­
ną. Pilot \lsy! uowa ny w ;rodku ciężkości 
san1olotu, w wykroj u m iędzy dźwigarami 
skrzydła. Na dole lcaclluba po lewej stro­
nic stopiei'1 ułatwi ający wsiadanie. Wsiada­
nie odby wa s ic  od pr2,odu samolotu.  

Usterzenie. UsterLenie w układzie kla­
sycznym. Oba usterzenia o obrysie trape­
zowym, usterzenie pionowe slco.<ine. Profile 
obu usterzc11 płaskle.  Statecznik i  pionowy 
i poziom!· w1.ajemnie <losztywni one cięgna -
mi.  Konstrukcja usterzeni a :  szkielet d rew­
niany, pokrycie z tkaniny.  W pier\vszych 
\\'ariantach slery miały odciążenie rogow�. 
z k tórego potem zrezygnow3no. Ster wy­
,·okości zawi1.:szony na 3 zawiasach, moi:e 
być zaopatr70ny w k l�pkG wyważającą.  

St�ro\\ auic, Sterownice klasyczne (cl r.1-
żek l pedały) .  ·i.; klady sterowania sterem 
wysokości l sterem kierunku l i n k owe. K l � -

DANE TECHNlCZNF. 

R ozpiętość 
Długość 
Wysokość: 
Rozpiętość usterzenia 
Cięci wa sk rzydła 
Baza podwozia 
Rozsław podwozi" 
5rcdnlca śmigła 
Prześwit śmigła 
Powie:rzchnia skrzydła 
Powierzchnia klapolotek (lącrnie) 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Powierzchnia steru wysokości 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
Powierzchnia statecznika pionowego 
Wydłużenie skrzydła 
Wydłużenie usterzenia poziomego 
Masa własna 
Masa użyteczna m-,ks. 
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µololl<i sterowane za pomocą elementów 
s!, ręt nycl l .  Ul<lad sterowania sterem k ie­
runku bezpośred n io  połączony z podwoziem 
tylnym.  

Pod w ozie „ St:i ! c .  z kółkiem tylnym.  Go­
knie poclwozin gł( wneg::, w kształcie l i '.c­
ry V.  kola bez hamulców na wspólnej osi, 
cł o której koi',ców �ą mocowane zastrzały 
slo -zyt\lowe. Amort:,zacja podwozia głów­
nego - za pon1ocą sznuróv,1 gu1110\vych. 
Sterowane podwozie tylne stanowi stalowy 
reso1· z kółkiem gumowym na widelc:u. 
\\iymier orumienia kół pcd'.J..'OZi.'.l głóvvne­
go: 8.00-6. Możliwość stosowania plywalców 
i nart . C c , lenie poc!wozia głównego u moco­
wane na zawinsacll szarnirowych do dol­
nych µod!użnic k ratownicy kadłuba.  

Ze�pól u,ip�dO \\'Y , Jednocylindrov,y, dwu­
�u,vowy, cl1!odzuny po'\..vietrze1n silnik Ro­
ta;, 227 z reduktorem, mo� 20 kW. śmigło 
dwułopatowe drewniane o stałym skoku. 
Silnik częściowo odsłonięty, mocowany na 
grzbiecie przodu kadłuba. Wylot spalin 
wyprowGdzony na  prawą stronę. Uumik 
skierowany poci i:krzydio. 

Instala cje. l-'» l iwlJwa -­
bow • o pojem ności 19 I. 

zbiornik kadłu-­
Elcktryczna ---' 

1 ,- 1 !, c  niezbędny osprzęt s i lnikowy. 

7,62 111 
4,7� r..1 

Mas.: bagażu 
:\•'.:asa pali\va 

Wypcsaż�nlr.  Tylko busola i zegar jako 
wypc,sażen ie standardowe. Możliwe inne 
,e�tawy ( ' 1p.  z busolą .  obrotomierzem, 
prędkościomie:rzcm), zależnie ocl masy pi­
lota .  

ROZWÓJ KONSTHUKCJI.  TEAM (Tenncs­
bCe Engineering an,1 Manufa cturing Inc.) 
to jedna z wielu małych firm tego rodza­
ju w USA. Opracow,my przez założyciela 
fi rmy samolot Minimax ma być MINimc! ­
nym samclolem dającym !111\Ximum zac! c,­
woleniR podobnymi hasłami reklamo­
wymi posługuje ,;ię wielu wytwórców sa­
moloclków klas:, l'.LM. Koneepcja samo­
lotu Minimux powst�łu  w 1 984 r .  Prac.a 
n a d  projektem rozpoczęto w sierpniu, g 
budowę prototypu - w P"żdzierniku 1984 r .  
K onstruktor scn:olotu, Wayne Ison, uznał 
d rewno, sklejk� i tk.::ninę (do!Jl'ze z.:,bez­
pieczone pr�cd wµływ.::mi atmosferyczny­
mi) za materiały całkowicie k onkurencyjn�­
wobec kompa,zytów w zastosowaniu do sa­
molotów klasy UL:vI (zwanej też w US/\ 
microlight). Minimax ptzypomin:i raczej 
duży model l a l aj ący uiż „dorosły" samo­
lot. Prototyp J\Jini rn;:ixu oblatano w lutym 
1935 r . ,  a pierwszy popr2\viony egzen1plarz 
seryjny - w lipcu 19�'i r. Samolot jest 
skonstruo, ·any wg ptzcpi,;ów FAR-103 d !a  
klasy microligllt . . Jest  on produkowany . w 
niewiel kich i lcściac!J jak-o ze:staw do Eamo„ 

dzielnego mcnto �:u.  

2,3 kg 
13  kg 

I ,60 ni. 
2.29 m 
1 .37 m 
:1 _53 111 
J , :l7 m 
1 ,5:! :-n 0,15 111 

10 _4:;  m' 

Masa startowa muks. 
Obci:iżenie r,owierzchni 
Obci>1żenie mocy 
Prędkość dopuszczalna „ 

Prędlcosć me.ks .  p'.lzloma 
:l-'ręd!:c,ść prze!oto\\"il 

208 kg 
19.97 kg/m' 
J U,4 kg/kW 
120 km/h 
97 km/h 
89 km/h 
80 km/h 
42 km/h 
3G km/h 
4.l mis 

J . 80 m' 
2 , 56 m2 

1 ,30 m' 
l ,E4 m' 
0.73 m' 
5,56 
2,05 
1�4 kg 
lC4 l<g 

P:-t�cikość pr�eloto\va el<:onomiczna 
PrE;dk ośi: min. bez klap 
Pręclko�ć min.  ;_ :  klapami (20c ) 
VVzno�;: en1e  r.oal<S. 
F,1łnp 
zasię� 
D 1 ugot rwalośc lotu 
Rozbieg 
Dobieg 
Wspólczynnil;i 01Jciąże11 konstrukcji 

3050 m 
177 km 
2 ,5  h 
46 m 
55 m 

n = + 4,4/-2,2 
T,M. 

:u 
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Amatorski samolot spor towy 
KONSTRUKCJI\.  Jednosilnikowy, dw•J­

miejscowy dolnopłat o lrnnstrukc.i i  calko­
wic-ic metalowej. 

Piat. Obrys prostokątny, profil N ACA 
23015, wznios 5° . kąt zaklinowania 3° . Kon­
strukcja dwuczęściowa, .1ednodźwigarowa, 
pólskorupow;, . Dźwigar skrzydła wykonany 
z c.Juralowe.1 rury frezowane.1 chemicznie 
(średnica zmienia się płynnie od ma\.l';. 
165 mm do min.  157 mm). Oś rury tlżwi­
gara usytuowa na w ok . 250/o cięciwy pia ­
ta .  Pr.krycie z blachy duralowe.1 o grubo­
ści 0,8 mm. Zebra tłoczone z blachy duralo 
we.1 o grubości 0.3 mm. tylk o żebro nasa·• 
dowe z blachy o gru bo$ci J , 5 mm.  Zebra 
nawlekane na rure dźwif:(:ara. Podziałka 
i.eber zmienna - ud 200 mm nrzv kadłu·• 
cie do 345 mm w pnbliżu kor,c6,vki. Bez­
szczelinowe klapv za.1 rnu.1 a  ok . sr.'io razpie­
to<ci i sa trójpr,! rżeniowe - wychylane. c ło 
20° (sta rt) lub •5° ( ł adowa ni<' )  z położenia 
neutralnego. Lot k i  bezszczeli nowe. wywa­
żone m·asown i a C'r,....dvnan1icznie . Wvchvle­
nh lotek +25°/-1 3° . • Kon�trukc_ja i otek i 
klao metalow;, . _Jecl nocl'lwie:a rowe : pokryciP 
z hlRchy ch1r;,lowej n p:r1 1 bości 0,5 mrn. N;i' 
l t·wvm �i< rzydJe r 1 1 rk;, Pitota. n1oże on::i 
1 lYĆ C"how� n ;"t  <w�·u,v;.-1n .q w �Jkr7ydlo) w ce -
lu uch roni<"ni,i 1e l  ncl l'Szkocl,cń oodczas 
t rnnsportu rozmo1 Jtowanego samolotu. Kadłub. Przekrój prostoic:1 lny z zaokrąg­
lvnyml naroża mi, kształty rozwiJAlne.  Kon­
strukcj a pólskorupowa. całkowkie metalo­
wa. Przednia część lrndluba, mieszcząca 
kahinę załori i zbiornik paliwa oraz zaopa­
trzona w okucia do mocowania skrzydc.l .  
zespclu napi;clowego l podwozia .  jest  wy­
komma _jaku otwarta skrzynia z blach o" 
grubości 1-c 2 mm i kątowników duraln-­
wych. Podłoga kabiny załogi ma grubość 
2 mm: pod nią. przed prze_Jściem c1,.wi,!:i­
ra przez kadłub, znajduje się zbiornik pa­llwowy. Kabina z,iłogi z mie,1scami obok 
�ieble. Miski roteli dostosowane do SPA·· 
dochronów siE'clteniowycl1 I wouszczone w 
podłogę rn dźwiga rem skrzydła. Oszk lenie 
kabiny _jest dwuczęściowe i składa się z 
osłony przC'dnici odsuwanc1 cło przodu or,n 
�tale.1 o-,łony lylne.1. Za fotelami zna.idu. ie 
�ię mie.1sce na bagaż. Tabl ica ookladowa 
z pojed�1nczynl zestawem nrr.yrzad6w. ma­
nipulatory instalac j i  noklaclowych i dżwie:·· 
nie sterowa nia zespołu na pędowego z1uu­
oowane na nulplcl c usytuowanvm central­
n i e  pod tablicą przyrzadów. \Vnętrze k,•­
hiny nie iest ogrzew,ine .  Ty.Ina część 
kadlub,i jest nol: rvta blacha durnlowa rl 
grubo�ci ·n.8 mm i składa się z czt erech 
n;n1eli oołaczonvch wrę�an1i i or.dłużnica­
,,, i .  Wre�; sa l loczone z blachy o grubo­
ści 0 ,8-ć--1 .5  mm. Usterzenie. Usterzenie w układzie kla­
sycznym. Obrys usterzenia poziomego pro­
stokątny. obrys usterzenia pionowego -­
trapezo,vy ze skosem 35° na krawędzi na· 
tarcia.  Konslru.keja stateczników jedno­
dźwigarowa pół�korupowa. Stery jedno­
dfwigarowe wyważone masowo i a erodyna­
micznie. Wyważenie masowe sterów .Jest 
włączone w układ sterowania l ukryte we­
wnątrz konstrukcji k adłuba. Profile uste­
rzeń NACA 001 2.  lwl zaklinowania usterze­
nia poziomego --1 , 5° . Wychylenia steru WY· 
sokości +25/-1 5° . Ster wy;,okoścl jest za­
wieszony na trzech. a sfer kierunku na: 
dwócil zawiasach. 'Przed statecznikiem pio­
nowym ni ewielka t ró_ikątn::i pletwa. 

DANE T ECHNICZNE 
Rozpiętość 
Długo�ć 
Wysokość (w linii lotu) 
Cięciwa skrzydła 
Rozpiętość usterzenia poziomego 
C ięciwa usterzenia po,ziornego 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
Powi erzchnia usterzenia poziomego 
Wysłużenie skrzydła 
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Sterowanie .  Sterownice (drążki i peclalyl 
zdwo.J one. St erowanie sterem kierunku i 
lotk ami cięgnowe, sterowanie sterem wy­
snkości mieszane cięi.(nowo-popychaezowo­
-li nkowe, klapy w:, chylane cl �kt rycznie. 

Pod \\• Ozie. Stale, L ró .,kolowe z k ołem 
przednim. Golenie podwozia sprę;.yste. Go­
leń podwozia przedniego wykonana z preta 
stalowego. golenie podwozia głównego -
z resorów stalowych. Kolo przednie n a  
wleczonym widelcu, samonastawne, wy­
chylne w zakresie po 60° w obie stronv.  
l',a k ołach głównych h;:, mulce. Wvml ary 
wszystkich kół _jednakow e :  400 X 1 50 mm. 
Wszystkie kol,i mogą być osłonięte kroplo­
wymi owiewkami z kompozytu szklano­
-epoksydowego. 

Zespól napedo\\'y. Czterocylindrowy. cl1lo­
clzony powietrzem silnik rzędowy Avia 
M-332 o mocy maks. 84 kW (przy prędko­
ści olJrotowe.1 45 s·1) i przeloto�vc.1 70 kW 
(przy prędlrn�ci obrotowej 40 s ·1) .  Srniglo 
clwuiopatowe o stałych obrotach. Silnik' za­
wieszony na wysięgnikowym łożu metalo­
wym. Osłony zespołu napędowego metalo­
we. I ndywidualne wyloty spalin sa wypro­
wadzane w dół na lew<-1 stronę.  R ozruch 
�ilnika elektryczny. 

I nstalacje. Paliwowa - zbiornik o po­
j emności 60 l umieszczony w kadłubie, 
r,ompa na silniku. Elektryczna - napięcie 
robocze 24/28 V, służy do rozruchu silnika, 
wychylania i chowania k lap skrzydłowych 
oraz zasilania pozostałych odbiorników po­
kładowyell (racliostac,Ja ,  przyrządy. oświetlc-
1 1 ie) .  

