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• Wyższa Szkoła Marynarki Wojennej 
im. Bopaterów Westerplatte w Gdyni zgło

siła do opatentowania urządzenie do wy
twarzania poduszki powietrznej pod dnem 
poduszk,owca poruszającego się nad po
wierzchnią wody (wynalazca K. Wróblew
ski). 

Urządzenie ma segment elastyczey 2 u
mocowany do zbiornika pneumatycznego 
3 oraz sztywną dyszę 1 wytwarzającą po
duszkę, zamocowaną w końcu segmentu 
e lastyc-znego pod kątem zaw ierającym się 

w gran!l.•cach 0+ 180° . 

Skrót opisu wynalazku, chronionego jed
nym zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 9/1981 r., w klasie B60V, pod nr P.223139T. 

• WSK PZL-Mielec zg ł osiła do opatento
wa nia zbiornik miękki, zwłaszcza j ako po
jemnik dod a tkowy paliwa rolniczych stat
ków powietr:,mych (wynalazcy: J . Rumsze
wicz, W. Stachowiak. A. Hubert). 

,f 

Z biornik, wkładany cło wnętrza podsta
wowego zbiornika na środki chemicznie, 
m a płaszcz 1 i przegrody 2 przeciwfalowe 
z tkanin z przędziwa przesyconego lub po
wleczonego tworzywem zgrzewanym lub 
klejonym ze sobą oraz przynajmniej czte
r y górne węzły podwieszenia z uchami za
wieszone na u chwytach umieszczonych w 
zbiorniku podstawowym 3 i węzeł śroclko-

wy zawieszenia, 
do obramowania 
s tawowego. 

Skrót opisu 

podwieszony na cięgnach 

górnego zbiornika pod-

wynalazku, chronionego 
dwoma zastrzeżeniami, zamieszczono w 
BUP nr 9/1981 r., w klasie B65D, pod nr 
P.226040T. 

POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

• E. Hanzel z Tarnowskich Gór zgłosił 

do o,pa tentowania silnik z wiruj'lcym tło-

kiem skrzydełkowym, mogący służyć do 
napędu po•jazdów w transporcie powietrz
nym, morskim i lądowym. 

Silnik, zasilany parą, gazami spręż,on y

mi lub paliwem ciekłym, p owstaje przez 
zastą pieillie stałej przegrody występującej 

np. w hydraulicznym silni.I<u z tłokiem 

wahliwym, ruchomym zaworem przepusz 
czającym tłok . Ruchem zaworu steruje 
mechanizm krzywkowy. W si lniku teg,o 
t y,pu może obraca ć się wirnik lub obudo
wa. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego jed
nym z astrzeżeniem, opubhlkowano w BUP 
nr 6/1981 T ., w klasi,e F03B, pod nr 
P.217723. 

• WSK PZL-Mielec zgłosiła do opaten
towania elektroniczny układ do pomiaru 
prędkości obrotowej tłokowego silnika lot
niczego (wyna lazca M. Bednarek). Wyna
lazek -rozwiązuje zagadnienie pomiaru 
prędkości obrotowej przez obPotomierz e
lektroniczny i ,kontroli pracy iskrowników 
tłokowego silnika 1otniczego. 
Układ m a pnekaź-nik elektromagnet ycz

ny 4 przełącz ający a utoma tycznie obroto
mierz elektroniczny 5 na wybrany iskrow
nik 2 lub 3 si lnika 1 w zależności od 
chwilowego położenia wyłącznika zapłonu 

7 i 6 ste,rujących pra cą przekaźnika i wy
mienionych iskrowników. 

Skrót opisu wyna lazku, chronionego 
d woma zastrzeżeniami, zamieszczono w 
BUP nr 8/1981 r., w klasie G0lP, pod nr 
P.224833T. 
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• Centrum Naukowo-Produkcyjne Samo
lo tów Lekkich PZL-Warszawa zgłosiło do 
opatentowania dcnownik środków sypkich 
(wynalazca A. Kossowski). Wynalazek roz
wiązuje zagadnienie zastosowania lotnicze
go urządzenia rozsiewaj ącego, zwłaszcza do 
środków wilgotnych. 

W obudowie 1 dozownika zamocowanego 
pod zbiornikiem 2 umieszczony jes t obro
towo poziomy wat z dźwigniami 4 i z po
pychaczami 5 zakończonymi zgarniaczami 6, 

sięgającymi do ścian zbiornika 2, w at po
łączony jest z silnikiem 7 za pośredni

ctwem mechanizmu zmieniającego ruch 
obrotowy na obrotowo-zwrotny. 

Dozownik odprowadza równomierrne ze 
zbiornika całą za wartość środka sypkiego 
nawet ,przy wilgotności 2,3 g wody na 1 l 
środka sypkiego, z dużą równomier•n,ośc,i ą 

dozowania. Łatwo się składa i demontuje 
wraz z układem zgarniaczy 6 za pomocą 

szybkozlącznych zaczepów 3, 

Skrót opisu wynalazku, chronionego 
Jednym zastrzeżen iem, zamieszczono w 
BUP nr 8/1981 r., w klasie B65D, pod nr 
P,218705 . 

• Ośrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzętu 

Komunikacyjnego PZL-Swiclnik zgtoscił do 
opa te ntowania sposób łączenia elementów 

konstrukcyjnych, zwłaszcza z konstrukcją 

l amin~tową w statkach powietrznych (wy
nalazcy: A. P ilch, S. Plowaś). Wynalazek 
rozwiązuje zagadnienie opracowania prostej 
metody ł ączenia części metalowych z ele
mentami z tworzyw sztucznych, o dowol
nych kształtach . 

Sposób polega na tym, że wspornik 2 
z pólkami 3, które stanowią podstawę o 
obrysie zgodnym z ot>rysem konstrukcji 1, 
ł ączy się przez warstwę kompensacyjną , 

następnie na półki 3 wraz z konstrukcją 1 

nawija się jednostroninie lub obustronnie 
p asma włókien 4 o odpowiedniej grubości 

i szerokości zależnie od względów wytrzy
małościowych. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego 
dw oma zastrzeżeniami, zamieszczono w 
BUP nr 8/1981 r., w klasie B64C, pod nr 
P.216800. 
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Historycy wojskowi twierdzą, że prawie każdy nowy 
środek walki najpierw służył do ataku; a następnie stał 
się środkiem transportu. Tak było z koniem, samochodem, 
pojazdem gąsienicowym, samolotem i tenże 1'os czeka rakie
tę . Tymczasem śmigłowiec rozwija się w przeciwnym !kie
runku. Pierwsze kroki czynił jako ,obserwacyjno-łącz,nik,owy 
i sanitarny. Następnie wzrosła jego rola jako środka trans
portu wojskowego i cywilnego. Gdy średnie i duże śmig
łowce t ransportowe ugruntowały swą po,zycję, zaczęto je 
uzbrajać i stały się śmigłowcami transporto-wo-szturmo
wymi. W końcu powstały specjalne śmigłowce szturmowe 
przeznacz.one do zwal-czani,a czołgów. Obecnie zaczyna się 
mówić o pokzebie stworzenia śmigłowca myśhwskiego 
do zwalczania śm igłowców szturmo,wych. 

Zanim zajmiemy się przyszłością śmigłowców, prześledź
my ich dotychczasową drogę rozwojową. Smigłowiec pro
dukowany se ryjnie narodził się w 1943 r . (Sikornky R-4). 
Miał on napęd tłokowy, konstrukcję kratownicową, wirnik 
drewniany i stale podwozie. Zabierał tylko kilka osób. 
Dziś już tylko dwa śmigłowce produkowane seryjnie mają 
s ilniki tłokowe : Robinson R-22 oraz Hughes 300, nie licząc 
marginesowej już produkcji śmigłowców Enstrom 28/280 
i Hiller 12. Silnik tłokowy stosowany jest tylk,o w naj
łżejszych i najtańszych cywilnych śmigłowcach dwumiej
scowych. Wszystkie produkowane -obecnie śmigłowce woj
sk-owe ,oraz. dyspozycyjne i transportowe cywilne napędza 
ne są silnikami turbowałowym. 

K,onstrukc ja śmigłowców już od wielu lat n ie jest k ra
towa, lecz duralowa półskorupowa . Ostatnio w konstrukcji 
śmigłowców stosuje się· coraz więcej elementów z tytanu 
(na j częście J w głowicach) o.raz z tworzyw sztucznych. Tak 
jak pierwsze, duże zmniejszenie masy własnej śmigłowca 
a zwiększenie jego masy użytecznej dał-o zastąpienie silnika 
tlok•owego turbowałowym, tak obecnie dalszy zysk na ma
sie odbywa się dzięki stosowaniu wysokowytrzymałych 
tworzyw sztucznych (np. kevlaru). Łopa1ty drewniane dość 
szybko zastąpiły łopaty stalowo-drewniane. Te ustąpiły 
miejsca duralowym, stalowo-duralowym i tytanowo-dura
lowym. Obecnie coraz więcej śmigłowców ma łopaty lami
natowe, z wyjątkiem śmigłowców bardzo ciężkich . 

W Jatach sześćdziesiątych złośliwi Judzie t echniki głos ili , 
że śmigłowiec jest najwymy~lniejszą i najlepszą wytwor
nicą drgań. Lecz drgania na nowoczesnych śmigłowcach 
zostały bardzo ograniczone. Odegrato w tym r-o lę i ela
styczne zawiesze·nie silników, i elastomerowe zawieszenie 
łopat, i eliminatory (tłumiki) drgań. Wyposażenie d o lotów 
bez widzialności rozszerzyło zastosowanie śmigłowców. Za
stosowanie dwóch silników zwiększyło niezawodność napę
du przy równoczesnym wzroście trwałości i niezawodności 
wszystkich zespołów śmigłowca. Pozwoliło to na zwiększe
nie liczby zastosowań śmigłowca. 
Współczesne śmigłowce wielozadaniowe można podzielić 

na dwumiejscowe lekkie, czteromiejscowe lekkie, śre dnie 
6-;- 12-miejscowe, ciężkie 15-miejscowe, ciężkie 30-miejsco
we i bardzo ciężkie. Smigłowcami specjalnymi są cię:żJkie 
dźwigowe oraz szturmowe. 

Smiglowce lekkie i średnie służą do różnych zadań trans
portowych. O ile do 1970 r . ok . 900/o śmigłowców używało 
lotnictwo wojskowe, t o lata siedem dziesiąte przyniosły po
ważny wzrost zastosowania śmigłowców cywilnych (w 
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Przyszłość śmigłowców 

1970 o:. - 1500 szt., w 1983 r. - 14 OOO szt. ). Blisko połowa 
śmigłowców cywilnych stosowana jest do obsługi morskich 
wież wiertniczych (naftowych), czyli transportu pracowni
ków i urządzeń. Cię:żJkie śmigłowce używane są w niedużej 
liczbie do prac dźwig•owy,ch. W Jot·nictwie wojskowym dużą 
karierę zrobiły średnie i ciężkie śmigłowce transp ortowe. 
Smigłowce średnie przejęły r•olę samulotów łącznikO?JYCh, 
obserwacyjnych i sanita,rnych. Smigłowce najcięższe speł
niają ważną rolę w transp orcie ładunków o wymiarach 
nie pozwalających na transportowanie ich koleją i samo
chodem, np. dużych rakiet balistycznych. 

Ostatnie dziesięciolecie przyniosło rnzwoJ śmigłowców 
bojowych. Pierwsze ich pokolenie to wielozadaniowe śmig
łowce średnie lub ciężkie uzbrojone w niekierowane poc1-
ski rakietowe lub w przeciwpancerne kierowane poci-s!Ki 
rakiet-owe. Wprowadzenie p ocisków samonaprowadzających 
lub kierowanych laserem zwiększyło możliwości śmigłow
ców do a takowania z większej odległości. Np. w br. już. 
przep rowadzono udane próby trafienia w okręt pociskiem 
AS15TT wyp uszczonym z odległ,ości 10 km ze śmigłuwca 
AS365F Dauphin 2. Smigł,owce bojowe stały się obecme 
głównym środkiem niszczenia cz,ołgów. Statystyka wyka
zuje, że śmigłowiec ma co najmniej !O-krotnie większe 
szanse zniszczenia cz.ołgu niż czołg zniszczenia śmigło,wca. 
Natomiast prawdopodobieństwo trafienia czołgu jednym 
pociskiem rakietowym jest bardzo duże (rzędu 80-;-9u"/o), 
zaś przy użyciu dwóch pocisków istnieje pewność zniszcze
nia. Obecnie powstaje drugie pokolenie śmigłowców sztur
mowych. Są to k onstrukcje specjalnie zaprojektowane do 
zwalczania czołgów. Są one szybsze, lepiej uzbrojone i z bo
gatszym wyposażeniem do wykrywania celu i naprowa
dzania. Zostały one opancerzone (ich najczulcze miejsca/, 
a łopaty wirni,ka otrzymały konstrukcję mało wrażliwą 
na przest rzelenie. Dla zabezpieczenia przed pociskami rakie
towymi skier,owującymi się na podczerwień, dysze wylo
towe silników otrzymały odpowiednie ekrany. 

Dlatego dziś zasadniczym . problemem jest opracowanie 
skutecznego systemu zwalczania śmigłowców szturm,owych. 
Przy wzrastającej odległości, z której śmigłuwce wykonują 
a tak rakietowy skuteczność naziemnej ob rony przeciw!,ot
niczej może być niewystarczająca. Walka samolotu myśliw
skiego ze śmigłowcem nie jest łatwa, gdyż śmigłowiec nie 
m usi l ec i eć jak samolot po ustaI,unym torze, co uniemoż
liwia strzelanie z działek z odpowiednim wyprzedzeniem. 
Pozostają tyl~o pociski samonaprowadzaj ące . 

W tej sytuacji została wysunięta koncepc ja budowy 
śmigłowca myśliwskiego do zwalczania śmigłowców sztur
mowych. Niewątpliwie tylko śmigł•owiec może dorównać 
w zwrotności śmigłowcowi. Oczywiście przewagę będzie 
miał śmigłowiec zwrotniejszy, np. z wirnikiem sztywnym 
Bolkowa. Smigłowiec myśliwski musi być niezbyt duży 
i raczej lekki oraz musi mieć więk~zą prędkość maksymal
ną, aby szybko dolecieć do śmigłowców szturm owych i móc 
je dogonić . Współcześni e produkowane śmigłowce mają 
prędkość maksymalną dochodzącą do 300+330 km/h. Naj
szybszy jest doświadczalny śmigłowiec amerykański Sikor 
sky S-69 (XH-59) z wirnikiem przeciwbieżnym typu ABC. 
J ego prędkość przekracza 450 km/h. W budowie jest jego 

cd. na s. 2 
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ARGENTYNA 

• Wytwórnia FMA zbudowała' ju ż 90 s a 
molotów szturmowych IA58 Puca r a . Za
mówione j est 108 szt.: 100 dla Argentyny, 
2 prototypy i 6 dla Urugwaju. W en ezuela 
zamierza zamówić 24 szt. Samolotem inte
r esuje ,się również Libia. (Air In t . VII/83) 

* BUŁGARIA 

• Przewozy linii lotniczych Bałkan w y
noszą 2,5 mln pasażerów rocznie . Balk a n 
ma 41 linii zag ranicznych, a całkowita ich 
długość wynosi 80 ooo km. (FR 6/83) 

CHINY 

• Chiny d.ostarczyly do Zimbabwe 12 sa
molotów J-6 (MiG-19) oraz 12 J-7 (Mig-21) 
i przeszkoliły p ersonel la taj ący i naziem
ny. (Air Int. VII/83) 

..... 

EINLANOIA r 

• Wytwórnia Valmet rozpoczęła p race 
nad turbośmigłowym samolotem treningo
wym Valmet LS0TP. Jest to rozwoj owa 
odmiana samolotu L-70 Vinka (Milt rainer) 
z silnlki&m Allison 250-Bl7D. Pierwszy lot 
prototypu spodziewany jest na początku 

1985 r. (Air Int. VII/83) 

0 FRAM:JA 

• 14 czerwca br. wykonał pie r wszy lo t 
pierwszy seryjny samolot trening ow y Epsi
lon. Francuskie lotnictwo wojskowe zamó
wiło 30 szt., a zgłosiło zapotrze bowani e 
na 150. Cztery samoloty będą dostarczone 
w br., a 33 w 1984 r. Proponow ana je st 
odmiana z silnikiem turbośmigłowym Aili
son 250C •o mocy 257 kW (350 K M), m.in. 
dla lotnictwa brytyjskiego, które rozważa 

sprawę zakupu 150 samolotów te j k lasy. 
(AV. Mag. VII/83) 

• 7 lipca 1983 r . wykonał pierwszy lot 
aerobus A300-600 zabierający 267 pasażerów 

i o zasięgu 6100 km. (GIF AS 1357) 

cd. ze s. 1 

e Samolot pasażerski lokalnej kom u nika
cji ATR42 ma mieć morską wersję obser
wacyjno-ratowniczą SAR42. Analizowany 
j est równocześnie potencjalny rynek zbytu 
n a odmianę 62-c-72-miejscową ATR62. (Air 
Int . VII/83) 

C Biu ro konstrukcyjne CAP-Inter opra
cowu je dla marokańskiej wytwórni Aero 
Maroc Industrie samolot treningowy Gepa l. 
Makieta samolotu z silnikiem tłokowym 

Ly coming 10-540 była pokazana na Salonie 
Paryskim'83. Aktualny projekt został zmo
dyfikowany. Samolot otrzymał silnik tur
bośmigłowy PT6A-25 o m ocy 405 kW 
(550 KM) i nazwę Gepal I V. (Air .,Int. VII/83) 

W 1982 r. wytwórnia Dassa ult-Br eguet 
dostarczyła 2G8 samolotów: 33 Mirage (III, 
5 i 50), 51 Mirage Fl, 34 J aguar , 62 Alpha 
Jet, 15 Super Etendard , 1 Mirage 2000 , 9 
Falcon 10, 11 Fakon 20 i 51 Falcon 50. W 
tym też r oku uzyskano nowe zamówienia 
na 175 samolotów, w tym 126 wojskowych 
na ekspor t 6 Mirage 5, 29 Mirage· F l , 86 
Mirage 2000 i 5 Jaguar . (AM 855) 

• Produkcja jednego samolotu myśliw

skiego Mirage 2000 daje zatrudnienie dla 
1000 pracow ników przez ro k . W całkowitej 

wartości samolotu 24'/o to wyposażeni e, 

15'/o r adar (razem 30'/o), 22,5'/o uzbrojenie, 
15,5'/o silnik, a tylko 25'/o płatowiec . (Av . 
Mag. 855) 

• Wytwórnia Aerospatiale zastosowała 

na śmigłowcach Dauphin (SA 365 N i SA 
366 G) ulepszony fenestron (otunelowany 
w i rnik ogonowy) o średnicy powiększonej 
z 0,9 m do 1,1 m i zmnie jszonej liczbie 
łopatek z 13 do 11. (Air Int. VII/83) 

HOLANDIA 

Wytwórnia Fokker przew iduje prze
dłużenie samolotu F27 Friendship w ce lu 
zwiększenia liczby pasażerów do 70. Rów-

1nocześnie samolot ma mieć zmienione sil
n iki n a PW124. Wytwórnia proponuje wy
mianę w znajdujących się w użyciu samo
lotach F27 silników Dart 535 i 536 n a Dart 
551 w cel u uzyskania 10'/o zmniejszenia 
zużycia paliwa. (Air Int. VII/83) 

O Samolot Fokker F28 Fellowship ma być 
przedłużony, aby mógł zabierać 109 pasa
żerów zamiast 85. Równocześnie otrzyma 
silniki Tay. Wersja ta ma być gotowa w 
1986 r . (Air Int. VII/83) 

JUGOStAWIA 

Zademonstrowany w 1983 r . na Salonie 
Paryskim odrzutowy samolot treningowy 
Solrn G-4 Super Galeb ma już za sobą 

pięć l at rozwoju. 17.6.1978 r . wykonał pierw-

ZE ŚWIATA 

szy lot pierwszy prototyp, zaś 18.1 2.1979 r. 
drugi prototyp. Pierwszy egzem plarz se r i i 
informacyjnej wykonał p ierw-szy lot 17.12. 
1980 r. Obecnie samolot zma jduje się w 
produk cj i seryjne j . (Ai r I nt. VII/83) 

KANADA 

Canadair zbudował już 80 pożarniczych 
l a ta j ących loclz i CL-215. Rząd k an adyjski 
zamierza zakupi ć 36 CL-215 p o 4 mln dol. 
kanad . za szt. Wytwórnia rozważa opra 
cowanie wersji turbośmigłowej tego sa mo
lotu n apędzane j silnikami PW124 p o 1766 kW 
(2400 KM). (Air In t. VII/83) 

RFN 

Wytwórnia Grob w ci ągu dwóch lat 
wyprodukowa ła l G0 m otoszybowców Grob 
G-109. OlJecnie do produkcj i wchodzi wer 
sja G-109B o większej m ocy silnika i p rze 
konstruowanych skrzydła ch oraz powięk

szonych zbiorni kach paliwa i zmodyfi k o
wanej tablicy przyrządów. W ytwórnia o
trzymała Juz zamówienia n a 60 G-109B. 
(Av. Mag. 855) 

W. BRYTANIA 

Cl Brytyj skie lo tnictw o w ojs k owe RAF 
zamówiło przeróbkę 9 samolo tów pasażer

skich Vickers VCl 0 n a ·z biornikowce w 
w ersji VC-l0KMk2 i K.Mk3. P i e rwszy egzem
p!arz został dostarczony w lipcu 1983 r . 
(DAe 7/83) 

ZSRR 

• Syryjskie linie lo,tnicze zakupiły t·rzy 
samoloty pasażerskie Tu-154. (FR 6/83) 

9 Powstała wersja towa rowa samolotu 
Tu-154 oznaczona Tu-154C . (FR 6/83) 

8 Japońska firma Asahi używa 4 śmig-

łowce rolnicze Ka-26 dźwigowy Mi-8. 
(FR 6/83) 

• Biuro konstrukcyjne Tupolewa opr a 
cowuje nowy 200-miejscowy sa molot pasa
że.-skl o zasięgu 3000 km . (FR 6/83) 

nowa odmiana XH-59B z -otunelowanym pchającym śmig
łem na k oi1cu ogona. Wydaje się, że ta k onstrukcja nadaje 
się szczególnie dobrze do rozwinięcia w śmigłowiec myśliw
ski. Najbliższe lata wykażą, czy k oncepcja śmigłowca 
myśliwskieg,o zostaruie zrealizowana i czy okaze się on 
skutecznym środkiem zwalczania śmigłowców bojowych. 
Może bowiem t o zada nie również spełnić obrona przeciw
lotnicza wyposażona w odpowiednio gęsto rozstawione wy
rzutnie samonaprowadzających przeciwlotniczych pocisków 
r ak ietowych, lecz pod warunkiem, że śmigłowce szturmowe 
będą działać ,na fi.n ii frontu a nie ileś kilometrów pr-.zed 

nią. W szczególności, że pr-oponowana jest także i t aka 
taktyka użycia śmigłowców : za wzgóTzem wznosi się na 
kilkaset metrów bez.załogowy mini-śmigłowiec obs.erwacyj
ny na uwięzi, który wykrywa cele i służy do naprowa
dzania pocisków rakietowych wystrzelonych przez śmig
ł owce bez wzniesienia się śmigłowców ponad horyzont t wo
rzony przez wzgórze. ·wówczas zwalczanie śmigłowców nad 
obcym terenem będzie zbliżone do myśliwsko-szturmowegc 
wypadu samolotów służącego do nisz.czenia samolotów 
nad terytorium nieprzyjaciela. Dlatego zarówno obecna 
taktyka użycia śmigłowców szturmowych, jak i prz,ewidy
wana przyszła, wskazują na potrzebę budowy śmigłowca 
myśliwskiego do zwalczania śmigłowców. 
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Liczba pilotów cywilnych Y" USA 

1974+ 1992 w tys. (1982 7 1992- prognoza} 
ŚTATYSTYl(A lOTNl6ZA I 

,. tg • o -

Rok 

I 
Razem 

I 
Sa1llolotowi 

szkol en.i I prywntni 

1974 733,7 180,8 305,8 
1975 728,2 177,0 305,9 
1976 744,2 188,8 309,0 
1977 783,9 203,5 327,4 
1978 798,8 204,9 337,6 
1979 814,7 210,2 343,3 
1980 827,0 199,8 357,5 
1981 764,2 179,9 328,5 
1982 851,8 200,4 369,7 
1983 865,3 201,1 378,2 
1984 886,0 207,6 386,7 
1985 909,3 217,7 395,1 
1986 932,3 227,1 403,6 
1987 958,7 238,5 412,1 
1988 985,9 249 ,7 420,5 
1989 101 1,8 258,5 428,9 
1990 1039,1 267,7 437,5 
1991 1067,4 277,2 445,9 
1992 1096,8 287,0 454,4 

Najbardziej rozpowszechnione 
typy śmigłowców 
w użyciu w USA 1982 r. 

Nazwa I 
Bell 206 J et.Ranger I 

Bell 47 
Hughes 260 
Miller UH-12 
Hu~hcs 369 
Bel 206L LongRangcr 
Enstrom F28 
AS350 J etStar 
Bell 204/205 
Robinson R22 
Bell 212 
Brantly B2 
E nstrom 280 
Sikoreky S-58 
Hughea TH-55 (300) 
SA355 T winStnr 

I zarobkowi 

192,4 
189,3 
187,8 
188,8 
185,8 
182,1 
183,4 
168 ,6 
184,1 
184, 0 
103,2 
182 ,4 
182,2 
183,3 
185,4 
188,7 
192,9 
197,9 
203,2 

Szt. 

1827 
1519 

768 
755 
666 
436 
3,19 
228 
228 
205 
169 
151 
144 
140 
127 
122 

I 

Helicoptcr Annrial 1983 

Ceny śmigłowców cywilnych w 1983 r. 

(w dol. USA) 
Nazwa I Cena w dol. I Zbudowono do 1983 r. 

AS 332C Super Puma 3 400 ooo I 80 AS 332 L Super Pumo 3 650 ooo 
AS 350B E ureui l 370 ooo l 650 AS 350D Ast n.r 370 ooo 
AS 355F TwinStar 673 ooo 250 
SA 315B Lamn 590 ooo 360 
SA 365N Dauphin 2 1 490 OOO 100 
Agustn Al09A 1 095 OOO 250 

Bell 206 D J etRnnger II J :sr.o ooo 6300 
Bell 206L LongRnnger III 550 ooo 780 
Bell 212 'l'win l 600 000 700 
Bell 214 ST Super Trans port 3 900 ooo 12 
Bell 222B I 595 000 80 
Bell 412 I 975 000 •JO 

ikorsky S-58T l ~ IO OOO I 53 
Enstront F28C 121950 2::'2 
Enstrom F281,' J:l6 950 36 
Enstrom 280C 128 950 193 
Enstrom 280F 139 950 12 
Hi ll er HI I OOD 330 ooo 250 
Hill er Ul1-12E J4.5 ooo > 1 OOO 
Hughes 300C 132 OOO 2 750 
Hughes 500E 375 ooo > l 200 
MBD Bkll7 1 250 OOO 28 
MBn Hol05 CH 71 5 ooo 

i' 

600 MBB Bo l 05LS (,liw igo wy) 850 ooo 
Hobinson H 22HP 68 850 330 
Sikorsky S-76-Il 1 675 OOO 18 1 
WesLland WG30 2 420 ooo 3 
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I I I I 
Uprawnieni 

Śmigl o;,.cowi Szybowcowi I nni do lotów bez 
liniowi widooznogci 

41,0 5,6 4,8 3,2 199,3 
42,6 4 ,9 5,3 3,1 204,0 
45,1 4,8 5,8 3,0 211,4 
50,1 4,8 6,2 3, 1 226,3 
55,9 4,9 6,5 3,2 236,3 
63,7 5 ? ,- 6,8 3,4 247,l 
69 ,6 6,0 7,0 3 ,7 260,5 
70,3 6,5 7,4 3,0 252,5 
78,6 7,1 7,9 4,0 285,3 
82, 1 7,5 8,3 4,1 297,5 
87,7 7,8 e,1 4,3 309,5 
92,2 8,2 9,2 4,5 321,5 
96,7 8,5 9,6 4 ,6 333,6 

101,2 8 ,8 10,0 4,8 ą45,6 
105,8 9, 1 10,4 5,0 357,6 
ll0,3 9,4 10,8 5,2 369,6 
114,8 9,7 11,!! 5,3 381,5 
119,3 10,0 11,7 5,4 393,5 
124,3 10,3 12,0 5,6 405,5 

..... 

migłowce cywi lne w użyciu w USA 

w latach 1965 + 1980 

I 
Razem , 

I 
Przewozy 

I 
Służbowe, I 

Ad.tttin.istrncji 
Rok szt. znrobkowe, szt. państwowej, 

szt. 
I 

szt. 

1965 2053 1537 401 115 
1966 2318 1699 475 144 
1967 2438 1764 487 187 
1969 3433 2390 770 273 
197l 3874 2605 802 467 
1972 4!R5 2992 745 448 
1973 4601 3295 780 526 
1971 48 19 3118 778 623 
1975 5222 331,2 1056 824 
1976 6181 3702 1392 1087 
1977 71 60 4294 ra78 1288 
1?78 8023 4904 a91 1228 
1980 8575 5581 . 16"35 1360 

Wypa ki śm · głowcowe 

Rok 1978 1979 1980 1981 
----
Go z in lo t6w 1 586 604 1 596 286 1 774 379 2 022 412 
Liczba wypndk6w 159 •131 134 118 
Liczba wypndk6w 

5,89 n, 100 OOO h 10,02 8 ,20 7,55 
Liczba h lo tów 
międ/;y wypadkami 9 979 12 185 13 240 19 324 
Srrdnia trzyletnia 
) ic:tba lot6w mitdzy 
wypadkami, h 6 264 11 691 11692 14516 

Helicop ter Anuual 1983 

Użytkownicy i wykorzystanie 

śm igłowców cywilnych w USA 1981 r. 

Znstosowanic 

'f ,11cznic 
Prywatne 
Ho1niczc 
Szkolne 
Taksówk i powietrzne 
Dyspozycyjne 
Służbowe zakładów pracy 
Po~nżcri;lic 
Pr.tcmy:-,lowc 

I 
\Vynajn:10wanc 
Inne 

Szluk 

6 001 
689 
808 
288 

1 358 
597 
651 

2 
663 
446 
282 

I Wylatan e h 

2 338 ooo 
34 ooo 

239 ooo 
69 ooo 

439 ooo 
380 ooo 
258 ooo 

1 552 
496 095 
195 OOO 
203 ooo 

Wylutnne h 
roczn.ic przez 
I grnigłowiec 

389 
49 

295 
239 
323 
636 
396 
776 
718 
43 7 
719 

A .G 
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CIEKA WE KONSTRUKCJE 

Samoloty Rutan 

Samoloty amatorskie i ultralekkie stały się w ostatnim 
dziesięcioleci u najciekawszą dziedziną k,onstrukcji lotni
czych; dziedziną, w której p owstaje najwięcej nowych p o
mysłów, w której tworzone są rozwiązania k onstrukcyjno
-aer odynamiczne o pionierskim znaczeniu. Dlacz-ego tak się 
dzieje? W dziedzinie samolotów myśliwski ch nie jest już 
p otrzebny w zrost prędkośc i, głównym problemem jest ·r•oz
wój wyposażenia. Samoloty pasażerSlki e też już osiągnęły 
zadowalający stopień do,skonałości i !Ilowe typy nie zawie
rają dużej li-czby nowości z zakresu aerodynamiki czy kon
strukcji, lecz są udoskonaleniem tego c-o już dokonano, 
przy czym przy zwiększaniu ich ekonomkzności główną 
rolę o dgrywają ekonomiczne silniki. Samoloty szkolno-spor
t ow e od wielu lat zmienfają się tylko już nieznacznie. Naj
większą nowością jest tu laminat, czyli techn ologia przej
m owana z budowy s,zyb owców. A szyb owce też są bliskie 
szczytu swych możliwości w wydan iu laminatowym. Nato
miast w k onstrukcjach amatorski ch i ultralekkich (które 
stają się j u ż samolota mi produkowanymi seryjnie metoda
mi przemysłowymi) jest dużo do zbadani-a, więc i do zro
bi eni a . Bowiem dla każdej kategorii samolotów inna jest 
nptvmalna aerodynamika, ,optymalna !konstrukcja, ,optymal
na terhn nlngia i nptvmalnv napęd . P o kilkud z i esięciu latach 
r ,..,zw,..,iu rlan ei ka tegnr ii sam nl•ntów względy użytkowe, ek:o
n"mii i bpzpiPrzeństwa eliminu ią r nzwia ,,ania mniej udane 
i w s,:vsr v wzn u ia s i ę na rnzwiaza niach. które nd1nnsza 
na iwieks7P sukrPsv. J wówczas w szystkie samoloty dane j 
)q, t"!l" rii sta i::i się dn siPbie d nść pndnbne. 

J est ieszcze iedna przvczvna za interes'lwan ia się k nn 
struktr.rów sam 'llntami amatorskimi. J est t o !koszt wyk o
nania. Bud owa dużeg'l sam olntu jest bardzo k osztowna. 

Ta t "miast b u ri r.wa sam 1"J l 1"J t u ama tnrskiegr. ni e p-rzekracza 
m " ż l iw ~ ś r j fin an s„wvc h tvch . którvr h star na dobry sa
mo~h órl . J 0 st tu w ier rea lna m nżliw ,.., ś<' ekspervmentl"Jwa nia . 
" P " nieważ zbvt dużv k nszt sam nlntów spnrbwvch zmu
si I mił"•ników latania rl o za ięcia sie k nnstrukdami jak 
naitaiiszvm i i iak na il żP i szvmi - przed ta d·ziedzina sa 
m nlntów n twarłv się perspektvwv rnzwoiu. Stąd gwałtow
nv r nzwói k nnstrukrii 11 mat ,..,rskirh i k onstrukcji ultra
i " l<" , ir h . 'Pńżnor"dn nś (' t vrh k nnst ruk c ii iest wielka . a wy
m;1r•11nia stawi a e Or7PZ k ,..,nstrukhrów niezbvt duże . Żą -. 
"1 ,ii,-, •ni b '> Wi"'m. abv sam nl "t l a t r1 ł i na,fawal sie dn lata
n;a nr7,•i emn "~r inw pgn. Utrurlnia t n el iminacie k nnstruk
~;; niPF•k nn nmi r7nvch i mniei udanyrh. Gdybv istniałv 
k "nkursv i zawndv sam'llntów ultral ekkirh i amatnrskich . 
t~ szybcie i zostałvby sformułowane bardziej szczegółowe 
wvma!lania i określ one ich mierniki. Wówczas najlepsze 
k nnstrukcje odnosiłyby zwycięstwa w tych imprezach. 
Zwyci ęskie k nnstrukcje wówc zas stałyby się wzo.rcami r ,oz
wi ązań optvmalnvch . J ednak ·Obecnie wszędzie urządzane 
s::i przP.de wszvstkim zloty ,k onstrukcji amatorskich, gdzie 
r:cirzPi k ,.., n strukt()rzy prezen tuj ą swe maszyny, aby znaleźć 
nabvwrów na ich dokumentację . Przypomina to okres 
rr1zwniu sam ~lotu z lat 190871909. Należy jednak liczyć, 
że iak zaw 0dv lotni przyczyniły się do r ozwoju lotni, tak 
i zaw '>dv sam nlotów ultralekkich i bardzo le kkich pomogą 
w ir h rnzw oiu . Chyba czas na te zawody już nadszedł. 
PiPrws7e imprezv t egl"J rodzaj u są organizowane w USA, 
iak np. Cafe 2:iO Air Face w Santa R osa. na których oce
nia sie eknnnm ię zużyci a paliwa. 

Co jednak obecnie robią konstruktorzy amatorzy? Czy
nią poszukiwania i eksperymentuj ą w dziedzinie układu 
samolotu (czyli aerodynamice) i szukają prostych rozwią
zań k onstrukcyjnych i t echnologicznych. Równocześnie na
rzeka · ą na mały wybór silników Uok,owych małej m ocy 
i wc i ąż przerabiaja silniki samoch odowe na lotnicze. Na j
większe sukcesy odnoszą te warsztaty, które z części ma
sow o pr odukowanych si lników sam och odowych i m oto
cyklowych montują silnik i do samolotów ultrale'kkich 
i ·amatorskich. 

Na tle te j sytuacji i na tle innych k onstruktorów samo
lotów amatorskich wy.różnią się amerykański konstruiktor 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Burt Rutan, twórca n owego kierunku k•onstrukcyjnego -
nowoczesnych szybkich kaczek or az tandemów. Dobre wy
n iki uzyskiwane przez te konstrukcje wykazały ich wysoką 
klasę . Dlatego warto zapoznać się z jego dorobkiem. 

Elbert (Burt) Rutan w 1968 r . rozpoczął projekt owanie 
kaczki VariViggen ze skrzydłami delta. Nazwa nawiązy
wała do szw edzkiego myśliwca Viggen. W 1969 r. Rutan 
założył firmę Rutan Aircraft Factory, która dopiero w 
1974 r. uzyskała p omieszczenie w barakach z czasów 
II wojny światowej na lotnisku Mojave w Kalifornii. 

