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• C' 18 DO !I cea'fa6pa. lll)ODinoro l'O~ COC'fOaac&. 8 Bap
ma&e CellUIBap 3K.OHOMJAecm:A. Kor.m:ccHH OOH AJI8 Ee
pom.1 no Telle 'reXHH.'leclt0-9KOHOMJNecKHX HalIP8Bmmmi 
pa3BH~ aBHa~ ,ttJUl CeJI&CXOrOt. XOOffitC'l'l3a H ,1U)JI'HX H3• 
6paHH&IX OTpaCJie:A: Hapo~oro x03ftAcTBa Aape-Arpo'fS. 
B CeMHHape nPffHHJ.tH yąaC'l'He npaBHTem.c'l'Be:ąm,Ie 
;n;enera~ K3 24 cTpaH, ;n;enertu~ Ha6.mo;n;arend co cTO
poH&I upaBHTeJibC'l'l3a - H3 3 C'1'piaH H upe~TaBKTeJIH 5 
Ke:at;n;yHapo,ltlłl:,IX opr&.HK3aqmi. 'lblCJIO y'laC'l'HHICOB-;n;eJie
raTOB COCTaBJtflJIO 160 'leJIOBeK, M3 'leI'O 40 H3 llOJI&IIIM, 
a TaJOKe 140 . IlOJlbCIOOt Ha6JllO;n;QTeJieji, M'l"Ol'O 300 'le.iio
eeK. 20 CeHTReip.a: COC'I'OSIJiaCb AJIS Y'l&CTHHJCOB TeXHK"ł'ec
~ · 3KCKypcKII ua 38.BO;n; BCK-II3JI Men:eq, r;n;e &rna op
raHH30eau:a BbIC'.t'8.Bl!:ll M JieTH&Ie ~MOHCTpa~ caMOJieTOB 
AK-2, Kpyx, .D;po1118,ttep M M-15, Bep'l'OJleTa MH-2, M'.HOI'O~e
n:em,1x caMDn:eTOe BHJlbl"a M KoJIM6ep, a Ta.Km::e yqe6ao
•TpeHMpoBO'IHOrO caMOJieTa McKpa. Po:ate MecCM - "/ll!I
perrop IIPOM&IlllJieHHoro ;n;enapT&MeiłTa 3KE-OOH ._ 
cK83aJI 'ITO BH3MT aa 38.BO;n;e li JieTHb1e ;n;eMOfiCTP&~ 6bl

,au, xopomHM ~Ka3a'.l'eJI&C'l'BOM'. CJIOB KO'l'Opble IS&IJIH Ha 38-
ce;n;ammx CKa.38.Hbl O B03MOlKHOCT.RX non&e:iroA ammnpo
MLmJJieHHOCTM . 14 pa3BHTH.R ceJibCKOX03SdłcTBeHHO:A aBHa-' 
TeXHMKM B OOlU:(an:HCTK'lecKO:A: IlOJlbme. 

e Do DOBOJO' roGuea. 50.-neTHa nom.cs:oa aBHa~HoBBolł 
DPOIIWDlneBIIOCTII D3JI, ao epellła ceKMHapa Aspo-Arpo'78 
Ha llJIO$~ Ilo6eAJ:,I B Bapwaee COCTOSJJaCb BbICTaBKa 
aBKaqKOHliOA TeXHHKM, A9Mraren:d H o6opy;n;OB8HH.I!, , Bbl• 
nycKaeMLIX 3aBO;n;QMH Il3JI B :IIOCJleBOeHHbl:A: DepH0,1\- Ha 

.BbICTaBKe ~MOHCTPHP()BaIDSCq caKOJI8'1'&1 II3Jl-101 rae
p()H ,H II3.ll-106 KpyK, AK-2P, II3JI M-15 Be.iu.q,erop, 
ll3JI-Ml8 ;!J;po11a;n;ep, :QCC-13, .HK-12, II3JI-102 Koc, ll3JI
•l04 BHJU>ra 32, ll3JI-104 BMm.ra 35, II3JI-110 KOJJH6ep, · 
TC-8 Bee, AH-2II, TC-11 Hcgpa, JIHM-2 (MHl'-15 6Hc), 
JIHM-5 (~·17) H JIMM-17, sep,ro.JrerbI CM-1, CM-2 H MH-2, 
a 'l'aIOKe miaHep:&I C3,D;-30 IIHPa'l', C3,D;-48 JiHTapb CTa'H;n;ap;n;, 
C3,D;-50 Uyicaą R MOroIIJiaHeT C3.D;-45 Orap. Bon:ee paaHero 
BJ>DJYCKa D.7laHeP&t 3'I'O: C3.ZJ;-4 3eq>Hp, C3.ZJ;-8 .Hc:icyJIKa, 
C3,D;-9 B~-.a:H, C3,D;-10 1lannn, C3.Zl;-12 Myxa-100, C3,D;-22 
Myxa CTaH;n;ap;tt C3,D;-24 4>oKa-4, C3)];-36 Ko6pa-15, C3.Zl;-38 

. JiHTap1>-l, C3.D;-40 · Xam.H&I. .D;emaTeJIH: Ty-p6opea,Jc:THBH&l:A: 
CO-3, ra310'1'yp6mmbl:A: eepTOn:eTH&l:A: rT,tJ;-350, nopumeeble: 
Il3JI-«lłpaHKJIKą 2, 4 H 6, II3JI-3C, JIHT-3 H M-:11,u;. . 

• Ha BbICTaBKe 50-n:E!'l"HS 3aBOAOB ll3JI 9KCDOBHpoBaJDlct. 
Ta6JIHqbI nOKa3bIBalOll,\He A(>CTIDKeHH.R DOJibCKOI: aBHanpo
MhIWJieHHOCTM. B Te'l8HHe 1928+1939 r. 3KCDOPTHP()BaJIHCb 
250 caMOJieTOB, e Te'leHMe 1946+1978 3KC110p'J.'H'p0BamtC1, · 
10 ooo caMOJJ:eTOB, 4500 :aepTOJieTOB, 2000 nJiaHepoe H 20 ooo 
~HrareneA. 

• . B · . eeeTJdii,e H o~aGpe DPGIUJIOro ro~a COOTOJIJlmlL 
llP&91Ulll$JI 50-neTH.11 IIOJibCKoił aeHanpo1,u,mmeHHOCTH, 50-ne
TWI 3aBO;n;a II3JI-Bapmaea, 40-JieTHH II3JI-Meneą H II3JI

" JK:ewys. 
' ' ..... • 

• 19 OK'm6p.a: COCTO.RJIOCb TOplKecTBeHHoe 38.Ce;n;aHJll'e no 
noeo;n;y 50-n:eTHS BoeBBoro lfBCTHTYTa Am~HOBBOA Me~
~- B 1928 r. 61>In: opramt30BaH B Bapwaee D;eHTp Aen-

. llHOHHO-Bpa'łe6HbIX Hccn:eAOeaindi. B 1958 r. ~eaTp CTaJI 
BoeHH&w MHCTMTYTOM ABHa~oaHOA Me~, 1tOTOp&1A 
.RBJISieTc.R iłay'IHbIM'. KHCffl'l'YTOM CO 3Ha'lwreJil>H.&WH ~TH
~eHH.RMH. B 3TOM HHCTMTYTe BeJiaCb IIO;n;I'O'I"OBKa IIOJibCKHX 
KaH,ItM;n;aroe AJI.R XOCMK'łeCKoro none-ra. KoM.eH;n;aH'l.'OK BHAM 
aen:.a:eTC.a: no,JIK. IIP()(p. AOKTOP OraHHcJiae 'Bape.Hl:,CltM. 

• B CaMOJieTHOM' Pe:A:,l'.J)BOK qeMIIMOHaTe Aec'.l'p.HH' B CeH
'l'Jl6pe np. r. I Mecro 3aH.RJI non:&CKHA nMJJ:OT 3;n;yapA IIone
JlSK, aa caM:OJieTe ll3Jl-1M BJIJILl'a 35. 

• Pa;n;MaJibHbl:A: nopweBOA A9Hl'8TeJJ:b D3Jl-3C o:pJme
HIIIO~C.11 HB cen:bCKOX03RACTBeHHOM caMOJieTe ll3JI-106A
-KpyK, Ar-K9'1' M Młpec-Tpaw ,ItOC'l'Hl' M8CIK~H'l'HOrO 
pecypca 1000 'laCOB. 
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► NEWS_ FROM .,ÓLAND 

• Aero•Al1'0'78 Seminar in Warsaw: A seminar of the 
tid-1:1 Economic Commission for Europe on „Technical -
Economic Developm,e~t Trends of Aircraft and Other Se-
1:ected Areas of National Economy" was held in Warsaw, 
. between September 18+22, 1978. The Seminar was atten
ded by govemment delegatioi:µ; from 24 countries, delega
tions of govei'nment observers from 3 countries, and re
presentatives'.of 5 international organizations. There were 
160 delegates, including 40 from Poland, and 140 Polish 
observers; 300 participants altogether. 

• Participants of the Aero-Agro'78 Seminar on a tech
nical tour .to WSK PZL - Mielec factory: On September 
20, all participants made a tour to Mielec where they 
visited an e:,i:hibition and watched demonstration flights 
of An-2 Kruk, Dromader and M-15 ag airplanes, Mi-2 ag 
helicopters, Wilga and Koliber multi-purpose airplanes, 
and the TS-11 Iskra basie trainer. They also visited pro
duction halls (mechanical, tool-room, assembly of M-15 
and An-2 airplanes and components for the Ił-(ł6 airblts). 
Mr. Roger Messy, Director of the UN-:ECE Department of 
Industry, stated that both the visit at Mielec and the 
demonstration flights were only a confirmation of what 
was said about the potentia! of agricultural aircraft in
dustry and the development of agricultural aviation equip
ment in the Socialistic Poland. 

• Air Exhlbltlon In Warsaw: On the occasion of the 50 , 
yea,rs' activities al. the PZL aircra:ft -induetry an ex,hibition 
of aircraft, engines and equipment manufactured in the 
postwal' years was organized at the Victory Square du
ring the Aero-Agro'78 ,Seminar. The exhibits were items 
solely in big-lot production: ag airplanes - PZL-101 Ga-· 
wron, PZL-106 Kruk, An-2R, PZL M-.15 Belfegor, PZL 
M-18 Dromader; ag heticopter - Mi-2R; light airplanes -
CSS-13, Yak-12, PZL-102 Kos, PZL-104 Wilga-32, PZL-104 
Wilga 35, PZL-110 Koliber, TS-8 Bies, An-2P; basie training 
and coinbat aircraft - TS-11 {skra, LiM-2 (MiG-15 bis), 
LiM-5 (MiG-17) and LiM-6;. helicopters - SM-1, SM-2 and 
Mi-2; sailplanes ~ SZD-30 Pirat, SZD-48 Jantar-Std2, 
SZD-50 Puchacz and SZD-45 Ogar powered glider; gliders -
SZD-31 Zefir, SZD-8 Jaskółka, SZD-9 Bocian, SZD-10 Cza
pla, SZD-12. Mucha-100, SZD-22 Mucha Standard, SZD-24 
Foka-4, SZD-36 Cobra-15, SZD-38 Jantar-1, SZD-40 Halny; 
en.gin.es ...:.. SO-3, GTD-350, PZL-Franklln 2, 4 and 6, 
PZL-3S, LiT-3 M-UD, AI-14RA, ASz-62 IR, WN-3. Also~ 
board instruments and aeronautical equipment · were exhi-
bited. . . 

• Tables at the Air Exhibition reported that PZL works 
exported 250 aircraft between 1928-1939 while between 
1946-1978: 10 OOO airplanes, 4500 helicopters, 2000 gliders 
and 20 OOO aero engines. 

• In June 1978, the PZL-Warszawa Aircr"'ft Factory. ce
, lebrated its 5oth anniversary, w)lile the PZL-Mlelec and 
· PZL-Rzesz6w. Works their 4oth ~nniversaries. 

• A meetin, was held on October 19 to, commemorate the 
50th Anniversary of the Milltary Institute of A vlatlon Me
diclne. In 1928, Aeromedical Research Center was founded 
in Warsaw. In 1958 it was renamed Military. Institute of 
Aviation Medicine. At present, it has considerable .scienti
fic achievements, among others, preparation of Polish 
Astronauts for space flight. The Commandant of the· In
stitute is Col. professor dr Stanisław Barański. 

· • The PZL-38 radial piston engine used to power PZL-106 
Kruk, Ag-Cat and Ayres Trush ag planes obtained a 1000-
•hour TBO. 

• Polish pilot Edward· Popiołek, flyfng the PZlrlOł WU• 
ga 35, became a winner at the Austrian Ałrcraft Rally 
in September last year, 



GLASS A. 

Tb(! World Productlon of Powered Gllders 

The development, use, production and ex,port of powered gliders in 
the West Germany and throughout the world in the years 1969-1979 
have been presented. Types of two-seaters in production and develop
ment trends. of production are shown. 

WAŚKOWSKI W. 

Turbomeca. - Factory of Smail Aero Turbine Engines 

Tp.is article discusses 40-year activity of French Turbomeca, the ma
nufacturer of small aero turbine engines. Its development, achieve
ments, importance in the international market and the steps taken 
by Turbomeca in order to control the effects of economic recession 
are surveyed. 1 · 

KORDZIŃSKI W. 

Engines for Passenger Jets of the Eighties, Part One 

In the eighties a number of the currently operating types of passen
ger aircraft will have to be replaced with aircraft of new generation. 
This will require the use of new types of engines. In the first part 
of this paper, the author presents development trends of the present
-day by-pass turbojets intended for powering short-, medium- and 
long-range subsonic passenger aircraft and stresses the advantages 
Tesulting from the high mass flow ratio, modular engine construction 
and diagnostic means permitting to• evaluate the technical condition 
of the _engine. 

STASZEK J. 

Characteristic Aerooynamle Coefficients by Large Reynold's Numbers 
'· 

New wind tunnel and in-flight research have established, that by 
. high Reynold's numbers, significant changes in aerodynamic coeffi

cients occur. This is particularly true for transsonic speeds. As a con
sequence the gen.erally accepted · view that the Reynold's number has 
little influence above 2 • 108 requires confrontation with the theoretical 
and experimental data presentM in this article. 

ZATYKA H. 

The lntroduction of Electron Bea.m Welding into Aircra.ft Production 

The article discusses the procedure and the results of the intro
duction of a new weldlng technique whi:ch utilizes an electron beam. 
However, ·wider application of this technique in aircraft industry will 
require further technological research, which demands continuing 
cooperation between welders, designers and metallurgists in factories 
and industrial and academic research centers. 

STUKONIS M. 

The Causes of Splined Connectlons Defects in Aero Bngines durinc 
their Operation 

The operating conditions of splined eonnections transmitting torque 
in airoraft engines are presented. De:fect causes · in those connections 
occuring dudng operation are discussed. Examples of such defects and 
coun_termeasures are descri!bed. 

ROGALSKI J. 

Yesterda.y, Today and Tomorrow of the Nice-Có'te d'Azur Airport 
The hiistory, the present day and perspectives of development of 
the airport •of Nice. 

GOWOREK T. 

Production of Ansaldo Pla.nes at Plage And La.śkiewicz Works 

Based on archival .materials, it is a presentation of the first serial 
production of Ansaldo A-1 Balilla and Ansaldo A-300 planes at the 
Plage And Laśkiewciz Works in Lublin between 1921 and 1924, that 
is till the gaining of independence. 
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TECHNIKA 1 

MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INZYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotnicza 
XXXIV STYCZEŃ 1979 i ASTRONAUTYCZNA 

U progu nowego roku lotniczego 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Od tzw. kryzysu paliwowego z 1974 r. nadal wiele kra
jów na świecie przeżywa w różnych dziedzinach trudnOści 
gospodarcze i eksportowe - mimo prób ich zmniejszenia 
przez dewaluacje kursu walut i zwiększanie ograniczeń 
importowych. Mimo nienajlepszej sytuacji ekonomicznej 
wielu krajów świata nadal rozwija się lotnictwo cywilne, 
zarówno komunikacyjne jak i sportowe, co jest wynikiem 
dużego zapotrzebowania na transport lotniczy. Równocze
śnie zadrażnienia polityczne w różnych stronach naszego 
globu sprzyjają zakupom sprzętu wojskowego. W szczegól
ności zwracają uwagę zakupy dokonywane przez nagle 
wzbogacone na nafcie kraje Bliskiego Wschodu oraz zbro
jenie ChRL przez Europę zachodnią i USA. 

W lotnictwie wojskowym Europy zachodniej rozpoczęło 
się zastępowanie starych typów samolotów szkolno-trenin
gowych nowymi Hawk i Alpha-Jet. Belgia, Holandia, Da
nia i Norwegia przystąpiły do montażu samolotów myśliw
skich F-16 w kooprodukcji z USA, choć koszt współpro
dukowanego samolotu jest większy niż produkcji amery
kańskiej. RFN, W. Brytania i Włochy rozpoczęły produkcję 
samolotu bojowego Tornado. Francja zaprezentowała w ub. 
roku prototyp samolotu Mirage 2000 a buduje następny 
Mirage 4000. Największe kraje zachodnioeuropejskie pro
jektują prototypy śmigłowców przeciwpancernych i pro
dukują uzbrojone śmigłowce wielozadaniowe. Równocześnie 
śmigłowce wojskowe zachodnioniemieckie Bo-10~ i francu
skie Super Frelon są sprzedawane do ChRL, gdzie przy
stąpiono do licencyjnej produkcji brytyjskich silników od
rzutowych Spey przeznaczonych dla samolotów myśliw
skich. Kraje arabskie i Izrael dokonują poważnych zaku
pów samolotów bojowych w USA. Ponieważ wysokie ceny 
samolotów myśliwskich (26 mln dol. - F-14, 21 mln dol. 
- F-15) czynią eksport sprzętu wojskowego bardzo atrak
cyjny i liczący się w gospodarce kraju - USA wyko
rzystują swe wpływy polityczne i gospodarcze dla przeję
cia zamówień w swe ręce. Miało to miejsce w Europie 
przy wyrugowaniu francuskiego Mirage'a F-1 przez F-16, 
a ostatnio USA zablokowały Szwecji możliwość sprzeda
ży samolotów myśliwskich Viggen do Indii, wykorzystując 
fakt zastosowania w samolocie amerykańskich silników 
i amerykańskiego wyposażenia. 

W lotnictwie komunikacyjnym najbardziej napięta jest 
sytuacja nad Atlantykiem. Małe firmy czarterowe obniżają 
ceny biletów dając jak najskromniejszy zakres świadczeń 
pasażerom. Nie prowadząc elektronicznej rezerwacji miejsc, 
lecz zapisy na lot lub zasadę „przyjdź na lotnisko i leć", 
przechwytują pasażerów dużym przedsiębiorstwom o roz
budowanej administracji - doprowadzając do wzrostu 
kosztów ich działalności. Próby prawnego uporządkowania 
tej nerwowej sytuacji nie powiodły się organizacjom mię
dzynarodowym.· Trudności ekonomiczne przewoźników po
wietrznych przed paru laty spowodowały spadek zamówień 
na nowe samoloty i przyhamowanie prac prototypowych. 
Obecnie, wobec rozwoju linii średniodystansowych (np. w 
USA 800/o komunikacji międzymiastowej odbywa się sa
molotami) skrystalizowały się wymagania stawiane nowym 
samolotom. Przemysł lotni:'czy widząc konieczność rozpoczę
cia wymiany starych samolotów pasażerskich. na nowe po-
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cząwszy od pierwszej połowy lat osiemdziesiątych - opra
cowuje projekty samolotów średniodystansowych. Szcze
gól,pą uwagę zwracają 180,+220-miejscowe samoloty Boeing 
757, 767 i 777 mające wiele zespołów wspólnych oraz aero
bus A-310. W. Brytania podjęła ostatnio decyzję budowy 
70-miejscowego cichego samolotu pasażerskiego krótkiego 
startu (QSTOL) BAe-146, zaś Kanada poszukuje nabywców 
na swój 44-miejscowy samolot krótkiego startu Dash-7. 

Linie lotnicze dążąc do oszczędności energetycznych, po
szukują ekonomiczni,'!jszych silników do swych samolotów. 
Równocześnie nowe przepisy wymagają, aby za 5 lat sto
sowane były znacznie mniej hałaśliwe silniki. Ponadto po
trzebne są nowe silniki o ciągu 11-15 tys. kN dla nowo 
projektowanych samolotów. Dlatego największe wytwór
nie silników, Rolls-Royce, General Electric i Pratt-Whitney, 
podejmują prace nad nowymi uciszonymi i ekonomicznymi 
odmianami silników turbowentylatorowych o dużym ciągu, 
choć koszt prac prototypowych takiej modyfikacji wynosi 
0,5 mld dol., czyli aa•/o kosztu nowej konstrukcji. 

Lotnictwo służbowe {dyspozycyjne) rozwija się zarówno 
w kategorii samolotów tłokowych, jak i odrzutowych (tu 
najnowszym prototypem jest kanadyjski Challenger) oraz 
śmigłowców. W lotnictwie gospodarczym, głównie rolni
czym, rozwój odbywa się stale. Jego tendencje rozwoju by
ły rozważane na zorganizowanym przez Polskę ONZ-ow
skim seminarium Aero-Agro'78. Jedną z tendencji jest sto
sowanie samolotów o dużym udźwigu (co stwarza szansę 
dla polskiego samolotu PZL M-18 Dromader), drugą -
sprowadzanie napędu turbośmigłowego, 

O ile lotnictwo lekkie w USA nadal szybko się rozwija 
(produkcja roczna 16 tys. szt. przy 200 tys. samolotów w 
użyciu) służąc w podobny sposób jak samochody osobowe 
- to w Europie zachodniej konkurencja amerykańska 
spowodowała kryzys w przemyśle samolotów lekkich Fran
cji (upadek firmy Fournier oraz zahamowanie działalności 
wytwórni Wassmer). Do ciekawszych prototypów samolo
tów szkolno-treningowych należy zachodnioniemiecki Fan
trainer, lecz jest to samolot do taniego szkolenia wojskowe
go, a nie dla aeroklubów, podobnie jak brytyjski Firecrac
ker. 

Na świecie zwraca uwagę szybka rozbudowa przemysłu 
lotniczego Brazylii (import zastąpiono produkcją własną 
wynoszącą już 500 samolotów rocznie) oraz budowa prze
mysłu lotniczego Turcji, Iranu i Egiptu. 

Zgodnie z prawidłowościami produkcji lotniczej i roz
woju lotnictwa rok bieżący należy na Zachodzie do okresu 
rozwijającej się produkcji wojskowej, po którym to okre
sie, za kilka lat, przyjdzie fala dużej produkcji samolotów 
pasażerskich. Natomiast w krajach socjalistycznych zwra
ca uwagę rozwój produkcji samolotów rolniczych i szkol
nych {Jak-52, PZL-110) oraz początek rozwoju poważnej 
produkcji samolotów pasażerskich, począwszy od samolo
tów komunikacji lokalnej An-28, poprzez średniodystanso
wy Jak-42 aż po aerobus Ił-86. 
Spośród zap<Xwiedzianych wydarzeń lotniczych na 1979 .r. -

najwliększyim ma być Międzynarodowy Salon Lotniczo-Ko
smiczny w Paryżu, który odbędzie się w dniach 8-17 czerw
ca. 
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Z KRAJU_. 

POLSKA 

• w dniach 18+22 września ub. roku od
było się w warszawie Seminarium Euro
pejskie Komisji Gospodarczej ONZ na te
mat: ,,Techniczno-ekonomiczne kierun
ki rozwoju sprzętu lotniczego dla po
trzeb rolnictwa oraz innych wybranych 
dziedzin gospodarki narodowej Aero• 
-Agro'78". w Seminarium wzięły udział: 
delegacje rządowe z 24 krajów, delegacje 
obserwatorów rządowych z 3 krajów oraz 
przedstawiciele 5 organizacji międzynaro

dowych. Liczba uczestników-delegatów wy
nosiła 160 osób, z czego 40 przedstawicieli 
Polski oraz 140 obserwatorów krajowych, 
razem 300 osób. 

• 20 września ub. roku odbyła się dla 
uczestników Seminarium Aero-Agro'78 wy
cieczka techniczna do zakładów WSK 
PZL-Mielec, gdzie delegaci zwiedzili wy
stawę oraz obejrzeli pokazy w locie samo
lotów rolniczych An-2, Kruk, DromadeT i 
M-15, śmigłowców rolniczych Mi-2, wielo
zadaniowych samolotów Wilga i Koliber 
oraz samolotu szkolno-treningowego TS-11 
Iskra. Delegaci zwiedzili hale produkcyj
ne zakładów (mechaniczną, narzędziowni 
oraz montażu samolotów M-15, An-2 i ele
mentów dla aero1:>usu Ił-86). Roger Messy 
- dyrektor departamentu przemysłu EKG-
-ONZ stwierdził: Pobyt w zakładach W SI«. 
PZL-Mtetec oraz obejrzente pokazów w to
cte były potwterdzentem rzeczywtstośct 
słów, które padały z trybuny obrad na 
temat potencjału przemysłu t rozwoju 
sprzętu agrototntczego w socjattstycznej 
Potsce ..• 

• z okazji jubileuszu 50-lecia działalno
ści przemysłu lotniczego PZL w okresie 
trwania Seminarium Aero-Agro'78 na pła
zu zwyciętwa w Warszawie odbyła się 
wystawa sprzętu latającego, silników i wy
posażenia produkowanego przez PZL w o· 
kresie powojennym. Prezentowano wyłącz
nie sprzęt produkowany seryjnie. Wysta
wiono samoloty rolnicze: PZL-101 Gawron 
i PZL-106 Kruk, An-2R, PZL M-15 Belphe
gor, PZL M-18 Dromader, śmigłowiec Mi
-2R; samoloty lekkie: CSS-13, Jak-12, PZL-
-102 Kos, PZL-104 Wilga-32, PZL-104 Wilga 
35, PZL-110 Koliber, TS-8 Bies, An-2P; sa
moloty szkolno-treningowe oraz bojowe: 
TS-11 Iskra, LIM-2 (MiG-15 bis), LiM-5 
(MiG-17) i LiM-6; śmigłowce: SM-1, SM-2 
i Mi-2; szybowce: SZD-30 Pirat, SZD-48 
Jantar, Std2, SZD-50 Puchacz i motoszy
bowiec SZD-45 Ogar; szybowce: SZD-31 Ze
fir, SZD-8 Jaskółka, SZD-9 Bocian, SZD-10 
Czapla, SZD-12 Mucha-100, SZD-22 Mucha 
Standard, SZD-24 Foka-4, SZD-36 Cobra-15, 
SZD-38 Jantar-1, SZD-40 Halny; silniki: 
SO-3, GTD-350, PZL-Franklin 2, 4 i 6, 
PZL-38, Lit-3, M-llD, AI-14RA, ASZ-62 IR, 
WN-3. Ponadto zaprezentowano przyrządy 

pokładowe i osprzęt. · 

• Na wystawie 50-lecia PZL tablice in
formowały, że zakłady PZL wyeksportowa
ły w latach 1928+1938 250 samolotów, zaś w 
latach 1946+1978: 10 ooo samolotów, 4500 
śmigłowców, 2000 szybowców i 20 OOO silni
ków lotniczych. 

• 9 października ub. roku w Centrum 
Naukowo-Produkcyjnym Samolotów Lek
kich PZL-Warszawa odbyło się uroczyste 
dekorowanie przez wiceprezesa Rady Mi
nistrów, Jana Szydłaka sztandaru CNPSL 
O1,"derem sztandaru Pracy II klasy nada
nym w uznaniu zasług zakładu w dzledzi-
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Samolot PZL-106A Kruk w barwach NRD (DM-T AD). Fot. A. Prysłopskt 

nie produkcji lotniczej. Odznaczenie wiąże 
się z 50-leciem PZL-Warszawa, najstarsze
go zakładu PZL. Równocześnie wręczono 

odznaczenie państwowe i odznaki regional
ne zasłużonym pracownikom· CNPSL i In
stytutu Lotnictwa. 

• We wrześniu ub. roku odbyły się w 
WSK PZL-Mielec uroczystości jubileuszu 
40-lecia zakładu, podczas których 200 naj
bardziej zasłużonych pracowników otrzy
mało odznaczenia państwowe oraz odznaki 
resortowe. 

• W dniu 14 paźqziernika ub. roku w 
WS_K PZL-Rzeszów odbyła się uroczysta 
akademia poświęcona 4Ó-leciu wytwórni, 

• W WSK-Swidnik z okazji 10-lecia O
środka Badawczo-Rozwojowego Sprzętu 

Komunikacyjnego odbyły się uroczystości, 

podczas których najbardziej zasłużeni pra
cownicy otrzymali odznaczenia państwowe. 

• W dniu 19 października ub. roku od
była się uroczysta ~akademia z okazji ~O
-lecia Wojskowego Instytutu Medycyny 
Lotniczej. W 1928 r. powstało w Warszawie 
Centrum Badań Lotniczo-Lekarskich 
(CBLL) zwane potocznie Cebutq. Centrum 
prowadziło badania personelu, szkolenie le
karzy lotniczych i prace badawcze. Od 
1931 r. miało Radę Naukową a od 1934 r. 
wydawało kwartalnik „Polski Przegląd Me
dycyny Lotniczej". Po wojnie działalność 

wznowiło w marcu 1945 r. W 1958 r. otrzy
mało nazwę Wojskowy Instytut Medycyny 
Lotniczej. Obecnie jest placówką nauko
wą o poważnym dorobku, m.in. WIML 
przygotowywał polskich kosmonautów do 
lotu kosmicznego. Komendantem WIML 
jest płk prof. dr Stanisław Barański. 

• W październiku ub. roku odbyła się 

IV Ogólnopolska Wystawa Wynalazczości i 
Nowatorstwa. Duży udział miały w niej 
wojska lotnicze. w minionym pięcioleciu 

w Wojskach Obrony Powietrznej Kraju 
wprowadzono 5400 projektów wynalazczych 
l racjonalizatorskich. Przeważnie dotyczą 

one szkolenia, eksploatacji sprzętu i jego 
napraw. 

• Muzeum Lotnictwa i Astronautyki w 
Krakowie zorganizowało w dniu 31.10. 
1978 r. lotniczą konferencję historyczną nt. 
Lotnicze rocznice Krakowa. Wygłoszono 

trzy referaty: M. Markowski - 60-lecie Pol
skiego Lotnictwa Wojskowego, J. Bryniar
ski 50-lecie Aeroklubu Krakowskiego 
oraz J. Walczewski - 20 lat krakowskich 
eksperymentów rakietowych. Była to już 

druga konferencja historyczna zorganizowa
na w 1978 r. przez Muzeum. Poprzednia 
była poświęcona 50-leciu Szkoły Podcho
rążych Lotnictwa dla Małoletnich. 

• W Samolotowych Rajdowych Mistrzo
stwach Austrii we wrześniu ub. roku I 
miejsce zajął polski pilot Edward Popiołek 
na samolocie PZL-104 Wilga 33. 

• Gwiazdowy silnik tłokowy PZL-3S 
stosowany w samolotach rolniczych PZL
~106 Kruk, Ag-Cat i Ayres Thrush uzyskał 
okres międzyremontowy 1000 godzin. 

• W województwie olsztyńskim powstała 
druga, obok stacji w Akademii Rolniczo
-Technicznej w Olsztynie-Kortowie, stacja 
obserwacji sztucznych satelitów w miej
scowości Lamkówko wyposażona w kamerę 
fotograficzną AFU-75. 

• BRAZILIA 

• Pierwsze trzy samoloty brazylijskie lo
kalnego transportu Bendeirante ll0Pl zo
stały ju:t dostarczone na rynek USA, trzy 
dalsze USA otrzyma do końca br. Dosta
wy kolejnych dziesięciu Bandeirante nastą
pią w 1979 r. Bandeirante zostały już do
starczone w liczbie ponad 200 szt. brazylij
skim i zagranicznym klientom. Jest to sa
molot dla 15 pasażerów, napędzany przez 2 
silniki turbino-śmigłowe PT6A-27 o mocy 
po 520 kW. 

0 FRANCJA 

• Wzrasta tempo produkcji śmigłowców 
firmy Aerospatiale. Najnowszy śmigłowiec 

lekki AS350C EcureuiUAStar ma być budo
wany w tempie po 15 sztuk miesięcznie w 
1978 r., po 21 szt. w 1979 r. i po 23 szt. w 
następnym roku. Głównym nabywcą są Sta
ny Zjednoczone, które już zamówiły 250 
sztuk tych śmigłowców. Francuzi uważają 

ten stan rzeczy za bardzo pomyślny, gdyż 
USA kupują tylko odmiany cywilne Ecu
reuil, które są znacznie trudniejsze do mar
ketingu niż wojskowe. 
• Nadal w szybkim tempie rozwija się 
sprzedaż samolotów dyspozycyjnych Das
sault-Breguet Falcon. Lekkie Falcon 10: 
148 szt. zamówionych (780/o dla USA), 125 
dostarczonych, tempo produkcji - 2 samolo
ty miesięcznie; Falcon 20 - 431 zamówio
nych, 390 dostarczonych, tempo produkcji 
po 2 samoloty miesięcznie; Falcon 50 (sa
molot międzykontynentalny) - 76 zamówio
nych, w czerwcu 1978 r. odbył się oblot 
3 prototypu. Łącznie Dassault-Breguet 
otrzymał zamówienia na 655 samolotów ro
dziny Falcon. 
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• zamówienia na francuskie śmigłowce 
do chwill rozpoczęcia produkcji seryjnej 
poszczególnych typów (do 1.06.1978 r .) wy
noszą: Alouette 2 ~ 1305 szt., Alouette 3 -
1383 szt., latający dźwig Lama - 252 szt., 
ciężki morski Super Frelon - 98 szt., woj
skowy l cywilny transportowy Puma -
576 szt ., lekkie Gazelle, Dauphln l Ecureull, 
odpowiednio: 750, 71 l 317 sztuk. Łącznie 

Aerospatlale otrzymał zamówienia na 4752 
śmigłowce turbinowe, nle Ucząc 159 Djlnów, 
pierwszych śmigłowców produkcji Aero
spatlale. Naieży przypuszczać, lż do końca 
br; llczba zamówień znacznie przekroczy · 
5000 sztuk. 

+ • RFN 

• Firma Dornier wymieniła w swym po
pularnym samolocie Skyserwant 2 silniki 
tłokowe na turbinowe Lycomlng LTP-101 · 
-600 o mocy po 296 kW. Oblot prototypu 
cdbyl się w maju br. Oznaczenie samolotu: 
Turbo-Skysevant. Równocześnie Dornier za
powiedział przystąpienie do budowy nowe
go samolotu komunikacji lokalnej przezna
czonego dla 19 pasa:lerów. Jest to również 
samolot z napędem turbośmigłowym (2 sil
niki Garrett TPE-331-5 po 550 kW). Oznacze
nie LTA (Light Transport Alrcraft - lele
k! samolot transportowy). Samolot w sto
sunku do Skyserwanta ma zmieniony płat. 

Próby w locie nowego płata na Skyserwan
cie rozpoczną się w marcu przyszłego roku. 
LTA ma mleć prędkość przelotową wyno
szącą 434 km/h i zasięg do 900 km. 

* RUMUNIA 

• W związku z zawarciem kontraktu przez 
Rumunię l British Aerospace na produkcję 
w tym kraju licencyjnych pasażerskich sa
molotów BAC-1-11 została utworzona nowa 
firma GAB (Grupul Aeronautic Bucharest), 
która będzie gestorem kontraktu. GAB przy
stąpi! przy wydatnej pomocy British Aero
space do budowy w okolicy Bukaresztu no
wych zakładów produkcyjnych. Oprócz bu
dowy płatowców Rumunia będzie równie:t 
produkowała na zasadzie zakupionej licencji 
połowę elementów dla silnika Spey, w któ
re wyposażone są samoloty BAC-1-11 I pro
wadzlła ostateczny montaż tych zespołów 

napędowych. wartość kontraktu dla British 
Aerospace wynosi około 400 mln dol., a 
dla Rolls Royce - llcencJodawcy sllnlków 
Spey - · ok. 200 mln dol. 

• . . SZWECJA 

• Do grupy trzech nowych samolotów 
szkolno-bojowych: Alpha Jet, Hawk i 
CASA-101 dołącza się czwarty szwedzki 
B-3LA. Szwedzki rząd asygnował 50 mln dol. 
na prace rozwojowe nad tym samolotem, 
z czego 43 mln dol. mają pochłonąć prace 
nad płatowcem, a 7 mln dol. studia nad 
awioniką. Zgodnie z zapowiedzią szwedzkie
go rządu, następne dotacje firma SAAB, 
której zlecono pracę nad B-3LA, otrzyma 
po lipcu 1979 r. B-3LA ma spełniać podwój
ną rolę podobnie, jak 1 użytkowany przez 
lotnictwo szwedzkie Saab-105 i 1050 to zna
czy wykonywać zadania lekkiego myśliwca 
l samolotu wsparcia, oraz samolotu szkolno
-bojowego. Szwedzkie lotnictwo wojskowe 
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zamierza zakupić 150 B-3LA, z których u• 
tworzy 7 eskadr jednomiejscowych samolo• 
łów bojowych i 2 eskadry dla celów szko
lenia. Głównym zadaniem postawionym 
przed firmą SAAB jest opracowanie samo
lotu, który wykazywałby dużą żywotność i 
zdolność przetrwania oraz wymagał mini
malnej ilości czasu (W stosunku do godzin 
lotu) poświęconego na przeglądy, remonty 
i konserwację. 

.$ USA 

e Boeing podał do wiadomości globalną 

liczbę zamówionych l dostarczonych samo
lotów posażersklch. B-707/720 zamówiono 
934 szt., dostarczono 922 szt., B-727: 1523 szt. 
zamówiono, dostarczono 1346 szt., B-737: za
mówiono 569 szt., dostarczono 517 
szt. l B-747 Jumbo Jet: zamówiono 392 szt ., 
dostarczono 322 sztuki. Łącznie zamówie
nia potwierdzone opiewają na 3419 szt., z 
czego dostarczono 3017 szt. 
• Koszt przeróbki 271 wojskowych samo
lotów dla transportu wojska l uzbrojenia 
w wersji logistycznej C-141 A Starllfter, 
polegający na wydłuźeniu kadłuba o 7,1 m, 

· ma wynieść 1,5 mld dol. Termin zakończe
nia prac - 1982 r. Tempo prac: od 1980 r. 
po 10 sztuk mleslęcznle. 
• Jednym z większych sukcesów produk
cyjnych Lockheeda jest wojskowy samolot 
transportowy, napędzany 4 sllnlkami turbo
śmigłowymi C-130H Hercules. Do kwietnia 
br. Lockheed zbudował lSOO Herculesów (od 
1952 r.), z czego wojsko USA zakupiło 998, 
433 - slly zbrojne innych państw kaplta
llstycznych, a 69 sztuk Lockheed dostarczył 
odbiorcom cywilnym. Herculesy wylatały 

już 12 mln h; wartość dostaw wyniosła 
5,2 mld dol. Producent spodziewa slę, lż 
produkcja Herculesów frzeclągnle slę aż do 
XXI wieku, zwłaszcza, lż projektuje on 
wprowadzenie na rynek odmiany pasażer

skiej tych samolotów, przeznaczonej dla 
90+120 pasażerów, o zasięgu 400+1100 . km. 
e Lotnictwo Izraela zakupiło w USA 30 
śmigłowców do zwalczania broni pancernej 
Hughes 500 M-D, Defender uzbrojonych w 
przewodowo kierowane pociski przeciwpan
cerne TOW. Wartość kontraktu wynosi 
23 mln dol. (bez pocisków, które będą za
kupione osobno). Przypominamy, lż w 1977 r. 
wiadomość o seryjnej produkcji tych lek
kich wojskowych śmigłowców stanowiła 
sensację, gdyż Hughes dopiero po podpi
saniu kontraktu na dostawę 100 Defende
rów do Płd. Korei podał do wiadomości, lż 
opracował wojskową odmianę swych bar
dzo udanych turbinowych śmigłowców ro
dziny Hughes 1100 • 

• W 1977 r. USA wyeksportowały 416 śmi
głowców wartości 189 mln dol. w tym 95 
śmigłowców wojskowych. Największym od
biorcom śmigłowców cywilnych były kraje 
rejonu Pacyfiku (86 szt.), Płd. Ameryki 
(80 szt.) l Europy - 63 sztuki. 

