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• lla.rt110-npoH1eo~cTBCHHb1l1 1lc11Tp JlerKHX CaMoneToo TIJ.11-Bapmaea BbrnonHJtn 
nnaH npo)1a~11 nponyKu1111 u ycnyr ·Ja 1979 r. o 101,7~ ~- fkrem,mo:n1~11Mc 11na11a ÓbutO 
pe·iyJlbTaTOM pa60Tbl 0T)lCJlCHHJł AnHaUHOHHblX: Ycnyr, KOTOpoc DbtnO~'lHRJlO CBOH 

-ia.munuJ n 112~~:. OrneneHHC CcpHfi:HOfO CTpOWlBO.ll~TBa 11e BblnOJllllłJIO CBOHX 33)l311HH 

enonHel n o6n~tCTH HlrOTOBJlCIIHH caMOJlCTOB CT3J1- 106 H n]JI-11 o, a TaKiKC MCTUJ1JUl

\fCCKMX D01.ilYlllHblX BHHTOB H :JamtCHblX. 'łaCTeit'.. Tpy.a110CTH B npOH']BO.llCTBC 6hrJlH 

Bbl]BaHbI 11epaRJ-łOMepHbIMH llOCTUBKUMH .llBHfUTCJICH Altl 14PA, TI3Jl-3C, rHpo

XOMnaca rb-1 lt nOKOBOK Ha JionacTH BHHTOB J]JUł Au-2. :)KcnopTHbIC 3a,11,aHHH 6b!JIH 

Dbrnonueub1l395,6~~- B 1979 r. na•wncn ehmycK l cepHH ca!\1oneTos n3JI-ll0 Kon1t6cp 

tt BlłHTOB YC-J 35000 JlJUł 3TOro CaMOJleTa, a TaK>KC DbDKH }lJlSI TI3Jl-104 . .EblJlO ITO.ll· 

fOTOBJICIIO npOH3B0IlCTBO caMoneTa BHnbra 80 lt TI3J1-106AP C PCJlYKTOpHblM Jllllt· 

raTCJlCM. B 1980 r. ')KCITOPT 'JaBO.r.ta }l0Jl>KCH YBCJIH'-łHTbCR na 10,J~,~-

• re11epanh11h1H nHpeKTOp Ut'UTJ}a nJJI-Capuiana 1rn,,.;: łO1ccł> Jl11nHHCKU yK~na;1. 

'lTO npOll]DOJICTBO llc11Tpa 8 TC'l.f('IUtlł llHTHnc·nrn 1975 .;- 1980 yecJ1Hl.f,1JlOCb ml 67'.' ... 
nplł 3TOM TCMTT :noro POCTil con ao;rnn D TC'ICIH1H npOUinblX rO,llOO - no 8° ·,:, a Ha 
TeKyW.1tit ro.Jl, COCTtlDJlSJCT 13~ ;,. B rrnnu1encc POCT rtpo,na>tn-1 llPO.llYKU.mt Ił ycnyr co
CTUBHT 771 MJlJlI-: 3JT, a ,uanH np1tXOJlRW.3JICH Ila Jlf)OlHl>KY KOMITJlC'KTlłJ,IX Cal\tOJTCTOB 

B3pOcna 1-13 17,8½ .UO 4-31/o. BbJITYCK caMoJ,eron Bum,ra C0CT3HJ1JI YJ:KC CDbIWC 500 UJTYK. 

caMoneTOB KpyK - CBbIWe 100 WTYK. IloCKOJlbKO u nepooii nonOBHIIe 70-ThlX ro.nos 

cyLUeCTBOBaJla npo6nei\rn, «'łTO 6y,neM npo1nno.nHTJ,)) - n rcxymeit IUITHDCTKC OCHOB

HOfl HBJTReTCR npo6neMa «KaKHM cnoco60,1 YB\!JlJl'HIO;JTb npo,lI,yKIUil-0 - 'łT06bt 
06ccnel.f1tTb HY>KHOe xal.fecrso car-.toneTOB». 