W y posażenie.  Pojedynczy zestaw podsta­
wowych przyrzndów pilotażowo-nawigacyj•• 
nych i kcl llroli zespołu napędowego. w 
j ego sJ.:Iad wchodzq: sztuczny 11oryzon l .  
p rędkoścoimierz. wysokotciomicrz. w.irio­
metr .  chyłomierz. obrotomierz, termometry 
r.l owic cylind rów i ole .1 u ,  manometry pa­
l iwa i oleju .  Radiostacja Balk a n  5 i roz·  
mównica pokładowa SPU-7. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI.  Samolot Lide r 
j est dzicl<em grupy konstruktorów-rniłośni­
Kow molego lotmctwa. Są to l udzie na 
o;sól zawodowo związani z lotnictwem. 
więc ama torami nazwać: icl1  nie można. 
Grupa la ,  l<ierowana pr1.cz Piotra P. 
Almurzina,  m a  swą siedzibę w J{u.1 bysze­
wic. Lider powinien być uznany za kon­
strukcję o przełomowym znaczeniu w ra­
dzieckie.1 technice lotniczej. S.irnolot ten 
zaprezentowano po raz pierwszy na zlocie 
konstruktorów-amatorów SLA-87. Charak­
teryzuje się on  wyjątkowo lekka i zgrab­
ną sylwetką oraz bardzo starannie przemy­
ślaną konstrukcją o niewiell,ie.i liczbie 
części składowych. Można dostrzec w ,lego 
koncepcji ślady inspirac.i i  samolotem Zlin 
Z-42/142, jest to  jednnk raczej rozsądne 
.ie.1 rozwi nięcie niż naśladownictwo. ponie­
waż Lider j est m ni e,lszy i lżejszy, a może 
spełniac te same funkcje. Podstawowe ze­
łożenia konstrukcyjne były następu.łące: 
rrędk ość maks. nie mniejsza ni;'< 180 km/h, 
prędkość min . nic większa niż 85 km/h , 
pułap 4CO0 m, rozbieg i dobieg nie dłuższe 
niż 2:Jv m, masa własna nie większa niż 
a40 k E(, obciążenie powierzchni n ośne.i 
65 kg/m', maks. współczynnik obciążefi 
konstrukc.J i n � +5, trwałość min. 4000 h 
lotu, układ dolnopłata, zapas paliwa na 
1 ,5+2 h lotu,  możliwość t ransportu zde­
mc,ntowanego samolotu. Realizacj a tych za­
łożeń oraz pewnych doclatko,vych drugo­
planowych wymagań doprowadziła do  po­
wstania samolotu o zwarle_j i prostej kon­
st rukcji, zapro:lektowanego logicznie i pod 
każdym względem poprawnie. Można mieć 
_jcdvnie zastrzeżenia do usytuowania zbior­
nika pal i wowego, lecz jest to ma nkament 
bardzo łatwy do usunięcia.  Lider i cst nie­
wątpliwie jednym z na .1ci ekawszych k on­
strukcyjnie i na_jzgrabni c i szycll samolotów. 
,;akie powstały w krajach RWPG. JslnieJa 
z,imiarv nod_Jęcia jego produkc.li seryj ne.I 
i to ole . 120 samolotów rocznie. Gclvby s ię  
one powiodły. polski Koliber stracllby 
szanse na rynku radzieckim (a może i w 
innych krajach R WPG). Kollbcr miał Pol •  
sce zapewnić przoduj ąca rolę w produkci i  
samolotów szkolno-sportowych w R WPG , 
lecz przeszkodzlł temu brnk s i lników, za. 
co ponoszą odpowiedzial ność konkretni lu­
dzie.  

8,50 m 
6,40 m 
2,55 m 
! .�O m 
2 ,50 m 
0,80 m 
1 ,60 m 
2 1ZO ni 
1 ,40 rn 
1 ,20 m 
1 1 ,0 m' 

Wydłużenie usterzenia 
Masa własna 

3 , 13  
570 kg 

, 44 kg 
800 kg 

1 ,1 m' 
2.0 m• 

\i,57 

Masa paliwa maks. 
Masa startowa maks. 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy maks. 
Prędkość m:;ks. 
PrE:clko.ść przeiotowa 
Prędkość lądowania 
Wznoszenie 
Pułap 
Zasięg 

72,73 kg/m' 
9.52 kg/kW 
230 km/h 
i no kmn1 
97 km/h 

6.5 m/s 
4500 m 
350 km 

T.M. 
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Przemysł lotniczy 

1 - wytwó r nia samolotów, 
w. lotnicza, zakład pro­
dukcjl s.  

2 - w. śmigłowców 
3 - w. szy bowców 
4 - w. silników lotniczych 
5 - (zaklad-)wytwórca sa-

molotów 
6 - produkcja samolotów 
7 - typ samolotu 
8 - projel<t wstc:pny 
o - (doświadczalne) biuro 

konstrukcy.lnc 
JO - konstrul<tor lotniczy 
1 1  - główny k. 
12  - dokumentacja konstruk·· 

cyjna; rysunki l<on-
strukcyjne 

1 3  - warunki techniczne. spe ­
cy!ikac.1a techniczna 

14 - oryginał rysunku 
15 - odbitlrn światłoczuła, 

światłokopia 

JG  - biuro technologlcznc 
1 7  - technologia 
18 - makieta 
19  - prototyp 
20 - lrndowa protot yptt. w:, .. 

konanie p. 
2 1  - plerwszy lot p . ;  oblot p. ,  

oblatanie p, 
22 - próby fabryczne; p .  

konstrukto1.:sk ic 
23 - p.  w l ocie 
24 - l ot próbny;  1 .  doświad· 

czalny 
25 - lataj �ca l 1 a mownia ; la­

til jącc laboratorium 
2f. -- pilot doświadczalny, (p . · ) 

oblatywacz 
27 - wymagania zdatności do 

lotu. przepisy z .  do 1. 
28 - próby zdatnoścl. p. t y ­

ptt ,  p. certyfikacyjne. p. 
pa11stwowe 

29 - świadectwo typu.  cert,· ­
Iikat t .  

.1(1 - part ia próbna .  scriu p . . 
s. informacyj na 

31 - wprowadzenie do p ro­
dukcji  (scry.i nc.i l .  �,· . do 
serii 

: J2 - produkcja seryjna 
33 - p. wedł ug licenc.H .  p 

l icencyj na 
31 - produkt, wyróh 
35 - t C'mpo produkc.fi 
:1G - zan1Ó\,Vicnic 
37 -- dostawa 
:)O - zbyt . sprz<'daż ;  

akcje 
t rans-

39 - warunki dostawy : w 
sprzedaży 

4'J - (zaklad-)dostawca 
41 - odbiorca ; użytkownik 
42 - wyposażenie standardc>­

we 

43 - wyposażenie na specjal­
ne zan1ó\vienie, one.le  

44 - t rasernia .  dział  rozryso­
wa11 plytowycl1 

4;  - archiwum (clokument,1 • 
cj i  technicznej) 

4G - wydział produkcyjne : 
oddział p . ;  dział p. 

47 - modelarnia 48 - na rzędziownia 
4� - 1 1a.rt ownia ;  wydział 

obróbki cieplne.i 
50 -- w. tłoczenia na zimno; 

tłocznia 
5; - w. spawalniczy, spa-

walnia 
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52 - galwanizernia 
53 - lakiernia, malarnia 
54 - montaż podzespołów. 

pólmontaż 
5;; - wydział montażu, w. 

montażowy 

56 - (od)dzial prób w locie 
57 - magazyn 
58 - pako¼nia 
59 - wysyłka, ekspedycja 
60 -· przedsic:blorstwo handlu 

zagranicznego 
61 - kontrakt (sprzedaży-

•kupna) 
62 - sprzedający; dostawca 
63 - kupu.i:icy; nabywca 
64 - .Jednostka m iary 
65 - przedmiot kontral,tu 
Uti - Jlość 
67 - cic:żar brutto 
68 - c.  netto 
69 -- ccn,1 J ed nostkowa 
70 •- c.a łkowita suma (kon-

t rak tu) 
7 1  - termin dostawy 
n - p!a lno�ć 
73 - warunki płatności 
74 - gwaranc.la 
75 - reklamacja 
76 - zamien ność zespołów 
77 - wyposażenie  lotnisko-

,ve ; \V. nazien1ne :  ,v. 
lwngarowc 

78 -·- m�lowanic zcwnc:trznc 
'i!l -- znak rozpozna\vcz�: 
ar: -· napisy 
8J - • ,mwny konstrukcyjne 
32 - biulet yn eksploatacy.f n�• 
03 -- rnody filrnc.1 ,:: według biu-

letynów 
8 -!  - dokumentacja l ow,1rz�·­

sząca 

85 - i nstruk c.la użytl<O\vania 
w locie 

86 •- i. ol,)slugi techniczne.i 
87 - opis techniczny 
CG - i nstrukcja e!,sploa t a c j i  
C!J - l .  napra\V 

90 -· ka ta log czcści (zamien­
n ycl1) 

n 1  - zcstuw c. (z.) I :  I (do I 
samolotu) 

!J2 -·  �pis narzęcl"i 
!13 - katalog polącze1·1 s\\·or�­

niowych 
14  - cenyrikat i l a łasow:,-
a5 - �wiadecl\VO �Pl'O\VO()�Ci 

t ecllniczne.l 
9,; -- prolokol n iwclac,ii 
!'17 - n. ,vażenia 
na - p.  w yważema 
g9 - sprawozdanie z proby ,1· 

locie 
(fJO - książka płatowca 
J O i  - k .  silnika 
102 - }Jl"Ze�aza nie/odbiór 
103 - protolcól zdawczo-od· 

IJiorcz�· 
; o� - wyka:< usterek 
1 05 - prz<'prowadzcnic (samo-

lotu) lotem 
J Oti - ubezpieczenie 
1 07 --· odprawa celna 
! �8 - wysył k a  frach tem l otni-

czym 
1 09 - w. ko1P,lą 
I I U  - stacja przeznaczenia 
1 1 1  -· wy syłka pocztą :  prze­

syłka 
1 1 2  • -- miejsce przeznac,cnla 

K.D. 

TEeHNleZNY SłOWNIK LOTNl8lY 

I ndustrie aerienne 

- ateli ers (mp!) de construc­
t ions aeronautiques, usinc 
(f) de c .  a., u (f) aeronauti­
que, u. d'aviation 

2 - t1. d'hel icoptercs 
3 - u.  de planeurs 4 - u. de motcur6 d'aviation 
5 - fabrica11t (m) d'avions 
6 - fabricatlon ( f) d'avions. 

production ( f) cl' a .  
7 - type (m) d'a. 
3 - avant-pro.Je t  (m) 
9 - bureau (m)  d'eludes (expi:-

rimental) 
10 - constructeur (m) d'avlon 
11 - e. (m) en chef 
12  - documentation (f) (techni­

queJ de con st ructlon; des­
slns (mpl) de deflnition d<c 
produit flni 

13  - specificat lon ( f) tcchniquc 
14 - (dessin(m) - original) 
rn  - he!lographle (f) 

IG - bureau (m) des methodes 
17 - t t:clmologic (() 
1a  - maquette (f) (d'aml?nagc­

ment) 
19 -· prototype (m) 

20 - fabricallon (f) de p. ,  co1 1-
�tru ct ion ( f) de p. 

� I  - premier ,·01 ( m )  p „ v .  in i ­
t ia l  de p .  

2� -- ess„is (mp!) a l' usi ne.  e . -
-constructeur 

23 - e. en  vol. e .  de v .  
2 4  - • .  ( m )  cl'essa i ;  v .  cl'ct ucle 
:15 - ba nc /ni) volanl : labora -

tolrc (m)  aux c�sals en vol 
2G - pi!ote / m l  d'essal 
27 - normes (fp!) de naviga \Ji­

Ut� 
28 - essals (mp!) de cert iflc.J„ 

tion. c. d'homologatton 
29 - certi ficat (m) (de navlgabi ­

li te)  tie typc 
30  - p re-sćrlc ( O  

3 1  - mh;e ( f) e n  sćric. 1, ,1c:<'· 
mcnt (m) en s. 

3° - f :1 ,1rication (f)  cle s„ r. c11 
s., production (f) cle s„ p.  
en s. ,  p. i ndustriclle 

�:1 - f. sou:s l iccnce. p .  sou� l .  
�4  - produit  (m) 
35 - caclcncc (f) cle fa br icnt ion .  

c.  de  product1011 
3r; - commande ( f) ,  ordrc ( I n )  
:17 - l ivraison (f) ,  fournlturc ( ;) 
3U - vcntc ( ! ) ;  t ra nsnctions ( fp l )  
:39 - condit ions (fp]) cle l i  na,-

so1 1 .  c.  de vcntc 
40 -- fou rnisseur /111) 

41  - achcteur fm). ciient. /m l . 
preneur (m) : c1 f i !isateur ( m )  

42  - equipe111ent (m) standard 
P -- e0"i11ements (m;-, 1 )  optlon­

nels 
44 - sallc (f) de� gabarits. h. a 

tracer 

4;; - u rchivcs ( fp! )  tł<: d uL•u; 1 1cn·  
tatlon l echnlo u,: 

46 - atelier (m) de fabrica t if'1 1 .  
service ( m )  de f. 47 - a. de modelage 

48 - service (m) d'outillagc 
49 - atelier de t rempe: a .  de 

traltement t hermique 
50 - a .  d'emboutissage 
51 a. de soudege 
5� - (a. de traitcmenl elect. ro­

lyt ique) 
53 --· a .  de peintu re 
54 - montage (m) de sous-en­

semblcs 

5;; - atelier de m. 
5S - station ( I )  d'essais de ,·u l .  

cen t re ( m )  d ' c .  de v .  

5 7  - - - mag:isln (m). dcpót (m), 
cnl repót (m) 

58 - (atelier d'emballage) 
59 - cmol (m), expedition (f) 

60 - cntreprice ( f) du commer­
ce extćrieur, office (m)  cłu 
c. c. 

C,! - contra !  (m) (ac! Jat - ventc)  
62 - ,·cndeur (m) 
G3 - ac!,cteur (m) 
64 - unite ( ( )  de mcsure 
65 - ob.fet (rn) de contra l ;  mar-

cha11dlse (f )  

6G - quantite (f) 
67 - poids (m) brut 
t i8 - p. net 

uni tai re 
(cle contra \ )  
de li vralson 

69 - prix (m)  

70 - lota! (m) 

71 -- delal (m) 
72 - palement (m), rćglcment 

(ml 
7� - mocie (m) de p .  
7'a - garantie (f) 

75 - rćclamalion ( I )  
76 - - intercl!angcabil i te  

groupes 
( f )  de 

77  - iequipcment (rn) 
mte; ć. au sol. 