• Firma Schwelzer wyprodukowała w ma
ju br. dwutysięczny szybowiec. Jest to szy
bowiec klasy klubowej. Załotyclelami 
przedsiębiorstwa w 1936 r. byli trzej bracia. 
Onl też zbudowall pierwszy w świecie me
talowy szybowiec (1936 r.). W swych zakła
dach Schwelzer produkuje równiet dla 
Grummana samoloty rolnicze Ag-Cat oraz 
działa jako poddostawca dla innych przed
siębiorstw lotniczych. Równlet Schweizer 
jako pierwszy w USA założył Stowarzysze
nie Dealerów Schwelzera, które obecnie na
zywa slę Soarlng Center ot Ąmerlca. 

.._ZE ŚWIATA 
Oprócz sprzedaży serwisu szybowców 
Schweizera SCA prowadzi kursy szybow
cowe. 
e 20 maja 1978 r. wystrzelono w kierunku 
planety Wenus sondę Pioneer opracowaną 

przez firmę amerykańską Hughes dla Ames 
Research Center. Na początku grudnia 1978 r. 
sonda weszła na orbitę Wenus, na któ
rej pozostanie przynajmniej przez jeden 
roll: wenusjański (225 dni ziemskich), bada
jąc atmosferę, wiatry oraz pole grawita
cyjne l magnetyczne. Na powierzchni pla
nety wyląduje w różnych miejscach pięć 

próbników, które będą badać zachmurzenie, 
parametry atmosfery I wiatry. są one wy
posażone łącznie w 30 przyrządów pomla. 
rowych - przekazane przez nle dane będą 
opracowywane przez 115 naukowców. Po
nieważ warunki pogodowe planety Wenus 
mają charakter globalny, oczekuje slę , że 

' uzyskane na lch temat Informacje przy
czynią slę do lepszego poznania czynników 
kształtujących pogodę na Zleml. 
• Na początku lat 80 ma być wystrzelony 
za pomocą transportowca kosmicznego Spa
ce Shuttle, a następnie wprowadzony na 
orbitę stacjonarną pierwszy, z trzech bu
dowanych przez firmę Hughes, satellta me
teorologiczny GEOS. Satellta ma być wy
posażony w nowe urządzenie umożllwlaJące 
pomiary kierunku l prędkości wiatrów na 
dowolnej wysokości ze znacznie większą 
nlż dotychczas dokładnością. Urządzenie to 
poza tym w dzień l w nocy określać bę
dzie obszary zachmurzenia Ziemi oraz trój
wymiarowy obraz temperatury I wllgotno
ścl atmosfery ziemskiej. Satelity GEOS bę
dą stanowić wkład USA w międzynarodowy 
program meteorologiczny, w którym ucze
stniczą prócz USA: Europa, Japonia l ZSRR. 
za amerykański program odpowiedzialna 
jest NASA. 

• Za kulisami dostaw samolotów przewa
gi powietrznej F-15 dla Arabii saudyjskiej 
mo:tna dopatrywać się szanta:l:u: po odmo
wie rządu USA dostarczenia tych samolo
tów Saudyjczykom, oświadczyli oni, lż sfi
nansują Francji prace rozwojowe nad sa
molotem tej klasy tj. Mlrage 4000, po czym 
zakupią większą llczbę tych maszyn. W re
zultacie USA natychmiast zdecydowały slę 
sprzedać F-15 Arabii Saudyjskiej . 

W. BRYTANIA 

• Nowy pasa:terski samolot dla 78+100 pa
sa:terów zostanie opracowany przez brytyj
ski Jlrzemysł lotniczy. Brytyjski rząd wyra
ził zgodę na finansowanie prac rozwojo
wych (koszt ok. 400 mln dol.) i oprzyrządo
wania wytwórni (ok. 200 mln dol.). Dodat
kowy koszt opracowania odmiany wojsko
wej tego samolotu wyniesie 100 mln dol. Sa
molot oznaczony BAe-148 będzie .napędzany 
przez 4 sllnlkl odrzutowe ALF - 502 H fir
my Lycomlng. wstępne prace rozwojowe są 
ju:1: zaawansowane, gdyż jest to projekt pod
jęty już w 1973 r. przez firmę Hawker 
Slddeley, ale w następnych latach został 
on „zamrożony". Rzecznik British Aerospace 
oświadczył, lż reallzacja projektu stworzy 
7000 nowych miejsc pracy w przemyśle lot
niczym i 5000 stanowisk u kooperantów. 

• British Aerospace zakoliczył produkcję 
pasa:1:erskich samolotów Trident po dostar
czeniu w czerwcu br. Chińskiej Republlce 
Ludowej ostatniego z 33 Trldentów zaku
pionych przez ChRL. Łącznie zbudowano 
117 tych samolotów, które były produkowa
ne od 1962 f, 
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Produkcja i liczba pasażerskich samolotów 

w użytkowaniu przewoźników lotniczych 

....... 
Zam6- Wyp;;;::- W eks-

duko- ploa• 

2 3 

i śmigłowców 

4 2 I 3 4 

wienia 
Producent/oznaczenie do wano tacji Dusault Bref!u.StMercure 

De Havilland Canada 
Dash-7 

X 10 IO Iliuszyn 
Jl-14 

I 
płatowca l.07.77r, do w 1977 r. 

(szt.] 1.07.77r. (szt.] 
(szt.] 

---------
1 2 I a 4 I 

A. SAMOLOTY I I Ael'08patiale 
Nol'd 262 Frigate 110 ! I 38 
C-160 Transall 175 

i 
4 

Caravelle . 280 280 141 
Airbua lnduatrłes 
A-300 52 43 
Antonow 
An-12 850 261 
An-24/An-26 1200 789 
An-22 100 48 
Boeing 
B-707/B-720 924 914 720 
B-727 1483 1228 
B-737 582 497 464 
B-747 348 309 
British Alreraft Corpora• 
tlon 
Super VC-10 X 22 15 
BAC,111 222 164 
Canadair 
CL-44 X 39 27 
Connir 
PBY-5 Catalina X 2816 17 
CV-340 X 211 15 
CV-440 X 181 57 
CV-550 X 175 104 
CV-600 X 68 36 
CV-990 Coronado X 37 12 
Curtlu 
C-46 Commando X 2822 85 

DoUf!lu 
DC-3 I)akota 
DC-4 Skymaster 
DC-6/GA/GB/GC 
DC-7/7B/7C/7F 
Fokker• VFW/Fairehlld
•fflller 
F-27/FM-227 
Fokker•'VFW 
F-28 
Hawker Siddeley 
Atf!OSY 
Comet 
Trident 
HS-748 
Jakowlew 
Jak-40 
Lockheed 
Electra 
L-100/L382 Hercules 
L-1011 Tristar 
Martin 
404 
MeDonnell DoUf!lu 
DC-8 
DC-9 
DC-10 
NAMC 
YS-11 
Short 
SD-3-30 
Tupolew 
Tu-104 
Tu-124 
Tu-134/134A 
Tu-144 

4 

X 10962 
X 1242 
X 537 
X 338 

450 

130 

X 76 
X 76 
117 
317 300 

X 925 

X 170 
65 

167 150 

X 103 

X 556 
919 862 
281 239 

182 

12 11 

X 200 
X 120 

410 
30 

516 
64 

129 
19 

370 

98 

7 
15 
91 

127 

781 

93 
44 

141 

22 

440 
795 
236 

124 

11 

100 
92 

359 
5 

11-18 
D-62 
'VFW-614 
Vlekera 
Viscount 700 
Viscount 800 
Vanguard 

B, SMIGŁOWCE 

Hughes-500 
Bell-206 
Bell-205 
Bell-212 
Sikorsky S-61 
Sikorsky S-58-T 
A~rospatiale Alouette 
A6rospatiale Puma 
Niewyspecyrikowane 

X 
X 

X 
X 
X 

~ 
3500 
565 
100 

I 

! 287 
151 
44 

30 
500 
90 

5 

38 
71 
19 

74 
71 
31 
10 
39 
14 
,25 
20 
31 

Łąezenle w eksploatacji przewoźników lotniczych (bes 
ZSRR I ChRL) 

Samoloty odrzutowe 
Samoloty turbo~miglowe 
Śmigłowce 

w eksploalucji 
[szt.] 

5137 
1856 

305 

Uwaga: X - oznacza zakończenie produkcji 

nowe 
zam6• 
wienia 
(szt.] 

412 
62 

iródlo: Flight, 3.Xll.1977, s. 1664 - 1670, Air et 
Cosmos, 22. X.1977, s. 20, Air et Cosmos, 28.1.1978, 
•· 13, ESSO Air World, III kw. 1977 r. 

Naj.ważniejsze europejskie przedsiębiorstwa komunikacj_i lotniczej (1977 r.) 

. 
Nazwa Kraj Liczba 

samólot6w 

------· 

British Airways Wielka Brytania 208 
lberin Hiszpania 86 
Deutsche Lufthansa RFN 108 
Air France Francja. 72 
SAS Szwecja, Norwegia, Dania 77 
Alitalia . 

Włochy 63 
SwiHair Szwajcaria 48 
Air Inter Francja 43 
OILMpic Airways Grecja 40 
KM Holandia 48 
Dan Air-Service Dania 53 
THY Turcja 21 
JAT Jugosławia 22 
Britania Airwaya Wielka Brytania 17 
Condor FliOf!dienst RFN 18 
Awiaco Hiszpania 18 
Sabena Belgia 39 
Sterling Airways Dania 22 
AER-Lingus Irlandia 16 
Finnair Finlandia 33 
LOT Polska 42 
TAP Portugalia 25 
CSA Czechosłowacja 52 

:lródlo: Interavia nr 10/1978, •· 945+949 

ł 

Przewozy Zatrudnienie 
[osób] pasażerów 

(tys. osób] 

54357 13 500 
21183 12 ooo 
27 677 11700 
31466 9 325 
15 626 7 469 
16 694 6 733 
14129 6 553 
4689 5 946 
9 063 4120 

17 041 3 953 
3 591 

6 399 3195 
5 488 3 112 
1250 2 378 
1 022 I 920 
1266 1 711 
9 063 1954 
1400 1940 
5 949 1898 
4 500 1834 
5 081 1 755 
8 940 
4 769 1 538 

I 
----·---

Praca oferowana Wykorzystanie 
pasażerska miejsc[%] 

[mln pkm.] 

30,4 

I 
60,3 

12,0 55,8 
16,0 59,0 
20,8 62,1 

54,9 
11,6 60,2 
8,4 60,7 

65,2 
4,4 63,2 

12,5 59,8 
4,9 82,0 
3,0 67,0 
2,9 58,7 
3,8 85,0 
5,8 

4,4 52,9 
4,5 60,7 
2,3 69,0 
3,9 42,5 
2,0 62,5 

1,4 57,0 

------· --

o~ erowane 
rzewozy 
warowe 
n tkm.] 

p 
to 

(ml 

Wykorzystanie 
możliwo~ci 
przewozu 

towar6w [%] 

·- ------

3,8 58,0 
0,34 49,0 
1,26 64,3 
3,14 60,3 
1,25 54,3 
1,60 60,5 
1,23 56,0 

0,45 53,0 
1,95 57,7 

0,30 51,0 
0,32 49,3 

0,45 53,0 
1,2 56,0 
0,3 66,0 

I 0,4 74,0 
I 

! 
0,2 52,7 

' 0,14 65,0 
; 

-· 
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PROBLEMY ROZWOJU LOTNICTW A 

Produkcja motoszybowców na 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Przedstawiono rozwój liczby motoszybowców w użyciu, ich 
produkcji i eksportu w latach 1969+1978 w RfN i na 
świecie. Wskazano jakie rodzaje motoszybowców dwumiejs
cowych znajduJ11 się w produkcji oraz jakie s11 tendencje 
rozwojowe produkcji motoszybowców. 

RQzw6j liczby motoszybowców w użyciu 

Motoszybowiec dopiero od kilkunastu lat jest udaną 
maszyną latającą, produkowaną seryjnie i kupowaną. Do 
pierwszych motoszybowców, które odniosły sukces, nale
żały RF-4 (któremu nie ustępował nasz przedwojenny 
Bąk) oraz RF-5 i Scheibe Falke. Pierwszą falą motoszybow
ców były maszyny jednomiejscowe produkowane seryjnie 
od 1959 r. w latach 1963+1970 wyprodukowano ich w RFN 
około 300, z czego ponad połowę eksportowano. W końcu 
lat sześćdziesiątych przekonano się jednak, że nie dorów
nują one osiągami szybowcom i obecnie produkcja ich 
jest raczej jednostkowa w postaci odmian szybowców wy
czynowych z chowanym silnikiem (np. PIK-20E). 

Gdy w latach 1965+1966 pojawiły się motoszybowce dwu
miejscowe Fournier RF-5 i Scheibe SF-25A Falke do
ceniono ich zalety jako maszyn do szkolenia. Porównanie 
kosztów eksploatacji i liczby osób obsługi w przypadku 
samolotu holującego dwumiejscowy szybowiec i w przy
padku motoszybowca - wykazało wiele zalet motoszy
bowca. Wówczas rozpoczęto zastępować dwumiejscowymi 
motoszybowcami dwumiejscowe szybowce szkolno-treningo-

• we. Podjęcie decyzji stosowania w RFN dwumiejscowych 
motoszybowców do szkolenia spowodowało gwałtowny 
wzrost ich produkcji do 100+130 sztuk rocznie od 1969 r. 
W 1972 r. produkcja dwumiejscowych motoszybowców stała 
się większa od produkcji szybowców dwumiejscowych. Jak 
to zwykle bywa przy rozpoczynaniu produkcji nowego wy
robu, duży entuzjazm stał się przyczyną nadmiernie opty
mistycznych prognoz. W latach 1969+1973 przybywało ro
cznie w RFN średnio 100+130 motoszybowców i to niemal 
wyłącznie dwumiejscowych. Stan motoszybowców w RFN 
wzrastał następująco: w 1968 r. - 133 szt., w 1969 r. -
247 szt., w 1970 r. - 356 szt., w 1971 - 473 szt., w 1972 r. 
- ,543 szt., w 1973 r. - 660 szt. Ogłoszona przez wytwór
nię lotniczą MBB prognoza „Systemstudie FS 80" z paź-

TABLICA 1. Wsroat lleuy """-Jllowe6w w RFN . 
(Stan na koniec roku) 

Rok l -;;-6-9T-;:;7~-r ~971 I 1912 i 1973 r 1m \ 191s I 1976 , 1977 ' 

;.-~~:miej~=~.-:- :·- :~~ 1' ~:r ::i --:36 --:9- 11 118 li us 1-~:o 1-:· 

_ przyrost __ . _ ! 24 -j- 20 I +7 -3 -7 -11 -3 -5 +l 

Dwumiejscowe; , / I 1· I I I eta.n : 135 I 224 334 407 531 583 624 650 687 
1 przyrost I 90 1 89 , 110 73 124 52 51 26 I 37 

Łącznie: i I i I I I I 
stan I 247 356 1· 473 I 543 j 660 701 739 760 i 198 

_ przyrost - ·-·· 114 109 117 80 , 117 I 41 38 21 I 38 

Nowo rejestrowane I llS 129 I 137 I 88 ! 145 I 83 57 I 64 55 

K ... cje i l I 20 I 20 I 8 1 28 1 42 I 191 43 f11 
TABLICA 2. WROetlieuy 1ayllow..Sw tlwumlejleowyeh po,oacae11óluyeh typów w RFN 

(Stan na koni eo roku) _ 

~I 1969 , 1970 11971 I 1912 I 19731 19741 1975 i 19761 i977 

RF-5 29 53 63 63 61 62 61 56 59 
RF-SB Sperber - - - 15 16 23 26 21 29 
SF-2SA Falke 41 40 39 38 36 35 33 26 S3 
SF-2SB Falke 65 131 232 269 214 270 269 262 255 
SF-25C Motorfalke I - - - 22 101 127 154 190 215 
SF-25E Super 

Falke - - - - - - 9 16 20 
SF-28TandemFalke - - - - 33 44 , 46 44 42 
ASK-16 I - - - - 7 19 24 27 29 
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dziernika 1973 r. przewidywała, że w 1975 r. liczba mo
toszybowców w RFN zbliży się do tysiąca, w 1980 r. prze
kroczy 2500, a w 1990 r . wyniesie 8500 sztuk i będzie o 1 5 
tys. większa niż szybowców. Rzeczywistość wykazała że ~ 
połowie lat siedemdziesiątych zachodnio~iemieckie ' aero
kluby i ośrodki szybowcowe rutsyciły się motoszybowcami 
i popyt na nie wyraźnie spadł. Zaczęto nawet pisać o kry
zysie motoszybowców (0. Pflaumer w Aerokurierze 4/78). 
Rozwój liczby motoszybowców i prognozę pokazują tabele 
i wykresy. 

Rozwój ilościowy produkcji i eksportu 

W 1969 r. produkcja roczna motoszybowców dwumiejsco
wych w RFN przekroczyła 100 sztuk. W latach 1963+1970 
w RFN zbudowano 600 motoszybowców, z czego 250 ·na eks-

TABLICA 3. Ptodukcja motoozyltoweów tlwumiejoeowych 

i i Ra-
zem 
od 

Rok 1969 1970 1971 1972 1973 1974 1975 1976 1977 
roz-

pocz. 
prod 
do' 

1978 r. 

: I 

i 
I I 

I RFN, i ! I i 
: 

RF-5 ' 30 ! 20 26 14 5 -·- - I - - 125 
RF-SB 

I 
' 

Sperber - I. - i - - 30 25 15 s 5 3 83 
SF-2SA I 

I 
Falke - - -- i - - - - - - 50 

SF-2SB 
Falke 

I - prod. 
Scheibe 80 80 65 30 - 5 - - - 250 

- prod. 
Sporta via -· 30 50 - - - - - - 80 

SF-25C 
Motorfa]ke 
- prod. 
Scheibe - - 10 40 40 25 35 50 SO 250 
- prod. 
Sporta via - - - - 45 - s - - 50 
SF-2SE 
Super - - - - - 3 25 10 5 43 
Fnlke 
SF-28 
Tandem - - 1 29 30 24 - - - 84 
Falke 
ASK-16 - - 1 3 9 10 7 8 ~ 45 ---------- -- --
Razem RFN 1060 
(1969-77) 110 130 153 145 154 82 77 73 65 -909" 
- na rynek 

90 95 120 80 70 RFN 135 SS SS 40 140 
- na 
eksport 20 35 33 45 39 12 22 18 25 249 
- sprnda• 

De W 
nut. roku ~ ---- - - -----------

W, lky• 
tania, 

Sliogaby 
T-61 
Falke B - - 24 11 - - - - - 35 ------------------
A1111ria1 
Brclit1chka 
HB-21 - - - - l 1 l l - 4 ------- ----
Polika, 
SZD-45A 
Ogar - - - - - 4 12 16 1.5 47 
- na 
eksport 3 14 14 31 

---------------- - ·-
BumlUUac 
IS-28 M2 - - - - - - - 1 7 8 ------------
ł.ęcznie 
(1969-1977) llO 130 177 156 155 87 90 90 87 · 1082 
- w tym 

20 na eksport 35 45 45 39 12 25 32 39 292 

•) - produkcja zakończona 
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Rys. 1. Rozwój liczby motoszybowców w RFN (stan na koniec 
roku) 

port. Spośród 900 motoszybowców zbudowanych w RFN 
w latach siedemdziesiątych blisko 250 eksportowano. W la
tach 1969-1973 wystąpił okresowy szczyt w produkcji mo
toszybowców dwumiejscowych w związku z wymianą w 
RFN szybowców dwumiejscowych na motoszybowce. Pro
dukcja roczna w tym okresie wynosiła 130+150 sztuk. Eks
port wzrósł do 40 sztuk rocznie. Nasycenie rynku i pogor
szenie się sytuacji ekonomicznej w 1974 r. spowodowało 
spadek do połowy produkcji i eksportu. W 1975 r. rozpoczę
ła produkcję motoszybowców Polska, a w 1977 r. - Ru
munia. Obecnie, światowa produkcja wynosi 90 motoszy
bowców rocznie, zaś eksport - 25-40 motoszybowców. 
Obecnie w RFN w produkcji seryjnej znajduje się tylko je-
den typ motoszybowca SF-25C. · 

Przebieg produkcji i eksportu pokazują tabl. 3 oraz rys. 
3 i 4. 

Rodzaje motoszybowców w produkcji 

Motoszybowce dwumiejscowe produkowane seryJme ma
ją na ogół konstrukcję mieszaną. Znajdujące się jeszcze 
w produkcji dwa typy motoszybowców drewnianych -
budowane są zaledwie w kilku sztukach rocznie. Do pró
dukcji wchodzą obecnie dwa motoszybowce metalowe -
rumuński i amerykański. W najbliższej przyszłości należy 
się spodziewać największego zainteresowania motoszybow
cami o konstrukcji takiej samej jak samoloty i szybowce, 
czyli, w pierwszym rzędzie, metalowymi i · 1aminatowymi, 
względnie konstrukcji duralowo-laminatowej. 

Zasadniczym układem stosowanym w dwumiejscowych 
motoszybowcach jest układ dolnopłata ze śmigłem ciąg
nącym. Coraz częściej stosowane jest podwozie dwukołowe 
w miejsce jednokołowego z podpórkami. Przeważa układ 
miejsc załogi obok siebie. Choć układ tandem pozwala na 
uzyskanie doskonałości wyższej o kilka jednostek, jednak 
zastosowany został tylko na 120/o motoszybowców. Wydaje 
się, że jest to jednak nadmierna przewaga rozwiązań sa
molotowych nad szybowcowymi. 

Wszystkie produkowane obecnie motoszybowce napędza
ne są czterocylindrowymi silnikami płaskimi o mocy 48+ 
+50 kW ,(65+68 KM). Masa własna większości motoszy
bowców nie przekracza 500 kg, zaś masa całkowita - 700 
kg. Doskonałość tańszych motoszybowców jest rzędu 21 + 
+22, droższych rzędu 25+26. Istnieją prototypy motoszy
bowców szkolnych o doskonałości 28. Minimalne opadanie 
najczęściej wynosi 1 m/s, a w konstrukcjach najlepszych 

TABLICA ł. Moloozybowce clwumlejoeowe 

I I I l Nazwa 
Konstru• Moc Rozp. Pow. 

keja [kW (KM)] [m) [m•J 
··-··----

SF-25C Motorfalke mieaz. 48 
65! 

15.3 18,2 
SF-25E Super Falke miesz. 48 65 18 18,2 
SF-28 Tandem Falke miesz. 48 65 16,3 18,5 
ASK-16 mie■z. 54 74 16 19,0 
RF-SB Sperher drew. .. ~I 17 19,0 
SZD-4SA Ogar mie■z. SO 68 17,5 19,1 
HB-21 drew. 48 65 16,2 19,0 
1S-28 M2 Lark metal. SO {68 17,0 18,2 
RF-9 drew. 50 68 17,0 18,0 
Ryson ST-100 Cloudster metal. 73 100) 17,6 19,8 
Kostolnik WK•l „MS" 18,8 
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około 0,85 mis. Związek produkcji z doskonałością poka
zuje rys. 5. 

Cena motoszybowca o niższych osiągach jest rzędu 20 tys. 
dol. (45 tys. DM), zaś o wyższych osiągach około 25 tys. 
dol. (56+58 tys. DM). Są to ceny nie niższe, a raczej wyższe 
od cen dwumiejscowych samolotów lekkich (patrz tabl. 4, 

·- --------

I I I I I 
Q,o Qc d ... Cena I 
[kg) [kg] (111/•I [dol.J(DM) I 

-- --- -~-~--- -
375 610 21 l 17 OOO f39 OOO) 
440 650 28,5 0,85 20 ooo 45 500\ 
400 610 26 0.9 17 ooo r4 500 
460 700 25 1 21 ooo 44 500) 
475 680 26 0,88 24 OOO 56 OOO) _ 
470 700 21 1.1 25 ooo ! 
480 700 24 1 I 
530 745 29 0,87 18 ooo 
500 700 28,S 0,80 25 ooo 
550 750 28 0,89 
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Rys. 6. Prognoza produkcji 

5, 6). Ceny silników do motoszybowców niewiele różnią się 
od cen silników do samolotów lekkich - z powodu niezbyt 
dużej produkcji silników do motoszybowców, a masowej 
do samolotów. 

Perspektywy produkcji 

Motoszybowiec dwumiejscowy w Europie stosowany · jest 
przede wszystkim do szkolenia szybowników. Używany do 
tego celu, może być w eksploatacji ekonomiczniejszy od 
stosowania holu za samolotem. Dlatego w większych aero
klubach, używających kilka samolotów holujących, zakup 
motoszybowca jest uzasadniony. W mniejszych klubach, 
stosujących tylko jeden samolot do holowania, zakup mo
toszybowca jest zbyt dużym wydatkiem. Natomiast moto
szybowiec umożliwia tworzenie aeroklubów w mniejszych 
miastach. Można więc spodziewać się zastąpienia dwu
miejscowych szybowców motoszybowcami w większych 

i zamożniejszych aeroklubach, czyli powinno to dotyczyć w 
zależności od kraju 20+608/e liczby dwumiejscowych szy
bowców w użyciu. 

Ze względu na cenę motoszybowca, nie należy przewidy
wać, że motoszybowiec będzie wykorzystywany jako pierw
szy etap szkolenia samolotowego. Szkolenie bezpośrednio 
na samolotach jest tańsze, sprawniejsze i nie wymaga 
przejścia pilota na samolot. 

TABUCA S. C'.eny Amoloi.Sw leWeh 

Naswa I 
Standar- I Z wyposa-dowy !leniem • 

CeBBna 150 14 OOO dol. 21 OOO dol. 
Piper Cherokee 17 OOO dol. 24 OOO dol. 
Piper Tomahawk 16 OOO dol. 23 OOO dol. 
Rallye 100 24 OOO dol. 31 OOO dol. 

TABUCA 6. Ceny 1llnlk6w 

Nazwa I Moc [kW(KM)J I Cena 

Lycoming 0-235 
84 {1151 6000 doL 

Continental 0-200 73 100 7000 dol. 
IJmbach SL-1700 SO 68) 3000 dol. 

Wzrost zainteresowania motoszybowcami w USA pozwa
la sądzić o możliwościach rozwoju tego rynku. Przypu
szczalnie, prócz motoszybowców do szkolenia, znajdą tam 
zbyt motoszybowce do rodzinnego latania motoszybowco
wego, odpowiadające 2,5-miejscowym szybowcom Schwei
zer SGS 2-32. Trudno dziś określić czy będzie to rynek na 
kilkaset motoszybowców w najbliższym dziesięcioleciu, czy 
na znacznie więcej. Będzie to w dużym stopniu zależało od 
przeprowadzonej masowo akcji reklamowej. Bowiem w 
kraju, w którym lata około 200 tysięcy samolotów lekkich, 
cena motoszybowca nie będzie odstraszała od jego kupna. 

Jeśli nie nastąpią większe zmiany na rynku amerykań
skim, to dotychczasowe czynniki będą kształtowały zbyt 
na poziomie ok. 20-100 szt. w 1980 r. z tendencją wzro
stu rzędu 58/, rocznie. Będzie to stopniowe zastępowanie 
szybowców dwumiejscowych i zużytych motoszybowców 
nowymi. Przy poważnym wzroście zainteresowania moto
szybowcami w USA _ zbyt może wynieść w drugiej po
łowie lat osiemdziesiątych kilkaset metalowych lub meta
lowo-laminatowych motoszybowców rocznie. 
Prognozę realistyczną i optymistyczną przedstawia rys. 6. 
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------POLSKIE PĄTENTY LOTNICZE 

e W zeszycie 8/77 BUP, w klasie H04M, 
pod numerem P.183433 ukazało się zgłosze

nie patentowe WSK PZL Warszawa-Okęcie 
(autorzy: T. Jurkiewicz i C. Ceglarek): Roz
mównica pokładowa. Rozmównica pozwala 
abonentom wyjść na zewnętrzną _sieć ra
diową przez radiostację pokładową. w roz-

TLiA 1979 nr 1 

mównicy, jako wzmacniacz małej częstotli

wości zastosowano modulator radiostacji 
lotniczej, na wejściu którego podł11czone są 
mikrofony. Wtórne uzwojenie transformato
ra wyjściowego połączone jest równolegle z 
uzwojeniem drugiego transformatora, któ
rego wtórne uzwojenie połączone jest z po-

tencjometrem. Do obwodu słuchawek przy
łączony jest przekaźnik, którego cewkę 

włączono między masę i zasilanie, przez 
styk, gdzie równie:!: przyłączono anodę 

diody. 
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Przyszłość motoszybowców 

W Przedsiębiorstwie Doświadczalno-Produkcyjnym Szy
bownictwa PZL-Bielsko w dniu 27.11.1978 r. odbyła się ogól
nopolska narada na temat przyszłości motoszybowców. Na
świetlono sytuację na rynku· światowym i rozwój produk
cji (referat wygłoszony na ten temat drukujemy osobno), 
przedstawiono zakres przydatności motoszybowców do szko
lenia i turystyki, omówiono wady i zalety współczesnego 
motoszybowca oraz zasygnalizowano problemy dalszego je
go rozwoju. 

Dla lepszego sprecyzowania tematu warto przytoczyć 
aktualną definicję motoszybowca wg FAI. Motoszybowiec 
przy wyłączonym silniku musi mieć charakterystykę szy
bowca i musi być dopuszczony do lądowania w przygodnym 
terenie. Jako zasadniczy parametr charakteryzujący moto
szybowiec wystarcza ograniczenie obciążenia kwadratu 
rozpiętości, czyli Q/b2=2-3. Jednak aktualnie obowiązuje 
następująca lista wymagań: liczba miejsc maks. 2, dosko
nałość powyżej 20, masa całkowita maks. 750 kg (dopusz
czalny wzrost do 850 kg), długość startu na wysokość 15 m 
maks. 600 m, czas wznoszenia na 300 m - maks. 4 min., 
prędkość minimalna przeciągnięcia w konfiguracji do lą
dowania 75 km/h, a w pozostałych konfiguracjach 85 km/h 
(dr inż. J. Sandauer). 

Jednomiejscowy motoszybowiec o własnościach szybow
ca wyczynowego, czyli z silnikiem chowanym w kadłubie, 
jest interesujący dla treningu kadry narodowej, gdyż po
zwoli wydłużyć sezon lotny, umożliwiając na wiosnę bez
pieczne latanie bez obawy rozbicia szybowca podczas przy
musowego lądowania na rozmokłych polach. Jednak za
potrzebowanie ilościowe na takie motoszybowce jest skrom
ne (trener J. Dankowski). 

W produkcji seryjnej znajdują się jedynie motoszybow
ce dwumiejscowe i ich rozwój jest głównym tematem zain
teresowań (mgr inż. A. Glass). Motoszybowce dwumiejsco
we służą obecnie do dwóch celów: do szkolenia - w kra
jach socjalistycznych i RFN oraz do lotów rekreacyjnych 
w USA i wielu krajach zachodnich (mgr inż. A. Kmiotek). 
Motoszybowiec to ekonomiczny sprzęt do szkolenia i tre
ningu. Do szkolenia jest używany w Polsce, NRD i RFN. 
Obecny program szkolenia szybowcowego APRL pozwala 
na szkolenie na szybowcach lub motoszybowcach. Już po 
15 lotach na Ogarze pilot może wykonać samodzielny lot. 
Na motoszybowcu start jest inny i sprawia pewną trud
ność. Należy dążyć do upodobnienia własności pilotażo
wych motoszybowca do szybowca, aby bardziej nadawał 
się do nauki krążenia. Motoszybowiec jest bardzo dobry do 
szkolenia w ślepym pilotażu. W treningu nawigacyjnym na 
szczegółową orientację doskonale służy do szkolenia samo
lotowego, gdyż jest nadzwyczaj ekonomicmy, bowiem zu
żywa 8+10 litrów paliwa na godzinę zamiast 30+50. Mo
toszybowiec może służyć do przedłużania licencji pilotów 
szybowcowych (dr inż. B. Jancelewicz, mgr inż. M. Lit
wińczyk, inż. J. Smielkiewicz, .A. Bachman1 dr J. Sandauer). 
Motoszybowce mogą pozwolić na utworzenie filii aeroklu
bów w nowych wojew6dztwach lub większych miastach 
wojewódzkich (trener J. Dankowski, A. Bachman). 

Głównym zastosowaniem motoszybowców w USA są loty 
przyjemnościowe czyli turystyczne. Motoszybowiec używa
ny do tego celu traktowany jest jako ekonomiczny samo
lot, lub jako atrakcja nie będąca wyrobem tak masowym 
jak Cessna czy Piper. W USA 930/o czasu lotu na moto
szybowcach to lot z pracującym silnikiem. Przeciwnie niż 
na ostatnich zawodach motoszybowcowych w RFN, gdzie 
silnik wykorzystywano tylko przez 70/o czasu wszystkich 
lotów. Samolot turystyczny powinien być bez klap, mieć 
stałe podwozie i nie mieć hamulców aerodynamicznych, 
tzn. im mniej komplikacji, tym lepiej. Dotychczas nie ma 
w USA przepisów certyfikacji motoszybowców, lecz już- są 
w opracowaniu. Użytkownicy indywidualni kupują moto
szybowce bez certyfikatu, rejestrując je w klasie experi
mental. Jednak do celów zarobkowych, czyli szkolenia 
i wypożyczania do treningu może służyć tylko sprzęt cer
tyfikowany. Dla uzyskania certyfikatu ważne jest zasto
sowanie na motoszybowcu silnika, który ma amerykański 
certyfikat. Ogary w USA napędzane silnikiem Revmaster 
spisują się dobrze. Wykonały m.in. przeloty z Kalifornii na 
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Alaskę oraz z Kalifornii do Bostonu. Poważną konkuren
cję dla Ogara stanowi IS-28M2, gdyż Rumuni stosują bar
dzo niskie ceny (Ch. Genes). 

Dziś moc 48 kW (65KM) stanowi minimum dla motoszy
bowca ze względu na bezpieczeństwo. Należy jednak są
dzić, że zarówno do szkolenia jak i do lotów przyjemno
ściowych w niedalekiej przyszłości na motoszybowcu dwu
miejsoowym majd21ie zastosowanie silnik o mocy 73 
kW (100 KM). Już z takim silnikiem lata amerykański 
motoszybowiec Ryson SF-100 Cloudster. Możliwe, że ko
rzystna byłaby 100-konna odmiana 4-cylindrowego silni
ka Franklin. Obniżając moc, można nieco obniżyć ciężar 
silnika, zaś jego okres międzyremontowy wzrósłby poważ
nie (inż. J. śmielkiewicz). 

Obecnie interesują nas trzy silniki motoszybowcowe 
o podobnej mocy. Są to: polski dwucylindrowy PZL-Frank
lin 2A, zachodnioniemiecki Limbach SL-1700 oraz amery
kański Revmaster 2100. Franklin 2A obecnie zamontowany 
na Ogarze otrzymał bardzo miękką amortyzację i mimo, 
że jest dwucylindrowy, opanowanie drgania nie przedsta
wia problemu. Wytwórnia PZL-Rzeszów pracuje nad 
zmniejszeniem hałasu silnika oraz nad długim okresem 
międzyremontowym. Dla zmniejszenia oporów zostanie 
zmodyfikowany układ zasilania (mgr inż. M. Stój). W USA 
silniki Limbach nie zdały egzaminu podczas eksploatacji 
w temperaturze ,35°C, ze względu na zbyt duży spadek 
mocy, powodując nadmierne wydłużenie startu i małe 
wznoszenie 1(Ch. Genes). U nas import nie ułatwia stosowa
nia tych silników, a dodatkową niedogodnością jest ko
nieczność importu oleju i paliwa (mgr inż. A. Kmiotek, 
mgr inż. M. Stój). W USA na Ogarach dobrze spisuje się 
silnik Revmaster, zapewniając Ogarom dobre osiągi w 
podwyższonych temperaturach i na większej wysokości. 
Silnik ten będzie w niedługim czasie certyfikowany w 
RFN oraz w USA. Ma on 53 kW {72 KM) przy 3000 obr/ 
/min., a jego okres międzyremontowy wynosi 1000 h, zaś 
cena ze śmigłem trójpołożeniowym - 7,5 tys. dol. (Ch. 
Genes). 

Dobre osiągi motoszybowcowi może zapewnić tylko sm1-
glo przestawialne, np. trójpołożeniowe (start, przelot, w 
chorągiewkę). Bez ustawiania śmigła w chorągiewkę trudno 
uzyskać dużą doskonałość motoszybowca (mgr inż. M. 
Stój, mgr inż. W. Klepacki, A. Bachman). 

Problemy obsługi technicznej motoszybowców nie przed
stawiają trudności. Według doświadczeń NRD do przeglą
dów do 100 godzin pracy motoszybowiec mogą obsługiwać 
mechanicy szybowcowi; do przeglądu 100-godzinnego ze 
względu na silnik potrzebni są mechanicy samolotowi 
(E. Wolke). 

Potrzebny jest dalszy rozwój Ogara, w celu lepszego speł
niania postawionych przed nim zadań. Unifikacja elemen
tów konstrukcyjnych z szybowcami znajdującymi się w 
produkcji pozwoli zmniejszyć pracochłonność. Istnieją mo
żliwości podniesienia osiągów i polepszenia własności (mgr 
inż. E. Margański, mgr inż. T. Łabuć). 

Motoszybowce dwumiejscowe i konkretnie Ogar mają 
szanse eksportowe w szczególności w krajach socjalistycz
nych oraz w USA. Niezbędna jest dobra obsługa posprze
dażna, w szczególności szybkie dostawy części zamiennych 
(inż. J. śmielkiewicz, E. Wolke, Ch. Genes). 

Jednym z elementów zwiększenia zainteresowania mo
toszybowcami są zawody motoszybowców, które równo
cześnie są ostrym egzaminem dla sprzętu, pomagając w 
wykrywaniu jego wad (mgr inż. A. Kmiotek). 

Opracował· A. Glass 
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Turhomeca 
wytwórnia małych lotniczych silników turbinowych 

Mgr WŁODZIMIERZ WASKOWSKI 
Instytut Lotnictwa 

W pracy omówiono 40-letnią działalność firmy francuskiej 
Turbomeca - producenta małych lotniczych silników tur
binowych. Pokazano rozwój tej wytwórni, jej dorobek, zna
czenie na rynku międzynarodowym oraz środki przedsię
wzięte przez Turbomeca, mające na celu zwalczenie skut
ków recesji gospodarczej. 

W bieżącym roku francuska wytwórnia lotniczych sil
ników turbinowych - Turbomeca - obchodzi 40 rocznicę 
działalności. Jej założyciel i właściciel - Józef Szydłow.
ski wychowanek Politechniki Warszawskiej - dotychczas, 
pomimo sędziwego wieku, decyduje zarówno o sprawach 
technicznych, jak i o rozwoju bazy badawczej, konstruk
cyjnej i prcdukcyjnej. Jego francuskie patenty z lat 1945+ 
+1972 wyrażają się liczbą blisko 100. W latach trzydzie
stych Szydłowski opatentował rozwiązania sprężarek pro
mieniowych o dużej sprawności, co umożliwiło mu zajęcie 
się w 1938 r. (rok założenia firmy) wraz ze wspólnikiem 
Planiolem konstrukcją turbcdoładowarek. 

Po wojnie, którą Szydłowski spędził częściowo . w Szwaj
carii, od 1947 r. opracowuje on lotnicze silniki turbinowe 
małej mocy. W 1948 r. odbywają się próby pierwszej tur
biny oznaczonej 782 o mocy 81 kW, której rozwinięcie 
stanowią silniki Oredon I, Aspin (dwuprzepływowy) 
i Pimene (jednoprzepływowy). W latach 1949+1964 Szy
dłowski wraz ze swoimi współpracownikami opracował 59 
typów silników, z których do produkcji weszło piętnaście. 
Produkcja i sprzedaż zaczęły się praktycznie rozwijać w 
końcu lat pięćdziesiątych (rys. 1). 

Turbomeca od początku do dnia dzisiejszego nie zmieni
ła głównego układu konstrukcyjnego wytwornicy gazu 
swoich wszystkich silników, niezależnie od ich typów 
i wersji. Udana koncepcja wytwornicy gazu, konsekwentne 
trzymanie się jej i udoskonalanie; dało firmie olbrzymie do
świadczenie. Zasada zasilania paliwem - opatentowana -
jest praktycznie niemożliwa do obejścia. Dlatego też, już 
w latach pięćdziesiątych firmy zachodnie, m.in. brytyjskie, 
amerykańskie oraz inne kupiły licencję firmy Turbomeca, 
która była światowym monopolistą małych turbinowych 
s;lników lotniczych. Opanowała ona też w tym zakresie 
wszelkie rodzaje napędów: odrzutowy (jedno- i dwuprzepły
wowy), śmigłowy i śmigłowcowy, wytwornice powietrza 
(śmigłowiec Djin) oraz pomocniczy (klimatyzacja, genera-
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Rys. 1. Rozwój wytwórni Turbomeca 
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tor elektryczny) dla dużych samolotów oraz zespołów lot
niskowych. Ostatnio Turbomeca oferuje gazowe lotnicze 
turbiny jako napęd przemyEłowy. 