RAF 27/32 VariViggcn 

Dwumiejscowy VariViggen otrzymał oznaczenie firmowe 
RAF 27 i wyikonał pierwszy lot w 1972 r. K onst r ukcja 
samolotu mewniana. Skrzydła z żebrami ze sklejki. Po
krycie -skrzydeł i kadłuba s-tanowi Ceconite, tworzywo 
sztuczne o sztywnośc i zbl iżonej do laminatu s~klanego. 
L otki z. blachy duralow ej 0,4 mm wypełnione pianką. Pro
fi l płata Rutan od 70/o do 90/o, profil usterzenia NACA 

'tt,'!:;~t~-;·??lf;{'._~ ··1 
~ . . ~ 

Rys. l. VariViggen Va riEze 

It ys . 2. Long-EZ 
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4415 modyfikowany. Ster wysokości szczelinowy. Lotki 
zwane „reflexeron" są kl a polotkami, tzn. służą jako lotki, 
lecz mogą być wychylane równocześnie obie jako k lapy. 
Dzieje się to w sprzężeniu ze sterem wysok,ości za pomocą 
napędu elektrycznego. Wychylenie lotek i steru dobrano 
dla prędkości przelotowej t ak, aby uzyskać największą 
doskonałość aerodynamiczną. Samolot ma podwozie cho
wane elektry,cznie. Pvototyp ,nie wchodził w k•ovkociąg, wy
konywał beczkę bez straty wysokości j uż przy 148 km/h , 
miał promi-eń zakrętu p,miżej 61 m przy lll-c---204 km/h, 
wznosił się z prędkością 4 m /s i lądował z całkowicie 
ściągniętym drąikiem z prędkością 84 km/h. Sam olot w y
kazał dużą stateczność, dobrą sternwność, prawidłowe wła
ściwości piJ.otażowe i wys okie osiągi.- Napęd samolotu sta
n owi silnik tłokowy Lycoming 0-32ll-A2A 112 kW .(150 KM). 
Do 1976 r. samolot wykonał ok. 600 h lotów. W 1977 r . 
został ofiarowany do zbiorów Muze um L otniczego EAA 
(Experimenta l Aircraft A ssociation - Stowarzyszenia Sa".' 
molotów Eksperymentalnych, a więc ściślej amatorskich , 
które zaliczano do klasy experimental). 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Pow. nośna 
Masa własna 
Masa całkowita 

5,79 m 
5,79 m 

11,09 m2 

431 kg 
771 kg 

Prędkość maks. 
_ Wznoszenie 
Pułap 
Rozbieg 
Zasięg 
Zapas paliwa 

262 km/h 
4 m/s 

4265 m 
259 m 
743 km 
132 l 

W 1975 r. R utan wykonał nowe zewnętrzne części skrzy
deł wykonując je z pianki uretanowej i lam inatu szklane
go. Otrzymały one profil Wortmann FX-60-126 i rozpię
tość zwiększoną do 7,23 m , a powierzchnię do 11,61 m 2• 

Wznoszenie wzr-osło do 5 m/s, a prędkość m aksymalna do 
254 km/h lecz zanikła cenna właściwość ni,ewchodzenia 
samolotu ' w korkociąg. Znany aerodynamik dr R. Whit
comb -oprac-ował do t ego skrzydła „winglets", c zyli końców
ki Wh itcomba. VariViggen z• nowym skrzydłem ot<rzymał 
oznaczen ie RAF 32. Od styczn1a 19'72 r . sprzedano 900 kom
pletów dokumentac ji VariViggen ·obu w ersji, z czego ok. 
300 rozpoczęto budować, a kilkanaś-cie la ta . J eden z egzem
plarzy zbudowany we Francji napędzany jest dwoma sil
n ikami t ur boodrzutowymi Micrntur bo RTS18 po 90 daN 
ciągu i otrzymał nazwę Microstar. 

RAF 31/33 VariEze 

P od koniec 1974 r . Rutan zaprojektował swój najsłyn
niejszy samolof RAF 31 VariEze. J est on rozwinięciem 
koncepcji samolotu VariViggen z zast osowaniem k onstruk
cji lamina towe j z wypełniaczem piank owym, smukłego 
kadłuba oraz skrzydeł o dużym wydłużeniu (9,2) z koń
cówkami Whitc omba, wykorzystanymi jako stery. Zast o
sowanie tych końcówek pozwoliło zaoszczędzić 60/o pa liwa, 
zmniejs·zając opór induk owany o 400/o. Stery wychylan e 
są za pomocą linek tylko na zewnątrz (do położenia n eu
t ralnego doprowadza je sprężyna) . Z wychyleniami s teru 
sprzężone są hamulce kół. P odwozie ma układ n iespoty
kany. Koła główne są stałe, zaś k•oło przednie ręcznie 
chowane w locie oraz na ziemi dla ułatwienia wsia dania 
do kabiny oraz parkowania. 

Prototyp, zbudowany podczas 10 weekendów, wykonał 
pierwszy lot 21 maja 1975 :r. Napędzany był silnikiem 

- Volkswagen 47 kW (63 KM), a jego masa własna wynosiła 
181 kg. 3.8.1975 r. na pro totypie z,ostał p obity dla .tej klasy 
samolotów (o masie do 500 kg) cl.'e<kord odległości 2620 km 
w obwodzie zamkniętym 500 km. W 1980 r. pr-ototyp z,o,s,tał 
przekazany do Muzeum EAA. 
Zimą 1975/1976 r. został zbudowany drugi prototyp, po

większony i zmodyfikowany, oznaczony RAF 33, napędzany 
silnikiem tłokowym Continental 0-200B o m ocy 76,5 kW 
(100 KM) . W marcu 1976 r . wykonał on pierwszy ,J..ot , a w 
czerwcu tegoż roku zakof1czył próby. Do 1982 r. wykonał 
on 500 h lotów. W tej wersji sprzedano kilka tysięcy 
dokumentacji. Ok. 2000 VariEze rozpoczęli budować k on
struktorzy amat orzy, zaś 400 już latało w 1982 r . Oprócz 
dokumentac ji sprzedawany jest zestaw mater ia łów wraz 
z osłoną kabiny, l aminatową osłoną silnika i laminatowymi 
goleniami podwoz ia . 

Dane techniczne 

Ro.zpiętość 
· Długość 
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6,77 m 
4,32 m 

Pow. nośna 
Masa własna 

4,98 m 2 

263 kg 

Masa całkowita 
Prędk. maks. 
Prędkość min. 
Wznoszenie 

RAF 61 Long-EZ 

476 kg 
313 km/h 

90 km/h 
8 m{s 

Rozbieg 
Zasięg 
Zapas paliwa 

275 m/s 
l 368 km 

94 1 

P owodzenie VariEze zachęciło konstruktora do dalszego 
ulepszania t ego sam olotu. Z myślą •o zwiększeniu zasięgu 
i wzb ogal:eniu wyposażenia (rozrus·znik elektryczny, prąd
n ica) na początku 1979 r. Rutan przystąpił do projektowa
nia powiększonej odm iany oznac.zonej RAF 61 L ong-EZ, 
gdzie słowo l>on g wyw od zilo się z długiego zasięgu. Już 
12.06.1979 r. prot-otyp wykonał pi&wszy lot. Samolot -otrzy
mał siln ik Lycoming 0-~35 85 kW (115 KM) i płat o zwięk
szonej rozpiętości i powierzchni. W wyniku prób w locie 
prz,ekonstru owano płat daj ąc mu profil Epplera i mniejszy 
skos. Uzyskano m .in. mniej szą pr~dkość lądowania niż na 
VariEze 15.12.1979 r. Dick Rutan ustalił na tym samolocie 
rekord odległości 7725 km w obwodzie zamkniętym, zaś 
5.6.1981 r. rekord odległości w locie prostym 7344 km. 

Do 1982 r. sprzedan o 2000 k ompletów d okumentacji, zaś 
12 samolotów Long-EZ zostało zbudowanych pr zez k on
struktorów amatorów. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
P ow. nośna 
Masa własna 
Masa całk. 

RAF 40/74 Defiant 

7,9ti m 
5,12 m 
7,62 m 2 

340 kg 
60'.l k g 

Prędk. maks. 
Prędkość przelot. 
Wznoszenie 
Pułap 
Rozbieg 
Zasięg 

295 km/h 
232 k m /h 
6,9 m/s 

6700 m 
207 m 

2300 km 

Sprzedaż -dokumentacji Va riViggen i VariEze pozwoliła 
11.a postawienie nowych budynków dla wytwórni RAF ,oraz 
opracowanie projektów sam olotów, które maj ą być pro
dukowane przez wytwórnię. Pierwszym z nich jest cztero
miejscowy dwusilnikowy samolot sportow o-dysp ozycyjn y 
Defiant, stanowiący dalsze rozwinięcie VariEze. W samolo
cie tym zaznaczyła się tendencja k onstruktora do powięk
szenia płata przedniego (usterzenia ). Prototyp RAF 40 De
fiant wykonał pierwszy lot 30.6.1978 r. Napęd sam olotu 

Rys. 3. Qu!ckle 

Rys. ł. Qulclde Q2 
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stanowią dwa silniki Lycoming 0-320 po 119 kW 1(160 KM) 
-- jeden ciągnący i jeden pchający. Podobieńs,two samolotu 
do Vari.l!.ze Jest duże, łąc.;znie z chuwanym kołem przect
nim. ::::.amulut otrzymał udpuwiednie wypusażenie .radiona
wigacyjne do lotów bez widzi,alności. Proby wykazały peł
ną sterowność przy prędkości minimalnej, brak potrzeby 
reakcji pilota podczas wznoszenia w razie zatrzymania się 
jedneg-o silnika oraz zdolność: do prawidłowego wznoszenia 
się samolotu po pełnym ściągnięciu drążka startowego przy 
maksymalnej masie całkowitej. Samolot ,przeszedł 600 h 
prób w locie. Był ba dany w warunkach upałów pustynnych 
i ob1odzenia, na wys-okości 8535 m i w locie długotrwałym 
15,5 h. Za:;trzeżenie budziła wygoda wsiadania do kabiny 
położ-onej 1,27 m nad ziemią. RAF 40 był prototypem d o
świadczalnym, na podstawie którego ma powstać odmiana 
seryjna. 

Dane techniczne 

R,ozpiętość 
Pow. nośna 
Masa własna 
Masa całkowita 
Prędkość maks. 

8,89 m 
11,8 m 2 

730 kg 
1315 kg 

344 km/h 

Prędkość przelot. 337 km/h 
Prędkość min. 12i km/h 
Wznoszenie 8,1 mis 
Zasięg 2050 km 
Zapas paliwa 340 1. 

W 1982 r. Rutan przystąpił do opracowywania laminato
wej wersji seryjnej tego samolotu oznacz.onej RAF 74 De
fiant. Ma to być samolot pięciomiejscowy napędzany dwo
ma silnikami Lyc,oming po 134 kW (180 KM). Duże drzwi 
do kabiny i s•t opnie ułatwiają wsiadanie. Samolot ma mieć 
prędkość ipr:llel,otową maks. 354 km/h, zasięg powiększony 
o 115 km i zużycie paliwa 20 1/h. 

RAF 54 Quickie 

W 1977 r. Rutan zaprojektował dla wytwórni samolotów 
lekkich, którą organiz.owali Tom Jewett i Gene Sheenan, 
jednomie jscowy samol,ot, do któreg,o Sheenan zmodyfikował 
silnik. Projekt samolotu, wg k oncepcji Rutana, powstał 
przy współudziale Jewetta. Samolot otrzymał nazwę 
Quickie, od którego wzięła też nazwę WYtwórnia. Pierwszy 
lot pro t otypu Quickie odbył się 15.11.1977 r. Prototy,p zo
stał zbudowany w czasie trzech miesięcy k,osztem 400 h. 
Próby w locie zajęły 125 h. Wykazały one, m.in., że samo
lot nie wchodzi w korkociąg. 

Quickie, który zapoczątkował samoloty Rutana w ukła
dzie tandem, stał się drugim jego dużym sukcesem. Na 
zlocie EAA w Oskosh w sierpniu 1978 if. Quickie otrzymał 
111agrodę dla „Wyróżniającej się nowej konstrukcji" i był 
rewelacją zlotu. Samolot ten napędzany silnikiem Onan 
13,5 kW {18 KM) rozwijał prędkość 202 km/h. 

Od czer_wca 1978 r . w sprzedaży są :llestawy Quiokie wraz 
z silnikiem, osłonami silnika, osłoną kabiny, wszystkimi 
częściami spawanymi oraz obrabianymi mechani-c2ll1ie. Bu
d owa samolotu przez niedoświadczonego konstrukt•ora zaj
muje 400 h. Dla · rozłożenia kosztów zestaw s,p:rzedawany 
jest w trzech oddzielnych skrzynkach zawierających ele
menty do budowy poszczególnych zespołów (skrzydeł, ka
dłuba -i zespołu napędowego). Do potowy 1981 r. dostar
c2;ono odbiorcom ponad 1500 zestawów samolotów Quickie 
i Quickie Q2. Zbudowano co najmniej kilkadziesiąt samo
lotów w USA i Kanadzie oraz kilkanaście w Europie. 
Opraoowana 2lostała uleps2;ona odmiana silnika Onan 
o mocy 16,4 kW (22 KM), która jest obecnie dosta;rczana. 

Płat dwudźwigaroWY, laminatowy z lotkami. Płat przed
ni ze sterem wyso~ości służącym też jako klapy ma na 

Rys. 5. Amsoil 
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Rys. 6. Grizzly 

Rys. 7. So.Jitaire 

końcach koła podwozia. Na końcu bananow,o wygiętego 
kadłuba usterzenie pionowe (ze sterem kierun!k:u) i stero~ 
wane kółko ogonowe. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 5,08 an Prędkość min. 
Długość 5,28 m Wznos-zenie 
Pow. obu _ Pułap 
płatów 5,0 m 2 Zasięg 

Masa własna 109 kg Zapas paliwa 
Masa całkowita 218 (236) kg Zużycie paliwa 
Prędkość maks. 202 (225) km/h 

Quickie Q2 

79 km/h 
1,9 (2,5) m/s 

3750 m 
1320 •km 

30 1 
2,31/100 km 

1.7.1980 r. wykonała pierwszy lot dwumiejscowa wE!!rsja 
samolotu Quickie nazwana Quickie Q2. Samolot otrzymał 
silnik Revmaster 1200 DQ 48 kW (64 KM), poszerz.ony 
kadłub z miejscami załogi obok siebie oraz powiększoną 
rozpiętość płata przedniego (do 5,08 m) oraz powię~one 
usterzenie pionowe. Od 1981 r. dostarczane są zestawy 
wraz z zespołem napędowym, przyrządami pokladoWYmi 
i skorupą kadłuba (w czterech częściach). Do prób silnika 
Onan z turbosprężarką 22,4 kW (30 KM) wykonano pr-o
totyp Super Quickie Q2. 

W 1981 r. na zawodach Cafe 250 Air Race samolot 
Quickie Q2 zajął pierwsze miejsce wśród 47 współzawod
ników, uzyskując najlepszy wskaźnik zużycia paliwa obli

. czany na p odstawie pomiaru ilości paliwa, prędkości lotu, 
odległości lotu i ładunku użyteczneg,o . Drugie miejsce 
zajął Quickie. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 5,08 m 
Długość 5,97 m 
Pow. obu płatów 6,22 m 2 

Masa własna 215 kg 
Masa całkowita 454 kg 

Prędkość maks. 
Prędkość min. 
Pułap 
Rozbieg 
Zasięg 

290 km/h 
103 km/h 

4570 m 
241 im 

1820 km 
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RAF 68 Amsoil 

Dan Mortens•en zamówił u Rutana pr,ojekt samolotu wy
ścigowego przeznaczooeg,o do udziału w Reno Air Races. 
Samolot ten początkowo OZ!naczono Mortensen/Rutan Racer, 
następnie Rutan RAF 68 Amsoil od nazwy wytwórni olejów 
syntetycznych Amsoil, która sfinansowała budowę i któ
rej nazwę namalowano na samolocie. Prototyp zbudował 
Mortensen w 1981 r. P ierwszy lot został wykonany w 
sierpniu 1981 r. Samolot jest rozwinięciem Quickie, lecz 
otrzymał silnik Lycoming I0-320 ,o mocy 12-0 kW (160 iKM), 
śmigło .z kevlaru (pr,o jektu T. Windeckera) oraz mały sta
tecznik poziomy na szczycie usterzenia pionowego. Roz
piętość przednieg•o płata jest o 0,5 m mniejsza niż :płata 
głównego. P,odczas zawodów Reno Air Ra ces 1982 Morten
sen uzyskał na nim 377 km/h, ustalając dla tej kategorii 
samolotów rek,ord prędko.śc i na trasie 3 km. 

Dane techniczne 

Ro:upiętość 
Dług-ość 
Pow. obu 

pł,atów 
Masa własna 

6,70 m 
6,70 m 

7 O m 2 

392 kg 

Rys. 8. Free Eterprise 

RAF 72 Grizzly 

Mas,a całk. 511 kg 
Prędk. maks. 377 km/h 
Współ. obc. 

dop. ±12 

Czteromiejscowy Grizzly o układzie pośrednim między 
kaczką a tandemem jest ,samolot·em doświadczalnym, na 
którym mają być wypróbowane właśdwości krótkiego 
startu takiego układu skrzy,deł, a ponadto ma być W)"pró
bowane na nim amfibijne podłodzie pływakowe nie wy
magając,e chowania kół ani posługiwania się sterem wod
nym. 

Grizzly wykonał pierwszy lot 22.1.1982 r. Jest on napę
dzany silnikiem Lycoming IQ-360B 135 kW {180 KM). Kon
strukcja z laminatu szklanego i węgl-owego. Na wzydł,ach 
przednich i głównych klapy Fo wlera ,o szeriokości 550/o 
cięciwy skrzydła. Usterzenie klasyczne z płytowym sterem 
wysokości ż klapką wyważającą. Belki łączące skrzydła 
przednie z głównymi są zbiornikami paliwa. Podwozie 
stałe z podwójnymi kołami przeznaczone do korzystania 
z lotnisk trawiastych. Prędkość minimalna 65 km/h. Sa
molot ma być studium do budowy samol<otu przeznaczone
go do użytkowania w terenach pozbawi,onych lotnisk. Do
lkładniejsze dane techniczne samolotu nie zostały opubli
kowane. 

RAF 77 Solitaire 

La.tern 1982 r. wykonał pierwszy lot moboszybowiec 
RAF 77 Solitaire o układzie kaczki. Konstrukcja jeg,o jest 
laminatowa z wypełniaczem w p ostaci bloku pianki. 
Z przodu kadłuba usterzenie poziome, z tyłu kadłuba 
uster.zenie pionowe. Skrzydła w częściach przy,kadłubowych 
(po 2,25 m) mają kąt natarrcia mniejszy o 2° niż na czę
ściach zewnętrznych. Skrzydła z lotkami i klapami. Silnik 
jednocylindr,owy Cuyuna, który ze względu na łatwość 
pożaru ma być zastąpiony przez dwucylindrowy Normalaiir
-Garrett, umożliwia samodzielny start. Silnik umieszcz,ony 
w przodzie kadłuba, ze śmigłem na wysięgniku, napędza
nym za pośrednictwem pasa, chowany w górne części 
kadłuba. P odwozie z dwoma kołami w układzie tandem 
i z podpórkami z kółkami na końcach skrzydeł umożli
wia kołowanie. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Doskonałość 
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12,5 m 
31 

Prędkość optym. 
Prędkość min. 

92 km/h 
73 km/h 

Wznoszenie 2 mis Rozbieg 180 m 

RAF 59 Predator 

W 1980 r. powstał projekt dużego turbośmigłowego sa
molotu rolniczego RAF 59 Predator napędzanego silnikiem 
PT6A-34 560 kW (750 KM). Układ samolotu ma być nie
konwencjonalny. Skrzydła przednie ze skosem do tyłu, 
skrzydła tylne (usterzenie) ze skosem do przodu i końcami 
łącząc się ze skrzydłami przednimi. Taki układ skrzy,deł 
nazwa11Jo rombowym. Kabina pilo,ta w stateczniku piono
wym. Zbi,ornik na 3000 kg środków chemicznych w środku 
kadłuba przed kabiną. Przewiduje się, że samolot będzie 
m1al w :porównaniu z analogicznym pod względem masy 
i mocy samolotem o układzie konwencjonalnym o 110/o 
lepsze wznoszenie, o 590/o większy ładunek, o 90/o większą 
prędk,ość, o 100/o mniejszą pręcbkość przeciągnięcia i o 580/o 
szerszą smugę rozpryskiwanych środków chemicznych. 
Przewiduje się, iż samolotu nie będzie się dało przeciągnąć 
oraz, że bezpieczeństwo pilota w razie wypadku będzie 
bardzo duże. W 1980 r. NASA przeprowadziła badania 
aerodynamiczne modelu samolotu, potwierdzając obliczenia. 

Dane techniczne 

Ro:upiętość 21,33 m Masa całk,owita 5600 kg 

W 1982 r. przedsiębiorstwo Advanced Technology Air
craft Co. wyraziło zainteiresowanie samolotem i chęć sfi
nansowania budowy zmniejszonej odmiany Predatora 
o rozpiętości 17,4 m i masie całkowitej 3440 kg napędzanej 
silnilkiem tłokowym Lyc,oming 10-720 298 kW (400 KM). 

Quickie Free Enterprise 

Tom Jewett i Burt Rutan zapr,ojekt,owaH samolot, po
czątkowo nazwany Big Bird do doJwnania lotu i lądowa
nia dookol,a świata. Do budowy samolotu wykoirzystano 
skrzydła szybowca Laist,er Nugget. Napęd stanowił silnik 
PZL F4A-235 100 kW (135 KM). W kadłubie i skrzydłach 
zbiorniki paliwa na 1382 1, które miały być powiększone 
do 2080 1. Przewidywano, że podczas lotu trwającego 90 h 
(na trasie 23 OOO km) pilot przez 10 h będzie spal, dzięki 
pn.otowi automatycznemu. Samolot rozbił się podczas prób 
2.7.1982 r.; w wypadku zginął Tom Jewett. 

Dane teehniczn; 

Długość 
Rozpiętość 
Pow. nośna 
Masa własna 

7,52 m 
15,70 m 

10,1 m 2 

771 kg 

Ma,sa całkowita 
Prędkość przelot. 
Prędkość min. 
Zasięg 

1928 kg 
300 km/h 
98 km/h 

24 500 km. 

Burt Rutan opracował drugi projekt sarrnolotu do l10tu 
dookoła świata, nazywany początkowo Big Bi-rd, a następ
nie Voyager. Układ samoLotu kaczka-tandem o rozpiętości 
30 m, z dwuosobową załogą, ze zbiornikami ~ kadłubie, 
skrzydłach i belkach łączących skrzydła przedni•e z tylny
mi. Napęd mają stanowić dwa siln1ki, jeden z przodu, 
drugi z tylu kadłuba. 

RAF 78 

W 1982 r . Rutan opracował projekt 22+36-miejsc,owego 
samolotu pasażerskieg-o RAF 78, którego model przeszedł 
badania aerodynamiczne w N ASA. Samo Lot ma układ 
kaczki ze sk,osern płata do przodu. P odwozie jednośladowe. 
Dwa silniki turbośmigłowe PT6A-45 po 761 kW (1070 KM) 
umieszczone w tandem w gondoli na usterzeniu piono
wym, jeden ciągnący, jeden pchający. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 21 ,33 m 
Rozpiętość usterz. 10,80 m 

Rys. 9. NASA AD-1 

Długość 
P ow. nośna 
Masa własna 

19,81 m 
40 ,5 m2 

5170 kg 
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Masa całk. 9750 ,kg Prędkość min. 1s1 km/h 
17 mis 

doświadczalny 
Prędkość przeł. 512 km/h Wznoszenie 

Rutan zamierza zbudować egzemplarz 
zmniejsz,ony o połowę. 

Fairchild-Amcs Scale NTG 

Rutan dla wytwórni Ames opracował dokumentację od
rzutowego samolotu keningowego Fai-rchild T -46A zmniej
sz.onego _ do 620/o. Sam,ol,ot otrzymał konstrukcję laminato
wą. Jego napęd stanowią dwa silniki Microturbo TRS18 po 
980 daN. Pierwszy lot samolotu odbył się 28.8.1981 r. Roz-. 
piętość 6,66 m, masa własna 408 kg, masa całkowita 680 kg. 

Defiont 
1978 

Grizzly 
1982 

Soli toi re 
1982_ 

( 

,...., ,., 

r 

/1 

,'v 

Rys . 10. Samoloty konstrukcji Hutana 

8 
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VoriEze 
1976 

Ouickie 
1977 

RAF 78·1 
1984 

l 

NASA AD-1 
Wytwórnia Ames w 1978 T. na zlecenie NASA podjęła 

się zbud0wać jednomiejscowy samolot doświadczalny 
o obracanym płacie (względem osi ,pionowej) dla Z'badania 
właś·ciwości płata, którego jedno skrzydło ma ~os ujem
ny, drugie dodatni, oraz zbadania zachowania się samolotu 
podczas zmiany skosu. Samolot zaprojekt0wał Burt Rutan. 
Pierwszy I,ot AD-1 wykonał 21.12.1979 r. P odczas rprób 
skrzydło było obracane aż do 60° s~osu. Nie stwierdzono 
wyraźnych zmian we właściwościach i ster-owności samolo
tu, w porównaniu z układem konwencjonalnym. Konstruk
cja samolotu jest laminatowa, a inapęd stanowią dwa 
silniki odrzutowe TRS18 po 98 daN. 

Predator 
1984 

Long·EZ 
1979 

Amsoil 
1981 

AD - 1 
1979 
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Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
P owierzchnia 
nośna 

9,75 m 
11,69 m 

8,64 m 2 

Masa start. 
Prędkość maks. 
Pułap 

Samoloty wzorowane na konstrukcjach Rutana 

907 kg 
322 km/h 

3660 m 

Niemal równocześnie z Quk kie Q2 wykonała ,pierwszy 
lot (16.6.1980 I" .) dwumiejs,cowa o dmiana Quickie skonstruo- · 
wana w USA przez R. Wa lters-a, a nazwana Viiking Dra
gonfly. Wymiary Dragonfly są nieco większe o d Quickie 
Q2 (rozp i ętość 6,71 m , p ow. nośna ,9 m2), a siln ik ma m oc: 
42 kW (56 KM). W ciągu 1981 r. sprzedano 485 :kiompletów 
dokumentacji. San ,olot różn i się od Quic kie Q2 mniej wy
giętym tyłem kadł u b f'I ora z inną osłoną s ilnika . 

W 1981 r. pows ta ł w USA S', m olot OMAC-1 w z,orowany 
na samolotac h L c>ng-EZ i Defiaint, lecz ośmiomiejscowy , 
napędzany pcha jącym sil n ikiem turbośmigł,owym LTP 101 

o m ocy 522 kW (700 KM). K onstruktorem samolotu jest 
L. Henberger, współk,o,nsrt.uktor samolotów L earjet 23 i 24 
i głów.ny konstruktor samo.I-ot u LearStar 600, z którego roz
winął się Ca na,daiT Challen ger. Pr,ot otyp OMAC-1 wykonał 
[Pierwszy lot 11.12.1981 r. , lecz w sierpniu 1982 r . został 
uszk odzony z winy podwozia. 
Niewątpliwie konstrukcje Rutana, a zwlaszcz~ Va.riEze , 

o r az Quickie, stanowią wartościową nowość w budowie 
samoliotów lekkich i kr,ok naprzód w za'kresie postępu 
technicznego w lotnictwie. W ,ostatnim dziesięciioleciu żaden 
z kon struktorów lotniczyc h nie może się posz,c:z.yC'i ć dorob
k iem z r ównie dużym ładunkiem wa•rtości owych innowacji. 

LITERATURA (oraz źródła zdjęć) 
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gaztne 831, 1.8.1982 r . 
4. Un commuter cana rd ,sfgne Rutan. A vtatton Magazine 826. 

15.5.1982 r. 

M gr i n ż. PA WF.Ł ROLIŃSKI 
Insty tut Lotnictwa 

Roz~ój samolotów pionowego startu 
i lądowania (11) 

~ " m ni ety n apędzane śmigłami i wirnikami 

W p :iczą tk owym okresi e r ozwoju technilki PSL prowa
dz„no prace nad sam olotami startującymi i lądującymi przy 
pionow ym ustawien iu kadłuba. W tym układzie zbudo
wano również sa m oloty Gonvair XFY- 1 i Lockheed XFV- 1, 
które były napędzane sih1ikami turbinowymi YT-4DA 
o m ocy 4780 kW z dwoma śmigłami przeciwbieżnymi o śred
n icy 4,88 m . Mas•a całkowita sam olotu wyno,siła 6804 kg. 
Firma Convair wybrał-a konfigurację ze skrzydłami delta, 
bez usterzenia poziomego, natomiast firma Lockheed użyła 
skrzydła trapez.owego z czterema usterzeniami ustawio ny
mi w kształc i e litery X. Sterowanie w zawisie i w locie 
z małymi prędkościami zapewniały p owierzchnie sterowe 
znajdu_iące się w strumieniu zaśmigłowym. Nie użyto żad
nych d odabkowych urządzeń zwiększających skuteczność 
s terowania. Próby w locie ,obu sa mol otów rozpoczęto w 
1954 ~ ·~ 

Pierwszym samolotem , który wystartował pionow o, prze 
szedł d o lotu pozi om ego. a następn ie wylądował pionowo 
bvł XFY- 1. Odbył on p -inad 400 h lotów bez wypadku. 
Mimo niewygodne j p n ycj i i słabej widoczności w zawi si,e 
piloci twierd zili , że sam olot ten jest łatwiejszy w pilotażu 
niż śmigłowiec. Nied ogodności eksploatacy.ine oraz prz,eko
n anie, że przyszły myśliwiec p owinien być samolotem od
rzutowym spowodowało w st r zymanie tych pr,ojektów. 

We wczesnych la tach p ięćdz i esiątych równolegle z pra 
cami nad ·sarn ol,ota mi PSL startującymi i lądującymi przy 
pi on owym ustawieniu kadłuba , w ośrndku NASA im. 
Langleya rozpoczęt o również bada nia naci •samolotam~, w 
których slwzvdło wraz ze śmigłami mo że być obracane 
o kat 90°. Proby w locie przepro w a dw n o na samoloc ie 
Vert ol VZ-2 . który pierwszy swój lot •odbył w 1957 r. Był 
tri małv . d nświa cl r.za l nv samolnt napędzany dwom a śmi gła
m i i s iln ikiem 590 kW. P odsta w owym problemem było 
O"wstawanie oderwan ia na skrzydl e w prze .iś ci nwe i fa zie 
Jntn. Dopiero za m ont0wanie na sk rzydl e slotów i klap 
zmi n inial iz nwa h tn ziawi sk o. K oni eczne byh równ ież uży
ri P szt uc.znP. i sta bil izari i. w ce lu wyelirnin r.wania tenden r ii 
rl -, .. rzucania" w zawisi e wyn ika i:cice i z nierów nomiernego 
rh;iraktf>ru r f>r vrk ulu iacegn przeplvwu . W naste onei gene 
r ac ii s,i m nlotów z oochvl anvm skrzy dłem . t aki ch ja k 
V·-ueht XC- 142A i Ca nad ai r CL-84. użvtri n owvch techno
J~P.i i rozw in ietyr h w la ta ch pi eć d;; i es i ą tych i dl a tego osiąg
n iPt f> r e7.ulta tv bvłv znaczn ie lepsze. 

Sam olot XC-142A powstał na zamówienie a r mii USA. 
Ca lk0w ita m nsa sam olotu wynos iła ok. 17 240 'kg. Cztery 
s:lni ki turbinowe o mocy 2200 kW napędza ły śmigła ,o ś red
nicy 4,75 m oraz p rzez przekładni ę i wał transmisyjny 
śmigło ogonowe umieszczone w płaszczyźnie pozi·omej. Za -
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st osowano skomplikowany układ sterowania i stabilizacji. 
Próby w locie rozpoczęto w 1964 r. i zakończono w 1967 r. 
Przeprowadzono 400 h lotów, podczas których badano eks
pl oatację s•amolot u z l ądowisk nie przyg,otowanych. Cztery 
z pięciu zbudowanych samolotów zostały rozbit,e , lecz tylko 
jeden wypa,dek nastąpił wskutek użycia techniki PSL. 
Również i w tym przypadku występowały ,problemy ze 
sterowaniem, szczególnie w pobliżu z iemi lub podczas stro
mego opadania. 

Canadair CL-84 był znacznie lżejszy ni ż XC-142A. Sa
molot o masie całkowitej 5720 kg napędzały dwa silniki 
turbinowe o mocy 1100 kW. Srednica śmigieł wynosiła 
4,26 m. Prace były [Prowadzone w wolniejszym tempie, 
dzięki cz.emu uniknięto wielu trudności, jakie wystąpiły 
przy próbach XC-142A. Ponieważ nie było k onieczne speł
nienie śc.i słych wymagań w ojs~owych , samol ot ten mógł 
być zaprojektowany w sposób ba,rdziej k-ons-erwatywny, co 
pozwoliło na uzyskanie mniejszego hałasu i lepszej cha
r akterystyki w zawisie. Samolot oblata no w 1965 r. i skie
rowano do ,próbnej eksploatacji, lecz w 1967 r. , w wyniku 
awar ii silnika w przejściowej fazie lotu , z~stał r o,zbity. 
Warto zauważyć, że p oprzeczny wał łąc zący oba silniki 
umożliwił przeprowadzenie awaryjnego lądowania . Zbudo
wano jes'ZCze trzy samoloty w w er sji wo js'kowej , d o prób 
eksploata·cyjny,ch, które się rozpoczęły w 1970 r. Mimo 
że samoJ,ot wykazywał d obre właściwośc i , nie wprowadzo
n ,J go d o ek sploatacji. 

Podobnym do poprzednio opisanego rozwiązaniem jest 
układ , w którym skrzydło jest połączone trwaJ.e z kadłu-
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bem, a zmiana fazy lotu jest •osiąg,ana przez •<Ybrót gondoli 
silnikowych, · śmigieł, śmigieł otunelowanych lub wfu-ni!ków. 
Eliminuje on zjawi-sko oderwania w fazie przejśdowej l,otu, 
lecz wadą jego jest s,tra-ta ciągu z powodu ,opływu skrzyd
ła przez s-trumień zaśmigłowy ora:z mniejs,za efektywność 
przy KSL ze względu na uzyski,wanie znacznie mniejszej 
siły nośnej na skrzydłach. Przykładem samolotu odrzuto
wego był VJ-101C omówiony poprzedni,o. 

W końcu lat pięćdziesiątych fiTma Curtiss-W,right badała 
to rozwiązanie na sam,()!J..ocie X-19. Samolot ten miał być 
prototypem szybkiego samol-otu dyspozycyjnego. Napęd sta
nowiły cztery śmigła o dużej cięciwie i średnicy 3,05 m 
umiesz-cwne parami po dwa, na przednim i ty1nym płacie. 
Układ czterech śmigieł zapewniał dobre siterowanie podłuż
ne i popr.zeczne, lecz powodował względnie słabe charak
terystyki KSL oraz w locie poziomym. Program prób po
s tępował wolno i ograniczył się do zawisów •ornz kątów 
nachvlenia śmigieł mniejszych od 40°. W 1965 r. samolot 
znstał rozbity w wyniku awarii przekładni i pro.gram zo
sta ł wstrzymany. 

Srndkiem do uzyskania bardziej zwartej konfiguracji 
samnlotu . polepszenia właściwości w zawisie. zmmeJSzenia 
tendencii do oderwania w przeiściowej fazie J.otu miało być 
otunelnwan ie ~ śmie:ieł. R.nzwiazanie takie zapewniało po
nadt() wzro•st bezpieczeństwa oraz zmniejszenie hałasu. 
Pit>rwszym sam nfotem tee;o typu był Doak VZ-4 o masie 
1450 ke;. napedzany silnikiem fi18 kW i czterema otunelo
wanvmi śm i,:!łam i o średnicv 1.22 m . Próby rozpoczęto w 
Hl58 r. Potwierdziłv one zalety r•ozwiązania, ale i wyka
załv taki·e wady jak większy opór w locie poziomym czy 
słabsze właściwości KSL. 

Pnd wrażeniem potencjalnych korzyści użycia tego ro
dza iu knnce cii. w 1962 r. rozpoczęto prace nad samolotem 
Bell X-22A. Samol,ot t en miał cztery 1otunelowane śmigła 
w układzie tandem, •o średnicy 2,13 m. na,pędzane cztere
ma silnikami turbinowymi o mocy 920 kW. Masa całko
wita wynosiła 6800 ke:. ~amol-ot ten był intensywnie bada
ny w latach 1966...;...1971. Dzięki zainstalowaniu na· samolocie 
rozbud<łwanee:o sv,stemu sterowania połącz.onego z bardzo 
d .--kłartnvm pr>miarem predknści. ·samolot mógł osiae:ać bar
ci żn strnmP ntiarlanie z mała prędkośda przy pełnei ste
rnwnnś ri. X-22 nie znsta ł iednak wprowad.21ony do ,produkcji 
z onwndu hraku zainteresowania odbiorców (marynarki 
woiennej USA). 

Naibardziej obiecująca konc,epcją zbadaną do tej pory 
iest układ z pochylanvm wirnikiem. W 1955 <r. firma Bell 
zhu,dnwała samolot XV-3 o masie ·2270 kg. napędzany sil
nikiem ·o mocv 331 kW i dwoma wirnikami o średnicy 
7 m. umieszcznnymi na końcach skrzydeł. XV-3 wykonał 
250 lotów i 110 pełnych przejść. jedTiak w trakcie prób 
pojawiło sie wiele problemów takich jak: ·znaczne różnice 
m ocy niezbędnej podczas przejścia z lotu poziomego do 
zawisu. tendencja do ,.pochylania na n os" w fazie przej
ścia . niE-stateczność ,poprzeczna w zawisie. mała skutecz
,,,..,~;; ~to.rnwania . małv za·oas statec ZJnnści dvnamkznei i nie-
7:, d ńw;:,fah1rP. skr,oydvnnwanie różnvch elementów sterowa
nia . Pit>rw~ze t<rzv w:vnikałv z interferenci,i między wirni
ikiPm a usterzt>niem. a nasteone t ,rzv to problemv typowe 
dla k<r-.nfil!uTacii wirników umieszczanvch obok siebie. Po
nadto wvstepowałv znaczne dre:ania układu - wirnik, py
lon. skrzvdło. któr,e jak pokazały badania. mogą być wy
elimin0warie przez odpowiedni rozkład m <Vs i s<Ztywn·ości 
wirnika or,az skrzydła. 
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Rezultatem 25-let•nich doświadczeń firmy Bell z techniką 
PSL jest samolot XV-15, zbudowany również w układzie 
pochylanych wimików. Samolot o mas~e startowej PSL 
5900 kg jest napędz,any dwoma silnikami turbi:nowymi 
o mocy 846 kW każdy, umieszczonymi w o<br,acanych gon
dolach na końcach skrzydeł . Silniki są połącz•one wspól
nym wałem, który normalnie jest nie obciążony, a ma 
zapewnić symetrię napędu w przypadku awarii jednego 
silnika. Wirnik trójłopatowy o średnicy 7,62 m ma piastę 
tytanową ZJamocowaną przegubowo na wale za pomocą 
łożysk elastomerowych. Lopaty są zamocowane be21prze
gubowo. Zmiana kąta natarcia łopat . (skdk ogólny) następu
je przez tłok umieszczony wewnątrz wału , natomdast tar
cza sterująca zapewnia sterowanie cykliczne prz.ez dwa 
nie;zale~ne popychacze. Gondole są obracąne za p<omocą 
wc1ągmka ś•rubowego napędz·aneg,o ·silnikiem hydraulicz
nym. Wałek przeprowadzony przed przednim dźwigarem 
skrzydła synchronizuje te dwa serwomechanizmy i pozwa
la na napędzanie jednego przez drugi w przypadku awarii. 
Pochylenie gondoli jest sterowane przyciskiem na dźwigni 

. skoku ogólneg,o, który to przycisk jest jedynym dodatko
:VYm elementem sterowania w kabinie pilotów, przypomina
Jącym zresztą typowe rozwią·zania śmigłowcowe. Skrzy,dło 
ma profil laminarny i ujemny skos, w celu zapewnienia po
łożenia sHy nośnej w pobliżu środka ciężkości. P okrycia 
sa przeikładkowe. Na s•krzydle 2majduia się klapy i lotki. 
Głównym celem otwarcia klap w ·zawisie iest zmniejsze
nie" powierzchni s•krzydła, co daje •oszczędnoś{ 60/o ciągu. 
Stery aerodvnamic.zne działają przy wszystkich katach po
chylenia wirnika. Niezwykle ważnym zagadnieniem jest 
zmiana ster,owania z typowego dla wirników w zawisie na 
sterowa.nie aer·odynamiczne w locie po:ziomym, kiedy to 
wirniki pracują jak śmigła. XV-15 ma dwie „skrzynki" 
sumujące (sa ,one tajemnica firm:v). które sprzęgaią wszy
stkie sygnały •sterowania i w !których sa zaprogramowane 
knleine fazy st·erowania podczas przeiścia. Pochylani•e i od
chvlanie w zawisie s,terowane jest tarcza steruiacą, nato
miast przechylanie osiąga się przez zmianę sk-oku ogól
neg,o śmigieł. Różnic,owa zmiana skoku ogólnego wS<Po
maga również za!kret wykonvwanv lotkami. Moc silnika 
iest sterowana przede wszystkim dźwi,:mia -skoku i mocy. 
Steruie ona sk~iem i mocą w różnych proporc jach w 
zależności od k;:,ta pnchvlenia e:nn<dnli. W zawisie dźwignia 
ta steru ie przede wszvstkim skokiem wirnika n,nśnego, co 
.. skrzvnka" sumuiaca zmienia s<topniowo na 1ster,owanie 
m0ca w J.ncie pnzd-nmym. 