78 - peinturagc (m)  
cxtlrieur 

ct·aerodro­
c. terrc.r;tre  
externe. 

79 - signe (m) d' iclenl l rieat lon 
80 - i nscri ptlons / fpl) 
81 - (cha n;;ements (mpl) < le  

const rucli on) 
82 - bulle t in  (m) service 
82 -· amelloratlons (fp!) par bul· 

lc t ins, modl f lcalions (fpl) 
p . b .  

84 - tlocume11 1at ion ( f) envoyće 
85 - ma nuel (m) de vol 
86 - 111. d'en l rcl ien ; �uitlc (m)  

d'e .  
37  -- clest' r iplion ( I') kcl 1 1 1 iąuc;  

hoticc (f) t .  
88 - manucl (m) c le service .  rn. 

cle cxpl oita tion 
fJ9 -- n1 . cle  dt'p6nnagc. n1. de 

rćpara tions 
no - cataloguc (n1J d e  pićces de 

rcchangc, c. cle p. cle re· 
serve 

9 1  - jcu (ml cle p. de r. (pour 
1 a ,· ion)  

92 - !isk ( f )  d'outils 
93 - cat..alogt;c (m) de Join l s _ 

bo11lonn(·C's 
94 - cert i f icHl  ( . : 1 )  ;.iccusl iquc 
'. 15 - e. rl 1apt i t urJc o u  vnJ . c.  aptc 

au v. 
9ti - actc (m) de ui 1·cllemcnt 
97 - a .  cle pesage 
Pa - a. de centrage 
99 - rapport (m) d' ess,ii de ,·ol 

1 ro - l i vret (n: )  de !Jord, 1 .  
t1 · aµp::1rc.il  

1r 1  -· I .  de moteur  carne\ ( 1 11 )  
cle- 1 11 .  

1 02 - 1 1 , i se ( I ) .  reccption ( { )  
I P3 - ::>cle (rn) <le r .  

IC4  - l istc ( f) de' tldauts 
! (,� - l ivra,s;on (f) par a i r  
1 0 6  - assurancc ([) 1 01 - ckdouanemcnt (m). dćdo\1-

a nngc (m) 
! �8 -· en \'Oi (m) par frel aerlen 
1 09 -- c. par chemin de fer 
1 10 - gare (f) destinatairc 
1 1 1  - postage (m) 
J 12 - dcstination (f) 
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'POMOel: KONSTRUKCYJNE 

Modele atmosfery 

. Zastosowanie komputerów spowodowałó i stotne • żrriiany 
w metodach pracy i nżyniera. Wielkości, które dawniej były 
2;najdowan2 z wykresów lub odczytywane · z tablic, obec­
nie są obliczane ze wzorów umieszczonych ,v programach 
komputerowych . Potrzebna jest do tego znajomość - - z od• 
powiedniq dokładnością - pewnycl1 stałych i wzorów. Sta­
ramy· się w,vpełnić tę l ,1kę w danych ddtyc'zących Atmosfe­
ry Wzorcowej . Ze względu na to, że publikowane w za­
chodniej l i teraturze fachowej !oraz tekstach programów) 
wielkości bywają podr1wane w jednostkach anglosaskich , 
podajemy pewne stałe także w tym . ukludzie. Ponadto po­
dajemy skróconą tabl icę Atmol'fery Wzorcowej ISA (z do­
kładnością de pięciu cyfr) dla u możliwienia testowania 
procedur liczących, użytych v-1 programach. Wysokość jest 
podana w stopach dla umożliwie111a Czytelnikowi dokona­
nia wyboru dokładności ,  z .iaką zechce przeliczyć ją n'l 
metry. 

Atmosfera Wzorcon·a ICAO 

Przy jęt:,, międzyńarodo,vo Atmosfera Wzorcowa , zwana 
jest Atmo�ferą Wzorcową ICAO lub Międzynarodową 
Atmosferą Wzorcową (International Standard Atmosphere 
ISA) . Atmosfera Wzorcowa ameryka11.ska, US Standard 
Atmosphere 1962, jest zgodna z nią aż · do wysokości 
(i5 OOO stóp. Przyjęty model odpowiad::i zerov1ej zawartości 

TABLICA I. Wartości dln poziomu monr..i 
I 

Ciśnienie p0 
Temperatura 
Przyspieezonic ziem� ekie G�stość .. Lepkość kincruatycznfl Lepkość 
Wysokość izotermiczna Temp. nn wysokości izotccmiczncj Spadek tewp. od wy-sokości Om do wy� 
sokofoi iz•Jlcrm.icznej 

Jcdnoslki metry 
J ,0 13250. 1 0' N/m' 760 mm Hg 2as , ·1 s K 
�,80�65 !3:1/s? 1,2250 kg/m3 

cznc Jcduostki anglosuskie 

2 1 16,22 lb/ft' 29,92 in. Hg 
518,67 'R- =------ I 59.0 "F 
32, 174J ft/•' ,_ 0,12'192 kG . s'/m 1 

J „1706.10-=-, ,;;,,. 
0,176474 lb/ft' 0,0023769 lb . s/ft• ____ , ___ ----'------,_l ,5723 . JO-•  ft/s ___ _ 1 ,7894 . 1 0 - •  kG/m . 1 ,2024.10 - '  i,;/ft s 1,7636:U o - •  i•:/u1 . .  

1 I 000 lll 36 089 ft 
-56.sr c 
-6,5°C/ 1 OOO m -3,57'ł'/ I OOO ft 

pary wodnej lub wody skondensowanej oraz kurzu, zas 
powietrze ma właściwości gazu doskonałego. 

. .. . . 

Wła ściwości powietrza 

Prędkość dźwięku w powietrzu c = 20,05 • {r­
przy czym : c w m 's · dla T w K. 

Gęstość powietrza (względna (!IQo = (plJJo) • (T!To) 
p. ya/2 

Współczynnik lepkości Jlc = • T + S 
przy cżym • wartości wstawiane do wzoru wynoszą : 

w układzie 
metrycznym 

I( 

w układzie 
anglosaskim 

"Rankina 
T - temp. 1 ,458028 • 10 - 6 kG/111 • s • {K 
fi - współ-
czynnik 1 ,-129837 · 10 - ;; N/nn; · 1 /j

f 

ft - współ-
czynnik 
lepkości kG/nrs l1 1b N/m·s  lb/m ·s 

Temperaturę w stopniach Ranki na oblicza s ię  ze wzoru : 
T,0R = t ,°F + 459,7 

TABLICA 2, Warto!ci ciónicnla w,ględnęgo i gęotoici wzglę(lnej Atmosfery Wzorcowej ISA (do sprawdzania dokladncści procedur łiczący<'it, użJtych w pro�t·unu,ch) 
Wpokoś'5, ft I 1 '/ J·'o I T/'f", 

o J ,0000 I ,00000 5 ooo 0.0:120 0,86167 10 ooo 0,6788 0.73848 15 ooo 0,5643 0,62924, 20 ooo 0,4595 0,53281 25 ooo o.�7 1 1  0,44812 30 ooo 0,2970 0,3741 3  3 5  ooo 0.235.) 0,30987 40 ooo 0, 1 851  0,2461 7  4 5  ooo 0. 1 455 0,10358 50 ooo 0,1 145 i 0,15223 
Przybliżeniem (zgodność z tablicami do czterech 

cyfr znaczących) są następujące wzory : 
- dla gęstości względnej (do 1 1  OOO m) : 

Il ( H )•, 2•• 
-;; = i - 4 -1,332 

gdzie : H - wysokość c1s111e111owa w m, 

pięciu 

- dla ciśnienia względnego (w tym samym zakresie) : 
p ·1 

( 
H )s , 2ó• 

- = 1 - --.-­
Po 4 1  332 

Opracował A .K. 

POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

e WSK PZL-Warnzawa-Okęcie, Zakład 
Doświadczalny Samolotów Lekkich i Wy­
posaże11 Agrolutniczych zgłosiła do Urzędu 
Patentowego PRL wynalazek pn. Samol.ot 
rolniczy w uid:Hlzie 11.aczki, autorstwa 
Anclrzeja Frydrychewtcza i Witolda Błaże­
jewicza. 

Wynalazek rozwiązuje zagadnienie oprn • 
cowania konstrukcji samolotu do rozprze-

• strzeniania z powietrza środków sypkich 
i ciekłych, łączącego w jednym zespole 
funkcje· usterzenia poziomego i podwozia 
przedniego. 

Samolot ma podwozie wyposażone w jed-. 
no kolo główne 1 o dui:cj średnicy, umie -
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szczone pod kadłubem 2 w pobliżu płata 
nośnego 3; oraz dwa mniejsze kola przed-

nie 4, zamocowane do usterzenia poziome­
go 5 na jego ko1\cach i osłonięte owiew„ 

• kami 6. Kolo główne 1 zaopatrzone jest 
w niskociśnieniową oponę I częściowo scho­
wane do wn,;trza kadłuba 2. 

Usterzenie poziome 5 ma ujemny wznim. 
dzięki czemu splywaj ,iea z niego ścieżka 
wirowa układa się z dala od płata nośne­
go 3, a nien1le;\nie od tego powiększa się 
pole Vl,'idoczności z kabiny pilota 7. 

Skrót opisu pa tentowego, chronionego 
dwoma zastrzeżeniami, opublikowano w 
BUP nr 3/1!)88, w klasie B64C, pod nrem 260129. 
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obliczeń Wyn iki komputerowych 

współczynn i ka napełn ien ia i składu 

gaźn ikowego s i l n i ka 

m ieszanki 

tłokowego 

Min· inż .  JERZY �ZCZECIŃSKI 
Zakład 14 IT W L  

O cechach użytkowych silnika, a zwłaszcza o jego mocy 
z jednostki objętości skokowej i jednostkowym zużyciu 
paliwa, współdecydują dwie wielkości :  stopień napełniania 
17v, czyli stosunek masy świeżego ładunku doprowadzomigo 
do cylindra do masy ładunku wynikającego z objętości 
skokowej cylindra i współczynnik składu mieszanki ?.. 
określany jako stosunek masy powietrza w świeżej mie­
szance doprowadzonej do cylindra, do masy powietrza teo­
retycznie potrzebnej do spalenia paliwa zawartego w 
mieszance. Obydwie wartości tych wskaźników, tj . stopie11 
napełnienia 17v i skład mieszanki ?.., można obecnie · wy­
znaczyć obliczeniowo, gdy znane są l i czbowe wartości pa­
rametrów przepływowych układu dolotowego i wylotowego 
silnika oraz dysz paliwowych i powietrznych gaźnika, któ­
re określa się na stanowisku pomiarowym. Natomiast ja­
kość mieszanki, tj. przede wszystkim stopie11 . .  odparowania 
paliwa w gaźniku (a także w dalszych częściach układu 
dolotowego i w komorze spalania cyl indra do chwili za­
płonu) można ocenić jedynie w sposób eksperymentalny na 
specjalistycznych stanowiskach badawczych - przepływo­
wych i hamownianych. 

Model olJliczcnlowy 

W celu przeprowadzenia badaó ool iczeniowych pracy 
gaźnika w warunkach możliwie najbardziej zbliżonych do 
rzeczywistych opracowano model obliczeniowy pracy silni ­
ka tłokowego umożliwiaj,1cy określenie wspóiczyrinika na­
pełnienia cyli ndrów i składu mieszanki. Przy konstrukcji 
algorytmu oparto się na pracach prowadzonych w Zakła­
dzie Napędów Lotniczych WAT. u legł on jednak dużym 
przemianom i kolejnemu uściśleniu. Dużą pomoc stanowi! 
i nterpreter TURBO BASIC XL współpracujący z mikro­
komputerem ATARI 1 30 XE -- umożliwił on stosowanie 
procedur programowych w ogólnie znanym języku, co po­
zwolilo na programowanie strukturalne oszczędzające jed­
nocześnie pamięć RAlVL Korzystając z tych możliwości 
cały program obliczeni owy podzielono na następujące pro-­
cedury : 

- procedurn cylinder -- w tym fragmencie programu 
:;ą obliczane wszystkie wielkości wynikające z opróżniania 
cylindra ze spalin, napełniania świeżym ładunkiem oraz 
wielkości konieczne do wyznaczenia stopnia  napełnienia 
cylindra ; 

- pn:,cedura kolektor - ten fragment programu wylicza 
wszelkie wielkości wyi1ikłe z przemian termodynamicznych 
i przepływowych zachodzących w kolektorze dolotowym, 
et więc w objętości ograniczonej z jednej strony zaworem 
ssącym cylindra, z drugiej gaźnikiem si lnika ; 

- procedura dolot' - ten fragment programu wyznacza 
parametry termodynamiczne i przepływowe w układzie - do­
lotowym, czyli w objętości ograniczonej z jednej strony 
gaźnikiem silnika, z· drugiej wlotem do • silnika (często 
jest to wlot do filtru powietrza) ; 

- procedura symulacja - ten fragment programu sy­
muluje przebieg zmian współczynnika przepływu przez za­
wór dolotowy i wylotowy oraz pole efektywne szczelin za­
worowych. 

Takie ujęcie sposobu obliczania napełnienia silnika umoż­
liwiło bardzo proste rozszerzenie modelu, a liczba dołą­
czanych cylindrów była zależna od l iczby zmiennych w 
mikrokomputerze (bez korzystania z pomocy dyskietki) . 
Novum w opisywanym programie polega na tym, że każ­
dy cylinder zasysa mieszankę z kolel�tora wlotowego, 
a więc każdy następny włączający się do pracy cylinder 
zasysa czynnik o innych parametrach termodynamicznych, 
co wpływa na jego stopień napełnienia. Konstrukcja pro­
gramu umożliwia śledzenie tych parametrów, porównywa­
nie ich wartości dla określonych położeń wału korbowe­
go silnika, w różnych cylindrach, bowiem komputer obli-
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cza parametry pracy każdego cyLndra oddzielnie. Takie 
podejście do konstrukcj i programu uruchomiło, oprócz 
dalszego zbliżenia  się d•J rzeczyw istych warunków pracy 
silnika, mechanizm samobilansowania się mas w cylin­
drach w czasie wykonywar.ych obl icz:�11, co spowodowaro, 
że po kilku napełnianiach jednego cylindra różnice w ko­
lejnych wartościach współczynnika ,,,, praktycznie zani -· 
kają. 