Rozwój firmy 

Na przełomie lat 1977/1978 Turbomeca zatrudniała 4560 
osób w swoich zakładach w: 

- Tarbes na pogórzu pirenejskim, gdzie mieści się cen
trala firmy, biura konstrukcyjne, wydział produkcyjny 
i prototypownia, 

- Tarnos, zbudowanych w drugiej połowie lat sześćdzie
siątych (w pobliżu Bayonne); znajduje się tam wydział 
produkcji elementów silników i główny wydział remontów, 

- Mezieres-sur-Seine (pod Paryżem), gdzie produkuje 
się osprzęt silnikowy. 
Szydłowski jest równocześnie głównym udziałowcem 

(510/o) zbudowanej wspólnie z rządem Izraela wytwórni sil
ników w Bet-Szemesz koło Jerozolimy. Produkuje się tam 
od 1969 r. części silników. Zakłady w Bet-Szemesz w związ
ku z agresywną polityką Izraela są stale rozbudowywane. 
Zakłady Turbomeca od chwili rozpoczęcia produkcji do 

1.1.1977 r. opuściło łącznie 15 600 silników turbinowych, 
a wraz z silnikami zbudowanymi w tym okresie przez za
granicznych licencjobiorców ok. 13 OOO, z cz.ego większość 
w USA (na rynku w 94 krajach znalazły się 33 typy sil
ników Turbomeca zbudowane w ilości ok. 29 OOO sztuk). 

Od początku swej produkcji do 1.1.1978 r . Turbomeca 
dostarczyła klientom 5487 turbinowych silników śmigłow
cowych. z zamówionych 6847. Wartość produkcji turbino
wych silników śmigłowcowych wynosi 50-55°/o całkowitej 
wartości produkcji firmy. Szczególnie dochodowa dla za
kładów Turbomeca jest dostawa części zamiennych, któ
rych udział w całkowitej wartości sprzedaży wynosi ok. 
350/o. Z tego wyliczenia wynika, iż udział pozostałych ~rup 
sprzętu w całkowitej wartości tej sprzedaży nie przekra
cza 150/o. 

W 1976 r . Turbomeca wyprodukowała 702 turbinowe sil
niki śmi~łowcowe, 275 turbinowych silników odrzutowych 
dla samolotów i pocisków, 29 turbinowych silników śmigło
wych i 45 turbinowych silników kolejowych. Wartość do
~taw w tym roku wyniosła 939 mln Fr., tj. ok. 190 mln 
dol. Ponieważ w następnym roku wartość produkcji za
kładów Turbomeca pozostała dokładnie na tym samym po
ziomie co w 1976 r. można wywnioskować, iż z uwagi na 
stopę inflacji wynoszącą ok. 120/o - produkcja firmy wy
kazała sparlek. Wartość eksportu w latach 1976 i 1977 wy
nosi ok. 750/o całkowitej sprzedaży wyrobów firmy. Zatem 
przyszłość firmy zależy przede wszystkim od rozwoju eks
portu francuskiego sprzętu lotniczego zwłaszcza śmigłow
ców. a więc i silników do nich, które, jak było wyżej po
wiedziane, stanowią przecież ok. 800/o wartości produkc'i 
zakładów Turbomeca. Zwraca uwagę stosunkowo mała war
tość portfela zamówień firmy Turbomeca, mająca w do
datku tendencję spadkową: 362 mln Fr. w 1976 r. i 340 
mln Fr. w 1977 r., co przy spadku wartości franka ozna
cza zmniejszenie wartości zamówień nie o . 22 mln, lecz 
o minimum 60+65 mln Fr. 

Zgodnie z wypowiedzią dyrektora zarządzającego firmą 
Turbomeca G. Pertica jeszcze przynajmniej przez kolejne 
dwa lata sytuacja będzie ciężka, zwłaszcza w branży śmi
głowcowej, co jest spowodowane trwającą recesją gospo
darczą w zaohodniej Europie (o środkach mających na ce
lu zlikwidowanie skutków dekoniunktury stosowanych 
przez Turbomeca piszemy niżej). 

Profil produkcji Turbomeca 

Profil produkcji Turbomeca obejmował w 1978 r.: 
• Turbinowe silniki śmigłowcowe 
W produkcji znajdują się silniki śmigłowcowe Turmo . 

III i IV, Astazou III, Astazou XIV, Artouste oraz wcho
dzące do produkcji Arriel 1 (przeznaczenie i dane patrz 
tablica). Ponadto trwają intensywne prace nad przygoto
waniem produkcji śmigłowcowych silników Makila, prze-
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TABUCA, Profil W-.eeJ pniabjl 1__,_ alhllkłw Tllr••-
N/R CN jedn. Spręiarka Mata Wyprodu- Mioalł<)zne Przeznaczenie 

Silnik 
Rozpoczoole moc mak■, zuiyci;J;:11w• Prędko•~ liczba 111chego kowano do tempo prod, ■ilnlka (■amolot 

produkcji ~I maks.) ą/k obrotowa 1topni Spręi ■ilnlka 1977 r, w 1976 r, S, ••igłowiec Sm, 
/daN] (kg/daNh) [obr/mln.] 01iowyoh Cą) [szt.] [szt.] pociski P, lataj,oy 

cel C) 

A, Tarltlnowe 
allalkl od• 
nutowe 
Harbor, II 1-55 l-392} ~•.1n 

21 500 - 3,8ł 140 ł28ł 4 CT-20, CM-170 (S) 
Marbor, IV IV-66 471} 1,11 21500 - 3,8ł 140 1026 3 CT-20, CM-190 

Ponga Magister (S) 

Adour MK 80ł&) V-70 (2360)d (0,78) 2+5 • 11,l 763 
M-20 (C) 

1500 10 Jaguar, HS-1182 
Hawk, Mitsubiohi 
T-2 

Lerzac 04•) •) XII-77 (1323) 
t73) 

22 750/17 550 2+4 10,6 290 36 2 Alpha Jet ~S) 
Astafan II G !677l 0,372) 43 ooo 1+2 7,0 210 Fouga 90 ( ) 
Arbizon III 11-72 392 1,09) 33 ooo l 5,5 115 5 Poci■ki, m. in. 

B, Tarblnowe 
Otomat (P) 

allnlld 
łmlglowcowe 

Artouste III D IV-61 420 0,469 33 500 1 5,2 178 2191•) 8 Alouette III, 

Aatazou III 
Lama (Sm) 

N-A-D-C V-71 441 0,396 1 6,0 115 844•) 8 Ga1elle (Sm) 
AatuouXIV 

B-F-M VII-63 łOS 0,38ł 43 ooo 2 7,5 160 4800l 12 Alouette III (Sm) 
A1tazou XVIII I-7S 860 0,332 43 ooo 2 8,15 ISS 270 1 Dauphin 1 (Sm) 
Turmo Ili 

06-E6-C7 XI-63 11S6 0,36S 33 S00 1 S,9 297 S49•) 3 Super P'nlon (Sm) 
Turmo III 

C4-IV-IVC Vl-68 1032 0,394 33 S00 l S,8 22S 136701 2S Puma (Sm) 
Arrlel 111-77 544 0,35ł l 109 fe ł Danphin 2, 

Eoureull (Sm) 

Makila X-79(plan) 132' 0,29ł 3S S00 3 210 36b) Saper Puma (Sm). 
C, Tarblnowe 

allalld 
łmlglowe 
Dastan VII V-6ł 595 0,358 3S S00 l S,8 322 558 Nord 262, l'l-etlate, 

Dastan VII VIIl-70 780 0,323 42 ooo 2 6,8 S70 5S8 
Quaranl (S) 

3 
Aatazou XVI . ·• 

G,D X-69 800 0,323 '3000 2 8,15 228 114 2 Puoara, Jetstream 
(S) 

a) w kooperacji z SNECHA l Rolb-Royce, h) zamówienia, o) cło 1,1.1978, eł) ba dopalania, e) w kooperacji• SNECHA l HTU, 

znaczonych dla transportowych śmigłowców Super . Puma 
(SA-331 . i 332). 

• Turbinowe silniki śmigłowe 
Produkcja silnika Bastan VII zbliża się do końca, podob

nie jak silnika XVI GiD, budowanego dla argentyńskiego 
samolotu Pucara. · 

• Turbinowe silniki odrzutowe jedno- i dwuprzepływowe 
Produkcja silników Marbore praktycznie została zakoń

czona; była największym sukcesem firmy (5310 szt. we 
Francji i 5000 w USA). Do produkcji wchodzi dwuprze
pływowy Astafan II G, do samolotu Fouga 90. Silnik Ar
bizon produkowany jest do pocisków kierowanych oraz 
dwa silniki odrzutowe dwuprzepływowe Larzac i Adour 
napędzające samoloty szkolno-bojowe Alpha Jet (Larzac 
04), Hawk ,(Adour bez dopalania), szkolno-szturmowe Ja
guar oraz japońskie szkolno-bojowe Mitsubishi T-2 (Adour 
z dopalaniem). 

Wobec wyraźnego spadku wartości zamówień, zresztą 
spodziewaneg·o przez firmę Turbomeca, musiała ona przy
stąpić do opracowania konkurencyjnych (w stosunku do 
Stanów Zjednoczonych) nowych silników, zerwać z zasa
dą izolacji, którą przez długi czas praktykowała i rozpo
cząć kooperację w .dziedzinie prac rozwojowych oraz pro
dukcji tak z krajowym producentem silników turbinowych 
(SNECMA), jak i z kontrahentami zagranicznymi. 

Najnowsze silniki śmigłowcowe 

• Silnik Arriel 
Nowym zadaniem, które postawiła przed sobą Turbomeca 

było podniesienie mocy silników śmigłowcowych przy jed
noczesnym zmniejszeniu jednostkowego zużycia paliwa. 
Przede wszystkim chodziło o opracowanie silnika dla pro
jektowanego nowego śmigłowca. Tak powstał silnik Arriel 
o mocy 480 kW, który napędza śmigłowce Dauphin oraz 
Astar (Ecureuil). Certyfikat dla Arriela został uzyskany 
w czerwcu 1977 r. We wrześniu 1977 r. produkowano 10 sil
ników miesięcznie, a od stycznia 1978 r. do 15 szt. miesięcz
nie. Moc silnika na wale ma wzrosnąć w przeciągu najbliż
szych dwu lat do 600 kW. Zwraca uwagę długi okres mię
dzyremontowy silnika: wynosił on w pierwszej serii silni
ków 2000 h a ma osiągnąć 3500 h dla wytwornicy gazu 
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(sprężarka wysokieg,o ciśnienia promieniowa, komora spa
lania i turbiny) i 5000 h dla wolnej turbiny, reduktora 
i przekładni. W tym czasie, dzięki modułowej konstrukcji 
silnika, przeglądy będą się odbywały według stanu. Montaż 
i demontaż Aniela wymaga tylko 1,5 roboczogodziny przy 
użyciu zwykłych narz«:dzi. Do marca 1978 r. Arriel odbył 
13 OOO h prób, z · czego 3299 h w locie. Dostawa silników se
ryjny.eh rozpoczęła się w lipcu 1977 r. Do 1.1.1978 r. łączna 
liczba żamówionych silników wynosiła 363 sztuki. 

• Silnik Makila 
Makila jest następcą silników rodziny Turmo, których 

zbudowano do czerwca 1978 r. ponad 2000 sztuk. Próby 
hamowniane rozpoczęły się jesienią 1976 r., do II kwarta
łu 1978 r. silniki Makila już przeszły 996 h prób hamow
nianych, z czego 327 h w locie. Jednostkowe zużycie paliwa 
(0,294 kg/kWh) zmniejszono o 301/, w stosunku do porów
nywalnych silników, które dziś znajdują się w produkcji. 
Jego moc stariQwa wynosi 1324 kW. Silnik jest wyposa
żony w elektrbfflczny system sterowania (pozostałe silniki 
Turbomeca z hydromechanicznym systemem sterowania). 
Temperatura na wlocie do turbiny wynosi 1100°c, tak, iż 
możliwe jest podniesienie mocy chwilowej o 100 kW. 

• Silnik Astazou XX 
Kolejnym nowym turbinowym silnikiem śmigłowcowym 

opracowanym przez Turbomeca jest Astazou XX - roz
wijający moc awaryjną 990 kW przy bardzo niewielkim 
zużyciu paliwa, wynoszącym 0,320 kg/kWh, podczas gdy 
pierwsze Astazou zużywały min. 0,420 kg/kWh. Według 
zapowiedzi Turbomeca 20 seryjnych silników Astazou XX 
miało być dostarczone do końca 1976 r. 
Poozątlrowy okres międzyremontowy wynoszący 1500 · h 

ma wzrosnąć do 3000 h dla wytwornicy gazu i do 5000 
h dla sprężarki osiowej, systemu sterowania i przekładni. 

Wraz z Astazou , XX oprac,owuje się jego wersję rozwo
jową, oznaczoną Astazou XXB, której moc seryjna ma 
wzrosnąć do 1060 kW, moc startowa do 935 kW, a moc 
trwała ma wynosić 750 kW. Astazou XXB ma uzyskać 
certyfikat do końca 1979 r. Silnikiem tym jest szczególnie 
zainteresowany indyjski przemysł lotniczy, który zamierza 
w 1980 r. przystąpić do opracowania własnej konstrukcji 
śmigłowca dla zwalczania broni pancernej. Turbomeca 
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z uwagi na fakt, iż opracowanie i zbudowanie silnika trwa 
co najmniej o 2 lata dłużej niż płatowca (według Intera
vii odpowiednio 7 i 5 lat) właśnie z tego powodu tak 
wcześnie rozpoczął prace nad silnikiem. Rozmowy z In
diami są już daleko posunięte, indyjski licencjobiorca fran
cuskich śmigłowców (Hindustan Aeronautics Ltd. budują
cy latające dźwigi Aerospatiale Lama) już otrzymał ma
kietę silnika Astazou XXB. 

• Silniki odrzutowe 
Turbomeca produkuje dwa typy dwuprzepływowych sil

ników odrzutowych: Adour i Larzac 04 oraz przygotowuje 
się do produkcji kilku dwuprzepływowych odrzutowych 
silników rodziny Astafan. 

• Silnik Adour 
Adour jest wspólnym dziełem konstruktorów firm Rolls 

Royce oraz Turbomeca. Kooperanci wykonują po 500/o 
· (wartościowo) elementów tego silnika. W celu uniknięcia 

dublowania, każdy z kooperantów produkuje odrębne grupy 
elementów. Montaż odbywa się we Francji i W. Brytanii 
równolegle. Do końca 1977 r. kooperanci dostarczyli na 
rynek ponad 1100 silników Adour. Użytkownikami tych 
silników jest lotnictwo wojskowe wielu krajów, wyposa
żone w samoloty Jaguar oraz japońscy licencjobiorcy. 

Istnieją obecnie 3 odmiany silników Adour: odmiana 
podstawowa MK-102, w którą są wyposażone standardowe 
odmiany samolotu Jaguar (silniki z dopalaniem), odmiana 
bez dopalania napędzająca francuski morski samolot sztur
mowy Super Standard oraz angielski samolot szkolno-bo
jowy HS 1182 Hawk (Mk-151) oraz tzw. Adour Internatio
nal (Mk-804) przeznaczony dla eksportowych odmian Ja
guarów m.in. na życzenie lotnictwa wojskowego Ekwado
ru i Omanu (początek produkcji w 1976 r.). 
Ciąg rozwijany przez istniejące silniki Adour: 
a) bez dopalania Mk-102 i 804A (odmiana japońska) PO 

2275 daN Mk-151 i Mk-851 {silnik do Hawka) :-- .2312 daN 
i Mk-804 2340 daN, . . . 

b) z dopalaniem Mk-102 i•804 po 3250 daN i Mk. 804 
- 3560 daN. 

W związku z coraz wolniejszym tempem produkcji Ja
g-uarów wynikającym ze zmniejszenia się liczby zamówień, 
kooperujące firmy prowadzą obecnie prace rozwojowe nad 
nowymi silnikami Adour wykazującymi się znacznie więk
szym ciągiem i mniejszym zużyciem paliwa oraz stopniem 
zmniejszenia zredukowanym z 0,80 do 0,75. Jest to silnik 
oznaczony Dash 58, będący rozwojową odmianą eksporto
wego Adour 804. Ciąg z dopalaniem nowej odmiany ma 
wynosić 3800 daN. Francuzi i Anglicy zamierzają wyposa
żyć Jaguary od 1980 r. w silniki Dash 58, które w tym 
czasie powinny zejść z linii montażowych. . 

• Silnik Larzac 04 
Ten dwuprzepływowy silnik napędza samolot Alpha Jet. 

Jest on produkowany w kooperacji przez firmy francuskie 
(Turbomeca i SNECMA) oraz zachodnioniemieckie (Klock
ner-Humboldt-Deutz i Motoren und Turbinen Union). Po
nieważ strona francuska pokryła w 900/o koszty prac roz
wojowych, udział Francji w całkowitej wartości produkcji 
Larzaców wynosi 56,50/o, a strony zachodni.oniemieckiej 
43.50/o. Podział pracy przedstawia się następująco: SNEC
MA i MTU produkują przydzielone sobie elementy zespo
łów gorących, a Turbomeca (prowadzący konstruktor) 
i KHD - elementy zespołów zimnych. Montaż Larzaców 
odbywa się równolegle w RFN, Francji oraz Belgii. Cał
kowity program produkcji Larzaców przewiduje dostawę 
1200 kompletnych silników i 600 dalszych silników w po
staci elementów. 

Próby Larzaca, do chwili wyprodukowania seryjnego sil
ni.ka nr 1001, wynosiły 17 OOO h, z czego 5000 w locie. Sil
nik ma 8 modułów, które są wymieniane według stanu. 
Dzięki automatycznie sterowanej temperaturze na wejściu 
do turbiny, start jest możliwy natychmiast po uruchomie
niu silnika. 
Kooperujące firmy, rozpoczęły w październiku ubiegłego 

roku prace nad udoskonaleniem silnika, które mają być 
zakończone w końcu 1979 r. Celem tych prac jest zwięk
szenie temperatury na wlocie do turbiny, sprężu i ro~
szerzenie warunków użytkowania. 

Przewidywane tempo produkcji silników Larzac: . w po
łowie 1978 r. po 20 szt. miesięcznie, po 22 szt. od stycznia 
1979 r., po 28 szt. od grudnia przyszłego roku oraz po 
30 szt. miesięcznie od 1980 r. 

• Rodzina silników Astafan 
Turbomeca była pierwszą firmą w świecie, która zbu

dowała odrzutowy silnik dwuprzepływowy w 1951 r. (As
pin). W 1961 r. kolejnym silnikiem tego typu wyproduko
wanym przez zakład był Aubisque o ciągu 565 daN, któ-
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ry w swoim czasie napędzał szwedzkie szkolne samoloty 
Saab 105 (unowocześniony Saab 105 jest wyposażony w 
silnik JT85 firmy General Electric o ciągu 2220 daN). Trze
cim silnikiem tej klasy jest dwuprzepływowy Astafan, 
którego wytwornica gazu wzięta jest od turbinowego sil
nika śmigłowcowego Astazou. Astafan wyposażony jest w 
wentylator o zmiennym skoku. Oznacza się on stosunkowo 
dużym ciągiem jak na tę klasę samolotów, małą masą i nie
wielkim użyciem paliwa. Natomiast jego zasadniczą wadą 
jest bardzo wysoki stopień zmieszania, który wynosi 7 (dla 
porównania Adour ma stopień zmieszania 0,8 a Larzac -
1,13), co stawia pod znakiem zapytania jego przydatność 
jako zespołu napędowego samolotów szkolno-bojowych. 

Astafan został eblatany w 1969 r. (z wytwornicą gazu od 
Astazou XVIII), ma chłodzoną turbinę. Próby w locie roz
poczęły się w 1971 r. na samolocie Hawk Commander. 

Astafan IV (z·, wytwornicą gazu od Astazou XX) od 
1976 r. jest zainstalowany na samolocie Aero Commander, 
na którym już wylatał setki godzin i w tym samym roku 
uzyskał certyfikat. W odróżnieniu do Astafana III naj
nowszy silnik tej rodziny ma trzystopniową sprężarkę wy
sokiego ciśnienia. Łącznie opracowano 7 odmian silników 
Astafan, z których trzy odmiany są obecnie dopracowy
wane: Astafan II)'. o ciągu startowym 775 daN, Astafan 
TV - 1128 daN oraz najnowszy Astafan IIG przeznaczony 
dla francuskiego lekkiego samolotu szkolno-bojowego Fouga 
90 o ciągu 710 daN. 

Silniki rodziny Astafan wykazują znacznie niższy po
ziom hałasu niż wynosi limit przewidziany przez przepisy 
FAR-36, co z uwagi na coraz ostrzejsze normy dotyczą
ce ochrony środowiska stanowić powinno dla Turbomeca 
poważny argument reklamowy. 

Jak dotychczas Turbomeca jeszcze nie przystąpiła na
wet do przedseryjnej produkcji silników rodziny Astafan. 

• Nowe projekty silnik6w Turbomeca 
W celu zlikwidowania skutków recesji i przewidywanego 

spadku wartości sprzedaży, spowodowanego ro.in. kończą
cymi się dostawami Adourów (wpływy ze sprzedaży Lerza
ców wyniosą tylko ok. jednej czw:;irtej sum uzyskanych 
z produkcji Adourów) Turbomeca zamierza znacznie roz
szerzyć profil swej produkcji, zróżnicować go, uzdrowić 
serwis posprzedażny oraz rozszerzyć kooperację z zag"ranicą. 

Oto najważniejsze projekty opracowywane przez Turbo
meca we własnym zakresie jak też w kooperacji między
narodowej: 

- RTM 321 opracowywany wraz z Rolls-Royce projekt 
silnika śmiitłowcowego w klasie mocy 1400-1500. kW, w 
który ma być wyposażony następca śmigłowca Sikorsky 
Sea King. 

- HAC/PAH-2, silnik śmigłowcowy dla przyszłego za
chodnioniemiecko-francuskiego śmigłowca do zwalczania 
broni pancernej. jest opracow:vwany łącznie przez Turbo
meca i MTU. Silnik ten ma osiae-ać moc ok. 750 kW (śmi
g-łowiec orzeciwczołJ?owy ma być wsoólnvm dziełem fran
cuskiej Aerospatiale i iachodnioniPmieckiej MBB). 

- TM-307 (309) to snrężarka projektowana w koopera
cii z Hyperbar-DieseL przeznaczona dla trakcyjnych 
,:ilników wysokopreżnvch. Sorężarka ta zawiera niektó
rP rozwiązania stosowane w silnikach lotniczych. np. 
dooalanie. Dzięki nowPj konstrukcji zastosowanie TM-307 
podnosi moc w silniku Vl:l Poyaud-520 z 182 kW do 912 kW. 

- AST-600 Turbodvne jest pomocniczym zesoołem na
pędowym (APU) zbudow::u,ym na bazie Astazou III w ko
operacji z firmą ABG nrzeznaczonym dla średnich samolo
tów do użytkowania tak na ziPmi. jak w locie. Ma on do
starczać ener1tię elektryczną . hydrauliczną i sprężać po
wietrze dla klimatvzacji kabin. Turbomeca znacznie roz
szerza również i.akres produkcji lPkkich silników. poci
sków i latających celów a w najbliższym czasie zamierza 
oowiekszyć udział stacjonarnych silników turbinowych w 
całkowitej produkcji z 8 do 150/o. 

- Turmo XIl - kolejowy silnik trakcyjny o mocy 
1200 kW jest nasteocą Turmo rrr F. użytkowanego przez 
koleje Stanów Zjednoczonych, Francji oraz Iranu. 4 pro
totypowe Turmo XII z dobrym wynikiem nrzeszły próby 
podczas mroźnej zimy w 1977 r . w Stanach Zjednoczonych. 

Sprawa serwisu posprzedażnego 

Dobrze zorganizowany serwis posprzedażny stanowi je
den z tych czynników, który w dużym stopniu decyduje 
o rynkowym sukcesie przedsiebiorstwa. Jego brak znie
chęca odbiorców do zakupu danego towaru. Towar prze
staje być atrakcyjny, a sprzedaż może zmniejszyć się tak 
bardzo, iż producent wypada z rynku. W krańcowym 
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Rys. 2. Zakłady Turbomeca w Tarnos 

przypadku przedsiębiorstwo staje u progu bankruc
twa, jeżeli jest firmą o monokulturze wytwórczości. To 
stwierdzenie potwierdza przykład znanej firmy silniko
wej Franklin. Brak należytego serwisu posprzedażnego spo
wodował, iż Franklin musiał zrezygnować z produkcji sil
ników lotniczych, mając bowiem przez długi czas zapew
nione bardzo poważne dostawy silników lotniczych dla 
wojska USA, zaniedbał dziedzinę serwisu i obsługi posprze
dażnej. Z chwilą kiedy władze wojskowe USA przestały 
kupować u Franklina, firma nie potrafiła utrzymać się na 
światowych rynkach zbytu, zwłaszcza, iż napotkała na 
groźną konkurencję firm Continental i Lycoming. Ta ostat
nia dysponuje obecnie na obu półkulach ok. 800 placówka
mi serwisowymi i składami konsygnacyjnymi, co jej ułatwi
ło uzyskanie hegemonii w branży tłokowych silników lot
niczych. 

W swoim czasie, jak podają czasopisma fachowe, a ro.in. 
Aviatión Magazine, brak należytego serwisu ze strony 
Turbomeca spowodował wiele ostrych słów krytyki, któ
rych nie oszczędzono firmie z Bordes. Obecnie sytuacja w 
tej dziedzinie zmieniła się w sposób zasadniczy i Turbome
ca zaczęła traktować ten wycinek działalności techniczno
-ekonomicznej jako żywotną sprawę. 

W 1978 r. w dziele serwisu posprzedażnego w firmie 
Turbomeca zatrudnionych jest ponad 100 osób, z czego 
piętnaście stanowisk znajduje się poza granicami Francji. 
W kraju zaś 25 specjalistów opracowuje dokumentację 
techniczną każdego z typów silników, a 20 techników, 
z chwilą wejścia na rynek nowego silnika, ma już przygo
towane instrukcje obsługi oraz podręczniki dotyczące waż
niejszych sposobów ich remontu we własnym zakresie. 

Jak podaje wymienione czasopismo dążenie Turbomeca 
do poprawy niedostatecznego serwisu posprzedażnego za
częło owocować i jako przykład przytacza opinię amery
kańskiego przewoźnika lotniczego Presidential Airways, że 
doskonała obsługa silników Bastan VI, w które wyposa
.żone są nabyte we Francji samoloty Nord 262, przyczyni
ła się do nabrania zaufania do serwisu posprzedażnego 
świadczonego przez Turbomeca i do zakupienia śmigłow
ców Gazelle i Dauphin, napędzanych przez silniki tej fir
my. 
Należy zatem sądzić, iż po pewnym okresie marazmu, 

który wykazywał francuski producent lekkich silników 

turbinowych, nastąpiła w tej dziedzinie poprawa, i że no
wo zorganizowany serwis posprzedażny będzie jeszcze jed
nym czynnikiem, który w okresie recesji może przyczynić 
się do uzyskania przynajmniej tej samej wartości sprze
daży, jaką Turbomeca wykazywała w czasie dobrej ko
niunktury. 

Międzynarodowa kooperacja produkcyjna 

Bardzo poważnym czynnikiem, który powinien pomóc 
firmie Turbomeca w likwidowaniu skutków recesji, uzyska
niu prowadzenia sprzedażnego na zagranicznych rynkach 
i, w niektórych wypadkach, w zwalczaniu na tych rynkach 
konkurencji jest zakładanie filii za granicą, rozwój ko-::p~
racji międzynarodowej i sprzedaży licencji. 

Jak już było wyże-j powiedziane - na zasadzie zakupio
nych licencji zagraniczne przedsiębiorstwa zbudowały ok. 
14 OOO silników Turbomeca, a mianowicie: w Indiach -
Artouste III, w Rumunii Turmo IV, w Hiszpanii i USA 

Marbore, w Japonii -Adour. Ostatnio Turbomeca zwró
ciła specjalną uwagę na kraje Dalekiego Wschodu . (Filipi
ny) i Południową Amerykę, gdzie założyła nową filię Tur
bomeca de Brasil, mającą produkować silniki do śmigłow
ców Dauphin i Lama. Równocześnie mówi się o powołaniu 
do życia kolejnej filii w Argentynie, gdyż w tym kraju 
istnieje duże zapotrzebowanie na turbinowe silniki śmi
głowe dla przeciwpartyzanckich samolotów Pucara. Mówi 
się równie.z o nawiązaniu współpracy przez Turbomeca 
z innymi krajami, ro.in. z państwami naszego bloku. 

Tak pokrótce przedstawiają się środki przedsięwzięte 
przez Turbomeca, mające na celu zwalczanie skutków re
cesji gospodarczej. Czy będą one efektywne? Teoretycznie 
tak, ale istnieje jeszcze wiele czynników, które mogą je 
zniweczyć. Do takich bylibyśmy skłonni zaliczyć wzrastają
cą konkurencyjność firm amerykańskich, które po ząkoń
czeniu wojny w Wietnamie dysponują wolnymi mocami 
produkcyjnymi. Co więcej, qiektóre z nich wprowadziły 
na rynek lub dopiero wprowadzają nowe silniki o bardzo 
wysokich osiągach i doskonałych parametrach (np. Lyco
ming 101 LTS i LTP), przy czym są to silniki tańsze od 
produkowanych przez firmę francuską. Następnie można 
wymienić konkurenta silnika Makila. Jest nim amerykań
ski T-700, którego pierwsza seria ma wynieść ok. 4000 szt., 
wskutek czego koszt prac rozwojowych będzie stosunkowo 
mało obciążał pojedynczy silnik {ze względu na ich dużą 
liczbę). Natomiast seria Makili będzie znacznie krótsza 
(może do 500 sztuk). W silnikach odrzutowych Turbomeca 
napotka lepsze - Garrett 731 a w klasie silników dla sa
molotów szkolno-bojowych i bojowych - Gener~l Electric 
JT85-21. Podobne przykłady można mnożyć bez trudu. 

Wydaje się, iż jeszcze jeden czynnik może wpłynąć na 
osłabienie pozycji Turbomeca. Mamy na względzie fakt, iż 
założyciel i właściciel firmy p. J. Szydłowski, który do
tychczas jest spiritus movens całego przedsiębiorstwa, 
wspaniałym technikiem-konstruktorem, organizatorem 
i menadżerem, opuści swoje przedsiębiorstwo z powodu 
sędziwego wieku. Czy znajdzie się godny jego następca, 
który by łączył w sobie wszystkie cechy wielkiego 
przedsiębiorcy i konstruktora jakim jest p. Szydłowski? 

Ze wszystkich wymienionych powodów trudno jest prze
widzieć, jak w najblizszy.ch czasach będzie się przedsta
wiała sytuacja Turbomeca. Wydaje się, iż będzie można 
uważać za duży sukces, jeżeli potrafi ona zachować tę po
zycję, którą dziś zajmuje w świecie. 

Realizacja programów kosmicznych krajów zachodniej Europy 

Na zebraniu rady ESA (Europe Space Association) w 
kwietniu 1978' r. podjęto decyzję wznowienia prac nad wie
l-0ma europejskimi programami kosmicznymi, które cza
sowo były zawieszone. Postanowiono mianowicie przydzielić 
fundusze na seryjną budowę pięciu rakiet nośnych Ariane 
i kontynuować rozwój doświadczalnego satelity telewizyj
nego H-Sat. Ma być również opracowany satelita do obser
wacji Ziemi SPOT. ;RFN zamierza budować własnego sate
litę telewizyjnego i zleciła już w związku z tym firmie 
ERNO Raumfahrtte.chnik (subsydiowanej przez VFW-Fok
ker) opracowanie do niego założeń. Mimo to RFN ma po
kryć 319/e kosztów rozwoju europejskiego satelity łączno
ściowego ECS. 

Satelita łącznościowy ECS będzie budowany pod kierow
nictwem Space Division firmy BAC, podobnie jak sate-
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lita rezerwowy. Satelita ECS ma być wystrzelony za po
mocą rakiety Ariane w 1981 r. W latach 80 będą ipotrzebne 
jeszcze dalsze dwa allbo trzy satelity tego typu. Oprócz tego 
BAC ma zbudować dwa satelity Marots B, z których pierw
szy będzie umieszczony na or.bicie w 1980 r. 

Poza tym podpisane zostało porozumienie między ESA 
a indyjską organizacją badań kosmicmych, zmierzające do 
udoskonalenia współpracy między obu organizacjami. 
Współpraca ta dotyczy satelitów, rakiet sondujących !I. balo
nów do badań kosmicznych. Na początku 1980 r. europejska 
rakieta nośna Ariane ma być uzyta do wystrzelenia indyj
skieg-0 doświadczalne.go satelity łącznościowego APPLE. 

W.K. 
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CIEKA WE KONSTRUKCJE 

.Silniki do odrzutowych samolotów pasażerskich 
lat osiemdziesiątych (I) 

Mgr inż. WALERIAN KORDZl:iq,SKI 

W latach osiemdziesiątych wiele spośród eksploatowanych 
obecnie typów samolotów pasażerskich trzeba będzie zastą
pić samolotami nowej generacji. Wymagać to będzie zasto
sowani,1 do nich napędu nowych typów silników. W pierw
szej części artykułu przedstawiono tendencje rozwoju współ
czesnych silników dwuprzepływowych przeznaczonych do 
poddźwiękowych samolotów pasażerskich na krótkie, śred
nie i długie trasy, podkreślając korzyści wynikające ze sto
sowania dużego stosunku natężeń przepływu, modułowej 
budowy silnika . i środków diagnostycznych pozw;1lających 
na ocenę stanu technicznego silnika. 

Współcześnie eksploatowane odrzutowe samoloty pasa-: 
żerskie to prawie wyłącznie samoloty poddźwiękowe na 
krótkie, średnie i długie trasy zabierające na pokład od 
ok .. 80 do prawie 500 pasażerów. Samoloty na linie lokalne 
w ogromnej większości mają napęd śmigłowy i można 
przewidywać, że w najbliższej przyszłości samoloty odrzu
towe nie znajdą ze względów ekonomicznych szerszego za
stosowania na tych liniach - sprzedaż samolotów VWF-614 
i Corvette nie robi postępów, jedynie w ZSRR w dosyć du
żych ilościach użytkowane są samoloty Jak-40. Warto tu 
zauważyć, że istnie)e nawet koncepcja wprowadzenia na 
długie trasy samolotów śmigłowych - ze specjalnymi śmi
głami z rodzaju „Prop-fan", zapewniającymi dużą spraw- · 
ność napędu przy prędkościach lotu 400-1000 km/h. Rów
nież odrzutowe samoloty STOL na krótkie trasy w latach 
osiemdziesiątych prawdopodobnie · nie wejdą jeszcze do 

· eksploatacji. Obecnie użytkowane są tylko dwa typy nad
dźwiękowych samolotów pasażerskich, Concorde i Tu-144, 
przy czym Concorde lata już na kilku trasach. Samolotów 
naddźwiękowych nowej generacji, o większej prędkości 
i większej liczbie miejsc, nie należy oczekiwać wcześniej niż 
w latach dziewięćdziesiątych. 

W latach osiemdziesiątych wiele z eksploatowanych obec
nie · samolotów, takich jak Boeing 707, McDonnell Douglas 
. nc.:.s, wcześniejsze wersje Boeing 727, McDonnell Douglas 
DC-9, HS Trident i BAC 1-11 ma być zastąpionych samo
lotami nowej •. generacji. Same tylko Stany Zjednoczone 
będą potrzebować ok. 2000 nowych samolotów . . Samol_oty 
następnej generacji projektowane są przez firmy Boemg, 
McDonnell Douglas, Lockheed, BAe, Aerospatiale, Dassault
-Breuget, Airbus Industrie, ECAS (European Civil Aircraft 
Study) i in. 

W związku z powyższymi uwagami w .artykule omówiono 
jedynie siiniki do konwencjonalnych samolotów pasażer
skich na krótkie, średnie i długie trasy przewidywanych 
do eksploatacji w latach osiemdziesiątych. 

Tendencje w budowie silników do samolotów pasażerskich 

Jak wiadomo, do nowych odrzutowych, poddźwiękowych 
samolotów pasażerskich budowane są obecnie wyłącznie 
silniki dwuprzepływowe. Obok niezawadności · i odpowied
niej trwałości międzynaprawczej stawia się przed nimi 
następujące podstawowe wymagania: 

- małe jednostkowe zużycie paliwa przy możliwie małej 
masie jednostkowej silnika, 

- prostota obsługi, łatwość zespołów silnika, 
- niski poziom wytwarzanego przez silnik hałasu i mała 

zawartość szkodliwych związków w gazach wylotowych. 
Spełnienie tych warunków ułatwia stosowanie: 

- dużych stosunków natężeń przepływu, 
- układu trójwałowego, 
- modułowej budowy silnika z dużą liczbą wzierników 

i urządzeniami diagnostycznymi, 
- doskonalszych rozwiązań zespołów silnika. 
Wprowadzone w końcu lat pięćdziesiątych do napędu 

samolotów paśażerskich pierwsze silniki dwuprzepływowe 
Rolls-Royce Conway RCo. 10 i 12 miały bardzo mały sto
sunek natężeń przepływu - 0,3:1 (należy jednak pamię
tać, że były one przeznaczone przede wszystkim do napędu 
bombowców Handley Page Victor i musiały . się mieścić 
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w ich skrzydłach), a nowsze _wersje tych silników, RCo-42 
i RCo-43 - 0,6:1. Zastosowane nieco później amerykań
skie silniki General Electrie CJ805-23 oraz Pratt Whitney 
JT3D i JT4D miały już większe stosunki natężeń prze
pływu - 1,3:1 do 1,5:1. W eksploatowanych od połowy 
lat sześćdziesiątych silnikach Rolls-Royce Spey · i Pratt 
Whitney JT8 oraz Sołowiew D-30 i Kuzniecow NK-8 za 
optymalną wartość stosunku natężeń przepływu uznano 
1:1, natomiast stosunki natężeń przepływu niektórych sil
ników budowanych od początku lat siedemdziesiątych 
General Electric CF6-6 - przekraczają wartość 6:1. 