W kwi,f'tniu 19n r. przei;>rnwadznno z XV-15 próbę oeł
nee:o orzeiścia z zawisu do lntu <p ' izinmee:o oraz pełną 
autnrntacją z wvłaczanvmi silnikami. W locie p oziomYm; 
·osiagnieto pred'kość maks. 561 km/h. Firma Bell t.raktuie 
ten układ jak,o nastepnv krok w rozwoj u techniki śmig
fowcowei twierdzac. że nie jest on trudri~•ejszy w ,produkcii 
od śm il!łowców. Duża liczba ewentualnvch zastosowań może 
zadecv<dować ,o wprowadzP.'l1iu ~o do masowego użytkowa
nia. Tak iak s-amolnt o ste1,owanvm wekt-orze ciągu okazał 
sie iedvnym ora·lct.vcznvm <rnzwiazaniem dla ,samoJ.otu od
rzutowego, tak układ z pochvlanvm wirni'kiem może być 
jedvnym praktycznym rozwiązani,em dla nieodrzutowego 
·samolotu PSL. 

Warto również wspomnieć - ·o rnzwiazaniach. które wy
W()d za sie beżoośred:nio .z techniki śm igłowc,owei. lecz pro
wadza do wvelimin()wania takiei wadv śmie:łowca iak sto
sunknwr, mała oredko~ć maksvmal na. Firma Sik•fllf&kv ura
cu ie nad śmie:łowcem XH-59A ABC (Advancing Blade 
Crmcept) z dwoma współ;osi-owymi. przeciwbieżnymi wi,rni
kami i dwoma dodatkowymi silnikami odrzutowymi J-60 
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Rys, 10, Ciąg jednostkowy dla różnych układów samolotów PSL\ 
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o ciągu 14,7 kN. W tej koncepcji zjawi<sko oderwania na 
łopatach po1ruszających się w kierunku przeciwnym do 
kierunku lotu zostało wyeliminowane przez zsynchroni'zo
wanie ruchu Łopat talk, że ł,opaty poruszająrce się w kie
runku lotu znajdują się równocześnie po obu ,stronach 
kadłuba i wytwanają większą część siły nośnej. Podczas 
prób XH-59 osiągał prędkość maks. 600 km/h. 

Ambitniejszym TOzwiązaniem jest koncepcja slkrzydła 
X, która zakłada użycie czterołopatowego wirnika nośnego 
do startu i lądowania ,oraz wyk,orzystanie go jako skrzydła 
w locie poziomym po zatrzymaniu w konfiguracji litery X. 
Prace badawcze nad całością zagadnień związanych z tym 
programem prowadzone są obecnie w USA. Sz;czególnie 
istotne są badania wirników ze sterowaną cyrkulacją, gdyż 
tego rodzaju napęd ma być zastosowany w tym rozwiąza
niu. Łopaty wirnika mają pr,ofil eHptyczny ze szczeliną 
na krawędzi spływu, przez którą wydmuchiwane jest sprę
ż.one powietrze dopr.owacLzane do topaty. Siła n,ośna jest 

' ~' ' I 

(4 r 

(~r 
1.0,1 ~==-----

sb . 11.b 

Rys. 11. Moc niezbędna odniesiona do mocy w zawisie dla różnych 
układów samolotów PSL: 1 - śmigłowiec , 2 - śmigłowiec z n a
pędem, 3 - obracane skrzydło, 4 - pochy:any wirnik, 5 - po
chylane śmigło, 6 - wentylator nośny, 7 - sterowanie wektorem 
ciągu, 8 - układ z silnikami nośnymi 

więc proporc jonalna do przepływu powietrza wydmuchi
wanego przez ,szczelinę, a sterowanie ogólne ti cykliczne jest 
osiągane przez zmianę wielkości przepływu. Dla steriowania 
w !,ocie poziomym oraz podczas zatrzymywania i rozpędza
nia wirnika, w skrzydle X zastosowano szczeliny zarówno 
na krawędzi spływu , jak i natarcia łopaty. 

* * * 

Duża różnorodność układów k,onstrukcyjnych ,samolotów 
PSL w znacznym stapniu utrudnia ich wzajemne porów
nanie. Potrzebny jest więc wspólny parametr dla -różnych 
rodzajów napędów. Takim parametr,em może być •obcią
żenie powierzch<ni tarczy, k•tóre definiuje się jako stosunek 
maksymalneg,o ciągu do ,odpowiedniej powie,rzchni urządze
nia wytwarzającego ten dąg. Dla śmigłowca będzi<e to po
wiierzchnia wi.rnika, dla samolotów napędzanych śmigła
m i - ,suma powierz.chni śmigieł, dla samolotów odrzuto
wych - suma przekrojów dysz wylotowych. Rys. 10 poka
zuje zależność ciągu jednostkowego od obciążenia tarczy. 
Widać wyraźny spadek ciągu jednostkowego ze wzrostem 
obciążenia t•arczy, c,o ma oczywiście wpływ na osiągi -

przede wszystkim w zawisie. Na osiągi w zaw1s1e wpływa 
również zjawisko bUskości ziemi. Najogólnie j mówiąc jest 
on ujemny dla samO'lotów odrzutowych przede wszystkim 
ze względu na opływ samolotu strumieniem indu~owanym 
przez gazy wylotowe z silnika -oraz z powodu zasysania 
-gorącego powietrza przez s'ilniki. Straty ciągu mogą sięgać 
100/o. 

Samoloty napędzane śmigłami bądź wirnjkami doznają 
dodatnieg,o wpływu zi,emi. ch oć opływ kadłuba strumieniem 

·zaśmigłowym powoduje dodatkowe dociążenie kadłuba. W 
stanach przejściowych lotu głównym problemem jest za
pewnienie dostatecznego nadmiaru mocy. Rys. 11 pokazuje 
moc niezbędną odniesioną do mocy w zawi,sie dla różnych 
rnzwiązań sam olotów PSL. Jeżeli w zawisi,e i dla małych 
prędkości większ.ość 'k,orzyści wydaje się wynikać z mal-e
go obciażenia tarczy. to z rys. 12 wynika. że k,onstrukcje 
o małym -obciażeniu tarczy osiągają małe prędlkrości maksy
malne. Należy dodać, że krzywe te nie są definitywnie 
ograniczone, lecz ich zakres może być rozszerzany. 

Nie można jednak zapominać, że lotnictwo to nie tylko 
technika. Do chwili obecne j rozwój konstrukcji samoiJotów 
iPSL dokonywał się głównie dzięki zamówieniom wojsko
wym. Ciągle jednak trwają dyskusje nad koncepcjami tak
tycznymi dla tego rodzaju lotnictwa. Nawet Harrier mógłby 
podzielić los tylu innych samolotów PSL. !których ro:zwój 
był przerywany ze względów pozatechnicznych, gdyby nie 
dopas•owanie teg,o samolotu do pewnych ,specyficznych załio
żeń taktyeznych. Poważną część zamówień na sam'lloty 
PSL stanowi ą zamówienia ,od maryna,rki wojennej . Wiąże 
się to z koncepcją zastapienia dużych 1-otniskowców przez 
większą liczbę mnieiszvch jednostek. Dlatego też więkSZiość 
prac rozwojowych jest prowadzona z myślą o potirzebach 
lotnictwa mor~kiego. Duży koszt oraz d roga eksploatacja 
hamu .ią rnzwó j zastosowań cywilnych techniki PSL. Naj
większe szanse na wprowadzenie do seryjnej p,rodukcji ma 
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Rys. 12. Osiągi różnych układów samolotów PSL (oznaczenia jak 
na rys . 11) 

Bell XV-15. Fiirma Bell utrzymuje, że koszt pa,sażerokHo
metra dla ma-szyn tego typu przy obsłudze platform wiert
niczych byłby niżs.zy niż dla ,obecnie używanych śmigłow
ców. 
Uwaga: Literaturę zamteśct!tśmy w I cz. artykułu - TLtA nr 10/83 
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Stoisko badawcze przekładni śmigłowcowych 

Firma Froud Engineer ing (Wlk. Brytania), która jest 
czi:onkiem Redman Heenan Internat,Lonal przekazała na 
przełomie roku 1982 i 1983 firmie Westland Helioapters 
Ltd. nowe stoisko badawcze przekładni śmigłowcowych. 
Prace 1md nim trwały ponad dwa Ia ta. Głównym przezna
czeniem te~o sfoiska będą badania transmisji nowych ge
neracji śmigłowców. Ma ono być bardzo elastyczne. Zało
żono możliwość badania przekładni śmigł<owców dużych 
(łączna moc silników napędzających s toi sk o 6620 kW -
-- 9000 KM) ·oraz na jmnie jszych. Założono również możli
wość badania zarówno całych transmisji śmigi.owców, jak 
i ich poszczególnych elementów. '" ' 
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Po kilku miesiącach studiów firma Fr1oude ·J!:ngineering 
zaproponowała wariant st,oiska, w którym badane prlle
kładnie są napędzane dużymi ·silnikami elektrycznymi 
i obciążane hamulcami hydraulicznymi. W układzie prze
widzfano sprzęgła indukcyjne do k·orekcji prędkości wa
łów i momentów obrotowych. 

W ,czasie prac .nad stoiskiem obie firmy (F,r.oud i West
land) ściśle ze sobą współpracowały. W ,rezulfacie powsta
ło stoisko, któreg-o schemat przedstawiono na rysunku. 
Może ,ono symulować napęd przekładni ,głównej śmigłowca 
jednym, dwoma lub trzema s-ilnikai:ni. W tym celu wypo-

cd. na s. 33 
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Analityczna metoda wyznaczania 
długości układu dolotowego silników, tłokowych 

Projektując silnik Uok nwy, konstruktor staje przed pro
blemem dob oru układu dolotowego pod względem jego" 
kształtu, średni,cy, długości itp. Do:bór ten powinien być 
na tyle trafiny, aby wy'korzys•ta:ne były efekty wszystkich 
zjawisk powstających w układzie w cz-asie .napełniania cy
lindrów, takich ch ociażby jak występowani,e zjawisk falo
wych. Nie ulega wątpliwości, że dopiero badania prnto
typowe mogą I"Ozstrzygnąć o tym, jaki ostatecznie ma być 
układ. Autorzy pokusili się o wyprowadzenie zależności 
umożliwiającej wyznaczenie długości układu dolotowego 
w opar-ciu o stosu:nrkowo prosty model i przy przyjęciu 
zaiożeń upraszc.zających. Jako podstawowe ·załoienie w pro
iektowaniu układu dolotowego przyjmuje się zwykle moż
liwie korzystny wpływ na m oc rozwijaną przez silnik. Jest 
fo bezpośrednio związane z napełnieniem cylindrów silnika 
świeżym ładunkiem przy ustalónej uprzednio prędkości 
obrotowej. Układ dolotowy wpływa więc na przebieg krzy
wej m omentu obrotowego w zależności od prędkości obro
towej. Rozwiązanie konstrukcyjne układu dolotowego może 
też decydować o poprawnośc i reag,owania silnika na nagłe 
otwarcie przepustnicy gaźnika, a takż,e o poprawności 
i równomierności pracy silnika na biegu jałowym [1]. · 

Brak jest jedn oznacznych wymagań odnośnie do układów 
dolot owvch. Przykładowo firm a Chrysler do oblici,enia dłu
gości układu zaleca sto,Slowanie następującej zaleŻJności [2]: 

gdzie: 

6a-r 
l = - .- ±0,075 m 

ni 

a - prędkość dźwięku w układzie dolotowym, 
n - prędkość obrotowa silnika, 

(I) 

- liczb a cylindrów pr-zypadająca na jeden przewód 
dolotowy, 

-r - liczba suwów obiegu silnika. 
Nie jest to jedyna zależność , jaką można spotkać w lite

Taturze. Przykładowo w [I] 

a w [2] 

a•-r' 
1=7,5--.,m 

n•i 

30a-r 
l=L,--., m 

2m 

(la) 

(lb) 

gdzie: Ls - współczynnik długości układu dolotowego (auto
rzy , proponują: Ls = 0,1). Natomiast w imiych pracach 
można spotkać wz,ory przekształcone po p odstawieniu pręd
kości dźwięku a = 340 m is. Jednak żadna z prei,entowanych 
zal eżn ośc i n ie określa wpływu średnicy układu dolotowego, 
jak i pojemności skokowej silnika 111a długość układu. 

Dodatkowym założeniem , przy którym wyprowadzone zo
stały powyższe zależności jest założenie . że w układzie 
dolot owym występują jedynie efekty związane i,e zjawi
skami fa lowymi. Jednak zgodnie z [8] i fll] proponowane 
jest r,ozdzie1-enie· zjawisk falowych i bezwładnościowych. 
SzczegóLnie w [11] w wyniku badań numerycznych pr-0-
cesu napełniania cylindra zaproponowano rozdzielenie 
wpływu fal C'iśnienia i wpływu bezwładności słupa pły
nącego ga,zu . Aut<orzy nie znal eźli do te.i pory w literatu-
rze t eoret ycznego uwzględnienia wpływu bezwładnośc i stru
mienia gazu na długość układu dolotowego. Można ją wy
·znaczyć po kilrku przekształceniach z równania uzyskanego 
w pracy [3]: 

l= '30a-r,/Vk (le) 
2ni V Vc 

ozna,czenia w tekście i na rys. 1. 
Równanie to nie uwzględnia jednak zmiany energii mie

szanki w cylindrze i jej wpływu na długość rezonansową 
układu. 
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Autorzy proponują wzór, który może dopomóc we wstęp
nym oszacowaniu długości układu dolotowego, pozwala
jącej na wykOirzys-tanie w pI"ocesie napełniania nie tylko 
zjawiska falowego, ale i bezwładnościowego . 

Problem napełnienia cyl indrów silnika tło'koweg,o, a w 
tym i przepływ przez układ dolot owy, jest bardzo złożony, 
czyniąc jednak pewne założenia upraszczające, można w 
sposób zadowalający opi sać r ównaniami zachodzące zja
wiska. W t ym celu przyjmuje się, że czynnik jest jedno
fazowy, nielepki, nieś•ciśliwy i podlega w przybliżeniu pra
wu H ooke'a, gęstość czynnika w kanale i cylin drze jest 
jednalwwa, a przepływ jest adiabatyczny. 

Do przeprowa dzenia analizy problemu przyjęto model 
.jak n_a rys. 1. Zakładaj ąc, że czynnik znajdujący się w 
kanale tworzy umowny ,,pręt", a masa znajdującego się 
w cylindrze czynnika jest „masą zawieszoną " na końcu 
tego „pręta" 1oraz pomijaj ąc występujące straty energii 
(tzn. całkowita ilość energii w układzie zachowuje wartość 
stałą , zmieniajac jedynie postać ) , wyprowadzić można rów- · 
nanie ruchu [6]. 

Całkowita energia stanowi sumę: 
- ener gii kinetycznej .,zawieszonej masy" drgającej , 
- energii kinetycznej „pręta", 

- energii potencjalnej odkształconego . ,pręta", 
- energii p otencjalne j .,zawieszonej masy". 
Dodatkowym założeniem jest to , że przemieszczanie po

szczególnych elementów „pręta" jest proporcjonalne. -do od
l egłości od przekr,oju zamocowania. Czyli dl a elementu 
dmk odległeg,o o u (rys. 1) od przekroj u wlot owego, jeg,o 
przemieszczenie zgodni e z założeniem jest równe 

(2) 

a prędkość pTzemieszczającego się elementu -0 masie dmk. 

Rys. l. Model oblicze
niowy układu doloto• 
wego 

dxm u dx 
V,n =-- = - -

dt l dt 
(3) 
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Masa tego elementu wyrażona jest zależnością 

du 
dmk= Vkp-

l 

d,m 
o.m1--_:.~;----+------'rrt----t--

zatem energia kinetyczna drgającego odcinka „pręta" wy- Q.a91~--l-+-i!-'---+--++---tt-----ir-----t'111 
niesie: 

dEk =---=-V1,p- du -dmkv1
m 1 u

1 
( dx )' 

2 2 l• de 

Całkując otrzymuje się całkowitą energię słupa ,gazu : 

E,. = Ju=l2_ V1,p ~ du I rh )
1 

2 P \ de 
(4) 

u•o 

Energia kinetyczna ,,podwi,es:l/Onej masy" poruszającej się 

dx 
z prędkością v = • wynosi : 

E1re = m,v
1 

= 2_ V p ( dx )' (S) 
2 2 • de 

Poruszająca •się masa traci część swojej energii poten
cjalnej 

(6) 

Istnieje jeszcze w „pręcie" energia sprężysta, jaką ma w 
danej chwili „tpręt" wydłużony o x. Zg,odnie z [6] jest : 

1 EV„x• 
E,=2 - ,-.-

I 
(7) 

gdzie: E -
Younga). Z 

współczynnik ściśliw,ośc.i. ,(odpowiednik modułu 
bilansu energetyc,znego wyni'ka, że: 

Ek+Ekc+E,+Ep = const 
Podstawiając wzory ,(4), (5), (6), (7) do ,ostatniego wyraże
nia, a następnie różniczkując względem czasu i porząd
kując, otrzymuje się 

~x 3EV,. 3~n 
- -+-----x - ----- = O 

dt2 pl2 (Vk+3V.) p(Vk+3Vc) 
(8) 

o ł,O • 2,0 3.0 4,0 

Rys. 3. Zależność długości układu dolotowego 
średnicy, dla różnych długości nieskorygowanych 
objętości skokowych silnika: J - Vc - 0,1 · 10-• m•, 
- 0,5 • 10-• m•, 3 - Vc - 1,0 -10-• m• 

l,m 

od jego 
i różnych 
2 - Vc-

Celowo pominięto tutaj siłę wymuszającą, aby zająć się 
tylko 'częstością drgań własnych. Wiadomo jednak, że naj
korzystniejszy wpływ układu dolotowego jest wtedy, gdy 
częstość drgań własnych równa się częst·ości drgań wymu
s·zonych (zjawisko re:wnansu) [10]. 
Częstość drgań wymuszonych jest proporcjonalna do pręd

kości obrotowej silnik•a, tak więc (9] 

11:ni 
V=---

301:/2 
a warunek rezonansu to 

COo = V 

Podstawiając znane wielkości na co0 (9) i v otrzymu
je się 

, 301:/2a V 3 l==----
nni V0 

1+3-v„ 
Aby utprościć zapis, należy podstawić [10] pamiętając P,o podstawieniu za: 

E 
przy tym, że a• = -

p 

gdzie: a 

oraz 

prędkość dźwięku, wówczas otrzymamy: 

3 Vka• wz _____ _ 
0 

- l2 (V,.+3 V0) 

3V.g 
A=---

V,.+3 v. 
Ostatecznie wzór (8) przyjmuje po•stać 

d2 x 
--+w2 x-A = O 

dt2 0 

(9) 

Wyrażenie (9) pozwala na wyznaczenie częstości drgań 
własnych w0, skąd można wyznac"Zyć okres wahań [6] 

(10) 

l,m 

Rys. 2. Zależność długości układu dolotowego od stosunku obję
tości skokowej silnika do objętości układu dolotowego dla róż
nych prędkości obrotowych silnika w ,porównaniu z wynikami 
otrzymanymi ze wrzoru (1) i (la) 
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nd1 

V1,=--l 
4 

i przekształceniu, równanie (ll) przyjmuje postać równa
nia kwadratowego, którego pierwiastek dodatni wyraża 
wzór (12) 

gdzie: 

I V I l = -6V,--+ 36V:--+lp2 

nd1 n1d' 

30a1:/2 •1-
lp = --.- r 3 

nn, 

(12) 

(13) 

i stanowi długość nieskorygowaną układu doI,otoweg,o. 
Interpretację graficzną zależności (11) 02) przedsta-

wiono na rys. 2 i 3. 
Zmiana długości układu dolotowego w wyniku wzrostu 

stosiunku objętości s>ko~owej cylindra do objętości układu 
dolot owego dla małych prędkoś-ci obrotowych jest dość 
znaczna. Wiadomo jednak, iie dla silników wolnoobroto
wych, w celu efektywniejszego doładowania dynamicznego 
dobi-era się długie przewody dolotowe, dlatego też z krzy
wej dla n = 1000 obr/min wynika, że sto,su.nek objętości 
p c,winien się zawierać w granicach 0,4 ... 0,8. Tak długie 
pr2ewody dolotowe (3,1...3,8 m) byłyby kłopo,Uiwe do wy
konania i montażu oraz powinny by mieć możliwość pod- , 
grzania ładunku, gdy'ż w czasie przepływu paliwo może I 
osiadać na ściankach kanału. Przy większych prę~ośdach 
obrotowych stosunek ten powinien się zawierać w grani-

v • . 
cach 0,9 ... 1,4 a nawet i 1,6. Dalsze zwiększanie -- nie v„ 
powoduje wyr,aźnego skrócenia układu dolotowego. 

W litera.turze [l] twierdzi się, że przedstawiony ta,m 
wzór pozwala na wstępną ocenę długości układu doloto
weg,o z dokładnością do 50/o, tak więc w konfrontacji 
z przedstawioną przez autorów zależnością wynika, że sto
sunek objętości powinien zawierać się w granicach 0,8 ... 1,2 
(mniejsze wartości dla mniejszych prędkości obrotowych). 

Na rys. 3 przedstawiono związek długości układu dolo
towego i jego średnicy. Widać, że dla małych objętości 
skokowych długość przewodu dolotowego szybko zbliża się 
do długości nieskorygowanej. Dla tych silników doładowa-

li 



nłe dynamiczne mia1oby największy wpływ 1t>rzy długich 
przewodach o dużej ,9bjętości. Wstępnie średnicę przewodu 
dolotowego można określić z zależności podanej przez 
I. M. Lenina: 

gdzie: 

4 
d 2 = -(2,4 ... 2,8)10- 2 V„n, cm2 

7C 

V,. - pojemność skokowa silnika, dm3, 
n - prędkość ką-towa silnika, rad/s. 

Dalej mając już wartości d, V ss, n, a - można wyznaczyć 
długość takiego pr zewodu z zależności (12). 

Wyprowadzone zależności pozwalają na ,określenie nie
zbęanych pai·ametrów układu dolotowego (i, d) w pr-0cesie 
jego projektowania. Otrzymane wyniki podlegają jednak 
weryfikacji po przeprowadzeniu niezbędnych badań proto
typowych. 

* * * 

Z przeprnwadzonych vozważań wynikają następujące 
wnioski: 

• Otrzymane zależności wykazują ·znaczną :zigodność 
z dotychczas stosowanymi wz.orami (1), (la), (lb). Ujmują 
one ponadto wpływ pojemności skokowej silnika, średniej 
średnicy układu dolotowego i jego pojemności. 

• Zalecanym sitosunkiem objętości skokowej silnika do 
obj ętości układu dolotowego jest przedział 0,8 ... 1,4. 

• Otrzymane wyniki mogą stanowić ,obszar, w kitórym 
należy dokonać po,sz.ukiwań optymalnego wariantu, nie 
mogą one stanowić jednalk wprost jednoznacznej odpowiedzi. 

• · t>obór długości układu dololow~~o przy uwzgtędnl.e~ 
niu zalecanego stosunku •objętości pozwoli na wykorzysta
n ie zjawiska fal owego oraz bezwładnościowego jako czyn
ników wpływających na napełnianie silnika. 
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Problemy prób statycznych samolotów 

P,odstawowym kryterium, które musi ,spełniać ikażde 
urządzenie, jest bezpi-eczeńsitwo jeg-o użytk,owania . W lot
nictwie wymagania w tym względzie muszą być wyjątko
wo ostre, gdyż za każdym, p ozornie nawet błahym, defek
t em mogą się kr·yć sytuacje katastrofalne dla rz,ałogi, ewen
tualnych pasażerów -oraz kosztownego sprzętu. W związku 
:z tym zarówno płatowiec, jak i silnik oraz po-szczególne 
agregaty i instalacje podlegają różnorodnym próbom i ba 
daniom, których dopiern p ozytywny wynik stanowi pod
s-ta wę dopuszczenia samolotu do lotu, a następnie do eks
ploat acji. 

Dla struktury nośnej samolotu takimi lwrnnnymi bada
niami - p rzynajmnie j w świetle wymagań przepisów oraz 
,organów nadzoru cywilnego i wojskowego - są próby sta
ty,czne. Trzeba tutaj od ra,zu zaznaczyć, że tema,t ten nie 
był p or uszan y od lat w literaturze krajowej, mogŁoby się 
więc wydawać, że wszystko jest w nim jasne i oczywiste, 
a zrealizowane próby dają w wyniku pełne i jedno:znaczne 
odpowiedzi. 

P-onieważ - Zidaniem autorów - właśnie tak nie jest 
i prowadzone próby statyczne n ie budzą za ufania, więc 
postanowiliśmy przedstawić pewne propozyc je, głównie do
tyczące wymagań formułowanych w progr.aimach prób. 

Genezy potrzeb prób statycznych 

Podstawą pr owadz.enia prób statyczny,ch p owinny być 
doraźne i perspektywiczne potrzeby konstruktorów ·sprzę
tu, którzy w dążeniu d o optymalizacji struktury - maso
wej, sztywnościowej, poprawianej ze względu na przewi
dywane ułatwienia obsługi i warunków eksploatacji oraz 
bieżących zabeZipiecz.eń antyk or-ozyjnych i remontów -
chcą znać statyczne skutki przewidywanych, wariarnt·owych, 
po s unięć k onstrukcyjnych . Należy również nadmienić, że 
precyzyjnie opracowana próba statyczna może ujawnić 
wiele miejsc, w których można oczekiwać kłopotów zmę
czeni,owych. 

Próby staty,czne są również istotnym narzędziem przy 
weryfikacji modeli obliczeniowych. Pewną miarą są po-
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równania odtksztakeń giętnych i skrętnych, ale najpewniej
szy obraz otrzymuje się przy użyciu tensometrów oporo
wych. Jest to zabieg i k oszt owny i kł,opotliwy , ale imając 
wyk-azaną dużą zbi,eżność wyników - obliczeniowych 
i z prób - można późnie j tylko an alitycznie wyznaczać 
dostateczną wytrzymałość struktur, dla wielu przypadków 
obciążeń lub wpr-owadz.onych zmian konst;rukcyjnych, bez 
uciekania się d o d odatkowych prób ,st aty,cznych. 

~ olejnym - i najczęściej jedynym - wykorzystywanym 
powodem zamówień na r,ealizację prób statycznych jest 
konieczność wykazania dostatecznej wytrzymałośc i, wyni
kająca il przepisów budowy samolotów dla ,określonego 
organu nadz,oru . J est oczywiste, że dla konstruktora, który 
dysponuje możliwie pełną informacją ,o stTukturze, zreali
zowanie ww. potrzeb jesit, praktycznie rzecz biorąc , czystą 
formalnością i przy prawidłowej organizac ji prac nie na
stręcza większych t-rudności, co nie znaczy, że nie pociąga 
za sobą pewnych dodatkowych k,osztów. 

Niewielkim źródłem ZJapotr.zebowań na próby statyczne 
są badania elementów usterkowych. Zdarzają się rzadk-o, 
ale przy seryjne j produkcji i ur uchamianiu elementów na 
całą partię bywa, że dana poważna usterka ,powta,rza się 
na k ilk u lub kilkunastu sztukach. Wówczas jeden z u ster 
kowych elementów przeznacza się na próby. 

Przy ustalonej i wielole tniej produkcji danego samolotu, 
w strukturę wprowadza się drobne zmiany, 'których źród
łem są najczęściej uwagi z eksploatacji, poprawa techno
logii produkc ji lub choćby wnioski rac jonalizat orskie. Każ
da z tych zmian oddzielnie nie budzi większy,ch zastrze
żei1 , ale złożenie ich razem - po pewnym czasie może 
spowodować zachwianie ufnoś-ci w sprawność sitatyczJ:?,ą 
sprzętu i wówczas przeprowadza się ponownie próby. Bywa 
również, że przy produkcji dla masoweg.o odbiorcy takie 
wymaganie jest za·strzeiJOne w k ontraktach. 

Jest na ogół przyjęte, że przy zmianie producenta samo
lotu lub nawet tylko któregoś z ważnych zespołów wyma
ga się powtórzenia prób statycznych. Dotyczy to zwłaszcza 
nowych samolotów budowanych wg dokumentacji licencyj
nej, gdzie dodaitkowo może dochodzić niebagatelny problem 
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zmiany materiałów i półfabrykatów podstawowej struk
tury nośnej. 

Przy budowie sam olotu zgodn ie z koncepcją „fail-safe" -
po przyłożeniu do sprzętu określonej liczby cykli lub blo
ków 1obc i ąże11 oraz po uzyskaniu ,określonej długości pęk
nięć zmęczeni owych - pr owa dzi się próbę statyczną, w 
celu w)'1kazania dostateczne j, resztkowej wyitrzymałości 
statycznej tak usZJkodzonego elementu. 

Przypadki do prób i etapy prób 

Jest sprawą oczywistą, że nie ma możliwości zrealizowa
nia w próbach statycznych wszystkich przyipadków obcią
żeń przewidywan ych przepisami. Jeżeli się uwzględni cały 
obszar ciężarów i ruchu środków ciężkości wynikający 
z możliwych sp osobów załadowania samolotu i związanych 
z tym zapasów paliwa, wszystkie prędkości, obwiednię 
pneciążeń ,zarówno od podmuchów jak i manewrowych 
oraz inne =ienne parametry to, formalnie biorąc, liczba 
przypadków sięga kilkuset lub więcej. P,o wykonaniu 
obwiedni różnego rodza ju •obciążeń: momentów gnących, 
sil poprzecznych, m om entów skręcających, działających na 
dany fr agmelllt struktury, można eliminować ipoważną ich 
część już na wstępnym etapie ana liz. Poz,ostaj,e ich jednak 
zbyt liczna grupa, aby można było wszystkie .zrealizo,wać 
w próbach statycznych. Dodatkowo należy zaznaczyć, że 
najczęściej modelowy rozdział obciążeń jesit uzależniony 
od rodzaju struktury nośnej oraz Dozkładów jej sztywności 
i nie da się go zrealizo.wać dostatecznie jednoznaoznie na 
etapie obliczeń obciążeń zewnętrznych. Z powyżs·zego wy
nika, że , względnie racjonalnego wyboru przypadków do 
pr ób statyoznych danego fragmentu struktury można do
konać nie wcześniej niż po przeprowadzeniu wnikliwych 
projektowych obliczeń wytrzymałościowych. Obliczeni•a ta
kie są jednym z podstawowych materiałów źródłowych 
przy dyskutowaniu przez konstruktora prowadzącego „Wy
kazu przypadków do prób statycznych" z organem nadzo
ru, prz,ed przystąpi,eniem do .realizacji prób dowodowych. 

Taki wykaz jest z reguły rnzbity na t.rzy etapy: 
- próby p.rzed oblotem, 
- próby dla zdjęcia ogr,aniczeń, 
- próby dla okreś lenia rzeczywistej wytrzymałości. 

Bywa również, że jeśli drugi etap zawiera stosunk,owo 
dużo czas,ochłonnych prób, rozbi ja się g,o na podetapy, aby 
umożliwić prnwadzenie prób w locie z częściowym zdej 
mowaniem og,raniczeń. 

Programy prób ramowe i szczegółowe 

W zakładach ze specjalistycznym rozbiciem pracy na po
szczególne k,omórki organizacyjne powstają dwa dokumen
ty programowe: 

- pierwszy, odpowiadający w głównej mierze na pyta
nie „co?" opracowywany przez komórkę tworzącą program 
próby, nazywany Ramowym P rogramem Rrób (RPP), 

- drugi, odpowiadający przede wszystkim na pytanie 
,,jak?" i -opracowywany przez komórkę realizującą próby, 
nazywany Szczegółowym Programem Prób. 

RPP oprac-owuje się wg potrzeb zlecającego próbę, czyli 
konstruktora prowadzącego dany samolot. Zlecenie powin
no jedn0i2nacznie okr,eślać ro.in.: ,obiekt ,prób - z podaną 
kompletacją badanego zespołu, •cel prób, kolejność realizacji 
RPP, źródłową dokumentację obciążeń. Mówiąc o wyma
ganiu podania kompletacji zespołu badanego, mamy na 
uwadze wyszczególnienie elementów składowych - części 
zespołu konstrukcyjnego - podlegających próbCJl!ll. Należy 
podać .również i 1te elementy, które były wykonane przez 
innych producentów. 

RPP powinien określać: obielkt prób, cel prób, sposób 
moc-owania obiektu, badane przypadki obciążeń, r-odzaj 
i miej sce pomiarów - jeżeli prowadzenie pomia1rów jest 
wymagane, kryteria oceny wyników prób, wymagania od
nośnie do przebiegu prób oraz prowadzenia badań d-odatko
wych - jeśli taka konieczmość występuje. 

Specjalnym zagadnieniem jest sprecyzowanie wymagań 
dotyczących zawaritości protokołów z prób. Pr,ot·okół z pró-
by powinien zawierać: . 

- szczegółowe i jednoznaczne określenie wszystkich pa
rametrów próby - dokładne -określenie sposobu realizo,wa
n ia każdej próby, 

- jasne i jednoznaczne przedstawienie sposobu wpro-
wadzania sił, m omentów, blokowań, podparć i,tp., 

- wykresy zreali zowanych w próbie obciążeń sił 
momentów zredukowanych do określonej linii, 
- analizę błędu zrealizowanych obciążeń, 
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~ wyinH<l mierzonych parametrów w trakcie próby wraz 
z analizą błędu pomiarów, 

- opis zachowania się konstrukcji w trakcie -obciążania 
z załączonymi fo tografiami rejestrującymi wystąpieme po
falowai1 (widocznych odkształceń) konstrukcji, przy obcią
żeniach dopuszczalnych i nisz,czących, oraz po ich :zdjęciu, 
jak również po zniszczeniu kons•truk,cji, 

- ocenę prawidłowości przeprowadzenia próby i ocenę 
wyników bactań laboratoryjnych, 

- orz,ec'2enia z laboratoryjnych badań elementów stl'uk
tu1ry nośnej ba.daneg-o obiektu próby oraz ew. i.nnych ele
mentów zniszczonych, 

- wyniki wymaganych badań dodatkowych, 
- integralną częścią protokołów z prob powinna być 

aktualna kompleta·cja obiektu próby, ze szczególnym 
uwzglęct-nieniem wsze.lkich odstępstw -od pierwotnej doku
mentacji kionstrukcyjnej zarówno elementów składowych, 
jak i całości zespołu - ka1rt zmian konstrukcyjnych, pro
tokołów uzgodnień, kart usterek, notatek służbowych, uste
rek wynikłych w transporcie oraz w montażu próby i in. 
Ww. kompletacja powinna być uzgodniona z konst,ru·Mo
rem prowadzącym przed rr0zpoczęciem próby. 

J•ak wyżej wspomniano, protokoły z prób powinny zawie
rać „orzeczenia z laboratoryjnych badań elementów struk
tury ... ". Konieczność przeprnwadzania taki:ch •badań po
dyktowana została głównie występowaniem dużych rozrzu
ttów we właściwościach wytrzymałośc1owych półf.abrykatów 
stosowanych w budowie samolotów. 

Realizowanie ,obciążeń obliczeniowych, d opuszc.zalnych 
i niszczących, na obiektach prób bez uwzględnienia wpływu 
rozrzutu właściwości wytrzymałościowych i geometrycznych 
nie daje jednoznacznej odpowiedzi co do uzyskania wyma
ganego współczynnika bez,piec2:eństwa. Orzeczenia z badań 
larboratoryjnych umożliwiają ustalenie wymaganych obcią
żeń dopuszczalnych próby i odpowiednio - niszczących 
próby, jak również pozwalają na właściwą weryfikację wy
ników prób (tj. sprowadzenie ich do minimum właściwo
ści d-opuszczanych dokumentacją konstrukcyjną). 

Optymalnym rozwią2:aniem byłoby, aby wyniki tych ba
dań znane były przed :realizowaniem prób statycznych. Jed
nakże w praktyce napotyka się na duże trudności z prze
prowadzeniem wszystkich wymaganych badań przed p1ró
bami statycznymi, stąd zdecydowano się na ich podiział 
na dwa ,etapy i talk: w etapie I wykonuje się wstępne ba
dania laboraltoryjne, które powinny być zrealizowane pr:zed 
przystąpieniem do prób statycznych (celem tych badań 
jest uzyskanie danych określających z pewnym przybliże
niem wymagane obciążenia próby), w etapie II natomiast 
ujęto te badania, które będą realizowane po próbach sta
tycznych. Celem ich jest uzyskanie takich informacji, które 
pozwolą na prawidłową korektę wyników prób -oraz okre
ślenie rzeczywistego współczy,nnikia bezpieczeństwa. 

Badania etapu I powinny obejmować: 
- szczegółowe p omiary geometryczne (elementów ,będą

cych obiektami prób) - zakres pomiarów ustala zlecający 
próbę, ,tj. konstruktor prnwadzący dany sarnoJ.ot; 

- laboratoryjne badania „próbek świadków" - pod tym 
określeniem rozumie się próbki do badań wytrzymał-ości 
na rozciąganie, wykonane z tego samego półfarb.rykatu oo 
element prz.eznacz.ony na próby, poddane tej samej obróbce 
cieplnej, cieplno-chemicznej itp. jednocześnie z elementem 
podlegającym próbom staty,c2lnym. Objętość materiału nie
zbędna do analiz chemicznych oraz wymiary próbek do 

,bad11ń wytrzymałości-owych elementów -:- wg wymagań 
Laboratorium Metaloznawczego. 

Próbki stanowią załącznik do elementu podlegającego 
próbom. Wyka.z elementów, które muszą mieć 2:ałączone 
próbki, wymiary próbek i miejsce ich usytuowania na 
półfabrykacie określa zlecający próbę. 