Obliczenia gaźnika prowadzi si q k,H·zystając z modelL\ 
możl iwie \J\Tiernie odtwarzającego właściwości i cechy prze­
pływowe rzeczywistego gaźnika d iet  rozwa�anych zakresów 
jego p1·acy. 

Na rys. l przedstawiono schemat gaźnika z zaznacze„ 

niem podstawowych elementów wpływających na stopiel'i 
rozdrobnienia paliwa i jednorodność wytwarzanej mieszan­
ki. Strumień powi€'trza przepływający przez gardziel gaź­
nika 1 wywołuje podciśnienie .w jej przekroju minimal ­
nym. Przekrój wylotowy rozpylacza 2 usytuowany w prze­
kroju minimalnym tej gardzieli wymusza prŻeplyw paliwa 
przez dyszę paliwową •1 i przepływ powietrza przez tzw. 
dyszę hamowania powietrznego 3.  Strumień powietrza na­
pływającego przez tę dyszę wypływa szeregiem utworków 
w rurce emulsyjnej 6 powodując rozdrnbnienie paliwa 
napływaj:1cego do przestrzeni rurki . emulsyjnej i wytwa­
rzając emulsję paliwowo-powietrzną. Niezbędny zapas pa­
liwa um.:>żliwiający tworzenie mieszanki w warunkach 
chwilowego, nawet bardzo dużego, zapoti·zebowania na nie 
zapewnia komora pływakowa 1i o odpowiednio dobranej 
objętości .  Pływak nie zaznaczony na rysunku, ogranicza 
najwyższy poziom paliwa nie dopuszczając do przelewania 
gaźnika. 

W tym przypadku, jak przy obliczeniach stopnia napeł­
niania cyli ndrów silnika, wyznaczono chwilowe prędkości 
i natężenia prz,=plywu przez dysze i inne części przepły­
wowe gaźnika Wymuszone ssącym działaniem cylindrów 
s ilnika. Obliceznia parametrów pracy gaźnika prowadzono 
jednocześnie z obliczeniami stopnia napełn iania cylindrów 
silnika .  Wykonano je dla kolejnych położeń wału korbo­
wego silnika - krok obliczeniowy odpowiadał 0,5° kąta 
obrotu wału korbowego - w całym zakresie napełniania 
cylindrów i przepływu przez gaźnik · i j ego elementy : po­
wietrza, paliwa i mieszanki paliwowo-powietrznej. W pro­
cesie napełniania i tworzenia mieszanki w gaźniku obli­
czenia prowadzono dotąd, aż różnica między kolejno obli­
czanymi (podczas kolej nego napełniania cylindrów) war­
tościami napełniania .  i sumarycznego (średniego) składu 
mieszanki nie przekraczała 1 °/o. Przyjęto, że uzyskane wy­
niki są wówczas wiarygodne. Wszystkie równania dotyczll­
ce gaźnika wstawiono do już opracowanego programu na­
pełniania s ilnika pod postacią  procedury gaźnik. W ten 
sposób skonstruowany program, poza jasnością schematu, 
znacznie  przyspiesza obliczenia. 

Wykonane obliczenia pozwalają na ocenę· chwilowych 
wartości składu mieszanki. a ze zsumowania ilości zassa­
nego powietrza i paliwa ·można ocenić chwilową i osta­
teczną, uśrednioną wartość składu mieszanki doprowadzo­
nej do cylindrów silnika. Taki sposób prowadzenia obli­
czeń pozwala na zrozumienie dynamiki procesu tworzenia 
mieszanki w gaźniku i ścisły związek tego procesu z pro• 
cesem napełniania cylindrów silnika, związanego z kolei 
z cechami przepływowymi zaworów, układu dolotowego 
i gaźnika, objętościami tych układów, a ściślej z propor• 
cjami tych objętości w . stosunku do objętości cylindrów 
oraz liczbą cylindrów zasilanych przez jeden gaźnik. Model 
obliczeniowy uwzględnia oczywiście także ewentualne wy­
stępowanie przepływów zwrotnych przez gaźnik dla roz­
ważanego zakresu prędkości obrotowych silnika. 

Uproszczoną ( ideową) postać algorytmu przedstawia 
rys. 2. 
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Żalożenia obliczcniowl' i badawcze 

Dla programu opisującego proces napełnianiu poczyniona 
następujące założenia upraszczające : 

- pominięto wymianę ciepła między ładunkiem a ścia­
nami ograniczającymi przestrzeń cylindra oraz między ła­
dunkiem a ścianami kanałów przepływowych ; 

- pominięto zjawbka falowe towarzyszące procesowi 
przepływu ładunku przez układ dolotowy i wylotowy ; 

- procesy przyjęto za ustalone w warunkach kroku 
obliczeniowego, co umożliwiło korzystanie z róWnaó rów-­
nawagi termodynamiki klasycznej ; 

- przeplyv, przez układ dolotowy i wylotowy jest prze­
pływem jednowymiarowym i i zentropowym ; 

- za czynnik roboczy przyjęto gaz półdoskonały, tzn. 
o cieple właściwym zależnym tylko od składu chemicz­
nego ; 

- czynnik roboczy w cylindrze jest doskonale wymie­
szany (a zatem ;jednorodny) w każdej chwili oraz porusza 
się z prędkością tłoka. 

Dla programu opisującego pracę gaźnika przyjęto nastę­
pujące założenia upraszczające : 

- nie uwzględniono bezwładności paliwa w czasie jego 
rozpędzania w układzie dolotowym ; 

- nic uwzględniono parowania paliwa w układzie dolo­
towym ; 

- założono że mieszanka w układzie dolotowym jest 
jednorodna. 

I 
I 
\ o 
\ ' 

�\.i 
Rys. 1. Schemat gein!ka: 1 -· gardziel, 2 - rozpylacz, 3 - dysza 
hamowania powietrznego, 4 - dysza paliwowa, 5 - komora pły­
wakowa, 6 - rurka emulsyjna 
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1 8  

Orqanizacja ekranu 
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Parametr// poaatkowe 
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( dane we;sciowe 
do obliczeń ClJlindrów) 
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Procedura dolot 
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Procedura ażnik 
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H ys.  3. Przebieg współczynnika napełniania cylindrów 'l·v w tunk­
c· j i  wysoko�ci, na l,:órej pracuje sllnik, dla różnych prędkości 
obrotowych silnika :  u) si lnik PZL F 2A-120C, b)  silni!< Fial 126AB 

Ze względów porównawczych obliczenia przepl'owadzo · 
no dla dwóch silników o podobnym ulcladzie konstrukcyj ­
nym : PZL Franklin 2A-120C oraz Fiat 126AB. Silniki te 
są przeznaczone do dwóch różnych celów - silnik PZL 
jest jednostką napędową lekkiego samolotu, natomiast sil­
nik Fiat jest jedno5tl<ą napędową samochodu małolitrażo·­
wego. 

Za cel obliczeń uznano określenie wartości współczynnika 
napełnienia i składu mieszanki dla różnych prędkości obro­
towych walu korbowego i wysokości, na których si lnik 
pracuje. 

Przyjęto nai;tępujące obliczeniowe prędkości obrotowe 
walu korbowego : prędkość obrotowa maks., polowa pręd­
kości maks. i prędkość obrotowa pośrednia oraz zakres 
wysokości od O do 3000 m. 

Wartości parametrów otoczenia, a więc ciśnienia, tem­
peratury i gęstości, przyjęto zgodnie z Atmosferą Wzor­
cową. 

Obliczenia wykonano dla całkowite�o otwarcia przepust­
nicy gaźnika, tzn. dla warunków pełnego obciążenia sil­
nika. 

Wyniki oblkzeń 

Na rys. 3 przedstawiono przebiegi wspókzynników na­
pełnienia silników PZL i Fiat dla różnych prędkości obro­
towych walu korbowego w funkcj i wysokości pracy silni­
ka. -z wykresów widać, że w przyjętym zakresie prędkości 
obrotowej współczynniki napełnienia silnika lotniczego są 
większe niż dla silnika t rakcyjnego, co wynika z założe1\ 
konstrukcyjnych związanych z przeznaczeniem silnika. Po­
nadto na wykresach można zauważyć ogólną prawidło · 
wość znacznego spadku napełnienia wrnz ze wzrostem wy­
sokości, na której pracuje silnik, jak i ze wzrostem pręd­
kości obrotowej silnika. 

Rys. 4 przedstawia zmiany współczynników składu mie­
szanki, przy czym podaje się je w wartościach względnych, 
przyjmując wartość współczynnika składu mieszanki silnika 
Fiat dla H = O i n = 5000 jako równą 1. Z porównania 
obu wykresów widać, że współczynniki dla silnika lotni-­
czego są znacznie mniejsze od wartości obliczeniowych dla 
silnika trakcyjnego. Widać tu wyraźnie dla prędkości obro­
towej 1600..,-2400 obr/mln spłaszczenie przebiegu charak­
terystyki 2 w zakresie wysokości 0..,-1000 m, a więc w za­
kresie najczęściej używanym w eksploatacj i .  To, że gaźnik 
silnika lotniczego jest znacznie bogaciej regulowany niż 
silnika traktyjnego wynika z kilku zasadniczych powodów : 
z konieczności chłodzenia silnika paliwem, które parując 
zmniejsza temperaturę silnika ; z konieczności zmniejsze­
nia skłonności do spalania detonacyjnego związanej z dużą 
objętością skokową jednego cylindra ; z konieczności za­
pewnienia dużej i stałej mocy startowej (silnik nie może 
wykazywać spadku mocy wskutek przegrzania cylindrów 
bądź nienormalnego procesu spalania). 

Taka regulacja s i lnika . lotniczego powoduje, że wzboga­
cenie składu mieszanki wraz z wysokością (proces natural­
ny, jak widać z wykresów) może wywołać w określonych 
warunkach nienormalną pracę �ilnlka, a z pewnością nad-
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mierne zu:cyc1e p,i l i  wa.  Zjawisko wzbogacunia mieszanki 
wraz z wysokości4 lotu zmusiło konstruktorów do stoso ­
wania w gaźnikach silników lotniczych ul'ządze11 zwanych 
korektorami wysokościowymi .  Mogą być one przestawiane 
ręcznie bądź automatycznie - zw iększając straty przepiy ­
wu paliwa przez dyszę paliwową powodu.i<-! zrnn i'"jszenie 
dopływu pal iwa do silnika. Mogą również albo utrzy rn_Y ­
wać stały skład mieszanki wraz z wysokością, albo dopro­
wadzać go do najbardzie j ekonomicznego w danych wa­
runkach lotu (np. samoloty turystyczne, rozpoznawcze, łącz ­
n ikowe) . W s i ln iku trakcyjnym gaźni k  wytwarza mieszan ­
ki zdecydowanie ul>o).sze. aby przy stosunkowo wysokim 
stopniu nape łn ienia s i lnika z;ipewnić skład mieszanki tak i ,  
który gw;irantu\valb_v m<1le eksploatacyjne zużycie paliwa. 
Ze zmian tego współczynnika -,, wysokością w idać, że s i l ­
n ik  F ia t  n ie  był konstruowany z myślą o prncy w tak 
różnych w<1runkach, wzbog<1canie jest więc większe niż \\' 
s i lniku lotniczym, przy czym wzrost jest · w przybliżen i u 
stały wraz  ze wzrostem wysokości pracy. 

Rys. 5 przedstawia zmiany współczynnika napełniania  
1iv i współczynnika składu mieszanki 2 w funkcji pręd­
kości obrotowej walu korbowego s i lnika dla różnych wy­
sókości. Wykres ten jest niejako połączeniem rys. 3 i 4 
i ich i nnym zorientowaniem. \Vidać na nim różnice w 
przebiegach i wartościach omawianych wiel kości dla obu 
silników. Cechą szczególną silnika PZL Frankli n  jest 
znaczne zubożenie mieszanki w zakresie maks:,:malnych 
prędkości obrot-Jwych, podczas gdy w prz:,-rrndku silnika 
Fiat zubożenie przy s tosowanym modelu obl iczeniowym 
wykazuje charakter ciągły. 

Rys. 6 przedstawia przebiegi s tosunku 1] vi2 dla obu s i l ­
ników w funkcj i prędkości obrntowej walu l orbowego dla 
różnych wysokości. Przedstawiony stosunek pokazuje po­
tencjalne możliwości energetyczne mieszan k i  doprowadza-
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Rys. 4. Przebieg współczynnika sklact u mieszanki /_ w funkcji 
wysokO$Ci, na której pracuje silni!<, dla różnych prędkości obro­
towych silnilrn : a )  silnik PZL I•' 2A-120C, b) silnik :nat 126AB 

nej do cy l i ndrów si lnika w danych warunk<1ch. Z przed ­
stawionych przebiegów wynika, że clla obu silników spa­
dek tych wielkości w funkcj i prędkości obrotowej wału 
korbowego jest podobn�,, natomiast potencjalne możliwości 
energetyczne cylindrów silnika PZL Franklin są wyższe, 
a to głównie z powodu dużej wartości 1/v i malej ,1, (W 
powyższej analizie nie uwzględnio1210 optymalnych zakre-• 
sów wartości współczynnika 2 pod względem mocy sil­
nika, a jedynie właściwości energetyczne) . 

Wnioski 

Podjęta próba symulacj i komputerowej pracy podstawo­
wego układu tworzenia mieszanki -- gaźni ka, w powią­
zaniu z pracą układu dolotowego i kolektora ssącego wy­
nikłą z ssącego działania poruszających się cyklicznie tło­
ków w cylindrach znacznie  rozszerza wiedzę o tworzeniu 
mieszanki w warunkach zmiennych prędkości i ciśnień -
wymuszanych zasysaniem mieszanki. Z uzyskanych wyni­
ków obliczeń numerycznych można wyciągnąć wniosk i 
nie tylko o znaczeniu  poznawczym, ale także i praktycz­
nym. 