W przypadku silników do samolotów pasażerskich duże 
stosunki natężeń przepływu są korzystne zarówno ze wzglę
du na jednostkowe zużycie paliwa, jak i na poziom wy
twarzanego przez silnik hałasu oraz ilości szkodliwych 
związków chemicznych w . gazach wylotowych. Istnieją jed
nak pewne czynniki, które ograniczają możliwości zwięk
szania stosunku natężeń przepływu. Chódzi o to, że wzro
stowi stosunku natężeń przepływu powinien towarzyszyć 
wzrost sprężu i . temperatury przed turbiną, gdyż w ten 
sposób uzyskuje się przy stałym ciągu jednostkowym (cią
gu przypadającym na jednostkę natężenia przepływu po
wietrza) · zmniejszenie jednostkowego zużycia paliwa. 
Upraszczając można powiedzieć, że podwyższanie tempera
tury · przed turbiną pozwala na utrzymanie stałego ciągu 
jednostkowego - mimo zwiększania stosunku natężeń prze
pływu - natomiast zwiększanie sprężu powoduje spadek 
jednonstkowego zużycia paliwa; w wyniku tego dla więk
szego stosunku natężeń prżępływu można uzyskać mniej
sze jednostkowe zttżycie paliwa; ponieważ w miarę zwięk
szania stosunku natężeń przepływu wzrost jednostkowego 
zużycia paliwa wskutek podwyższania; temperatury przed 
turbiną staje się coraz mniejszy i łatwiej go skompenso
wać przez zwiększenie sprężu. Odpowiedni dobór dla da
nego stosunku natężeń przepływu temperatury przed tur
biną i sprężu pozwala na uzyskanie wymaganego kompro
misó między ciągiem jednostkowym a jednostkowym zu
życiem paliwa. Należy tu przypomnieć, że ciąg jednostko- ·· 
wy ma również poważny wpływ na ekonomię eksploatacji . 
samolotów pasażerskich ze względu na · masę silnika i wy-

Rys. 1. Pierwszy wprowadzony do eksploatacji sllnik dwuprzepły
wowy Rolls-Royce Conway RCo.10 o ciągu '1550 daN i stosunku 
natężeń przBplywu 0,3:1 

Rys. 2. Jeden z pierwszych amerykańskich silników dwuprzepły
wowych Pratt Whitney JT3D-1 o ciągu 'lll50 daN i stosunku natę:!:eń 
pr:zepływu 1.4:1 
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Rys. 3. Silnik dwuprzepływowy pierwszej generącji General Elec
tric CJ'805-2-"l „ ciągu 6670 daN i - stosunku natę:l:eń przepływu 1,5:1. 
jedyny w tej klasie ciągu z wentylatorem zabudowanym z tylu 

Rys. 4. Współczesny silnik dwuprzepływowy Roll-s-Hoyee RB211-22D 
o ciągu 18 300 daN i stosunku natę:l:eń przepływu 5:l,. p!er wszi, sllmk 
o.. układzie trójwalowym 

miary gondol silnikowych - a tym samym ich opory aero
dynamiczne · - oraz szkodliwe wzajemne oddziaływanie 
dużych ilości powietrza zasysanego przez silniki i elemen
ty samolotu. 
Małe stosunki natężeń przepływu pierwszych silników 

dwuprzepływowych były wynikiem ówczesnego poziomu 
techniki budowy silników turbinowych, który nie pozwalał 
na stosowanie dużych sprężów i wysokich temperatur 
przed turbiną (spręże nie przekraczały wówczas 15:1, a tem
peratury przed turbiną - ok. l000°C). Oczywiście, nie bez 
znaczenia były też takie czynniki, jak problemy związane 
z dużymi prędkościami obwodowymi wentylatora, koniecz
ność rozbudOWY turbiny napędzającej wentylator oraz 
względy czysto konstrukcyjne. Z tych też powodów rów
nież silniki o stosunkach natężeń przepływu przekraczają
cych 1:1 (CJ805-23, JT3D, JT4D) nie mogły wówczas sta
nowić optymalnego napędu samolotów pasażerskich. Po
stęp jaki dokonał się w drugiej połowie lat sześćdziesią
tych w budowie silników turbinowych, a szczególnie w za
kresie WYsokoobciążonych stopni sprężarkowych i turbi
nowych oraz chłodzenia łopatek turbin umożliwił stoso
wanie bardzo dużych sprężów przy umiarkowanej ilości 
stopni sprężarkowych oraz wysokich temperatur przed tur
biną, a także dużych prędkości obwodowych końców ło
patek wentylatora i stosunkowo · małej ilości stopni tur
biny niskiego ciśnienia. Dzięki temu wprowadzone do 
eksploatacji na przełomie lat sześćdziesiątych i siedem
dziesiątych duże silniki o ciągu 18 000--20 OOO daN mają 
stosunki natężeń przepływu ponad 5:1 (silnik do General 
Electric TF39 napędu wojskowego samolotu transporto
wego - nawet 8:1) przy sprężach znacznie przekraczają
cych 20: 1 i temiperart'ura-ch przed turbiną dochodzących do 
1300°C, Obecnie spręże tego typu silników osiągają war
tość 30:1, a temperatury przed turbiną - 1400°C. Jednost
kowe zużycie paliwa tych silników jest o ok. 250/o mniejsze 
od zużycia paliwa silników poprzedniej generacji (Spey, 
JT8D). 
Duże stosunki natężeń przepływu ułatwiaj!\ spełnienie 

przepisów FAR Part 36 i ICAO Annex 16, dotyczących na
tężenia hałasu WYtwarzanego przez silniki samolotów cy
wilnych. Im większy stosunek natężeń przepływu, tym 
mniejsza prędkość gazów na wylocie z dyszy kanału we
wnętrznego i mniejsze natężenie przepływu czynnika przez 
kanał wewnętrzny, a tym samym niższy poziom hałasu 
powstającego w tej części silnika. Większe jest również 
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tłumiące oddziaływanie strumienia zewnętrznego otaczają
cego strumień wewnętrzny. Zwiększa się natomiast ze 
wzrostem stosunku natężeń przepływu intensywność ha
łasu wytwarzanego przez wentylator, który jednak jest 
łatwiejszy do wytłumienia - stosuje się w tym celu- wen
tylatory jednostopniowe bez kierownicy wlotowej oraz 
dźwiękochłonne wykładziny w kanale wlotowym i wylo
towym wentylatora. Duże stosunki natężeń przepływu ko
rzystne są również ze względu na mniejsze zanieczyszcza
nie przez silnik środowiska produktami spalania - dzięki 
zmniejszonemu zużyciu paliwa. 

Na początku lat siedemdziesiątych firma Rolls-Royce 
rozpoczęła produkcję pierwszego silnika trójwałowego 
RB.211 o ciągu ok. 18 OOO daN. Układ trójwałowy silników 
dwuprzepływowych ma wiele cennych zalet: ułatwia roz
wiązanie problemu zapasu statecznej pracy sprężarki; za
pewnia większą sprawność sprężarki w zakresie mniejszych 
prędkości obrotowych, zmniejszając w ten sposób zużycie 
paliwa, i pozwala na zmniejszenie prędkości obrotowej 
wentylatora w czasie podchodzenia do lądowania - sto
suje się w tym celu dyszę wylotową kanału wewnętrznego 
o zmiennym przekroju - a tym samym na obniżenie po
ziomu hałasu wytwarzanego przez wentylator. Z drugiej 
Jednak strony układ taki oznacza poważne zwiększenie 
złożoności konstrukcji silnika wskutek większej liczby wę
złów łożyskowych, utrudniając zapewnienie odpowiedniej 
niezawodności i trwałości silnika. Dlatego układ trójwa 
łowy opłaca się stosować tylko do silników o dużym ciągu, 
dla których wynikające z niego zyski mogą być znaczące, 
a także wówczas, gdy w układzie dwuwałowym nie można 
rozwiązać problemu zapasu statecznej pracy bez nadmier
nej ilości stopni sprężarkowych i daleko posuniętej me
chanizacji sprężarki. Warto przy tym zauważyć, że takie 
przodujące wytwórnie silnikowe jak Pratt Whitney i Ge
neral Electric nie zastosowały dotychczas w swych silni
kach układu trójwałowego. 

Wszystkie nowoczesne silniki do napędu samolotów pa
sażerskich mają budowę modułową. Jak wiadomo, polega 
on na podziale silnika na grupy konstrukcyjne - odpo
wiadające na ogół głównym zespołom silnika, jak wenty
lator, sprężarka, komora spalania, turbiny i skrzynka na
pędów - z których każda może być w razie uszkodzenia 
zastąpiona nową bez potrzeby demontowania innych grup. 
Wymiana modułów odbywa się na samolocie - bez wy
budowywania silnika - przy czym dzięki dużej dokład
ności ich wykonania nie jest konieczne „zestrajanie" no
wego modułu z pozostałymi. Tak więc modułowa budowa 
czyni zbędnym oddawanie uszkodzonego silnika do za
kładu naprawczego, skracając w ten sposób do minimum 
okres wyłączenia go z eksploatacji. 

Obecnie coraz większe znaczenie przywiązuje się do moż
liwości określania stanu technicznego silnika za pomocą 
różnego -rodzaju środków diagnostycznych, gdyż można 
wówczas uniknąć konieczności określania trwałości mię
dzynaprawczej - silnik oddaje się do remontu wówczas, 
gdy wymaga tego jego stan techniczny. Do diagnostyki 
nowoczesnych silników służą poza takimi już powszechnie 
stosowanymi urządzeniami jak monitory drgań i czujniki 
opiłków w oleju, urządzenia do kontroli ultradźwiękowej, 
radioizotopowej i prądami wirowymi oraz wzierniki, umoż
liwiające wgląd do kanału przepływowego za pomocą świa
tłowodów, np. silniki Pratt Whitney JT9D mają 21 wzier
ników, które pozwalają na kontrolę łopatek wszystkich 
stopni sprężarkowych i turbinowych oraz komory spalania. 
Oddzielną grupę urządzeń stanowią systemy do ciągłego 
pomiaru i rejestracji głównych parametrów obiegu ciepl
nego silnika (spręż wentylatora i sprężarki, temperatura 
za sprężarką, temperatura przed turbiną i między tur
binami),. temperaiury łożysk itp., co pozwala na analizę 
stanu technicznego silnika i lokalizację jego ewentualnych 
uszkodzeń. Analiza dokonywana jest na podstawie odchy
łek parametrów od ich wartości wyjściowych lub na pod
stawie określanych, w przypadku bardziej nowoczesnych 
systemów szybkości czy nawet przyspieszeń zmian war
tości parametrów w funkcji czasu eksploatacji. Analiza 
przeprowadzana jest okresowo w bazie lub na bieżąco 
przez komputer pokładowy. 

W budowie poszczególnych zespołów silnika obserwować 
można ciągły postęp, w szczególności w zakresie ich aero
dynamiki i gazodynamiki. W dziedzinie . wentylatorów 
i sprężarek dąży się do zwiększenia ich sprawności i zapasu 
statecznej pracy przy możliwie malej ilości stopni (w przy
padku · wentylatorów - tylko jeden stopień), w związku 
z czym konieczne jest stosowanie stopni przydźwiękowych 
o dużych liczbach Macha i sprężu dochodzącym do 1,7:1. 
Służą temu coraz doskonalsze metody projektowania i ba
dania sprężarek, a także nowe metody technologiczne (do-
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kładność wykonania) oraz osiągnięcia w zakresie wytrzy
małości, pozwalające na zwiększanie prędkości obwodowych. 
Doskonali się również środki mechanizacji sprężarek - po
za przestawialnymi łopatkami kierowniczymi i zwykłymi 
zaworami upustowymi zaczyna stosować się między sprę
żarką niskiego i wysokiego ciśnienia samoczynne zawory 
otwierające się przy mniejszych prędkościach obrotowych 
pod wpływem różnicy ciśnień w kanale zewnętrznym i we
wnętrznym silnika. 

W dziedzinie turbin najwięcej uwagi poświęca się efek
tywności metod chłodzenia łopatek wirnikowych; chodzi 
tu o uzyskiwanie wysokiego stopnia chłodzenia przy możli
wie małym zapotrzebowaniu powietrza chłodzącego. Należy 
bowiem pamiętać, że w związku ze stosowaniem bardzo 
wysokich temperatur przed turbiną zachodzi często ko
nieczność chłodzenia łopatek wirnikowych dwóch stopni 
turbinowych, co znacznie zwiększa pobór powietrza ze· 
sprężarki, obniżając osiągi silnika. Stosowane obecnie udo
skonalone metody chłodzenia łopetek filmem powietrznym 
pozwalają na obniżenie temperatury łopatek o ok. 300°C 
w porównaniu z ok. 150°C w przypadku konwencjonalnego 
chłodzenia konwekcyjnego. W przyszłości jednak konieczne 
będzie dalsze zwiększenie efektywności chłodzenia, co wy
magać będzie wprowadzenia chłodzenia transpiracyjnego. 
Nie mniej ważne są tu prace nad nowymi materiałmi na 
łopatki turbin (np. monokryształy). Badania w zakresie 
gazodynamiki stopni turbinowych zmierzają do zwiększenia 
pracy ze stopnia bez zmniejszenia jego sprawności. Stopnie 
naddźwiękowe i metody profilowania łopatek według za
sady zmiennej cyrkulacji pozwalają na ograniczenie ilości 
stopni turbinowych, co jest szczególnie ważne w przypadku 
turbiny niskiego ciśnienia - napędzającej wentylator -
gdyż ułatwia stosowanie dużych stosunków natężeń prze
pływu. 

Prowadzone w ostatnich latach prace w dziedzinie ko
mór spalania mają na celu przede wszystkim zmniejsze
nie w gazach wylotowych ilości szkodliwych związków 
chemicznych i nie spalonych węglowodorów, aby było 
możliwe spełnienie amerykańskich wymagań EPA (Environ
metal Protection Agency). Poprawiono znacznie warunki 

wymieszania paliwa z powietrzem przez udoskonalenie ae
rodynamiki wlotowej części komory żarowej i warunki roz
pylenia paliwa oraz zubożono mieszankę w strefie spala
nia; doskonali się komory spalania ze wstępnym wymie
szaniem i odparowaniem paliwa. Dąży się poza tym do 
zmniejszenia strat ciśnienia w komorze i poprawienia roz
kładu temperatury na jej wylocie (wpływającego na trwa
łość „gorących" zespołów silnika). 

Wymagania stawiane silnikom do samolotów pasażerskich 
pod względem niezawodności i trwałości oraz wysokie 
obciążenia zespołów silnika (związane z dużym sprężem, 
wysoką temperaturą przed turbiną i dużymi prędkościami 
obrotowymi zespołów wirujących) sprawiają, że układy 
zasilania i sterowania tych silników muszą być wysoce 
precyzyjnymi i złożonymi systemami zapewniającymi bar
dzo dużą dokładność sterowania silnikiem zgodnie z za
łożonym programem i ustalonymi ograniczeniami. Jest rze
czą charakterystyczną, że mimo poważnego postępu jaki 
zaznaczył się w ostatnich latach w niezawodności lotni
czych urządzeń elektronicznych, w silnikach samolotów pa
sażerskich - również w przygotowywanych dopiero do 
eksploatacji - w dalszym ciągu stosuje się układy typu 
hydromechanicznego, zaopatrzone jedynie w pewne ele
menty elektroniczne, jak ograniczniki temperatury i pręd
kości obrotowych zespołów wirujących (elektroniczne są, 
również systemy do ciągłej kontroli pracy silnika). Warto 
jeszcze zwrócić uwagę na dwie cechy współczesnych sil
ników: 

- możliwości utrzymywania stałej mocy startowej w 
zakresie temperatury otoczenia do ok. +30° C, a nawet -
jak w przypadku silnika Pratt Whitney JT9D-7R - do 
ponad +40°C (uzyskuje się to przez automatyczne zwięk
szanie prędkości obrotowej w miarę wzrostu temperatury 
otoczenia); 

- stosowanie rezerwy mocy startowej (tzw. APR -
Auxiliary Power Reserve), wynoszącej do 100/o mocy star
towej i włączanej automatycznie w sytuacjach awaryjnych 
(np. uszkodzenie czy spadek ciągu jednego z silników). 

Obie te właścfwości silnika znacznie zwiększają bez
pieczeństwo eksploatacji samolotu. 

=============================NOWOŚCI TECHNICZNE 

Nowy sposób zamocowania 
wirnika śmigłowca 

Jak wiadomo, pulsacja siły nośnej na łopatach wirnika 
śmigłowca w locie po~iomym (wywołana zmianą względnej 
prędkości łopat w funkcji kąta obrotu wirnika), obciążenie 
wirnika masą śmigłowca, podmuchy i turbulencja powie
trza wzbudzają drgania wirnika, które przenoszą się na 
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kadłub śmigłowca. Drgania te są szczególnie intensywne 
w przypadku wirnika dwułopatowego. Wśród licznych spo
sobów zapobiegania przenoszeniu się drgań 111a kadłub na 
uwagę zasługuje rozwiązanie zastosowane przez firmę Bell 
w nowych śmigłowcach z rodziny JetRanger - LongRan
ger I i LongRanger II - i nazwane Nodamatic. Zasada 
urządzenia polega na połączeniu wirnika z kadłubem za po
średnictwem sprężystego zawieszenia, którego drgania są 
przesunięte w fazie o 180° w stosunku do drgań wirnika, 
co uzyskuje się przez zamocowanie uchwytów kadłuba 
w węzłach drgań zawieszenia (rys.). Urządzenie Nodamatic 
znacznie zwiększa komfort lotu, co szczególnie daje się od
czuć na dłuższych trasach. 

W.K. 

Ostatni satelita z serii Intelsat IV A 
31 marca 1978 r. został umieszczony na stacjonarnej orbi

cie szósty i ostatni satelita łącznościowy z serii Intelsat 
IV A. Pierwszy satelita następnej generacji satelitów łącz
nościowych - Intelsat V - jest budowany przez firmę 
Ford Aerospace and Communications i ma być wystrzelony 
w 1979+1980 r. 

Badanie przez NASA zagadnień 
korkociągu 

W.K. 

Ponieważ ześlizg na skrzydło i korkociąg w dalszym cią
gu stanowią jedną z poważniejszych przyczyn wypadków 
lotniczych, NASA w poszukiwaniu sposobów zwiększenia 
bezpieczeństwa eksploatacji samolotów lekkich zapoczątko
wała rozległy program badań tego zagadnienia. Dotychczas 
uzyskane wyniki wykazały, że w zakresie małych prędkości 
lotu szczególnie korzystne własności korkociągowe ma 
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układ kaczki. W związku z tym NASA postanowiła prze- N kł d I W 1 
prowadzić próby ze skonstruowanym przez Burta Rutana owy u a otni - 7 Drakula 
samolotem amatorskim V ARI-EZE. Po oblotach tego samo
lotu przez trzech pilotów doświadczalnych zdecydowano się 
na budowę dwóch samolotów VARI-EZE: jednego do prób 
w locie i drugiego do badań tunelowych. Poza tym ma być 
zbudowany model do prób korkociągowych w tunelu pio
nowym. 
Należy przypomnieć, że samolot VARI-EZE jest dwu

miejscową kaczką z pchającym śmigłem, skośnym płatem 
i prostokątnym usterzeniem wysokości; podwójne usterze
nie kierunku jest umieszczone na końcach płata. Silnik 
Continental 0-200A o mocy 73 kW pozwala na rozwijanie 
maksymalnej prędkości 315 km/h. Przy prędkości 220 km/h 
zużycie paliwa wynosi 11,9 1/h, a zasięg 1600 km. 

W.K. 

Zmiany w samolocie American Jet Hustler 
Wyniki prób prototypu samolotu służbowego o miesza

nym napędzie Hustler 400 - opisanego w TLiA 1978 nr 1-
skłoniły firmę American Jet lndustries do opracowania no
wej wersji tego samolotu oznaczonej jako Hustler 500, No
wa wersja różni się od poprzedniej zastąpieniem zabudo
wanego w ogonowej części kadłuba pomocniczego silnika 
odrzutowego Williams Research WR19 o ciągu 320 daN 
silnikiem Pratt Whitney of Canada JT15D-1 o ciągu. 980 daN 
oraz zastosowaniem lotek zamiast spoilerów, zbiorników na 
końcach płata i usterzenia o układzie klasycznym z wlotem 
powietrza do silnika u nasady statecznika kierunku. Cer
tyfikat dla Hustlera 500 ma być wydany w pierwszej poło
wie 1979 r. Cena samolotów z pierwszej serii 70 będzie wy
nosić 765 OOO dol. Niezależnie od wersji 500 również wersja 
400 ma być doprowadzona do etapu produkcji seryjnej. 

W.K. 

Kanadyjskie sateJity łąeznościowe 
Kanadyjska organizacja Telesat Ca.nada zamówiła w fir

mie Hughes Aircraft Co. trzy satelity l!lcznościowe serii 
Anik C. Będą one wyposażone w urządzenia do ł!lczności 
na 16 kanałach o centymetrowym zakresie fal, co pozwoli 
na korzysta.nie z niedużych stacji zbudowanych na terenie 
miast i nie będzie ,powodować zakłóceń interferencyjnych 
w ł!lczności radiowej na mniejszych częstotliwościach. 
Pierwszy satelita ma być wystrzelony na początku 1981 r. 
za pomocą statku nośnego wielokrotnego użytku Space 
Shuttle. 

W.K. 

Wojskowe wersje silnika TFE731 
Zawarte zostało porozumienie między firmami Garrett 

i Volvo Flygmotor w sprawie wspólnego rozwoju wojsko
wych wersji dwuprzepływowego silnika Garrett TFE731, 
przeznaczonych dla nowej generacji -samolotów trenin
gowych. 

Modyfikacja silnika podstawowego ma polegać przede 
wszystkim na zastąpieniu jednostopniowego wentylatora 
wentylatorem dwustopniowym, o większym sprężu. Większy 
spręż wentylatora pozwoli na zwiększenie natężenia prze
pływu powietrza przez wytwornicę silnika, co oznacza 
zmniejszenie stosunku natężeń przepływu, a tym samym 
zwiększenie ciągu jednostkowego silnika. Ponieważ ciąg tak 
przerobionego silnika będzie wynosił tylko 1614 daN, moż
na przypuszczać, że równocześnie zamierza się zmniejszyć 
średnicę wentylatora, tj. całkowite natężenie przepływu 
powietrza przez silnik. Wersja o większym ciągu, 1912 daN, 
ma powstać przez wprowadzenie zmian do wytwornicy sil
nika, prawdopodobnie chodzi tu o zastosowanie „zerowego" 
stopnia w sprężarce niskiego ciśnienia (wytwornica silnika 
TFE731 jest dwuwałowa), co umożliwi dalsze zwiększenie 
natężenia przepływu powietrza przez wytwornicę. Można 
poza tym przewidywać, że zostanie podwyższona tempera
tura przed turbiną. Trzecia wersja, to silnik z dopalaczem 
o ciągu 2956 daN. 

Firma Garrett ma być odpowiedzialna za zespoły wspólne 
dla wersji cywilnej i wersji wojskowych, natomiast firma 
Volvo ma zająć się zespołami dla wersji wojskowych i do
palaczem. Mówi się, że próby pierwszego prototypu roz
poczną się po 10 miesiącach od chwili podj~ia decyzji, 
a pierwszy silnik zostanie przekazany do eksploatacji po 
upływie dwóch lat. -

W.K. 
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Arnold Wagner, twórca samolotu akrobacyjnego Aero
star, opracował ostatnio lotnię W-17 Dracula o nietypowym 
układzie - jest to delta z lekkim skosem do przodu i z 
umieszczonym z tylu trój-klltrlym statecznikiem poziomym. 
Przyczyną wielu wypadków lotrli typu Rogallo Sil zja

wiska powstające w czasie, stromego opadania i spowodo
wane czy to błędem konstrukcyjnym czy błędem pilota
żowym lub też silną turbulencją powietrza. Choclzl tu o to, 
że przy zerowych lub ujemnych kątach natarcia powłoka 
płata obwisa, wskutek czego moment ustateczniający jest -
b. mały i powstających zaburzei1 nie można opanować 
sterowaniem za pomocą środka ciężkości. Nowsze płaty, 
o większym wydłużeniu i sztywniejszej konstrukcji, są pod 
tym względem korzystniejsze, jednak i one wykazują małą 
stateczność spiralną i małą stateczność holendrowania, co 
powodowane jest przez skos piata. W związku z tym 
Wagner zastosował w swej lotni oddzielną powierzchnię 
ustateczniającą ustawioną pod innym kątem niż płat głów
ny, dzięki czemu zawsze przynajmniej jedna z powierzch
ni nośnych pracuje w sposób prawidłowy. Poza tym duży 
wznios płata zapewnia większą stateczność poprzeczną 
i kierunkową. 

Podobnie, jak pod względem stateczności, lotnia W-17 
różni się od lotni Rogallo także techniką sterowania. Za
kręty na tej lotni wykonuje się przez przesuwanie ciała 
w kierunku zewnętrznym, a nie w kierunku wewnętrznym 
jak w przypadku płata Rogallo, przy czym pałąk sterujący 
wypycha się w kierunku zakrętu. Osobliwość ta jest wy
wołana tym, że wskutek dużego wzniosu płata na skrzydle 
opadającym powstaje większa siła nośna, powodując prze
chyl w pożądanym kierunku. Odmienny sposób sterowa
nia jest niedogodny z tego powodu, że wymaga dodatko
wego przeszkolenia osób latających poprzednio na innych 
lotniach. 

Nowy układ lotni został przebadany na wielu modelach, 
a następnie na siedmiu prototypach, na których wylata
no 250 h. Obecnie W-17 Dracula jest budowana przez firmy 
Wolf Hirth i Vogel and Meier. Cena wynosi 4250 DM. 

Dane techniczne: r02lpiętość 9,84 m; dl,ugość 6,86 m; wy
sokość (położenie 3-punktowe) 3,04 m; powierzchnia płata 
17,65 m1 ; wydłużenie 5,5; masa 27 kg; masa podwieszona 
65 kg minimalna i 95 kg maksymalna; wymiary po zło
żeniu 5,0X1,2X0,4 m. W.K. 
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Charakterystyki ciężarowe 
śmigłowców (li) 

Skrzydło 

Do oceny masy skrzydła stosuje się wzory z budowy s,:1-
molotów ms1c = c,1c (9,8. Ss1c + 0,08 m), gdz.ie: Cs1< =0,8-1,15. 
.Mniejsze wartości odnoszą się do skrzydeł bez wykrojów, 
o dużej procentowości i małym wydłużeniu. Lepszą zgod
ność ze statystyką dają wzory typu m,1c = c1s1cmgl + c281cS; 
msk = QskS, 

. mgl 
gdzie: q5k=:=Ciskg +cuk (wg rys. 9). Główna część masy 

skrzydła zależy od momentu gną~o, pozostała część - od 
jego powier~hni. Wzór półempiryczny 

msk C1s1cPz sk • l • i 112+cll$ks 

gdzie: Pzs1c=l/2 (} V2SCz, ·cJSk, c2s1c współcz. ze statystyki. 
Dla skrzydeł o grubości 15+180/o i wydłużeniu ..t=6-12, 
c 1s1c = 0,000059; Ctsk = 12. Zastosowanie tytanu zamiiast du
ralu i stali obniża masę o 10+200/o. 

Gdy wirniki umieszczone są na końcach skrzydeł, to masa 
skrzydła zmieniać się będzie zależnie od masy gondoI, masa 
których z kolei istotnie wpływa na częstości własne drgań 
śmigłowoa. Całkowita masa gondoli rośnie ze wzrostem 
m~sy śmigłowca 1 w dużej części zależy od rozmiarów wLr
nika. Jeśli zał-ożyć, że względna masa gondoli jest pro
porcjonalna do średnicy wirntika, to masa części skrzydła 
uwarunkowanej wymaganiami sztywności będzie zmieni,ać 
się zależnie od wielkośei mgl. 

Przy ustalonym wydłużeniu ,t mamy: ms1o=c1,1cmgt+ 
+ C2s1<S gdzie: Cisi< = 0,000285; Ctsk = 12. Zastosowanie za
strzałów może zmniejszyć masę skrzydeł o 250/o. Dodatko
wo należy ~aznaczyć, że dla dla skrzydła śmigłowca ma
jącego niewielkie prędkości lotu, przejście do cieńszych pr,o
fili {g<l5"1o) i do dużych wydłużeń 0.>6-12) chociaż za
pew1nia pewien zysk na aerodynamice, to prowadzi do za
uważalnego· wzrostu' masy skrzydła. 

Podwozie 

Najprostszy wzór na ocenę masy ma .postać: mp = cpm, 
gdzie: cp = 0,0284 dla jednowirnikowych śmigłowców i 0,031 
dla dwuwirnikowych w tandem i z czterokołowym podwo
ziem. Zastosowanie uproszczonych schematów konstrukcj1 
podwozia i nowoczesnych materiałów pozwal-a obniżyć masę 
,podwozia i doprowadzić Cp do ok. 0,025. Masa podwozia 
płozow~o może wy.nieść n.ie więcej niż 2,5°/t. Wg statystyki 
WYlO.OSi Cp ploz=0,013-0,025. 

Przy ziało.żeniu ustalonej prędkości lądowania masa pod
wozia · zależy od wielkości mas .przyłotonych do kół śmi,
glowca, określających, · przy danym jego typie, wi,elkości 
obliczeniowych sił, działających na golenie podwozia, sto
sownie do typu śmigłowca motna otrzymać dokładniejsze 
wartośc,f Cp. Ma.aa podwozia zalety również od wielu wa
runków wypłyV!IISjących z wymagań stawianych śmigłowco
wi (współczynnik przeclążeń, prędkość .początku hamowania, 
warunki kotwiczenia 1tp.). Uściślone wzory oparte są na roz
łącznym określeniu mas kół i goleni, np. masę koła z ,pne
umatykiem fflEJc określa się jiaiko funkcję średni-cy kol,a 
(rys. 10, 11, 12). 

Ogólna masa kompletnego koła: 
mX1< - 1,43 (mpn + mH) - w przypadku kolia hamowanego 
mn = 1,6 • mpn - w przypadku kola niehamowanego 
gdzie: mp,. - masa pneumatyka, mu - masa hamulców. 

Wzór na ocenę masy goleni ma postać: 
m•-= 0.04.1,,.....,~,,. 

gdzie: lpodw - W)"IIOkoAć podwozia, Pp - obcią~ie pod
wozia. 
Całkowitą masę podwozia określa się wzorem: 

mp = 1,02 (m11 + m 1:1<) 

Masa owiewek kół uwarunkoW81Ila jest· ich rountanami 
i można określić ją z rys. 10 w funkcji średnky koła. 
Masła narty do podwozia wynom mn = ą,iSn, gdzie: Qn -

masa 1 m1 narty, s. - powierzchnia narty. Mechanizm 
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chowania podwozta prow,adzi do wzrostu je~o masy o 10+2011/o. 
Ogólnie biorąc, masa podwozia śmigłowcowego jest o 250/o 
mniejsza od masy niechowanego podwozia samolotu. 

Do wstępnych obliczeń można przyjąć: D1c = con.st (m/n1c) 111, 
gdzie: n1c - Ucz.ba kół. Przyjmując zgodnie z rys. 10 masę 
koła pr,oporcj.onalną do Df,', dla masy głównych kół otrzy
mamy 

gdzie: ci·1c średnio ok. 0,00116. 
Masa kół przednich (tyJ;nych) określana jest jw., z uwzględ

nieniem różnicy w masie kół. Określając masę hamulców, 
zgodnie z warunkiem pochłonięcia energii kinetycznej, ma
my: 

ma = KH m V2/ 2, 

gdzie: Kh śr = 0,504 • 10-5; VH - prędkość hamowania (m/s). 
Okr,eślenie masy goleni i innych e1emen.tów podwozia 

przeprowadza się z uwzględnieniem ich obciążeń i pracy 
pochłaniooej przez amortyza,cję. 11/Lasia płozy ogonowej za
zwyczaj nie przekracza 0,1¼ masy śmigłow.ca. 

Owiewki silnika 

Najwygodniej j-est masę owiewek (pokryw) wliczyć 
w masę kadłuba jako człon c.S1c, tj. przyjmując ich po
wi,erzchnię m ,proporcjonalną do powierzchni kadłuba. Gdy 
powie-rzchnLa ich nie jest 7.nana, masę można określić, jeśli 
założyć, że ich powierzchnia jest pr-0porcjonalna do po
wierzchni silników. Dla silników o zbliżonej względ:nej 
masie liniowy wymiar średnio olmseśla się jako I= c1 •N!/3 

i odpowiednio powierzchnię jako S110w = cspow•l2 = c•N:/3 

W ten sposób masa owiewek może być oceniona wzorem: 

mow = Zw • kow • C2,N,lzw) tła 

gdzie: Zw - liczba wirników, kow - współczynnik, dla 
szki,eletowych owiewek (pokryw) kow = 1,2 - 2,0. 

Przy znanej powierzchni owiewek ich masa może być 
określona nieco dokładniej na podstawie statystycznej zależ
ności 

Np. dla szkieletowych pokryw średnio 

q0 w = 4,5 S~~5 lub q0 w 5 + 0,15 S0 w 

Silnik i instalacje 

Za najbardziej rozpowszechniony wzór do oceny masy 
silników uwaiainy jest wzór: 

gdzie: N. - moc startowa zespołu silnikowego {kW]. W ten 
wzór wchodzi mafia zespołu silnikowego, instalacji paliwo
wej i olejowej, instalacji chłodzenia i o. pożarowej. Jednak 
wzór tego ty:pu n:ie może być stosowiany, gdy silniki znacz
nie różnią się od siebie masą wzg,lędną. 

Dla ustalonej masy względnej silników, masę ich można 
obliczyć ze wzoru 

ms == Cs • Ns 

Masa instalacji paliwowej jest proporcjonalna do maks. 
ilości paliwia a masa pozootałych insta.Lacji siłrukowych 
związana jest z mocą silników i gdy wyodrębnić masę sil
ników, to można otrzymać dokładniejszy wzór: 

Z dooych statystycznych dla śmigłowców z silniltami tur
binowymi otrzymano: c1,=1,03, c28=0,069, c811=0,062. 
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TABLICA 3. Sllnlkl • 1-alac,Jaml 

I ma, I ma I g~,l I Na Nazwa 
g. [kg] g . (kg] [kW] 

/lmlglowae • lllnlbml tłokowymi 
47J-2 276 197 28 224 
12E-4 282 197 224 
5.55 534 390 55 515 

S-58 946 646 149 1120 

S-56 2 665 2 X 1045 153 2 X 1540 
S-60 2 640 2 X 1050 97 2 X 1540 
HUP-2 490 335 27 386 
H-21C 887 605 69 1050 
/lmlglowce • ollnlkaml turl,lnowyml 
OH-6A 106 62 233 
SE-3130 141 112 298 
S-59 159 106 28 313 
204B 329 213 40 808 

S-62 222 143 28 920 
S-61L 423 2xl54 81 2 x ll00 
S-64 1046 2 X395 137 2 x 2980 
CH-53A l 097 2x328 155 2 x2100 
CH-47A 850 2x263 2X 1950 
CH-47C l 120 2 X304 2x2760 

., , 

/ -
. A V 

- - -- I 

/" I 
. 

i 

.~ ! 
,f)' 

V l 
I I 

- - · i 

/.r , -
,-- i ' vv 

L ; [ .. J ~ - •-·• - ·1 
I I I 

I I i I i ; 
I i I 

O 4()(X)O 8000 120000 160000 
TL-208/ 78 •R9 (mglJ/ S { N/m] 

Rys. 9. Zmiana względnej masy skrzydła 
w zależności od parametru mgl/S 
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Rys. 12. Zmiana masy owiewek podwozia 
w zależności od średnicy koła 

mpl I m 

I 
- I m,p I g . :kg, g. (kg] g . (kg] m1p 

mpl /kW] 

120 l 111 0,248 0,88 
130 l 250 0,226 0,88 
483 3400 0,157 0,114 0,76 
770 5 900 0,16 0,193 0,577 

1 200 14 060 0 ,19 0,128 0,68 
1200 14060 0,19 o.os 0,68 

270 2 767 0,177 0,1 0,87 
900 6 520 0,136 0,077 . 0,575 

180 l 090 0,097 0,266 
450 l 500 0,094 0,376 
400 1900 0,084 0, 07 0,34 
490 3 856 0,085 0,08 0,264 
535 3 400 0,065 0,05 0,155 

1180 8 620 0,049 0,069 0,14 
2640 17237 0,061 0,05 0,133 
1700 15 875 0,069 0,09 0,156 
l 900 12 950 0,066 0,135 
34S0 2086S 0,054 o,u 

800 1200 
TL · l 08/ 78·R.10 ok {mm] 

Rys. 10. Zmiana masy koła kompletnego ze 
wzrostem średnic koła 
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Rys. 11. Zmiana Jednostkowej masy narty 
w zależności od ej ·powierzchni s. 
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Rys. 13. Zmiana Jednostkowej masy zbior
ników paliwa ze wzrostem Ich objętości 
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Rys. 14. Zmiana masy Instalacji paliwowej 
śmigłowca ze wzrostem Ilości paliwa 
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Rys, in. Zmiana masy silnika z Instalacjami 
w funkcji wzrostu masy silnika (dla śmi
głowców) 

Zakładając, że masę części instalacji silnikowej okre
śla się rozmiarami silników, ww. wzór moż,e być uściślony 
wprowadzeniem członu charakteryzującego zmianę masy 

lub z danych pierwowzoru, Vzb pat - objętość zbiorników, 
nzb - ogólrua liczba zbiorników, wliczając w to przedziały 
wchodzące w konstrukcję skrzydła .czy kadłuba, p 1 - śred
nia masa instalacji paliwowej przypad,ająca na 1 zbiornik, 
Pt = 2,8+3,5 dla jednowirnikowych, Pt = 6+8 dla dwuwir
nikowych z rozst,awfonymi silnikami. 

w zależności od Ns 2,a. · 
Masę zespołu silnikowego można określić, korzystając 

z rys. 13, 14, 15. 
Dokładniej masa instalacji paliwowej może być określona 

z pojemności i liczby zbiorników paliwa 

mp1 = ąp Vzb pat+ Pt nzb 

gdzie: qp - względna masa zbiorników paliwa (rys. 13), 
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ctqg daiszu w następnum numerze 

Na podstawie „Włesowy,1e charaktterysttkł wtertoteta ł łch prted
warłtłeln11J rasczet" G. K. .Zurstrtna, w. w. Kronsztadtowa, Mos
kwa 1978, Maszłnostro,1entje opracował Młchal Skrzyneckł 
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RFB A WI-2 Fantrainer • RFN • I KARTOTEKA TliA I 
Samolot szkolno-treningowy 

KONSTRUKCJA, Jednosllnlkowy, wenty
latorowy dwumiejscowy średniopłat o kon
strukcji mieszanej z chowanym trójkoło
wym podwoziem. 
Skrzydło. Obrys trapezowy, skos ku pr7:o

dowl 6° w 250/o· cięciwy. Konstrukcja troj
dzlelna, dwudźwlgarowa, skorupowa z la
minatu. środkowa część zabudowana na 
stale do kadłuba. Dźwigary główny i tyl
ny - dwuteowe z przesycanego rowlngu. 
Pokrycia przekładkowe. W noskach ze
wnętrznych części skrzydła znajdują się In
tegralne zbiorniki paliwowe (po dwa w 
ka:!:dym skrzydle). Pokrycia podparte dzie
sięcioma :!:ebrami. W kesonie, między dźwi
garami poprowadzone są sterowania lotek 
i klap. Lotki I klapy konstrukcji skorupo
wej, laminatowe. Lotki wywa:!:one maso
wo zawieszone w trzech punktach. Klapy 
typu Folwera, na dwóch podporach. Koń
cówka skrzydła o kształcie klasycznym, 
mieści wlew paliwa i zawór odpowle~rze
nia zbiorników paliwowych oraz światła 
pozycyjne I nawigacyjne. Zewnętrzne czę
ści skrzydeł mocowane są do części środ
kowej za pomocą czterech sworzni ka:!:da 
(po dwa sworznie przy ka:!:dym dźwigarze). 
Część środkowa dwudźwlgarowa - przed
ni dźwigar prosty, prostopadły do osi sy
metrii samolotu, dźwigar tylny dwuczę
ściowy, skośny, łączony elementem siło
wym w płaszczyźnie symetrii samolotu 
(przez ten element siłowy przechodzi wal 
napędu wentylatora). Nosek i keson w 
strefie kadłuba wycięte - między dźwiga
rami mieści się zespól silnikowy. W nosku 
środkowej części płata znajdują się chło
dnice cieczy chłodzącej zespól sllnikowy 
oraz reflektory, w kesonie - wnęki pod
wozia głównego, w spływie - siłowniki 
hamulców aerodynamicznych, sllnlczki na
pędu klap oraz okucia do mocowania tyl
nej części kadłuba. 