Badania próbek świadków powinny obejmować: określe
nie Rm i Re, określenie składu chemicznego i sprawdzenia 
jego zgodności z normą, sprawdzenie mikrostruktury (dla 
1sprawdzenia obróbki cieplnej), inne badania wg wymagań 
zlecającego próbę; 

- pomiar twardości elementów podlegających próbom. 
Wy'kaz elementów podlegających pomiarrom tward-ości 
i miejsca wykonania pomiaru określa zlecający próbę. W 
uzasadnionych przypadkach pomia-r twardośc i może staJ.1Jo
wić podstawę dla przybliżonego określenia wartości Rm 
elementu. 
Zlecający badania etapu I powinien podać wszystkie 

dane identyfikujące badany obiekt. (Sprawa kompletacji 
dokumentacji z prób jest niezwykle istotna dla jednoznacz
neg,o przypisania wyników z badań do badanego obiektu 
próby, oraz wyeliminowania możliwości pomyłek np. w 
przypadku kilku wersji badanego obiektu). 
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Badania etapu Il - badania materiałowe eleme1:tów_ po 
próbach należy przeprowadzić po próbi·e msz,cząceJ obiekt 
proby. 

Celem badań jest: . 
- sprawdzenie izgodności badanych elementow z doku-

mentacJą, · . . 
- uzyskanie danych do korekty wymków z prob_ (ko

rektę wynikow przeprowadzamy ~op1ero po okreslenm 
m.in. Rm rzecz. elementów obiektu proby), 

---, okreslenie przyczyn zniszczen elementów w badanym 
obiekcie próby. . 

Badania laŁ,urat•oryjne etapu Il powmny obejmować 
wszys•tkie elementy . nośne zespołu - będąceg? _obiektem 
próby - znisz•czone jak i nie zms.zczone w probie. Bada
nia wszyi.ckich elementów struktury są korueczne ze wzglę
du na ww. kiorektę wyrników próby, która powmlila ~yć 
przeprowad:z,ona . w o dniesi,eniu do każdego z elementow 
,obiektu próby. 

W etapie II wykonuje się: 
- określenie wytrzymałości na r-ozciąganie Rm, . 
- określenie granicy ,plastyczności Re lub Ro.1 . wiel-

kości wy,.lwrzystywane m.in. przy przeprowadremu_ 1:ie~będ
nych analiz wytrzymał-ościowych w zakresie obciązen do-
puszczalnych, . 

- okr,eślenie modułu Younga E lub m9dułu spręzysto
ści postaciowej G tylko 111a wyrażne żądanie zleceniodawcy, 

- ok!reślenie składu chemicznego materiału i sprawdze-
nie jego zgodności z normą, . . . . . 

- określenie struktury i rodza ju obróbki cieplneJ 1 ciepl
no-chemicznej ora:z grubości warstwy pokryciowej (w celu 
porównania z dokumentacją k!onstrukcy_jną), .. 

- określenie rodzaju półfabry,katu uzytego do produkcJ1 
elementu (niejednokrotn,ie dokumentacja konstrukcyjna do
puszcza możliwość stosowania zamienników pół~ab~ykatów, 
np. odkuwka względnie pełny maten~ł, co . me Jest bez 
znaczenia w przypadku przeprowadzama komecznych ana-
liz wytr.zyma~ościowych), . 

- określenie kierunku włókien, w · celu sprawdzema na 
zgodność z dok•umentacją konstrukcyjną, . 

- określenie przyczyny zniszc2lenia elementów w pró_b1e, 
w c,elu ,odzwierciedlenia charakteru pracy badanego obiek
tu oraz dokcmania ewentualnych zmian k onstrukcyjnych 
badanego obiektu próby, 

-- badania dodatkowe wg żądań zleceniodawcy (np. po
miar m1krotwardości). 

Badania materiałowe Il etapu, powinny być ,przepro
wadzone na próbkach wyciętych ,z obiektu próby w ,pobli
żu miejsca zniszczenia oraz na próbl:cach wyciętych w 
miejsc,ach określonych przez zlecającego próbę ,(zarówno 
dla elementów zniszczonych, jak i nie zmszczonych) . 

Z przeprowadw nych badań materiałowych powinno być 
sporządzmne orzeczenie, które oprócz wyników z b~dań 
powinno zawierać : komplet zdjęć fotograficznych obeJmu
jących widok ogólny i widoki szczegółowe części . z poka
zaniem ·pęknięć i ich strefy (celem dokonama ~dJęć f?to
graficzrnych jest potrzeba zachowania dowodu identyfiku
jącego obiekt prób, a pokazanie pęknięcia i jego _strefy. -
jako pomocy dla konstruktora przy wprowadzaniu rz:mi~1: 
konstrukcyjnyth badanego obiektu), numer •rysunku częsci 
i nazwę części, numer fabryczny części, datę pr?dukcji 
części, wyszczególnienie wszystkich odstępstw od pierwot
nej dokumentacji konstrukcyjnej ,obiektu p:róby, nazwę 
i numer dokumentu uruchamiającego element do prób. 
Informacje powyższe dostarcza komórce wykonującej mze-
czenia wykonawca prób statycznych. . 

Orzeczenia iz badań etapów I i Il p owinny stanowić 
integralną część protokołów z prób. 

Sz.cz,egół-owy program prób jest w gruncie irzecz;y ,t~ch
nol ogią realizacji próby ,określonej w RPP, zaw1eraJącą 
obliczenia i dokumentację układów obciążających, doku
mentację stoiska i aparatury pomiarowej. Znajdują •si~ w 
nim również wymagania dotyczące przebiegu proby, 

a wynikające z określonych przepisów, wg których _budo• 
wany Jt:~L samc.., lut uraz wieJKusc:i .Kun.:kcy Jne vociązen -
ul<1 uoc1ązeu pruuy - a wy111KaJące z oaaan 1u.yc2.nych 
1 g1:ometrycznycn t:1ementow struKLury n osJ1eJ t:!&1,e:mp1,uza 
ui;.uqceg-u uoieKtt:m prooy. 

lJwag1 koncowe 

W uparciu m.in. o statyczne próby dow.odowe dopuszcza 
się uu t::KSpluatac:Ji uu .Kl1Kuuz1t:!sięc1u uo KilKuset sam,olo
tuw, n<1iezy więc: m1ec c,o naJmllleJ . uustateczną w1euzę · 
u n.~czyw1stym mrnunalnym zapasie bezpiec.zenstwa pru-
UU!l..uwauegv spn.ętu. . . 

J. 01e1·ancJa p1·uuuKcy Jna blach dura1owych J•est duza -:-
ula biacn oaruz.u cien.Kich: u,a'-;-- U,o mm wynosł 'l ' = -au010 
gruousci nummameJ , 01a Olach grubszycn: u,o-ć--2 mm wy-
11us1 1 = --ZU"/0, . 
Lączna gruoosć obu warstw plateru o;p ~ 100/o grubosc1 

nununa1neJ. . . 
0 .uła stall typu 3UHGSA toleranCJa H.m Wy,IlOS'l ok. 20 Io, 

dla He puuaJe się ,ty1'ko dolną granicę. Durale t)'.pu PA'/ 
maJą t ez podawaną tylko •dolną gra111cę Hm 1 He. ::izczegol
mt: w gr ubych płytach i prętach, z Ktorych zarowno ula 
prutotypow, Jak 1 p1erws.zycn seni wy,KvnuJe się okucia, 
węzły, ,uzw1gme s•terowama i w1ele mnych waznych ele
mentow - maJą podane ltm mlo - :.l4o 1vll'a. W rzeczyw1-
stusci bywały przypadki, że Hm wynosiła ti40 Mł'a . . . 

W traKcie reauzacJi prob statyczr.ych, w znakomiteJ 
w1ększusci przypadkow - oprócz ubc1ążen awaryJnych -
należy wyk.azac spełnienie oKr,eslonych wymagan zarownu 
pl'Zy obc:iążemach dupuszczalnych, jak i_ mszczących. . . 

.Ula prawidłowej vc:eny wymkow proby statycrz;neJ me
zbęctna Jest :pełna informacja o wymiarach i stani,e tizycz
nym elementow wchouzących w stru.k:tu,rę nusną bactanego 
zespołu - odpowiauaJącą pracy w danym przypadku obc1ą
że111a. 

Brak powtarzalności zarówno parametrów . geometrycz
nych, jak i 11zycznych oi·az chem1cz.nych połiabrykatów 
Clustarczanych nawet z tej samej huty - z du_statecznie 
ciasnym roz,rzutem - uniemożllwia ekstrapolacJę w;prnst 
wymkow badania statyaznego danego elementu, będącego 
własnie obiektem proby, na inne, 'ktore będą lub były prc1-
du~owane wg tej samej nominalnie dokumentacJl. 

Stwierdzenie faktu, że dany egzemplarz, będący obiek
tem próby, przeniósł •okreś lone obciążenie, tfez Slkorygowa
nia jego rzeczywistych parametrów zarówno geometrycz
n ych, jak i fizycznych, w stosunku do minimali:iych wła
ściwości dopuszczanych dokumentacją konstrukcyJną - me 
jest żadną oceną stanu lbezpieczeńs.twa. 

Po ·zniszczeniu danego fragmentu k onstrukcji jest niewy
s tarczające przepr,owadzenie badań laboratoryjnych rtylko 
elementów uszkodzonych, gdyż te, które nie uległy usz!ko
dzeniu w danej próbie mogą się rz:niszczyć znacznie wcze
śniej w eksploatacji, jeżeli wyk,ona się je w dolnych gra
nicach właściwości d opuszczanych dokumentacją konstruk
cyjną. 

Odkładanie badań laboratoryjnych - geometrycznych, 
fizycznych i chemicznych - na .okres dopiero po przepro
wadzeniu prób niszczących, uniemożliwia prawidłową ocenę 
wielkości obciążeń próby - dopuszczalnych i niszczących 
- czyli uniemożliwia m.in. wykazanie spełnienia określo
nych wymagań za wa•rtych w przepisach, a dotyczących 
dwu pierwszych etapów badań dowodowych. 
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NASZEGO CZASOPISMA 
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Jakowlew Jak-36 MP • ZSRR • I KARTOTEKA lliA &I 
Samolot myśliwsko-szturmowy pokładowy 
pionowego startu, jednomiejscowy 

KONSTRUKCJA: duralowa pólskorupowa 
wolnonośny średniopłat z chowanym 

podwoziem. 

Pła,t: trapezowy o skosie krawędzi na
tarcia 45° i uj emnym wzniosie. Proifil o 
grubości ok. 6'1o . Konstrukcja pólskorupowa, 
auralowa. Części zewnętrzne skrzydeł skła
dane pionowo w górę do hangarowania 
pod ,p okładem okrętu. Części wewnętrzne 
skrzydeł z jednoszczelinowymi klapami 
Fowlera. Na częściach zewnętrznych lotki 
z klapkami wyważającymi. Skrzydła nie 
mają slotów ani klap <przednich. z wierz
chu i od spodu końców skrzydeł szczeliny 
wylotowe odrzutowych dysz st erujących . 

Kadłub: konstrukcja duralowa półskoru
powa. Kabina jednomiejscowa z fotelem 
wystrzeliwanym na wysokości o m. Wia
trochron s ta ły. Osłona kabiny otwierana 
na rprawo. Po bokach kabiny w loty po
wietrza do silnika głównego z oddzielacza
mi warstwy przyściennej. Niedaleko za 
krawędzią na ta rcia wlotów szereg małych 
otworów wlotowych zamykanych klapka
mi (początkowo samoloty nie miały tych 
otworów). Za osłoną kabiny otwie rane 
drzwi wlotu powietrza do silników nośnych. 
W tych drzwiach 16 otworów ze spręży
nov,;ymi klapkami zamykającymi. Po bo
kach drzwi dwie płetwy kadłubowe (po
czątkowo samoloty ich nie miały). Pod 
kadłubem drzwi wylotu spalin z silników 
nó"śnych, a za nimi dwie pletwy. Po obu 
stronach zakończenia tylu kadłuba małe 
ctysze sterowania kierunkowego. z przodu 
kadłuba nie ma dyszy pionowej steruj ącej. 

Usterzenie: konstrukcja 
skorupowa. Usterzenia ze 
nie poziome z uj emnym 
rzenie ze statecznikami i 
rach klapki wyważające. 

duralowa pól
skosem, uste rze
wzniosem. Uste
sterami. Na ste-

PodJwozie: trójzespolowe z kołem przed
nim chowanym do tylu. Podwozie główne 
z prawie pionowymi amortyzatorami ole
jowo-powietrznymi, chowane w kadłub. 
P od tyłem kadłuba zderzak. 

Zespól napędowy: silnik główny nośno
-napędowy turboodrzutowy Lulka AL-21 
o ciągu ok. 8000 daN z dwoma dyszami 
wylot owymi przekręcanymi od poziomu do 
pionu. Za kabiną dwa silniki nośne turbo
od rzutowe Kolesowa o ciągu po ok. 3500 
daN ustawione pionowo jede n za drugim. 
Zbiornik i paliwa w kadłubie przed i za 
silnikiem głównym. 

Wyposażenie : awioniczne w tyle kadłuba. 
Nad tyłem kadłuba chwyt powietrza d o 
chłodzenia wyposażenia, przechodzący w 
pletwę przed statecznikiem pionowym . Wy
pos&ż«:nie radiolokacyjne w przodzie kadłu
ba pod osłoną z tworzyw sztucznych. Sa
molot wyposażony w automatyczny system 
startu i lądowania. 

Uzbrojenie: samolot nie ma uzbrojenia 
wbudowanego na stale. Pod skrzydłami 
cztery wysięgniki na uzbrojenie podwie
szane o masie 2600+3600 kg: zasobniki z 
działkiem 23 mm GSz-23, wyrzutnie nie 
kierowanych pocisków rakietowych, bom-

DANE TECHNICZNE (przybliżon e) 

Rozpiętość 
Rozpiętość w stanie złożonym 
Długość 
Długość wersji treningowej 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa startowa maks. . 
Masa uzbrojenia podwieszanego maks. 
Prędkość maks. na h = o m 
Prędkość maks. na większych wysokościach 

M = 1,05 
Wznoszenie 
Puła p 
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by, l otnicze pociski rakietowe, iprze ciwPan
cerne (przeciw okrętom) kierowane pociski 
rakietowe i zbiorniki podwieszane. 

System sterowa.nia oraz stairtu i ląd,o,wa
nia: zastosowanie długiego silnika nośno
-napędowego z przekręcanymi dyszami wy
l otowymi w tylner części kadłuba spowo
ctowalo zastosowanie w przedniej części 
kadłuba, za kabiną, pionowych silników 
nośnych. Taki układ nie wymaga piono" 
wych dysz sterowych na przednim !i tyl
nym końcu kadłuba. Do sterowania po
przec7.nego służą dysze na końcach skrzy
deł. a do kierunkowego - na końcu tylu 
kadłuba. Dysze t e otrzymu ia sprężone po
wietrze ze sprężarki silnika głównego. 
Zmiana kąta natarcia, czyli położenia ka
dłuba, sterowana jest silnikami nośnymi. 
T aki układ sterowania wymaga automa
tycznej synchronizacji pracy wszystkich 
silnil,ów i sprzężenia ich z układem ste 
rowania. Drzwi wlotowe nad silnikami no
śnymi są otwarte (uchylone \ podczas pracy 
silników nośnych. Dwupolówkowe drzwi 
Pr7v dvszach wylotowych silników nośnvch 
snełniaja rolę sterów dla strumienia gazów. 
rll"ł. P"!o Ich położenie jest 7.mienian P. auto
mafv~znie ·no<lczas noszcze„ólnvch f"z st„ r 
tu i ]hdowani;:1. S::ttl'n]ot st;.-irtnie niono-w0. 
wvk.r1z1Jiac rł11 7~ statecz·ność. pn "~ i ;.-il?'r,ip_ 
r.itt vvvc.::c:kośc i 5+6 m nochvla o rzórl k~r' lP
b:1 o 5° w r1 Al wzgletiPm horvzontu i nłyn
nie orzechorlzi no l otu nozinm elln rnznP.
dzajac sie rln ok. A~ km/h. Po osia"!n ieciu 
te ·J prędkości samolot Podnosi prz6<:I do 
naziomu i ro7ne r'ł7::J. si e cin nnrm ? ln e.i rnre..-:1 -
koścl · lotu stonniowo przekreca.iac dysze 
tylne ora?. z"mvkajac drzwi wlotowe i wv
lotowe silników nośnych. Przv l s flowan;11 
samolot pn otwa r ciu drzwi w lotu nn sH
n lków nośnych ostatnie 400 m l ec i na 
wvsokoścl 30 m nad wodą . Skra .i r,,,kJ""" 
okretu samolot nrz<>kracza z prę~kościa 
10 km/h n" wvs0kości 10+ 14 m narl no
kłarlem. 11astęPnie prze chod zi do zawi~11 
i nłnnowo larluie. Precyzia l a.-'1n·w· :ł ni ::. wv
kazuie. i ż orthv,v::1 si e ono ;:,1.1to•m„tvc7;pl A 
i WP v...·-:-:nó l nracv ,z l a serowvmi. 11 rz;:1c17eni A.
ml naprowadzaiącym! na pokładzie okrętu. 

Zasięg z uzbrojeniem 

ROZWOJ KONSTRUKCJI: prototyp sa
molot u doświadczalnego pionowego startu 
konstrukcj i A. s. Jakowlewa powstał w 
połowie lat sześćdziesiątych i był rpo raz 
pierwszy zademonstrowany na pokazach 
lotniczych w Moskwie w 1967 ·r. Zebrane 
doświadczenia pozwoliły na zaprojektowa
nie 'bojowego samolotu pionowego startu 
Jak-36 MP (morskoj palubnyj). Prototyp 
samolotu powstał w 1971 r., do produkjl 
wsz.e dł w 1975 r. Podobnie jak I w innych 
krajach, pionowzlot ten znalazł główne 
zastosowanie jako samolot pokładowy ma
rynarki wojennej. Wszedł on do użytku w 
1!176 r. i w tym samym roku został za
demonstrowany na Morzu Sródziemnym na 
r--- k !o n7ie lotniskowca-krążownika (do zwal
czania okrętów podwodnych) klasy 40 tys. 
ton KiJew. następnie na podobnych 
okrętach Minsk i Noworosyjsk. Okręty te 
zabierają po 12 samolot ów Jak-36 MP. 
Sluża one jako rozpoznawcze, myśliwskie 
i szturmowe. Oprócz wersji bojowej istnie
je dwumiejscowa wersja treningowa sa
molotu Jak-36. Dodatkowa kabina została 
umieszczona w wyrlłużonym I opuszczonym 
nrzonzi e kadłuba. Otrzymała ona fotel wv
strze li wanv i została nrzykrvta wsnólna 
os 1 n na z drt, "" kabin'1. Osłona ta jest flwu
r7PŚciowa. oprócz wiatrochronu. Wvdlu ze 
nie przodu kadłuba pociągnęło za sobą ko
nieczność wydłużenia tylu kadłuba dla 
równowagi. Uzyskano to przez dodanie 
za skrzydłami segmentu kadłuba o stałym 
przekroju. Część stożkowa z ustel"'zenlem 
została odsunięta o ten odcinek clo tylu. 
w wyniku tego samolot stał się o blisko 
2.5 m rlłuższy. wersja treningowa nie ma 
wysięgników na uzbrojenie podwieszane 
a ni wyposażenia radiolokacyjnego. Samolo
ty tej wersji po j ednym egzemplarzu znaj
dują się na wyżej wymienionych okręt~ch. 
Samolot Jak-36 MP jest odpowiednikiem 
brytyjskieg o samolotu Sea Harrler. Są to 
jedyne dwa typy samolotów tej k lasy na 
świecie . Sukcesy Harrierów w wojnie 
falklandzkiej potwierdziły wartość piono
wzlotów jako pokładowych samolotów bo
jowych. 

7,3 m 
4.9 m 

15 5 m 
17:7 m 

4,3 m 

Czas lotu patrolowego z dwoma zbiornika
mi podwieszanymi i dwoma pociskami 
n1kietowymi 

480 km 
l h 20 mln 

A.G. 

18,5 m• 
11 700 kg 

3600 kg 
1110 km/h 

(11 70 km/h) 
75 mis 

12 OOO m 

Zród!a: 

1. Jak-36. Wojskowy Przegtqd Tecltntczny. 1983, nr 5+6, s. 191+192. 
2. P. Butowski: Współczesne samoloty bojowe ZSRR. Przegtqd 

Wojsk Lotntczyclt t Wojsk OPK, 1982, nr 2, s. 45+54. 
3. Pionowzlot pokładowy Jak-36 MP. Skrzydlata Polska, 1981, nr 25. 
4. Razwitie awiacjonnoj nauki i tiechniki w SSSR. Moskwa, 1980 r. 
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Sikorsky S-65 (CH-~3E) Super Stallion • USA • KARTOTEKA TliA 

Ciężki wielozadaniowy pokładowy 
śmigłowiec transportowy 

KONSTRUKCJA: metalowa pólskorupowa 
z chowanym podwoziem. 

Wir,nik D!)Ś~y:_ siedmiolopatowy. Łopaty 
o stałej c1ęc1w1e i zwężonych końcach . 
KonstTukcja łopat: dźwigary z tytanu. 
c~ęść spływowa z laminatu szklanego. Wir
nik wyposażony w sterowany mechanizm 
składania łopat wzdłuż kadłuba . Głowica 
z tytanu i stall. Przekładnia główna po
zwala na przenoszenie 9800 kW (13 140 KM) 
przez 10 mln oraz 8630 kW (11 570 KM) 
przez 30 mln. 

Wirnik ogonowy: czterołopatowy umie
szczony na stateczniku pionowym odchy
lonym o 20° w l ewo, w wyniku <:zego ciąg 
wirnika skierowany jest nieco w dól. Ło
paty wirnika prostokątne. 

Kadłub: konstrukcja półskorupowa z ele
mentami nośnymi ze stali, tytanu oraz 
stopów lekkich i z .pokryciem du.-alowym . 
Kabina załogi trzymiejscowa. Ładownia 
mieści 55 spadochroniarzy na składanych 
płóciennych siedzeniach umieszczonych 
wzdłuż ścian i po środku ładowni. Ła
downia mieści 7 palet o wym . 102 X 122 cm. 
l>od kadłubem h ak na ładunek .podwiesza
ny •O masie do 14 515 kg. Po bokach kadł•u
ba gondole mieszczące zbiorniki paliwa l 
podwozie . Na zewnątrz gondoli wysięgniki 
na zbiorniki podwieszane. Tył belki ogo
·nowej wraz ze statecznikie m I wirnikiem 
ogonowym składany w prawo dla zmniej
szenia wymiarów śmigłowca do hangaro
wania pod pokładem okrętu. 

Usterzenie: statecznik ,pionowy odchylony 
o 20° w lewo. Statecznik poziomy tylko 
z prawej strony statecznika pionowego, 
podparty zastrzałem. 

Podwozie: tróizespolowe·, chowane z .po
dwójnymi kolami. Podwozie główne cho
wane w tylnej części gondoli znajdujących 
się .po bokach kadłuba. 

Zespół napędowy: 3 silniki turbowało,we 
General Electric T64-GE416 PO 3266 kW 
(4380 KM) mocy maksy malnej 10- minuto
wej, 3091 kW (4145 KM) mocy 30-minutowej 
i 2756 kW (3996 KM) mocy trwałej . Przed 
silnikami filtry powietrza. Dwa silniki po 
bokach kadłuba, trzeci na grzbiecie kadłu
ba , z wlotem i dyszą wylotową z lew ej 
strony. Zbiorniki ,paliwa o pojemności 
3890 l w gondolach po bokach kadłuba, a 
na wysięgnikach dwa zbiorniki podwie
szane o łącznej pojemności 4920 l. W we•r
sji MH-53E w powiększonych gondolach 
zbiorniki o pojemności 7675 l. Istnie je moż
liwość zainstalowania w kadłubie 7 zbior
ników po 1136 1. czyli o łącznej rpojemno
ści 7952 I. Maksymalna ilość paliwa zabie
ranego przez CH-53E wynosi 16 762 I. 

Wyposaże,l'llie: syste m automatycznego ste
rowania Hamilton Standard z dwoma kom
puterami cyfrowymi umożliwiający loty 
bez widoczności. Przewidziane zastosowani<! 
wyposażenia noktowizyjnego. 

DANE TECHNICZNE 

Srednica wirnika głównego 
Srednica wirnika ogonoweg o 
Długość z w irnikami 
Długość ze zł ożonym wirnikiem i ogonem 
Długość kadłuba 
5zerokość kadłuba 
Szeroi< ość po złożeniu wirnika i ogona 
Wysokość z obracającym się wirnikiem 
Wysokość ze złożonym wirnikiem i ogon em 
Rozstaw ,PGdwozia (goleni) 
Fozstęo kół przednich i tylnych 
Długość ładowni 
Szerokość maks. ładowni 
Wysokość maks. ładowni 
Pojemność ładowni 
Masa własna 
Mcasa własna MH-53E :.~• .. ·.~::.. ~ 
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ROZWOJ KONSTRUKCJI: prototyp śmig
łowca S-65 z dwoma silnikami T64 po 
2124 kW wykonał pierwszy lot 14.10.1964 r. 
Smlgłowiec pod oznaczeniem wojskowym 
CH-53 wszedł do produkcji w 1966 r. Bu
dowano go w wersjach: transportowej CH
-53A Sea Stallion, ratowniczej d:!;wlgowej 
HH-53B (pierwszy lot 15.3.1967 r., 8 szt.) 
i HH-53C (1968 r., 64 szt.), transportowej 
CH-53D (1969 r .), transportowej budowla,ne _j 
z licencji w Rł'N CH-53G (1969 r., 113 szt.) 
oraz do wyszukiwania min RH-53D (1973 r.). 
Łącznie zbudowano 350 sztuk dwusilniko
wych S-65 wszystkich wersji. W 1973 r. 
marynarka wojenna USA zamówiła rozwi
nięcie dwusilnikowego CH-53 w trójsilni
kowy o udźwigu 14,5 t . W tym celu oprócz 
zmiany napędu konieczne było wykonanie 
nowej przekładni głównej. nowej głowicy 
i nowei::o wirnika o zwiększonej średnicy 
i zmienione j konstrukcji łopat. Pierwszy 
prototyp YHC-53E wykonał pierwszy lot 
1.03.1974 r. Wkrótce 11:ostał on poważnie 
uszkodzony na ziemi. 24.01.1975 r. wzniósł 
si<: w powietrze drue:i prot o typ_ co umoż
liwiło kontynuowanie orób. Pie rwszy 
egzemplarz serii informacvinej CH-53E wy
konał pierws7y lot 8.12.1975 r. D()I01e ro w 
197'8 r. wytwórnia otr·zvmała zamówiPnie 
r,a serie CH-53E. W 1978 r. z<>mówiono 
6 szt .. w 1979 r. - 14 szt., w 1980 r. - 15 . 
w J~Rt r. - 14, w 1982 r . - 12 i w 1981 r . 
- ll . ł a cznie 72 szt. Pierwszv seryjny 
CH-53E bvł dostarczony 13.12.1980 r., zaś 
no polowy 1983 r . zbudowano 53 szt. W 
1981 r. marynarka w o.lenna USA zamówiła 
hndowe orototvpu wersji MH-53E do wv
szuldwania i zwalc7.ania mLn mo.-sklch . Po
wsta ł on z orzeróbkl CH-53E i wykona ł 
oierwszv lot 23 .1 2.19~t r. Trzydziestv oiaty 
s~rvj.ny Suoer Stallion zosta ł wvkonanv 
i >lko n rototv,n wersil seryjnel MH-53E i 
ro:wo<,z a ł ,nróby w locie w 1983 r . Smle:lo
w iP<, MH-53E m a nowieks?one e:ondole nrzv
kadlubow<i w celu zwiększenia zblo.-nlków 

paliwa, aby przedłużyć czas lotów pa
trolowych. Ładownia MH-53E mieści wy
posażenie do wykrywania min oraz 
jego obsługę. Smigłowiec dostosowany 
jest do ciągnięcia na linie sieci do 
wyławiania min oraz przeszedł próby 
holowania lodzi na linie długości 26 m. 
została sprawdzona możliwość załadunku 
śmigłowca w stanie złożonym do samolotu 
transportowego C-5A Galaxy. Umożliwia to 
szyoki t ransport śmigłowców do dowolnej 
cz<:ści świata, gdzie mają •być użyte do 

·wyławiania min. Dzięki tankowaniu w lo
cie śmigłowiec na mniejsze odległości mo
że być przetransportowany lotem. Smigło
wiec CH-53E służy przede wszystkim do 
transportu piechoty morskiej ze statków 
na ląd ,1uJ) z powrotem oraz transportu 
t.atalionów saperskich. Ponadto ma być 
wykorzystywany do zabierania z pokładu 
lotniskowców samolotów uszkodzonych w 
walce. W porównaniu z dwusilnikowym 
CH-53 trójsilnikowy CH-53E ma średnicę 
wirnika większą tylko o 10'/o, czyli zabie
ra na IP Okładzie niewiele więcej mie jsca, 
zaś jego udźwig jest dwukrotnie większy 
przy 1,5-krotnym wzroście mocy. Dla ulep
sze nia zdolności działania w nocy śmigło
wiec ma być wyposażony w aparaturę 
!"LI R, a załoga w okulary noktowizyjne. 
Badana jest możliwość sprzężonego użycia 
śmigłowców CH-53E, co było wypróbowane 
w 1970 r. za pomocą dwóch śmigłowców 
Skycrane. Było to olonierskie osiagnięcie 
wytwórni Sikorsky. Obecnie proponuje sle. 
aby w takim zespole tylko jeden CH-53 E 
miał pilota, zaś drugi pilotowany automa 
tycznie, był kierowany zdalnie przez sprzę
żenie z układem sterowania pierwszego. 
C:H-53E jest najcięższym śmigłowcem ame-
rykańskim. Większy ładunek zabiera r a
d ziecki śmigłowiec Ml-26. gdyż normalnie 
20 t . zaś w locie rekordowym uniósł 25 t. 
\Vvtwórnla przewiduje zbudowanie do 
1990 r. 300 sztuk CH-53E i jego wersji. 

Masa ładunku zabieranego w kadłubie przy 
zasięgu 200 km 14 515 k ,g 

la 567 kg 
31 638 kg 

24 ,08 m 
6,10 m 

30,19 m 
18,44 rn 
22,3~ m 
2,69 m 
8,66 m 
8,66 m 
5,66 m 
3,96 m 
8,31 m 
9,14 m 
2,29 m 
1,~8 m 

42 m= 
15 071 kg 
16 482 kg 
13 607 kg 

Masa ładunku podwieszanego przy zasięgu 
50 km 

Masa użyteczna 
riasa całkowita maks. przy ładunku 

w kadłubie 
Masa całkowita maks. przy ładunku 

podwieszonym 
Osiąd (orzy masie 25 400 kg) 
P,rędkość m aks. na h = O m 
Prędkość przelotowa na h = O m 
Wznoszenie 
Pułap przy mocy trwalej 
Pula.o zawisu z wpływem ziemi p rzy mocy 

maks. 
Pulan zawisu bez wp ływu ziemi p,rzy mocy 

maks. 
Z,;sięg z pełnym ładunkiem 
zasię!( z maks. paliwem (bez ładunku) 

33 330 kg 

315 km/h 
278 km/h 

12,7 mis 
5640 m 
3520 m 
2895 m 

340 km 

2075 km 

_19 
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TERMINY LOTNICZE 
POLSKIE (li) 

1 - płatowiec 
2 - struktura (podstawowa) pła-

towca 
3 - konstrukcja metalowa 
4 - część, element 
5 - jednopłat 
6 - j. wolnonośny 
7 - górnopłat 
8 - dolnopłat 
9 - dwupłat 

10 - skrzydło 
11 - s . prostokątnie 
12 - s. trapezowe 
13 - s. skośne 
14 - s. wolnonośne 
15 - s . zastrzałowe 
16 - zastrzał 
17 - środkowa część skrzydła, 

centropłat 
18 - dźwigar (skrzydła) 
19 - żebro (s .) 
20 - keson (s.) 
21 - ,podłużnica, podłużniczka 
22 - poJuycle 
23 - lotka 
24 - klapa 
25 - k. wysuwana, k. Fowlera 
26 - slot, skrzele 
27 - hamulec aerodynamiczny 
28 - przerywacz. spoiler, spojler 
29 - kadłub 
30 - belka ogonowa 
31 - kratownica (spawana) 
32 - rura 
33 - konstrukcja skorupowa, sko-

rupa 
34 - wrel(a (kadłuba) 
35 - kabina 
36 - k. załol(i, k. pilota 
37 - k. ciśnieniowa 
38 - wiatrochron, szyba przednia, 

s. czołowa 
39 - osłona kabiny, kopułka k. 
40 - fotel pilota 
41 - pas (bezpieczeństwa\ pilota 
42 - drzwi (boczne) 
43 - okno 
44 - szyba 
45 - p okrywa 
46 - usterzenia 
47 - u sterzenie poziome 
48 - u. pionowe 
49 - ster 
50 - s. wysokości 
51 - g. kierunku 
5~ - statecznik 
53 ....:: s. poziomy 
54 --· s . pionowy 
55 -· klapka wyważająca 
56 - podwozie 
57 - o. trójkołowe , p. z kołem 

orzednlm 
58 - p. główne 
59 - p . sta le 
60 - p . chowane 
61 - amortyzator (podwozia ) 
62 - -- a. olejowo-powietrzny 
63 - kolo 
64 -' k. orzedn.ie 
65 - k . tylne, k. ogonowe 
nR - opona 
67 - dętka 
68 - hamulec 
69 - h . t arczowy 
70 - pływak (wodnosamolotu) 

K.D. 
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CZESKIE 

1 - drak (letounu) 
2 - (primarni) struktura Ie-

tounu 
3 - kovova konstrukce 
4 - Cśst, dil, souC3st 
5 - jednoplofoik 
6 - samonosny :I. 
7 - hornoktidly j. 
8 - dolnoktidly j. 
9 - dvouplośnik 

10 - ktldlo 
11 - obdeln.ikove k. 
12 - llchobi!znikove k. 
13 - śipove k. 
14 - samonosne k. 
15 - vzperove k. 
16 - vzpera 
17 - sttedni cast ktidla 
18 - nosnik (k.) 
19 - zebro Ck.) 
20 - keson (k.) 
21 - podelnlk 
22 - kryt. potah 
23 - ktldelko 
24 - klapka 
25 - Fowlerova k . 
26 - śterblna 
27 - aerodynami-eka brzda, 

brzdlci kla,pka 
28 - interceptor 
29 - trup (letounu) 
30 - nosnik o casnich płoch 
31 - (svatovana\ prihradovin.a 
32 - trubka 
33 - skorepinova konstrukce 
34 - p tep azka 
35 - kabina 
Jr, -· pilotni k. 
37 - ptetlakova k. 
38 - celni pruhledny kryt 

(kabiny pilota) 
Jq - kryt kabin:v 
40 - sedadlo pilota 
41 - pilotn,i bezpecnostni p as 
42 - (bocni) dvere 
43 - okno 
44 - sklo. skleni!na tabule 
45 - poklop, viko , vicko 
46 - ocasni płochy 
47 - vodorovne ocasni płochy 
48 - svisle o. p. 
49 - karmidło 
50 - vyśkovć k., vyśkovka 
51 - smerove k.. smi!rovka 
52 - stabilizacni płocha, stabi-

liza tor 
53 - vodorovny stabilizator 
54 - svlsly s .. k y lova p,locha 
55 - vyvafovac i klapka 
56 - podvozek 
57 - ttikoly p . 
58 - hlavni p. 
59 - p evny p. 
60 - zatahovaci p. 
61 - tłumic 
62 - oleJovy vzduchovy t. 
63 - kolo 
64 - pfedni k. 
65 - ostruhove k. 
66 - p!a§t' pneumatiky 
67 - duse (pneumatiky) 
68 - brzd!I 
,·,9 - kotoucova b. 
70 - plovak (hydroplana) 

neHNleZNV SŁOWNIK LOTN18ZV 

SERBOCHORWACKIE 

1 - b ezmotorn,i avion 
2 - struktura aviona 
3 - - (potpuno) metalna kon-

strukcija 
4 - deo 
5 - jednokrilac 
fi - · slobodno neseći j. 
7 - j . sa visoko postavlje

mm krilom 
8 - j. sa nisko p. k. 
9 -· (dvokrilac) 

10 - krilo 
11 -- k . pravougaono 
12 - k. trapeznog o,b!ika 
13 - strelasto k. 
14 - slob odno noseće k . 
15 - poduprto k. 
16 - upornica 
17 -· centroplanski deo krila . 

cen tralno krilo, centro
pl1:n 

18 - r 3menjaca (krila) 
19 -· r ~bro (k.) 
20 - k eson (k.) 
21 - uzduznik 
22 -- połoga, ,pokrov, pokriće, 

pokr!vac 
23 - krilce, poprecna krma 
24 - zakrilce 
25 - (podkrilce\ 
26 - (predkr!lce) 
27 - aerodinamlcna kocnica 
28 - interceptor 
29 - trup 
30 - (repna greda) 
31 - (varena) resetka 
32 - cev · 
33 - ljukasta konstrukcij a, 

kora 
34 - okvir 
33 - kabinG. 
J, - k . pilota 
37 - herrnelicna k. 
33 - ve~r obran. vetrobra n sko 

staklo 
39 - (kupała) 
40 - sediśte pilota 
41 - pi!otske veze 
42 - (ho~n.a) vrata 
43 - prozcr 
44 - okno 
45 -· ~oklopac 
40 - r epne povrsine 
47 - <horizontalna repna povr-

ślna) 
48 - (vertlkalna r. p.) 
49 - krma, krmilo. karmiło 
50 - vislnsko krmilo 
51 - k. pravca 
ó2 - stabili zator 
5l - horizontalan s. 
54 - vertikala n s. 
55 - trlmer 
5r, - sta jni organi. s. trap 
57 - s. o. tipa trlcik l 
58 - (glavni s. t.) 
59 - nepokretnl s . t. 
r,o - ,pokretni s. t. 
Al - :imortizer 
62 - ulino-pneuma tski a. 
r,1 - tocak 
r-a - nrenn1i t. 
,-:;c. - renni t. 
t:~ - ·· f!11ma 
r-7 - unn tra ~nja g. 
r.o _ kn i"-nica 
~r) - - k-,-,,h,t --. ::ł k. , cl i<;:'k k. 
70 - camac 

BUŁGARSKIE 

l - nnanep, 6eJMOTOpHUK 
2 - CTPYKTypa Ha nnanepa, BOCCI.U,a KOH· 

CTPYKLl;'IHI na II. 
3 - (R'JUHJ10) MCTanna KOHCTPYKLllt n 
4 - qacT, ,D,CTaiłn, CJICMCJ:IT 

5 - C,[(HO llJlOlUHHK, MOllOilJiaH 
6 - coo6o,naoaoce~ e. 
7 - n11c6KonnomuuK 
8 - JHICKOilJIOIQHHK, e,n;1-1onJTOIJ.lHHK 

C ,llOJIHO KPHJIO 

9 - )l,nyanoutuHK, 6Hnnaa 
10-KpHn0 
t l - npaDO'brl,JTHO K. 
12 - cn6ttpamo ce K., cTecHsmamo ce x. 
13 - CTpen0DH,llH0 K. 
14 - coo60,11HOHOCCIJ.IO x. 
15 - (nO,llKOCRO K.) 
16-nO,lllCOC 
17 - nonyKpano 
18 - HO,[Vl'b)KHlfK Ha KpłtnOTO 
19 - pe6po (aa x.) 
20 - K0C0B (na x.) 
21 - cTp1rnrep 
22-o6wesxa 
23 -enepon, KOpMHno Ja uaxnon 
24 - 3a,11KpHnxa 
25 - TIOAKPHJJKa 
26 - npe,IO<pHnKa 
27 - aepOJJ.KHaMH'!Ha c11upa'1Ka 
28 - HHTepuenTOp 
29 - TflJlO H a caMOJieTa, T. na CaMOJlCT 

30 - ona w Ha rpe.a:a 
31 - (3anapanana) <j,epMa 
32-T1,p6a 
33 - MOHOKOKOBa KOHCTpyKUHfl, 11epynKa 
34 - nanpe'l!lo pe6po 
35 - KaGHea 
36 - K, aa exH'na:>Ka, IlHJlOTCKa K. 
37 - xepMCTH'łHa K . 
38 - DCTPOJaI.U.HTHO CTI>KJIO, K03HpKa ua 

xa6nna 
39 _- CTDKJJCH Kanax ua xa6uuaTa ua 

neTcua 
40 - xpecno Ra nunoTa 
41 - npe.a.naJeH noHc 
42 - (cTpaHl•l'ma) nparn 
43 - npo3open 
44 - npoJOpeiino CTbKJlO 

45 - xanaK (H a JIIOK), noxnynaK 
46 - omnlllllł TIJlOCKOCTH 
47 - (xopH30HT8JTHa L'Il3WHa nnOCKOCT) 
48 - (eepTHKanbna o.n.) 
49-xopMHJIO 
SO - x. Ja BHCO"nma 
51 - K. Ja TTOCOKa 

52 - cTa61mH3aTOp 
53 - xopHJOHTaneH c. 
54 - BepTHKaneH c. 
55 - TPHMCP, ypaDHOBeCI!Ten 
56 - KOneClIHK 
57 - TPlłKonecHo macu 
58 - (rnanHe w .) 
59 - acapn6upaw ce KonecHHIC 
60 - npu6npall( ce K. 
61 - aMOPTHJaTop, aMOPTHCbOP 
62 - XH)lpannuqea a. 
63 - KOneno 
64 - (HOCOBO KOJieno) 
65 - (onawno K.) 
66 - BDHlllHa ryMa 
67 - BDTpewHa r. 
68 - cnnpa~Ka 
69 - ,!lllCK0Ba C. 
70 - IJJlaDHHK, n11yecu: Ha X 11,npocaMOnCT 
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Tunelowe badania modeli śmigłowców (11) 

W cz. I artykułu opisano urządzenia pomiarowe zasto
sowane d o badań modeli śmigłowców w tunelu aerodyna
micznym w Instytucie L otnictwa. Ogólny widok sto~ska 
badawczego u stawionego w przestrzeni p omiarowej pięcio 
metroweg,o t unelu p okazano na rys. 8. W cz. II ar tykułu 
omówione ·zostaną za,sady modelowania wirników nośnych 
oraz przedstawione wybrane wyniki pomiarów i ich po
równani,e ·z obliczeniami, jak też z wynikami badań w 
locie. 