• 0T,llcnc1mc AeHaUHOHHbJX ) CJ1yr Ue1npa TIJJI-Bapurnsa nbJllOJIHHHO n 1979 r• 

'.lKCITOPTHble aauauHOHHbie ycnyr11, paBHOUClłllblC npo.1l,a>Ke 60 CHI\IO!ICTOB KpyK. 

nnaH Ha 1980 r. Hpe.1l,yCM<lTPHOaCT DbinOJlHCHHe Ja py6e>KOM an11axHMHl.fCCKHX pa60T 

na ·noeepXHOCTH 1,5 MJ1Jl}{ ra. B11yTpH crpaHbf, 1::pOMC pa60Tb( .LlJlJl cenbCKOro xo,nił
CTea e 1979 r. BblITOJTHJIJiaCb 6opb6a c npeJ].HTeJlRMH necoe ua nnou~aJJ.H e I 20 TblC. n.L 

Ha 1980 r. npe,nycMorpeHbI noao6Hs1e pa60T1,1 Ha nnowu,nH 480 TblC. ra. Ornene,rnc 
AnnaUHOIIH.blX y cnyr npHHOCHT ll,CHTPY CBLIWe OOJlOBHHhJ CTOHMOCTH npOJJ,aiKH 

H OKOJlO 30~ ~ o6w.ero 3KCnopTa. Pa3BHTHe .[.{CJITCJILIIOCTH OAY CTano B03MO>KHhlM 

1n-1a HHOCCTHUHir, rnaBHbIM o6pa30M noKynKe CCJlbCKOXOJRHCTOCHHblX caMOJlCTOD 

COCTODJIHIOWCH B JQ727 1979 r. OKOJIO 900 MJIJIII ·,,1. 

• il Jllltl:IJ1C M-Qe .uaa IIOJH,CKUX BCpTOJlC'ra l\·111•2 6t~1.rm npoua1ti.1 H BcHrpmo. 

01m noilnyT n COL"Tae Cnaca1c111,11oii C11yiK6b1 B~HrpHu. 

• Car-.toncT M•l8 .llpoMa/lt"P 10 MapTa no.11yl.fHJ1 KaHa.llcKni-i cepTuc~nKaT. Bc)lyTcR 

paóon,1 .r.tJ1J1 nony"leHHR ,nnH M-18 ceprHcł>HKaTa n EOrocnaenH, ClUA H cf>paHUHH , 

• 4apTcp11ol! coo6menHe no MapwpyTy Bap11rnna- l.J11Karo-Bapmaea 6b1J10 

opra111noaa110 JlonhCKHMH AsuanHHHilMH JIET. CaMoneThl BbJJieTalOT no BOCT<pe

ccHh},IM. lł ~ !lillłł:..tR C 19 11101111 H no 4 CeHTR6pc .Jl.06aBO'łHbIH. noneT GyneT COCTORTbCH 
no l.fC" rocpt a/\f. 

• Henocpc;,crneHHoe 003,nywnoe coo6wemrn 3cncHa r:;pa-Bapwaea-3eneua 
ryi,a OTKPbtJIH nonhci<Hc Anuammu11 JIET c I anpem,. PelicbI npouJBO,nHTbCH ,nea 
pa3a B Jl,CHb. 

• ,[{oa OlJCpellltbIX 3K3eMnn:=tpa caMoneTa M-20 Mcoa HJ l.fCThlpex, coópaHHhl.'< YiKe 

11a :ła BOllC Jl3J1.Mencu;, łla'ł.1Jllf OflbITllblC nonCTbl. 