Kadłub. Trzyczęściowy, o konstrukcji 
mieszanej. Część przednia o kształcie zbli
:!:onym do kroplowego i przekroju owal
nym - ma strukturę skorupową z lamina
tu, wzmocnioną konstrukcją z rur metalo
wych. W nosku przedniej części kadłuba 
mieszczą się: wnęka podwozia przedniego 
(zamykana dwiema pokrywami uruchamia
nymi mechanicznie przez samo podwozie), 
przedział wyposa:!:enia elektronicznego, do
stępny przez obszerne wycięcie na grzbie
cie noska zamykane oprofllowaną pokry
wą oraz siłowniki I węzeł zawieszenia pod
wozia przedniego, umieszczony na wrędze 
siłowej. Za tą wręgą znajduje się kabina 
pllotów, zajmująca całą resztę przedniej 
części kadłuba. Fotele pilotów umieszczone 
są jeden na drugim, przed ka:!:dym z nich 
tablica wyposa:!:ona w komplet niezbęd
nych przyrządów. Fotele I pedały mają 
regulowane polo:!:enle. Istnieje mo:!:liwość 
u:!:ycia spadochronów plecowych lub sie
dzeniowych. Osłony kabiny trzyczęściowe 
(wiatrochron I dwie osłony otwierane na 
bok). Kabina przewietrzana i klimatyzowa
na. Dla ułatwienia wsiadania do kabiny, 
z lewej strony kadłuba znajdują się cho
wane stopnie (po jednym dla ka:!:dego 
miejsca). Przednia część kadłuba jest zbli
:!:ona kształtem do odrzutowych samolotów 
treningowych. Zakończenie przedniej części 
kadłuba stanowi załamana nad przednim 
dźwigarem wręga siłowa, do której moco
wany jest płat, podwozie główne z sllow
nlkami, zespól napędowy oraz element noś
ny (dolny) mocujący tylną część kadłuba. 
Całość osłonięta jest laminatowymi pokry
wami, z których górna zaopatrzona jest we 
wlot powietrza zasilającego zespól napę
dowy. Na środkowej części kadłuba (na 
jej grzbiecie I z dołu) znajdują się światła 
antykolizyjne. Do środkowej cżęścl kadłu
ba jest równie:!: mocowany tunel wenty
latora napędowego. Tylna część kadłuba o 
przekroju krzy:!:owym jest konstrukcją pól
skorupową metalową. Mocowana jest do 

DANE TECHNICZNE (prototyp) 
Rozpiętość 
Długość 
Długość z sondą pomiarową 
Wysokość 
Powierzchnia skrzydła 
Wydlu:!:enle skrzydła 
Masa własna 
Masa startowa maks. 
Obclą:!:enle powierzchni nośnej 
Obcią:!:enle mocy 
Prędkość maks. (H=O) 
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spływu płata i do dolnego elementu siło
wego wyprowadzonego z przedniej .części 
kadłuba. Tylna część kadłuba stanowi jed
ną całość ze statecznikiem pionowym. Tu
nel wentylatora napędowego jest konstruk
cją skorupową przekładkową. Wyposa:!:ony 
on jest w pierścieniowy defl.ektor na kra
wędzi natarcia. Z obu stron tunelu przy
legają do jego powłoki płytowe . hamulce 
aerodynamiczne, otwierane do przodu hy
draulicznie. 

usterzenie. Usterzenie w układzie T, obry
sy trapezowe. Usterzenie pionowe z -silnym 
skosem. Statecznik pionowy dwudźwlgaro
wy, półskorupowy, metalowy, wyprowadzo
ny ze struktury tylnej części kadłuba. Ster 
kierunku konstrukcji metalowej (rura jed
noobwodowa), zawieszony w trzech punk
tach I zaopatrzony w automatyczną klap
kę wywa:!:ającą w dolnej części krawędz! 
spływu. statecznik poziomy konstrukcji 
dwudźwlgarowej, metalowy. W stateczniku 
poziomym mieszczą się silniczki napędu kla
pek wywa:!:ających sterów wysokości. Ster 
wysokości dwudzielny, konstrukcji meta
lowej, wywa:!:ony masowo I odcią:!:ony aero
dynamicznie. Ka:!:da połówka steru zawie
szona w trzech punktach i wyposa:!:ona w 
klapkę wywa:!:ającą. . 

Sterowanie. Sterownice zdwojone (drą:!:k1 
i pedały), sterowanie lotkami - popycha
czowe, sterem kierunku - linkowe, sterem 
wysokości - popychaczowe w przedniej 
cŻęści kadłuba, dalej llnkowe; napęd klap 
- elektryczny, napęd klapek wywa:!:ają
cych steru wysokości - elektryczny, naPęd 
hamulców aerodynamicznych - hydraulicz
nv, sterowanie sllnlklem popychacze 
giętkie. 

Podwozie. Trójkołowe z kołem przednim, 
chowane I wypuszczane hydraulicznie z 
mo:!:liwością awaryjnego wypuszczania ręcz
nego. Podwozie przednie z laminatową go
lenia sprę:!:ystą i samonastawnym kołem 
na ·widelcu chowane do noska kadłuba. 
Podwozie główne z laminatowymi golenia
mi sprę:!:ystyml o kształcie łukowym, cho
wane do skrzydła I środkowej części ka
dłuba, laminatowe osłony podwozilł moco
wane do goleni. Kola podwozia głównego 
zaopatrzone w tarczowe hamulce hydrau
liczne. 
zespół napędowy. W prototypie dwie 

zblokowane dwukomorowe jednostki sllnl
lrnwe z krą:!:acyml tłokami Audi NSU/RFB 
Wankel EA 871-L, chłodzone cieczą, umiesz
czone jedna nad drugą, pracujące na wspól
ną przekładnię z reduktorem I ~rzęgłem. 
Moc zespołu napędowego - 224 kW (300 
KM). Napęd przekazywany jest za pośred
nictwem dość długiego wału na piastę sled
mlolopatowego wentylatora otunelowanego. 
Skok łopat wentylatora zmieniany jest 
hydraulicznie (mechanizm zmiany skoku 
znajduje się za wentylatorem, przy tylnym 
lo:!:ysku walu wentylatora). Łopaty wenty
latora wykonane z laminatu węglowo-epo
ksydowego. Zespól napędowy zawieszony 
.Jest na płacie wewnątrz środkowej części 
kadłuba, między jego dźwigarami za po
średnictwem amortyzatorów Silent bloc. 
Wał napędowy wyprowadzony jest przez 

wycięcie w elemencie łączącym polówki 
tylnego dźwigara skrzydła. Tylne ło
:!:ysko wału mocowane jest na tylnej części 
kadłuba. Ka:!:da jednostka sllnlkowa wypo
sa:!:ona jest we własny rozrusznik I prąd
nicę. Wyloty spalin wyprowadzone są nad 
otunelowanle wentylatora I zaopatrzone w 
tłumiki hałasu. Wlot powietrza do zespołu · 
napędowego umieszczony jest na grzbiecie 
środkowej części kadłuba. Chłodnice cle
czy chłodzącej sllnlk znajdują się w nosku 
płata. Opracowana została turbinowa wer
sja zespołu napędowego z sllnlklem Alll
son C 250-C20 o mocy 294,5 kW (400 KM) 
I przeniesieniem napędu na wentylator za 
Pośrednictwem reduktora ze sprzęgłem od
środkowym. w wersji tej usunięte są 
chłodnice - na Ich miejscu znajdują się 
kanały wlotowe powietrza do sl!nlka. Wy
loty spalin wyprowadzone są na boki środ
kowej części kadłuba nad skrzydło. Wersja 
z napędem turblnowvm przewidziana jest 
do produkcji seryjnej. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI, Firma RFB 
(Rheln-Flugzeugbau) istniejąca od 1958 r. 
początkowo była kooperantem Sportavla
-Plltzer, następnie wytwórca podzespołów 
I struktur płatowców laminatowych (skrzy
dła I kadłuby). Pod koniec lat sześćdzle
slatvch w RFB wykonano prototyp ekrano
płata X-!13 prof. Llpplscha. W tym te:!: 
okresie RFB rozpoczęła opracowywanie 
pierwszych własnych konstrukcji. Zdecydo
wano się na realizację koncencjl lekkiego 
samolotu napędzanego wentylatorem otu
nelowanym. Projekt wstępny był gotowy w 
1970 r., w tym samym roku model samo
lotu wystawiono w Hanowerze nl'I wysta
wie ,mrzętu lotniczego. W roku 1972 zbu
dowano prototyp tego samolotu i po wpro
wadzeniu pewnych udoskonaleń, rozpoczęto 
jego produkc.lę w:<:pólnle z Grumman Ame
rican pod nazwa Fanliner. Prace nad A Wl-2 
rozpoczęto w 1974 r. Sukces Fanlinera ułat
wił uzyskanie w roku 1975 dotacji rządowej 
w wysokości 7,5 mln DM na opracowanie 
I budowę prototyPu. W opracowaniu wen
tvlatora I jego otunelowanla brała udział 
brytyjska firma Dowty Rotol (od 1976 r.). 
Pierwszy lot prototypu AWl-2 Fantralner 
odbył się 27 października 1977 r. Drugi 
prototyp z sllnlklem turbinowym był go
t6w w połowie 1978 r. Opracowano równie:!: 
dokumentację kilku wersji o ró:!:nych prze
znaczeniach: ATl-2 (wersja bojowa do o
słony śmigłowców), ATl-2-Kl (trening 
wstępny) oraz A Wl-4/ATl-4 (trening nawi
gacyjny, misje łącznikowe). wersje te ró:!:
nla się od siebie przede wszystkim zasto
sowaniem dwóch ró:!:nych odmian skrzy
dła (o ró:!:nych wydłu:!:enlach) o prawie 
Identycznej konstrukcji. Program prowa
dzonych jeszcze prób prototypu przewidu
je uzyskanie dopuszczenia do akrobacji 
(wg FAR 23) oraz badania flatterowe w 

. zakresie prędkości do 540 km/h. W chwili . 
obecnej trwają przygotowania do podję
cia produkcji pierwszej serii, Uczącej 28 
maszyn, termin rozpoczęcia uzale:!:nlony 
jest od wyników prób. Fantralner, tak jak 
oczekiwano, charakteryzuje się niskim po
ziomem hałasu oraz podobieństwem dyna-

Prędkość maks. (H=8100) 315 km/h 
320 km/h 

7,0 m/s 
1300 km 
1850 km 

6100 m 

6,03 kg/kW 

9,IIO m 
e,02 m 
8,94 m 
2,90 m 

13,90 m• 
8,85 
915 kg 

1350 kg 
97,12 kg/m1 

(4,5 kg/KM) 
354 km/h 

Prędkość przelotowa maks. (H-0) 
Prędkość wznoszenia 
Zasięg (H-0) 
Zasięg maks. (H=8100) 
Pułap 
Długość startu na 15 m (masa 1100. kg) 
Długość lądowania z 15 m (masa 1100 kg) 
Długość lotu (prędkość przelot. maks., bez rezerwy): 

na H-o 
na H-8100 

Wsp6lczynnłk1 obclą:!:eJ\ 

305 m 
410 m 

3 h 45 m 
5h 

n- +8+-3 



micznym do samolotu odrzutowego, co jest 
szczególnie cenną cechą przy jego przezna
czeniu do szkolenia pilotów wojskowych. 
Został on zresztą skonstruowany pod ką-· 
tem potrzeb lotnictwa wojskowego jako 
swego rodzaju uzupełnienie samolotu Alpha 

Jet (zachowano nawet podobieństwo ka
bin). Przewiduje się, 4:e zastąpi on w RFN 
używane obecnie samoloty Piaggio P-149B. 
Mo:tna przypuszczać, :te system napędu za
stosowany w Fantrainerze będzie stopnio
wo wypierać konwencjonalny napęd śmi-

głowy w samolotach lekkich, szczególnie 
ze względu na możliwość znacznego obni
żenia poziomu hałasu. Powstały ju:t pierw
sze modyfikacje używanych dotychczas sa
molotów (np. Islander). 

T.M. 
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Bell 222 • USA • 

Wielozadaniowy śmigłowiec 
średniego udiwigu 

KONSTRUKCJA. 8-10-miejscowy dwusll
nikowy, jednowirnikowy śmigłowie~ ze śmi
głem ogonowym, z chowanym trójkołowym 
podwoziem. 

Wirnik l przeniesienie napędu. 2-łopato
wy wirnik nośny, łopaty o stałej cięciwie 
trapezowo ścięte przy nasadzie. Profil 10~ 
pat Wortman FX 'll-H-080 o grubości 
względnej 8'1o. Część przednią łopaty (do 
2110/o cięciwy) tworzy keson złożony z ceo
wego dźwigara i krawędzi natarcia wyko
nanych ze stali nierdzewnej, połączonych 
nakładkami z laminatu szklano-epoksydo
wego. Krawędź natarcia stanowi równo
c;eśnie wyważenie łopaty. Keson wypel
mony jest duraluminiowym wypełniaczem 
ulowym. Część spływowa łopaty wykona
na jest z planki typu Nomex pokrytej la
minatowymi płytami. Lopaty zawieszone są 
na wale wirnika przez stożkowe łożyska 
elastomerowe. $miglo ogonowe o stałej 
cięciwie, wykonane ze stall nierdzewnej. 
Profil Bell o grubości względnej 10,90/o. o
bydwa wirniki napędzane są przez skrzyn
kę przekładniową złożoną z dwustopniowe
go re_duktora i przekładni planetarnej. 
Przełozenle wirnik główny - silnik 1:27,4; 
przełożenie śmigło ogonowe - silnik 1:5,08. 
Prędkość obrotowa na wejściu do skrzyn
ki przekładniowej wynosi 9265 obr/mln. 
Skrzynka przekładniowa ma również dwa 
wyjścia wałków napędzających pompy hy
dra1:111czne. Korpus skrzynki przekładniowej 
zawieszony jest w kadłubie przez struk
turę typu Nodamatic złożoną z odpowied
nio rozłożonych mas na laminatowych wa
haczach. Eliminuje ona niemal całkowicie 
przenoszenie na kadłub drgań pochodzą
cych od wirników I przekładni. Napęd ze 
skrzynki przekładniowej na śmigło ogono
we przekazywany jest przez biegnący 
wzdłuż belki ogonowej ciąg czterech iden
tycznych odcinków wału połączonych prze
gubami Cardana. 

Kadłub i usterzenie. Konstrukcja półsko
rupowa ze stopu lekkiego z zastosowaniem 
płyt i wypełniacza ulowego. Powierzchnie 
kadłuba z reguły rozwijalne. w krytycz
nych obszarach kadłuba konstrukcja fatŁ
•safe. Przód kadłuba mieści przedział wy
posażenia radiowo-nawigacyjnego l elek
tronicznego i przedział podwozia przednie
go. Kabina mieści w wersji standardowej 
pilota i siedmiu pasażerów w układzie 
miejsc 2-3-3, lub dwóch pilotów i sześciu 
pasażerów w wersji ze zdwojonym ukła
dem sterowania. Istnieje motllwość pomie
szczenia, w wersji o dużym zagęszczeniu 
kabiny, 10 osób w ukl;ldzie miejsc 2-2-3-3. 
Usuwając siedzenia, otń:ymuje się ładownię 
o użytkowej długości 3,80 m. Kabina ma 
dwoje drzwi do pomieszczenia pasaterskie
go i, w zależności od wersji, jedne lub 
dwoje drzwi do pomieszczenia załogi. Ka
bina ma wentylację standardową. Dodat
kowo może być zainstalowana klimatyza
cja i ogrzewanie kabiny. 

DANE TECHNICZNE 

Wymiary zewnętrzne 
Srednlca wirnika głównego 
Srednica śmigła ogonowego 
Cięciwa łopaty wirnika głównego 
Cięciwa łopaty śmigła ogonowego 

I KAllTmEKA RiA 

W środkowej części kadłuba znajduje się 
szczątkowe skrzydło o niewielkiej rozpię
tości mieszczące zbiorniki paliwa i prze
działy podwozia głównego oraz reflektory 
do lądowania. Profil NACA 0035. Wznios 
3°12'. Kąt zakllnowania 5°. w tylnej części 
belki ogonowej znajduje się skośny statecz
nik pionowy złożony z dwóch części zamo. 
cowanych po górnej l dolnej stronie belkl 
ogonowej. Do dolnej części statecznlka pio. 
nowego przymocowana jest płoza ogonowa 
i łukowate zabezpieczenie chroniące śmigło 
ogonowe w przypadku lądowania z opu
szczonym ogonem. Przed wlrnlklem ogono
wym znajduje się stały statecznik poziomy 
zakończony płytami brzegowymi. 

Podwozie. Trójkołowe, hydraulicznie cho
w:ane podwozie z kołem przednim. Wszyst
kie zespoły podwozia chowane do przodu. 
Koła zawieszone na wahaczach. Amorty
zatory olejowo-powietrzne. Kółko orzednie 
ma możliwość obracania się o 360?> wokół 
osi pionowej. Koła główne 8,00-I!; ciśnie
nie 5,18 bara. Kółko przednie 5,oo-:5· ciśnie
nie 4,19 bara. Hydraullczne hamuice tar
czowe. 

Zespół napędowy, Dwa silniki turbinowe 
Lycoming LTS 101-650C-2 o mocy 459 kW 
(615 KM) zabudowane nad kabiną za wa- . 
łem wirnika głównego. Łączna pojemność 
c~terech zbiorników paliwa (dwa w kadłu
bie i dwa w szczątkowych skrzydłach) wy
nosi 625 1, z czego 817 l jest zużywalne. 
Pojemność Instalacji olejowej 3 2 l na każ-
dy silnik. ' 

Układ zasilania. Podwójny układ hydrau
liczny z pompami napędzanymi. ze skrzyn
ki przekładniowej. Ciśnienie robocze 103,11 

bara. Układ elektryczny składający się z 
dwóch prądnic prądu stałego, dwóch al
ternatorów l niklowo-kadmowego akumula
tora o pojemności 17 Ah. 

Wyposalenie, Standardowe wyposażenie 
radiowe VHF. Wyposażenie do lotów bez 
widoczności. Hak do podwieszania ładun
ków o masie do 1815 kg. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Prace kon
strukcyjne nad śmigłowcem rozpoczęto r 
września 1974 r. Do końca 19"/'8 r. wyko
nano pięć prototypów, z których pierwszy 
wykonał swój oblot 13 sierpnia 19'78 r. 
Pierwsze trzy prototypy miały usterzenie 
typu T z elektrycznie nastawianym sta
tecznikiem poziomym na szczycie usterze
nia pionowego zsynchronizowanym ze ste
rowaniem ~rnlka głównego. w trakcie 
badań w locie okazało s1ę, że układ ten 
wywołuje znaczne momenty pochylające i 
odchylające przy dutych prędkościach lo
tu. Na czwartym i piątym prototypie za
stosowano stały statecznik poziomy z pły
tami brzegowymi. umieszczony na belce o
gonowej przed śmigłem ogonowym. Do 
końca 19'1'1 r. pięć prototypów wylatało w 
sumie 700 h. cztery śmigłowce slutyły do 
prób certyfikacyjnych (FAR, Part 28), a 
piąty do prób silnlków. Produkcję seryjną 
rozpoczęto w zakładach Bella w Fort 
Worth w styczniu 19'18 r. Początek dostaw 
do klientów planowany jest po ucyskaniu 
certyfikatu w styczniu 19'19 r, Do -1982 r. 
planuje się wyprodukowanie 1200 maszyn. 
Przewiduje się również produkcję tego 
śmigłowca w wersji wojskowej i w wer
sji przystosowanej do potrzeb ratownictwa 
morskiego. 

Rozstaw k61 
Rozstaw osi 
Drzwi pasalenkie (kał4e) 
Wysokość 
Szerokość 

2,'l'lm 
3,'10 m 

Cięciwa skrzydła szczątkowego przy podstawie 
Cięciwa skrzydła szczątkowego przy owiewce 
Długość kadłuba 

11,89 m 
1,38 m 
0,68 m 

0,254 m 
1,55 m 
1,49 m 

10,98 m 

Wysokość progu 
Wymial'J' wewnętrzne kalllny pa1alenkleJ 
Długość 
Maksymalna szerokość 
Maksymalna wysokość 

1,30 m 
0,99 m 
0,48 m 

2,01 m 
1,41 m 
1,30 m 
5,52 m• 
1,05 m• 

Długość całkowita przy wirującym wirnlku 
SZerokość całkowita 
Wysokość całkowita 
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19,32 m 
3,18 m 
3,51 m 

Objętość (łącznie z pomieszczeniem. załogi) 
Baga!nllt 

Il 



Powierzchnie 
Łopata wirnika głównego 
Łopata śmigła ogonowego 
Tarcze wirnika głównego 
Tarcze śmigła ogonowego 
Statecznik pionowy 
Statecznik poziomy 
Masy obcią:1:enia 
Masa własna śmigłowca wyposatonego 
Masa maksymalna startowa i do lądowania 
Maksymalne obciążenie tarczy wlrntka głównego 

3,11 m' 
0,21 m• 

110,98 m• 
2,15 m• 
172 m• 
0;82 m2 

1928 kg 
3266 kg 

27,4 kg/m' 

Osiągi (przy masie 3266 kg) 
Maksymalna prędkość dopuszczalna 
Maksymalna pozioma prędkość przelotowa 

na poziomie morza 
Ekonomiczna prędkość przelotowa na 2440 m 
Maksymalne wznoszenie na poziomie morza 
Pułap praktyczny 
Pułap praktyczny na jednym silniku 
Pułap w zawisłe, bez wpływu ziemi 
Zasięg (przy 20 mln. rezerwy) 

323 km/h 

278 km/h 
241 km/h 

2,13 m/s 
6100 m 
2245 m 
2500 m 
644 km 

Mgr tnt. Roman Rogatskt 

Na rysunku pokazano m .in. sprężyste zawieszenie typu Nodamatic przekładni głównej wirnika nośnego 
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LOTNISKA 
1 - lotnisko 
2 - lądowisko 
3 - I. dla śmigłowców 
4 - lotnisko trawiaste, !. 

gruntowe 
5 - I. z drogą startową 
6 - I. cywilne 
7 - I. zapasowe 
8 - I. wojskowe 
9 - I. bazowe 

10 - I. stałe 
11 - I. polowe 
12 - I. operacyjne 
13 - I. wysunięte 
14 - I. pozorowane 
15 - urządzenia lotniskowe 
16 - granica lotniska 
17 - wysokość lotniska 
18 - minimum pogody 
19 - port lotniczy, lotnisko 
20 - p. (!.) międzynarodowy 
21 - dworzec lotniczy, budy

nek dworcowy 
22 - wie:l:a (kontroli ruchu 

lotniczego) 
23 - płyta dworcowa 
24 - lotniskowa stacja meteo 
25 - stacja (tankowania) paliw 
26 - hydrantowy system tan-

kowania 
27 - (podziemny) zbiornik pa-

liwowy 
28 - lotniskowa stra:!: po:!:arna 
29 - słu:!:ba ratownicza 
30 - pole wzlotów 
31 - pas startowy 
32 - droga startowa 
33 - główna d. s. 
34 - droga (startowa) Instru

mentalna, d. przyrządo
wa 

35 - d.s. przyrządowa z po
dejściem precyzyjnym 

36 - próg drogi startowej 
37 - oś d.s., oś pasa starto-

wego 
38 - punkt przyziemienia 
39 - pochylenie niwelety 
40 - spadek poprzeczny, po

chylenie poprzeczne 
41 - zabezpieczenie przerwa

nego startu (ZPS), obszar 
zatrzymania 

42 - zabezpieczenie wydlu:!:o
nego startu (ZWS), obszar 
uprzątnięty 

43 - droga kołowania 
44 - nawierzchnia lotniskowa 
45 - (sztuczna) nawierzchnia 

drogi startowej 
46 - nawierzchnia betonowa 
47 - n. asfaltowo-betonowa 
48 - n. metalowa, n. z płyt 

metalowych 
49 - n. darniowa, n. trawiasta 
50 - wizualne pomoce do lą

dowania 
51 - wska:!:nik wiatru, rękaw 
52 - tarcze sygnałowe, płótna 

sygnałowe 
53 - wska:!:nik kierunku lądo

wania, znak T 
54 - znaki osi drogi starto-

wej 
5;; - z. progu d.s. 
56 - z. obszaru przyziemienia 
57 - z. drogi kołowania 
58 - znaki graniczne (pola 

wzlotów) 
59 - znak rozpoznawczy lotni-

ska 
6() - oświetlenie I. 
61 - światła przeszkodowe 
62 - ś. zbli:!:ania, ś. podej

ścia 
63 - układ (świateł podejścia 

wg) Calverta 
64 - światła drogi startowej, 

ognie d.s. 
65 - ś. progu (d.s.), ognie pro

gu 
66 - ś. obszaru przyziemienia, 

ognie o.p. 
67 - ś. dróg kołowania 
68 - oświetlenie przedpola 

dworca, o. płyty dwor
cowej 

69 - światła graniczne, ognie 
g. 

70 - latarnia przeszkodowa 
71 - oświetlenie awaryjne 

K.D. 
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AIRDROMES 
1 - alrdrome, aerodrome, airfield 
2 - alrstrlp, landlng field, I. gro-

und, 1. area 
3 - helipad, heliport 
4 - sod airfleld 
5 - runway a. 
6 - civil airdrome 
7 - diverslon alrfield, emergency a. 
8 - milltary a., service a. 
9 - home a., base a. 

10 - permanent a., static a. 
11 - field alrdrome 
12 - operatlonal alrfleld 
13 - advanced alrdrome 
14 - dummy a. 
15 - alrdrome facilltles 
16 - a. boundary 
17 - a. elevation 
18 - a. weather minimum 
19 - airport, airdrome 
20 - international a. 
21 - air terminal (building) 
22 - (control) tower 
23 - apron 
24 - (alrdrome) weather (forecasting) 

station 
25 - fuelling statlon 
26 - hydrant fuelling dlspenser (sy-

stem) 
27 - under-ground tank 
28 - flre-flghtlng service 
29 - crash rescue s. 
30 - movement area, manoeuvring a. 
31 - strip 
32 - runway 
33 - maln r. 
34 - Instrument r. 
35 - precislon approach r. 
36 - r. threshold 
37 - r. centrellne 
38 - touch-down point 
39 - runway longltudina! slope 
40 - r. transverse s. 
41 - stopway 
42 - clearway 
43 - taxlway 
44 - alrfield surface, a. pavement 
45 - runway pavement 
46 - concrete p. 
47 - asphalt-concrete p. 
48 - mat runway, metal r. 
49 - sod (ded) surface, grass s. 
50 - visual ground aids 
51 - wind dlrectlon lndicator, wind

cone, windsleeve 
52 - ground signal panels 
53 - landing direction indlcator, Ian-

ding T 
54 - runway centreline markings 
55 - r. threshold m. 
56 - touch-down zone m. 
57 - taxiway m. 
58 - boundary markers 
59 - aerodrome ldentlfication slgn 
60 - alrdrome Ughtlng (system) 
61 - obstructlon lightlng, o. lights 
62 - approach llghtlng (system) 
63 - Calvert centrellne and crossbar 

approach lighting system 
64 - runway l.s., runway Ughts, 

range 1. 
65 - runway threshold lights 
66 - touch-down zone Ughts 
67 - taxlway llghting system, t. 

llghts 
68 - apron lightlng 
69 - boundary lights 
70 - hazard beacon 
71 - emergency llghtlng 

K.D. 

TEeHNleZNY SŁOWNIK LOTNl8IV 

DIE FLUGPLATZE 
1 - der Flugplatz, der Flug

hafen 
2 - das Fluggelllnde, die 

Landeflllche, das Lande
feld 

3 - das Hubschraubergelllnde, 
der Hubschrauber-Lan-
deplatz 

4 - der Rasenflugplatz 
5 - der Pistenplatz 
6 - (der) zlvller Flugplatz 
'1 - der Auswelchflugplatz, 

der Ausweichflughafen 
8 - (der) milit!lrlscher Flug

platz 
9 - der Basenflugplatz 

10 - (der) stl!ndlger F!ugplatz 
11 - der Feldf!ugplatz, der 

Feld-Flugplatz 
12 - der Einsatzflugplatz 
13 - (der) vorgeschobener 

Flugplatz 
14 - der Schein-Flugplatz, der 

Schelnflughafen 
15 - die Flugplatzanlage, die 

FlugplatzausrUstung 
16 - die Flugplatzgrenze, die 

Flughafengrenze 
17 - die Flughafenh6he 
18 - die Flughafenwettermin-

destbedlngungen 
19 - der Flughafen 
20 - (der) lnternatlonaler F. 
21 - das Abfertigungsgebl!ude, 

das Flughafengebl!ude, 
der Flughof 

22 - der Kontrollturm, der 
Dlspatcherturm 

23 - das (Abfertlgungs) vor-
feld 

24 - die Flughafenwetterwarte 
25 - die Flughafenzapfan!age 
26 '- Die Unterflurbetankungs-

anlaJl;e, die Unterflur
zapfsystem 

27 - der Unterflurtank 
28 - die Flughafenfeuerwehr 
29 - der Rettungsdlenst 
30 - das F!ugfeld, das Ro!l-

feld . 
31 - der Start- und Landes

trelfen 
32 - die Start- und Lande

bahn, die SLB, die Plste, 
die Flugplste 

33 - die Haupt-SLB 
34 - die Instrumenten-Lan-

debahn, die Instrumen
tenpiste 

35 - die Prl!zlsionsanflug-
-Landebahn 

36 - der P1stenanfang, der 
Startbahnkopf 

37 - die SLB-Mlttellinie 
38 - der Aufsetzpunkt 
39 - die Lllngsneigung 
40 - die Quernelgung 
41 - die Stoopfll!che 
42 - (die) hlndernisfrele Fll!

che 
43 - die Rollbahn, die Roll

strasse, der Rollweg 
44 - die Flugolatzdecke, die 

Flughafendecke 
45 - die Plstendecke, die 

Startbahndecke 
46 - die Betondecke 
47 - die Asphaltbetondecke 
48 - die Stahlplattenstartbahn 
49 - der Rasenbelag, die Ra-

sendecke, die Grasnarbe 
50 - (die) vlsuelle Landehllfe 
51 - der Wind (rlchtungs) an

zeiger, der Windkegel 
52 - die SlgnaltUcher 
53 - das Landezelchen, das 

Landekreuz. das Aufsetz
tuch, die Wlnd-T 

54 - die Plstenachsenmarkle
rung 

55 - die Plstenanfangsmarkle
rung 

56 - die Aufsetzpunktmarkle
rung 

57 - die Rollwegmarklerung 
58 - die (Flugplatz-) umran

dungsmarklerung 
59 - das Flughafenerkennungs

zelchen, das Flughafen
kennzeichen 

cd. na•· 14 

A3POW01Vll,I 
1 - A3POAPOM, B3Jil!THo-noca

AO"IHa.ll nnow:aAKa, ne-r
Hoe none 

2 - IIOCaAO"IHa.11 nJIOW:aAJ[a, 
neTHOe none 

3 - rrocaAO"IHa.11 nnow:aAKa 
AJI.11 BepTOJieTOB, BepTO
JieTHa.11 CTa~H.11 

4 - A3POAP0M C rpyHTOBblM 
IlOKPOBOM, rpyHTOBOll: a3-
po;n:pOM 

5 - A. c BIIII 
6 - rpaJKAaHCKHlł a. 
7 - 3anaCHbltł a. 
8 - BoeHHb!ll: a, 
9 - A. 6a3HpOBaHH.II 

10 - IlOCTO.IIHHbIR a. 
11 - IlOJieBOtł a., BpeMeH-

HbIR a. 
12 - OnepaTHBHbltł a. 
13 - IIepeAOBOtł a. 
14 - JlOJKHbIR a. 
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POCZTA LOTNICZA 

Zachodnioniemieckie i holenderskie 
czasopisma lotnicze 

Der Flłeger ukazuje się od 1921 r. i jest jednym z naj
starszych obecnie niemieckich czasopism lotniczych. W mie
sięczniku zamies.zczane są artykuły dotyczące spraw tech
nicznych i ekonomicznych lotnictwa oraz opisy sprzętu 
lotniczego. Znaleźć w nim można także opisy dziejów roz
woju niemieckich konstrukcji lotniczych. Omawiane są rów
nież ważniejsze lotnicze imprezy sportowe. Wiele miejsca 
zajmują aktualności lotnicze {na początku i w końcowej 
części czasopisma) - z dziedziny budowy samolotów, prze
mysłu lotniczego, techniki lotniczo-kosmicznej, rekordów 
itd. - ilustrowane zdjęciami. W dziale Pilot prywatny oma
wiane są problemy techniczne i prawne latania indywi
dualnego. Der Flieger zamieszcza także przegląd książek 
nadPsłanych i znaczków o tematyce lotniczej. 

Flug Revue jest bogaito ilust1'ow,anym miesięcznikiem 
o sporej objętości (przeciętnie 82 s.). Znajdują się w nim 
obszerne artykuły na temat lotnictwa wojskowego i kon
strukcji samolotów wojskowych, techniki lotniczo-kosmicz
nej, polityki lotniczej. We Flug Revue publikowane są mo
rografi"' najsłynniejszych samolotów świata z rysunkami 
i zdjęciami. W osobnym dziale zamieszczane są informacje 
dotyczące sportu lotniczego: wyniki rekordów w tabelach, 
onisy nowych szybowców, samolotów sportowych i kon
strukcji amatorskich. Na publikację w dziale szybowcowym 
częstokroć składają się: obszerny opis szybowca 'i opinia 
pilota o nim. Zainteresowani trafią w miesięczniku na 
cykl na temat jak zbudować samolot sportowy. Sprawa 
aktualności lotniczych rozwiązana jest we Flug Revue 
nieco inaczej niż w innych czasopismach lotniczych. Są one 
przedstawiane w formie krótkich artykulików ilustrowa
nych zdjęciami. Ponadto Flug Revue na początku każdego 
numeru zamieszcza angielskie streszczenie publikowanych 
artykułów, a w środku często można znaleźć rozkładówkę 
Z"' zdjęciem samolotu. 

Aerckurier jest oficjalnym organem AerC'klubu Ni-emiec. 
Znajdują się w nim opisy rozwiązań konstrukcyjnych, sa
molotów sportowych i szybowców wraz z opiniami pilo
tów. Wiele miejsca zajmują artykuły poświęcone bezpie
czeństwu latania, lataniu bPz widoczności i ogólnie ruchowi 
lotniczemu. W miesięczniku tym zamieszczane są sprawo
zdania z zawodów lotniczych, głównie szvbowcowych oraz 
opisy lotów rekordowych, a także komunikaty z dziedziny 
lotniarstwa, sportu balonowego i spadochronowf>go oraz 
modelarstwa. Dość dużo miejsca Aerokurier poświęca hi
storii lotnictwa niemieckiego i sylwetkom ludzi lotnictwa. 

Zagadnieniom sportu lotnic2'lego poświęcony jest także 
miesięcznik Der Adler. Zawiera on materiały związane 
z przepisami obowiązującymi przy wykonywaniu lotów 
i użytkowaniu lotniczego sprzętu sportowego. Znacznie 
mniej miejsca zajmują w tym czasopiśmi,: opisy nowego 
sprzętu. 

Modeli-Fan jest miesięcznikiem dla zainteresowanych mo-

DIE FLUGPLATZE -cd. 
60 - die Flugplatzbefeuerungs
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K.D. 

delami z tworzyw sztucznych. W czasop1sm1e można zna
leźć informacje o nowych zestawach modeli samolotów, 
okrętów, czołgów i in. Miesięcznik zawiera także rysunki 
i zdjęcia samolotów dawnych i najnowszych. Jest bogato 
ilustrowany. 

Holenderski dwumiesięcznik Vliegtuig Parade przei..na
czony jest dla hobbystów. Zajmuje się lotnictwem woj
skowym i pasażerskim. Publikowane są w nim nowinki 
konstrukcyjne, a także opisy dawnych samolotów holender
skich. Pismo jest bogato ilustrowane. (mm) 

Typy szybowców i samolotów. 
używanych w Polsce po wojnie 

Interesuje mnie historia lotnictwa, a szczególnie kon
. strukcje lotnicze Polski Ludowej. Jestem zbieraczem syl

wetek i danych technicznych szybowców i samolotów. 
W związku z tym zwracam się z uprzejmą prośbą o po

danie mi wykazu typów szybowców i samolotów używanych 
w lotnictwie cywilnym, sportowym, pasażerskim, sanitar
nym, dyspozycyjnym itp. w Polsce Ludowej. Szczególnie 
interesuje mnie sprzęt przedwojenny, poniemiecki, z demo
bilu, licencyjny oraz pojedyncze egzemplarze produkcji in
nych państw a użytkowane w kraju. Ponadto proszę o po-
danie także konstrukcji amatorskich zarejestrowanych. 

W przypadku niemożności podania ww. wykazu, proszę 
o podanie źródła, gdzie można znaleźć powyższe dane. 

Stanisław Paluch - Bielsko-Biała 

Wykazy typów samolotów i szybowców polskiej produkcji 
(tzn. rodzimej konstrukcji i licencyjnych) można znaleźć 
w -TLiA nr 5/76, 5/77 i 5/78. W miesięczniku Młody Technik 
8/78 znajduje się zestawienie samolotów sanitarnych, w 
nr 8/77 samolotów rolniczych (które należy uzupełnić o sa
moloty Z-37 Cmelak i Thrush), w nr 8/73 samolotów spor
towych (wymagający uzupełnienia o Z-50 Akrobat, Z-26, 
Z-326, Z-526, Jak-18, Jak-12, Rallye i Grumman Tr-2), a w 
nr 8/69 samolotów pasażerskich, które trochę dokładniej 
zostały przedstawione w cyklu opisów zamieszczonych w ty
godniku Skrzydlata Polska od nr 7/69 do nr 9/70. Typy 
samolotów służbowych pokrywają się ze sportowymi i sa
nitarnymi, a ponadto jest używany Jak-40. Samoloty ponie
mieckie użyte przez lotnictwo sportowe są wymienione 
w książce A. Morgały: Polskie samoloty wojskowe 1939-
1945. Oprócz śmigłowców naszej produkcji w użyciu znaj
dują się Mi-6A, Mi-8 i Hughes 200. Z polskich samolotów 
przedwojennych był używany u nas po wojnie w lotnictwie 
sr,ortowym: RWD-13, RWD-21 i PWS-26. 

Wojne przetrwały cztery nasze szybowce: Salamandra, 
Orlik, Wrona i Żc1ba. Następujące typy szybowców ponie
n1.ieckich były u nas w użyciu: SG-38, Wundergleiter, SG-40, 
Grunau Baby ITB i IIA, Olympia-Meise, Weihe, Kranich, 
Liege-Kranich, Minimoa, Goevier, Rhonbussard, Mii-13 Ata
lante. Rheinland, Rhonadler, Grunau 8, Rhonsperber i mo
toszybowiec Motor-Baby. Ponadto były używane czecho
!';łowackie Sohaj, Lunak i Blanik, radzieckie A-9 i Primorec, 
francuski Fauvel 36 oraz z NRD Libelle Standard. 
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Charakterystyczne współczynniki aerodynamiczne 
przy dużych liczbach Reynoldsa 

Mgr inż. JAN STASZEK 
Instytut Lotnictwa 

. W świetle nowszych badań tunelowych oraz badań w locie 
stwierdzono poważne zmiany charakterystycznych współ
czynników aerodynamicznych przy dużych liczbach Rey
noldsa, szczególnie w zakresie przydżwiękowym. W związ
ku z utartymi poglądami, że wpływ liczby Reynoldsa po
wyżej wartości 2 . 100 jest raczej niewielki wymagają on~ 
konfrontacji z przedstawionymi w artykule wynikami badan 
zarówno teoretycznych jak i doświadczalnych. 

Zmiana współczynników aerodynamicznych przy wzroście 
liczby Reynoldsa jest związana z budową i rozwojem war
stwy przyściennej. Zmiany te są raczej korzystne, ponie
waż grubość warstwy przyściennej rośnie wolniej niż liczba 
Reynoldsa i w wyniku otrzymano zwiększenie Cz max prz)' 
jednoczesnym zmniejszeniu Cx min, szczególnie przy profi
lach laminarnych. 

W latach pięćdziesiąty.eh utarło się jednak przekonanie, 
że niewiele można oczekiwać w zakresie poprawy współ
czynników aerodynamicznych, jeśli liczba Reynoldsa badań 
tunelowych przekracza wartość 2 • 106 i że zgodność tych 
badań z wynikami badań w locie jest, praktycznie biorąc, 
dostatecznie dobra. Badania amerykańskie podniosły tę gra
nicę do 6 • 106 ale wg ówczesnych danych różnice nie mo-
gły już być duże. . 

Jednak badania radzieckie jednoznacznie wykazywały, ze 
zmiany w przebiegu charakterystycznych współczynników 
aerodynamicznych zachodzą dalej w miarę wzrostu liczby 
Reynoldsa. Profil 1 W 1012 badany aż do Re=5,54 • 106 wy
kazywał dalszy wzrost współczynnika maksymalnej siły 
nośnej Cz oraz zmiany współczynnika Cm (rys. 1), co suge
rowało konieczność prowadzenia badań tunelowych przy 
coraz większych liczbach Reynoldsa. Późniejsze badania wy
kazały, że wzrost ten zachodzi dalej i przy. Re=8 • 106 wy
nosi jeszcze około 7,50/o (w stosunku do Cz przy Re= 
=5,54. lQG) z dalszą tendencją wzrostową. 