Kryteria podobieństwa w modelowaniu wirników 

Aby uzyskać miarodajne wyniki badań d okonywan ych 
na •modelach, konieczne jest spełnienie właściwych zasad 
modelowania i uwzględnienie kryteriów podobieństwa. vV 
praktyce nauk empirycznych i technicznych, obraz fizycz
ny zjawiska jest bardzo sk,ompli1kowany, a często nawet 
jest tylko ozęśdowo znany. Dlatego interesujące nas tzja
wisk•o nie ma zazwycza j ·pełnego, łatwego do st osowania 
i w całym zakresi·e prawdziw~o matematycznego modelu. 
W rezultacie powstają b a dania modelowe. 

Mimo braku pełnego matematyczneg,o ,opisu zjawisk-a 
wiemy jednak, jakie wielkośc i fizyczne odgrywają zna
czącą rolę i są z tym zjawiskiem zwią•zane nie znanymi 
zależnościami funkcjonalnymi. Można wówczas, w prak-
1tyce, np. konskuowania, stosować uproszczone wzory za
wierające empirycznie wyznaczane bezwymiarowe współ
czynniki. Eksperymenty mające na celu wyznaczenie wiel
k,ości tych współczynników są realizowane rprzeważnie na 
modelach i w warunkach, które pod względem wielkości 
znacznie nieraz odbiega ją od rzeczywistych warunków mo
delowaneg•o zjawiska. 

Teoria Buckinghama i analiza wymiarowa dostarczaj ą 
możliwości zdefiniowaJ1ia niezbędnych b ezwymiarowych 
zależności między wielkościami fizycznymi i,stotnymi dla 
zjawiska. Te b ezwymiarowe wyrażenia nazywamy k,ry
t eriami podobieństwa. Zachowanie równośc i t ych wyrażeń 
p rzy badaniach m odel,owych i w warunkach rzec1Zywistych 
jest warunkiem stosowania współczvnnirków u zyskanych 
empirvcznie (np. w aer,odynamic,e doświadczalnej wsrpół
czynników sil C i, wspókzynników momentów C m1). 

W t echnice badań aerodynamicznych „sztywnych" m odeli 
płahiwców striso wane •są najczęście i dwa kryteria podo
bieństwa - liczba Reynoldsa oraz liczba Macha. 

W p omiarach d okonywanych na ,tak sk•omplikowanych 
nbiektac h jaik np. mod ele wirników, kryteriów jest więcej. 
Wynika t o z: 

- ruch u obrotowego wirnika oraz ruchu łopa't względem 
prz,egubów głowicy, co zm usza d o uwzględnienia masy 
łopat i przyspi,esz,enia ziemskiego, 

- znacznvch odkształce11 giet nych ,i skrętnych ł,o,pat wir
nika w trakcie wykonywania ich ruchu obrot.riwego; powo
duje to k o111ieczność uwzględnienia rr,ozkładu sztywności 

· łopat ora z r,ozkładu ich masy. 
Uwzględni ając geometrię łopaty i głowicy, lepkość i ści

śliwość ,powietrza. rozikład sztywności i masy ł,opaty, przy
spieszenie •ziemskie - zg,odnie z teorią podobieństwa, na
leży przv badaniach wirników zachować następujące kryte
ria podobi eństwa : 

wymiary liniowe !, 
- podobieństwo geometryczne Kg = ------- = -R, 

promień wirnika 

- liczba Macha M - ----------- - - --[ 
siły bezwładności powietrza ]a Q. R 

a - siły ściśliwości powietrza - C ' 

siły bezwładności powietrza Q • R · b 
~ liczba Reynoldsa Re = -----------= ---

siły lepkości powietrza v 

siły bezwładności łopat Q 2 • R 
- liczba Froude'a Fr= ---------- - --

siły ciężkośc.i łopat g 
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- podobieństwo rozkładu masy łopaty 

gęstość konstrukcji łopat m(x) 
. Km = -----------=-, 

gęstość powietrza p·R• 

- podobieństwo rozkładu sztyvmości łopaty • 

s iły sprężystości konstrukcji 
K, = ------------

(EI)(x) 
---- , dla zginania; 
P· V;-R• 

gdzie: 
łt 
b 
R 
Q 
Vt 
m (x ) 

(Elhx> 
(Gio)(x) 
(! 
V 

C 
g 

siły aerodynamiczne 

(Glo)(x) 
---~•dla skręcania 
P· V/•R• 

-- wymiar liniowy, 
-- szerokość ł•opaity, 
- pr,omi•eń wirnika, 
- prędkość kątowa wirnika, 
- prędkość obwodowa wirnika, 
- bieżąca masa łopaty w prze·kroju (x), 
- sztywność giętna łopaty w rprze'kroju (x), 
- sztywność s,krętna łopaty w przekro ju (x), 
- gęstość powietrza, 
- kinema tyC'rny współczynnik J.epkości p owietrza, 
-- prędkość dźwięku w p owietrzu, 
- przyspieszenie ziemskie. 

Zachowanie ww. war unków podobi eństwa wyl'3ta•rcza do 
symulacji zjawisk występujących podczas pracy wknika. 
Niestety ni•ektóre z kryteriów podobieństwa nie są w ogóle 

Rys. 8. Stoisko do badań modeli śmigłowców w tunelu aerodyna
micznym o średnicy 5 m 
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możliwe do jednoc'Zesnego spełnienia podczas badań zmnieJ
swnych m odeli wirników i przy norm alnych war unka ch 
atmosferycznych . Również trudnośc i k onstrukcyjne i t ech
nologiczne m odel i wi rników wzrasta j ą wraz z k-onsekwent
nym stosowaniem zasad i k ry teriów m odelowan ia. 
Podobieńs two geometryczn e idealne p olega na zmniejsze

niu w knika z zach ow aniem jednolitej sk ali zarówno dla 
rozwiązań zewnętrznych , jak t eż dla rozwiązań wewnętrz
n e j k on stru'kc ji, c,o można nazwać pełną miniaturyzacją. 
Dotychczas tylko w Stanach Zjednoczonyc h wykon ano ta
kie m odele w irników. Najczęście j podobi eń stwo geometryc z
ne ogranicza s i ę do zewnętrznych kształtów łopat , p odczas 
gdy stru<kturę wewnętrmą podporządkowuje się i stnieją
cym techno J.ogi cznn-materiałowym możliwościom uzyskania 
podobieństwa r-ozkładu masy i sz tywności m odelu łopaty. 
J est oczywiste, że im mniejszy m odel wirnika , tym więk
sze są względne błędy geomet rii . 

L iczba M acha jest jednym z dwóch kryteriów podobień
stwa przepływu wokół prnfili ł opa ty . Od liczby Macha 
zal eży m.in. ist otna dl a m echani'ki r uchu łopaty p ochodna 
dC,!da profilu. Łopata nac iera i ąca w iTnika śmigł-owc,a po
ru sza się z tak dużym i prędkościam i , że ściśliwość po
wietrza odgrywa i st otną ro lę w aerodynamice wirnika 
nośnego. 

W celu za pewn ienia właściwe1 l ic,zby Macha należy w 
m odelu uz:rskać t aka samą prędkość obwodową, jaką ma 
wirnik śmigłowca. Wymagane do tego obroty modelu wy
niosą : 

1 

gdzi,e: 
nm - prędlmść obr,otowa modelu wirnika, 
n 5 - prędkość obrot r>wa wirnika śmigłowca, 
2 - s·kala lin i,owa m odelu. 
Liczba Reynoldsa jest dr ugim ważnym kryterium p odo

bień.stwa przepływu wokół profili ł opaty. Jednak urtrzyma
nie zgodności liczby · Macha i jednocz-eśnie liczby Rey
nolds.a jest niemożliwe, b ow iem wymagana prędkość mo
delu wirnika w tym przypadku wynosi: 

1 
nm = ns )..2 , 

jest ona zatem 1/ 2-krotni,e większa. 
Charakter ystyki dwuwymiar•ow ego •opływu prnfilu wska

zują na zj awisk o obn i żenia C z r,, a x i zmi anę w przebiegu 
Cm, wraz ze zmniej szen iem liczby R e. Wskazywałoby to 
na możliwość w wostu strefy oderwania na modelu wirni
ka w p orówna n iu z ,orygina łP.m. Wiele je dnak prac wska
zuje, że wpływ braku zachowania liczby Re ynoldsa przy 
badaniu wi r.n ików jest mnie jszy niż przy aer,odynamicz
nych ba daniach pła towców. 

Przy znacznv,ch współc zynnikach prędkośc i ,u> 0.5 za
gadnieni e wielkości strefy ,oderw ani a na p owracajacej ł opa

. cie sta je s ię 'i<stotnym problemem i kryterium Rey111oldsa 

Rys. 9. Głowica modelu czter ołopatowego przegubowego wirnika 
nośnego . F ot . W. G arb arczy k 
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nabi•era znaczenia. Jedyną drogą do zmmeJs~n'ia konfliktu 
między spełnieni em obu kryt eriów jest prowadzenie badań 
m odeli wykona nych w skali lini-ow e j bardzie j zbli rone j do 
jedności, czyli, ogólnie biorąc, badan ia wirników -0 więk
szej średnicy. Przykładem -takich p rac są badania I)Towa
dzone w USA przez firmę Boei,ng-Vertol n a m odelu -o śred
nicy 4,27 m, ja k również w RFN w DFVLR, gdzie śred
nica modelu wirnika wynosi 4 m . 

Liczba Frou.de'a uwzględnia wpływ masy ł opat wirnika. 
P rzy modelowaniu opartym n a zasa dzie zg,odności liczby 
Froude'a wymaga11Ja prędkość obrot owa m odelu jest: 

1 
n,,. = n, y.f 

J ak widać i t eraz jednoczeS111e spełni enie kryteriów Ma
cha, Reyn oldsa i F roude'a jest niemożliwe. Wi rnik oparty 
na m odelowaniu Frnude'a jest 1/y.f -krotnie w olniej15zy niż 
wi,rnik ~pełniający kryterium Macha. 

Dla wirników z wałem pion-owym siły a-er,o dvna mic'Z1t1e, 
odśrodkowe i siły bezwładnośc i działające w pla szc.zyźnie 
wahań łopaty są duże w porównaniu ze s ta łą masą łoipat . 
Dlate go wpływ liczby Froude'a , zwła szcza przy wysokich 
obrotach, jest mały. Liczba Fr nabiera z,naczenia przy wir
nikach z wałem poziomym, gdy masa ł opat s,tanow i zm'ien
ną składową siły działające j lla ł o paty w płaszczyźnie ich 
obrotu i wpływa na ruch względem przegubu „pionowego". 

Liczba Froude'a jest również -ważnym kryterium podo
bieństwa dla modelowych badań sta-teczności wiropłatów, 
.iak również dla swob odnie latających m odeli śmigłowców. 
W obu tych 'Przypadkach musi być zachowany właśdwy 
stosunek między c i ągiem wirnika i masami m odelu kadłu
ba. Należy pamiętać, że przy model-'lwa niu opartym na 
kryterium Fr-oude'a wirnik niośnv musi pracować, wytwa
rza iac ciag skierowanv d n górv. W przeciwnym przypadku 
wvstaoi zn,aczna różnica kata st nżka ze wszvstkimi wyni
ka iacvmi stąd k onsekwencjami na charakterystyki aerody
namiczne wirnika oraz na statec 2mość ruchu łopat . 
Podobieństwo rozkładu masi1 lopatv jest warunkiem za

leżnym iedvnie od skali lini owej modelu. Ten sam r-ozkład 
jest właściwy dla wirników modelowanych w o pa!rciu 
,o krvteria Macha. Reynoldsa i Frnude'a . 

W up.r,oszczonym modelu ziawi&ka gdy przyj ąć, że ł,npata 
wirnika nośnego jest nieodkształcal na i w czasie obrotu 
wvklnnuje jedvnie wahania wokół przegubów jak o bryła 
sztvwn a, to warunek p odobieństwa rozkładu m asy można 
za s ta pić wyraźeniem: 

m(x\ I 
-- ➔ --

p-R2 p,RS 

gd7ie I jest momentem bezwładności wzgl ęd em przegubu 
p r,z i·"meg,n. 
· J"' żeli i edn ,..,r,,ześ nie w art n~r. dC-ldri prnf ili i gęstość p o
Wi "'tr7a ni e ul eE'a zm ia n ie. t " soełnien i e onwvższego wa
r11nk11 <'Il a niP-"nk ~,7b1 łr ;:i l ne i ~"n;i tv iest TÓwwiważne speł
ni<>niu warunku równ ,,~ci stałe i L n.r.ka : 

dC, p-b-R• 
Y= da- - 2! 

Dla ł opaty odkształcalnej, gdy p ::i szczególne je j ·odcinki 
wykonują dodatkowe ,ruch y (oprócz wahań ca łej ł opaty) , 
ist otny jest rozkład masy ł opaty wzdłuż jej p romienia . 
Warurwk podobieństwa rozkładu m asy wzdłuż cięciwy 
ogranicza się ·zazwyc zaj dio zachowania właściwego poł,o 
żenia śrndka masy p oszczegól nych p rzekrojów ł opaty. 
Podobieńst wo rozkładu sztywności łopaty zarówno giętnej, 

jak również skrętnej jest i st otnym warunkiem zapewnienia 
podobieństwa dynamicznego. Sztywnośc i te muszą być od
wz orowaniem sztywn1ości łopat śmigłowca, a ich wielkość 
fe st zależna od prędkości obrot owej m odelu. Wynika stąd, 
że wirniki modelo-wane w ,op arciu o różne kryteria (Ma
cha, Reynoldsa, Frou,de 'a) będą różne p od względem sztyw
n ości. 

Przy skali lini owe j 2 = 1/6 ł opaty wirn ika spełnia j ącego 
warunek Fr-oude'a sa sześci okrotnie m n ie j sztywne •od łopat 
spełn i ających warun.ek ,z,achowania liczby Macha. Spełnie-

Rys . 10. Przekrój !opaty modelu wirn,ika nośnego 

23 



I Kg/n 

Q35 

0,30 

0,25 

0)0 

0,!5 

O, 10 

0,05 

o 

----, 

l I I I I 
I Zmierzam; rozldad 

¼.~ ' ma5y ,- \ ' 
"'~~ ' \ 

' L. I ·, r·~- ,. ... ·-
' . r-'_J L.J \: ,, 

Wumaoanv rozkład~ ł 
·---· .. _. masy 

I ] 

200 400 600 !fJO mm f()(1J 1200 
1'/snflJ·•" 

o 200 ł[l) 600 81)() tJOOmm 
l~#fl 

o 200 400 {j{X] 800 trlJ0 mm 
Tl/lltlJJ ·AfJ 

Rys , 11, Poró wnanie uzyskanego rozkładu 
masy modelu łopaty z rozkładem wyma
ganym wynikającym z podobieństwa dy
namicznego 

R:)'s. 12. Porównanie uzyskanego rozkładu 
sztywn ości skrętnej modelu łopaty z r oz
kładem wymaganym wynikającym z podo
bieństwa dynamicznego 

Rys. 13. Porówn,anie uzyskanego ,ozkładu 
sztywności giętnej m odelu łopaty z ,roz
kładem wymaganym wynikającym z podo
bieństwa dynamicznego 

111ie podobieństwa liczby Reynoldsa wymaga łopat 36 razy 
szitywniej szych, Wyjaśnia t o, dlaczeg,o różne 'koncepcje ba
odań modelowych wymagają całkowicie -różnych rozwiązań 
k onstrukcji łopat . 

Wybór kryteriów podobieństwa modelu wirnika 

W badani•ach modelowych wirników nośnych w tunelu 
aerodynamicznym o średnicy 5 m z otwa,rtą prze.st-rzein i ą 
pomiarową , przyjęto wielkość ś-rednicy modelu wirn'ika 
wynoszącą ok. 2,6 m oraz skalę liniową J. = 1:6. 

TABLICA 

Rodzaj modelu wirnika 

Wirnik 

I l ,miglowca modelowanie modelowanie modelowanie 
(Re) (Ma) (Fr) 

Re 44,56 . 10• 44,56. 10• 7,43 . 10• "2,92 • 101 

Mo 0,617 s ;100- 0,617 0,252 
Fr 573 123 768 3438 573 -
n,m.in-1 255 9 200 - 1- 530 _ _ _ --6-25 ___ 

V1,m/1 210 I 260 210 86 
Ymu, 

km/h 300 30 182 445 

W tabl. zestawiono podstawowe parametry wirnika m o
delowanego -oraz jego m odeli w oparciu ,o Tóżne kryteri ;;, 
podobieństwa. Z powyższego widać, iż m odel typu Re wy
maga bardzo wysokich obrortów, a l iczba Macha, wyno
szą-ca 3,7, wyklucza uzyskanie właściwych zjawisk na 'k oń
cu ł opaty . P onadt o zostanie siln ie zmieniona wartośr 
dC,!da profili. Należy również zwrócić uwagę , że ten tył, 
m odelu , badany pr zy pręd'ko,ści s t rumienia w tunelu 50 mis, 
p ozwala na symul owanie l otu z prędkościami zaledwie 
30 k m/h. Dlat ego w prakotyce ni•e konstruuje się m odel" 
wirników spełniających warunek podobieństwa liczby 
Reyn oldsa. W wyniku wstępnych badań stwierdz,ono, że 
powyżej n = 1000 obr/min model wirnika nie wykazuje 
wpływu liczby Reynoldsa. 

Model wirnika typu Fr wymaga pracy wirnika z cią
giem slkierowanym ku górze, p odczas gdy st oisiko Instytutu 
Lotnictwa przystosowane jest do badań m odeli w położe
niu odwróconym. Łopaty ,takiego m odelu wirnika mu,szą 
być bardz.o mało s·ztywne, co powoduje pewne trudnośc i 
technologiczne. 

W prowadz-onych w Instytucie Lotnictwa badaniach -
z powodu poziomej w zasadzie tarczy wirnika , wysokiej 
siły odśrodkowej oraz małe j masy łopat - zaakceptowano 
brak spełnienia kryterium li czby Fr-oude'a i przyjęto za
sa dę zachowania zg,odnośc i liczby Macha. Przy obrotach 
n = 1530 min-1 prędk•ość obwodowa końców łopat modelu 
Vt = 210 mis jest ta'ka sama jak w wirniku rzeczywistym. 

Konstrukcja modeli w irników nośnych 

Zachowu.ie ona podobieństwo geometryczne zewnętrz
nych kształtów ł opat. Głowice mo·deli wirników oraz łączą
Cf' je z ł opatami oku cia (rys. 9) pod względem rozwiązań 
konstrukcyjnych nie są podobne do oryginalnej ·głowicy 
wirnika nośnego. Trudność zbudowania ipodo'bnego ;rozwią
zania łożyskowania przegubów oraz potrzeba r,ozwiązai1 
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umożliwiających umieszczenie na gł owicy czujników po
miarowych •powoduje, że podobi•eń stwo m od elu głowicy jest 
tylk,o częściowe, t zn. dotyczy ,ono kinematyki układu prze
gubów. Również zastosowane w r zeczywistym wirniku ole
jowe tłumiki wahań łopat w płaszczyźn ie obr-otu zostały 
w jego m odelu zastąpione tłum~kami ciernymi {["ys. 9) . 

Spec jalnie trudne do spełnieni a są wymagan'ia stawiane 
przez warunki .r,ozkła du 5ztywności i masy ł opat . Uzyskane 
przez Ins tytut Lotnictwa doświadczenie w,skazuje, że s,t,o-
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Rys. 14. Porównanie wyników pomia rów s it w popychaczach uzy
sk anych z badań modelowych oraz z badań smigtowca w locie 
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Rys. 17. Porównanie wyników pomiarów 
współczynnika ciągu wirnika w locie z, 
prędkością 120 km/h a uzyskanych z badań 
m odelowych z o·bliczenia mi 

Rys. 15. Porówn an ie wynikó w pomiarów 
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współczynnika ci ągu wirnika w za wisie Rys. IG. Porównanie wyników pomiarów 

◄ u zys k an,ych z badań modelowych z pomia- ◄ momentu obrotowego wirnika w zawis'ie 
TI/Jll,/ł,"1S r em w locie oraz z oblicze nie m uzyskanych z badań mode l owych z oblicze

niem 

sowanie komp ozytów do k onstrukcji modeli łopat umożli
wia spełni ellle ty..:h wymagań. Modele st Jsowane w Insty
tucie Lotnwtwa są wykonywane z k om p,ozytów laminato
wych. Do k onstrukcji zastosowano żywicę epoksydową 
zbro j oną tk-aniną oraz włóknem s,ZJklanym. Na wypełnienie 
części spływowej łopa.t użyło p ianki poh st)'Tenowej. Część 
noskową m odelu 1'opaty, ukształtowaną j•ako zamknięty 
keson, wypełniono pianką typu CONTICELL. Istotne dla 
wrażliwości na f latter, właściwe położenie środków masy 
poszczególnych przekrojów łopaty, wymagało rozrnieszcze
:n:ia ołowiu w 'krawędzi natarcia. Przekrój modelu łopaty 
pokazano na rys. 10. 

Opisane wyżej m odele łopat zoSltały WJ"konane przez La
boratorium Doświadc,zalne KOMPOL Instytutu Inżynierii 
Materiałowej P olitechniki Warszawskiej . 

Wykonanie ł,opa,t było zadaniem bardzo trudnym. Bodo
bieństwo dynaamczne wymagało uzyskania zał-ożonych roz
kładów masy ł opat -i sztywności wzdłuż ich pr.omienia. Nie
stety zadanie to nie zostało całk-owicie osiągnięte. St,opief1 
realizacji założoneg,o ro.zkładu masy pokazano na ry,s. 11. 
Można uznać, że jest on w pełni zadowalający. Również 
,rozkład sztywności slkrętnej (i:rys. 12) udało się dobrrze od
wzorować. Naitomiast sztywność giętna modelu łopat 
(rys. 13) jes,t zbyt wysoka. 

Wyniki pomiarów 

W artykule nie jes,t celowe omawianie wyników badań 
model,owych z punktu widzenia wniosków, jakie z ni-eh 
wypływają dla konstruktorów śmigl-owca. Interesujące jest 
natomiast przedstawienie wybranych wyników badań mo
delowych i ich por ównanie z wynikami pomiarów d oko
nanych na rzeczywistym śmigłowcu w locie, jak również 
z obliczeniami. P orównania takie dostarczają materiału do 
oceny modelowania i możliwości pr ,owadzenia badań mo
delowych. Na jbard ziej miarodajne jest porównanie wyni
ków badań modeliowych ze zjawiskami przebiegającymi w 
pełnej sk,ali , a więc z wynikami badań w locie. 
Przykładem są wykresy s ił w popychaczach ster owania 

wirnika w funkcji azymutu położenia łopaty (rys. 14). Na 
trzech wykresach odpowiadaj ącyc h prędkościom 1'otu 
(25 km/h; 80 km/h; 115 km/h) przedstawiono z,esta wienie 
krzywych zmienności współczynnika ·s iły w p opychaczach 
w czasie jednego obrotu łopaty. Borównanie przebiegu tych 
krzywych wskazuje na znaczne podobieństwo przebiegu 
zjawisk dynamicznych w m odelu oraz w r zeczywistym wir
niku śmigłowca . Można wyciągnąć stąd wniosek, iż wyniki 
badań prZ!eprowadz-onych n a m ode lu mogą być źródłem 
informacji istotnych dla k,onstruktorn w czasie tkionstruo
wania i d osk on alenia śmigłowca. 

Uzyskanie z badań w locie wyodrębnionych aerodyna
micznych charakterystyk wirnika w odniesieniu do wszy,st
kich sześciu slkładowych jego obciążenia jest trudne do 
osiągnięcia. W tym celu odpowiednie jsze są badania tune
lowe śmigłowca i wirnik1a w je g,o natu.!'alnej wi-el!kości, W 
tym jednak przypadku -ograniczono się do ·sprowadzenia 
jednego punktu, a mianowicie do współczynnika ciągu wir
nika w zawisi,e {rys. 15). Punkt uzyskany z pomiarów 
w locie jest bliski krzywej z pomiarów m odelowych. 
Cały jednak przebieg zmienności współczynników można 

na razie porównywać jedynie z oblicze niami. Dla ilustracji 
użyto wyk resów zmienności współczynników ciągu wirnika 
CT oraz współczynnika m omentu wirnika na wale CMz w 
funkcji kąta skoku ogólnego 0. Należy zwrócić uwagę , że 
obliczenia wstały przepr.owadzone przy założeniu , że łopaty 
wirnika są nieskończenie sztywne. W rzeczywistości nato
miast ·ulegają one znacznym odkształceniom giętnym 
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Rys. 18. Porówn.anie 
wyników pomiarów 
momentu obroto
wego w irnika w lo
cie z prędkością 
120 km/h uzyska
ny,ch z badań mo
delowych z oblicze
niami 

00!3 J 
ao12 

Lot do przodu V·0,!58 f 
d. , .5• i,r aott 

0,010 ~ 
0,(1)9 

Obliczenie f 
~ 1/ 

0,008 ) 

0(X)7 p 

0(1)6 ft' 

Q(XJ5 .I. "'- Badania modek1.ve 

Q{X){ /? 
r7 / 

0,{X)J 
) / 

~[XJ2 
-7 ; 

Qrot -V ,/ 

o l.0 4,0 6.0 8.0 KJ,o·e 
Tl/JJ.,.,,.r, 

i skrętnym . Mimo jednak takich uproszczeń, stopień zgod
ności obliczeń z wynikami badań model,owych wirnika w 
tunelu aerodynamicznym jest znaczny zarowno w przy
pad!ku zawisu (ry,s. 15 i 16), jak rowmeż .w przypadku lotu 
z prędkością 120 km/h (,rys. 1'I i 18). 

Wydaje się, że z-budowane w Instytucie Lotnictwa stoisko 
do baaani,a modeli smigłowców w tunelu aeroctynami:cznym, 
jak rownież opanowane dotychczas metody badań i po
miarów mogą dostarczyć istotnych informacji dotyc·zących 
aeroctynam1k1 kadłubów oraz wirników nośnych wiropła
tow. 
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Model eksplo~łacji szybowca 

Jednym z istotnych czynników wpływających na konku
rencyjność sprzętu szybowcowego jest resurs całkowity, 
gwarantowany przez wytwórcę, określony liczbą godzin 
lotu o d pierwszego star tu do kasacji. ResuQ·s ten ustalany 
jest bądź w oparciu o wyniki eksploatacji innych podob
nych typów szybowców, użytkowanych w podobnych wa
runkach i mających podobne cechy konstrukcyjne bądź 
na p odstawie namemnych prób zmęczeniowych odt~arza
jących w sposób przyspieszony zespół obciążeil, na jakie 
narażony będzie szybowiec w trakcie swego „życia". Okres 
ten, wyrażony liczbą godzin lotu, nazwano dalej żywotno
ścią szybowca. 

Naziemna próba zmęczeniowa (eksploatacyjna) *) zwana 
tak p otocznie, chociaż nie ustala granicy zmęczenia struk-
1tury, a jedynie p ozwala stwierdzić, iż postulowana żywot
ność nie prowadzi do objawów 12męczenia materiału) wy
maga zaprogramowania przez wyznaczenie widma obciążeń, 
czyli związ,ku między wielkością współczynnika obciążenia 
a liczbą jego przekroczeń w trakcie ,eksploatacji w okresie 
żywotności szybo,wca. 
Opracowujący widmo obciążeń musi dysponować trzema 

grupami danych: 
- wielkością obciążeń pojawiających się w eksploatacji 

i zróżnicowaniem ich poziomu, 
- częstością występowania tych obciążeń w odniesieniu 

do poszczególnych p oziomów, 
- modelem eksploatacji szybowca warunkującym zarów

no wielkość, jak i częstość występowania obciążeń. 
Informacje nt. wielkości występujących w pierw.szej 

i drugiej grupie mogą być uzyskane z dokumentacji tech
.nic.znej ,szyb.owca lub z p omiarów wykonywanych w kak
cie użytk,owania w zakresie wielkości i częstości obciążeń. 

Informacje dotyczące modelu eksploatacji oprócz wspom
nianych dwóch źródeł, wymagają analiz 'indywidualnych 
dokumentów użytkowania różnych egzemplarzy danego 
typu szybowca, rejestracji wypowiedzi i · sprawozdań z lo
tów zawodników (w odniesieniu do sprzętu wysokowyczy
nowego - zawodniczego) oraz instruktorów i pilotów (w 
odniesieniu do szybowców szkolno-treningowych). Informa
cję uzupełniającą stanowią wyniki prób fabrycznyc h i pań
stwowych. 

Resurs można także określić na podstawie wieloletniego 
doświadczenia zdobytego podczas użytkowania szybowców 
o podobnych cechach konstrukcyjnych. J ak długo w szy
bownictwie dominowało drewno, tworzywo podatne na 
działanie wpływów a tmosferycznych, bakterii i grzybów, 
natomiast odporne na zmęczenie, o resurcie decydował 
głównie wiek płatowca, a zagadnienie trwałości zmęcze
niowej elementów metalowych rozwiązywano przez ich wy
mianę podczas napraw głównych. 

Zagadnienie ustalania resursu nabrało innego znaczenia 
w m omencie, gdy bazą materiałową szybownictwa stały się 
kompozyty, głównie szklano-ep oksydowe. Zdecydowanie 
wyższa · odporność i trwałość tworzywa sztucznego niż 
drewna wskazują 11a konieczność podwyższenia resursów 
w porównaniu ~ szybowcami drewnianymi, jednakże 
względna młodośc tworzywa, a tym samym brak dogłęb
nego. rozeznania jego cech eksploatacyjnych, nie pozwala 
na · zebranie dostatecznego materiału statystycznego. W tej 
sytuacji jedyną efektywną możliwością stwierdzenia do
statecznej odporności struktury w postulowanym resursie 
jest wykonanie naziemne j próby zmęczeniowej. 

_ Spośród wspomnianych wyżej trzech grup danych, słu
zących do opracowania widma obciążeń, każda stanowi 
odrębny i złożony problem techniczny. W artykule podjęto 
próbę scharakteryzowania grupy trzeciej, dotyczącej eks
ploatacji szybowca. 

Pojęcie „model eksploatacji" 

P od pojęciem „model eksploatacji" r:_o,zumie się sposób 
w jaki dany typ szybowca będzie eksploatowany. Inny za~ 
kres użytkowania będzie charakteryzował szybowiec szkol-

•) Próbą eksploatacyjną na o gól n azywa się próbne użytkowanie 
rzeczywistego sta tku powietrznego, a nie odtwarzanie obciążei'1 
za p_omocą ap a r at ury do badań zmęczeniowych. Jesteśmy za utrzy
maniem określenia potocznego. (red.) 

Dr inż. WIESŁAW STAFIEJ 
ł'ZL-Bielsko 

ny, inny treningowy, a jeszcze inny wysokowyczynowy szy
bowiec zawodniczy lub akrobacyjny. 

Poz~ _wpły"."em cech konstrukcyjnych, sposób eksploatacji 
uzalezmony Jest także od obszaru geograficznego stwarza
J ącego zróżnicowane warunki meteorologiczne od metodyki 
szkolenia i_ treningu, od poziomu personelu' latającego w 
danym kraJu, od kultury technicznej obsługi naziemnej itp. 

Szybownictwo operuje w określonym układzie ekologicz
nym, charakterystycznym dla tej gałęzi sportu lotniczego. 
Tereny korzystne dla szybownictwa na ogół nie odpowia
dają wymaganiom lotnictwa silnikowego. Dlatego też do
świadczenia samolotowe w zasadzie nie mogą być prze
noszone na grunt szybowcowy. 

Istotny wpływ na charakterystykę modelu eksploatacji 
"".~wiera SJ??Sób szkol~nia i awansu sportowego pilotów, 
rozny w roznych kraJach, zależnie od potrzeb lokalnych. 
Szybowce z wytwórni trafi ają do różnych użytkowników, 
a zatem poddane są różnym sposobom ich wykorzystywa
nia. 
Biorąc pod uwagę powyższe względy, w celu ustalenia 

widma obciążeń konieczne staje się przyjęcie uśrednionego 
modelu reprezentatywnego, symulującego przeciętne wa
runki eksploatacji. 

Autor widma obciążeń będzie w sposób oczywisty obar
czony tendencją do zawyżania ostrości warunków użytko
wama, wychodząc z założenia, iż poprawność interpretacji 
naziemnej próby eksploatacyjnej powinna stawiać struk
turę szybowca po stronie bezpieczne j. Z drugiej jednak 
strony zawyżone wymagania prowadzą do wzrostu obcią
żeń, a te mogą być przyczyną zaniżenia resursu i tym sa
mym obniżenia wartości rynkowej sprzętu. Brak danych 
statystycznych, zebranych dla różnych stylów użytkowania, 
we wszystkich rejonach aktywności szybowcowej i w ilo
ści umożliwiającej obróbkę statystyczną wyników, znacz
me utrudnia zadanie ustalenia przeciętnego reprezenta
tywnego modelu eksploatac ji szybowca. 

Elementy charakterystyki modelu eksploatacji 

Charakterystyka modelu eksploatacji zawiera czynniki 
niezależne od obszaru, w którym szybowiec jest użytko
w any (zespół cech konstrukcyjnych) i zależne (zespół wa
runków ekologicznych i sposób użytkowania) . Każdy ze
spól tych cech wymaga oddzielnego rozpatrywania. 

·charakterystyka techniczna szybowca 

Charakterystyka techniczna określa aerodynamiczne geo
metryczne i masowe cechy szybowca. Jest ona wzgiędnie 
łatwa do ustalenia obliczeniowo, a następnie weryfikowa
na praktycznie podczas prób w locie. 

Charakterystyka techniczna szybowca SZD-52 Jantar 15: 

Maks. masa w locie : 
z ba lastem wodnym 
bez balastu 

Masa struktury skrzydła 
Masa balastu wodnego 
Współczynniki aerodynamiczne 
skrzydła dla klapy wychylo-
nej o kąt + 8° 
C, max 1,41 
C, min -0,707 
dC,!da 5,079 

Dane geometryczne skrzydła: 
powierzchnia nośna 
średnia cięciwa odniesienia 

Dane usterzenia wysokości : 
powierzchnia 

oo 
1,25 

-0,8 
5,443 

pochylenie charakterystyki dC.11/ daH 
ramię siły na usterzeniu względem środka 
ciężkości: 
przedniego 
tylnego 

Dopuszczalny współczynnik obciążeń 
sterowanych 

495 kg 
375 kg 
120 kg 
120 kg 

_go 

1,004 
-0,996 

5,626 1/rad 

10,66 m 2 

0,715 m 

1,352 m2 
3,6 1/rad 

3,912 m 
3,900 m 

+5,3/-2,65 
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bopuszczalne prędkości lotu 
dla klapy wychylonej o kąt: 
przeciągnięcia: 

z balastem wodnym 
bez balastu 

lotu nurkowego 
lotu w burzliwej atmosferze 
brutalnego sterowania 
lotu holowanego za samolotem 
wzlotu za wyciągarką: 

z balastem wodnym 
bez balastu 

Ograniczenia: 
1-oty nocne wzbronione 

+ 80 
84,1 
73,2 
230 
180 
180 
140 

120 
115 

oo 
89',3 
77,7 
250 
180 
180 
140 

120 
115 

' _go 

99,6 km/h 
87,6 km/h 
250 km/h 
180 km/h 
180 km/h 
140 km/h 

- km/h 
-km/h 

figury akrobacji podstawowej tylko w locie bez balastu 
wodnego. 

Parametry te wymagają uzupełnienia w postaci wykre 
sów : biegunowej Lilienthala szybowca, biegunowej pręd
kości, biegunowej krążenia, wykresów charakterystyki 
przelotowej. Uzupełniające źródło informac ji stanowią : in
strukcja obsługi w locie oraz instrukcja obsługi technicznej. 