PRENUMERATA 

► NEWS FROM POLAND 

• The Light Aircraft Science and Production Centre PZL-War
szawa fulfilled the plan of the production and scrv:ccs sale for 
1979 in the dcgree of 101.7 per cent. The ovcrfulfilment of tt>e plan 
was a result of activity of the Agricultural Aviat".on Service 
Division. which fulfillcd its tasks in 112 per cent, but th~ SNia
lized Production Division did not fully realized its tasks in the 
fielrJ of the PZL-106 and PZL-110 aircraft production and metal 
protellers and sparc parts manufacturing. The product · on d;ffi
<'Ulties wcre caused by unrhythmical supplies of the AI-1-IRA and 
PZL-3S cngines, the GB-1 gyro-compascs and forgings fcr pro
peller· blades for the An-2 aircraft. The export tasks werc fulfilled 
in 95.6 per cent in generał. In 1979 the production of th , first 
lrntch of the PZL-110 Koliber airplane, the US-135000 propc"ler for 
it and skis for the PZL-104 aircraft was started. The pro :uct'on 
of the Wilge 80 airplane and the PZL-106 AR aircraft w;_t l1 
n gearcd engine was prcparcd. In 1980 the factory exports arc to 
grow by 10.:1 per cent. 

(.} Józef Lip'ński , the managing di1ector of the PZL-Warsi:awa 
Cent.re, has informed in the columns of Skrzydła, that during the 
fivC'-year.s' pcl"iotl from 1975 till 1980 the Centre output has becn 
showing a 67 per cent increase with the yearly growth rate for 
the past years 0f 3 per cent a ycar and that for the current 
year of 13 per cent. At the end of that five-years• period the 
total incre:nent in the productlon and service sale will amount 
to 771 million zł and the complete airplanes production share in 
the sale of the industrial output has incrcased from 17.8°/o to ~3°i,. 
More than 500 Wilga airplancs unrt 100 Kruk aircrafts havc already 
bcen manufactured. lf in the first half of the seventies the main 
problem was ahaut "wha: shall we mar,ufacture, what are tlilc 
prospects for the production devclopment", then during the 
current five-years· period the problem of "what activity shoulrl 
he undcrtakcn to incrcase our output cvery year, how to i.atisfy 
t11e cont:inuously i;rowir.g dcm,mrt for our products". 

O In 1~'i9 the Agricult.urat Aviation Service Division (ZUA) 
of the PZL-\'✓arszawa c,, ntrr. pcrf0rmed export services being 
cqu\val~·nt to sale of tiU PZL-Kruk airplancs. According to tl1c 
piane .• for 1980, ag-aviation works over 1.5 milaon hectares area 
arc expected to re perf0rrned abroad. Ad for as domcstic works 
are concerned, fie,ht a!(ain:;t forcsl was pcrformed over 120 OOO ha 
area in 1979, apart from agricultural works. A similar operation 
ovcer 480 OOO ha arca is plann1:d for 1280 The ZUA brings mare 
than a half value ,1f the Centre yearly trade and about 30 per 
cent of its total cxports. Th e· ZU ,, actcvity growth has been 
possi blE ovirn; to ,~apital ciq,enditures, mainly for purchasing 
ag-plam:s, wtiich durin!( tl1c period from 1972 till 1979 totaller 
n•,arly 900 million zł. 

• In January this yc.;r 1hr. l!\tnl',:,rians bou!(ht two Mi-2 heli
C'opters from us. Those hclicoplcrs :• re to supplcrr.cnt the equ:p
mcnt of the Rcscue Service in I·Iungary. 

• The M-18 Dromader airplane gainccl the Canadian ccrtificate 
on 10 March this year. Works are conducted for the M-18 to 
obtain the certificates in Yugoslavia, the USA and France. 

• The Polish Airlines LOT havc startcd up the charter line 
Warszawa-Ch:cago--Warszawa. The liners depart cvery sunday. 
and from 19 June till 4 Se ptembcr this yc;ir an additional flight 
will be µerformed on thursdays. 

• The direct air connection Zielona Góra-Warszawa-Zielona 
Góra has bccn started up br Polish Airlines LOT sinre 1 April 
this year. The flights are pcrformed twice a ctay. 

O Two next specimens of the M-20 Mewa frcm four airplancs 
assemblcd up to now havc startcct test flights in the PZL-Miclcc 
factory. 

.Jednostk i gospodarki uspołecznionej, instytucje, organizacje i zakłady pracy zamziwiaj;:i prcnumcr:,tt; w miej scowych 
oddziałach RSW „Prasa-Książka-Ruch", w miejscowościach zaś, w których nie ma oddziale'>\\' -- w u: Lc;dach pocztowych. 