Przy okazji . zbadano również wpływ skali modelu na 
otrzymywane współczynniki przy wzrastającej liczbie Rey: 
noldsa. Okazało się, że w miarę wzrostu Re, wpływ skah 
zanika coraz bardziej i przy Re=4,5, 106 jest już pomijalny 
i mieści się w granicach błędu pomiarowego. Zresztą i przy 
mniejszych liczbach Re różnice zachodzą raczej przy du
żych kątach natarcia tzn. w zakresach, w których opływ 
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R,=5,54·10 6 
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jest z natury rzeczy bardziej wrażliwy i gdy nawet drob
ne odchylenia wykonawcze powodują duże zmiany (rys. 2) 

Niezależnie od tego dalszy postęp techniczny w budowie 
coraz to większych i szybszych samolotów zaczął ujawniać 
nowe zjawiska i niezgodności z utartymi poglądami. Spra
wa komplikowała się o tyle, że do problemów związanych 
z energią kinetyczną i leIJ.kością powietrza dołączyły się za
gadnienia jego ściśliwości. Do zagadnień różnic w ocenie lub 
błędów pomiarowych trzeba było podchodzić bardziej ostrot 
nie i wymagać większej dokładności co miało znaczeme 
podstawowe szczególnie przy większym wymaganiu doty
czącym konstrukcji, w celu uzyskania możliwie najlepszyc~ 
wskaźników ekonomicznych i jakościowych w eksploatacJ1 
sprzętu, nie mówiąc już o osiągach: 

Jako przykład takiej sytuacji można przytoczyć samolot 
C-5A, w którym przy badaniach w tunelu otrzymano. kry
tyczną liczbę Macha mniejszą o 0,02 niż w badaniach w 
locie (rys. 3). Ponieważ samolot miał być budowany w 
większych seriach, okazało się celowe P:zekonstruo':"~n~e 
skrzydła przez danie grubszego o 20/o profilu, co umozhw1-
ło zmniejszenie ciężaru płata o 30/o. Poprawiono przy tym 
własności zmęczeniowe i zwiększono margines bezpiecz~ń
stwa, zachowując wszystkie pozostałe osiągi bez zmian 
z wyjątkiem powiększenia udźwigu użytecznego. Cała ta 
operacja kosztowała w rezultacie ponad 900 mln dolarów 
oraz wymagała odpowiedniego nakładu czasu potrzebnego 
do wprowadzenia wszystkich niezbędnych zmian w urucho
mieniu produkcji. 

Innym przykładem błędów w ocenie ekstrapolacji pomia
rów chociaż .tym rat.em nie związanym z kłopotami, była 
nie1.:iożność prawidłowego określenia oporu w tylnej części 
omaskowania si1nika odrzutowego. Pomiary wykonane w 
tunelu aż do Re=18, 108 i Ma=0,9 sugerowały dalszy wzrost 
współczynnika Oporu, podczas gdy badania w loci~ wykaza
ły jego wyraźny spadek. Wobec stosunkowo duzego prze
kroju badanej części spływowej omaskowania oraz ~:a~u 
oceny inżektorowego działania strugi gazów, wzrost c1sme
nia w tylnej części osłony silnika spowodowany interferen
cją ścian tunelu wywoływał oderwania opływu zupełnie 
zniekształcające wyniki pomiarów. Badania w locie wyka
zały brak oderwań i pozwoliły na skorygowanie współ
czynnika oporu, który systematycznie zmniejszał się w 
miarę wzrostu liczby Reynoldsa (rys. 4). 
Przyczyną kłopotów jest, ogólnie biorąc, brak oceny wpły

wu grubości i charakteru warstwy przyściennej na kształ
towanie się współczynników aerodynamiczny_ch. Wars~wa 
ta jest oczywiście stosunkowo cieńsza przy większych hcz
bach Reynoldsa, ale wielkość zmian nie zawsze da się prze
widzieć szczególnie, gdy zmiany te zachodzą w obszarze 
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przydźwiękowym, w którym powstawanie fal uderzenio
wych komplikuje opływ dodatkowo. 
Kłopoty ujawniły się w sposób jaskrawy przy opracowa

niu samolotu C-141, gdy różnica w umiejscowieniu fal ude
rzeniowych spowodowana różną grubością i kształtem war
stwy przyściennej osiągnęła ponad 200/o cięciwy skrzydła 
przy konfrontacji wyników badań w locie przy znacznie 
~iększej liczbie Re (rys. 5). Związany z tym faktem inny 
rozkład obciążeń spowodował 11 O/o zmianę współczynnika 
momentu „na nos", co pociągnęło za sobą konieczność prze
konstruowania samolotu i spowodowało 9-miesięczne opóź
nienie uruchomienia produkcji, nie mówiąc już o koniecz
ności umieszczenia ponad 180 kg balastu wyważającego, 
obniżającego wskaźniki ekonomiczne samolotu. 
Zupełnie niezgodne z rzeczywistością (tzn. z badaniami 

w locie przy dużych liczbach Reynoldsa) są próby określe
nia momentu podłużnego samolotu M11 oparte na teoretycz
nej ocenie lokalizacji i punktów przejścia przyściennej war
stwy laminarnej w burzliwą, lub na badaniach tunelowych 
przy mniejszych liczbach Reynoldsa. Porównanie danych 
uzyskanych za pomocą tych dwu metod z wynikami badań 
w locie przy rzeczywistych liczbach Re pokazano na rys. 6. 
Wykresy obejmują wyniki obliczeń współczynnika Cm dla 
dwu przekrojów skrzydła w odległości 0,389 L/2 oraz 0,637 
L/2 od osi symetrii samolotu (L oznacza rozpiętość skrzy
deł). Wyniki badań tunelowych różnią się zdecydowanie od 
danych obliczeniowych zarówno co do wartości współczyn
ników jak i co do przebiegu krzywych. Wyniki badań w 
locie przy dużych liczbach Re rzędu 100 • 10a odbiegają bar
dzo od obydwu poprzednio określonych wielkości. Wszyst
kie dane uzyskano dla tej samej liczby Macha i tego sa
męgo współczynnika siły nośnej Ma=0,825; C:r=0,4; 

Przy projektowaniu potrzebne są bliższe dane co do cha
rakteru burzliwej warstwy przyściennej oraz wzajemnego 
oddziaływania na fale uderzeniowe. Najbardziej wiarygod
ne informacje można uzyskać, prowadząc systematyczne 
badania w całym zakresie od małych, aż do bardzo du
żych liczb Reynoldsa. W szczególności dotyczy to wpływu 
liczby Re na miejsce powstawania fali uderzeniowej, na 
umiejscowienie i zakres obszaru naddźwiękowego oraz na 
oderwania strug w pobliżu krawędzi spływu. Badania teo
retyczne pozwalają przewidywać zmiany umiejscowienia fa-
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Rys. 3. Ocena krytycznej liczby Macha z badań w tunelu: 
badania tunelowe, o - badania w locie 
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Rys. 4. Charakter opływu i współczynnik oporu tylnej części gon
doli silnika odrzutowego: l - bad_ania tunelowe, 2 --'- badania w 
locie 
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Rys. 5. Wpływ charakteru warstwy przyściennej na położenie fali 
uderzeniowej 
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Rys. 6. Porównanie pomiarów współczynnika Cm z badań tunelo
wych i w locie (Ma=0,825, c,.~o,4) 
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Rys. 7. Wpływ liczby Re na położenie fali uderzeniowej profilu 
nadkrytycznego przy Ma=O,B 
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Rys. 8. Wpływ odkształcenia sprężystego na przesunięcie fali ude
rzeniowej 
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Rys. 9. Wpływ punktu przejścia warstwy 
laminarnej w burzliwą na opór profilu 
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Rys. 13. Zmiana współczynnika oporu śred
niego samolotu komunikacyjnego przy 
wzrastającej liczbie Reynoldsa 
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Rys. 10. Wpływ liczby Reynoldsa na Cz ex profilu nadkrytyczne-
go przy Ma=0,73 
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Rys. 11. Rozkład ciśnień dla typowego profilu nadkrytycznego przy 
różnych liczbach Re I takiej samej liczbie Ma oraz przy tym sa
mym kącie natarcia a 
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Rys. 12. Wpływ położenia x/c punktu przejścia warstwy laminarnej 
w burzliwą na cz i ex profilu nadkrytycznego przy Ma=0,73 oraz 
Re=6. 10' 

li uderzeniowej (rys. 7) jednak dane te muszą być poparte 
i sprawdzone badaniami tunelowymi oraz potwierdzone ba
daniami w locie. W każdym razie konstruktor musi mieć 
do dyspozycji aktualne dane dotyczące zjawisk zachodzą
cych w interesującym go zakresie liczb Reynoldsa. 
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Problem jest o tyle złożony, że nie zawsze fala uderze
nio~a przesuwa się ku tyłowi w miarę wzrastania liczby 
Reyn?ld~a. Jeśli ?o ~yżej wspomnianych problemów dołą
cza się _Jes_zcze zJaw1ska aerosprężystości, to możemy mieć 
do czym~ma z przesuwaniem się fali uderzeniowej do przo
~u, tak Jak to pokazano na rys. 8. Odkształcenie aerosprę
zyste modelu nadkrytycznego profilu o wiotkiej krawędzi 
spływu przesuwa wyraźnie falę uderzeniową ku przodowi 
w stosunku do modelu sztywnego, tak jak to pokazano 
z lewej strony rysunku. W odniesieniu do całego skrzydła 
wzrost ciśnienia dynamicznego odpowiadający stosunkowo 
niewielkiemu wzrostowi liczby Reynoldsa (od 2. 106 do 
3 • 106) spowodował odkształcenie sprężyste skrzydła da
jące znaczne przesunięcie fali uderzeniowej ku przodowi, 
co automatycznie zmieniło warunki równowagi samolotu, 
ponieważ przewidywano raczej wędrówkę fali ku tyłowi. 
Skrzydła o profilu nadkrytycznym są znacznie bardziej 

wrażliwe na liczbę Reynoldsa niż poprzednio stosowane, 
ponieważ gradienty ciśnienia wpływające na warstwę przy
ścienną są mniejsze. Problem ten ujawniły wyniki bada11 
dwuwymiarowych profilu nadkrytycznego porównane z obli
czeniami teoretycznymi. Jako rezultat analiz opracowano 
technikę przybliżonej symulacji charakterystyk przy rzeczy
wistej liczbie Reynoldsa dla warunków zbliżonych do uży
tecznych, wykorzystując tunele LRC (Langley Research 
Center). Linia przejścia, która uprzednio mieściła się blisko 
krawędzi natarcia skrzydła, jest przesuwana sztucznie ku 
tyłowi, tak, że względna, przesunięta grubość warstwy 
przyścienneJ na krawędzi spływu skrzydła jest taka sama, 
jakiej można się spodziewać w warunkach rzeczywistych 
przy linii przejścia położonej blisko krawędzi natarcia. Ba
dania tunelowe wykazały, że taka technika symulacji za
pewnia bardzo dobrą zgodność z charakterystyką profilu 
przy rzeczywistych liczbach Reynoldsa. 

Na rys. 9 pokazano zmianę współczynnika oporu Cx w 
funkcji współczynnika siły nośnej Cz dla skrzydła o profi
lu nadkrytycznym zaprojektowanego dla rzeczywistej liczby 
Reynoldsa przy Ma=0,78 i liczbie Reynoldsa cięciwy mo
delu 2,26, 106• Wyniki podano dla warunków, w których 
linia przejścia leży o 100/o i o 350/o cięciwy od krawędzi na
tarcia. Z obliczeń wynika, że przejście przy 350/o cięciwy 
symuluje w przybliżeniu warunki istnienia warstwy przy
ściennej w rzeczywistości. Z porównania widać, że dla za
kresu współczynnika Cz (bliski użytkowemu, tj. ok. 0,6) 
współczynnik oporu przy tylnym położeniu przejścia jest 
o ok. 0,005 mniejszy niż przy przednim. Różnica jest znacz
nie większa niż to wynika przy zwykłym zmniejszeniu tar
cia powierzchniowego towarzyszącego tylnemu położeniu 
przejścia. · 

Z wykresów na rys. 10 widać wyraźnie jak ważną rolę 
odgrywa lepkość ośrodka przy prędkościach przydźwięko
wych. Przedstawiono na nich rozkłady ciśnień na nadkry
tycznym profilu przy Ma=0,73 dla trzech liczb Reynoldsa: 
6 • 100; 40 • 106 i 400 • 106. Należy podkreślić, że przy licz
bie Reynoldsa 6 , 106, która była uważana za graniczną licz
bę, poza którą zmiany już nie zachodzą, współczynniki 
Cz i Cx różnią się zasadniczo od wartości otrzymanych dla 
tych samych współczynników przy Re=400, 106• Wzrost 
Cz wynosi prawie 400/o zaś zmniejszenie Cx przekracza 430/o. 
Metodą Korn-Garabediana obliczono, że wzrost współczyn
nika Cz w przypadku braku lepkości mógłby dla tego pro
filu osiągnąć nawet 930/o. Obliczenia wykonano wg progra
mu analizy przepływu przydźwiękowego z uwzględnieniem 
przemieszczenia się punktu przejścia warstwy laminarnej w 
burzliwą oraz określeniem oporu tarcia metodą Nash i Mac 
Donald dla przepływu burzliwego. 

W przypadku obszaru naddźwiękowego dostatecznie efek
tywnego, aby wywołać fale uderzeniowe (np. Ma=0,759 na 
rys. 11) wzrost liczby Reynoldsa powoduje automatycznie 
zmiany w rozkładzie ciśnień i przesuwanie się fali uderze
niowej ku tyłowi co pociąga za sobą konieczność obciążeń 
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skrzydła i wyważenia samolotu. Sprawa ta jest oczywiście 
bardzo ważna dla konstruktora i może spowodować wiele 
kłopotów. 
Największą trudnością w badaniach jest prawidłowe prze

widywanie miejsca oderwań opływu. Ogólnie biorąc oder
wanie może nastąpić przy krawędzi natarcia lub w miejscu 
powstałej fali uderzeniowej jeśli opływ jest przydźwiękowy. 
Każdy z tych rodzajów: oderwań zależy w dużym stopniu 
od liczby Reynoldsa, a szczególnie pierwszy z nich; ponie
waż ·charakter tworzącego się na krawędzi natarcia oderwa
nia jest zależny w dużym stopniu od sposobu przepływu 
laminarnego w burzliwy. Zjawisko nie jest jeszcze dobrze 
poznane i dostatecznie 'przeanalizowane jak np. gwałtowne 
wyskakiwanie pęcherzy oderwań na krawędzi natarcia. 

Oderwanie opływu może również zaczynać się na kra
wędzi spływu i przesuwać się ku przodowi w miarę wzra
stania kąta natarcia dotąd, dokąd cała górna powierzchnia 
skrzydła nie zostanie nim objęta. Zostały opracowane meto
dy obliczenia takiego opływu, jednak muszą one każdora
zowo podlegać potwierdzeniu doświadczeniami. Istnieją 
kryteria przejścia przepływu laminarnego w burzliwy da
jące częściowe sukcesy w praktyce, ale dla profilów nad
krytycznych przy prędkościach przydźwiękowych są one 
nieużyteczne. Na rys. 12 przedstawiono przy liczbie Rey
noldsa 6 • 108 zmiany rozkładu ciśnień, oporu i siły nośnej 
dla profilu z rysunku 10 w zależności od punktu przejścia 
przyściennej warstwy laminarnej w burzliwą. Zakres zmia
ny punktu przejścia obejmował obszar od krawędzi na
tarcia do 300/o cięciwy od niej. 

Jest rzeczą wartą odnotowania, że przy ustawieniu punktu 
przejścia w odległości 300/o cięciwy od krawędzi natarcia 
współczynniki Cz=0,381 oraz Cx=0,0072 są bardzo bliskie 
wartościom uzyskanym przy liczbie Reynoldsa 40. 1oe po
kazanym na rys. 10. Z faktu tego można by wyciągnąć 
wniosek, że wymuszenie punktu przejścia warstwy lamina
rnej w burzliwą w tunelach o małej liczbie Reynoldsa mo
że dać odwzorowanie opływu przy dużej liczbie Re, ponie
waż i naturalne, i wymuszone przejścia powinny dawać po
dobną warstwę przyścienną. Jednak, nawet gdy odpowied
nio wymuszone zlokalizowanie przejścia daje dobre przy
bliżenie kształtowania się grubości i charakteru warstwy 
przyściennej a w konsekwencji również i siły nośnej, to 
nie mamy bynajmniej pewności, czy rozkład prędkości 
a więc i opór tarcia są również dobrze odwzorowane. Pro~ 
blem ten musi być przebadany doświadczalnie niezależ
nie od analizy teoretycznej. 
Według obecnych danych dotyczących wpływu liczby 

Reynoldsa na wyniki badań tunelowych dokonano przeli
czeń zmiany współczynnika oporu średniego samolotu ko-

muniikacyjnego w zależności od Re w zakresie do 100 , 108• 

Wynik tego przeliczenia przedstawiono na rys. 13, przy 
czym . należy podkreślić ponad dwukrotne zmniejszenie 
współczynnika oporu Cx przy Re=lOO • 106 w stosunku do 
oporu przy Re= 1 • 106• 

Obecne tunele amerykańskie pozwalają na uzyskiwanie 
liczb Reynoldsa do zaledwie około 30 • 108• Wymienione wy
żej dane są otrzymane z badań w locie skonfrontowanych 
bardzo wnikliwie ze studiami teoretycznymi. Uzyskiwane 
liczby Reynoldsa nie przekraczały jednak 100 • 108, nato
miast ujawniły wiele zjawisk wymagających bliższego zba
dania. Obliczenia teoretyczne oraz metody symulacji prze
pływu przy podobnych proporcjach warstwy przyściennej 
mogą być tylko wskazówką, co może zdarzyć się w locie 
przy rzeczywistych dużych liczbach Reynoldsa. Ostatnio są 
budowane w Stanach Zjednoczonych tunele oparte na tech
nice niskich temperatur gazu w tunelu aerodynamicznym 
(cryogenic technology). Zbudowany w Langley Field mode
lowy tunel 0,3 m na azot, pracujący przy temperaturach 
rzędu 80+100°K wykazał na tyle obiecujące wyniki, że pod
jęto budowę dużego tunelu z zastosowaniem tej koncepcji. 
Ponieważ współczynnik lepkości gazów maleje wydatnie 
przy obniżeniu temperatury, postanowiono nowy tunel 
o obiegu zamkniętym również wypełnić azotem, zaś niską 
temperaturę utrzymywać, odparowując ciekły azot wtry
skiwany za przestrzenią pomiarową. Tunel jest napędzany 
konwencjonalnym wentylatorem i pracuje przy ciśnieniu 
atmosferycznym. Uzyskiwane w nim liczby Reynoldsa rzę
du 80+100 • 106 nie pokrywają w pełni przewidywanego do 
osiągnięcia zakresu w badaniach w locie, ale umożliwią 
większe zbliżenie do nie znanych zjawisk. 

Poruszone problemy są tylko niepełną i ogólną informa
cją o ich istnieniu i wymagają głębszej analizy oraz szero
kich badań. Wskazują one, że w zakresie liczb dużych 
Reynoldsa aerodynamika ma jeszcze wiele do powiedzenia 
ale poznanie tego zakresu wcale nie będzie łatwe. 
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% DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK ~ 

.,Pisali o nas 1976+1977" 
Zarząd Główny SIMP bli:tej zaintereso

wał się wzmiankami I artykułami, które 
na temat Stowarzyszenia i jego działalności 
ukazyWały się na łamach periodyków. 
Dzięki abonamentowi materiałów w Biurze 
Wycinków Prasowych GLOB Zarząd Głów
ny zgromadził ok. 600 wycinków z 81 ga
zet i czasopism z lat 1976+1977 i powielił je 
w broszurze pod tytułem „Pisali o nas". 
Interesującą -treść tego -wydawnictwa 

omówiono w komentarzu, stwierdzając, :te 
prasowe publikacje na temat SIMP przeja
wiają dziwną niekompletność lub niekon
sekwencję. O wielu cennych lml)Tezach 
I Inicjatywach naszego Stowarzyszenia nie 
było nawet wzmianki w prasie, · a pewne -
mniej wartościowe działania SIMP 
uzyskały w niej szeroki oddźwięk. Stąd 

wniosek, :!:e albo periodyki nie otrzymały 
potrzebnych Informacji, -albo nie umiały 

Ich wywa:!:yć. 
W prasie ubiegłego roku nieliczne były 

wzmianki o pracy kół SIMP, a zupełnie nie 
pisano o społecznej działalności sekcji nau
kowo-technicznych. 

O ile chodzi o Sekcję Lotniczą, to rze
czywiście nie został dotychczas powołany 

do :!:ycia organ ds. propagandy i współ

pracy z periodykami. Jest to niedopa
trzenie, które powinno być mo:Uiwie pręd
ko naprawione. 

Z drugiej strony lotnicza działalność kół 

zakładowych i Sekcji Lotniczej SIMP nie
jednokrotnie znalazła swój wyraz w notat
kach i artykułach zamieszczanych w Skrzy
dlatej Polsce. Niestety jednak wśród ty
godników wykorzystanych w broszurze 
,,Pisali o nas" nie znajdujemy tego tytułu, 

gdyż GLOB nie robi wycinków z czaso
pism lotniczych. 

Na zakończenie warto podać, że podzie
lono wycinki prasowe reprodukowane w 
broszurze „Pisali o nas" _na: 

- wywiady i publikacje działaczy SIMP, 
- VII Kongres Techników Polskich, 
- ogólna działalność' SIMP, 
- koła zakładowe SIMP współtwórcami 

postępu technicznego, 
- konferencje, narady, szkolenia, 
- zamek w Rydzynie, 
- j ub!leusze działalności społecznej, 

- giełdy postępu technicznego, 
- konkursy, 
- nekrologi działaczy SIMP. 

Wysokie odzna<:zenie 
Centrum Samolot6w Lekkich 

W 34 rocznicę powstania Polski Ludowej, 
w uznaniu gospodarczego i społecznego 

wkładu w rozwój kraju, na wniosek Biura 
Politycznego Komitetu Centralnego PZPR, 
wiele zakładów przemysłowych otrzymało 

wysokie odznaczenia państwowe. Wśród 

nich było Centrum Naukowo-Produkcyjne 
Samolotów Lekkich PZL-Warszawa, które
mu Rada Państwa przyznała Order Sztan
daru Pracy II klasy. Do sukcesu przyczy
niły się znacznie: Sekcja Lotnicza SIMP 
przy WSK-Okęcie oraz przy Instytucie Lot
nictwa w Warszawie. z tej okazji zarzą

dom kół SIMP i dyrekcji Centrum ser
decznie gratulujemy. 

Sukces inżynierów WSK 
PZL-Warszawa li 

W gmachu Naczelnej Organizacji Tech
nicznej w Warszawie odbyła się uroczystość 
podsumowania konkursu pt.: Analtza war
tośct ważnym tnstrumentem podnoszenta 
efektywnośct gospodarowanta. W konkursie 
zorganizowanym przez prezydenta stolicy 
I Wojewódzką Radę Związków Zawodo
wych wzięło udział 36 przedsiębiorstw, któ
re nadesłały 44 opracowania, dające w su
mie ekonomiczne efekty w wysokości 

440 mln zł. 

Nagrodę III stopnia w wysokości 15 tys. 
złotych przyznano zespołowi magistrów in
:!:ynierów w składzie: A. Szafranek, W. Lu
bański, S. Myszka i M. Sażyński z Wy
twórni Sprzętu Komunikacyjnego warsza
wa II za pracę z dziedziny wyposażenia 

lotniczego pt.: Anattza wartośct zaworu 
tratwy pneumatyczneJ. 



Wdrażanie · spawania wiązką elektronów 
do produkcji lotniczej( 

Doc. mg,r inż. HENRYK ZATYKA 
Inst.ytut Lotnictwa 

~rtykuł omawia przebieg wykonania 
oraz wyniki prac wdrożeniowych no
wej metody spawania za pomocą wiąz
ki elektronów. Rozszerzenie wdrożenia 
tej techniki do produkcji lotniczej za
leży jednak od rozwiązania prac ba
dawczo-technologicznych, oo wymaga 
dalszej ścisłej współpracy spawalni
ków, konstruktorów i metaloznawców 
w zakładach produkcji i branżowych 
instytutach badawczych oraz politech
nicznych. 

Istniejąca współzależność pomiędzy 
rozwojem konstrukcji a rozwojem me
tod wykonania szczególnie ostro wy
stępuje w produkcji lotniczej. Wytwa
rzanie nowoczesnych, lekkich konstruk
cji lotniczych, charakteryzujących się 
pełnym wykorzystywaniem własności 
mechaniczny,ch użytych tworzyw kon
strukcyjnych, wiąże się z koniecznością 
opracowywania nowoczesnych metod 
technologicznych. I odwrotnie: nowo
czesne metody technologiczne umożli
wiają wykonawstwo odpowiedzialnych 
konstrukcji lotniczych, produkowanych 
w małych seriach, w sposób możliwie 
najbardziej ekonomiczny. 

Wraz z rozwojem konstrukcji lotni
czych rozszerzył się znacznie zakres 
zastosowania metod spawatniczych, a 
w szczególności metod nowoczesnych, 
do jakich należy zaliczyć spawanie 
elektronowe. Właściwości wiązki elek
tronów, jako źródła ciepła podczas spa
waniu, takie jak: wysoka koncentracja 
energii cieplnej, łatwość jej dozowania 
i sterowania oraz przebieg procesu spa
wania w próżni - wykorzystywane są 
w pełni przy wykonywaniu złączy spa
wanych o wysokich i powtarzalnych 
własnościach wytrzymałościowych, ja
kie są wymagane w konstrukcjach lot
niczych. 

W ostatnich latach wzmożonego roz
woju produkcji lotniczej, zakłady prze
mysłu lotniczego wykazują duże zain
teresowanie wdrażaniem nowoczesnych 
metod spawalniczych. Przodujący w 
tej dziedzinie jest niewątpliwie zakład 
WSK Rzeszów, który przyczynił się w 
dużym stopniu do stworzenia bazy roz
wojowej techniki spawania_ elektrono
wego w kraju oraz . pierwszy zastoso
wał tę technikę w produkcji. Z dużą 
satysfakcją należy odnotować, że spa
wanie wiązką elektronów już od prze
szło dwóch lat jest stosowane w seryj
nej produkcji turbinek turbosprężarki 
(produkcja nielotnicza) w Gddziale 
WSK Rzeszów w Ropczycach. 

Spawanie elektronowe zamiast luto
wania zastosowano do łączenia wirni
ka turbiny, wykonanego jako odlew ze 
stopu na .bazie kobaltu lub na bazie 
niklu, z wałkiem ze stali 40HNMA 
(rys. 1). Zastosowanie spawania pozwo
liło na zwiększenie wytrzymałości złą
cza i umożliwiło poprawienie· warun
ków pracy turbosprężarki. Wyelimino
wano · operację prostowania elementów 
po spawaniu, jak również wykonaw
stwo otworów technologicznych, co po
zwoliło na zmniejszenie pracochłonno
ści wykonawstwa turbinek. 
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Należy podkreślić, że proces spawa
nia wykonywany jest na urządzeniu 
produkcji krajowej, opracowanym 
i wykonanym w Ośrodku Badawczo
-Rozwojowym Elektroniki Próżniowej 
w Warszawie. ' Urządzenie niskonapię
ciowe (25 kV), z wyrzutnią elektronów 
o mocy 6 kW. Komora próżniowa w 
kształcie prostopadłościennym jest wy-
posażona w przyrząd do równoczesne
go mocowania dwóch turbinek. Został · 
on już zastąpiony przyrządem do rów
noczesnego mocowania 6 turbinek, 
opracowanym i wykonanym w WSK 
Rzeszów. Urządzenie o przeznacze
niu uniwersalnym dostosowano do spa
wania turbinek. 

W 1975 r. zakupiono i zainstalowano 
w WSK Rzeszów urządzenie firmy 
Steigerwalda (RFN), przewidziane do 
spawania zespołów lotniczych silników 
odrzutowych. Urządzenie wysokonapię
ciowe (150 kV), z wyrzutnią o mocy 
15 kW, charakteryzujące się dużą po
jemnością komory próżniowej, przewi
dzianej do spawania zespołów takich, 
jak np. wirniki sprężarki. Komora 
próżniowa wyposażona jest w stoły 
obrotowe, umożliwiające obrót części 
spawanych w płaszczyznach poziomej 
i pionowej, które są wysuwane z ko
mory tak, że zakładanie i ustawianie 
części do spawania oraż wyjmowanie 
części pospawanych odbywa się poza 
komorą. Pozwala to, jak stwierdzono 
w praktyce, na dokładne ustawienie 
i zamocowanie spawany,ch części, co w 
przypadku części i zespołów silniko
wych, spawanych najczęściej w stanie 
obrobionym na gotowo, ma istotne 
znaczenie. 

Na urządzeniu wysokonapięciowym 
wykonuje się spawanie części silni
ków lotniczych, które zostały dopusz-

. czone do seryjnej produkcji jako spa
wane, a ponadto prowadzi się prace 
badawczo-technologiczne dalszych ze
społów i części przewidzianych do spa
wania. 

Bys. 1. Spawana turbinka Hol
seta 

Technika spawania wiązką elektro
nów budziła zainteresowanie spawalni
ków, a w szczególności spawalników 
lotniczych, już od chwili pojawienia 
się pierwszych informacji technicznych 
na temat jej zastosowania, -tzn. lat 
pięćdziesiątych. Podjęcie jednakże 
prakty,cznej działalności zmierzającej 
do opanowania tej techniki było możli
we dopiero w latach sześćdziesiątych, 
po nawiązaniu kontaktu z Przemysło
wym Instytutem Elektroniki, w któ-

rym realizowano prace z dziedziny 
elektronowiązkowej. 
Przystąpiono do wstępnych prac roz

poznawczych, które obejmowały prze
róbkę i dostosowanie do prac spawal
niczych pieca elektronowiązkowego do 
topienia metali będących w fazie wy
konawstwa. Prace adaptacyjne, któ- . 
rych zakres obejmował wykonanie do
datkowej wyrzutni elektronów oraz 
stolik z przesuwem w komorze próż
niowej wykonano w PIE. Pozwoliło to 
na wykonanie pierwszy,ch prób spawa
nia, które potwierdziły zalety tej tech
niki spawania, a przede wszystkim 
wykazały, że jesteśmy w stanie zbu
dować w kraju własne urządzenie. 
Przystąpiono do opracowania i wy

konania prototypowego urządzenia kra
jowegó. Zadanie podjął Przemysłowy 
Instytut Elektroniki przy współpracy z 
Instytutem Lotnictwa i Instytutem 
Spawalnictwa, a także przy udziale 
WSK Rzeszów. Na zamówienie Insty
tutu Lotnictwa i Instytutu Spawal
nictwa opracowano i wykonano dwa 
urządzenia prototypowe o przeznacze
niu lalboratoryjnym. Opracowanie i wy
konanie dwu urządzeń prototypowych 
w okresie dwu lat (urządzenia zainsta
lowano w 1970 r.), przy braku doświad
czenia w zakresie projektowania i ·wy
konawstwa urządzeń tego typu, bra
kach materiałowych, niskim stanie te
chniki próżniowej i dużych trudnoś
ciach wykonawczych - ·było dużym 
osiągnięciem technicznym szczupłego 
grona wykonawców. Posiadanie urzą
dzeń - chociaż prototypowych i wy
magających ciągłych modernizacji i na
praw - dało możliwość prowadzenia 
pra·c ibadawczo-technologlcznych nad 
opracowaniem procesu spawania elek
tronowego i ustaleniem zakresu jego 
zastosowania. Prace takie podjęto w 
Instytucie Lotnictwa przy współpracy . 
z WSK Rzeszów. W pierwszej kolejno
ści dla części i zespołów z produkcji 
nielotniczej, tzn. turbinek turbosprężar
ki · i łopatek turbiny. 

Zakres prac badawczo-technologicz
nych obejmował: 

- spawanie elementów próżniowych, 
. - pr61by spawania konkretnych czę
ści i zespołów, 

- badania i próby eksploatacyjne 
spawanych zespołów. • 

Spawanie elementów pr61bnych miało 
na celu sprawdzenie spawalności za
stosowanych stali i stopów oraz usta
lenie orientacyjnych parametrów pro
cesu ·spawania. Wykonane złącza pod-
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dano badaniom metaloznawczym oraz 
próbom ,wytrzymałościowym. Badania 
metaloznawcze dbejmowały 'badania 
struktury . złączy, poil).iary twardości 
i mikroanalizę rentgenowską. W złą
czach spawanych turbinek w strefie 
wpływu ciepła od strony stali 40HNMA 

stw~rdzono znaczny wzrost twardości, 
· co prowadzi do powstania karbu s,truk
turalnego. Konieczne było zastosowa
nie obróbki cieplnej (wyżarzania) ujed
norodniającej rozkład twardości ,w złą
czu. W spoinie i w strefie wpływu cie
pła stwierdzono występowanie pęknięć, 

Rys. 4. Sposób pomiaru bicia walka i tarczy 
--~------ ➔ 

TL· 13/78· R., 

o, .... 

~13H7 /•o.01sJ 

0,8 0,8, 

7710,2 

1731.5 
TL·1J/78·R.2 

Rys. 2. Kształt złącza i wymiary części spawanych 

---- ➔ 
Rys, li. Podi;tawowe wymiary i si;,os6b spawania tarczy z pierście
niami 

Rys. 3. Fotografia zgładu spoiny wykonanej 
na urządzeniu krajowym · · 
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które wyeliminowano w wyniku dobo
ru warunków spawania, a w szczegól
ności prędkości spawania - konieczne 
było zmniejszenie prędkości spawania. 

Badania wytrzymałościowe obejmo
wały próbę wytrzymałości na rozcią
ganie oraz na zginanie. Wytrzymałość 

· złączy spawanych oceniano przez po
równanie z wytrzymałością spawanych 
metali. Wytrzymałość wykonany,ch złą
czy spawanych była równa wytrzyma
łości spawanych metali. 

Próby spawania konkretnyeh części 
(turbinek) miały na celu ustalenie naj
właściwszego kształtu złącza, dokład
ności pasowania łączonych elementów 
i optymalnych wartości parametrów 
procesu spawania, wielkości występu
jących odkształceń spawalniczych, ro
dzaju występującyeh wad i metod kon
troli złączy spawanych. 
Złącze doczołowe ukształtowano tak, 

że grubość spawanych elementów w 
miejscu łączenia wynosi 5,5 mm, a 
grań spoiny znajduje się w materiale 
tarczy wirnika. Na rys. 2 przedstawio
no kształt złącza oraz wymiary części 
spawany,ch. Przy ustalonych wartoś
ciach parametrów procesu spawania 
uzyskiwano spoiny o głębokości prze
topu 7,5+8,5 mm, szerokości od stro-

. ny lica równej 3,0 mm i od strony 
grani 0,4 mm. W spoinie nie stwier-

dzono obecności wad, spoina ma owal
nie zakończoną grań (rys. 3). 

,Przeprowadzono pomiary odkształ
ceń {bicia) wałka i tarczy turbinki. ·Po
miary bicia przeprowadzono przed spa
waniem (Po szczepieniu w 3+4 punk
tach na obwodzie), po spawaniu i po 

Pomiar osiow 

it98 

i28h8 i 

obróbce cieplnej (tabl.). Sposób pomia
ru bicia wałka i tarczy przedstawiono 
na rys. 4. 

W oparciu o uzyskane wyniki moż~ 
na stwierdzić, że spawanie nie powo
duje odkształceń wałka, natomiast od
kształcenia spawalnicze tarczy .(maksy
malna wartość ,0,8 mm) są tego samego 
rzędu, co odkształcenia spowodowane 
obróbką cieplną - odpuszczanie w 
temperaturze 400+5oo0c. 

Wady spoin występujące w złączach 
- to braki pełnego przetopu na całym 
obwodzie wałka, kratery przy zakoń
czeniu spoiny oraz pęknięcia w spainie, 
najczęśeiej w kraterze przy zakończe
niu spoiny. W spoinach turbinek ze 
stopu 31H114 występowały głębokie 
kratery w spoinie na całej jej długo
ści, co należy tłumaczyć dużym zanie
czyszczeniem stopu 31H114 gazami. 

Braki przetopu i kratery przy zakoń ~ 
czeniu spoiny wyeliminowano przez 
zastosowanie automatycznego włączania 
i wyłączania ,(po wykonaniu określonej 
zakładki) prądu wiązki. Pęknięcia oraz 
kratery w spoinie wyeliminowano przez 
dobór odpowiednich parametrów pro
cesu spawania, a w szczególności pręd
kości spawania - prędkości zmieniano 
w zakresie 6+9 mm/s. Ustalono rów
nież możliwość eliminowania kraterów 
i pęknięć w spoinach przez powtórne 
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Rys. 6. Przyrząd spawalniczy do spawania 
łopatek wirnilta turblny 
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R_ys. 7. Wirnik turbiny spawanej w111zk11 
elektron6w 
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Rys. 8. Kształt i wymiary element6w pr6bnych do spawania elektronowego w firmach 
zagranicznych 

spawanie (przetapianie próżniowe). Spa
wanie wykonywano w przyrządzie ob
rotowym, zapewniającym stałą odleg
łość części spawanych od wyrzutni 
oraz wzajemny docisk wałka z tarczą. 
Po spawaniu· turbinki podlegają wy
kańczającej obróbce mechanicznej. 

W oparciu o wyniki przeprowadzo
nych badań i prób opracowano in
strukcję technologiczną spawania tur
binek i warunki odbioru złączy spawa
nych. Jako metodę kontroli zastosowa
no luminescencyjną metodę wykrywa
nia pęknięć. 

Wykonano serię informacyjną turibi
nek spawany.eh, które po wykonaniu 
mechanicznej obróbki wykańczającej 
poddano próbom eksploatacyjnym, któ
re obejmowały próbę na hamowni oraz 
próbę kwalifiltacyjną. Program próby 
kwalifikacyjnej przewiduje 7-godzinną 

pracę turbinki przy wzrastającej licz
bie .obrotów i temperaturze, przy czym 
3 ,godziny ipracy podczas największego 
obciążenia, to znaczy przy obrotach 
85 OOO obr/min, w temperaturze 82O°C. 
Turbinki spawane spełniły całkowicie 
wymagania próby kwalifikacyjnej. Na
leży podkreślić, że złącza lutowane nie 
spełniały wymagań próby kwalifika
cyjnej, po przekroczeniu 65 OOO obr/min 
następowało zniszczenie złącza. Dopie
ro po uzyskaniu pozytywnych wyników 
przeprowadzonych badań i prób eks
ploatacyjnych podjęto decyzję o zasto
sowaniu spawania elektronowego w se
ryjnej produkcji turbinek. 

Przy wykonywaniu pierwszych serii 
produkcyjnych konieczne było korygo
wanie ustalonych parametrów techno
logicznych procesu spawania oraz o
pracowanie i wykonawstwo • oprzyrzą-

TABUCA. Maksymalne wartołel odkutalee6 walb I waJ [mm] 

Nr I Pomiar przed ■pawaniem 

·1 
Pomiar po epawaniu 

1---
·Pomiar po obróboe cieplnej · 

tur-

I I I binki wałek tarcza waJck tarcza waJek tarcza 

09 0,04 0,05 0,03 0,44 0,10 0,22 
12 0,05 0,01 0,06 0,30 0,30 0,47 
07 0,10 0,05 0,11 · 0,50 0,12 0,55 . 
13 - - 0,05 0,04 0,24 0,80 
10 0,08 0,00 0,08 0,89 - -
06 0,04 0,015 0,04 0,40 - -
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Rys. 9. Wygląd zewnętrmy po1pawanych 
element6w próbnych: a) spawanych w In
stytucie im. Patona w ZSRR (widocme Uco 
spoiny); b) spawanych w Instytucie Spawal
nictwa w Halle (widoczny częściowy brak 
pełnego przetopu na obwodzie) 

dowania zapewniającego wysoką wy
dajność - przyrząd·d~ równoczesnego 
spawania! 6 turbinek. 

Zakres prac badawczo-technologicz~ 
nych warunkujących !Wdrożenie tech
niki spawania elektronowego jest bar
dzo szeroki. W przypadku turbinek 
Holseta jest on uzasadniony nowością 
procesu spawania i 1brakiem doświad
czenia. W zależności od rodzaju spa
wany-eh materiałów, złożoności kon
strukcyjnej i technologicznej spawa
nych części w miuę zdobywania do
świadczenia w spawaniu elektronowym 
zakres prac badawczo-technologicznych 
można zmniejszyć. 