Warunki ekologiczne 
Srodowisko eksploatacyjne szybowca tworzą: 
- powietrze w odniesieniu do stanów obciążeń w locie, 
- podłoże w odniesieniu do obciążeń na ziemi (rozbieg, 

dobieg, kołowanie i transport drogowy). 
Najistotniejszą, z p unktu widzenia obciążeń, cechą a tmo

sfery jest jej burzliwość, przej awiająca się występowaniem 
podmuchów pionowych i poziomych o zróżnicowane j int'en
sywności. Szybowiec w trakcie lotu jest narażony na dzia 
łanie podmuchów podczas holowania za samolotem, wzlo
tu za wyciągarką oraz w locie swobodnym, w którym wy
stępują dwa charakterystyczne stany : krążenie w k ominie 
termicznym i przelot obszarów międzykominowych . Oby
dwa te stany tworzą charakterystyczny profil lotu szybow
ca (rys. 1), powtarzanie którego pozwal,a na pokonywanie 
t rasy przelotu. 

ffi 
I I I 

Rys. 1 

Komin termiczny jest walcowym (w przybliżeniu) obsza
rem wznoszącego się powietrza, w którym intensywność 
(prędkość) prądów powietrznych zmienia się wraz z pro
mieniem komina U = f( R), gdzie U jest prędkością prądu 
powietrza, natomiast R jest promieniem rozpatrywanego 
punktu komina. Dla promienia R = R max komina prędkość 
prądu U = O, natomiast dla R = O (centrum komina) pręd
kość osiąga wartość maksymalną U c. W celu scharaktery
zowania analitycznego rozkładu prędkości w kominie przyj 
m uj e się najczęściej funkcję rozkładu w postaci: U = 
= U c - k , R n, gdzie parametry k i n decydują o profi lu 
prędkości prądów w kominie. Profil ten przy przyjęciu 

~ 

0,8 

---~~ 
~ 

O,ł 
\ 

\ 

az 

a 

I\ 
\ 

Rys . 2 
a 0.2 0,4 0,6 0,8 R/Ro 
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k = 1 i n= 2 w układzie współrzędnych względnych U!Uc 
i R /Ro przedstawiono na r ys. 2. 

Oprócz obszarów wznoszeń kominowych wykorzystywa
nych w trakcie krążenia , szybowiec napotyka również na 
sporadyczne podmuchy w obszarach międzykominowych 
albo przecina :kominy na tras,ie 'przesko,Jm. Reakcja pła
towca na podmuch przejawia się przyrostem współczyn
n ika obciążenia Lin, nakłada jącym się na obciążenie w lo
cie ustalonym przy współczynniku no = 1,0. 
Wielkość przyrostu okreś la zależność: -

s 
An= l/2-p0 •k·(dC,/da)--U-V 

m·g 
gdzie: 

0,88 /l 
k = - --, 

5,3+ µ 

2m 
µ = - ------

p· S · l0 ·(dC,/da) 

e - gęstoś ć powietrza na wysokośc i operacyjnej, 
kg/m3, 

(ło - gęstość p owietrza na pozi omie morza, '.kg/m3, 

dC,!da - pochylenie charakterystyki wyporowej skrzyd-
ł a, 1/rad, 

S - powierzchnia nośna płata, m 2, 

m - masa szybowca w locie, kg, 
g - przyspieszenie ziemskie, m/s2, 

U - prędkość podmuchu pionowego, mis, 
V - prędkość lotu, mis, · 
la .- średnia cięciwa odniesienia skrzydła, m. 
Atmosferę, ze względu na intensywność p odmuchów, po-

dzielono na: 
- spokojną O~ U~ ±7,5 mis, 
- burzliwą ±7,5 ~U~ ±15,0 m /s. 
Srodowisko naziemne {podłoże), w jakim operuje szybo

wiec jest mocno zróżnicowane. Aerokluby wykorzystują 
n ie tylko lotnisika o betonowych względnie asfaltowych pa
sach startowych lub o utwardzonej nawierzchni trawia
stej, ale również organizują loty z łąk lub pastwisk. W 
przypadku lądowania w terenie przygodnym (w . szybow
n ictwie jest to normalny przypadek eksploatacji), lotni
skiem staje się najczęściej pole orne. 
Toczące się p o · podłożu kółko szybowca narażone jest na 

pokonywanie przes,zkód w postaci kretowisk, kamieni, 
<bruzd, kołków pas terskich, a zimą - zmarrmiętych brył 
ziemi, zl-o dowaciałego śniegu itp. 
Zródłem masowych obciążeń działających na zespoły szy

bowca może być również transport drogowy na wózku ho
lowanym przez samochód. Wielkość obciążeń zależy tutaj 
od amortyzac ji, właściwości trakcyjnych wózka, prędkości 
jazdy, charakterystyki sam ochodu holującego, st anu na
wierzchni drogi itp. 

Sposób użytkowania 

Sposób użytkowania szybowców jest bardzo różnorodny. 
Są kraje, w których loty odbywają się intensywnie przez 
cały rok, a le są też i kraje, gdzie sezon lotny ogranicza 
się tylko do kilku miesięcy w roku. Wynika stąd duża 
rozbieżność w wielkości rocznych nalotów. Jeżeli np. w 
k ra jach europejskich średni roczny nalot przypadający na 
jeden szybowiec zamyka się w granicach 200-,-300 h, to 
w Australii względnie w Afryce Południowej sezon trwa 
praktycznie cały rok i naloty sięgają 800 h. 

Znaczne zróżnicowanie wykazują sposoby startu. W jed
nych krajach dominuje hol za samolotem, w innych wyko
rzystuje się głównie wyciągarki. Warunki geograficzne 
decydują również o tym, jaki typ lotów dominuje w prze
kroju rocznym, a więc czy będą to loty termiczne, górskie 
lo ty z.bocZiOwe czy fal-owe. Każdy z tych rndza jów lotów 
stwarza inny model współzależności wielkości i częstości 
występowania obciążeń. . 
Różne bywają również liczby startów przypadających na 

1 h lotu. W obszarach o słabej termice stosunek ten bę
dzie wysoki, w krajach o k orzystnych warunkach stosunek 
ten będzie znacznie niższy, a więc korzystniejszy. 

P oziom wyszkolenia pilotów oraz poziom obsługi tech
nicznej jest także charakterystyczną cechą rozpatrywanego 
regionu. Na Zachodzie mamy do czynienia z szybownictwem 
amat orskim, w krajach naszego obozu dominuje profesjo
nalizm, stąd nasz poziom wyszkolenia pilotów i obsługi 
jest znacznie wyższy. 

Wszystkie te czynniki rzutują na trafność doboru repre
zentatywnego modelu eksploatacji. 
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Klasy użytkowe szyb.owców 

Ze względu na przeznaczenie, szybowce od zarania swego 
r ozwoju były konstruowane pod kątem spełniania określo
nych zadań, w związku z czym wyodrębniły się klasy użyt
kowe: szybowce szkolne, treningowe, wyczynowe, wysoko
wyczynowe-zawodnicze, ak robacyjne, doświadczalne i spe
cjalne. Jednakże współczesny rozwój szybownictwa spra
wia, że sprzęt produkowany seryjnie można w zasadzie 
zaliczyć do dwóch klas użytkowych: szybowce wyczynowe
-zawodnicze i szybowce szkolno-treningowe. 
Podział ten został dokonany oczywiście tylko dla celów 

programowania widma obciążeń i związanej z tym ko
nieczności ustalenia modelu eksploatacji. Z punktu widze
nia obciążeń, szybowce szkolne i treningowe charaktery
zują się wspólnym sposobem użytkowania. Dotyczy to 
również szybowców wyczynowych i zawodniczych, nieza
leżnie od ich sportowego podziału na ·klasy: otwartą, stan
dard i _standard rozszerzoną oraz klub. 

Parametry modelu eksploatacji 

Model eksploatacji scharaktery,zowany jest przez para
metry operacyjne szybowca, wśród których jedne stano
wią cechy ogólne, inne zaś związane są z właściwościami 
konkretnego typu szybowca, dla którego jest opracowy
wane widmo obciążeń. 

Parametry ogólne 

Do ogólnych parametrów eksploatacyjnych należą: 
- postulowana żywotność, tj. liczba godzin lotu zapew

niająca bezpieczną eksploatację sprzętu. Po wylataniu tej 
liczby godzin sprzęt ulega kasacji; · 

- średnia liczba godzin wylatywanych w ciągu roku 
(określa ona intensywność eksploatacji); 

- liczba startów i lądowań przypadająca na 1 h lotu; 
- udział lotów wykonanych przy określonym rodzaj_u 

startu w ogólnej liczbie lotów (np. udział lotów po starcie 
na holu za samolotęm, udział lotów po starcie za wycią
garką itp .); 

- rodzaj konfiguracji masowej (lot z balastem wodnym 
lub bez, lot w obsadzie dwu- lub jednoosobowej na szy
bowcu dwumiejscowym) oraz udział poszczególnych konfi
guracji w nalocie całkowitym; 

- udziały czasowe poszczególnych rodzajów lotów, np. 
loty szkolne, treningowe, zawodnkze, kont.rnlne itp.; 

- udziały lotów w określonej konfiguracji aerodynamicz
nej (np. w przypadku szybowców klasy otwartej wyposa
żcnych w klapy lub profil o zmiennej geometrii w locie) 
w całości nalotu. 

Trafne ustalenie modelu eksploatacji i jego parametrów 
jest trudne ze względu na konieczność przewidywania 
zmian, jakie będą w przyszłości zachodzić w taktyce lotów 
i metodyce szkolenia oraz treningu. Resurs szybowca jest 
przecież ustalany w momencie oferty handlowej, a więc 
na początku jego „kariery" eksploatacyjnej. Przeciętny 
okres „życia" szybowca sięga 15--,-20 lat, a zatem progno
zowanie m odelu eksploatacji musi sięgać daleko w przy
szłość . Najczęście j konstruktorzy dokonują ekstrapolacji 
stanu dzisiejszego w przyszłość , rzadziej są skłonni do wy
suwania hipot ez, albowiem t e nie mogą być praktycznie 
zweryfikowane, a ponadto grożą możliwością niespełnie
nia się. 

W artykule podj(łl;o próbę ustalenia ilościowych parame
trów dla szybowców zawodniczych i szkolno-treningowych. 
Podany materiał ma charakter dyskusyjny, a lbowiem opar
ty został na zbyt ubogim materiale statystycznym, aby 
mógł być reprezentatywny w przekroju światowym, jed
nakże celem autora jest przede wszystkim zwrócenie uwa
gi na problematykę i metodykę programowania widma 
obciążeń i ustalania modelu eksploatacji. 

Parametry dla szybowca zawodniczego 

Ustalanie wartości licz.ibowej parametrów modelu ek·s
ploatacji szybowca zaw odniczego wymaga rozpatrzenia na
stępujących względów: 

1. Szybowiec wykorzystywany jest głównie do celów za
wodniczych w rozgrywanych konkurencjach sportowych 
lub do treningu względnie do prób bicia rekordów. 

2. Parametry modelu dotyczą przeciętnych (z punktu wi
dzenia lotów wysokowyczynowych) warunków meteorolo
gicznych jako wypadkowej uzyskanej w różnych regio
nach geograficznych i przy różnych intensywnościach lo
tów w ciągu roku. 

!S 

3. Na szybowcach latają zawodnicy, a więc piloci wyso
ko zaawansowani, co wyklucza względnie minimalizuje 
możliwość popełniania błędów pilotażowych czy taktycz
nych. 

4. Liczbę startów (i lądowań) przypadającą na 1 h lotu 
określono biorąc pod uwagę , iż: 

a) szybowiec zawodniczy w większości lotów wykorzy
stywany jest do pokonywania tras przelotowych; 

b) przeloty wykonywane są w warunkach meteorolo
gicznych umożliwiających uzyskanie dobrego wyniku, 
a więc pozwalających na uzyskanie wyniku w postaci 
prędkośc i pr zelot owych co najmniej ok. 100 km/h. W ta
kich warunkach pok onanie 100 km trasy wymaga 1 r, 
lotu; 

c) długości tras treningowych i zawodniczych oscylują 
wokół odcinków l0U--,-300 km. W trakcie zawodów ulegają 
nieraz wydłużeniu dochodząc tjo 500 km, ale rzadko. W 
przypadku lotów rekordowych trasa może przekraczać 
lOU0 km, ale niezmiernie rzadko. Ponieważ liczba lotów 
treningowych znacznie przewyższa liczbę lotów zawodni
czych można założyć, iż przeciętna długość trasy przelotu 
wynosi 200 km; 

dJ w oparciu o przesłanki b) i c), jeden start przypa
dałby na 2 h lotu . . Jednakże szybowiec wykonuje także 
wiele lotów krótkotrwałych, albowiem często pilotowi nie 
udaje się nawiązać korzystnego kontaktu z termiką i po
nawia start. Ponadto na szybowcu wykonywane są loty 
przylotniskowe zapoznawcze, gdy zawodnik startuje na 
danym typie szybowca po raz pierwszy (w żargonie lotni
czym tzw. ,,laszowanie"), loty transportowe za samolotem, 
obloty itp.; 

e) w oparciu o przesłanki d) oraz b) i c), a także biorąc 
pod uwagę listy wzlotów polskich szybowców zawodniczych, 
słuszne okazuje się przyjęcie częstości startów jako f = 1 
start/lh lotu. 

5. Starty szybowców zawodniczych odbywają się przy 
zastosowaniu albo holu za samolotem, albo wzlotu za wy
ciągarką. Drugi sposób jest chętnie używany na Zacho
dzie, szczególnie w lotach treningowych, natomiast w Pol
sce wyciągarek do startów w lotach treningowych nie sto
suje się wcale. T,rudno więc mówić o trafnym ustaleniu 
średniego reprezentatywneg,o podziału startów między obie 
formy. Aby model odpowiadał r zeczywistym warunkom 
ekspl-oatacji przyjęto, że za samolotem wykonuje się ś,red
nio ok. 600/o startów. Zatem udziały obu rodzajów startu 
wyniosą : ks = 0,6 dla holu za samolotem, kw = 0,4 dla 
wzlotu za wyciągarką. 

6. Współczesne szybowce zawodnicze wyposażone są w 
instalację balastu wodnego z możliwością wylewania go 
podczas lotu. Każdy start do konkurencji lub lotu trenin
gowego rozpoczyna się z chwilą zmiany warunków ter 
micznych na korzystne, gdy istnieje możliwość ich wzmoc
nienia się . Balast wodny, potrzebny w silnych warunkach 
meteorologicznych, będzie więc zabierany praktycznie do 
każdego lotu zawodniczego i treningowego, tak że liczba 
startów bez balastu będzie znikoma. Liczba startów z ba
lastem nie jest równa liczbie lądowań z balastem. Po uda
nym przelocie, gdy tylko pozwala na to wysokość, wyko
nywany jest krąg nadLotn:iskowy, podczas którego pilot 
wylewa balast i l ąduje bez wody. Ponieważ jednak pro
cedura . napełniania zbiorników jest czasochłonna, każdy 
nieudany start, wymagający powtórzenia, p owoduje uprzed
nie lądowanie z balast em. Również powrót z trasy na wy
sokości „parterowej" niejednokrotnie nie daje czasu na cał
kowite opróżnienie instalacji bala~towej. W oparciu o po
wyższe obserwacje, udział lotów z balastem wodnym oce
niono jako: k zb = 0,9, a wówczas liczba lotów bez balastu 
stanowi udział kbb = 0,1. 

7. Powiązanie parametrów omówionych w pkt. 5 i 6 ze
stawiono w tabl. 1. 

8. Szybowiec zawodniczy wykorzystuje się w sprzyja
jących warunkach termicznych. Loty w pogodzie atermicz
ne j wykonywane są bardzo rzadko, zatem ogólny czas lotu 
w warunkach termicznych można oszacować jako: Tt = 
= 0,95 z, gdzie z jest całkowitą żywotnością szybowca. 

TABLICA I. Udział konfiguracji muowoj I rodzaju •tartu w całkowitej żywotuołc:i ozy• 
howea• 

Konfigu-

I 
Udział lot6w przy zastosowaniu 

racja 

I masowa wzlotu za wyciągarką holu za samolotem 

Z balastem (Fw)zb =kw • kzb · • = (Fs)zb = ks • kzb • • = 
wodnym = 0,4 . 0,9z = 0,36• = 0,6. 0,9• = 0,54: 
Bez balastu łFw)bb = kw• kbb • • = (Fs)bb = ks• kbb • • = 
wodnego = o,4. o,i. = o,o4• = 0,6. O, h = 0,06• 
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9. Lot termiczny składa się z wielu charakterystycznych 
faz: lotu holowanego za samolotem (względnie wzlotu za 
wyciągarką), krążenia . w k ominie ·termicznym, przeskoku 
międzykominowego, lotu szybkiego (np. dolotu na linię 
mety, pokonywania •obszarów niekorzy,stnych termicznie) 
i wreszcie coraz popularniejszego lotu stylem „delfina" 
(delfinowania). Lot holowany trwa średnio 677 min, co 
w stosunku do średniego czasu lotu daje udział ok. 100/o 
(zgodnie z pkt 4e). Podobny udział stanowią loty szybkie. 
Pozostałe 800/o przypada na krążenie w kominach, prze
skoki międzyk,ominowe i delfin.owanie. Zgodnie z wypo
wiedziami zawodników, czasy krążenia i przeskoku są prak
tycznie sobie równe i zajmują ok. 700/o czasu, natomiast 
delfinowanie, teoretycznie słabo jeszcze do dzisiaj rozpra
cowane, w zasadzie zajmuje ok. 100/o czasu lotu. Wpraw
dzie nieraz piloci donoszą o pokonywaniu długich odcin
ków trasy definowaniem, a le model eksploatac ji należy od
nosić do lotów przeciętnych. Na podstawie powyższych roz
ważań ustalono udziały czasowe poszczególnych faz lotu 
termicznego i podano je w tabl. 2. 

TABLICA 2. Udział czuowy po&zczególnych faz lotu 
termicznego 

Faza lotu termicznego 

Lot holowany 
Krqżenie w kominie ter-

micznym 
Przeskok międzykomioowy 
Lot szybki 
Delfinownnie 

Udział czasowy 

o, 10 

0,35 
0,35 
0,10 
0,10 

/ 

10. Zagadnienia związane z obciążeniami na ziemi, jako 
wyraźniejsze w grupie szybowców szkolno-treningowych, 
omówiono niżej. 

.Parametry dla szybowca szkolno-treningowego 

P od pojęciem „szybowiec szkolno-treningowy" rozumie 
się typ przeznaczony do szkolenia podstawowego i podsta
wowego wyczynu (np. Bocian lub Puchacz), a więc dwu
miejscowy, 111a którym uczeń stawia pierwsze kroki, a także 
typ przeznaczony do lotów samodzielnych w początkowej 
fazie szkolenia wyczynowego (np. Mucha 100, Pirat). Szy
bowce tej grupy wykorzystywane są w lotach obejmują
cych: 

• zadania szkoleniowe : 
- nauka pil otażu podstawowego, 
- nauka wykorzystywania wznoszeń termicznych, 
- nauka wykonywania figur akrobaeji podstawowej, 
- nauka wykonywania lotów bez widoczności ziemi, 
• zadania treningowe : 
- loty nocne, 
- loty treningowe mniej zaawansowanych pilotów w ra-

mach podstawowego wyczynu , 
- loty . k ontroli techniki pilotażu, 
- trening w akr,obacji podstawowe~. 
- loty chmurowe, gdy szybowiec. jest do nich dopu-

szczony. 
Udziały poszczególnych zadań w ogólnym czasie lotu 

oraz czas jednego lotu na poszczególne zadan ia zebrano 
w tabl. 3. 

W celu usta lenia dalszych parametrów eksploatacji szy
bowców szkolno-treningowych , należy poczynić następu 
jące , założeni& : 

1. Na szybowcach te f klasy latają piloci słabo i średnio 
zaawansowani, stąd obciążenia wywołane sterowani em sta 
ją się znaczące. Loty pilotów doświadczonych są spora
rlyczne (kontrola techniki pilotażu, loty metodyczne itp.). 

2. Do szk olenia i treningu stosuje s ię starty za wycią
garką i na holu za samolotem. Rozpatrując sposób wy
korzystywania szy bowców w P olsce i krajac h RWPG, udział 
startów za wyciągarka jest niski i sięga wartości k w = 0,2 
lub jeszcze mniej . Wówczas loty holowane tworzą udział 
ks = 0,8. W krajach zachodnich sytuacja jest odwrotna. 
czyli k w = 0,8, a k s = 0,2. Coraz trudniejsza sytuacja eko
nomiczna skłania do przyjęcia tezy, że i u nas nastąpi 
zmiana te j proporc ji w kierunku znacznego wzrostu wy
korzystania wyciągarek. 

3. L oty treningowe są najczęściej krótkotrwałe (z wy
jątkiem treningu w lotach termicznych w celu uzyskania 
5-godzinnego war unku do srebrnej odznaki szybowcowej). 
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TABLICA 3. Cbarakteryotyka zadań szkoleniowych I treningowyoh 

Udział 
Ze.danie w żywotno&ci, 

% 

Nauka pilotażu podstawowego 30 
Nauka wykorzystywania wznoszeń tcrmi.cznych 1S 
Nauka wykonywania figur akrobacj i podsta• 

wowcj 15 
Nauka -wykonywania lotów bez widocznofoi 

ziem.i S 
Kontrolo techniki pilotażu 10 
Loty nocne 2,5 
Loty chmurowe 2,5 
Trentng w akrobacji podstawowej I 
Trening w zakresie wyczynu podstawowego 19 

Czas 
jednego lotu, 

h 

0,250 
1,000 

0,333 

0,417 
0,250 
0,250 
0,500 
0,250 
1,000 

P rzy stosowaniu startu na holu średni czas lotu wynosi 
ok. 20 min, co daje częstość f s = 3 starty/1 h lotu. Przy 
,zastosowaniu w zlotu za wyciągarką (głównie loty s.zikolne) 
czas jednego lotu wynosi ok. 5 min, dając częstość fw = 
=· 12 startów/1 h lotu. 

4. Na szybowcu szkolnym dwumiejscowym najczęściej 
nie jest wykorzystywana maksymalna masa ładunku (pi
lot + instruktor), albowiem uczniowie są najczęściej szczup
li. Maksymalna masa ładunku, zgodnie z wymaganiami 
przepisów budowy szybowców, wynosi 180 kg. Przeciętna 
jednak jej wartość sięga 160 kg i decyduje o poziomie 
obciążeń w locie. 

5. Obciążenia szybowca na ziemi są w przypadku szy
bowców szkolno-treningowych znacznie częstsze niż w 
przypadku zawodniczych. Obciążenia te w postaci sił ma
sowych powstają w wyniku przyspieszeń płatowca powo
dowanych reakcją podłoża działającą na kolo podwozia 
szybowca toczącego się po nierównościach terenu. Obcią
ż~nia te są związane z r ozbiegiem podczas startu, dobie
giem podczaś lądowania oraz kołowaniem szybowca po 
lotnisku. Obciążenia masowe mogą również działać na ze
społy zdemontowanego szybowca podczas transportu dro
gowego. Ich wielkość i sp0sób przyłożenia zal eżą od: prze
widzianych metod mocowa nia zespołów na wózku transpor
t owym oraz czynników omówionych p oprzedoio. 

Długość rozbiegu i dobiegu można określić na podstawie 
pomiarów dokonywanych w trakcie prób w locie. Przy 
ustalaniu łącznej długości rozbiegu i dobiegu należy pa
miętać , iż w przypadl<:u wzlotu za wyciągarką rozbieg jest 
znacznie krótszy. Trudno również ocenić długość drogi k o
łowania, gdyż zależy ona od wielkości lotniska czy szybo
w iska oraz odl egłości pola wzlotów od hangaru lub od 
miejsca postoju wózków szybowcowych. 

Rozpatrując pr_oblem t oczenia się szybowca, należy rów
nież brać pod uwagę fakt , iż w początkowej fazie dobiegu 
i końcowej fazie rozbiegu na obciążenia masowe nakłada 
się nośność skrzydła zmienna wraz ze zmianą pręd*ości 
szybowca. 

• • • 
W przedstawionych rozważaniach po djęto próbę określe

nia parametrów charakteryzujących m odel eksploatacji 
szybowca. Znajomość ich jest k on ieczna w przypadku , gdy 
przed konstruktorem sta ie zadanie ustalenia widma obcią
żeń eksploatacyjnych jako programu do realizacji naziem
mnej próby symulującej przyszły „źvciorys" szybowca. Ze 
względu na różnorodny soosób użytkowan ia sprzętu, wy
nikający z warunków lokalnvch, ustalenie jednoznacznej 
wartości parametrów nie jest łatwe. Jednakże głównym 
celem artykułu jest zwrócenie uwagi na problem i wska
zanie sposobów postępowania . 
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Lotniskowe urządzenia zasilania 
elektroenergetycznego statków powietrznych 

Ostahlli.e dziesięcilolecie (oraz progno,zy na przyszłość) 
charakteryzuje się dals,zym, widocznym postępem w dzie
dZiinie urzą&eń awioniczinych i sterujących [1]. No,wa ja
kość i nowe techniki w lotniczych układach sterowania lo
tem, nawigacji, kontrnli ruchu powietrznego, pilotów auto
matycznych, regulacji silników, czujników itd. spowodowa
ły gwałtowny wzrost wymagań w stosunku do infrastruk
tury lotniska, a zwłaszcza do nazi,emnych urządzeń elek
troenergetycznych niezbędnych podczas odtwarzania goto
wości t,echnicznej statków powietrznych. Początek rozwo
ju lotni,skowej elektroenergetyki datuje się od chwili pod
jęcia decyzji o zabezpieczeniu statków powi<etrznych w 
cza,sie ich postoju przed skutkami niespodziewanego ataku 
z powietrza. Budowa schronów i rozśrodkowanie statków 
powietrznych pociągnęły za sobą konieczność zagwaranto
wania pełnej autonomicznośoi nie tylko całego lotniska, 
ale także pos:zczególnych jeg,o stref. 
Analizując aktualne potrzeby oraz wykorzystując do

świadczenia z ostatnich konfliktów zbrojnych wydaje się, 
że · proces „stacjo,narności" lotnisk (zwłaszcza dla niektó. 
rych rodzajów samolotów) będzie pogłębiał się. Inaczej 
mówiąc, jeśH wstał zbudowany schron dla statku po
wietrznego, to chcielibyśmy, aby był on autonomiczny (np. 
z punktu widzenia energii elek•trycz,nej). Jeśli jest już on 
aut·onomkzny, to następnym kr()lkiem jest zwiększenie jego 
odporności na zniszczenie, ponieważ cena statku powietrz
neg,o wielokrotnie pr,zekracza kioszty związane z jego zabez
piecz,eniem przed zrniszc,zeniem na ziemi itd. Narastanie ko-
1sztów związanych z rozwojem infrastruktury lotnisk moż~ 
być zmniejszone w przypadku świadomego sterowania ni
mi. Polega t,o głównie na ewolucyjnej rozbudowie infra
strukttllry lotnisk w miarę ,potrzeb, z pełnym jednak wyko
rzystaniem tego, co już dotychczas wykonano. 

Aby sprostać postawionym wymaganiom, naziemne urzą
dztmia elektroenergetyczne powinny cechować się: wyso
ką jakością parametrów elektrycznych, niezawodnością, 
dyspozycyjnością, odpornością na oddziaływania zewnętrzne, 
żywotnością, autonomkznością i podatnością eksploatacyj
ną [2]. Powyższymi właściwościami charakteryzuje się sys
tem LUZES. Może on być realizowany w dwóch wersjach: 
'p:rzewoźnej i stacjoo.arnej, różniących ,się ro.in. tym, że z 
wersją przewoźną związany jest na stałe pojazd .sa,moj,ezd
ny. Kontenerowa budowa (bez względu na. wersję) umożli
wia przemieszczanie ,elementów LUZES dowolnymi środ
kami transportu i rnzw.ijani-e ich w dowolnych warunkach 
taktycznych. 

Specyfika Lotnictwa Sił Zbrojnych oraz założenia eks
ploatacji urządzeń LUZES ,po 2000 r. implikuje uniwersal
ność systemu. Pociąga to oczywiś-cie za sobą wzrost kosz
tów i poz-iomu wyszkolenia perso,nelu obsługującego. Bio
rąc pod uwagę, że ,obecnie nie wszystkiie statki powietrzne 
wymagają od syste mu tak wysokiej jakości parametrów 
elektrycznych i autonomiczności, wprowadzono w LUZES 
wersji stacjonarnej dodatkowo podział na cztery warianty 
różniące się między sobą złożonością i k<osztami jednostko
wymi. Możliwe to było dziękii budowie modułowej - po
szczególne warianty powstają przez dołączanie kolejnych 
modułów. • 

W skład systemu LUZES wchodzą następujące moduły : 

1. Wytwarzania energii elektrycznej: 
:a) silnik turbinowy GTD-350 - trójfazowa prądnica 

prądu przemiennego 3X380 V, 50 Hz, 250 kV A, 
b) silnik turbinowy GTD-350 - trójfazowa. prądnica 

prądu przemiennego 3X200 V, 400 Hz, 60 kV A, 
c) silnńk tłokowy (,pojazdu samojezdnego) prądnica-

-rozrusznik prądu iStałego 28,5 V, 12/40 kW. 

2. Pr:lletwarzania energii elektrycznej: 
.a) tyrystorowy układ napędowy - prądnica prądu prze

miennego 3X200 V, 400 Hz, 60 kV A, 
JJ) trójfazowy ,silnik asynchroniczny - prądnica prądu 

przemiennego 3X200 V, 400 Hz, 60 kVA, 
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c, c') bloki transformatorowa-prostownicze (sterowane) 
odpowiednio 3X380 V, 50 Hz i 3X200 V, 400 Hz/28,5 V-, 
20 kW, 

d) transformator 15/0,4 kW, 250 kVA, 50 Hz, 
e) transformator 3X 200/3X36 V i 1X 115 V, 7 kVA, 

400 Hz, 
f) przetwornica PO-4500 (28,5 V -11X115 V, 400 Hz), 
g) przetwornica PT-500 (28,5 V -13X36 V, 400 Hz). 
3. Akumulatory. 
4. Tablica rozdzielcza-sterująca (układy komutacyjne, ste-

rujące, regulacyjne i diagnostyczne). 
5. Układ bębnów wysokoprądowych kabli wydawczych. 
6. Bojazd samojezdny. 
Najprostszym urządz.eniem LUZES jest wariant I wersji 

stac jonarne j. Składa się on z: dwóch bloków transfor
matorowo..,prostowniczych 2c zasilanych z sieci przemysło
wej 3X380 V, dwóch akumulatorów 3, dwóch przetwornic: 
PO-4500 2f i PT-500 2g ..oraz tablicy rozdzi-elczo-sterującej 
4 (rys. 1). W wariancie I tylko parametry prądu stałego 
odpowiadają międzynarodoWYm wymaganiom - napięcie 
stabilizowane na złączu zasilania lotniskowego statku po
wietrzmego. Wairiant ten umożliwia zasilanie i rozruch na
pięciem 24 V, 28,5 V dwóch statków powietrznych jedno
cześnie, a napięciem 2 X 28,5 V i 28,5/57 V - sekwencyjnie 
(Imax= 2000 A, !szczyt= 4000 A). 

J•J80 V ------~ 
50HZ 
50/<,VA 

Rys. 1. Wa~·iant I wersji stacjonarnej LUZES 

2iV-
28.5V"' 

2•28.5V-
28.5/57V -

J•J6V,i00 Hz 
I • li~ V, i00Hz 

Wariant II wersji stacjonarnej składa się z: trójfazowe
go silnika asynchr,onicznego napędzającego prądnicę prą
du przemiennego 3X200 V, 400 Hz, 60 kVA 2b, dwóch 
bloków transformatorowa-prostowniczych 2c', dwóch aku
mulatorów 3, transformatora 3X200/3X36 V i 1X115 V 2e 
i tablicy rozdzielcza-sterującej 4 (rys. 2). W wariancie II 
parametry prądu stałego i przemiennego (z wyjątkiem sta
bilnośc i częstotliwości) odpowiadają międzynarodowym wy
maganiom. Wariant ,ten umożliwia zasilanie prądem prze
miennym dwóch statków powietrznych jednocześnie 
(Imax= 165 A, !szczyt= 200 A) - możliwości zasilania prą
dem stałym jak w wariancie I. 

Wariant III różni się od wariantu II tym, że w miej-
sce trójfazowego silnika asynchronicznego zastosowano ty
rystorowy układ napędowy 2a, co spowodowało wzrost 
stabilności częstoUiwości prądu ,przemiennego 3X200 V, 
400 Hz. 

Wariant IV zapewnia pełną auhmomiczność systemu i 
składa się z silnika turbinowego GTD-350 napędzającego 
prądnicę prądu przemi-ennego 3X380 V, 50 Hz, 250 kVA la, 
transformatora 15/0,4 kV, 50 Hz 2d oraz jednego z warian
tó~ I, II lub III (rys. 3). 

Wersja przewoźna odpowiada (z punktu widzenia para
metrów energJi elektry,cznej zasilającej statki powietrzne) 
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wariantowi III wersji stacjonarnej z tym, że zamiast mo
dułu 2a (tyrystorowy układ napędowy - trójfazowa prąd
nica prądu przemiennego 3X200 V, 400 Hz, 60 kVA) zasto
sowano moduł lb (silnik turbinowy GTD-350 - trójfa
zowa prądnica prądu przemiennego 3X200 V, 400 Hz, 60 
kVA). Dodatkowo w skład tej wersji LUZES wchodzą: u
kład bębnów wysokoprądowych kabli wydawczych 5, po
jazd samojezdny 6 oraz moduł le (silnik tłokowy pojazdu 
samojezdnego - prądnica - rozrusznik prądu stałego 
28,5 V- , 12/40 kW) (ry-s. 4). 
Moduł le spełnia rolę układu awaryjnego i może słu

żyć do: 
- rozr uchu silnika turrbinowego GTD-350, 
- napędu pojazdu samojezdnego bez uruchamiania jego 

silil1ika spalinowego; prądnica-rozrusznik pracuje jako sil
nik (zasilany z akumulatorów LUZES lub z bloków trans
formatorowo-prostowniczych, gdy pracuje motluł lb), który 
przez skrzynię biegów napędza koła pojazdu, 

24V= 
285V= 

2•28,5 V= 
285/67V~ 

J•20D V, </00Hz 
I • 115 V, '100 Hz 
J •36 V, 100 Hl 

Rys. 2. Warian t II wersji stacjonarnej LUZES 
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: 
---- fłariant m c) 

: 
Rys. 3. Warianty IV a, b, c wersji stacjona rnej LUZES 

- zasilania statków powietrznych prądem stałym o na
pięciu 28,5 V i I max= 400 A. 
Moduł 5 służy do mechaniczneg,o zwijania i rozwijania 

czterech 20-metrowych kabli prądu stałego i przemien
nego. 
Moduł 6 jest to nowo opracowany pojazd samojezdny 

typu PW ·z napędem na tylną i przednią ·oś zmodyfiko
wany dla celów LUZES - dodatkowo skrętne tylne koła 
(promień skrętu pojazdu ok. 3 m) i wyiprowadzenie napę
du dla prądnicy prądu stałego 28,5 V-, 12/40 kW. P ojazd 
pr:rewidziany jest także do holowania statków powietrz
nych, transportu ładunku i ludzi. 
Spełnienie podstawowych wymagań dotyczących jakości 

parametrów elektrycznych (zgodnie z BCAR, MIL i GOST) 
uzyskano dzięki zastosowaniu układów napędowych o du
żej stabilności prędkości obrotowej (silnik turbinowy, ty
rystorowy układ napędowy) oraz ,oryginalnych układów re
gulacji i filtracji . Stosując szeroko elementy lotnicze, 
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zmniejszono znacznie wymiary i masę urządzeń LUZES, 
np. wersja pTzewoźna LUZES, w porównaniu z funkcjonal
nie zbliżonym urządzeniem produkcji radzieckiej APA-5E, 
jest ok. 1,5 raza mniejsza i czterokrotnie lżejsza przy wię
kszej mocy zainstalowanej oraz lepszych parametrach elek
trycznych. 

Oddzielnym, ale ni,e mniej ważnym zagadnieniem jest 
włączenie nowo opracowanego urządzenia w istniejący 
system eksploatacji. Żądanie nowych jak,ości od urządzeń 
naziemnego zasilania elektroenergetycznego statków po
wie tTznych postawiło przed projektantami systemu LUZES 
koni-eczność wyboTu między złożonością układów sterują
cych i regulacyjnych urządzeń (co wiąże się z problemem 
niezawodności tych układów) a poziomem wyszkolenia per
sonelu . obsługującego. Racjonalnym kompromisem było 
przyjęcie struktur układów sterujących i regulacyjnych 
LUZES analogicznych do węzłów elektroenergetycznych 
współczesnych statków powietrznych z jednej strony i po
ziomu wyszkolenia personelu obsługującego - odpowiada
jącego zaiJrresowi wyszkolenia mechanika ·osprzętu statków 
powietrznych z drugiej strony. Konsekwencją tego jest po
trzeba zmiany kierunku przeszkalania personelu obsługu 
jącego i tak personel obsługujący urządz-enia LUZES re
kru:towałby się z mechaników osprzętu lotniczego prze
szikofonych do obsługi pojazdów samojezdnych w o dróż
nieniu od dotychczasowego systemu, w którym np. d o ob
sługi urządzeń APA-5E byli wykorzystywani przeszkoleni 
kierowcy . - mechanicy samochodowi. 

Dodatkowym argumentem dotyczącym kierunku szkole
nia personelu obsługującego LUZES byłby stosunk,owo ni
ski koszt tego przeszkolenia w związku ze wzrastającym w 
kraju zainteresowaniem motoryzacją - można wykorzy
stać istniejącą bazę tzw. kultury ogólnotechnicznej. Nale
ży tutaj podkreślić, że czynnik ludzki ma dominujący 
wpływ na efektywność procesu eksploatacji systemów i je
go nieuwzględnienie może w skrajnych przypadkach do
prowadzić do teg-o, iż poprawnie pod względem technicz
nym oprac,owany system staje się mało wydajny lub wręcz 
nieprzydatny ze względu na cel, jaki miał spełniać. 

Pornszając problem kosztów należy wyjaśnić, że podję
cie decyzji o uniwersalnośc i urządzeń LUZES (pociągnęło 
to za sobą wzrost kosztów jednostkowych) było głównie 
oparte na przesłankach ekonomicznych. Ta pozorna sprze
czność związana jest (jak już wspomniano) ze specyfiką 
polski-ego lotnictwa, charakteryzującego się dużą różno
rodnością typów i wersji statków powietTZnych. Zastoso
wanie spec jalistycznych urządzeń naziemnego zasilania e
lektroenergetycznego globalnie byłoby droższe, nieopłacal
ne do uruchomienia w . kraju i nie zapewniałoby pełnej 
obsługi statków powietrznych, które byłyby wprowadzane 
do eksploatacji w przyszłości. 