Czytelnicy indywidualni opłacają prenumeratc; wyłącznic w urzc;dzich pocztowych i u dorc;nyC'ieli. 
Przedpłaty są przyjmowane w terminach: 

- do 25 listopada - na rok następny, I kwartał, I półrocze, do IO marea - na II kwartał, do 10 czerwca - na III kwartał 
i II półrocze, do 16 września - na IV kwartał. 
Prenumeratę ze zleceniem wysyłki za granicę przyjmuje Centrala Kolportażu Prasy i Wydawnictw, ul. Towarowa 28, 

00-958 Warszawa, konto XV Oddział w Warszawie, nr 1153-201045-139-1 l. 
Prenumerata ze zleceniem wysyłki za granicę jest droższa od prenumeraty krajowej o 500/o dla zleceniodawców indy

widualnych i o 1000/o dla zlecających instytucji i zakładów pracy. 
Cena prenumeraty krajowej: kwartalna zł 75, półroczna zł 150, roczna zł 300. 
Egzempla rze archiwalne można nabywać w Dziale Handlowym Wyd. NOT SIGMA ul. Mazowiecka 12, 00-048 Warszawa, 

tel. 26-H0-lG. 

- ---------- -----------
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotnicza 
XXXV LIPIEC 1980 i ASTRO.NAUTYCZNA 

Wczoraj i jutro samolotów dla aeroklubu 
Mi:r inż. ANDRZEJ GLASS 

Samoloty sportowe o konstrukcji drewnianej lub mie
szanej budowane na początku lat trzydziestych miały żywot 
długości pięć do dziesięciu lat. Samoloty wyprodukowane 
po 1950 r. znajdowały się w użyciu Li do 20 lat. Przez 
15 lat możliwa hyła ich intensywna eksploatacja, zaś ostat
nie egzemplarze wychodziły z użytku przed :w rokiem od 
wyprodukowania. Dane statystyczne dla samolotów o kon
strukcji duralowej są niemal takie same. Zmc;czenie meta
lu daje taką samą trwałość konstrukcji jak mała odpor
nośc': drewna na wilgoć. Pozwala tylko na mniej wymaga
jące warunki hangarowania. 
Znajomość prawidłowości, że samolot lekki żyje 15 lat 

pozwala na ocenę jaki sprzęt jest aktualnie potrzebny 
aeroklubom. Już od początku lat sześc':dziesiątych Aeroklub 
PRL sygnalizował wzrastające zapotrzebowanie na samo
loty szkolno-treningowe. Aby móc mówić o tym co jest 
kiedy potrzebne - najlepiej jest zanalizować wykres przed
stawiający d._ieje użytkowania poszczególnych typów samo
lotów przez aerokluby oraz okres ich produkcji. 
Współczesne samoloty aeroklubowe można podzielić na 

cztery grupy: 
- Ekonomiczne samoloty o małej mocy silnika, tj. 

48---;--92 kW (657125 KM). W tej kategorii w latach pięć
dziesiątych i sześćdziesiątych mieliśmy samoloty Piper 
Cub, CSS-13 i Zlin-26. Choć dawniej były to samoloty 
szkolne, dziś ta kategoria służy do ekonomicznego treningu 
nawigacyjnego. Obecnie do niej można zaliczyć motoszy
bowiec Ogar i PZL-110 Koliber. Tylko Koliber może być 
traktowany jako następca wcześniej używanych typów. 
Ponieważ samoloty tej klasy już się zużyły, aby prawa-
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dzić trening przy małym zużyciu paliwa, konieczne jest 
stosowanie Ogarów oraz Kolibrów. 