Tak np. przy opracowywaniu techni
ki spawania łopatek wirnika zmniej
szono zakres prac badawczych, a w 
szczególności badań metaloznawczych 
złączy spawany.eh. Spawanie elektro
nowe zastosowano do łączenia łopatek 
z tarczą wirnika, zamiast łączenia na 
zamek typu „jodełka". Po przeprowa
dzeniu wstępnych prób spawania stali 
FV-467, z której wykonano łopatki, ze 
stalą H46, z której wykonano tarczę, 
przeprowadzono próby spawania tarczy 
wilmika z nałożonym pierścieniem ~ 
stali FV-467 o gru1bości odpowiadającej 



Rys. 10. Struktura złącza spawanego w ele
mencie próbnym wykonanym w ZSRR: a) 
ioo~. 10 X; b) i c) w strefie p~kni~ć - pow. 
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Rys. 11. Struktura spoiny WYkonaneJ w fir
mie Sciaky - pow. 250 X 

grubości podstawy łopatek {rys. 5). Za
stosowano spawanie dwustronne przy 
p81I'ametrach dobranych tak, aby uzy
s~ać przetop na głębokość 8 mm i aby 
me następowało stopienie zew,nę~znej 
krawędzi łopatki. Badania metalo:maw
cze_złączy spawanych przeprowadzone na 
szhf~ch złączy og1'aniczono do spraw
dzenia kształtu, wymiarów oraz 'braku 
wad w spoinach. Wykonanie prób spa
wani_a łopatek wiązało się z koniecz
nością opracowania i wykonania przy
rządu zapewniającego pi'awidłowe roz
mieszczenie łopatek - rys. 6. Przyrząd 
opracowano z myślą wykorzystania nie 
tylko do prób, ale również w warun
kach produkcyjnych. Wykonano próby 
spawania łopatek. Spawane wirniki 
(rys. 7) poddano próbom eksploatacyj
nym, które obejmowały 6-.E!Odzinną 
pracę w temperaturze 650°C przy 
23 OOO obr/min. Wszystkie badane wir
n~ki spełniły wymagania próby, spawa
me zastosowano w warunkach produk-

. cyjnych. 

Spawanie części lotniczych 

Przy spawaniu odpowiedzialnych czę-
. ści silników lotniczych zakres prac ba

dawczo-technologicznych jest znacznie 
szerszy. Konieczne jest ,bardziej wnikli
we przeprowadzenie 1badań metalo
znawcz~h i wytrzymałościowych złą
czy spawanych, sprawdzenie powtarzal
ności uzyskiwanych wyników oraz 
sprawdzenie własności -eksploatacyj
nych w wa,runkach prób długotrwa
łych, obejmujących ·resursy 1000, 2000 
godzin i więcej. Wydłuża to znacznie 
cykl prac - wdrożeniowych, którego 
skrócenie /będzie możliwe po uzyskaniu 
większego doświadczenia produkcyj
nego. 

Zakres niezbęd,n~h ,prac badawczo
-technologicznych 11ajlepiej ilustruje 
przykład tarczy turbiny napędowej 
II stopnia. Tarcza turbiny wykonywa
na jest z odkuwki ze stopu żaroodpor
nego EI437B {odpowiednik Nimonic 
80A). Myśl o zastosowaniu spawania 
do łączenia tarczy z wałkiem powstała 
w związku z dużą liczbą braków (spo
wodowanych rozrostem ziarna), wystę-

Rys. 12. Struktura złącza spawanego wyko
nanego w Instytucie Spawalnictwa w Halle 

pujących podczas wykonywania odku
wek. 

Pierwsze próby spawania elektrono
wego elementów ze stopu żaroodporne
go, których celem było sprawdzenie 
słuszności podjętej decyzji (zastosowa
nia spa:Vania elektronowego), wykona
no w firmach (instytutach) zagranicz
nych, specjalizujących się w technice 
spawania elektronowego i . mających 
now?czesne urządzenia. Do prób spa
wania przygotowano elementy próbne, 
wykonane z odkuwek tarczy turbiny 
(rys. 8). Pró,by spawania wykonano: w 
Instytueie Spawania Elektrycznego im. 
Patona w Kijowie (ZSRR) w firmie 
Sciaky (Francja), w fir~ie Torvac 
(Anglia), w Instytucie Spawalnictwa w 
Halle (NRD). · Spawanie elementów 
pró•bnych wykonano przy różnych war
tościach parametrów i tak: 

I. S. E. (ZSRR) - spawanie z dwu 
stron; napięcie 28 kV, prąd wiązki 
300 mA, drugie przejście - 120 mA; 

Sciaky (Francja) - napięcie 60 kV 
prąd wiązki 70 mA; ' 

I. S. (NRD) - napięcie 100 kV, prąd 
wiązki 55 mA. 

Wykonano badania metaloznawcze 
złączy spawanych oraz badania wy
trzymałościowe spawanego zespołu. 

Wygląd zewnętrzny wykonanych 
spoin nie budził zastrzeżeń {rys. 9). 
W spoinach wykonanych w firmie 
Sciaky stwierdzono duże wycieki meta
lu. Badania struktury spoin wykazały 
obecność dużych pęknięć w spoinie i w 
strefie w,pływu ciepła w złączu wyko
nanym w Instytucie im. Patona oraz 
obecność pęknięć międzykrystalicznych 
w złączach wykonanych w firmie Scia- . 
ky {rys. 10 i 11). Tylko w złączu spa
wanym w Instytucie Spawalnictwa w 
Halle nie stwierdzono występowania 
pęknięć, wystąpił jednak odcinkowy 
brak pełnego przetopu (rys. 12). Prze~ 
prowadzono badanie wyt-rzymałościowe 
spawanej turbiny (wykonanej w I.S. w 
Halle). 
Głównymi obciążeniami, wymiarują

cymi połączenia spawane, są obciąże
nia od sił masowych ,tarczy i łopatek 
oraz obciążenia temperaturowe, po
wstałe wskutek nierównomiernej tem
peratury tarczy wzdłuż promienia. Za
kładając płaski stan naprężeń w roz-
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Rys. 13. Stanowisko do badań na· zmęczenie 
cieplne w trakcie nagrzewania tarczy 

patrywanym elemencie tarczy, mamy 
do czynienia z naprężeniami działają
cymi w kierunku promieniowym oraz 
naprężeniami obwodowymi. Napręże
nia, pochodzące od obciążeń masowych 
oraz obciążeń temperaturowych, sumu
ją się. Są to obciążenia zmienne ,(roz
ruch silnika, obroty maksymalne, styg
nięcie silnika). W przypadku tarcz spa-

, wanych występują dodatkowo naprę
żenia spawalnicze. Wprowadzenie do 
zespołu zmiennych obciążeń promie
niowych i obwodowych jest możliwe 
przez odwirowywanie tarczy; co wiąże 
się z koniecznością posiadania odpo
wiedniego stanowiska. Wobec braku ta
kiego stanowiska zastosowano metodę 
wprowadzenia do zespołu obciążeń 
cieplnych. Cykliczne naprężenia cieplne 
spowodowane są występowaniem gra
dientu temperatury wzdłuż promienia 
tarczy, okresowo nagrzewanej na po
wierzchni czołowej i chłodzonej wodą 
od środka. Naprężenia takie po pewnej 
liczbie cykli mogą doprowadzić do 
miejscowego zmęczenia materiału i tym 
samym do wystąpienia pęknięć zmę
czeniowych. 

Opracowano i wykonano stanowisko 
do badań spawanych (rys. 13) na zmę
czenie cieplne. Powierzchnia czołowa 
obracającej się tarczy rbyła nagrzewa
na do temperatury 700°C i następnie 
studzona do temperatury pokojowej. 
Czas nag·rzewania tarczy do tempera
tury 700°C wynosił 4 minuty, a cykl 
cieplny nagrzewania i studzenia 20 mi
nut. Tarczę poddano 30 cyklom ciepl
nym, a następnie kontroli rentgenow
skiej. Pęknięć w spoinie i w strefie 
wpływu ciepła nie stwierdzono. Gra
dient temperatury mierzono za · pom()
cą termopar, i tak np. przy tempera
turze na zewnętrznej powierzchni tar- . 
czy 700°C uzyskano w środkowej czę
ści tarczy temperaturę 300°C, a w re
jonie spoiny 70°c. 

Przeprowadzono pomiary tensome
tryczne naprężeń w rejonie spoiny. Dla 
stanu nagrzania powierzchni czołowej 
spoiny do 700°C uzyskano: na,prężenie 
promieniowe - 29 ikG/mm2, napręże
nie obwodowe - 60 kG/mm1• Wykres 
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Rys. 14. Wykres naprężeń występujących w 
spoinie w zależności od temperatury po
wierzchni tarczy 

naprężeń w funkcji temperatury po
wierzchni czołowej przedstawiono na 
rys. 14. Granica plastyczności dla sto
pu EI437B rw temperaturze pokojowej 
wynosi 65 kG/mmll. W spoinie osiąga 
się zatem wysokie naprężenia, zbliżo
ne do granicy plastyczności. Z punktu 
widzenia wytrzymałości i . obciążeń 
spoiny wydaje się korzystniejsze za
stosowanie innegQ wariantu złąeza -
spoiny\ doczołowej wału. 

W dalszym etapie prac wykonano 
obszerne badania złączy spawanych 
pi:óbek i zespołów_ spawanych_ w WSK 
Rzeszów na urządzeniu firmy Steiger
wald. Zakres badań obejmował bada
nia metaloznawicze i wytrzymałościowe. 
Badano wytrzymałość złączy w tempe
raturach podwyższonych (600, 700, 
soo0 c) oraz wytrzymałość zmęczenio
wą w różnych stanach obróbki cie
plnej materiału. 

W wyniku przeprowadzonych badań 
i prób ustalono warunki procesu spa
wania tariczy turbiny, ·zapewniają-ce 
spoiny bez wad, o żądanej wytrzyma
łości (rys. 15). Wykonano spawanie 
5 sztuk tarcz turbiny, które po wyko
naniu dalszej obróbki mechanicznej 
dopu;szczono do próby długotrwałej -
2000 godzin. Wyniki próby długotrwa
łej zadecydują o dopuszczeniu techniki 
spawania do produkcji odpowiedział- · 
nych elementów tego typu. 

Reasumując należy stwierdzić, że za
kres prac badawczo-technologicznych 
niezbędnych do wdrożenia nowego 
procesu spawalni-czego w produkcji lot
niczej jest szeroki. Sprawna realizacja 
tych prac wiąże się z koniecznością 
ścisłej współpracy spawalników, kon
struktorów, technologów i metaloznaw
ców, współpracy pomiędzy zakładem 
produkcyjnym . a branżQWymi instytu
tami badawczymi i iillStytutami poli
technicznymi. Zrealizowanie tych 
wszystkich prac i doprowadzenie do 
wdrożenia techniki spawania wiązką 
'elektronów w WSK Rzeszórw świadczy 
o dużym zaangażowaniu zakładu w 

· unowocześnianie . stosowanych metod 
produkcyjnych. Należy to zawdzięczać 
upartej grupie spawalników, dużemu 
zainteresowooiu i poparciu dyrekcji 

Rys. 15. Fotografia zgładu złącza spawanego 
tarczy turbiny II stopnia wykonanego na 
urządzeniu Stelgerwald w WSK Rzeszów 

Zakładu oraz dobrej współpracy z In
stytutem Lotnictwa i Instytutem Spa
walnictwa. 

Wydaje się, że podstawą dalszego 
rozwoju tej techniki jest dobra współ
praca zainteresowanych instytucji i za
interesowanych osób. 
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Przyczyny uszkodzenia połączeń wielowypustowych 
w silnikach lotniczych w czasie ich eksploatacji 

Przedstawiono warunki pracy połączeń 
wielowypustowych w silnikach Iot~i
czych do przekazywania momentu ob• 
rotowego. Omówiono przyczyny uszko
dzenia tych połączeń w czasie eksploa
tacji. Podano przykłady takich uszko
dzeń oraz sposoby zapobiegania im. 

Przekazywanie momentu obrotowego 
od wału silnika do poszczególnych wy
dzielonych zespołów (np. przekładni 
śmigła, skrzynki napędów) i oddziel
nych agregatów odbywa się poprzez 
układy kół zębatych i ogniwa pośred
nie w postaci sprężystych wałków 
skrętnych mających po obu końcach 
wielowypusty. 

Wielowypusty mogą mieć kształt 
prostokątny, trapezowy (trójkątny) lub 
ewolwentowy. W konstrukcjach lotni
czych stosuje się zwykle w wałkach 
sprężystych wielowypusty o kształcie 
ewolwentowym. Połączenia wielowy
pustowe mają wiele zalet w porówna
niu z innymi rodzajami przekazywania 
momentu obrotowego, a mianowicie: 

- lepsze środkowanie części na wał
kach, 

- mniejsze osłabienie wałków, 
- możliwość przekazywania dużych 

obciążeń, 
- możliwość zastosowania nowo

czesnych technologii wykonania, szcze
gólnie dla wypustów o kształcie ewol
wentowym, które można obrabiać me
todą obwiedniowego frezowania za 
pomocą frezów ślimakowych o zarysie 
trapezowym, 

- możliwość wykonania powierzchni 
pracujących z dużą dokładnością. 
Wymiary wypustów dobiera się według 
średnicy wałków. Są one obliczone na 
dociski, zginanie i ścinanie według 
średniej średnicy przy maksymalnym 
momencie obrotowym. Siła działająca 
na wielowy,poot może być określona za 
pomocą wzoru: 

2Mmax 4Mmax P=-_.:;;=:...= 
d,r n.+Dw 

gdzie: Mmaz - maksymalny moment 
obrotowy, D11 - średnica zewnętrzna, 
Dw - średnica wewnętrzna. 

Rzeczywiste naprężenia zginające i ści
nające · w materiale wypustów mają 
zwykle wartość o = 400+1200 daN/cm2, 

a rzeczywiste naciski wynoszą p = 
= 600+1800 daN/cm2• W celu zmniej
szenia koncentracji naprężeń trzeba 
unikać na powierzchni wałków spręży
stych gwałtownych przejść i ostrych. 
podcięć. W prawidłowo dobranym wał
ku naprężenia są więc małe, a ich 

Rys. 1. Wałek skrętny napędu pompy pali
wa urwany w przekroju poprzecznym 
wskutek przecląłenia 
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skręcanie podczas pracy odbywa się 
w granicach odkształceń sprężystych. 
Należy dodać, że napędowe walki 
skrętne oblicza. się zawsze w ten spo
sób, że wytrzymałość ich wielowypu
stów jest zawsze większa od wytrzy
małości wałka w dowolnym przekroju 
poprzecznym poza wielowypustem. 
Sprawia to, że w przypadku przeciąże
nia połączenia, na przykład wskutek 
zaklinowania napędzartych zespołów, 
wałek urywa się w przekroju poprzecz
nym (rys. 1), natomiast wypusty mogą 
ulegać tylko pewnemu odkształceniu 
(rys. 2). 

Ze względu na warunki pracy oraz 
konieczność zapewnienia dużej nieza
wodności i trwałości, wałki napędowe 
stosowane w ·. konstrukcjach lotniczych 
są wykonywane z wysokogatunkowych 
stali stopowych, np. 40ChNMA, 
18Ch2N4WA, 12Ch2N4A itp. Z reguły 
wielowypusty · są poddawane obróbce 
chemiczno-cieplnej: azotowaniu do 
głębokości 0,5+0,8 mm lub nawęglaniu 
do głębokości 0,1 +0,4 mm i hartowa
niu. W ten sposób uzyskuje się wyma
ganą odporność na zużycie. Znane są 
przypadki stosowania połączeń . wielo
wypustowych w napędach silników lot
niczych, w których materiał wypustów 
był tylko ulepszony cieplnie. Mogą być 
one jednak stosowane tylko do prze
noszenia nieznacznych momentów ob
rotowych w mało odpowiedzialnych 
zespołach napędowych. Powierzchnie 
wypustów, w celu polepszenia kontak
tu obu części połączenia, są pokrywa
ne elektrolitycznie warstwą miedzi o 
grubości np. 0,04+0,07 mm. W prawi
dłowo dobranym i wykonanym połą
czeniu wielowypustowym części współ
pracujące są pasowane na bocznych 
powierzchniach wypustów. W celu 
skompensowania możliwych błędów 
wykonawczych i montażowych w ta
kim połączeniu przewidziane są luzy 
boczne, których wielkość zależy od ty
pu i wymiarów połączenia (np. 0,13+ 
0,45 mm). 

W przypadku teoretycznym (tzn. 
prawidłowego wykonania wielowypu
stów, . dokładnego pod względem geo
metrycznym montażu, absolutnie sztyw
nych .elementów,- równomiernego roz
kładu obciążenia pomiędzy wszystkie 

Mgr lnł. MIECZYSŁAW STUKONIS 
Instytut 'l'eclmlczny Wojsk Lotniczych 

wypusty, war,unkującego jego niewiel
ką wartość bieżącą) ,iiie powinno na
stępować zużywanie się powierzchni 
bocznych wypustów. Materiał wypu
stów w takim połączeniu powinien 
pracować tylko na ścinanie, a zużywa
nie może występować tylko w wyniku 
plastycznego odkształcenia nierówno
ści w pierwszym okresie pracy połą
czenia, do czasu wyrównania docisków 
na powierzchni styku. 
Ponieważ, jak wspomniano, warstwa 

wierzchnia wypustów ma dużą twar
dość oraz małą chropowatość, a obcią
żenia podczas pracy są niezbyt duże, 
możliwe jest tylko nieznaczne zwięk
szenie luzów bocznych w połączeniu 
wskutek zgniecenia nierówności. Pe;, 
zakończeniu procesu zgniatania wystę"". 
pów i wyrównaniu docisków, połącze
nie wielowypustowe powinno praco
wać przez długi czas praktycznie bez 
zwiększenia luzów między wypustami. 

W rzeczywistych połączeniach wielo
wypustowych wskutek błędów wyko
nawczych, niesprzyjającego skojarze
nia. tolerancji wymiarowych pary przy 
połączeniu części w ogniwo kinematy
czne nie można uniknąć pewnej nie
współosiowości w postaci przekoszenia 
lub promieniowego przesunięcia osi. 
W wyniku tego warunki pracy połą
czenia wielowypustowego ulegają 
gwałtownemu pogorszeniu w związku 
z powstaniem mikroprzemieszczeń trą
cych się powierzchni. Praca pary w 
połączeniu wielowypustowym w wa
runkach różniących się od teoretycz
nych doprowadza· do zużycia powierz
chni bocznych wypiistów z powodu ko
rozji tarciowej przy wpływie innych 
procesów zużyciowych, np. utleniania, 
zużycia ściernego lub sczepiania. 

Analiza stanu powierzchni wielowy
pustów w różnych konstrukcjach lot
niczych po pewnym okresie ich pracy . 
świadczy o tym, że korozja tarciowa 
występuje najczęściej jako zmęczenio
wo-utleniający proces zużycia przy 
niszczeniu warstewki tlenków wskutek 
tarcia i ściernym oddziaływaniu tych 
tlenków. 

W praktyce obserwuje się przypadki, 
gdy przy nieznacznym obciążeniu bie
żącym wielowypustów występuje ich 
intensywne zużycie, podczas gdy w in-

Rys. 2. Wielowypusty wewnętrzne w kole ltotkowym skrzynki na
pędów odkształcone wskutek przecląłenla 
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nych egzemplarzach tego samego typu 
i w tym samym połączeniu wielowy
pustowym nie obserwuje się prawie 
żadnego zużycia. 

Do niedawna sposoby zapobiegania 
intensywnemu zużyciu połączeń wielo
wypustowych nie zawsze miały uza
sadnienie. Próbowano usuwać zwięk
szone zużycie wielowypustów zwięk
szając długość połączenia, grubość wy-

a) 
1201-----+'~-+--_.Jf----+---+-l 

100 1----l--~----t-----l---l'------t -. 
E 80 r---t--~+-----11----hl'---l 
~ 
~ 60 t-------------•-+·------l 

1,0t---+---l-+--I----J'----1-------ł 

20f----+---J---------'..+.,.._-+--~ 

o 
b) 

180 

170 
-. 
E 160 ,,._ 
~150 

11,0 

130 

o 

10 

~ 

5 

20 30 1,0 ({mm] 

~ 
["-. 

" ~ I 

"---
10 15 20 ({mm] 

TL -160/5/78-R.3 
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pustów, twardość warstwy powierzch
niowej materiału oraz polepszając sma
rowanie itp. We wszystkich przypad
kach, ze względu na to, że stosowane 
zabiegi nie miały żadnego związku z 
procesami zużyciowymi zachodzącymi 
na powierzchni styku wypustów, efek
ty były mierne. W połączeniach wielo
wypustowych wzmocnionych obserwo
wano takie same intensywne zużycie 
jak i w pracach nie wzmocnionych. 
Zdarzało się, że wypusty zużywały się 
całkowicie w krótkim czasie powodu
jąc rozerwanie ogniwa kinematycznego 
i przerwanie napędu agregatów silnika. 
Intensywność procesu zużycia, jego 

charakter i topografię najlepiej będzie 
rozpatrzyć na przykładzie połączenia 
wielowypustowego wałka skrętnego w 
silniku turbinowym. Wałek wykonany 
był ze stali stopowej .(40ChNMA) ter
micznie obrobionej. Wielowypusty były 
azotowane na głębokości 0,5+0,8 mm 
i pokryte elektrolitycznie warstewką 
miedzi o grubości 0,02+0,07 mm. Dłu
gość połączenia wynosiła 15 mm, a ob
ciążenie bieżące wypustów od momen
tu obrotowego przy założeniu jego 
równomiernego rozkładu - ok. 6 dg.N/ 
/cm. Wypusty na przednim końcu wał
ka współpracują -z wypustami napę
dzającego . stożkowego koła zębatego 
skrzynki napędów, natomiast wypusty 
tylnego końca wałka łączą się z wy
pustami w piaście tarczy pierwszego 
stopnia sprężarki. 
Koło stożkowe wykonane było ze 

stali 12Ch2N4A, .a wielowypusty ce
mentowane. Podczas pracy obserwowa
no zużywanie się wielowypustów w obu 
połączeniach - pomiary wykonane na 
współpracujących częściach wielu tego 
rodzaju połączeń wykazywały, że zu-

Rys. 4. Zu:tycie ca) wie
lowypustów wałka 
skrętnego skrzynki na
pędów w zale:tnoścl od 
czasu pracy (t) 

życie wypustów wałka koła zębatego 
i piasty tarczy sprężarki rozkłada się 
nierównomiernie wzdłuż długości i wy
sokości. W połączeniu wielowypusto
wym wałka z wirnikiem sprężarki naj
większe zużycie występuje na końcach 
połączenia, a minimalne w środkowej 
jego części (rys. 3). 

Natomiast topografia zużycia wypu
stów w połączeniu wałka z kołem stoż
kowym jest trochę inna. Maksymalne 
zużycie występuje od strony sprężarki, 
a minimalne z drugiego końca, więcej 
zużywa się wierzchołek wypustu, a 
mniej jego stopa. 
Różny charakter rozkładu zużycia 

wzdłuż długości wypustów świadczy o 
różnych warunkach stykania się pod 
obciążeniem części tworzących połą
czenie wielowypustowe. Zaobserwowa
no znaczną nierównomierność zużycia 
wypustów w jednym elemende. · Roz
rzut wielkości maksymalnego zużycia 
jednego elementu wynosił czasem 300+ 
4000/o. W miarę wzrostu wielkości zu
życia jego względna nierównomierność 
między wypustami malała. Zależność 
wzrostu zużycia wypustów w połącze
niu wielowypustowym od czasu pracy 
podano na rys. 4. Z wykresu widać, że 
proces zużycia ma charakter losowy, 
z dużym rozrzutem, co świadczy o róż
nych warunkach zużywania się w róż
nych egzemplarzach połączenia tego 
samego typu. 

Jest rzeczą oczywistą, że szczególnie 
niebezpieczne jest całkowite zużycie 
wypustów w połączeniu wałka spręży
stego z napędzającym kołem zębatym 
skrzynki napędów, gdyż pociąga ono 
za sobą przerwanie napędu agregatów 
zabezpieczających normalną pracę sil
nika. 
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Rys. 5. Całkowicie zniszczony wielowypust wałka skrętnego skrzyn
ki napędów silnika turbinowego 
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Rys. 6. Wykres zale:tności prędkości względ
nego poślizgu (V) elementów w połączeniu 
wielowypustowym od kąta obrotu C8) przy 
przekoszeniu osi: 1 - 1°53'10"; 2 - 1•; 
3 -:- o• 
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Rys. 7. Zale:tność wielkÓśd zu:tycia C<l) wypustów w połączeniu wle
Jowypustowr.m od czasu pracr. (t)": a) pr:i:y przekoszeniu osi: 1 -
o•; 2 - 0•30 ; 3 - 1•; 4 -- 1°30 ;b) pr:ty •promieniowym przesunięciu 

.osi: 1 - O mm; 2 - 0,1 :mm; 3 - 0,25 mm; 4 - 0,4 mm 
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Rys. 8, Zależność zużycia (~) wypustów wał
ka napędu pompy paliwa od wielkości 'nie
współosiowości (x) powierzchni roboczej 
korpusu względem płaszczyzny pasowania, 
po różnych czasach pracy; 1 - 1000 h, 2 -
2000 h, 3 - 4000 h 

Zużycie wypustów doprowadza cza
sem do ich wyłamania lub zupełnego 
zniszczenia (rys. 5). 

Znacznemu zużyciu ulegają podczas 
pracy wypusty wałków napędowych 
wielu agregatów samolotowych i sil
nikowych, przy czym wałki takie wy
konane są z różnych stali, a wypusty 
są umacniane za pomocą obróbki 
cieplno-chemicznej, tzn. azotowania lub 
nawęglania. Jednocześnie z wielowy
pustem wałka zużywa się wewnętrzny 
wielowypust skojarzonych części -
kół zębatych, wirników. Czasem proces 
zużycia przebiega tak intensywnie, że 
wypusty ulegają całkowitemu zużyciu 
na długo przed upływem określonej 
dla wyrobu trwałości (rys. 5). 

Analiza stanu zużytych bocznych po
wierzchni wypustów w różnych połą
czeniach wielowypustowych, wykona
nych z różnych materiałów, pracują
cych w różnych warunkach obciążenia 
i smarowania wskazuje na istnienie je
dynej przyczyny ich intensywnego zu
życia, związanej z warunkami styka
nia się trących powierzchni. Można jed
noznacznie stwierdzić, że zużycie na
stępuje wtedy, gdy jednak część prze
mieszcza się pod obciążeniem po po
wierzchni drugiej. Warunki takie po
wstają w parze wielowypustowej, je
żeli osie jej elementów składowych 
nie pokrywają się, tj. są przekoszone 
lub przesunięte promieniowo. 

Z analizy stykania się powierzchni 
roboczych wypustów wynika, że przy 
przekoszeniu osi części łączonych ob
ciążenie jest przejmowane tylko przez 
dwa przeciwległe wypusty. Poza tym 
wypusty te stykają się . na całej po
wierzchni, a tylko na niewielkich od
cinkach położonych na końcach połą
czenia. W czasie obracania się części 
następuje stykanie się kolejnych par 
wypustów, tak że w ciągu jednego 
obrotu każdy wypust będzie dwukrot
nie stykał się z częścią współpracują
cą - pierwszy raz na jednym końcu 
połączenia, a drugi - na drugim. Przy 
przesunięciu promieniowym osi części 
współpracujących obciążenie od prze
kazywanego momentu obrotowego bę
dzie przejmowane tylko przez jeden 
wypust. Podczas obrotu będzie kolej-
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Rys. 9. Zależność zużycia (J) niewspółosio
wych wielowypustów od czasu pracy (t): 
l - bez smarowania; Z - smarowanych 
olejem mineralnym bez dodatków; 3, 4, 5 -
smarowanych olejem z różnymi dodatkami 
przec!wśc!ernymi 
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Rys. 10. Schemat zużywania się w czasie wielowypustów tego sa
•mego typu w zależności od wielkości niewspółosiowości połączenia 

no obciążony każdy wypust, tj. przy, 
wyjściu z zazębienia jednego wypustu 
wchodzi w zazębienie wypust następ
ny. Jak widać, przy niepokry\Yaniu się 
osi w połączeniu wielowypustowym 
występuje gwałtowne zmniejszenie po"7 
wierzchni styku ich wypustów, co po
woduje zwięJcszenie nacisków w punk
tach rzeczywistego styku. 
Duże naciski i poślizg powierzchni 

stykających się wpływają na intensyw
ne zużycie wypustów. W tych warun
kach poważną rolę odgrywa smarowa
nie trących się powierzchni, jak w 
zwyczajnych węzłach tarciowych. Pręd
kość względnego poślizgu wypustów 
wzrasta w miarę zwiększania kąta 
przekoszenia osi części połączonych. Na ' 
rys. 6 pokazano wykres zmiany pręd
kości względnego poślizgu wypustów 
w połączeniu wałka sprężystego z na
pędzającym zębatym kołem stożkowym 
skrzynki napędów (przy długości po
łączenia 15 mm) w zależności od kąta 
obrotu części napędzającej, dla trzech 
kątów przekoszenia osi. Przy przesu
nięciu promieniowym osi prędkość 
względnego przemieszczenia się punk
tów styku w parze wielowypustowej 
jest proporcjonalna do wielkości prze
sunięcia i prędkości kątowej oraz 
zmienia się wg sinusoidy w zależności 
od kątowego położenia wypustów i nie 
zależy od parametrów geometrycznych 
połączenia. 

Najgorsze warunki pracy wypustów 
powstają przy jednoczesnym przeko
szeniu i promieniowym przesunięciu 
osi oraz niewystarczającym smaro
wani u. 

Na podstawie badań eksperymental
nych stwierdzono, że niewspółosiowość 
w połączeniu wielowypustowym gwał
townie przyspiesza proces zużycia. Na 
przykład przekoszenie osi o 30' lub ich 
promieniowe przesunięcie o 0,1 mm 
zwiększają szybkości zużycia 3+4 razy 
w porównaniu z połączeniem współ
osiowym, przy czym w miarę wzrostu 
niewspółosiowości połączenia wzrasta 
szybkość zużycia. Dla przykładu na 
rys. 7 podano wykres zużycia w zależ
ności od czasu pracy i niewspółosio
wości elementów połączenia wielowy
pustowego uzyskany przy prowadzeniu 

specjalnych badań mających na celu 
potwierdzenie wpływu jakości montażu 
na zużycie wypustów. Natomiast na 
rys. 8 podano żależność zużycia wypu
stów w wałku napędu pomp paliwo
wych w zależności od wielkości bicia 
powierzchni korpusu względem po
wierzchni centrującej dla różnych 
okresów pracy. W ten sposób można 
jednoznacznie stwierdzić, że główną 
przyczyną małej odporności na zużycie 
połączeń wielowypustowych jest ich 
praca w warunkach niedopuszczalnie 
dużej niewspółosiowości wynikającej z 
błędów technologicznych wykonania 
części i ich montażu. 

Nierównomierny rozkład zużycia na 
powierzchni wypustów tłumaczy się 
różnym charakterem wzajemnego kon
taktu części w parze wielowypustowej. 
Na przykład połączenie wałka spręży
stego z wirnikiem sprężarki pracuje w 
warunkach wzajemnego przekoszenia 
osi, a w połączeniu ze stożkowym ko
łem zębatym skrzynki napędów prze
koszenia osi towarzyszy ich promienio
we przesunięcie. Taka niewspółosio
wość powoduje nierównomierny roz
kład działających obciążeń wzdłuż wy
pustu. Przy tym największe obciążenia 
działają na końcach wypustów, co wa
runkuje większe zużycie w tych stre
fach. Skojarzenie wartości obciążenia 
kontaktowego i prędkości względnego 
poślizgu określa charakter procesów 
niszczenia materiałów wzdłuż długości 
wypustów. 

Przytoczone przykłady świadczą o 
tym, że na powierzchniach styku czę
ści wielowypustowych często powstają 
warunki sprzyjające ich intensywnemu 
zużyciu przy korozji tarciowej z domi
nującym wpływem sczepiania metali 
lub utleniania ' w zależności od warun
ków obciążenia, charakteru styku, sta
nu smarowania itp. Zwiększenie od
porności na zużycie części w połącze
niach wielowypustowych możliwe jest 
dzięki wzmocnieniu wypustów przez 
zwiększenie ich średnicy i grubości, 
:zwiększenie twardości warstwy wierz
c.hniej za pomocą obróbki cieplno-che
micznej, zastosowanie specjalnych po
kryć galwanicznych (np. z mosiądzu 
lub srebra zamiast z miedzi), polepsze-
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niu smarowania trących się powierzch
ni lub dodaniu do smaru specjalnych 
dodatków przeciwściernych {rys. 9). 

Wszystkie te zabiegi polepszają wa
runki tarcia w połączeniu wielowypu
stowym, zmniejszają znacznie sżybkość 
zużycia, ale nie mogą całkowicie wyeli
minować zużycia wypustów. Praktycz
nie zużycie powierzchni w połącze
niach wielowypustowych można zli
kwidować tylko przez usunięcie przy
czyn wywołujących zużycie, tj. polep
szenie jakości montażu połączeń wie
lowypustowych i zapewnienie takiego 
wzajemnego położenia stykających się 
części, ażeby niewspółosiowość ich geo-

metrycznych osi była minimalna. Przy
kładowo przedstawiono to na rys. 10. 
W ten sposób problem zwiększenia od
porności na zużycie połączeń wielowy
pustowych zależy od doskonałości roz
wiązania konstrukcyjnego zespołu i ma 
ścisły związek z metodami kontroli je
go współosiowości. W celu zapewnie
nia niezawodnej pracy połączenia wie
lowypustowego w okresie · założonej 
trwałości, należy zmontować je z taką 
granicznie dopuszczalną niewspółosio
wością, ażeby maksymalne zużycie wy
pustów w tym okresie nie przekroczy
ło z założonym prawdopodobieństwem 
swojej wartości granicznej. 
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Wczoraj, dziś i jutro lotniska Nice-Cote d'Azur (li) 
Inż. JAN ROGALSKI 

W pracy przedstawiono historię, dzień dzisiejszy oraz 
perspektywy rozwoju nicejskiego lotnictwa. 

Roboty wstępne do zasadniczego zadania trwały przez 
prawie cały rok 1975 i polegały głównie na: przygotowaniu 
drogi od miejsca poboru do miejsca złożeniu gruntu, za
pewnieniu niezbędnego sprzętu i opracowaniu technologii 
przewozu. Było oczywiste, że transport gruntu należy wy
izolować z ruchu publicznego, a więc niezbędne okazało się 
wybudowanie specjalnej drogi. Trasa jej, uznana za opty
malną, odcinkami o długości ponad 2 km i spadku 7 +90/o, 
od wierzchołka pagórka do dolnej granicy wyrobi;ka scho
dzi w bardzo głębokich wykopach o stromych skarpach, 
następnie kieruje się ku rzece Var i biegnie wzdłuż jej 
koryta do miejsca na-:1ypu. Na całej 11-kilometrowej dłu

gości (szerokość 15 m) droga ma kilka dwupoziomowych 
skrzyżowań z drogami kołowymi, liniami kolejowymi i cie
kami wodnymi, które czynią ją bezkolizyjną w aspekcie 
ruchu pojazdów i nie naruszają systemu spływu wód. Naj
poważniejszą budowlą, związaną z omawianą drogą, poza 
tunelem pod lotniskiem, jest wiadukt o długości 230 m 
i wysokości średnio 25 m, umożliwiający przejście nad za
głębieniem terenu u podnóża pagórka. Układ sytuacyjno
-wysokościowy drogi pozwoli samochodom jadącym z ła

dunkiem zużyć bardzo mało paliwa, niewiele więcej od zu
życia w drodze powrotnej bez ładunku, co jest niezwykle 
korzystne przy tak ogromnych przewozach. Po zakończe

niu budowy droga ta zostanie włączona w system dróg 
publicznych. 

Sprawa poboru gruntu i załadowania go na samochody 
została rozwiązana przez zastosowanie dwóch koparek gi
gantów. Sprowadzono je w częściach z Pakistanu, gdzie 
były używane przy budowie tamy. Każda z nich ma ciężar 
ok. 500 ton, długość prawie 30 m, wysokość podnoszenia 
łyżki - 15 m. Przy pojemności łyżki 12 ms koparka jest 
w stanie osiągnąć wydajność do 2500 ton/h, licząc w tym 
obrót żurawia w celu wysypania gruntu do samochodu, 
a więc 5-krotnie większą niż duża koparka konwencjo
nalna. Napędzana silnikiem elektrycznym, nie powoduje 
ani hałasu, ani zadymiania. Warto zaznaczyć, że sam mon
taż koparki, przywiezionej w częściach, trwał trzy miesiące. 
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Stosownie do wydajności koparek należało zapewnić 

transport gruntu. Na terenie Francji nie było jednak przed
siębiorstwa zdolnego do wykonania tak wielkiego zadania. 
Ogłoszono przetarg i w wyniku tego wyłoniono dziesięć 

przedsiębiorstw, które, połączone jakby w jedno przedsię
biorstwo pod jednym kierownictwem, powinno móc wy
konać pracę w założonym terminie i przy stosunkowo ni
skich kosztach. Z braku taboru samochodowego o zdolności 
przewozowej na skalę tej budowy, skonstruowano spe
e;jalne jednostki transportowe. Każda z nich składa się 

z ciągnika siodłowego, naczepy i przyczepy. Silnik o mocy 
350 KM pozwala na osiąganie prędkości jazdy ok. 60 km/h 
przy pełnym obciążeniu. Długość tego 9-osiowego zestawu 
wynosi ponad 22 m, a pozostałe wymiary są również więk
sze od typowych. Naczepa i przyczepa obliczone są na' 
objętość dwóch łyżek koparki każda, a więc również na 
c1ęzar ładunku po 45 ton. Ciężar całego zestawu wynosi 
ponad 140 ton. Rozładowanie może odbywać się w czasie 
jazdy, przez przechylanie skrzyń ładowanych na boki lub 
do tyłu. Rozładunek, jak również powrót skrzyń do nor
malnej pozycji, sterowane są z wnętrza kabiny kierowcy. 
Trzydzieści jednostek transportowych wprowadzonych 

w założony rytm pracy, w ciągu 16 godzin każdego dnia 
roboczego pobiera, przewozi i wysypuje średnio ok. 40 OOO 
ton gruntu. Dodatkowo, już w terenie lotniska, następuje 
automatyczne kontrolno-ewidencyjne ważenie i rejestrowa
nie przejeżdżającego zestawu na 200-tonowej wadze, wkom
ponowanej w nawierzchnię drogi. Jak w przysłowiowym 

zegarku, przejazd zestawów następuje co półtorej minuty, 
przy czym cały cykl roboczy każdego zestawu trwa 45 
minut i może wahać się nieco, zależnie od warunków atmo
sferycznych. 

Tworzenie nasypu następowało w pierwszej kolejności w 
części zachodniej - tak, aby budowa tunelu pod polem 
naziemnego ruchu lotniczego mogła być rozpoczęta możli
wie wcześnie, w koordynacji z terminem budowy drogi 
startowej. 

Poza zasadniczym sprzętem specjalnym, tj. opisanymi już 
koparkami i samochodami, zastosowano jeszcze sprzęt po
mocniczy: spyc}:lacze, ładowarkę, zgarniarkę itp. 

W celu uzyskania dobrego stopnia zagęszczenia nasypu, 
wkrótce po jegd wykonaniu, musiano uciec się do niekon
wencjonalnych sposobów. , Kilka czynników jak np. duży 
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ruch pojazdów budowlanych na niewielkiej powierzchni, 
znaczna miąższość nasypu dochodząca do 10 m, a przede 
wszystkim krótki czas i charakterystyka rodzimego podłoża 
gruntowego, zdecydowały o zastosowaniu udarowej metody 
zagęszczania. Przy uwzględnieniu wszystkich znanych da
nych z mechaniki gruntów i przy założonym dopuszczal
nym odkształceniu profilu drogi startowej wynoszącym 5 cm 
na długości 100 m w okresie nie krótszym niż pięć lat po 
zakończeniu budowy uznano, że wielkość energii udarowej 
powinna być równa ok. 35 MJ. Z racji niewielkiej odle
głości urządzenia zagęszczającego od eksploatowanej drogi 
startowej, zaszła konieczność ograniczenia wysokości urzą
dzenia do ok. 25 metrów, a więc wysokość opadania ubi
jaka wynosić będzie ok. 20 m; stąd też ciężar ubijaka ok. 
170 ton. Całe to urządzenie przesuwać się będzie na pod
woziu złożonym z wielu dwuosiowych wózków, ustawionych 
jeden za drugim i obok siebie, z których każdy ma być 

napędzany elektrycznie i kierowany tak, aby jego kąt skrę
tu był zsynchronizowany z kątami skrętu innych wózków, 
tworzących całość podwozia. Potężna rama nośna, łącząca 

wózki, stanowi podstawę, do której zamocowany jest ru
chomy wysięgnik zbudowany ze stalowych kratownic. Na 
końcu wysięgnika, na hydraulicznie napędzanych linach, 
umieszczony jest ubijak. Całe urządzenie, wraz z ubijakiem 
i przeciwwagą, osiąga ciężar ok. 370 ton. 