• W silniku lotniczym ze względu na stosunkowo malc 
prędkości obrotowe walu korbowego, wynikające z opty­
malnych warunków pracy śmigła, projektuje się fazy roz ­
rządu inaczej niż dla silnika trakcyj nego. W s i lniku lot­
n iczym otwarcie zaworu ssącego (dolotowego) następuje na 
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niania 1; v w funkcji pręctkoścl obrutowcj ,,alu korbowego dlil 
różnych wysokości, na których prac uJe �ilni k :  aJ sl l nl k  PZL F 
2A-120C , b) silnik Fiat 126AB 

krótko przed zwrotem zewnętrznym tłoka w cylindrze, 
a jego wznios powiększa siQ szy bko wraz z lu1tem obrotu 
wału korbowego. Zamknięcie zaworu następuje stosunko­
wo szybko po osiągnięciu przez tłok zwrotu wewnętrz­
nego. Takie  fazy rozrządu zapobiegają nadmiernemu wy­
pływowi spalin  do układu dolotowego na początku napeł­
niania i ucieczce ładunku do układu dolotowęgo z cylindra 
pod koniec napełniania. Mała prędkość obrotowa walu 
korbowego umożliwia stosowanie dużych średnic zaworów 
(mniejsze ograniczenia wytrzym<1lościowe niż w silnikach 
trakcyjnych) . T'.lk wiE;c fazy rozrządu i średnice zaworów 
umożliwiają osiąganie dużych wartości współczynnika na­
pełnienia przy małych prędkościach obrotowych silnika. 

W silnikach trakcyjnych otwarcie zaworu dolotowego 
następuje na długo przed osiągnięciem przez tłok zwrotu 
zewnętrznego, a zamknięcie długo po osiągnięciu przez 
tłok zwrotu wewnętrznego, Wynika t0 ze znacznych pręd­
kości obrotowych rozwijanych przez silnik, a przez to 
ograniczeń wytrzymałościowych układu rozrządu. Szerokie 
fazy rozrządu zapewniają wzglęcinie duży współczynnik 
napełnienia przy dużych wartościach prędkości obrotowych 
wału korbowego, ale n iestety znacznie go zmniejszają w 
zakresie małych wartości tych prędkości. Wynika to ze 
znacznych ucieczek ładunku z cylindra na początku i koń­
cu procesu napełniania. Przy dużych prędkościach obro­
towych cyl inder napełnia się mimo faktu, że tłok znaj­
duje się dawno po zwrocie wewnętrznym. 

• W si lniku lotniczym obserwuje s ię  (w stosunku do 
si lnika trakcyjnego) małe wmtości współczynnika składu 
mieszanki. Wynikają one tak z konstrukcj i samego gaż•· 
nika, jak i z konstrukcj i si lnika. Takie cechy konstrukcji 

pyft 
(3+-- -� -�---

m 
o 

a,�---1-----+--�:= 

I 

Q5 -�--!-­

\ 

łlXJ 

V+----+----+----1--
fi6(XJ 2tKXJ 

oJ 
J1Q1 n 

a1,-1-----+---+----4---
2500 )550 

b) 
5()(X} n 
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Hydr.o 2000 - ol brz.ymie „juczne zwierzę" 

Większość producentów samolotów cywi lnych koncen­
truje się na poprawieniu osiągów samolotów pasażerskich. 
Tymczasem mała grupa europejskich specjalistów lotni ­
czych poszukuje drogi rozwoju nowo odkrytego poddźwię­
kowego -wodnosamolotu do przewozu towarów. Grupa ta, 
znana pod nazwą Hydro 2000 International Association, 
jest przekonana, że lotnictwo powinno mieć większy udział 
w światowym rynku przewozu towarów. Jej ambitnym 
celem jest ut ,,)rzenie międzrnarodowego konsorcjum dlrr 
budowy 1 000-tonowego wodnosamolotu m ogącego przewieźć 
400 t ładunku na odległość 7000 km. 

Zdaniem założycieli stowarzyszenia budowa takiego sa­
molotu jc!>t już technicznie realna. Przekonanie to jest 
oparte na dwóch studialnych projektach dużego wodno­
samolotu, wykonany ch w 1981 i HH32 r. przez Georgesa 
Ricarda -- głównego inżyniera zakładów Breguet i zmar­
łego już prof. Claucliusa Dorniera -- byłego szefa zachod­
nioniemieckich zakładów l otniczych noszących jego imię. 
Hydro 20()0 weryfikuje obecnie projekt prof. C. Dorniera, 
w swoim czasie życzliwie przyjęty przez Ministerstwo 
Transportu RFN. Oczekuje się, że połączenie tego projektu 
ze studium G. Ricarda pozwoli wyprodukować 1 000-tono­
wy wodnosamolot. 

Wprawdzie dostępne technologie pozwoliłyby zbudował' 
taki wielki sanwlot. jednakże pociąga to za sobą ogromne 
wydatki, których ani pojedynczy producent, ani pojed:,,n ­
czy rząd nie jest w stanie ponieść. W związku z tym gru­
pa Hydro 2000 zamierza powołać miQdzynarodowe kon­
sorcjum. 

K oszty przedsięwzięcia szacuje się na ok. 2,5 mld USD. 
Biorąc jednak pod mvagę, że większość potrzebnych tech­
nologii jest już znana , możliwe, że koszt będzie mniejszy 
i wyniet,ie ok. 1 ,5  mld USD. a więc nawet mniej niż 
koszt budowy Boeinga 747. Jednak nawet taki koszt byłby 
nadal za wysoki dla jednego przedsiębiorstwa czy kraju. 
Stąd pomysł konsorcjum (podobnego do Airbus Industrie) . 

Stowarzyszenie twierdzi, że nawiązało już kontakty 
z wielom:J. wytwórcami i jest przekonane. że wykazane 
przez nich zainteresowanie uzasadnia rozpoczęcie wstęp-

ce.i . te !:. l!J 

silnika, jak : wielkość cylindrów, wielość średnic gniazd 
zaworowych, fazy rozrządu. objętość kolektora ssącego 
i objętość układu dolotowego w zasadniczy sposób wpływa­
ją na warunki przepływu powietrza, a w konsekwencj i 
na przebieg zmian ciśnienia w gardzieli gaźnika i wy­
twarzaną przez niego mieszankę. Zmienność tych warun­
ków tak w funkcj i prędkości obrotowej, jak i wysokości 
powoduje określone zmiany w składzie mieszanki wytwa­
rzanej przez a!aźnik. 

* * • 
Podsumowując można stwierdzić, że na prat:ę gaźn i ka 

mają wpływ nie tylko jego własne cechy przepływowe (re­
gulowane bądź nie) , ole praktycznie cala konstrukcja sil­
nika, która wpływ2 na napełnienie i · skład mieszanki. To­
też należy pamiętać, że nie można rozpatrywać si lnika 
tłokowego (bez różnicy czy jest to silnik lotniczy, trakcyj­
ny czy wyczynowy) wybiórczo, bowiem jest to układ wza­
jemnych powiązań funkcyjno-wynikowych. Tak więc dla 
zapewnienia możliwie największych osiągów si lnika - du­
żej mocy i momentu obrotowego oraz stosunkowo małego 
jednostkowego zużycia paliwa (dużej sprawności) - należy 
równolegle obserwować i ewentualnie optymalizować pro­
ces tworzenia mieszanki i napełniania silnika. Szanse ta­
k iej oceny daje komputerowa technika obliczeniowa, któ­
ra nie tylko umożliwia szybsze ustalenie kierunków celo­
wych zmian konstrukcyjnych niż metoda eksperymentalna, 
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nych �)rac. Przewiduje się, i.e Hydro 2000 już w 1 988 r. 
będzie organizacją handlową specjalizującą się w bada ­
niach nad wodnosamolotem o wielkim udźwigu. Jeżeli 
wszystko potocz)' się zgodnie z planami, nowy gigant 
może znaleźć sif) w eksploatacji już w połowie następnej 
dekady. 

Dlaczego budować wodnosamolot o tak wielkiej zdolności 
prZC\VOZO\.\'Cj? 

Statystyki wskazują, że z ponad 600 mln towarów prze­
wiezionyt:h w 1986 r. tylko 1 O/o przewiozły samoloty, nato­
miast reszta została przewieziona morzem. Zwolennicy 
Hydro 2000 są przekonani, że udział transportu lotniczego 
w przewozie towarów powinien być większy, zwłaszcza że 
wg przewidywań przewuzy towarowe będą stale wzrasta­
ły, także w następnym stuleciu. 

Przydatność wielkiego wodnosamolot1J uwsadnia się tym, 
i:e stopniowo zmniejsza się produkcja statków, a nawet 
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lecz jest znat:znie od niej tańsza. Ta ostatnia jest zawsze 
metodą weryfikacyjną. 
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zamyk::i się stocznie, zaś konwencjonalne samoloty mają 
masę startową nie większą niż 500 t ,  ponieważ większa 
masa wymagał..tbv szt>rszych i dłuższych dróg startowych 
oraz dodatkow."ch kół poclwozia .  

Dlaczel\'o wodnosamolot? 

Daje to możliwość operowania z powierzchni wody, 
może więc rnzwiązać problem związany z przepustowością 
wielu międzynarodowych portów lotniczych. Zworennicy 
giganta twierdzą t'lkże, że będzi2 to ważne dla krajów 
Trzeciego Swiata, które nie są w stanie finansować bu­
dowy dużych p0rtów lotniczych, ale mogą mieć dosta­
teczne powierzchnie wód na wybrzeżach morskich lub 
jeziorach do ek�ploatacji wodnosamolotów. Wg prof. C. 
Dorniera wielki wodnosamolot ·będzie miał przewagę nad 
statkiem morskim, polegającą na większej prędkości, a nad 
konwencjonalnymi samolotami (takimi jak Boeing 747) -­
na jego wysokiej produktywności związane.i z ogromnym 
µdźwigiem. 

Nowocze�na terhnolorria chroni wodnosamoloty przed za­
pomnieniem 

Wodnosamoloty powstały we Francj i przed I wojną świa­
tową, a przestały być używane wkrótce po II wojnic 
światowej. Ich znaczenie zmniejszało się wraz z ogrom­
nym rozwojem samolotów „lądowych'', zwłaszcza (w cza­
sie wojny) bombowców. Trzeba było latać w dzień i w 
nocy, pny każdej pogodzie, podjęto więc bezprecedenso­
wy wysiłek, aby rozszerzyć asortyment i usprawnić dzia­
łanie wyposażenia nawigacyjnego zarówno pokładowego, 
jak i naziemnego. W rezultacie wodnosamoloty nie mogły 
konkurować z nowymi konstrukcjami „lądowymi". Zostały 

. zapomniane nie z . powodu błędów konstrukcyjnych, ale 
dlatego, że zost::iły prześcignięte przez nowe generacje sa­
molotów. 

Jedn:vm· z ostatn ich wodnosamolotów w okresie powo­
jennym był wielki Hughes H.4 skonstruowany do przewo­
zu ładunków i oddziałów wojskowych. Pierwszy projekt 
opracował Henryk Kaiser, a w 1941  r. projekt został prze­
jęty przez Howarda Hughesa. Wodnosamolot był zbudowa­
ny całkowicie z drewna (przez co przylgnęła· do niego 
nazwa „świerkowa Gęś") . Rozpiętość jego skrzydeł wy­
nosi ła 97,54 m, długość ponad 60 m, a masa ok. 250 t. 
Był wyposażony w 8 silników Pratt and Whitney 4360 
o mocy 2208 kW (3000 KM) każdy. Był przez wiele lat 
największym samolotem na świecie, jednakże wykonał 
tylko jeden 1ot, w 1947 r. 

Stowarzyszenie Hydro 2000 jest przekonane, że przy za­
stosowaniu nowoczesnej technologii wodnosamolot o masie 
1000 t, jest bardziej realny i ekonomiczny niż konwencjo­
nalny samolot o tej s::imej masie. 

\Varu'.1ki  prcnumcra ty na 1989 role 

Jest oczywiście wiele elementów identycznych w samo­
locie lądowym i wodnosamolocie o podobnej masie, ale 
w samoloc ie  lądow:vm jest trudn:v prnblem podwozia. Kie­
rownictwo I I.vdro 2000 jest zdan ia, że wprawdzie problem 
f en nic jest tech nicznie nie do pokonania. a le budow,i 
i eksploatuc,ia tego zespołu dla bard:m ciężkiego samolotu 
lądowego jest nieekonomiczna. W wudnosamolocic o du­
żym tonażu dodatkowa masa związana z wodowaniem -­
(szczelny kadłub. pływaki skrzydłowe itp.) stanowi mniej 
niż 7% całej mmy samolotu, a opór spodu kadłuba ukształ­
towanego wg wymagań hydrod.vnamiki relatywnie spadn 
prz1· wzroście masy samolotu. 

I-Iydro 2000, który bęclzie prawdopodobnie ' wyposażon:,, 
w 8 !ub 1 0  silników nowej generac.i i  ·o ciągu 300 do 350 
kN (CF6802C, PW 4000/4158,  RB2 1 1-525D4D) , miałby latać 
z prędkością poddźwiękową 700+800 kmih. Mógłby poko­
nywać odiegłość ponad 6500 km z ładunkiem 400 t lub 
odległość do 20 OOO km bez ładunku i bez uzupełnienia 
paliwa. Pojemność ładowni wynosiłaby ok. 2800 m3. Po­
zwoliłoby to zabierać kontenery wszystkich typów. Mógłby 
też być v;ykorzystywany do poszukiwań i cło operacji woj­
�kowych . np. do przewożenia dużych grup ludzi i sprzętu 
(łącznie z czołgami) do rejonów niedostępnych np. wsku­
tek zniszczenia przez siły natury . 

\Vg admirała Roux, produkcja trzech Hydro 2000 wy­
mag.:.łaby zatrudnienia 2000 ludzi i mogłaby być podj�ta 
przez jakikolwiek zakład produkujący samoloty. 

,Jak każd.v nowy projekt, Hydro 2000 ma też nic tylko 
zwolenników, ale i przeciwników. Stowarzyszenie uzyskało 
akceptację wielu wytwórców, takich jak :  Shin Meiwa (Ja-• 
ponia) . Dyrektor ds. rozwoju strategicznego tej firmy zgo­
dził się na udział w komitecie wykonawczym Hydro 2000. 
Hydro 2000 spotkał się bkże ze sceptycyzmem. zwłaszcza 
ze st rony l ini i  lotniczych. J.(oordynator jls. przewozu towa­
rów w IATA, Mark Hawes, wątpi w realność opłacalności 
przedsięwzięcia. Twierdzi on, że chociaż wyższy udźwig 
powinien przynieść niższe koszty jednostkowe, to jednak 
użytkownicy będą mieli poważne kłopoty z pozyskiwaniem 
jednonizowo tak wielkich partii towaru. Jest on także 
przekonany, że eksploatacja wodnosamolotu utrudni prze­
wóz łamany "') ,  powodując opóźnienia w przemieszczaniu 
towarów. 