- Samoloty szkolno-treningowe do podstawowego szko
lenia i zaawansowanego treningu mają dziś na ogół moc 
rzędu 118---;--132 kW (1607180 KM). Silniki o mocy 118 kW 
miały samoloty Junak-2, Junak-3 i Jak-18 używane u nas 
od połowy lat pięćdziesiątych do połowy lat siedemdziesi;J
tych. Ich następcami stały się w latach siedemdziesiątych 
samoloty Zlin-526 i Zlin-42 z silnikami o mocy 132 kW 
(180 KM). Istnieją dwie możliwości zaopatrzenia aeroklu
bów w sprzęt tej kategorii. Albo zakupy samolotów Zlin-142 
(ulepszona odmiana Zlina-42) albo Kolibrów o większej 
mocy silnika. Najwłaściwszy byłby silnik PZL-Frankli11 
o mocy 132 kW (180 KM) pochodny od silników dwu 
i czterocylindrowego (do Ogara i PZL-110) lecz takiego nic 
ma w produkcji. Powstaje już odmiana Kolibra z silnikiem 
o mocy 162 kW (220 KM), choć jest to moc nieco wyższa 
od wymaganej dla tej kategorii samolotów. Przyczyna 
tego jest prosta - taki silnik, stosowany do samolotu 
PZL M-20 Mewa, jest w produkcji. 

Do zaawansowanego treningu na obozach Lotniczegn 
Przysposobienia Wojskowego stosowane były do drugiej 
połowy lat siedemdziesiątych samoloty Bies z silnikiem 
o mocy 235 kW (320 KM). Zastąpiły je Zliny-42. Również 
mogłyby to uc1.ynić Kolibry . z silnikiem o mocy 162 k:W 
(220 KM). Zmniejszenie liczby typów samolotów używa
nych do szkolenia i treningu z trzech do dwóch ---: jest 
korzystnym zjawiskiem. Gdyby w użyciu były tylko dwie 
odmiany Kolibra - uprościłoby to poważnie eksploatacjt; 
techniczną sprzętu. 

1970 1980 1990 

OGAR I - - -------i---- ------- -
;,. PZL-11Ó KOLIBER I 

I 

-o-- .,_ --- - --- -- ----- ---1=-

~ ~ ' 
•' -.-; \o--

,:--

ZLIN 526 --------1 - -~ -------- .. -., 
~ -~f ZLIN 42 - - ------- -KOLIBER 220 KM -------,-

I - ,-... I 
..;., 

.. :0=-=----- I ., 
JAK-12 --=-~ 

~ I --------1---- --------------
WILGA MOOYFIK. --===-== --

I - - ------- -- --I ----- ---
cd na s. 

I 



POLSKA 

• Centrum · Naukowo-Produkcyjne Samo
lotów Lekkich PZL-Warszawa wykonało 

plan sprzedafy produkcji i usług za 1979 r. 
w 101,7¼. Przekroczenie planu było wyni
kiem działalności Zakładu Usług Agrolot
niczych, który swe zadania wykonał w 
1120/o. Natomiast Zakład Produkcji Seryj
nej nie wykonał w pełni zadań w zakresie 
produkcji samolotów PZL-106 i PZL-110 
oraz śmigieł metalowych i ' części zamien
nych.. Trudności w produkcji powodowały 

nierytmiczne dostawy silników AI-14 RA, 
PZL-3S, żyrobusoli GB-1 oraz odkuwek · na 
łopaty śmigieł do An-2. Zadania eksporto
we wykonano ogółem w 95,6°/,. w 1979 r. 
uruchomiono produkcję I serii samolotów 
PZL-110 Koliber i śmigieł US-135000 do tego 
samolotu oraz nart do PZL-104. Przygoto
wano produkcję samolotu Wilga 80 oraz 
PZL-106 AR z silnikiem reduktorowym. W 
1980 r. eksport zakładu ma wzrosnąć o 
10,30/o. 

• Dyrektor naczelny Centrum PZL-War-' 
szawa inż. Józef Lipiński na łamach 
Skrzydeł poinformował, że produkcja cen
trum w pięcioleciu 1975+1980 wykazuje 
wzrost o ffłO/o, przy czym tempo tego wzro
stu wynosiło w ubiegłych latach po 80/o, 
a na bieżący rok przypada 130/o. W pięcio

leciu tym przyrost sprzedaży produkcji i 
usług wyniesie 771 mln zł, zaś udział pro
dukcji kompletnych samolotów w sprzeda
ży produkcji przemysłowej wzrósł z 17,80/o 
do 430/o. Wyprodukowano już ponad 500 sa
molotów Wilga i 100 samolotów Kruk. O 
ile w pierwszej połowie lat siedemdziesią

tych istniał problem „co będziemy produ
kować, jakie są perspektywy rozwoju pro
dukcji", to w bieżącym pięcioleciu zasad
niczy jest problem „jakimi działaniami 

zwiększać corocznie naszą produkcję, jak 
zabezpieczyć stale rosnące zapotrzebowanie 
na nasze wyroby". 