Aczkolwiek przy poprzednim zagęszczaniu gruntu nasy
powego, w 1973 r. stosowano również metodę udarową, tym 
razem, ze względu na siłę uderzeń, uznano za niezbędne 

dokonanie poligonalnych prób, poczynając od małych wy
sokości opadania ubijaka i sprawdzanie efektów przeno
szenia się fali uderzeniowej na istniejące obiekty i urzą

dzenia lotniskowe. 
Niezależnie od zagęszczania zasadniczego, wgłębnego, 

przeprowadzone zostanie zagęszczanie wyższej warstwy 
gruntu tą samą metodą udarową. Tym razem zastosowany 
będzie ubijak o masie dziesięciokrotnie mniejszej. Uderze
nia ubijaka następować będą według siatki kwadratów 
o bokach 3+5 m (przy ubijaniu wgłębnym boki kwadratów 
o długości ok. 10 m). Po pierwszym ubijaniu nastąpi zmiana 
usytuowania punktów narożnych siatki kwadratów tak, 
aby następne ubijanie, po upływie ok. sześciu tygodni, nie 
pokrywało się sytuacyjnie z poprzednim. Po cztero- lub 
pięciokrotnym przejściu urządzenia z każdorazową zmianą 
miejsc opadania ubijaka, można będzie uznać nasyp za 
wystarczająco dobrze zagęszczony. Warto zaznaczyć, że 

osiadanie gruntu w wyniku zagęszczania osiągać może lo
kalnie aż 2 m. 

Niezmiernie poważnym problemem jest zabezpieczenie 
nasypu przed działaniem niszczącym energii fal morskich. 
Prawdopodobnie zostanie on rozwiązany przez utworze-

nie przynajmniej dwóch wałów ochronnych od strony 
wschodniej i od zachodniej nasypu oraz kilku podwodnych 
tam usytuowanych w odległościach ok. 100 m od siebie 
w kierunku południowym. Do tego celu wykorzysta się 

bloki kamienne o ciężarze do 10 ton, pochodzące z kamie
niołomów w rejonie Nicei. Rozważa się również dodatko
wo ułożenie olbrzymich dywanów nylonowych o wymiarach 
550 X 100 m, zabezpieczających dolne części wałów ochron
nych przed wymywaniem. Problem ochrony nasypu jest 
szeroko badany i będzie rozwiązywany w ciągu kilku na
stępnych lat. 

Przez cały czas budowy prowadzone są badania kon
trolno-pomiarowe postępu i iakości robót, wykonywane 
przez kilka renomowanych przedsiębiorstw. Jedna grupa 
pomiarów dotyczy zmian występujących na dnie morskim 
w wyniku wykonywania nasypu. Rejestrowane są i anali
zowane m.in. zjawiska osiadania dna, zachowania się tam 
ochronnych, przemieszczania gruntu przez morze, zmian 
struktury uziarnienia nasypu pod wodę itp. Druga grupa 
pomiarów koncentruje się głównie na określaniu zmian 
kształtu i wielkości nasypu, wielkości i prawidłowości za
gęszczania, wpływu uderzeń urządzenia zagęszczającego na 
będące w eksploatacji obiekty i urządzenia lotniskowe itp. 
Odczyty pomiarów w celu obliczenia wyników przekazy
wane są do centrum obliczeniowego, wyposażonego w kom
puter. Szczegółowe badania geofizyczne, wykonane przed 
rozpoczęciem tej budowy, rokują nadzieję „normalnego" 
zachowania się podłoża gruntowego pod nasypem. Tym 
niemniej, pomiary kontrolne prowadzone są metodycznie 
i w sposób ciągły, zważywszy, że aż do głębokości 60 m 
zalega grunt dający się znacznie zagęszczać, jak również 
uwzględniając niejednorodność podłoża pod nasypem. 

Na razie wszystko wskazuje na to, że zasadnicze roboty, 
tj. wykonanie i zagęs·zczenie nasypu, oraz uł-orenie ukoń

czone zootainą z wielomiesięcznym opóźnieniem w stosun
ku do założonego harmonogramu jednej z dróg star
towych, południowej o dkl.gości 3200 m. Dalsze roboty 
na terenie całego przyszłego pola naziemnego ruchu lotni
czego i zabudowy lotniskowej oraz roboty polegające na 
zabezpieczeniu nasypu przed deformacją, będą prowadzone 
w ciągu kilku następnych lat. 
Chociaż powstająca obecnie infrastruktura lotniska ni

cejskiego, przewidziana jest docelowo na wielką liczbę pa
sażerów - 10 milionów, już dziś mimo wszystko nasuwa 
się pytanie, jak Francuzi rozwiążą w przyszłości problem 
dalszego zwiększenia przepustowości lotniska w Nicei. Od
powiedź na nie zostawmy jednak Francuzom, może jakoś 
sobie z tym poradzą, a korzystając czasami z ich doświad
czeń, zajmijmy się tym, co stanowi o rozwoju naszego lot
nictwa. 

V. NEMECEK: Vojenski letadla, t. 3 
latadla druhe svetovf valky. Wyd. 
Nase Vojsko, Praha 1977, s. 348 + 64, 
cena 43 Kcs 

we i dwusilnikowe wielomiejscowe, my
śliwce lekkie, pasożytnicze oraz morskie 

Wśród samolotów transportowych omówio
no szybowce transportowe. Krótko omó
wione użyte· sterowce i balony. Ostatnie 
50 stron zajmują dane techniczne samolo
tów. Trzeci tom Samoiotów wojskowych 

NE!mi!ska poświęcony jest samolotom drugiej 
wojny światowej. We wstępie do książki 

zestawiono siły lotnicze na świecie w po
szczegóinych fazach wojny oraz produkcję 
lotniczą poszczególnych krajów. Pierwszy, 
stustronicowy rozdział omawia samoloty 
myśliwskie. Przedstawiono rozwój klasycz
nych samolotów myśliwskich walczących 

stron . . · 
Oddzielnie omówiono myśliwskie samoloty 

wysokościowe, dwusilnikowe jednomiejsco-
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pływakowe pokładowe. 

Następny, równie obszerny rozdział 

przedstawia rozwój samolotów bombo
wych. Omówiono lekkie samoloty bombowe 
i wielozadaniowe, średnie i ciężkie bom
bowce, wysokościowe, do bombardowania 
nukowego, morskie bombowe . i torpedowe, 
dla lodzi podwodnych, bomby i torpedy 
szybowcowe, bomby latające I rakiety ba
listyczne. Odrębnie opisano samoloty sztur
mowe. 

w rozdziale o samolotach rozpoznaw
czych wiele miejsca poświęcono samolo
tom morskim, w tym wodnosamolotom. 

Książkę Ilustruje blisko 500 zdjęć, kilka
dziesiąt sylwetek bocznych oraz 20 cało

stronicowych rysunków w trzech rzutach 
m.ln. samolotów ŁaGG-3, Ff-109F, Spitfire 
IX, P-47 Thunderbolt, Po-2, Ju-88A, Tu-2, 
B-26G, Lancaster I, B-17G Flying Fortress, 
Ił-2, Piper L-4H, Sunderland, Horsa. Na
stępny, ostatni tom Samolotów wojskowych 
będzie omawiać samoloty okresu powojen
nego. 

A.G. 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHN/Kl LOTNICZEJ 

DGc. dr hab. TOMASZ GOWOREK 

, Produkcja samolotów Ansaldo 
w Zakładach Plage i Laśkiewicz 

Na podstawie materiałów archiwalnych przedstawiono 
przebieg pierwszej w Polsce do odzyskania niepodległości 
seryjnej produkcji samolotów Ansaldo A-1 Balilla i An
saldo A-300 w Zakładach Plage i Laśkiewicz w Lublinie 
w latach 1921+1924. 

Zakłady Mechaniczne E. Plage i T. Laśkiewicz w Lu
blinie (dalej w skrócie: PiL) były pierwszymi, które pod
jęły seryjną produkcję samolotów na potrzeby polskiego 
lotnictwa wojskowego. O prcdukcji tej w literaturze można 
znaleźć jedynie dane orientacyjne: przybliżoną liczbę sa
molotów, dość rozbieżne oszacowania dat podjęcia i za
kończenia produkcji. Z dokumentów fabrycznych PiL 

, z pierwszej połowy lat dwudziestych ocalało niewiele. W 
Woj. Archiwum Państwowym w Lublinie znajduje się 
jedynie korespondencja w sprawach podatkowych z lat 
1923+1930 [1] oraz niektóre kopie rachunków dla IV De
partamentu M. S. Wojsk., głównie z lat 1920+1922 [2]. 
Niemniej, dane zawarte w tych aktach pozwalają na od
tworzenie przebiegu całej produkcji {a przynajmniej pro
dukcji dostarczonej odbiorcy). Opracowanie poniższe oparte 
jest w całości na wspomnianych dokumentach [l, 2]. 

Umowa nr 201 zawarta w dniu 14 lutego 1920 r. między 
Głównym Urzędem Zaopatrywania Armii a Zakładami PiL 
przewidywała zbudowanie na licencji włoskiej 100 samo
lotów myśliwskich Ansaldo A-1 Balilla i 200 samolotów 
obserwacyjnych Ansaldo A-300, w tempie ok. 8 samolotów 
miesięcznie. M. S. Wojsk. miało wypłacać Zakładom za
liczki w wysokości 750/o wartości każdego budowanego sa
molotu. Do realizacji umowy przystąpiono szybko. Już 5 
marca 1920 r. zawarty został w Warszawie między przed
stawicielem PiL (K. Arkuszewski) i Ansaldo (Pietro Roc
ca) kontrakt na dostawę 200 silników Fiat A 12 bis i 100 
silników SP A 6A, zamówiono też, głównie za granicą, ma
teriały do budowy płatowców. Jednak wiele przyczyn (dzia
łania wojenne, opóźnienia dostaw, trudności w uruchomie
niu produkcji) złożyło się na to, że prototypy A-1 i A-300 
oblatano dopiero latem 1921 r. [3], zaś pierwsze dostawy 
samolotów A-1 Balilla rozpoczęły się w listopadzie tegoż 
roku. Zestawienie całości dostaw w okresie 1921+1922 po
dane jest w tabl. 1. 

Numeracja fabryczna samolotów A-1 rozpoczyna się od 
nr 101. Wszystkie samoloty •(produkowano w tym okresie 
wyłącznie Balille) z wyposażeniem, tj. pokrowcem na śmi
gło, silnik, kabinę pilota oraz kompletem narzędzi, wy
syłano do Torunia, jedynie egzemplarz nr 102, bardzo 
opóźniony, został odesłany do Warszawy. W transporcie 
z 23 grudnia 1921 r. jeden z samolotów nosi numer 103 bis 
- mogłoby to oznaczać egzemplarz zastępczy za jakiś 
nie dostarczony nr 103. Czyżby zatem 103 był tym samolo
tem, na którym w lipcu zginął Haber-Włyński? Zważyw
szy, że występują drobne wahania w kolejności dostarcza
nych egzemplarzy i że nr 102 został wyprodukowany dużo 
później, nr 103 mógł być prototypem. 

Od początku firma miała duże trudności z realizacją 
umowy nr 201. Brak doświadczenia w produkcji lotniczej 
(wcześniej Zakłady produkowały kotły parowe, sprzęt stra
żacki, wyposażenie dla cukrowni itp.) i przecenione chyba 
możliwości fabryki spowodowały, że tempo produkcji było 
dalekie od założonego. Już na przełomie roku 1921/22 fir
ma czyniła usilne starania o zastąpienie umowy nr 201 
nową, bardziej realną. Pertraktacje z IV Departamentem 
M. S. Wojsk. trwały prawie rok. Dnia 4 października 
1922 r. Szef IV Departamentu podpisał nową umowę, co 
nie zakończyło jeszcze kłopotów. Zanim została ona za
twierdzona przez ministra Spraw Wojskowych założyło 
protest Ministerstwo Skarbu. Do końca listopada ł922 r. 
sytuacja pozostawała nie wyjaśniona. M. S. Wojsk. nie pła
ciło rachunków zalegających od półtora roku, w Zakła
dach PiL po dostarczeniu 36 Balilli produkcja praktycznie 
ustała. Do zatwierdzenia nowej umowy zapewne jednak 
doszło, gdyż w dokumentach z roku 1923 i lat następnych 
mówi się już tylko o 80 Balillach i 100 A-300. 
Zakłady przestawiły się na produkcję głównie samolo

tów A-300 i pierwsze ich egzemplarze, numerowane od 201 
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wzwyż zostały przekazane do cdbioru 16 kwietnia 1923 r. 
Balille stanowiły wówczas margines prcdukcji, dostarcza
ne były w tempie 1-2 sztuk miesięcznie. Całość produ~
cji samolotów w Zakładach PiL w latach 1~23-24 P?daJe 
tabl. 2. Liczba porządkowa w tablicy odpowiada koleJnym 
wystawianym rachunkom (w obrębie takich grup znana 
jest numeracja samolotów). Dane zawarte w tabl. 1 i 2 
można uważać za całkowicie pewne, powtarzają się one 
w kilku różnych dokumentach. Wykluczone jest, aby jakieś 
dostawy zostały pominięte, świadczy zresztą o tym kom
pletna numeracja samolotów. 

Rachunki za dostarczone samoloty spłacać · miał IV De
partament częściowo w walucie krajowej, częściowo zaś w 
lirach i dolarach. Cena jednej Balilli w przeliczeniu na 
marki polskie wynosiła w pierwszych 4 dostawach 874152 
Mkp, ale opóźnienia w wypłatach przy lawinowo rosnącej 
inflacji spowodowały, że cena jednostkowa wzrosła w sierp
niu 1922 r. do· ok. 38 milionów Mkp (=7842 dol. wg ów
czesnego kursu), aby w chwili reformy walutowej w Polsce 
osiągnąć 33 796 353 OOO Mkp, co stanowiło równowartość 
27 700 nowych złotych. Cena jednego A-300 szacowana by
ła na 35 OOO zł. 

Samoloty A-300 produkcji lubelskiej nie zaliczały si_ę do 
udanych. Niewłaściwe materiały użyte do budowy, meod
powiednie wykonawstwo były przyczyną licznych kat~
strof. Zdarzały się wypadki oderwania s~rzydeł w loci~. 
Zawodne okazały · się też silniki. Zakupione w Turyme 
egzemplarze nie pochodziły z bieżącej produkcji. · Kontrakt 
z marca 1920 r. przewidywał dostawę silników ze składu 
(a więc zapewne z produkcji wojennej), jedynie z zastrze
żeniem że miały być „nie używane, przejrzane i wyregu
lowane:'. Jakość ich przedstawiała wiele do życzenia, zwła
szcza po kilku latach składowania. Dla przykładu,. spis za
kupionych materiałów przeprowadzo11:y we wrześmu_ 1922 r. 
przez Oficera Kontrolującego Fabryki Samolotów P1L, kpt. 
Zdzisława Wilka podaje: ,,Silniki - 159 szt., z czego 37 

TABLICA 1. Produkcja oamolotów w latach 1921+1922 

-
l 

2 

3 
-

4 

5 --
6 

Typ 
samo]. 

.. --.• -.. 
~ 

*) Data wysyłki 

I Sztuk I 

I 8 

6 

13 
---

l 

2 ---
6 

Data protokołu 
Komisji Odbioru 

15.11.1921 *) 

23.12.1921 *) 

23.2.1922 

27.2.1922 
7.3.1922 
kwiecie6 i maj 1922 

••) Omyłkowe oznaczenie egzemplarza nr 135. 

Numery 
samolotów 

101, 104, 105, 106, 107, 
108, 109, 111 
103bis, 110, 112, 113, 
114, 115 
116, 117, ll8, 119, 120, 
122, 123, 124, 125, 126, 
127, 128, 102 
129 
130, 131 
132, 133, 134, 136••),13 7 
121 

Rys. 1. Samolot myśliwski Balilla nr fabr. 102 
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odrzucono przez Oficera Kontroli, jako . niezdatne do użyt
ku". 

Lubelskie Ansalda A-300 zyskały sobie sławę „latają
cych trumien". W tej sytuacji losy produkcji były przesą
dzone. Po dostarczeniu samolotów ujętych w tabl. 2 · Zakła'
dy PiL i Departament żeglugi Powietrznej uzgodniły, że 
dostawy pokryły już zaliczkę otrzymaną przez firmę. Z ini
cjatywy Departamentu umowę (nową) zlikwidowano w ten 
sposób, że ,, ... zamiast pozostałych do dostarczenia 27 sztuk 
A-300 i 23 sztuk Balilla firma ma dostarczyć 10 sztuk 
A-300 z motorami i 23 szutki Balilla bez motorów, po cenie 
za każdy z nich 23 OOO zł". Te ostatnie dostawy zapewne 
nigdy nie zostały zrealizowane, produkcję ostatecznie przer
wano. Jeszcze w maju 1927 r. w magazynach fabryki znaj
dowało się 26 kadłubów, 15 skrzydeł kompletnych, 17 
,,skrzydeł nieopierzonych", pewna liczba lotek, stateczni
ków itp. Koszta strat firmy z powodu zerwania umowy 
zostały doliczone do rachunków za dostarczone samoloty. 

Tak więc Zakłady Plage i Laśkiewicz wyprodukowały 
ogółem 132 samoloty na licencji Ansaldo: 57 Balilli i 75 
A-300, zaś dostarczyły 130 samolotów, w tym 73 A-300 
(rys. 1). Liczby te zgadzają się z przybliżonymi danymi. 
podawanymi w literaturze, natomiast daty produkcji 'róż
nią się wyraźnie zwłaszcza od cytowanych w materiałach 
opublikowanych ostatnio przez WIH [4]. 

W świetle omawianych dokumentów archiwalnych na-
suwa się szereg pytań: . 

- Dlaczego kontrakt z marca 1921 r. na dostawę silni
ków obejmował tylko tyle sztuk, ile trzeba do zamonto
wania w budowanych płatowcach, bez żadnych zapaso
wych, skoro już w połowie 1921 r. PiL przekazywał nie
które silniki do GUZA jako zapasowe (przekazano być mo
że nawet 60 szt.)? 
-' Jeżeli oblot prototypu A-300 odbył się w czerwcu 

1921 r., a pierwsze egzemplarze tego samolotu przekazano 
wojsku w kwietniu 1923 r., to czy oznacza to, że prototyp 
pozostawał w fabryce nie przejęty przez :J{omisję Odbior
czą przez prawie dwa lata? Może chodziło raczej o egzem
plarz wzorcowy, zmontowany z dostaw włoskich? 

- J•ak jest możliwe, aby chor. Ryba zginął przy oblo
cie seryjnego A-300 [3], jeżeli zdarzyło się to na rok przed 
odbiorem pierwszych egzemplarzy, w czasie zupełnego za
stoju produkcji? Stwierdzenie, że katastrofa ta nastąpiła 

sztuk 

·.15 

10 A - 1 

5 

sztuk 

20 

15 A-300 

10 

5 

1921 1922 1923 1924 
Rys. 2. Produkcja kwartalna samolotów Ansaldo w Lublinie w la
tach 1921+1924 

Rys. 3. Samolot Ansaldo A-300 rozbity B,i ,,1!124• r. (załoga kpt. Staffa 
i sier:t. Najmola) 

TABUCA:_2. Pro,lukeJ•~ ·■amololów w latach 192ll.;-192' 
-----·--· --·······-·· ·-------- - -- . --·- . -------------

Data protokołu 
Komisji Odbioru . ...I . Numery samolotów 

A-300 

2 A•300 

3 A-300 

15 16.1.23 2 szt. 
11.5.23 7 szt. 

5 

21.6.23 4 szt. 

2. 7.23 2 •zt. 

3.8.23 3 szt. 
3.8.23 2 szt. 

10 10.9.23 3 szt. 
11,9.23 4 szt, 

14,9.23 2 szt. 
18.9.23 l szt. 

4 Balilla 4 19.9.23 1 szt, 
27.9.23 3 szt. 

5 A 300 1 O 10.10.23 5 szt. 
18.10.23 2 szt. 
29.10.23 3 szt. 

7 

8 

9 

IO 

11 

12 

13 

14 

. 15 

16 

17 

18 

A-300 

Halilla 

A-300 

Balilla 
- --- - ----
A-300 

Balilla 
--·-··--
A-300 

Dalilla - ·----· - -
Balilla 

- -·-----
A-300 

A-300 

A-300 
--·· ··· -·· ." .. -

8 29,10,23 1 szt. 
31.10.23 1 szt. 

2 

3 

3 

6.11.23 3 szt. 
20.11.23 1 szt, 
28,11.23 2 szt. 

28.11.23 2 szt.' 

17.11.23 1 szt, 
21.12.23 2 szt. 

11.12.2-11 l szt. 
I t.12.23 1 szt, 
21.12.23 1 szt. 

9.1.24 l szt. 

2 21.1.H 2 szt. 

21.1.24 I szt. 

2 21.1.24 2 szt. 

2 S.2.24 2 szt. 

3 19.11.23 1 szt. 
29.10.23 I szt .... 
l:l.11.23 1 szt.~ · 

3 

2 

8.3.2-1 

5.3.24 2 szt. 

2 27.5.2•1 2 szt, 

19 Balilla l 19.3.24 1 szt. -- ·- --·---·- -- - -----·-···· 
20 A-300 31.3,24 1 •zt. 

21 Balilla l 7.•l,24 1 szt. --- -··--· " . ___ .. __ -- --· ----·--·····- ·--
22 A.-300 2 17.4.24 2 szt. 

} 

201,202,203,204,205, 
207, 209,210,211,212, 
213, 214, 215, 216, 217 

- --·--------··------
1208, 218, 219, 221, 206. 

} 

230,227,226,225,229, 
228, 224, 223, 222, 220. 

l. 140, 144, 138, 136 __ 

} 
240, 239', 233, 238, 23 7, 
236, 235, 234, 232, 231 

'} 249,241,248, 247, 246, 
245, 243, 242 

-- -----------
250, 244°) --·---·--· 

I 145, 143, 142 

--- --····- - ------ - ·----- -----

} 251, 253, 254 

146 

255, 256 

147 

257, 258 

149, 150 

} 139, 141, 148 

252, .. 259,. Im••) 

260, 261 

263, 262 

151 

264 

152 
·--···------ - - - ---
268, 267 

23 Balilla 2.5.2·1 1 szt. 155 

24 A-300 2.5.24 1 ni. _____ 266 

25 A-300 2 17.S.24 2 szt . 
--- ------- ---- --

26 A•300 1 24.5.24 1 szt, ---- - -- ---- ---
27 Ilalilla 1 31,5.24 l szt, 

--- - ---· -- ... -- ---

269, 270 

271 - ----
153 

28 A-300 _ ____ 15,7'.23~".") 1 szt . . - ---·-· --- _2_7_3 ___ _ 
29 A-300 

30 A-300 

_ 31 A-300 ·--· _ I 1 

32 . Jlulilla I 3 

10.7.24 l szt. 272 

29.8.24 1 s,t, 275••••) 

H.8,24 1 szt. 

30,9,24 3 szt. 

265 

159, 157, 156 

•) Jeden • tyah eamolotów uległ apaleniu w fabryce 
.. ) Egzempluz bez numeru, spalony w fabryce, nie przyjcty jeszcze przez Komisję 

Odbiorcq 
•u) Raczej pomyłka w dokumetacji, by6 może chodziło o 1924 r. 

••u) Egzemplan za■tcpczy za samolot spalony, a już przejcty z dnia 28 listopada 
1923 r. 

przy oblocie „serii pierwszych 25 samolotów A-300" [4] 
jest b. niepewne. Nie było takich serii po 25 szt. ani przy 
odbiorze {tym bardziej przy oblocie), ani w rozliczeniach 
finansowych. Fabryka oznaczała nazwą „partia" i numerem 
rzymskim grupy samolotów liczące po 10 sztuk (wyjątek: · 
partie ostatnie, niedokończone: VIII - 4 Balille, X _ 4 
A-300, XI - 3 Balille). 
Wyjaśnienie tych spraw wymaga dalszych badań. 
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SKI: z historii polskiego lotnictwa wojskowego, Warszawa 1978, 

Wyd. MON, s. 444 



GLASS A. 

Weltproduktion von. Motorsegelflugzeugen 

In dem Beitrag wird. die Anzahl der im Betrieb befindlichen Motors
egelflugzeuge sowie ihre Produktion und Export in den Jahren 1969-
-1979 in der Bundesrepublik und auf der Welt erortert. Es wird auf 
die Art der produzierten Doppelsitz-Motorsegelflugzeugen und auf die 
Entwicklungstendenzen in ihrer Herstellung hinge~iesen. 

WASKOW.3KI W. 

Turbomeca-Hersteiller von kleinen Turbinenflugmotoren 

Der Beitrag ist der Tatigkeit der seit 40 Jahren bestehenden fran
zosischen Firma Turbomeca, Herstellers von kleinen Turbinenflugmo
toren, gewidmet. Es werden die Entwicklung des Werkes, seine Er
rungenschaften und Bedeutung auf dem internationalen Markt. sowie 
die zur Verhiitung der Wirtschaftsrezessionsfolgen angewandte Mittel 
dargestellt. 

KORDZIŃSKI W. 

Triebwerke fiir Diisen-Verkehrsflugzeuge der achtziger (Jahre I) 

In den achtziger Jahren viele der zur . Zeit im Betrieb befindlichen 
Verkehrsflugzeuge mtissen durch Maschinen neuer Generation ersetzt 
werden. Diese Flugzuge werden als MotorausrUstung neue Typen von 
Antriebswerken haben. Im ersten Teil des Beitrags werden die Eńt„ 
wicklungstendenzen heutiger Zweistrom-Antriebswerke fur Verkehrs
flugzeuge mit subsonischer Geschwindigkeit fiir kurze, mittlere und 
lange Flugstrecken dargestellt. Es werden auch die sich aus der An
wendung von hohem Stromungsgeschwindigkeits-Verhaltnis, Modulbau
weise des Motors sowie der zur Beurteilung des technischen Motor
zus.tandes angewandten diagnostischen Mittel ergebenden Vorteile her
vorgehoben. 

STASZEK J. 

Spezifiscbe aerodynamlsche Faktoren bei grossen Reynold-Zablen 

Neue · Erkenntnisse bei Untersuchungen im Windkanal sowie beiin 
Flug fiihrten zur Festellung bedeutender Andetungen von spezifischen 
aerodynamischen Faktoren bei grossen Reynold-Zahlen, besonders im 
Bereich der Schallgeschwindigkeiten. Die bestehenden Ansichten, 
wonach der Einfluss der Reynold-zahl von gr6sserem Wert ais 2.10• 
gering sei, 1bediifen ei:ner Konfrontation mit den im Aufsatz dargestellten 
sowohl theoretischen als auch exper1mentellen Versuchsergebnissen. 

ZATYKA H. 

Einfłlhrung der Elektronenstrahl-Schweissmethode Im Flugzeugbau 

Im Aufsatz wird die Elektronenstrahl-Schweissmethode sowie ihre 
Einfiihrung in die Produktionspraxis erortert. Die Ausbreitung der 
Anwendung dieser Technik auf den Flugzeugbau ist durch Losung von 

„ forsch\mgs-technologischen Problemen bedingt, was eine weitere, enge 
Zusummenarbeit von Schweissern, Konstrukteuren und Metallurgen in 
Betrieben, Branche - und TH-Instituten voraussetzt. 

STUKONIS M. 

Bescbidigungsursachen von KeilweUen in Flugmotoren wihrend des 
Betriebs 

Die Arbeitsbedingungen der Keilwellen zur Obertragung des Drehmo
ments in Flugmotoren, die Beschadigungsursachen dieser Verbindun
gen wahrend des Betriebes anhand angeftihrter Beispiele sowie Ver
hiitungsmethoden werden in dieser Arbeit er6rtert. 

ROGALSKI J. 

Vergangenh-vt, Genewart und Zukunfft des Flugplatzes Nice - Cote 
d'Azur 

Im Beiltrag werden die Geschichte, Geg,enwart und Zukunftipers,pek
tiven der Entwicklung des Flug,platzes in Nicea da,rgestellt. 

GOWOREK T. 

Ansaldo-Flugzeugproduktion in den Plage u.Laśkiewicz-Betrieben 

Auf Grund des Archivmaterials wird der Verlauf der ersten, nach 
dem Wiedergewinn der Unabhangigkeit, Serienproduktion von An
saldo A-1 Balilla und Ansaldo A-300 Flugzeugen in den Plage u. Laś
kiewicz-Betrieben in Lublin in den Jahren 1921-'-1924 dargestellt. 



GLASS A. 

llPOH3BO~CTBO IIOTOD.lla.BePOB B ampe 

YKa3aH pocT npKMeHeHJm: MOTOnJiaHepoa, me: a1,mycxa H SKCIIOPTa 
B 1969--1979 ro.n;ax B <l>Pr H B MffPe. YKa3Ul1,I ~yxMeC'l'Hbie MOTO<rrJia
Hep1:,1 Haxo.n;~Heca: B IIPOH3BO.z:ICTBe, a Ta:K:m:e HanpaaJieH:w:i: pa3BHTJ)(H 
IIPOH3BO,ll;CTBa '.MOT0IIJiaHepm3. 

"' 
WASKOWSKI W. 

Typ6o111e1m - aaao~ m.mye1m10~ HaJUde rasoTypGm:we amra.-oa
m.re ~BHraTeJIH 

B •CTaTbe OIIHCaHa 40-JieTHSH .n;eRTem.HOCTJ:, q,paHI:(Y3KO:tł (pHpMhI Typ
OOMex:a - H3l'OTOBHTeJia: MaJII,IX ra30Typ6HHHblX ,ll;BH1'8Tene:tł. YKa3aHO 
pa3BHTHe (pHI)MhI, ee .n;OCTmKeHffS, 3Ha'l:eHHe Ha MeJKl.n;yHapo.n;H014 PbtHKe 
H cpe.n;CTBa, npe.n;npHHa:Tbie (pffPMOH Typ6oMeKa ,ll;JI.l:I H36e:S:aHKH 3KOH0-
MH"lecKo:tł peqecCHH. 

KORDZIŃSKI W. 

~aTeJDI ~- peaKTHBRNX naccalKJQ)CKHX CaJIO.JleTOB BOCLJIIJmeCBThlX 
ro~OB (I 'l&CTL) 

B Te"łemre BOCbMOO'O .n;ecsTKa JieT Hamero croneT:w:t MHorHe npHMe
Hmo~eca: B HaCTOsi:~ee apeMs caMOJIE!T'&I 6y,IIYT 3aMeHeHbI HOBl,JMH 
TMilaMH, .n;JIH K0TOpbIX HY:lR'H:I,I H0Bbie .D:BHI'aTeJIH. B rrepBOH "IaCTH CTaTbH 
yxa3aHbI Ha·npaBneHM pa3BHTHS coapeMeHHbIX ,?ĘBYXK0HTyPHbIX ,ll;BHI'a
Tenetl: .z;(JIH ,D:03BYKOBbrX naoca:s:HpCKHX caMoneTOB Ha K0pQTKHe, cpe.n;HHe 
H ,ll;JIHHHbie MapmpyTbI. llo.n;qepx:'HyTJ:,I .D:OCTOffHCTBa npHMeHeHKH 6o,111:,
Ul<»ł: KPaTH0'CTH pacxo.n;oa B03.n;yxa, M~JibHOH K0HCTPYKIUUł .n;BHraTe.JIJł 
H .n;Hal'HOCTH'l'eCK:HX npHfiopos 1I03B0.1ISIIOUJ;HX onpe.n;e.1IHTI, TeXHH"leCKOe 
C0CTO.HHHe ~ffl:'aTeJisi:. 

STASZEK J. 

XapaKTePHble a&po~a111necKHe Kos4Jdno~aeaTLI BPH fiom.DIRX 'IHMax 
PefiHOJIL~Ca 

Ha 6a3e HOBefimHx HCCJie.n;oBaHHH B aSPQ.n;HHaMH"l8CKHX Tpy6ax H JieT
HbIX HCI!bITaHHH 6bIJIH 06Hapy:HeeHbl 3Ha"łHT8JibHI,I8 H3MeHeHHH aspo.n;H
H8MH'l8CKHX KOS(p(pHQHeHT0B npH 6om.mHX 'IHCJiax Re, oco6eHHO B eK0-
JI03BYKOBO:el: o6JiaCTH. ' 

3TH pe3yJibTaTbI np0'1,'HB0pe'IHbl C pacnpocTpaHeHHbIM'.H MHeHJła:MH, '!TO 
BJIMHHe 'IHCJia Re Bbime 3Ha'IeHHH 2•108 HBJIHeTCH HeBe.1IHKHM. 

ZATYKA H. 

Bae~eHHe CBaPKH ny'IKeM 8.JleKTPOHOB B aBU~HOHHOe DPOR3BO~CTBO 

CTaTbH OIIHCbIBaeT Bl>!Il0.1IHeHHe H pe3YJibTaT1>1 pa60T no BBe.z:(8HHH H0-
soro MeTo.n;a eaapKH IIy"łK0M 9.1IeKTPOHOB. lliHpOKOe BHe,D;peHHe HOBorO 
MeT0.z;(a caapKH IIy"łKOM SJieKTpoH0B. illHpOKOe BHe,D;peHHe 3TOr0 MeTO.n;a 
B npoH3BO]:ICTB0 Tpe6yeT o.n;HaKO .z:1an&Hejłmero TeCHOro eo.n;e:tłCTBHH cne
QHaJIHCTOB - csap~OB, K0HCTpyKTOp0B H TeXH0JIQrOB Ha 3aBO~ax 
HB Hay'IHO-HCC.1Ie,D;0BaTem.HbIX HHCTHTyTax. 

S'IUKONIS M. 

llPH'łJIBld IIOBJ)em:~emra m~eBLIX coe~eHld: B &BBa~BHl'aTeJUIX BO 
BJ)elml HX SKCIIJIY&TalJUOI 

YKasam,I ycnOBHSI paOOT'l:,l lliJIHQeBhlX coe.n;HHeHldt B aBHa~BHraTemr.x 
rrepe.z:1aro~ KPyTSIIQHH MOM:eHT. OnKCa'Hbl npH'IMHE:,I rroapez.n;eHHH 3THX 
roe,D;HHemm BO speM'.SI SKcnnyaTaqm1. YKa'3aHbI npHMepM TaKHX rr01Bpem
.z:1eHH:ei: H OIIOCOObl HX npe.n;OTBpew;emm. 

ROGALSKI J. 

Bąepa, cero~ns a 38.BTP& aspo~poma H~e-KoTe ~• A3yp 

B CTaT&e yKa3aHa HCTOPH.11, cero~HSIWHee C0CTOHHHe H nepcneKTHBbI 
pa3BHTKR aspo.n;poMa B HHQe. 

GOWOREK T. 

IlPOJDBO~CTBO' C&MO.JleTOB Aucam.~o Ba 3aBO~e Ummt H JlaeLKeBK'I 

Ha 6a:re :MaTepHaJIOB H3 apxHBOB npe~aBJieH0 nepaoe co apeMeHH 
OCB06o:m:.n;eHM llOJibmH cepH:ei:Hoe np()M3BO,ll;CTBO CaM0JieTOB AHcan1,
.n;o-A-I BaJIHJis a AHCaJil,'AO A-300 Ha 3aBO.n;e llm=l'l'9 H JlaCbKeBWł 
B I'. JIIOÓJIHH B 1921 p. 



Airbus A310.Program międzynarodowy 
210--230-miejscowy samolot pasażerski na kr6tkie i średnie 
trasy 

· ....... . Nowe elementy 

W 1974 r. międzynarodowa firma Airbus Industrie za
projektowała zmniejszoną wersję, autobusu powietrznego 

MBB/Kawasaki BK-117 •RFN/Japonia• 
Dwusilnikowy śmigłowiec wielozadaniowy 

25 lutego 1977 r. zostało podpisane porozumienie między 
firmami Messerschmitt-Bolkow-Blohm i Kawasaki na te
mat wspólnego rozwoju śmigłowea wielozadaniowego BK-117 
o 8+10 miejscach pasażerskich. Przed podpisaniem poro
zumienia obie firmy pracowały oddzielnie nad projektami 
śmigłowców BO 107 i KV-107 - śmigłowiec BK-117 łączy 
w sobie podstawowe założenia obu projektów. 
$migłowiec BK-117 ma podobny układ i sylwetkę co 

śmigłowiec BO 105, zastosowano w nim jednak wiele no
wych rozwiązań, spośród których wymienić należy przede 
wszystkim Integralny Dynamiczny System ,(!DS) wirnika 
nośnego łączący w jedną całość przekładnię główną, ele
menty sterowania i głowicę wirnika. Wirnik nośny jest 
czterołopatowy, a śmigło ogonowe - dwuł:opatowe. Zapro
jektowano kilka wersji kabiny: 12-miejscową (z pilotem), 
ty,pową o 8+10 miejscach pasażerskich z pomieszczeniem 
bagażowym i sanitarną z 4 noszami i 2 miejscami dla osób 
towarzyszących. 
Smigłowiec będzie napędzany dwoma silnikami o mocy 

442--478 kW: Aveo Lyc-oming LTS101-650Bl lub Allison 
250-C28C. Oba typy silników odznaczają się małą masą -
ok. 100 kg. Zapas paliwa wynosi 470 kg. 

Pierwszy lot śmigłowca przewidywany jest na dru.gą po
łowę 1979 r. 

Dane techniczne: średnica wirnika nośnego 11,00 m; 
średnica śmigła ogonowego 1,90 m; masa własna 1400 kg; 
normalna masa startowa 2650 kg; maksymalna masa star
towa 2800 kg; prędkość przelotowa 264 km/h; maksymalne 
wznoszenie po torze nachylonym 11 mis; pułap zawisu 
z wplyWem ziemi 4000 m; zasięg 545 km. W.K. 

PROJEKTY 

A300B (eksploatowanego w dwóch wersjach, B2 i B4), któ
rej nadano oznaczenie A300B10. Projekt A300B10 można 
uważać za zupełnie nowe opracowanie, gdyż z samolotu 
A300B (2 i 4) wykorzystano w nim tylko kadłub, który 
został jednak skrócony - przez usunięcie czterech segmen
tów - w wyniku czego liczba miejsc pasażerskich zmniej
szyła się do 200-217. Zaprojektowano nowy nadkrytyczny 
płat o zmniejszonej rozpiętości i powierzchni oraz usterze
nie wysokości o nieco zwiększonej powierzchni, a do na
pędu przewidziano silniki o mniejszym ciągu. Projekt zy
skał ostatnio na znaczeniu w związku z opracowywaniem 
w USA projektów samolotów pasażerskich nowej generacji, 
m.in. samolotu Boeing 767-200 o zbliż.onej charakterystyce. 
Uległ on przy tym niewielkim zmianom: kadłub wydłużono 
o 1,06 m zwiększając liczbę miejsc pasażerskich o 12-15, 
rozpiętość zwiększono o 0,53 m i wzmocniono podwozie, 
a oznaczenie zmieniono na A310. 

Nadkrytyczny płat samolotu A310 został zaprojektowany 
i poddany badaniom tunelowym na modelu samolotu przez 
firmę VFW-Fokker. Jego urządzenia hipernośne zajmują 
prawie całą długość skrzydeł, tylko na końcach są małe 
lotki do sterowania w zakresie dużych prędkości - w za
kresie małych prędkości stosowane są przerywacze (po 
cztery na skrzydło). W części przykadłubowej skrzydła są 
dwa przerywacze do zmniejszania· siły nośnej. 

Do napędu samolotu przewidziane są silniki General 
Electric CF6-45B o ciągu 20 685 daN - będących zdławioną 
wersją silników CF6-50, napędzających samoloty B2 i B4 -
oraz silniki Pratt Whitney JT9D-7 o ciągu 20 596 daN 
i Rolls-Royee RB.211-524B4 o ,ciągu 21 350 daN. Wybór sil
ników będzie zależał od użytkownika. 

Zaprojektowane zostały dwie wersje samolotu: A310-101 
o 213-232 miejscach pasażerskich na krótkie trasy 
i A300-201 o 210-229 miejscach pasażerskich na średnie 
trasy. Pierwsza wersja może przewozić 213 pasażerów na 
trasach o długości 3700 km, a druga - 210 pasażerów na 
trasach o długości 5560 km, z prędkością Ma= 0,78 na wy
sokości 10 500 m. 

Dane techniczne: rozpiętość 43,90 m; długość całkowita 
47,212 m; wysokość całkowita 15,876 m; rozstaw podwozia 
9,14 m; baza podwozia 14,45 m; powierzchnia płata 210,0 m •; 
wydłużenie płata 9,18; średnica kadłuba 5,640 m; masa 
własna z wyposażeniem 74 908 kg dla wersji A310-101 
i 76 014 kg dla wersji A310-201; maksymalna masa star
towa 121 500 kg dla wersji A310-101 i 131 OOO kg dla wersji 
A310-201; maksymalna masa handlowa 21 022 kg dla wersji 
A300-101 i 20 750 kg dla wersji A300-201. W. K. 
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