6 

Rys. 4. Wersj a przewoźna LUZES 
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PROJEKTY 

Fairchild Republic T-46A • USĄ • 
Samolot odrzutowy do szkolenia podstawowego 

Konkurs USAF na samolot do szkolenia podstawowego, 
mający zastąpić samoloty Cessna T-37, został rozstrzygnię
ty na korzyść projektu T -46A firmy Fairchild Republic Co. 
Wprowadzenie nowego samolotu ma obniżyć koszty szko
lenia i - dzięki wyższym o-siągom - zamknąć lukę między 
fazą szkolenia podstawowego (75 h) a fazą szkolenia na 
samolotach naddźwiękowych Northrop T-38 (101 h). Obni
żenie kosztów szkolenia nastąpi przede wszystkim dzięki 
zastos:iwaniu silników dwuprzepływowych o · dużym sto
sunku natężeń przepływu - średnie godzinowe zużycie pa
liwa zostanie zmniejszone z 700 1/h do 230 1/h. Wyższe 
osiągi samolotu T-46A pozwolą na wykonywanie zadań 
szkoleniowych na wysokościach między 7600 a 10 700 , co 
jest korzystne ze względu na dużą liczbę samolotów tury
stycznych latających na mniejszych wysokościach. Dlate
go ważne jest tu wznoszenie na wysokośc i 7600 m, które 
wynosi 13,4 mis w porównaniu z 4,6 m is dla T-37, i dopu
szczalny trwały współczynnik obciążenia na tej wysoko
ści - 2,9 w porównaniu z 2,5. 

~ 

Samolot T-46A jest grzbietopłatem z miejscami obok 
siebie i podwójnym usterzeniem kierunku. Napęd stanowią 
dwa silniki Garrett F109-GA-100, będące dwuprzepływową 
odmianą silników śmigłowych TPE331, o ciągu 592 daN. 
Dzięki stosunkowi natężeń przepływu 5:1 i sprężowi 16,5 ich 
jedn ostkowe zużycie paliwa w warunkach startowych wy
nos i tylko 0,400 kg/daNh. 

Pierwszy lot jest przewidziany na 1985 r., a przekazanie 
pierwszych samolotów seryjnych - na kwiecień 1986 r. 
Ma być wyprodukowanych 650 samolotów. Rozważa się bu
dowę wersji szturmowej z 4 uchwytami rpod płatem na 
bomby, rakiety i dodatkowe zbiorniki, która służyłaby 
również do treningu w strzelaniu i w zadaniach szturmo
wych. 

Oane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 

PRENUMERATA 

11,27 m 
8,99 m 

vVysokość 
Masa własna 
Masa startowa 
Prędkość maksymalna 
Prędkość przelotowa na wysokości 7600 m 
Prędkość podejścia · 
Prędkość minimalna 
Wznoszenie na wysokości 7600 m 
Maks. wysokość przelotowa 
Pułap praktyczny 
Długość startu na 15 m 
Długość lądowania z 15 m 
Maks. zasięg - zasięg przebazowania 

3,04 m 
2145 kg 
2870 kg 

742 km/h 
730 km/h 
185 km ih 
148 km/h 
13,4 mis 

13 700 m 
11300 m 

462 m 
430 m 

2240 km 

W .I<. 

Prenumeratę przyjmuje bezpośrednio Wydawnictwo Czasopism i Książek Technicznych NOT-SIGMA - skrytka 
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-7490-139-ll III O/M NBP Warszawa. 

Jednostki gospodarki uspołecznionej, instytucje i organizacje przesyłają zamówienia zawierające: tytuł czasopisma, 
okres prenumeraty oraz adres zamawiającego wraz z kodem pocztowym, ewent. adresy odbiorców, którzy na 
zlecenie zamawiającego mają otrzymywać przesyłki , a także numer konta bankowego zamawiającego. 

Dopisując w zamówieniu - PRENUMERATA STAŁA, zamawiający nie będzie musiał corocznie ponawiać za
mówienia, a jedynie dokonywać przedpłaty wg aktualnie obowiązujących cen na wezwanie Wydawnictwa. 

Warunkiem realizacji zamówienia jest równoczesne dokonanie odpowiedniej przedpłaty na ww. konto Wydaw
nictwa SIGMA. 

Prenumeratorzy indywidualni dokonują prze~aty przekazem na ww. konto, podając na odwrocie odcinka dla 
adresata - posiadacza rachunku ·-- tytuł czasopisma, liczbę zamawianych egzemplarzy oraz adres prenumeraty. 

Przed-płaty przyjmowane są w terminach: 
- do 15 listopada na I kwartał, I półrocze i cały rok następny oraz 
- do 28 lutego - na II kwartał, 
- do 31 maja - na III kwartał i na II półrocze, 
- do 31 sierpnia - na IV kwartał. 
Uwaga: Obowiązuje bardzo czytelne pismo i podawanie kodu pocztowego. 
Prenumerata „Techniki Lotniczej i Astronautycznej" wynosi: kwartalnie 180 zł, półrecznie 360 zł, rocznie 720 zł. 
Prenu merata ze zleceniem wysyłki za granicę jest dwukrotnie droższa. 
Dodatkowych informacji udziela : Zakład Kolportażu, tel •10-00-21 w. 293, 295, 217 oraz 40-35-89. Egzemplarze 

archiwalne można nabywać w Klubie Prasy i Informacj i Technicznej w Warszawie, ul. Mazowiecka 12, tel 27-43-65. 
Wydaw nictwo NOT SIGMA wprowadza od 1.07.1973 r . prenumeratę ulgową dla: 
-· członków stowarzyszeń naukowo-technicznych NOT, 
- studentów wyższych uczelni, 
- uczniów szkół zawodowych. 
Warunkiem uzyskania prenumeraty ulgowej je:; t poświadczenie blankietu przekazu dla nabywcy indywidualnego 

na odcinku dla adresata prze,: właściwe SNT-NOT, wyższą uczelnię lub szkołę zawodową oraz dokonanie wpłaty na 
konto j.w. i; podaniem tytułów zamawia-nych czasopism. 

Jeden kwartał jest najkrótszym okresem możliwym do zaprenumerowania. Terminy przedpłat j.w. 
Cena naszego czasopisma ,v prenumeracie ulgowej wynosi: kwartalnie 120 zł; półr-ocznie 240, zł, rocznie 480 zł. 
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saż Jne jest w dwa silniki na prąd przemienny A o mocy 
po 2580 ·kW (3500 KM ) oraz jeden si lnik na prąd prze-

Badano 
przektodnio 

gtówno 

E 
,QI o 
E CJ'I 

' li) ~ 
'D o 
a,, C 
a. o 
o CJ'I 
C O 

o 

mienny B o mocy 14'10 kW (2000 K:VI). Wszystkie silniki 
wyposażone są w chłodz,one wodą sprzęgła indukcyjne. 
Obciążenie badanych przekładni m s~ą stanowić dwa ha-

Tay - nowy silnik dwuprzepływowy 

W marcu br. podano do wiadomości, że firma Gulf
stream Aerospace zamówiła w firmie Rolls-Royce 200 silni
ków Tay do projektowanego obecnie odrzutowego samo
lotu dyspozycy jnego Gulfstream IV. 

Silnikiem Tay są · zainteresowane również firmy: Fokker 
(do samolotu F-28) oraz British Aerospace (do samolotu 
BAC-111). W samolotach F-28 i BAC-111 oraz w poprzed
niku samolotu Gulfstream IV, samolocie Gulfstream III, 
stosowainy jest obeC111i~ silnik Spey firmy Rolls-Royce. Tay 
ma być następcą Speya skonstruowanego 25 lat temu. 

W konstrukcji silnika Tay firma Rolls-Royce wykorzy
stała wytwornicę gazu silnika Spey w wersji RB.183 Mk555-
-15P. Jest to wersja stosowana na samolocie Fo,kker F-28, 
w której zawarto komplet ulepszeń wprowadzonych w 
czasie rozwoju tej rodzwny silni ków. Jedyną modyfikacją 
w zespoie wytwornicy, na który składają s.ię sp,rężanka wy
sokiego ciśnienia, pierścieniowo-dzbanowa komora spala 
nia oraz turbin ,a wysokiego ciśnienia, jest zastosowanie 
nowych, dzbanowych rur ża,rowych w komorze spalania. 
Wykorzystarno w nri.ch rnowe materiały oraz transpii·acyjne 
chłodzenie śdanek . Wprowadzono w nich również nowy 
zawirowywacz powietrza pierwotnego. Zmiany te, przez 
lepsze wymieszanie paliwa z powietrzem oraz podwyższe
nie temperatury w strefie spalania, mają spowodować 
zmniejszenie toksyczności gazów wylotowych. 

.. Przy kornstruowanii.u pozostałych zespołów silnika Tay 
wykorzystano doświadczenia firmy Rolls-Royce zdobyte w 
czasie rozwoju rodziny silników RB.211. W silniku Tay 
zastosowano jednostopniowy wentylator bez łopatek kie
rowrniczych ina wlocie. Wariant taki jes t optymalny ze 
względu na hałas. Wirnik wentylatora ma 22 łopaty o 
dużej cięciwie. Część przepływowa wraz z profilami łopa
tek . nowe~o wentylatora powstała p,r,zez geometryczne 
zmrueJszeme wentylatora silnika RB.211-535E4. Łopatki wir
nikowe są monolity=e w odróŻlnieniu od łopatek siln ika 
RB.2H-5 35E4, które mają konstntkcję przekładkową z wy
pełmaczem ulorwym. W celu popra,wie,nia odpornoś-ci na u
derzenia Cliał obcych, łopatki t e mają zwiększony promień 
krawędzi natarcia. 

. Trz_ystopniowa spirężarka niskiego ciśniernia napędzana 
łączrue z wentylatorem przez turbinę niskiego ciśnienia 
jest_ tak s:~0':15truowa111a, aby na wejściu do sprężarki wy
solcie-go _c1s:11ema 1;1zy_skać temperaturę i ciś.nienie powie
t~za ta~1e,-Jak "': s~l,niJrn Spey. Projekt tmystopniowej tu r- · 
bmy msk1ego C1śmerua powstał w oparciu o konstrukcję 
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mulce hydrauliczne. Jeden D typu Frnude FO631 może 
pochłaniać 4420 kW (6000 KM) przy prędkości obrotowej 
1500 obr/min, a drug,i E typu Froude FO351, pochłania 
370 kW (500 KM) pny prędkośc i obrotowej 3000 obr/min. 
W obu można szybko zmieniać obciążenie symulując obcią
żenie wirników śmigłowca. Możliwość wprowadzenia w 
obciążeniu wału wyjś,ciowego przekładni momentu gnąc i 

go oraz siły wzdłużnej p ozwala bardzo wiernie symulowr.>ć · 
warunki lotu. Oprócz· wymienionych już elementów w 
skład stoiska wchodzą: silnik elektryczny C o mocy 220 k\-'i 
(300 KM) i przekładnia na,pędowa stoiska G. 

Przewiduje się, że przezbrojenie stoiska w celu całl;o • 
witej zmiany obiektu badanego będzie trwało miesiąc . M <1le 
zmiany mogą być realizowane w ciągu tygodnia. Dla uła t
wienia tych zmian główne silniki napędowe są montowane 
na specjalnych, Jatwo przemieszczalnych platformach. Na 
stoisk u mogą być badane całe układy napędowe, oddzielne 
elementy, takie jak p.rzekła dnie główne, ogo:10we, pośred-
nie, wysokoobrotowe , przekładnie stoż,kowe oraz różne kom
binacje tych elementów. 

Stoisko może być sterowane wg 20-stopniowego pr-ogra
mu. P rogram może być w sposób ciągły a utomatycznie 
p owtarzany przez 24 godziny lub więcej . Zacho,wanie peł
nego bezpieczeństwa zapewnia zastosowanie 116-kanałowego 
urządzenia ostrzegawczęgo . Kompletne stoisko zna jduje 
się w specjalnie zbudowanej hali. P uebieg próby można 
obserwować w kabinie sterown ;_czP.j przez t elewizję we
wnętrzną. W celu zasi lania stoiska energią elektrycZ!l1ą 
zbudowano podstację o m ocy 6,5 MW. Wartość całego kon
traktu wyniosła 2 m ln funtów szterlingów. 

JMR 

turbiny ruskiego ciśnienia sil.!niika RB.211 -535. Rów,nież w 
oparciu o si1'nik RB.211-535E4 zaprojektowano mieszacz 
obu przepływów, zewnętrZ111ego i wewnętrznego, ora,z u
kształtowano ścianki zewnętrznego kanału przepływowego . 

Pirzy konstruowaniu wentyl,atora, sprężarki niskiego ciś
nienia oraz turbiny niskiego ciśnienia uwzględniono możli
woś-ci zmniejszenia wytwarzanego przez nie hałasu za po
mocą właśaiwego dobo,ru stosunku liczby łopatek kie:rowni-

czych do l iczby łopatek wirnikowych danego stopnia oraz 
odległości między wirnikiem a kierownicą stopnia. Dzięki 
odpowiednim rozwiązaniom konstrukcyjnym silnika i zwię
kszeniu stosunku natężeń przepływu z 1:1 do 3:1 OTaz przy 
właściwie pod tym względem zaprojektowanej gondoli Tay 
spebni wymagania przepisów ograruc.zających hałas FAR 
Part 36 Stage 3, które będą obowiązywać od 1985 r. 
Rozpoczęcie prób hamownianych pierwszego pr-ototypu 

przewiduje się w ,sierpniu 1984 r ., a uzyskanie certyfikatu 
- w połowie 1986 r . Zakłada się, że w czasie badań prze
p rowadzanych przed rozpoczęciem p róby typu prototypy 
silnika Tay przepracują od 2300 h. Pierwsze dostawy si l• 
ników do firmy Gulfstrea m Aerospace są oczekiwane pod 
koniec 1986 r. 
Pon iżej zestawiono niektóre dane nowego silnika i silni

ka Spey Mk555-15P. 

Ciąg, daN 
Spręż całkowity 
Stosunek natężeń pI1Zeply w u 
T emp. przed turbiną, K 
Długość całk. , mm 
średnica wentylatora, mm 

Tay 
6200 

15,5 
3:1 

1300 
2565 
1118 

Spey 
4540 

15,4 
1:1 

1300 
2456 
826 
JMR 
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MlGlZYN TEeJl'NOLOGl e 
PRZ'EMYSłU LOTNICZEGO I SILNIKOWEGO 

Kucie łopatek turbinowych 
i wpływ parametrów kuźniczych 
na ich strukturę i właściwości 

Dla łopatek roboczych turbin g~o
wych, które pracują w warunkach 
wys·okich, statyc.zny•ch i · zmiennych 
obciążeń w obszarze wysokich tempe
!fatur, jednym z najważnli.ejszych kry
teriów odbiorczych jest stan -s1truktu
ry, przez który rozumiemy zarówno 
wielkość ziarna, jak i jego jednorod
ność. 
Łopatki te w czasie pr·acy podlega

ją złożonym obciążeniom: zginaniu od 
sił gazowych i odśrodkowych oraz 
skręcaniu . . Ponadto należy uwzględ
niać naprężenie termiczne wynikające 
z nierównomiernego rozkładu pola 
temperatur wzdłuż długości pióra ł,o
patki ornz naprężeń od drgań giętno
-skrętnych łopatki. W wyniku pracy 
w wysokich temperaturach gazu ło
patki ulegają korozji gazowej i ero
zji. Z powodu występujących obcią
żeń statycznych i dynamicznych ma
teriały na Łopatki powinny mieć -od
powiednią wytrzymał-ość długotrwałą 
dla żądanego zakresu temperatury 
pracy o!faz [PO-winny •być .odpoifne na 
kornzję gazową i propagację pęknięć. 

Charakterystyka stopu HN77TJR 
na łopatki 

W zakresie temperatur do 700°C na „ 

łopatki turbin gazowych stosowany 
jest stop HN77TJR. Jest t,o dobł·ze po
znany stop czteroskładnik,awy w ukła
dzie Ni-Cr-Ti-Al umacniany wydzie
leniowo. Po przesyceniu na roztwór 
stały stop ma niskie właściwości wy
trzymałościowe i wysokie właściwości 
plastyczne. Dla podwyższenia wytrzy
małości i żarowytrzymał,ości poddaje 
się go starzeniu, w celu wydzielenia 
umacniającej fazy typu Ni8 (Al, Ti). 
Działanie fazy wydzielonej podczas 

wysokotemperaturowego obciążenia po
lega na hamowaniu i blokowaniu ru
chów dyslokacji przez matrycę stopu 
i niedopu•szczenie do migracji granic 
ziarna. Najważniejszymi czyninikami 
zachowania wysokich właściwości w 
podwyższonych temperaturach są wiel
kości cząstek wydzielonych j_ ich riQ'z
mieszczenie. 
Zawartość fazy dyspersyjnej powin

na być ograniczona do kilku procent, 
poni,eważ wyższy procent fazy wydzie
lonej gwałtownie obniża właściwości 
plastyczne w wyższych temperaturach 
i prowadzi do tworzenia pęknięć. 
Dużą rnlę odgrywa również kształt 

cząstek farzy dyspersyjnej. Cząstki nie
regularne mogą obniżyć właściwości 
wytrzymałościowe w wyniku koncen-
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tracji naprężeń powierzchni między
fazowej stopu i fazy wydzielonej. 

P rzy ocenie żarowytrzymałości na
leży mieć na uwadze nieunikni,ane 
zmiany strukturalne w procesie pra
cy w wysokiej temperaturze, które za
leżą od składu I chemicznego, obróbki 
cieplnej stopu, naprężenia i tempe.ra
tury badania. Uwzględnienie tych 
czynników we wzajemnym oddziały
waniu jest bardzo trudne, dlate.g•o dą
ży się do tego, aby zmiany w wys,o
kiej temperaturze były możliwie ma
łe. Osiąga się to przez wybór takie.go 
s•kładu i taki,ej obróbki cieplnej st·o
pu, która zabezpiecza wysoką stabil
ność struktury w warunkach równo
czesneg,o działania temperatury i na
prężeń. Wpływ tych czynruków na 
żarowytrzymałość stopu HN77T JR jest 
decydujący i dlateg•o wpr,owadzono 
normowanie wielkości ziarna i stop
nia jego jednorodności. W tempera
turach ni·skich w miarę wzrostu wiel
koś·ci ziarna zachodzi obniżeniie wła
sc1wosc1 wytrzymał!ościowych, nato
miast w zakresie temperatur robo
czych (ok. 700°.C), .ze wzrostem wiel
kości ziarna wzr•asta żarowytTzyma
ł-cść stopu. Żarowytrzymafość stopu 
obniża się ze wzrostem niejednorod
ności ziarna, co moi:na tłumaczyć tym, 
że następują 1,okalne spiętrzenia na
prężeń na granicach Zliarna grubego 
i drobneg,o i w rezultacie pękanie w 
tvch miejscach. 

Konwencjonalne metody kucia łopatek 
z materiałów na osnowie niklu 

Kształtowanie prawidfowej s-truktu
ry łopatki zachodzi w proc,esie tech
nologicznym kucia i obróbki cieplnej, 

Mgr inż. ZBIGNIEW NOWAK 
WSK PZL-Rzeszów 

dlatego też decydują ,one głównie o 
właściwościach gotowego wyrobu. Stop 
HN77TJR st•osowany ,od dawna na ło
patki turbin ,gazowych jest dobrze 
poznany pod względem technologicz
nym i dlfłtego podstawowe parametry 
jeg,o obróbki plastycznej i cieplnej są 
d okładnie okreś1one. Tymi parametra
mi są: 

- temperatura i czas nagrzewu do 
kucia, 

- wielkość stopnia deformacji 
(gni•ot krytyczny), 

- tempe.ratura końca kucia, 
- temperatura i czas przesyoania 

starzenia. 
Proces technologiczny kucia ł,opatki 

obejmuje zasadniczo: 
- kucie zakuwki wstępnej, 

- ku'Cie ,ostateczne odkuwki. 

Kucie wstępne zakuwki ma na celu 
wstępne rozłożenie materiału na dłu
gości tak, aby w kuciu ostatecznym 
zachować odpowiednią wielkość stop
nia deformacji. Może ,odbywać ,się -ono 

· metodą spęczania w kilku wylkrojach, 
w celu zwiększenia ,objętości materia
łu w stref.ie zakuwki odpowiadającej 
zamkowi 1-opatki (dla łopatek ,o piórze 
wydłużonym) lub metodą kształtowa
nia w wykrojach przewężająca-wydłu
żających (łopatki o małych długościach 
z podwójnymi zamkami). Jakkolwiek 
kucie łopatek ze s,topu HN77TJR od
bywa się w wysokich temperaturach 
(nagrzanie w zakresie 1100+1150°C), 
pr.ocesy rekrystalizacji nie zachodzą 
samorzutnie po kuciu, lecz wymagają 
odpowiednieg,o czasu i przebiegają one 
do końca w czasie pro:esycania. Prze-

Rys. Makrostruktura przekrojów łopa
tek turbiny kutych z materiału 
HN77TJR 
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sycanie (wygrzewanie przy ,temp. 
1080°C przez 8 h) ma na celu zakoń
czenie i stabilizację procesów rekry
stalizacji, usunięcie wszystkich naprę
żeń wewnętrznych i otrzymanie sto
surrkowo jednor,odnej struktury z ziar
nem o optymalnej wielkości. Wygrze
wanie przy temp. 100-;.-750°C przez 
16 h jest niezbędne dla przebiegu pro
cesów starzenia i uzyskania wys,Olkiej 
wytrzymał-ości bez naruszenia · stanu 
struktury. 

Jak wykazała praktyka, i stnieje dru
ga grupa przyczyn wipływających na 
powstanie niejednorodnej struktury 
stopu, związ,,ana z procesem metalur
gicznym WY'konania wlewków i prę
tów, stanowiących półwyrób do kucia. • 
W pewnych ich ,strefach mogą wy
stępować podwyżswne Hośd drobnych 
domieszek (węglików, węgl'iko-azot
ków) w postaci Hkwacji, które wy
dłużają się w czasie przeróbki pla
stycznej i utrudniają normalny roz
rost ziarn w czasie obróbki cieplnej. 

Rozwojowe technologie kucia łopatek 
z materiałów otrzymywanych metodą 
metalurgii proszków 

Zakres żarowytrzymałości i tempe
ratur roboczych dla łopatek wykona
nych ze stopów na ,osnowie niklu 
przerabianych plastycznie jest -ograni
czony i dlatego zasbos·owanie 5topów 
odlewniczych na osnowie niklu prze
sunęło temperaturę ich pracy o ok. 
100-;.-150°c w stosunku do stopów 
przerabianych plastycznie. Zastosowa
nie zaś nowej grupy materiałów otrzy
mywanych metodą metalurgii prosz
ków pozwoli podnieść temperaturę 
pracy łopatek o ok. 100°c i obniżyć 
znaoznie koszty wytwarzania. 

Metalurg-ia proszków jest procesem 
dwustopniowym, który obe jmuje 
kształtuwame pro-szku metalu pod ci
smemem w matrycy lub tormie, w 
celu utworzema kształtowej części 
zwane j prasowką. częsć ta jest na
stępnie spiekana przy regulowanej 
doKładnie temperaturze i w kontrolo
waneJ atmosierze, w celu ,otrzymania 
prawie gotowego kształtu . Spiekanie 
Jest procesem dyfuzyjnym at,omowym 
w stanie stałym, w którym następuje 
połącz,,enie się metali. Gdy cząsteczki 
metalu są ściskane z siłą wystarcrza
jącą do wprowadzenia naprężeń we
wnętrznych w siatkę krystaliczną i 
następnie ogrzane do temp. ok. 1/3 
temp. topnienia w atmos1'erze nieutle
niającej, to łączą się ,one na po
wierzchniach fazowych z powodu re
krystalizacji na granicach ziarn. Pra
sowanie wprowadza naprężenie, a spie
kanie - ciepło. W wyniku ·otrzymuje 
się metal stały o właściwoś·ciach, któ 
re zależą od użytych metali lub sto
pów, wielkości ziarn i czystości prosz
ku ora,z czasu i temperatury spieka
nia. Proces ten gwarantuje otrzyma
ni,e materiału o idealnie jednorodnej 
strukturze i śc iś le określonym skła
dzie. 

Nowe procesy metalurgii pros,zków 
,opmoowane i ro.zwinięte dla tarcz i 
łopatek turbinowych przez General 
Electric, Pratt and Whitney i in. obej
mują : 

- prasowanie izostatyczne na go:rą-
co (PIG), 

- kucie izotermiczne, 
- kucie matrycowe. 
Typowe prasowanie izostatyczne na 

gorąco odbywa się w naczyniu ciśnie
niowym ok. 10 h przy temp. 1100-;.
-;.-12000c i ciśnieniu większym od 
100 MPa wywartym przez sprężony 

argon. Prasy i technol,ogie do iPIG z·o
stały Z!aprojektowane przez szwedzki 
koncern A::,.!!;A. Po,r◊wn.ani,e własci w o
s ci takich samych gatunkow materia
łów otra.y,mywanych metodą tradycyj
ną i pras-owania iwstatycznego na 
gorąco wypada zdecyd·owanie kmzyst
nie dla tej drugiej metody. Dodatk,o
wo względy ek,onomiczne przemawia
ją za tą metodą ze względu na zmniej
szenie stosunku masy surowca do ma
sy części got,owej. Proces PIG pozwa
la •otrzymać części na g,oitowo lub z 
minimalnymi naddatkami, jak rów
nież otrzymać 1półwY'foby w postaci 
wlewków lub prętów, które można na
stępnie przerabiać plastyoa.nie walco
waniem, wyciskaniem lub kuciem. 

Kucie izotermiczne polega na wy
korzystaniu dla pewnych gatunków 
stopów zjawiska nadplastyczności. W 
czasie tego procesu zarówno części ku
te, jak i matryce kużnicze są utrzy
mywane w takiej samej, ściśle okre
ślonej dla danego stopu temperaturze, 
a metal „płynie" pod ciśnieniem, mi
mo że nie osiągnął temperatury topie
nia. Proces ten jest pr,owadzony w 
próżni i wymaga s:pec jalnych mate
r iałów na matryce kużnj,cze. 

Wysokie koszty inwestycyjne dla no
wych urządzeń do !k:uci,a iZ!Otermiczne
go i prasowania iizotermicznego na 
gorąco, jak również opanowanie tech
n o1'cgii ' otrzymywania wysokiej jako
ści proszków stanowią jeszcze pewną 
barierę dla ,szerszego cr,o:z.powszechnie
nia obu metod, jednak żądania kon
strukto:rów lotniczych i możliwości 
obniżenia kosztów wytwarzania przy 
rozwijaniu tych technologii zadecydu
ją ,o ich szerszym zasto-s,owaniu w pro
dukcji takich części jak łopatki i tar
cz,,e t urbin. 

Odlewy żeliwne 
z zastosowaniem rdzeni i form skorupowych 

Mgr inż. PIOTR BUDZYR 
Inż. STANISŁAW KLISZCZ 
WSK PZL-Rzesz6w 

Technologia wykonywania odlewów żeliwnych w for
mach skorupowych zastosowana z.ostała w odlewni żeliwa 
WSK PZL-Rzeszów po raz pierwszy pod koniec lat pięć
dziesiątych. Zasfosowanie tej metody został,o p ody,ktowane 
koniecznością uruchomienia produkcji skomplikowanych 
kształtowa odlewów cylindrów · do silnika ,samochodu Mi
krus oraz bębnów hamulc,owych do samolotu An-2. Już 
wtedy okaz,ało się, że zastosowana technologia rozwiązuje 
wiele trudnych problemów technologicznych, a przede 
wszystkim umożliwia osiągnięcie duże j dokładności wymia
rowej i dużej gładkości powierzchni. 

Rozwój tej metody nastąpił jednak w momencie podjęcia 
produkcji odlewów żeliwnych na potrzeby przemysłu mo
toryz,,acyjnego po zakupieniu licenc ji na silniki wysoko
prężne Leylanda. 

Uruchomienie tej pr-odukcji w WSK PZL-Rzeszów stwo
rzyło wiele problemów trudnych technicznie, polegających 
na zabezpieczeniu wymagań jakościowych stawi•anych przez 
licencjodawcę. Trudności te w sposób szczególnie drastycz
ny ujawniły się w początkach produkcji takich odlewów, 
jak: kadłuby silnilka, głowice, osłony 'kola zamachowego 
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oraz kolektory wydechowe. Identyczne pwblemy jakościo
we występowały przy produkcji odlewów kadłubów tur,bo
sprężarek na potrzeby motoryzacji na Jicencji Holseta 
i Schwitzera. W odlewach tych są kanały przepływowe 
o dużej dokładności wymiarowej i WY'sokiej gładk,ości. Do
datk,owym utrudnieniem przy produkcji odlewów jest rów
nież '1Jo , że wykonywane one były początkowo ,z żeliw 
austenitycznych, a obecnie z żeliwa sferoida1nego w ga
tunku Zs 40012. 

Wszystkie te wysokie wymagania jakościowe skł,oniły 
służbę technologiczną WSK PZL-Rzeszów do podjęcia de
cyzji, w oparciu o wcześniejsze doświadczenia, zastosowa
nia technologii skorupowej przy wykonaniu elementów 
form i rdzeni. 

W tym samym czasie uruchomiono w Polsce w Zakła
dach Metalowo-Górni·czych w Zębcu produkcję piasków 
powlekanych żywicą. 

Przy uruchomieniu produkcji kadłubów silnika Leyland, 
już w początkowy,m okresie ujawnił się podstawowy wpływ 
jakości rdzeni odtwarzających ·przestrzeń wodną kadłuba 
na jakość odlewów. Początkowo :rdzenie te wyk=ywano 
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met,odą gorącej rdzennicy na strzela,rkach TF-48, używa
jąc jako spoiwa żywicy Resital B produkcji RFN. Produk
cja odlewów kadłubów z zastosuwaniem rdzeni wy.lwny
wanych metodą gorącej Tdzennicy powodowała duży odpad 
1·dzeni w procesie ich wykonywania, jak również spadek 
właściwości rdzeni w okresie ich przetrzymywania przed 
włożeniem do formy. 

1',i,astępnie bardzo poważnym problemem, na który .szcz€
golrue ostro reagował wytworca silmkow w oparciu o na
sze odlewy, był problem czyst-ości komory wodnej kadłuba. 
Kadłuby wykonywane powyższą technol-og1ą miały za
piecz1::111a masy formiernkiej w komorze wvanej, co ut,rud
mało przepływ czynnika chłodzącego w silniku. Nawet za
stos,owanie wysokogatunkowych pokryć na rdzenie, wyk!o
nywanych w ,oparem o importowane grarity i mączkę cyr
konową, nie ellminowały wyżej opisanej uste,rki. 

Wysoki koszt żywicy, ,ograniczenia importowe oraz nie
zbyt zadowalająca jakość odlewów kadłubów (szczególme 
wady w okolicach komory wodnej) spowodowały, że rozpo
częto poszukiwania efektywniejszych rozwiązan poprawy 
jak,ości i obniżenia kosztów produkcji. 

Stosunkowo duże wymiary rdzenia odtwarzającego prze
,strzeń k,omory wodnej w kadłubie, miejscowe cienkie ścian
ki, całkowHe ,oblewanie rdzenia żeliwem w formie skło
niły służby technologiczne do podjęcia decyzji o zast.os,o
waniu piasku otaczanego żywicą jako materiału do pTo
dukcji tego elementu. 

Wprowadzenie piasków otaczanych zamiast mas rdze
niowych z żywicami płynnymi .pozwoliło na wyeliminowa
nie wi-elu n iekorzystnych zjawisk występujących przy pr,o
dukcji kadłubów. 

Jak wynika z naszej praktyki, podstawowymi korzy
ściami wynikającymi z wpr-owadzenia do produkcji t€ch
nologii form i rdzeni skorupowych w oparciu o krajowe 
piaski otaczane jest: 

- poprawa jakośc i powierzchni odlewów, 
- wyeliminowanie nasiąków w trudno dostępnych m1eJ-

scach odlewów przez bardzo dobre dogęszc.zenie rdzeni w 
procesie nadmuchiwania, 

- zmniejs,zenie odpadów rdzenia w procesie ich wyko
nywania, 

- eliminacja pęknięć rdzeni w trakcie ich wykończania, 
malowania i montażu w formie, 

- wyeliminowanie wpływu wilgotności powietrza na 
właściwości wytrzymałościowe rdzeni, co pozwala na wy
dłużenie czasu ich magazy111owania przed włożeniem do 
formy, 

- obniżenie masy rdzeni i form, 
- mechanizacja procesu wykonywania form i rdzeni. 
Pvoces wykonania rdzeni skorupowych do kadłubów 

i głowic prowadzi s ię na strzelarkach i nadmuchiwarkach 
bez stosowania w głowicach strzałowych pośrednich płyt 
labiryntowych. Możliwe jest to przez dodanie do piasku 
otaczającego składni·ka zmniej szającego „sypkość" piasku. 
Zabieg taki zastos-owano jako nowość w Polsce w naszym 
zakładzie. 

Mimo wielu korzystnych czynników wynikających z wprn
wadzenia piasków powlekanych, w pewnym ok[-esie pro
dukcji wystąpiły w odlewach wady na ściankach cylin
drów oraz nasiąki w przestrzeni w odnej. Na podstawie 
obserwacji i prób stwierdzono, że przyczyną tych wad było 

.zwiększenie przez producenta zawartości żywicy w piasku 
powlek!anym. Badania pozwoliły na ,określenie dopuszczal
nej wielkości strat prażenia, przy których otrzymuje się 
jeszcze odlewy jakościowo odpowiadające wymaganiom. W 
przypadku koszulek wodnych wielkość ta nie może prze
kraczać 4,50/o. 

Rys. 1. Rdzenie koszulki wodnej do kadłuba silnika Leyland 
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Brak możliwości pełnego zagwarantowania tych wymagań 
przez dostawcę zmusił zakład do przeprowadzania badań 
1000/o dostaw i doboru materiału przez selekcję. 
Pozostałe dostawy są wykorzystywane do produkcji form 

i r,dzeni, przy których jest możliwe swobodne odprowa
dzenie g,azów ·podczas zalewania oraz do rdzeni, przy któ
rych nie występują gwałtowne zmiany przekrojów uitrud- · 
niające zagęszczenie w procesie nadmuchiwania. 

Na rys. 1, 2 i 3 przedstawiono rdzenie kośzulki wodnej 
do kadłuba silnika Leyland, których wymiary wynoszą: 
1020 X 280 X 150 mm oraz 1020 X 280 X 80 mm, masy od
powiednio: 19 kg i 8 kg. Temperatura utwardzania 220+ 
-~250°C w czasie 3,5 min. 

Rys. 2. Rdzenie do osłon kół zamachowych 

Następną grupę stanowią rdzenie do osłon kół zamacho
wych wykonywane na nadmuchiwarkach (rys. 2). Przejście 
z procesu mas samoutwardzalnych na rdzenie wykonane 
z piasków powlekanych pozwoliło na zmechanizowanie pro
C€S'U, przy równoczesnym obniżeniu masy rdzeni z 65 kg 
do 22 kg. Rdzenie te, o wymiarach (/) 530 X 230 mm, są 
4.twardzane przy temperaturze górnej części rdzennicy 
280+300°C, dolnej 230+240°C w czasie 5--a-6 min. 

Wprowadzenie tego procesu umożliwiło równocz€śnie za
stosowanie przyrządów do montażu rdzeni w formie, jak 
również wpłynęło na ogólną poprawę jakości, przy równo
czesnym zmniej8,zeniu pracochłonności przy zaczyszczaniu. 
Poważne efekty osiągnięto również przy wprowadzeniu 

piasków powlekanych do produkcji form i rdzeni do ka
dłubów turbodoładowarek dla przemysłu motoryzacyjnego. 
Przykładowe rozwiązanie dla jednego z produk,owanych 
rtego typu odlewów pokazano na rys. 3. Rdzenie wewnętrz
ne produkowane ,są na nadmuchiwar,ce U-190 , natomiast 
forma na nadmuchiwarce przyst•os•owanej do procesu go
rącej rdzennicy przez WSK PZL-Rzeszów. Forma o wy
miarach 300 X 400 X 125 mm jest utwardzana w temp. 
230°C w czasie 3,0 min; masa 18 'kg. 

Rys. 3. Forma i rdzenie do kadłubów turbodo!adowarek 

Szczególne wymagania stawiane tym odlewom tak pod 
względem jakośc i powierzchni kanałów wewnętrznych, jak 
i dokładności i szczelności stwarzały wiele p1·oblemów przy 
poprzednio st osowanej technologii formowania ręcznego 
z zastosowaniem mas samoutwardzalnych z wykorzystaniem 
jako spoiwa żywicy Karbafur Z. Odlewy te są produko
wane z żeliwa sferoidalnego klasy Zs 40012, przy czym 
grubości śc i anek wynoszą 5+ 6 mm. 
K•oniec zność mechanizacji była również spowodowana 

wzr-ostem produkcji oraz brakiem możliwości zabezpiecze
nia potrzeb ilościowych przy !ormowarniu ręcznym. 

W artyikule i na rysunkach podano przykłady rozwiązaó 
rdzeni do odl€wów, które stwa-rzały największ,e problemy 
,przy produkcji seryjnej. 

Omawiane procesy są stosowane również w WSK PZL
-Rzeszów do wielu innych pozycji -rdzeni, przy 'których 

cd. na s. 37 
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airplanes having b een bullt. 

BOLJNSKI P.: Development of VTOL air
craft (II). TLiA, vol. XXXVIII, 1983, No. 11, 
'P· 9. 

The designs ot the VTOL alrplanes 
having been built till now are p r esented 
in this article. The airplanes propelled by 
a!rscrews or ro tors are dlscessed in part II. 

ORKISZ M. , PROCIAK R., S ZCZECINSKI 
S.: Analytica l method of determilllin,2' the 
length of the induction system of ,piston 
engines . TLiA, vol. XXXVIII, 1983, No. 11, 
p, 12 

A model of the lnduction system was 
assumed with necessary simp lifications and 
represented by · equ ations ,of energy con
servation. By sol ving these e quations . the 
resonance length of the system was de
termined as a functi on of the ratio of 
engine swept vol ume to induction system 
cublc capacity and a function of the in
duction system diameter . 

KAPUSTA A., KOWALSKI A., WOJTO
WICZ M.: The problems ot static teslling 
ot airplanes. TLIA, vol. XXXVIII, 1983, No. 
11, p, 14 

The µrob l ems connected w ith sta tic 
testlng of airplane s have been presented 
and s a m e doubts re lating to the confidence 
level for th e test results being obtained , 
have been d efined in this article . 

KOŻNIEWSKJ J.: Tunel testing of heli
copter models (II). TLiA, vol. XXXVIII. 
1983, No. 11, p, 22 

Brief out!ine of developme nt of h elicop t e r 
mode l testing, types of m odel'n moel e l 
tests, investigations carried on a t the 
Aer onautlcal Institute in W a r saw and test 
equlp m ent use ct by this Institute. have 
been presented. 