• Zakład Usług Agrolotniczych Centrum 
PZL-Warszawa wykonał w 1979 r. ekspor
towe usługi agrolotnicze będące odpowied
nikiem sprzedaży 60 samolotów PZL-106 
Kruk. Plan na 1980 r. przewiduje wyko
nanie za granicą prac agrolotniczych na 
terenie 1,5 mln ha. W kraju oprócz prac 
dla rolnictwa dokonano w 1979 r. zwal
czania szkodników lasów na obszarze 
120 tys. ha. Na 1980 r. przewidziana zo
stała podobna akcja na terenie 480 tys. ha. 
ZUA przynosi Centl'um ponad połowę 'war
tości rocznej sprzedaży i ok. 300/o ogól
nego eksportu. Wzrost działalności ZUA 
możliwy jest dzięki nakładom inwestycyj
nym, głównie na zakup samolotów rolni
czych, wynoszących w latach 1972+1979 bli
sko 900 mln zł. 

cd. ze s. 1 

Rolniczy PZL-106A Kruk w NRD 

• Bezpośrednie połączenie lotnicze Zielo
na Góra-Warszawa-Zielona Góra urucho
miły PLL LOT od 1 kwietnia br. Rejsy 
odbywają się dwa razy dziennie. 

e W styczniu br. dwa śmigłowce Mi-2 
zakupili od nas Węgrzy. Smigłowce mają 
wejść w skład wyposażenia Służby Ratow
niczej Węgier. 

• Jak donosi G!os Za!ogt samoiot M-18 
Dromader w dniu 10 marca br. uzyskał 

certyfikat kanadyjski. Prowadzi się prace 
nad uzyskaniem dla M-18 certyfikatu w 
Jugosławii, USA i Francji. 

• Połączenie czarterowe na trasie war
szawa-Chicago-Warszawa uruchomiły Pol
skie Linie Lotnicze LOT. Odloty odbywają 
się w każdą niedzielę. Począwszy zaś od 
19 czerwca do 4 września br. w czwartki 
będzie się odbywał lot dodatkowy. 

• Dwa kolejne egzemplarze samolotu M-20 
Mewa ·z czterech dotychczas zmontowa
nych rozpoczęły loty doświadczalne w PZL
-Mielec. 

e PDPS PZL-Bielsko od 1 września br. 
wprowadza do zespołu Szkół zawodowych 
kształcących kadry dla lotnictwa nową spe
cjalność zawodową - przetwórstwo two
rzyw sztucznych. Ten rodzaj specjalizacji 
zawodowej jest konieczny z uwagi na 
produkcję szybowców laminatowych. Nau
ka w Zasadniczej Szkole Zawodowej trwa 
dwa lata. Uczniowie oprócz zajęć teore
tycznych będą odbywać praktyki w war
sztatach szkolnych :f'.ZL-Bielsko. Zaintere
sowanych prosimy o· skontaktowanie się z 
Działem Spraw Pracowniczych PZL-Biel
sko, Bielsko-Biała, ul. Cieszyńska 325, tel. 
250-21. 

Foto: Flłeger-Revue 

• Nową siedzibę dla Centrum Astrono
micznego PAN im. Mikołaja Kopernika od -
dano do użytku w warszawie na Siekier
kach. znalazły tam pomieszczenia następu
jące pracownie naukowe: astrofizyki, dyna
miki astronomicznej, ośrodek obllczemowy 
z komputerem oraz biblioteka . z czytelnią. 