Stowarzyszenie Hydro 2000 nie ulC'ga jednak tej argu­
mentacj i i zdecydowało przeprowadzić dyskusję nad pro­
jektowanym przedsięwzięciem na forum sympozjum nt. 
przewozu towaru. Postanowiono szczegółowo wyjaśnić wszy­
stkie elementy swojego projektu, a zwłaszcza te punkty, 
które spotkały się z pesymistyczną oceną producentów 
i l ini i  lotniczych. 

•) Przewóz łamany przewóz tego samego la dunlcu kolejno 
ró�n ym i  środkami t ransportu. 
ŻRÓDŁO: l AT li R.::v_iew, nr ?./1987 

Prenumeratorzy zbiorowi - jednostki gospodarki uspołecznionej . instytucje i organizac.Je  społeczne zamawiają prenumeratę dokonu­
jąc wpła ty  wyłącznic na  blankiecie „wplata-zamówienie" ( jest to „polecenie przelewu" rozszerzone dla potrzeb Wydawnictwa o część 
clot�·cz.Jc;i zamówienia). Blankiety te będą dostarczane dotychczasowym prenumeratorom przez Zakład Kolporta żtt. Nowi prenumera­
torz�, ot rz::mają je po zgłoszeniu zapotrzebowania (pisemnie lub telefonicznie) w Zalcladzle Kolporta żu. 

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawiaj ą  prenu meralę dokonuj<1c wpłaty w UPT lub ;:,/BP na b lankiecie NBP. N" 
odwrocie wszystkich odcinków blanlcietu należy wpisać tytu.l cza sop,sma , okres prenumeraty, l iczbę zamawia n ych egzemplarzy oraz 
wartość wpłaty. Wpłacać należy na  konto : Państwowy Bank K redy łowy l i  T/O Warszawa nr  370015-7480-133-l l .  

Prenumerata ulgowa - przysługuje wyłącznie osobom fizyczn:.;m - członkom SNT,  studentom i uczniom szkól zawodowych. Warur1-
l<:iem prenumeraty ulgowe.1 Jest poświadczenie blankietu wpłat y  (przed jej dokonan iem) na wszystkich odcinkach pieczęcią Kola 
SNT, wyższej uczelni  lub szkoły. Sposób zamawiania prenumera ty ul gowe.1 je�t taki  sam juk prenumera ty indywidua lnej .  W prenu­
meracie ulgowej można zamówić t ylko po 1 egzemplarzu ka żdego �zasopl�m:i. 

Uwaga ! Miesięcznik Aura może być zamawia ny w prenumeracie ulgowej również przez uczniów szkól ogólnokształcących. 
Prenumerata ze zleceniem wysyłki za granicę - zamawia się ta k jak prenumeratę indywid ualną. Dodatkowo n:alcży poclac': na blan­

kiecie wpłaty nazwisko i dokładny adres odbiorcy. Cena prenume raty ze zleceniem w ysyłki zfl gr;,nicę jest dwuk rotnie wyższa. 
Wpłaty na pren umerat<; są przyjmc,wane w terminach : 

- do rn listopada na ka żrJ,, lcwa rtal, I i I I  półrocze ora z cal,' rok m1 stępn,,,  
- do 28 luteg0 na I I ,  lll  i IV kwartał oraz Jl  półrocze, 
--· cto 31 ma.Ja na  J I I  i IV  kwartał oraz II  półrocze. 
- do 31 sierpnia na IV kwartał .  

Zmiany w prenumeracie :11ożna zgłaszać pisemnie t;i·lko w ww. t erminach. 
Informacji o prenumeracie uu ziela - Zakład Kolportażu W:>'daw nictwa NOT SIG/v!A (u l . Bartyel<a 20, 00-716 Warszawa) skr. poczt. 1 104,- 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 24.8, 249, 293, 297, 299 ll.lb 40-30-86 i 40-35-89. 
Egzemplarze archi\\'alnc czasopism - można nabywać za gotówkę w KlulJie Prasy Technicznej, Warszawa, ul. Mazowiecka 12 (teL 26-80-16) lub zamówić pisemnie. Zamówienia na egzemplarze archi walne czasopism przyjmuj e :  Zakład Kolportażu, Dział Handlowy, 00-950 Warszawa, skr. poczt. 1004 (tel. 40-37-31 ) ,  na rachunek dla instytucji lub za za!iczcniem pocztowym dla osób fizycznycl 1 .  
·wstępna cena prenumeraty TLiA na 1989 r . ,  kwartalna normalna 900 zł ,  kwartalna ulgowa 180 zł, półroczna normalna  1800 zł, pół­

roczna ulgowa 360 zł, roczna normalna 3600 z!, roczna ulgowa 720 zł. 
_ \V przypadku zmiany cen w okresie objętym prenumeratą, prenu meratorzy są zobowiązani do dopłaty różnicy cen. 
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Z DZIEJÓW TECHJ\lIKI LOTNICZEJ 

Osiemdziesiąt lat· śm igłowców (V) 

Smiglowicc F"· 6 1  (1936 r.) 

Spośród w;:;,.ystkich śmigiowców zbudowanych w Europie 
w lat3.ch trzydziestych (CAGI 1 -EA w ZSRR, Florin w 
Belgii, Breguel-Dorand we Fr�mcj i ,  Flettner Fl-185 w 
Niemczech, d 'Ascanio we Włoszech) , niemiecki śmigłowiec 
Fw 6 1  uz.vskał największy rozgłos. Fw 6 1  był udanym 
śmigłowcem u z,1akomitych właściwościach lotnych i osią­
gach. Żaden inny ówczesny śmiglowlec nie był lak opi ­
sywany w prasie  i f i lmowany, jak Fw 61 ,  żaden też nie 
był tak \\' i cloWi$knwcJ pn�zentr,wany publicznie. Było to 
działanie  �:wi<1dome ;  informacje o lotach rewelacyjne60 
śmigłowca miały prze!rnnać świat o wyiszości niemieckiej 
techniki nad i nnymi.  

Twórq Fw 61  był d1· i nż .  (późniejszy 1wofesor) Heinrich 
Karl Fockc. uta lentowany konstrnktor lotniczy, majr1cy 
na swoim koncie wiele udanych projektów samolotów. 
Jego m.in. dziełem był niezmiernie popularny akrobacyjny 
dwupłat I<'w 44D St ieglitz i niekonwencjonalny samolot V✓ 
u kładzie kaczki F 1 9a Ente. 

H. K. Focke zainteresował się techniką wiroplatową w 
1931 1· Uzyskał wtedy dla firmy, której był współwłaści­
cielem (Focke-Wulf-Flugzeugbau GmbH w ·Bremie) licen­
cję na budowę w Niemczech angielskich wiatrakowców 
Cierva. Pierwszy licencyjny Fw C-19 został zmontowany 
w 1933 r .  i jako pierwszy w iropłat wziął udział w locie 
okrężnym wokót N iemiec (Deut�chlandflug) . Dwa lata póź­
n iej zakł::idy w Bremie opuściła seria wi :, l rakowców Fw 
C-30. 

Produkcja licencyjnyC'h wiatrakowców była jednak d la 
Fockego tylko etapem w budowie śmigłowca, o którym 
myślał od dawna prnwmlząc teoretyczne studia zagad !1iC• 
nia i krytycznie analizujac d0tychczawwe eksperymenty 
podejmowime za gnmicą .  Doszedł do wniosku, że optymal­
nym układem dla śmi głowca j0st ukłc !d poptzeczny z dwo ­
ma wirnikami umieszczonymi  po bokach kadłuba. Niepo­
wodzenie Ameryk,rninn E .  A .  Berl'nera. który próbował 
zrealizować taki u ldad w 1D22 r. n ie zrażało Fockego. 

H. K. Focke rozpoczął prace projektowe nad śmigłowcem 
Fw 61 w 1934 r. Najpierw zbudował model swobodnie l L1 -
tając:y o masie 4,9 kg, napędzany miniaturowym dwucylin­
drowym dwusuwowym silnikiem n mocy 0,5 kW (0,7 KM) . 
Model ten latał poprawnie, w jednej z prób os iągnął wy­
sokość 18  m. Nastt;"pnie Forke poddał próbom w tunelu 
aerodynam icznym wirnik śmigłowca w naturalne.i wielko­
ści, a w laboratoriach mechaniczny;::h elementy napędu 
i układu przenoszenia morv Dopiero później przystąpi ł  do 
budowy kompletneg,J � rn iglo vca przeznacwnego do  pró!:> , 
w locie. 

Centralny zespól śmigłowca stanowi ł  zmodyfikowan.,· 
kadłub samolotu akrobacyjnego Fw 44D St ieglitz. Miał on 
dwa kratownicowe wysięgniki  boczne, na końcach których 
zostały umieszczone wirniki nośne oraz nowe czterokołowe 
podwozie z kólk : em przednim i pomocniczym kółkiem ogo­
nowym. Przeróbce poddano również oryginalny silnik sa­
molotu, 7-cyl i ndrowy gwi azdow�, Siemens Sh 14 A, roz­
wijajt\CY maks. moc 1 18 kW ( 1 60 KM). Przeróbka polegała 
na stworzeniu dodatkowego wyjścia walu napędowegcJ 
z tylu skrzyni korbowej . Na przedniej końcówce walu znaj ­
dowało s ic śmigło o średnicy zmniejszonej do polowy. 
pełniące tylko funkcję wentylatora ch łodzącego silnik, na­
tomiast na końcówce tylnej było osadzone rozdwojone 
wyprowadzenie mocy dla napędu wirników. Walki karda­
nowe przf'nosiły moc do wirników. W zespole wyprowa­
dzenia  mocy z silnika znajdowało się sprzęgło. 

Każdv z wirników nośnych Fw 61 miał średnicę 6 m 
i składał się z trzech łopat o obrysie podwójnego trapezu. 
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Łopaty by�y oaadzone w gl:owicach na przegubach wahań. 
Konstrukcyjnie łopaty były zbliżone do łopat. wiatrakow„ 
ców Cierva. W głowicach znajdowały i, ię mcc:hanizmy 
zmiany skoku ogólnego. zawierające urządzenia do auto­
matycznego przestawiania łopat na kąty autorotacj i w ra­
zie awarii napędu oraz semi- tarcze steruj11ce do wymusze­
nia przechylenia tarcz wirników w pluszczyźn i� podłużnej. 

Sterownicami p i lotaiowymi w Fw 6l b/ly : d r; :iże!, ste­
rowy, pedały i dźwignia skoku ogólneg0. Przy ruchach 
poprzecznych drążek wywoływał różnicową ,:m ianę c iągów 
obu ,virników, było więc moiliwL� poprzeczne sterowanie 
śmigłowce>.. Przy ruchach podłuinych dqżck powodował 
jednakowL� dla obu wirników pr,:'"chylanie ich tarcz. Pe­
dały wywoływały przechylenia tarcz przeciwne dla obu 
wirników. Dźwigni a  skoki.i zmieniała jednakowo cią� obu 
wi rników j ednocześnie. 

Po pomyślnych próbach na uwięzi ,  w k tórych Fw 61 uno­
sił się 1 m nad ziemią, 26 czerwca 1936 r. pi lot inż. Ewald 
Rohlfs wykonał pierwszy swobodny lot na Fw 61 .  Pierw­
szy lot trwał zaledwie 28 s, ale czwarty -- już 16 min. 
\V pierwszych lotach śm;glowiec był maksymalnie odcią-
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zorty, nawet k1dlub zo:.,Lat µozb:nviony plÓctcnncgo pok1'} • 
cia. Postęp 'N próbach był bardzo sz�'bki. 10 maja 1937 r. 
E. Rohlfs po raz pierwszy wprowadzit Fw 61  w stan 
autorotacji i t1ciował autorotacyjnie. W lutym 1!)38 r. p i ­
lotka H:mna HeiL,ch, pierwsza kobieta latająca na śmiglo\v­
cu, zadernonst r,;wala publicznie Fw Gł w wielkiej h ::ili  
widowiskowej Drntsrhiandh:1110 w Berlinie. 

To, że Fw !i l był udaną konstrukcjq_ potwierdziły re­
kordy, ustanowione na tym śmigłowcu i zarejestrow;:ine 'N 
FAI. 25 c7.erwca 1 937 r. pilot Ewald Rohlfs popraw i ł  
z 44  na 80,6 k;-n światowy rekord odległości lotu śmigłow -
ca w obwodzie zamkniętym, ustanowiony przez francu­
skiego pilota l\faurice C'lai sse'a na śmigłowcu Bregue�­
-Dorand G_vroplane. W tym �amym dniu, osiągając wys0-
kość 2439 m, E. Rohlfs pobił również wynoszący zaledwie 
158 m oficjalny rekord tcgc, samego śmigłowca. Innymi 
rekordami Fw 61  były : . ustanowiony 26 czerwca 1937 r. 
rekord prędkości 1 22,533 km/h (poprzedni wynosił 99,G9'.: 
km/h) i cz:is11 zawisu -- 1 h. 20 m i n  19 s. 25 października 
1937 r .  Hann;:i Reitsch usta1nwiia rekord odległości w 
przelocie po prnstej na tn1sic Slendal-Bcrlin --· 1 08,9 km. 

11 ,·s .  3. Pierwszy lot �mlglowca Fw 61 

1 275 km) n ie  mogla być uznana zo. rekord, gdyż została 
osiągnięt::l w locie bez kontrnli kom1�;:irzy sportowych. Po­
dobn ie  było z najdluższ_\·m lo tem. trwającym 2 h 20 min. 

Fw Gł l:,ył  z1?uc1owany w dwu egzemplarz.'.ich : D-EBVU 
(VI )  i D-EKRA (V2) . D-EBVU \Vl )  miał oprofilowane 
przednie kółka podwozia i opływowe owiewki na glów­
nyc:h ruruch bocznych wysięgni ków. Obydwa śmigłowce 
zoslaly zr.iszczone podczas a lianckich bombard< ,\VRl'i Berli­
na. Po wt,j n ie w RFN zbudowano wiernq kopię Fw 6 1 ,  
która znc1,iduje s i ę  w zbiorach iVIuzeum śmigłowców (Hub­
schraubermuseum) w Bi.ickeburgu w Dolnej  Salconii w 
RFN. 