STAFIEJ W. : A model o r glider operation. 
TL!A, vol. XXXVIII. /J. 983 , No. 11, p . 26 

To carry out a fatigue test o f a glld e r 
it Is neccessary to determine at fi rst the 
exoected ope r ating loads of th!' gli der 
structure. T he d e nend Pnce o f t h e loa cl 
spectrum on the gline r cl ass , lts tech n lr.a l 
cha r acteristlcs and the model of t h e gllner 
one ration , ha s been demonstrate'1 in this 
articl e. 
ZMUDZIŃSKI Z. : Airfield devices for 
s upptyinl:' a ircraft with electric power. 
TLiA. vol. XXXVIII. 1983. No. 11. p , 30 

Modern airfield ele ctric powe r d evices 
t o supply aircraft with power when on 
ground ana , partlcularly. in sh e lters for 
militar y ai r p l a n es. h ave b een describf' d. 

N OWAK z .: Forging o f turbiine vanes a nd 
influence of foTging parameters on thtl 
struct~e and characteristics or the value . 
TLiA, vol. XXXVIII, 1983, No. 11, [P . 34 

Trad i,t iona l and modern m e thods of 
forging the wor k ing vanes of turbines. 
with taking in to considerat!on the inl lu
ence of forg!n g and h eat treatment para
meters on operatlng characteristics of 
these vaned , h a ve been presented in this 
artlcle . 

BUDZYŃ P. , KLISZCZ S .: Iron cas tings 
with the u se or sh ell cores and mou lds . 
TLiA, vol. XXXVIII. 1983, No. 11 , p. 35 

The authors discuss the technologi ca l , 
organlzational and economic adva'l1tages of 
im ple mentation of the shell process in 
making moulcts and cores r esin surrounded 
sa ncts . 
GLASS A . : TS-17 P elika n (PZL-105) ag
- piane. TLiA, vol. XXXVIII, 1983 , No. 11 , 
p. 38 

Th.e development or the d esign o f the 
Pelikan agricultural airplane worked out 
by T. Sol tyk , Ass. Prof. , in the years 
1963+1965, h a s b een presented. 
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ZUSAMMENF ASSUNGEN 
GLASS A .: Rutan-Flugzeuge. ' TL!A, 
XXXVIII Jhrg., 1983, H, 11, S . 4 

In d em Autsatz wird die SituatiOlll au! 
dem G ebiet des Entwurfs von neue n F lug
zeuganordnungen , die stUrmische Entwkk
lung der Amateuerflugzeug-e und au! d ie
sem Baden die Besonderheit der F lu~eug
konseptlon bel der Enten- und Tandeman
ordnung von Burt Rutan behandelt. Von 
d e m Wer! dleser L!lsungen zeugen die 
Lelstun gen, gute E!genschaften sowie dlf. 
grosse Anzahl der gebauten Exemp!are. 

B OL INSKI B. : Entwicklun,g- der Vertikal
s tarttlugzeul:'e (II). TL1A, XXXVIII Jhrg., 
1983, H. 11, S. 9 

Es wer den Konstruktionsl!lsungen d e r 
bisher ge haute n VTOL-Flugze u ge darge
stell t . De r zwe!te T ell des Aufsatzes gibt 
eine tl'bersicht d e r Konstruktion von F!ug
zeugen mit Luftschrauben- bzw. F!Ugel
r;,da.ntrieb. 

ORKISZ M„ PRO CT• K R „ S7.C7 F.(;Tl\T<a(T 
S .: Analy tische Methode z ur Langenbestim
mun,: d e r S a u ecanordnum: bei Kolhenmn
toren. TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, H. 11, 
s. 12 

Bei der Annahme tinentbehrlich e r Ver
e infach ungen. wurne e ln Saue:anordnune:s
mo<lell e:ew a hlt und ru ch Gleich unizPn n Pr 
Energlee rh;, Jtung beschr!eben. Nach Li' 
sune: wurde die Rezona n zla nge di Pse r 
Anornn11ng in ftbhlinllie:keit vo n dem V er
h ~ltni.c; rl e s Motorh ubraumes zum Vo•I ,i m Pn 
<i er S;,u<'anornnung 11nr1 abhangig von 
ihrPm Dll r chmesse r h estlmmt. 

KAPUST A A„ K OWALSKI A„ Wt") J TO
WICZ M. : Probleme der statischen Versu
che an F ltt 1?7,eugen. T LIA, XXXVIII Jhrg. , 
1983, H. li. S . 14 

I n n em A u fsatz werd e n Prohleme d e r 
st ::itis c hen VPrsuch P a n F lugk0roern e r Kr
tnt 11nn elnl ge BenPnken he7!Jl!Ji ch n os 
Vert-r :a 11 e ns " " n Pn da rn us fo!ge nd en Er-
"'Phn i.si::.en hes t fmmt. # 

u-n?NTl-:WC::.K T J.: Windkan:ł luntersu rhnn
l?'en ~n Hnhschr ;1 nhe-Mon'elle·n nn. TT .i A 
V'VVVTTT T"'ru 1 0A " U 11 . ~ ?2 

D 0 r B eitr;'IP' p,nth !:i l t Pine k 11r?.P Ent-
,~nrkl nni:tca-ec:: ,.h;,-J,t,,. n ,-. r lvfC\rl .:> Jlq ntP r s n ,..hnn
Mp.-, ~n T-l'nh c: r h,..::1nh ,=,r r,, I\ rt o n (ł p r J'!'Pe'Pn 
n ,:.; r f-łapn 1\Knrlpl1 11 r,t pn;;11r},n nc1en . rli P lm 
J .-.c:-+ł'-H 4 ,;,,,... T nf'+ " ::i 'J-, r ł-t-,:,. ,..l-in i k" rł11r,-hrtP"iihr-

ł- n 'P"! T Tr,tP r C::TJ1"'h11np p .-, C: "iWiP ('li n 7.11r V r->r -
e;;,... ,,,.. ,r o::-t .-. hp•-.A"r!!n i.T,:, rc:11rh c::~r, l ::JcrP n_ 

S TA F IEJ W.: A rbel tsmodeIJ eines Segel
f lu gzeu,:es. T LIA, XXXVIII Jhrg„ 1983 , H. 
11. s . 26 

F!lr die Durchf!lhrung eines ErmUdungs
v e rsuch es an e!nem S egelflugzeug 1st die 
Bestimmung d e r e rwarteten Arbeitsbe 
an so ru chunge n unenthehrlich. In d e m Bei
trag wird die A bhllngigkeit d es B ea,nspru
~hungsspektrums von de r S egelflugzeug
k lnsse . von se ine r technisch en Charakteri 
st i ,.. sow ie von se ln e m Ar beitsmodell vor
E'Pste ll t. 

"MUDZi l'l'SKI Z .: 
zur Ve r .sorgune- von 
f? 1ektrisch en F1n e.rg ie . 
190, . H . 11, S , 30 

F ]u.f!pl a tzeinricbtungen 
T.u fts chiffen mit der 

T LiA, X XXVIII Jhrg ., 

F.s w erd e n n euzeitliche e lektroenergeti
s ch e F !ugpla tzeinrichtun.~en fu r die Bode n 
versorg ung von Flugzeugen. besonders in 
Bunkern fU r militiirische Flugze u ge, be
handelt. 

N OW AK Z .: Das Schmieden der Turbinen
sch a ufeln und Einfluss der Schmiedepara 
meter a.uf ihre Struktur und Eil!enschaften . 
TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, H. 11, S. 34 

Die Darste llung umfasst traditione lle und 
neuzei tlich e Methoden des Schmied e ns von 
T urbinenarbeitsschaufeln und berUcksich
tigt d e n Einfluss d e r Schmiede- und W ar
mebehand lungsparame ter auf die Arbe!tsei
gen schaften d e r Schaufeln . 

BUDZ'<Ń P., KLISZCZ S.: Eisengusstiloke 
herges tellt bei A.nwendunl:' von Kern- und 
F orinmaske n. T LiA, XXXVIII J hrg ., 1983, 
H . 11 , S. 35 

Die Autoren erortern die te chnisch en, 
organisatorischen und wirts chaftlichen Vo r 
te ile , d ie sich aus d e r EinfUhrung der 
Mask e·ntechnologl e bei d er H erste llung von 
Formen und Kernen aus mit Harz urn-

GLASS A. : Das AgradlugzeUI? TS-17 Peli
k a n (PZL-105). TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, 
H. 11, S. 38 

Es wlrd die Projektentwicklung des von 
Doz. T. Sołtyk in d en J ahren 1963+1965 
konstrulerten Agrarflugzeuges dargestellt. 

CO.lIEP)KAHM.51 
r JHICC A.: CaMOJTCTLt KOHCTPYKnHH 6. Pyrana. TJiaA 
T. XXXVIII, 1983, NQ 11, CTp. 4. 

OnucaRa Cłf'TyaQHR D o6naCTR C0'.3,nanantUf HOBbtt 
CXCM caMOJYCTOB, 6ypnoe p 3BHTHC mo6RTeJTLCKlłX ca

MOJYCTOB, a T3K)KC Ra 3TOM <l>oRe - cnoeo6paJHOCTL 

KOBlXCITUHlł caMOJTCTOB no CXCMC YTKR R T3RJlCMa 
K0RCTPYK[(JHI' EapTa P yTaRa . 0 nocT0HTTCTBC 3 THX pe• 
UICRidt CBRJlCTCJTbCTDYJOT JTCTHblC .ll.8RRbJC ff xopotmJO 
neTRbTC cnoACTDa a T3K)KC 60JibUJOC KOn~CCTBO IlO• 

CTp0CHHLtX 3KJCMTIJUIP0B. 

EOITHHCKM B.: PaJeRTne car.toneT0n ecpnn(aJJLH0ro 
BJJTeTa II nocaro<n (TI 'ł3CTb) , T JfaA, T. XXXVIII, 
1983, No 11, CTp , 9. 

B CT3Tbe nne,a:cTaBneRbt KORCTPYKTJtDm,Te pemeHHR 

c aMoneTOB BBTI nocTpoCHHbTX no cRx n op . B ąacTR TT 
p aCCMOTPCRbT caMoneThJ C npr,mo.a;or-..f OT DltRTOB H11Ił-iKe 

POTOPOB. 

OPKVIIII M .• TIPOUHK P „ IIIE UVIHbCKVI C.: A11a
JYHTHąecKulł MCTO.ll onpenc11enm1 nnm1ht ncachtea,omeii 
cncreMt,1 nopmnem,rx nenraTeneii. T JTnA, T. XXXVIII, 
1983, No Jl , CTp . 12. 

TlpnHRTa MO,rtCJTt, BCaCblB8 l OW eH Cl-fCTeMbf , C npe~ 

nonO)KCHHCM neo6XO.a;RMbTX y npomenun. KOTOpaR Omł'
caRa ypanAennRMn cox p aRCHHR ::rneprR«. P e m aR Mo~em., 
onpe.nenena p C3OJT811CJlaR )];nHna '.}TOit CHCT CMbf D 38BH

CRM0CTn' OT oTnornemur pa6oąero 061,eMa .rroar aTem, 
K 061.eMy n c acLma1ou.1.efi CHCTeMLT, a T alC)KC D 38BJJCH

M0CTB' OT .o.1rnMeTpa Tpy6onpono.a:a ecacbmau u ,:r. 

KATIYCTA A„ KOBAJTbCKVI A .. BYA'TOBVflł M.: 
BonoochT CTRTK~tecKnx ncnb1Tam1tt caMOJJCTOB. TJTuA, 
T, XXXVIII, 1983, NQ 11 , CTP, 14. 

B CT8ThC TI OCJl'CT anneRa noo6rreMa TRK8 cmna RR3 R co 
CTaTJMCCKlłMU' RCTThTT,\HlifRMJ"ł n erraTCJThRbIX ann apaTOB, 
a T8K)KC o noe n enem,T RCKOTOPMC COMHCJHUI' KaCalO
WHCCJI YPODRR noneoru1 K nony"ffCUlłbrM p e3ynbT 8T 8M. 

T<O3bHEBCKl)[ JL : lfcm,rramm MOllCJteii nCflTO.TICTOB 
e a'lOOT11rna"'mąecK11 x TovOax (ąacn. TT). TJT1tA , 
T . xxxvm. 1983, No 11 , CTP, 22. 

TTo e .rtCT ::\BJYC R KOaTKttM' o q enK oa 'JBHTJHł MOJJe~mrx 
HCm,TT a RHfl BCOTOJYeTOB. omrc~RbT UHJlbT coon eMCR'ffhTX 

MOil:CJTT, Ffh(X HCm~rraHMit. lł'CTTbJT3HMff BeJleRRhTC B lłR
CTHT)'Te AmrnuHT,f D B a o urnne . a T 8KiKe lłCTTl,TTaTCJThR.bJC 
CT e R ,lThT )Toro lłACTRTyTa. 

CTA<T>Ett ll.: l\1oneru, , Kcn nvaTa, ,nn nnanepa. TJTttA , 
T. XXXVIII, 1983, Ne I I , cTp. 26. 

I(nR nr,one,a:e m-fR ycTanoCTHbTX Ti'CJTbTTHRHii TIJJffRepa 

neo6xO.tU.fMO o n pe;:TC.nTI'Tb O)KH.IJ3 eM1,1e 3KCrmyaT 3'QR OR

HE.Te n a rpyJKH . CTaTMl noe,rrcTaBJTRCT 13DRClTMOCTb 

cneKTpa H riroy3ox OT xm1.cca n .naneoa. e r o TC'<TTlftfecxott 
xapa KTep~1CTRKlf, a T 3K)KC MO,llCJTU ero 3KCTTnyaTatUfH . 

)KMYlI3VIHbCKH 3.: A, oonpo•nn,,e :vcmoiicrna nn,r 
mtTamur CaMOJ1CT08 3JTCXTD01HCprneii . T JTuA, T. 38. 
1983 r ., N• 11 , c. 30. 

OnHCaHbT CODOCMCRRbJC a.3OO.rtOOMllLTe yCTOOliCTBa 
,llilR' TTłfT3HUR' :)JTCKTPO)Repnreit caMOJTCTOB oco6enno 
npl-l'MCR.RCMbTC n y6e)KRW8X .D:IISI DOCllHblX c aMOJJCTOB . 

HOBAK 3.: T<:oet<a Typ6nttHhlX nonaT01< 11 on11AnHe n apa
MCTpos J(ORl(K Ha CT P VKTYP Y 1,1 cooiicroa JlOOBTOK. 
TJiaA, T. XXXV III, 1983 , NQ 11 , CTp. 34. 

B CTaTI:,e npe)XCTaBnem,r Tate T pa,llUUTI'ORR.bte, KaK 
u conpeMeRRbte MCT OJll,I KOBKH p a6o1:fHX nonaTOK 
Typ6wn c y'łeToM DJHł.RffHR rrapaMeTpon KOBKR u TCPM O

o6pa6oTnt Ra :)KCmryaTaU.HORH.h(C CBoiłcTna 3THX 
nonaTOK. 

EY1I3b!Hb TI ., KJTl1[ll C.: lfyr yHnhtC OTJTHBKII c npu
MencnneM 06ono~1KOOhlX cep,nC'łttlfl<'OO H (!,opM. TJTHA, 
T. XXXVIII, 1983, N2 11, crp. 35. 

AoTOpa p accr-.rnTpl!BalOT TeXRK' fCCKHe, opraJTH3a
O:lł"OHHbTC lł JKOl-lOr>.ffl<tCCKHe JlOCTOffl-lCTBa DBCJlCAlf.R 
o6onO'łKOBOi"t TCXFTOJTOfHH )lJTH H3rQTOBJJCBJ.fR ct>o pM 
lJ cep,qeqJUfKOD H3 TICCKOB C o6no'fKoll Hl CMOJlbJ. 

rJT51CC A.: Cem,CICOXOJRHCTBCJIIIMii caMOJICT TC-17 
«Ilen11Ka11» (IT3JT- 105). T JTnA , T. XXXV III, 1983, 
1983 , N2 11 , CTp. 38 . 

TlpC)lCT.'.lDJTeHo paJOHTłfC npoeKT3 CCJlbCKOXOJn i'r
CTBCAHOro caMonCTa TienttKaH, pa3 p a60Ta HAOfO Jl.O-· 
u,enT0M T . Co11T b 1KOM Ja ro)la 1963-65. 

z u ruch amiany,m ob,ecnie agregatem „20.30" firmy Shalc o. 
czynnikiem decyduj ącym o wprowadzeni u piasków p owle
kanych była konieczność mechanizacj,i, obniżka prac.ochlon
ności wykonania rdzeni, zagwarant owanie wymaganej gład
kości kanałów wewnętrznych oraz dokładności wymiaro 
wej. 

Opiera jąc się na dotychczasowych doświadczeniach moż
na ·s twierdzić , że wprowad zen ie tej technologii umożliwi 
znaczne obniżen ie naddatków na obróbkę, elim inację pra
ccchlonnych rdzeni przy wi elu p ozycjach, ,obni :iJkę praoo
chlonności wykonywania form i zaczyszczania odlewów 
oraz zwiększenie dokładności wymiarowej . Dalszy ro-zwój technologii form sk•orupowych wiąże się 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Samolot rolniczy TS-17 Pelikan (PZL-105) 

Gdy w 1963 r. w biurze konstrukcyjnym OKP-I , kiero
wanym przez doc. m gr dnż. Tadeusza Sołtyka , w OśI'odku 
K onstrukcji Lotniczych WSK-Okęcie nastąpiło przyhamo
wanie prac nad projekt,owaniem odrzutowego samolotu tre
ningowego TS-16 'Grot - poszukując zatrudnienia dla biura 
doc. T. Sołtyk wraz ze s•wym zespołem przy,stąpił d o opra
cowywania koncepcji i projektu ofertowego samolotu rol
niczego TS-17 Pelikan. Po wstrzymaniu prac nad Gr,otem 
b iuro otrzymało zlecenie na zappojektowanie Peltikana. 

Samolot nie miał być specjalistycznym samolotem rolni
czym, lecz miał mieć kadłub umożliwiający łatwą zm i anę 
samolotu na t ransportowy po usunięciu zbior nika na che
mikalia i urządzeń r olniczych. 

Ze w1Zględu na przyjęty w zał•ożen,iach ładu.nek śrndków 
chemicznych rzędu 1500 kg, jako napęd samol<otu wytypo
wano wersję samolotową silnika AI-26W (LIT-3) o m ocy 
441 kW (600 KM). Silnik t aki zaczęła opracowywać wy
twórnia WSK-Rzeszów produikująca AI-26W do . śmig
łowców. Dalszym r•ozwinięciem tego silnika stał się później 
LIT-3S i jego wersja seryjna PZL-3S. Nawiązując do ukła
du samolotu r olniczego PZL-101 Gawr-on, przyjęto ukł-ad 
zastrzalowego górnopłata. W projekcie wstępnym samolot 
miał mieć skośne u sterzenie pionowe, a usterzenie p ozio
me zam ocowane do kadłuba, następnie usterzenie p oziome 
podniesi,ono mocując je w połowie wysokośc i stateca:ni'ka 
pion owego, a w 'końcu zrezygnowano ze s'k•osu usterzenia 
pionowego. Zbiornik na środki chemiczne umieszczono za 
miejscami załogi. Ponieważ i stniała obawa, że w razie zde-

Rys. 1. Model aerodynamiczny TS-17 

Rys. 2. Model PZL-105 P elikan w tunelu aerodynamicznym 
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a:-zenia samolotu z przes·ZJkiodą duża masa śr,odków che
micznych przygniecie załogę, · zbi,ornik miał być dodatkowo 
iza mocowany do kionstrukcji kadłuba linami stalowym i za
bezpi eczaj ącymi go przed ,przesunięciem się do przodu. 

W począ,tlwwej fazie projektowania wykonanlO model 
aerodynamiczny samolotu ze skośnym usterzeniem. Model 
przebadano w tunelu aerodynamicznym Instytutu L otni
ctwa w Warszawie wypróbowując dwa k-omplety skrzy,deł 
z różnymi profilami. Wybrany został pa:-ofil NACA 23012, 
znany dobrze k on struktorowi z p opr1Zednich jego samolo
tów Szpak, żak, Junak, MV,, Żuraw i Bles. Następnie prze
szedł badania m odel aerodynamiczny o ostatecznych 'kształ
tach P elikana . W 1964 r. zbudowano drewnianą makii.etę 
samolotu w naturalne j wielkości. W ciągu 1964 r. i na 
początku 1965 r. wykonano n iemal kompletną dokumenta
cję konstrukcyjną sam ol-otu i •przekazano j ą do biura t ech
n ologicznego przy warsztacie prototypowym wytwó,rni. 
Wtedy przyszła decyz ja wł,adz zwierzchnich wstrzymująca 
dal sze prace nad samolotem. P odczas prac nad dokumen
-tac ją konstrukcyjną samolot otrzymał oznaczenie PZL-105 
P elikan, zaś projekt wstępny nosił oznaczenie TS-17. 

K:onstr ukcja samolotu była półskorupowa duralowa. Ka
dłub o pr zekroju prostokątnym . Miejsca dwóch osób załogi 
obok siebi e. P odwozie stałe trójgoleniowe z amortyzatorem 
podpar tym do góry kadłuba . Koła główne o średnicy 
800 mm. Płat prostokątny , dwudzielny, z dźwigarem głów
nym podpartym zastrzałem. Slot stały. Klapy dwuszczeli
nowe. P owierzchnie sterowe kryte płótnem. Na 'końcach 
stat ecznika poziomego płyty brzegowe. 

D.ane techniczne 

Rozpięt ość 
Długość 
Wysok,ość 
P owierzchnia nośna (bez slotu) 
P owierzchnia nośna ze slotem 
Rozpiętość ust erzenia 
Rozstaw p odwozia 
Sredn ica śmigła 
Masa własna 
Ma·sa użyteczna 
Masa całkowita 
Prędkość maks. 
Prędkość rob ocza 

19,2 m 
11,2 m 
3,4 m 
46 m 2 

48 m 2 

6,5 m 
4,0 m 
3,5 m 

ok. 2400 kg 
ok. 2200 kg 
ok. 4600 kg 

ok. 200 km/h 
140 km/h 

Rys. 3. Model P elik:na z widocznymi dwuszczelinowymi klapami 
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TS-17 ( projekt wstepny) 

TS-17 Pelikan 

PZL-105 Pelikan 

,. o 
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PROTOTYPY 

Valmeł L-80TP • Finlandia • 

Turbośmigłowy samolot szkolno-treningowy 

Samoiot do sŻ:kolenia wstępnego i podstawowego, 2+ 
+4-miejscowy, Valmet L-80TP wywodzi się z samolotu 
szkolnego z silnikiem tłokowym L-70 Militrainer. Zasto
sowano w nim ,zupełnie nowy płat i tU!rbinowy •silnik 
śmigłowy Allison 250-Bl 7D o mocy 235 lub 265 kW (320 
lub 360 KM), przystosowany do lotu odwróconego. Możli
wa jest również zabudowa silnika o mocy 330 :kW (450 KM) 

Samolot jest prz·eznaczony do szkolenia wstępnego d pod
stawowego, a p oza tym do szkolenia w akrobacji, w lo
tach nocnych i na przyrządy, w lotach obserwacyjnych 
i łącznikowych i do użytku sanitarnego oraz do zadań spe
cjalnych, jak trening w misjach szturmowych przy użyciu 
działek, rakiet i b omb, ,rozpoznanie przy użyciu kamer 
zwykłych i TV, p oszukiwanie i ,ratowanie ro·zbitków. 

Masa startowa samolotu w za leżrnośc i od zadania wa ha 
się od 1270 do 1900 kg. W k a t,eg,orii „rnormal" L-80TP za
biera cztery osoby przy masie start owej 1900 kg. Pod 
płatem są zamontowane cztery u chwyty do podwieszeii 
zewnętrznych: _skrajne po 150 kg i wewnętrzne po 250 kg. 
Maksymalny trwały współczynnik obciążenia na wysoko
~ci lot u 3000 m w zakręcie wynosi 2,62. 

Przy ,projektowaniu samol•otu zwrócono uwagę na eko
ncmię i bezpieczeiistwo szkolenia oraz st,arano się rzapew
ni ć szeroki zakres prędkości i wysokości Lotu - mimo do
brych właściwości przy małych prędkościach L-80TP osiąga 
prawie taką samą prędkość maks. jak samoloty szk olne 
z silnikiem turbinowym o większej mocy. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Masa własna 
Masa paliwa maks. 
Masa podwieszeń maks. 
Masa startowa maks. 
Prędkość maks. przy w ys. 3000 m 
Prędkość przeciągnięcia bez podwieszeii 
Wznoszenie na wys. 3000 m 
Długość startu na 15 m 
Długość lądowania z 15 m 
Zasięg z 30-min rezerwą paliwa 
Długotrwaiość lotu 

10,36 m 
7,77 m 
2,92 m 
840 kg 
280 kg 
600 kg 

190.0 kg 
340 km/h 
120 km/ł 
8,8 mis 
285 m 
395 m 

ponad 1000 km 
ponad 4 h 

U waga: .osiągi odnoszą się do samolotu o masie start•owej 
1270 kg. 

W.K. 

◄ Rys. 4. Kole jne wersje projektu P elilrn n a : projekt wstępny, TS-17 
i PZL-105 
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STRESZCZENIA 

GLASS A.: Samoloty Rutan. TLiA, t. 
XXXVIII, 1983, nr 11, s. 4 

Opisano sytuację w dziedzinie tworzenia 
nowych układów samolotów, gwałtowny 
rozwój samolotów amatorskich i na tym 
tle oryginalnosć koncepcji samolotów o 
układzie kaczki i tandemu konstrukcji 
Burta Rutana. O wartości tych rozwiązań 
swiadczą osiągi, dobre właściwości i duża 
llczba zbudowanych egzemplarzy. 

BOtIŃSKI B.: Rozwój s amolotów piono
wego startu i lądowania (li). TLiA, t. 
X.X.XVlll, 1983, nr 11, s . 9 

W artykule przedstawiono rozwiązania 
konstrukcyjne samolotów PSL zbudowa
nych do chwili o tiecne j. W cz. II omówio
no samoloty napędzane śmigłami bądź wir
nikami. 

ORKISZ M., PROCIAK R., SZCZECIŃSKI 
S.: Analityczna metoda wyz,naczania dłu
gości u,k.ladu dolotowego Silników tlOko
wych. TLiA, t. XXXVIII, 1983. nr 11, s. 12 

Przyjęto model układu dolotowego, przy 
założeniu niezbędnych uproszczeń, który 
opisano równaniami zachowania energii. 
Rozwiązując go, określono długość rezo
nansową t ego układu w zależności od st o
sunku objętości skokowej silnika do obję
tości układu dolotowego oraz w zależno,ści 
od jego średnicy . 

K,\ PU STA A., KOWALSKI A., WÓJTO
WICZ M. : Problemy prób statycznych sa
molotów. TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 11, 
s. 14 

W artykule przedstawiono problematykę 
zwiazaną z próbami statycznymi sprzętu 
latającego i określono pewne wątpliwości 
dótyczące poziomu zaufania dla otrzymy
wanych wyników. 

KOZNIEWSKI J,: Tunelowe b adania mo
deli śmigłowców (Il). TLiA, t. XXXVIII, 
1983. nr 11, s. 22 

Przedstawiono • krótki zarys rozwoju ba
dań modelowych śmigłowców, rodzaj 
współczesnych badań modelowych, b adanit 
prowadzone w Instytucie Lotnictwa w War
szawie oraz urządzenia badawcze tego In
stytutu. 

STAFIEJ w.: Model eksploatacji szybowca . 
TLiA. t. XXXVIII, 1983 , nr 11, s. 26 

Dla przeprowadzenia p,róby zmęczeniowej 
szybowca niezbędne jest określenie spodzie
wanych obciążeń eksploatacyjnych. Artykuł 
przedstawia zależność widma obciążeń od 
klasy szybowca, jego charakterystyki tech
nicznej oraz modelu jego eksploatacji. 

ZMUDZIŃSKI z.; Lotniskowe urządzenia 
zasilania elektroenergetycznego statków 
powietrznych, TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 
11. s. 30 

Opisano nowoczesne lotniskowe urządze
nia elektroenergetyczne służące do zasila
nia naziemnego samolotów, a zwłaszcza w 
schronach dla samolotów wojskowych. 

NOW AK z.: Kucie łopatek turbinowych 
i wpływ prurametrów kuźniczych na ich 
s~rukturę i wlaściwosci. TLiA, t. XXXVIII, 
1983, nr 11, s. 34 

w artykule przedstawiono tradycyjne i 
nowoczesne metody kucia lo'patek roboczych 
turbin z uwzględnieniem wpływów para
metrów kucia i obróbki cieplnej na wła
ściwości użytkowe tych !opate k. 

BUDZYŃ P., KLISZCZ s .: Odlewy żeliw
ne z zastosowainiem rdzeni i form skoru
powych. TLiA. t . XXXVIII, 1983, nr 11, 
s. 35 

Autorzy omawiają korzyści techniczne, 
organizacyjne i ekonomiczne wprowadzen!a 
technologi! skorupowej do wykonywama 
form i rdzeni z piasków otac,zanych ży
wicą. 

GLASS A.: Samolot rolniczy TS-17 Pelikan 
(PZL-105). TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 11, 

s. p:!edstawiono rozwój projektu samolotu 
rolniczego Pelikan konstrukcji doc. T. Sol
tyka, opracowanego w latach 1963+1965. 

cd. na s. 3'7 
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Z D%1At.ALNOŚCI SEKCJI LOTMICZVCH SIMP i SITK ◄ 

Ośrodek Doskonalenia Kadr w Rydzynie 

w dniu 1 maja br. powołany został 

Ośrodek Doskonalenia Kadr SIMP w Ry
dzynie. Ośrodek ten będzie zajmował się 

doskonaleniem kadry kierowniczej przemy
słu o zasięgu krajowym. 

Uchwala dot. specjalizacji 

9 lipca br. premier podpisał uchwalę Ra
dy Ministrów w sprawie specjalizacji za -
wodowej inżynierów. Procedura przyzna
nia tytułu specjalisty rozpoczyna się od 
wniosku zlownego przez zainteresowanego 
do zarządu kola stowarzyszenia nt. Wnio
sek - w oparciu o kartę osiągnięć Inży

niera - rozpatruje branżowa komisja od
powiedniego stowarzyszenia, zaś stopień 

specjalizacji nadaje minister. R e j estr In
żynierów-specjalistów prowadzić będzie Na
czelna Organizacja T e chniczna. Inżyniero

wi po uzyskaniu tytułu specjalisty przy
sługiwać będzie przez okres 5 lat dodatek 
do wynagrodzenia w wysokości od 1500 do 
3000 zł - w przypadku specjalizacji I stop
nia I w wysokości od 3500 do 5000 zł w 
przypadku specjalizacji II stopnia. DOdatki 
t e będą wypłacane z zakładowego fundu
szu ,plac. Konkretne ich wysokości będą 

ustalać kierownicy zakładów pracy. 
Stopnie specjalizacji zawodowej nadawa

ne są na czas nieograniczony. Natomiast 
dodatek do wynagrodzenia ustala się na 
okres 5 l at. Ponowne przyznanie dodatku 
na kolejne 5 lat wymaga udokumen towa
nia dalszych, twórczych osiągnięć zawodo
wych, potwierdzonych przez kierownika 
zakładu i pozytywn ie ocenionych przez ko
misję stowarzyszeniową . 

Zachowuj ą swoją ważność stopnie spe 
cjalizacji zawodowej inżynierów, nadane 
na podstawie uchwały z 15 czerwca 1979 r. 

Omówiona tu uchwala czyni zadość po
stulatom XX Kongresu T echników Polskich 
i odpowiada duchowi deklaracji Rady 
Głównej N OT z 21 kwietnia br. 

Roa:szerzenie eksportu 

Biuro Handlu Zagranicznego SIMP ma 
przygotować wzór kwestionariusza pytań, 

który będzie wręczany przez kola zak ł a

dowe członkom SIMP wyjeżdżającym za 
granicę. 

Podjęte będą starania, w celu zorganizo
w ania ogólnoświa towej sieci agentów Biu
ra Handlu Zagranicznego SIMP, którzy zaj
mą się prezentacją i propagandą możliwo

ści działań eksportowych SIMP. 

Działalność Sekcji Jakości SIMP 

Interesując ,1 dzia ł alność rozpoczęła Sek
cja Jakości I Normalizacji SIMP. Zamierza
jąc nawiązać stalą, fachową współpracę z 

krajami socjalistycznymi, przeprowadziła 

wiosną br. w Krakowie konsultację w tej 
sprawie z przedstawicielem Kammer der 
Technik z NRD. 

Ocena pracy Sekcji Lotniczej SIMP 

W dniu 6 czerwca br. Prezydium Zarzą

du Głównego SIMP zapoznało się z ogólną 

oceną działalności sekcji SIMP-owsklch, 
zreferowaną przez w iceprezesa kol. L. T. 
Wrotnego. Na podstawie analizy rocznych 
sprawozdań, wśród 15 przodujących sekcji 
znalazła się Sekcja Lotnicza SIMP. Uzna
no, że przy opracowywaniu planów pracy 
bardr,o 5kuteczną formą jest kolumnow e 
zestawianie konkretnych zadań z podaniem 
terminu ich realizacji i osób odpowiedzial
nych za wykonanie. Jako priorytetowe za
dania sekcji na najbliższy okres wskazu je 
się te działania, które mogą służyć reali
zacji uchwal XX K on gresu Techników Pol
skich. 

Apel ZORPOT-u 

Zespól Ośrodków R zeczoznawstwa 
Postępu Organizacyjno-T echnologicznego 
ZORPOT SIMP podjął działan i a zmierza
jące do utworzenia „banku osiągnięć nau
kowo-technicznych". W tym celu zwraca 
się do ogniw organiza cyjnych i członków 

S IMP z apele m o zgł aszanie informacji n t . 
najnowszych osiągnięć, rozwiązań i paten
tów wdrożonych lub czekających na upo
wszechnienie, a zwłaszcza takich , które 
mogą zainteresować klienta zagranicznego 
lub które powinny zna leźć zastosowanie w 
kraju. Zgłaszane tematy nie muszą być 

całkowicie dopracowane. Należy sądzić, te 
członkowie Sekcji Lotniczej SIMP mają w 
tej sprawie dużo d o p o,wiedzenia. 

Pisemne zgłoszenia należy kierować pod 
adresem: 00-515 Warszawa, ul. żurawia 22, 
tel. 29-78- 45 . 

Działalność SOBIS-u SIMP 

Na podstawie uchwały Nadzwyczajnego 
Walnego Zjazdu Delegatów SIMP w Ośrod 

ku Szkoleniowym i Domu Pracy Twórczej 
SIMP w Rydzynie została utworzona fun
dacja, której celem jest finansowanie opra
cowania rozwiązań naukowo-technicznych 
o charakterze przyszłościowym. Obecnie 
Ośrodek, mimo szczupłości personelu, m a 
duże osi;:ignięcia w różnych dziedzinach 
gospodarki narod owej . Zaistniał jednak pro
blem ściślejszego ustalenia programu i kie
runków działalności t ej nowej agendy 
SIMP. I w tej właśnie sprawie Zarząd 

Sekcji Lotni czej ZG SIMP oczekuje ini
cjatywy I wniosków od ogniw i członków 

naszej Sekcji. 

KSl~lKI LOTN_l8ZE :... -----..ac 
KAPKOWSKI J.: Latające skrzydła klasy 
FlA. Wyd. Komunikacji I Łączności. war
szawa 1981, s. 128, cena zł 35.-

Jest to podręcznik projektowania modeli 
latających o układzie latającego skrzydła. 

Lecz jest to nie t y lko podręcznik mode
larsk i. Może on służyć ró wni ż stude ntom 
i kon st ruktorom lotniczym. Bowiem roz
działy omawiające aerodynamikę i m echa
nikę lotu latającego skrzydła są pierw
szym w Polsce rzetelnym wykładem na 

O reformie gospod arczej w SW SIMP 

w działającej już t rzeci rok Społecznej 

W szechnicy SIMP w Ośrodku Szkolenio
wym w Ryd zynie, począwszy od 1983 r. 
wprowadzono zajęcia seminaryjne o tema
tyce związanej z reformą gospodarczą oraz 
postępem techniczno-organizacyjnym . Pro
wadzone są tam także zajęcia nt. uzasad
nie nia działalności inżynierskiej. 

Prenumerata ulgowa czasopis m technicz nych 

Sek r e tarz G en eralny NOT, w p orozumie
n i u z se kre tarzami stowarzyszeń naukowo
- technicznych oraz dyrekcją Wydawnictwa 
Czasopism i Książek Technicznych N OT
-SIGMA, zalecił wprowadzenie przez przed
siębiorstwo SIGMA prenume raty ulgowej 
(wszystk ich ukazujących s,ię tytułów) dla 
cz ł onków s towarzyszeń N OT, studentów i 
uczniów szkól zawodowych. Kwartalne abo
namenty ulgowe wynoszą o k. 67'1o ceny 
normalnej. Ulgi wprowadzone zostały od 
1 lipca 1983 r. Oczywiście będą obowią

zywać również w 1984 r. 

O szkolnictwie wyższym w Sejmie 

W dn iu 11 ma ja br. w posiedzeniu Pre
zyd i um Komisji Nauki i Postępu Tech
nicznego Sejmu P RL wziął udział kol. J. 
Tymowski. T em atem posiedzenia były 

.,Kierunki rozwoju szkolnictwa wyższego, 

sieci szkól wyższych i organizacja systemu 
kształcenia na p oziomie wyższym". 

I'rzedstawiciel e ZG SIMP 
w Wielkiej Brytanii 

Na przeł omie marca k wi etnia 1983 r. 
delegacja S IMP w składz i e : przewodniczący 

Z G SIMP kol. J. Kaczmarek oraz sekre
tarz generalny SIMP kol. K. Wawrzyniak 
przebywała w Anglii w ce lu rozeznania 
możliwości rozszerzenia współpracy mię

dzynarodowej z następującym i organizacja
mi inżynierskimi Wlk. Brytanii : 

- The Institution of Mechanical Engi
n eers (Stowarzyszenie Inżynierów Mecha
ników), 

- The Institution of Produc tion Engineers 
(Stowarzyszenie Inżynierów Produkcji), 

- The Council of Engineering Institutions 
(Federacja Stowarzyszeń Inżynierskich), 

- The Productlon Engineering Research 
Association (Zrzeszenie Badań i Usług 

T echnicznych). 
Głównym celem wizyty przedstawicieli 

SIMP w Wlk . Brytanii było p odpisanie 
umowy o współpracy między organizacją 

The Institution o f Mechanical Engineers 
(I Mech E) i Stowarzyszenie m Inżynierów 

i Techników Mechaników Polskich. 

ten temat, przedstawiającym Inżynierski 
tok myślenia. Przedstawiony przykład pro
jektowan ia - także. Jest to w ynikiem te
go, że autor ma za sobą nie tylko lata 
doświadczenia w budowle modeli latają
cych skrzydeł , lecz i lata zajęć ze stu
dentami na Wydziale Mechanicznym Ener
getyki i Lotnictwa Politechniki warszaw
skiej . Dlatego też jest to jedna z najle
piej opracowanych polskich książek na t e
mat p roj ektowania modeli, a zarazem pod
ręcznik użyteczny dla ln:l:ynlerów. 

A.G. 
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