• W dniu 11 stycznia br. Muzeum Wojska 
Polskiego wzbogaciło się o nową, stalą eks
pozycję. Jest nią wystawa obrazująca pierw
szy lot Polaka w Kosmos . - .Ppłk· dypl. pil. 
Mirosława Hermaszewskiego. Wystawiono 
m.in. wiele przyrządów badawczych oraz 
ubiór kosmonauty do pracy na orbicie, ska
fander treningowy, kombinezon, pas ratun
kowy. 

• W Instytucie Lotnictwa prowadzone są 
prace bada wcze nad rodziną lotniczych sil
ników tłokowych PZL-Franklin. Doc. dr 
J. Chomiak w Skrzydłach pisze, że prze
badano wpływ tłumików na pracę silnika 
oraz przeprowadzono analizę osiągów sil
nik.ów z różnymi gdnikami i symulację 

procesów roboczych na EMC. Wykazała ona 
przewlekły proces spalania. Przez zmianę 

komory spalania i głowicy silnika można 
ten proces przyspieszyć uzyskując zmniej
szenie zużycia paliwa. Do 1985 r. mają być 
przeprowadzone prace pozwalające na obni
żenie zużycia paliwa o 15'/o. Prowadzone 
są prace nad wykorzystaniem ciepła oleju 
do odparowania mieszanki, co może popra
wić rozkłady mieszanki, dać zmniejszenie 
toksyczności spalin oraz zwiększyć równo
mierność pracy silnika. Dalszymi pracami 
nad tymi silnikami będzie zwiększenie ich 
niezawodności oraz przedłużenie okresu 
międzyremontowego . . 

- Trzecia kategoria samolotów w naszych aeroklubach 
to samoloty wielozadaniowe o mocy 191 kW (260 KM) słu
żące do holowania szybowców. Pomińmy odległe już lata, 
gdy do holu używane były CSS-13. W tej kategorii Gawro
ny i Jaki-12, choć jeszcze mają przed ·sobą kilka lat użyt
kowania, jednak już dożywają swych dni. Podstawowy 
sprzęt będą stanowić Wilgi. Choć Wilgi są w użyciu od 
kilkunastu lat, wciąż są jednak produkowane - dlatego 
część samolotów tego typu jest ·młoda i ma przed sobą 
wiele lat służby. Ponieważ jednak minęło już 15 lat od 
rozpoczęcia ich produkcji - najwyższy czas, aby samolot 
poważnie zmodyfikować, gdyż inaczej zostanie „w tyle" 

w stosunku do współczesnych samolotów nie będzie kon
kurencyjny na rynkach zagranicznych. Rozpoczęcie · pro
dukcji Wilgi w 1965 r. wyraźnie wskazuje, iż modyfikacja 
samolotu nie powinna· pojawić się później niż w dwudzie
stolecie tej daty, czyli w ' 1985 r. 

- Czwartą kategorią są u nas samoloty ,do · szkolenia 
i treningu skoczków spadochronowych, czyli 12-miejscowe 
An:.2 o mocy silnika 736 kW (1000 KM). Choć pierwsze ich 
egzemplarze otrzymały aerokluby na początku lat sześć
dziesiątych, lecz większa i~h liczba znalazła się w klubach 
dopiero w połowie lat siedemdziesiątych. Póki ten samolot 
znajduje się w produkcji, a będzie to jeszcze trwać przez 
kilka lat, ma on przed sobą kilkanaście lat użytkowania. 
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* ' . RUMUNIA 

• Prototyp rumuńsko-jugosłowiańskiego 

lekkiego samolotu szturmowego Orao uległ 

wypadkowi z powodu zgaśnięcia obu sllni
ków, Pilot katapultował się. Na samolo
cie użyte- są angielskie silniki Viper. Przy
puszcza . się, iż wystąplla awaria instalacji 
paliwowej. 

• W Wlk. Brytanlii rozpoczęło się szko
lenie rumuńskiego personelu w związku 

z przygotowaniami i produkcją licencyjną 

22 samolotów pasażerskich BAC-1-11. W 
1986 r. przemysł rumuński będzie już sa
m9dzielnie budował kompletne samoloty. 