Dane techniczne 

średnica wirników nośnych 
Powierzchnia tarcz w irn ików 
Długość 

a,oo m 
56,5 m2 

fi,80 m 
8.20 m 

1 4,00 m 
nys. 2. Pierwszy prototyp śmigłowca Fw 61 D-EBVU 

Długość z wirnilrnmi 
Szerokość z w irnikami 
Masa własna 
Ladum:k użyteczny 
lVIa<;a w locie maks. 
Predkość l otu maks. 
Zasięg 

Y50 kg 
1 50 kg 

1 100 kg 
1 22,5 km 'h 

275 km 
20 czerwca 1 938 r. rekord ten poprawił Carl Bode n:i 
230,3 km. Ten sam pilot 29 stycznia 1 9:rn r. ustanowił n::i 
Fw 61 nowy światowy rekord wysokości lotu śmigłowca 
3427 m. Największa odległość, którą przeleciał Fw Gł 

Długotrwałość 
Pułap praktvczny 

ceł. ze s .  24 
ZWIEFZY ;siSKI J . :  Hydro 2000 - a h uge 
heast of hurdcn. TLiA, vol. XLI I I ,  1983, 
No 8, p. 20 

The project o[  a h uge t ransport hydro­
µlane idcntifled as Hydro 2000 has bee!l 
<lescri llc- .1 in the arliclc. 
W ł' KOWSKI R . : Eight y years or helicop­
ters  (V).  TLiA,  vol .  XLIII .  1988, No 8, p .  22 

The fifth p:i rt or the article brings u-,e  
description of the Fw 6 1  helicopter de­
signcd by Heinrich Karl Foche i n  1936. 

ZUS.t\M:MENF ASSUNGEN 
PERLIŃSKI 
tni l i t lirischer 
Jahrhunderts. 
8, S.  4 

J . :  Ent wicklungsrichtungen 
Flugzeuge bis Ende dieses 
TLiA,  xun Jhrg „ 1988, H. 

In dem Aufsatz werdcn die Entwlcklungs­
richtungen mili Ułrischer Flugzeuge in den 
nachsten zwam:,g Jahren, sowie die in die­
sem Zusammenhang stehen.den Probleme 
der Modernis1crung und der Kooproduktlon 
bel dcm Eau der Kampfflugzeuge behan­
delt. 

I GILEWSKI K., / GRUCHALS KI L.: Passa­
gierllugzeu�e der Zukunft im NASA-Pro­
gramm. TL!A, XLI I I  Jhrg., 1988, H. 8 ,  S. •l 

In dem Aufsalz werden Arbeiten crortert. 
die auf die Entwicklung der Passagiernug­
zeugc durch Vervollkommung von Compt:­
tern, der Anlrlebc (haupts�chlich des Ven­
tilator-Luftschraubenantriebes), der Ver­
bundwerkstoffe, der Aerodynamik und d�r 
automatischen Steucrung, geziclt slnd. 
BORGOŃ J. :  Die Lebensdauer der Luft­
schiffe. TLiA, XLIII Jhrg. ,  1988,  H. 8, S .  9 

Der Autor stent ziemlich einseltll! mehre­
re Beispiele der Lebensdauer von Kampf-
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fi ugzeugcn vor. D:' llci wcrclen Gedi ngun­
gcn crortert ,  cltc f[tr die  Le bcnsclauer a us­
�c i i l oggebend sind. 

SZCZECIŃSKI J. : Ergelrnisse von Compu­
terherechnungen des Fiill- und Zusammen­
setzung5faktors des Brennstoffgcm i se hes filr 
einen Vergaser-Kolbenmotor .  1'LiA,  XLI T T  
,J l irg., 1938, H .  O ,  S .  17 

Der Autor cr0rtert den Aufbau clcs Be­
, cchnungsrnoclells zur Bestimmung des 
Fi.i l ! - U>"ld zusam mensetzungsfalctors des 
Brcnnstoffgcrnisches filr ei ncn Vergaser­
- Kolbenmotor in A bhanf!,igkci t \·on der 
Drchzahl der Kurbelwelle und von der 
Arbeitshohe des Motors. Es werclcn die 
DerccJ-,nungsergcbnissc dargcstellt, analy­
siert nnd Llic sit'h daraus e.rgebencle Fcl­
gerucgen a n geliil1 rt .  

ZWIETiZYŃSKI J . :  IJyu ro 2000-pin r ies ig r>, 
Trag· t , n .  TLiA , XLl l I  Jhrg. ,  1988, l-L U ,  
s .  20  

Der A u fsatz 1st den Baupl!lnen elne'l 
grossen Wasserf!ugzeuges Hydro 2000 !Ur 
Transport2weck1? gcwldmet. 

WITKOWSKI R. : Hubschrauber sind ach�-­
zig Jahre alt (V). TLiA, XLIII Jhrg. ,  1983, 
H. 8 .  S .  22 

Im 5. Teil des A ufsatzes wird der Hub­
schrau bcr Fw 61 von Heinrich Karl Foche 
aus tłem J&hre 1936 beh2ndelt. 

CO,JJ:EP)KAHHJI 
TTEPJUIHbCKl.f E.: Hanpanne,mn pa3m1rn<1 eoe11HLIX 
caMoJJeTOB no 2000 r. TJTHA, T. 43, 1 988 r., Xe 8, c. 4 

CTaTbJł' onHCbmaeT HanpaBnemrn: pa1D'PITR11 DOe!JIJbIX 
caMoJJeToB n Te,,emte GrrnA-.:afrmero .n.ncnaAuaTn.llenu,. 
o6Cy,KnaeT npo6nCMbl CBfl3llRF.:bIC C l\fO.LlCpnH3UUHCff 
H COTPY.llHBtJCCTDOM npeAnpPJRTBł[ npll npOHJBO)lC'fBC 
6oc1n,nc caMoneroB, 

2 h 20 min 
3127 m 

, f'HJJEBCKJ.-1 K. 1 , rPYXAJlbCKvl Jl : flacca"'11pc,mc 
ca><OJJCTh! 6YAY1UCro B nporpaMMC HACA. TJinA, T. 4 1 ,  
1988 r . ,  'o 8 ,  c.  6 

YKa1::nrM ps50ThI no onpenc:ienruo rranpaBnemtH' 
paJJllłTHSI HOBbIX mlCCllifCHPCKHX ca ,10neTOB nyTeM 
coaepmcHCTBOBaHH11 KOMnMoTepoo, Cl1Jl08WX YCTUHO­
DOK (c nenTHnHTOJ)flb1'.Wll BTIHTaMH). KOMTIO3HTOBhl.X 
MaTCpHa.'108, aJpOJ[BHH!'.10'!.'.H li aBT0!\.1.l T:P{CCKOro ynpaB­
nemi R .  

bOPrOHh E . :  ,K'nnr:1rcT1„ Gu1„"l,ymm,1x cy.Qoe. TflnA, 
T. 4J, 1988 r., No 8, C. 9 

ABTOp nononbHO OllHOCTOl)OHHC npCJICTaenneT MHO­
rr-io npwMephr )KffBYl1Ccn1 6oeBLJX caMOJTCTOD. On11� 
CbrnaeT Tnt0tce !pa,nopLt, nmrn,oume Ra yponenh )Kl1BhI� 
qCCTH. 

11.{EU.WHbCKM E . :  P"1ym,TnT01 1w\11 1Mo-rep11L1x pac­
�CTOB 1co'Jcf>clmunet1Ta wu10.r1 11ctrnfl H cocTau:1 ropio'łcii 
C'MCCH 1mp61oprnop11oro nopmucsoro /J!Jłlr:tTe.iu:r. TJlRA, 
T. 43, 1 988 r., No 8, C. 1 7  

Ormcasa pactreTna.s1. Mo,neJib, np1rnsrr a .UJHI onpe,lle­
ne1nu1 KOJ$cl>Ha:HeeTa Banonnem-rn M cocTana ropro'łcA 
CMCCH Kap6roparopnoro nopwnenol o .naJ1rarena KaK 
<l>YHK[{lłll OT CKOpOCTJł npamen1111 KOfiCH\fJ.TOro B8.JTl!l 
n BbJCOTbI pa60ThI nnnraTena. Tip1rncnc1101 n npoana­
JlRJBpouaRhl pe1ynbTQThI pacąeTOB a T;)K)KC npaKTH• 
1łCCKHC DhIBO,QbJ. 

3BE)I{J1HbCKH .si . :  THAPO 2000 - rpaHAIIOJltl,111 
TpancoopTHhlii caMo.r10-r. TJJuA, T. •D, 1 988 r .. NQ 8, 
C. 20 

CraTLSł OTTHCLJDaCT ri.rrn.HbI TIOCTporiKH I paR,łllł03ROro 
Tpancrropnroro ninpocnMoneTa rH,!l_po 2000. 

BHTKOBCKl/f P. :  Boce'1LAecwł 110-r 001no.,CToa (V), 
TJ1>1A, T. 4J. 1988 r . ,  N'• 8. c. 22 

B IlftT0il craTbe HJ :noro UldKJT� onecnH BCpTOJTeT 
<l>n-6 l CKOBCTPYlfPODRHIIblfi XarmpMXOM KapnoM 
<l>OKKe, a 1 936 r. 
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WYDAWN ICTWO CZASOPISM I KSIĄZEK TEC H N ICZNYCH 
SIGMA Przedsiębiorstwo Naczelnej Organizacji Technicznej 

SPIS TREŚC I 

i\l. OstapkO\\ i c z :  C,\"ll\ Z,l>t„pii: An-24 . 
ZE S WIATA 
STATYSTY KA LOTN ICZ A :  Ocena �zyboweów i motoszybowc6w. Wcµ6l­

czynnlkl handica powe u�I al one przer. Aeroklub !sf'N nn zawody 
w 1988 l'. 

l<SI ĄŻl<I LOTNICZE 
,I . Pe rliński : J< l f•runKi r ,z woju sao ,olotGw wojskowyd1 cło �uuu r .  
POLSKIE PA'l E::-JT\.' LOTNICZE . 
I K�i-ilewskił ,  L. (; ,· uch� !sk i :  Samoloty pasaże rski.- przyszlo�ci \\' pro-

gramie NASA . . - . . 
Port lotniczy clla STOL w Londynie . . . 
J. Borgoń: 7.y wotność �tatków powletrzuych 
K A RTOTEKA TLi A :  Tf,;AM Minlmax 

Lider 
TECHN ICZNY SŁOWNIK LOTNICZY : Przemy�! lolni czy  
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P E RLIŃ S K I  ,1 . :  K ;c runki rnz\\ oju ,:1mol0• 
t ó \\' wojskowych  do  !OOO r .  TLi A ,  t . XL! ! ! ,  
1988, nr 8 ,  s .  4 

W artyku:c omówiono k ierunki rozwoju 
samolotów wo_jskowych w n'- .l bliższym dwu­
dziestoleciu, rozważono prou:cmy związane 
z modernizacją i koprodukc.in w burlowie 
sa1nolotuw bo_jowych. 

i c::_ J LEWSKI K .. l G H UCHALS K !  L . :  Samo · 
lcty p:1s:lżel'skie }J rzyszJości w prof�ran1it) 
, ' .\SA. Tl.I .  . t .  X L! l ! ,  1388, nr 8, s. 6 

Przed,tawiono prace mające ukierunko­
wać, rozwo.i nowych samolotów pasażer­
sk ic l 1  przez udoskonalenie komputerów, ze­
społów napęctowyc!1 (głownie śmigłowenty­
l �  t orowycl1 J . mater iałów kompozytowyelt. 
�."l L• rod::, nami ki i a L : 1 orno t ycz ncgo slero,vania. 

BUHUOS .! . : Ż y \, o t  noSć .st ;o.LJ,;ów PO\\ i t•! rl· 
nych. TLiA, L . XLl ! ! ,  1�88, nr 8, s. 9 

A utor dość jednost ronnie przPdstawia 
l iczne przykłady żywotności samolotów bo­
jowych. Omawia także uwarunkowania cte­
eyduJące o poziomie zywotności .  

SZCZECINSK! J . :  Wyniki komput erowych 
obliczeń współczynnika napelni<:nia i skla ·  
d u  mieszanki gaźnikoweg-o s i lnika tlokowe­
i:o. TLi A ,  t .  XLl l l ,  1988, nr 8, s. 17 

w artykule cm6wiono !)Udowę modelu 
obliczeniowci.:o służącego cło wyznaczenia 
współczynnika napełnienia i składu . mie­
szanki pallwowe.1 gaźnikowego silnika tło­
kowego w funkcji pr�dkości obrotowe.i wa­
łu l<orbowego i wysolw�ri pracy silnika. 
Przedstawiono i przeanalizowano wyniki 
e:bliczel'l oraz podano wypływaj9ce z nkh 
pn l<tvczne wnioski. 

ZWlEHZYisSKI J.: Hydro 2000 - olbrzy,ni� 
. , juc1ne 7.\.\' ic 1 zę". TL !A ,  t. XLl I I ,  1988, n r  8, 
s .  20 

Artykuł n,vwi o µlanacl1 lJuclowy wi<=l­
k i (•go transportowe;40 wodnosamolotu Hyctrn 
2000. 

WITKOV/SKJ H. • O,iemd.�iesi:1t l«t śm\t:·  
łowców (V) . TL i .'\ ,  t. XLIJ I ,  198U, nr  8, s .  22 

W cz. V artykułu omówiono śmig!owic,:­
Fw 6 1 ,  konstrukcji Hci n riei13 Ka rla Foche, 
z 1 936 r. 
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PEHLINSKI .J . :  Some a�pects of mili  tary 
a i r r.raft de,·elopn,ent by 2000. TLiA .  vol . 
XLII I ,  1%8, N„ 8, p. 4 

Ti1e pro�pects or th,, military aircraft 
cleveloprn ent over the two forthcoming clc­
cadcs h a v e  been t raced considering mo­
d<"rnizat ion nnd co-pro(luction aspects in 
c·o1nbat &i n.· r" ! t  const n 1ct ion.  

)_��EWSKI _l·(J C H UCHALSK1 L. : Passcn­
ger aircraft of t he future in NASA prtJ­
i;r:imme. TLi A,  vol. XLT I I ,  1988, No 8, p_ o 

Design work l ias  bcen c l iscussccl aimed 
at de·velopi ng new passenger ai rcraft t,y 
consider:1blc i m provement i n  computer 
systcn,s. power pl:tnts (mainly usmg ducted 
p ropellers). ccmposite matcrials, aerodyna­
n, ics and c,L• tornat 1c  eoni rol systems. 

[JQRGO:-1 .J . :  A i rcraft service l i fe .  TLiA,  
vol. XLilI, 1 988, No 8. p. 9 

Th e u uthor 1,rcscnts, in a bit one-sided 
manner, nu,ncrous exarnples of a combat 
aircraft service l i fe. The concl it ions wh1c11 
affect i t  Psscn lial!:,• are di scussed i n  t h e  
article. 

SZCZECI NSKI J . :  The results of computer  
calculations of filling factor a ntl fuel mix·  
ture composition in carburc1 tor  piston en­
gine. TLiA ,  vol .  XL1Tl ,  1988, No 8, p. 1 7  

The nul lwr cliscusses the construction ol 
anałyiical model to establish the fillin� 
factor and fuel mixture composition in  car­
lJureltor piston engine as a function of the 
erankshaft rotatlonal speed and the engine 
working all ,tL,de. The calculation results 
have been analysed to cleri ve practical 
concluslons. 
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Z PZIA&ALNOŚCI SEKCJI I.OtMICZYCH Slt-ffs I SITK _.. 
Odczyt nt. badail w locie samolotów I śmi• 
głowców 

27.01 .1988 r. w Domu Technika NOT w, 
Warszawie, na zaproszenie Sekcji Lotni­
czej i Kola SIMP przy Instytucie Lotni-­
et.wa prof. dr hab. inż. Zbigniew Dżygadlo 
wygłosi! odczyt nt. badar1 w locie samo· 
lotów i śmigłowców. Wykład był opracowa­
ny na podstawie materiałów z 18 sympo • 
zjum „Flight Testing World Wide" zorga­
nizowanego przez Holenderskie Stowarzy­
szenie Inżynierów Lotniczych, które odby­
ło się w Amsterdami e w dniach 28.09-,­
+02.10.1987 r. Wzięło w nim udział 80 ucze­
st ników, wygłoszono 40 re!eratów. 

Na sesji „Technika b::idali w locie'' przed­
stawiono m in. ref eraty nt. stanu badań,  
ostatnich wynl!{ÓW oraz dalszego programu 
prac nad samolotami bojowym! o zaawan­
sowanej technologii (Advanced Fighter 
Technology Integration - AFTI). 

Na sesji „Identyfikacja sytemów" wy­
głoszono referaty o identyfikacji charakte­
rystyk aerodynamicznych, obciqże1'1, właści­
wo�ci pllotażowych, osiągów samolotów i 
&miglowców na podstawie wyników bada1i 
w locie. 

Na sesji „Aparatura pomiarowa" refero­
wano nt. systemu gromadzenici i opraco­
wywania wyników pomiarów w locie, tele­
metrycznego cyfrowego systemu gromadze• 
nia,  opracowywania i ::malizy wyników ba­
dań w locie w czasie rzeczywistym. 

Na sesji „Badania pr;duk.ładów" przedsta­
wiono referaty nt. elei,trooptycznego syste­
mu do pomiaru ugięć powierzchni nośnych 
w locie (Flight Denection MeaĘurement 
System - FDMS), badania w locie napędu 
z dwustopniowym wentylatorem nie obu­
dowanym. 

Sesja piąta hy!n prceglqdem pomiarów 
badawczych m.in.  takich, jale Program 
prób odbiorczych samolotu D.707 NATO 
E-3A: Program mlnimalizac.1 i  czasu badań 
w locie samolotu przeciwpożarowego Co­
nair/Fokker F-27; Program badań w Joele 
samolctu pasażerskiego A-320; Program ba­
da11 w J ocie samolotów Fokker 50 i 100; 
Program budowy europcJskicgo samolotu 
bojowego EF"A; Ośrodek Badań w Locie 
Sil Powietrznych USA dziś I .J utro. 

Generalny wnl oselc wynik�j ący z sympo­
zjum można ująć nnstępu.1ąco:  badania w 
locie są najszy bciej rozwijającą się dzie­
dziną lotnictwa i decydują o powodzenici 
każdego projektu. 

T. Ku.rcyk 

Polskie eksperymental n e  l<0nstrukc,je  szy­
bowcowe i m otoszybowcowe 

�.02.1989 r.  w Domu Technika NOT w 
Warszawie, na zaproszenie Sekcji Lotniczej 
I Kola SIMP przy !r. stytucle Lotnictwa. 
doc. dr inż. Tadeusz Kostla wygłosił pre­
lekcję pt. ,,Polskie ekzperymentalne kon­
strukcje szybowcowe i motoszybowcowe". 
Prelegent jest znanym działaczem SIMP, 
byłym pilotem szybowcowym i samoloto­
wym, konstruktorem szybowców, za kt6n:, 
otrzymał zespołową nagrodę państwową. 
Obecnie kieruje Branżowym Ośrodkiem In­
formacjl Naukowej, Technicznej l Ekono­
micznej w Instytucie Lotnictwa. 

Doc. T. Kostia omówił polski e  ekspery­
mentalne konstrukcje szybowców i moto­
s,ybowców z okresu przed i po 11 wojnie 
światowej ilustruj ąc je historycznymi już 
zdjęciami.  Do najlepszych doświadczalnych 
konstrukcji przedwoj ennych zaliczył pierw­
szy eksperymentalny szybowiec w układzie 
bezogonowca ze skrzydłem w obrysie delty 
Dzlaba, opracowany w 1923 r. przez mjr. 
Inż. Stefana Malinowskiego i bezogonowiee 

J N-1 żabuś 2 z usterzeniem kierunku na 
końcach skrzydeł, opracowany w 1932 r1 
przez inż. Jarosława Naleszldewicza, a tak­
że zbudowane w 1937 r .  dwa eksperymen­
tnlne i-miejscowe motoszybowce ITS-VIII 
i ITS-VIIIW. Ponadto przedstawi! oryginal­
ne hamulce w szybowcu PWS-101 oraz kla­
py szczelinowe w szybowcu PWS-102. 

Po wojnie podjęto prace nad szybowcami 
w;cczynowymi, treningowymi, szkolnymi l 
akrobacyjnymi. Dopiero w następnym eta­
pie rozpoczęto prace doświadczalne nart 
układami szybowców nieortodoksyjnych w 
poszukiwaniu nowych możliwości dla wy­
czynów szybowcowych. Ich rezultatem było 
zbudowanie szybowców eksperymentalnych 
IS-5 Kaczka, bezogonowca SZD-6X Nieto­
perz, SZD-20X Wampir 2 ,  laminarnego IS-7 
Osa, SZD-14X Jaskółka M z usterzeniem 
motylkowym.  

Wypracowane doświadczenia w pełni zo­
stały wykorzy�·tane w późniejszych opraco­
waniach wysokowyczynowych szybowców 
ortodoksyjnych. 

T. Kurcyk 

Odczyt pt. Analiza przyczyn uszkodzeń czG· 
�ci konstrukcji lotniczych jako kryterium 
oceny trwałości i niezawodności 

23.02.1988 r. w Domu Technika w War­
szawle ze'3t al zorganizowany przez Sekcję 
Metaloznawstwa I Obróbki Cieplnej oraz 
Kolo SIMP przy ITWL oclczyt pt . , ,Analiza 
przyczyn uszkodzeń części konstrukcji lot­
niczych jak0 kryteri urn oceny trwalośd 
I niezawodności", wygłoszony przez doc-. 
mgr. Inż. Emila Gruszczyńskiego - pn1-
cownika naukowego ITWL oraz wiceprze­
wodniczącego Oddziału Warszawskiego 
SIMP. 

Na wstępie prelegent sformułował defi­
nicj ę niezawodności, niesprawności i trwa­
łości konstrukcji oraz postawił tezę. że1 
określenie przyczyny niesprawności może 
być podstawą poprawienia niezawodności 
i zwiększenia trwałości konstrukcj i .  

Następnie inż .  E. Gruszczy11ski podał wy­
maganla stawiane elementom i zespołom 
konstrukcyjnym w celu zapobieżenia uszlrn­
dzeniom z punktu widzenia zastosowirnych 
materiałów, rozwiązania konstrukcyjnego, 
procesu wytwarzania i prowadzenia remon­
tów oraz eksploatacji. z kolei omówił 
schemat badania niesprawności sprzętu lot­
niczego I metodykę określania przyczyn 
uszkodzenia konstrukcji .  Uszkodzenia lrnn­
strukcji zostały omówione na przykładzie 
katastrof lotniczych samolotów pasażer­
skich PLL LOT Il-62 w 1 980 I 1987 r.  Do­
kładna analiza przyczyny wypaclków tych 
samolotów pozwoliła na poprawienie tech­
nologii wytwarzani.a I ulepszenie konstruk­
cji, a tym samym jej niezawodności. 

Z badań statystycznych wynika, że tylk-:, 
1 6'/o przypadków niesprawności j est spowo­
dowanych niewłaściwym rozwiązaniem kon­
strukcyj nym, zaś przyczyną pozostałych są 
wady materiałowe lub niewłaściwy ich do­
bór oraz nieprawidłowy proces technolo­
giczny wytwarzania. Wynika stąd wniosek, 
że najtańszą metodą zwiększenia trwałości 
konstrukcji jest stosowanie właściwych ma­
teriałów l procesów technologicznych wy­
twarzania oraz szczegółowa kontrola mlę­
<!lyoperacyjna i odbiorcza. 

T. KurcyJc 

Współpraca lotniczo-górnicza 

Zapotrzebowanie na urządzenla do gasze­
nia dużych pożarów sl{!onilo górników do 
współpracy z przemysłem lotniczym przy 
budowie generatorów gazów obojętnych i 
wychłodzonych o dużej wydajności, do cze-

go nadawał się doskonale 1 u rboodrzutowy 
silnik lotniczy S0-3. 

Główny Instytut Górnictwa w Katowicach 
przy wydatnej pomocy WSK PZL-Rzeszów 
zaprojektował i wykonał gaśniczy agregat 
górniczy - GAG 3A. Badania tego agre• 
gatu wykona! w 1987 r. zespól pracowni­
ków Instytutu Lotnictwa w Warszawie, 
kierowany przez doc. dr. i nż. Jana Marci­
na Kowalskiego. 

GAG 3A składa się z wyremontowanego 
sllnika S0-3 po resursie lotniczym, komory, 
wtryskiwaczy paliwa redukcyjnego ( reduk­
cja tlenu w spalinach siln i lrn do poziomu 
nie przekraczającego 2°/,) wraz z palnikiem 
p!lotującym i stabilizatorami płomienia, k o •  
mory dopalacza wraz z wtryskiwaczami 
wody chłodzącej gazy spalinowe oraz lut­
niociągu. Agregat wytwarza ocl kilku do 
kilkudziesięciu k g/s gazów obojętnych prze­
syconych mokrą parą wodną. Dzięki nie­
mu w akcji gaśniczej prowadzonej w za­
leżności od potrzeb przez kilka do kilku„ 

dziesięciu godzin uzyskuje się efekt zaha­
mowania  dopływu tlenu do ścian objętych 
pożarem oraz wystudzenla żarzącego się 
wyrobiska węglowego. 

Za pomocą GAG 3A przeprowadzono wie• 
le akcji gaśniczych w kraju, a tal{że w. 
CzechcslcwacJi, USA i oFtatnlo w Chinach, 
które w 1987 r .  zakuplly dwa komplety 
tych agregatów. 

T. Kurcyk. 

Lcf niczy zespól interdyscyplinarny 
Uwzględniając zapotrzebowanie przemysl>.1 

lotniczego i odbiorcy na nowocze�ne ukła­
dy sterow;inia napędów lotniczych, doc. dr 
inż. Jan Marcin Kowalski - pracownik 
naukowy Instytutu Lotnictwa I działacz 
SIMP, utworzył SO-osobowy zespól inter­
dyscyplinarny. Zespól ten realizuje cel 
wdrożeniowy pt. ,,Układy zasilania z mi­
kroprocesorowym regulatorem i rezerwo­
wym hydromechanicznym sterowaniem sil­
ników lotniczych", w ramach Resortowego 
Programu B adawczo-Rozwojowego pt. ,,Ba­
zowe aplikacje elektroniki w wyrobach 
przemysłowych". Mikroprocesorowy układ 
r,allwowo-regulacyjny Jest realizowany z 
myślą o zastosowaniu go do sterowania 
sllnika TWD-10 B samolotu An-28. 

Członkowie Zespołu wywodzą się głów­
nie z WSK PZL-Hydral, WSK PZL-Rzeszów 
i Instytutu Lotnictwa w Warszawie 1 re­
prezentują takie dziedziny techniki, j ak 
np. :  silniki lotnicze, elektronika, automa­
tyka. Wszyscy należą do SIMP lub SEP. 

Prace projektowe wykonuje poza planem 
Zespól Usług Technicznych NOT. Stwarza 
on najkorzystniejsze i najefektywniejsze 
warunki realizacji przedsięwzięcia. Prace 
warsztatowe I badawcze są wykonywane 
na wolnych zmianach w zakładach współ­
precujących, z naliczeniem należnych opłat 
amortyzacyjnych. Wg oświadczenia kie­
rownika Zespołu tylko taka forma pracy 
i talrn organizacja pracy w ZUT NOT 
gwarantuje wykonanie zadania w k rótkim 
czasie. 

W lutym 1988 r. zakor.czono etap pt. 
, ,Uzgodnienie I zatwierdzenie TZ przez od­
biorcę. Opracowanie projektu wstępnego, 
projektu modelu-makiety I wykonanie ma­
kiety oraz wykazu I zakresu zmian silni­
ka i płatowca wynikających z wprowadze•• 
nla układu elektronicznego mikroprocesoro­
wego". Zespól przystąpił do realizacji za­
dań następnego etapu pt. ,.Opracowanie 
projektu technicznego oraz wykonanie 1 ba­
danie konstrukcyjne przedprototypu". Ten 
sam zespól będzie realizował kolejne etapy 
aż do wdrożenia przebadanego wyrobu do 
produkcji seryjnej . 

T. Kurcyk 
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