SZWECJA 

• Saab-Scania wraz z amerykańską wy
twórnią Fairchild opracowuje projekt 
30-miejscowego samolotu lokalnej komuni
kacji. Jest to dolnopłat napędzany dwoma 
silnikami turbośmigłowymi. Przewidywana 
prędkość przelotowa 500 km/h. Zasięg z 
pełnym ładunkiem 1300 km. Samolot ma 
być w sprzedaży w 1984 r. 

USA 

• Wytwórnia Cessna zebrała ponad 100 
zamówień na odrzutowy samolot służbowy 
Citation III, którego dostawy rozpoczną 

się w końcu 1981 r. 

• Dwusilnikowy samolot turbośmigłowy 
Piper Cheyenne 2 w morskiej wersji pa
trolowej kosztuje 1 mln dol. 

• W trzecim prototypie śmigłowca Hu
ghes YAH-64 statecznik o układzie T za
stąpiono statecznikiem mocowanym do ka
dłuba, w celu · poprawienia stateczności 
śmigłowca. 

• Na zamówienie NASA wytwórnie 
amerykańskie opracowały pięć projektów 
wstępnych 30-miejscowego dwusilnikowego 
samolotu turbośmigłowego lokalnej komu
nikacji. Cessna i General Dynamics zapro
ponwały dolnopłaty, zaś wytwórnia Lock
heed jeden samolot w układzie górnopłata 

i dwa dolnopłaty z silnikami na wysięg

nikach po bokach tyłu kadłub (układ ana
logiczny jak caravelle). 

• Na samolotach Grumman A-6 Intru
der i EA-GB Provler wstrzymano loty w 
związku z kolejnymi katastrofami. Egzem
plarz samolotu Provler kosztuje 35 mln dol. 
Przyczyny wypadków są badane. 

• Wady sllników noo użytych na samo
lotach F-15 i F-16 spowodowały, iż .silniki 
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muszą być odsyłane do wytwórni do prze- 1 
róbkl. Główną wadą silnika jest zmęczenie 
łopatek turbiny spowodowane ich przegrza-
niem. ' 

• Nowa wersja śmigłowca przeciwpancer
nego Bell AH-lT Cobra powstała przez za
montowanie na śmigłowcu silników o więk- · 
szej mocy i czterołopatowego wirni>ka. 

• Wytwórnia Bell rozpoczęła dostawy 
śmigłowców Bell 222. 

• Lotnictwo wojskowe USA nie wybrało 
żadnego ze stających do konkursu na sa
molot transportowy, tzn. ani YC-14, ani 
YC-15, lecz zamówiło w wytwórni Boeing 
nowy • projekt c-x ciężkiego samolotu da
lekiego zasięgu. Przy masie własnej rzędu 

150 t ma on zabierać ładunek 54 t na od
ległość 800 km, zaś jego maksy'malny za
sięg ma wynosić 5300 km. 

• W końcu ub.r. wykonała pierwszy lot 
dwumiejscowa treningowa ·wersja samolotu 
myśliwsko-szturmowego McDonnell-Douglas 
E'-18 oznaczona TF-18, 

• Samolot Ayres Thrush w wersji dwu
miejscowej z silnikiem PZL-3S otrzymał 
oznaczenie Thrush PZL-600, 

• 21 stycznia br. obchodzono IO-lecie służ
by samolotu Boeing 747 Jumbo Jet na li
niach. W tym okresie dostarczono użytkow
nikom 420 samolotów B747 z 500 zamówio
nych. 

• Wytwórnia Bell na pod:.tawie prób swe
go przemiennopłata Bell XV-15 przystąpiła 

do projektowania 30-miejscowego przemien
nopłata (pionowzlotu wirnikowego o pl'ze
kręcanych wirnikach) pasażerskiego Bell 
0326 Clipper. 

• Wytwórnia Rockwell rozważa przepro
wadzenie modyfikacji bombowca B-1 na no
siciel pocisków krążących (cruise misslle). 
Prace nad B 0 1 przerwano w 1977 r. z powo
du kosztu jednostkowego samolotu wyno-, 
szącego aż 102 mln dol. t 

W. BRYTANIA 

• Wytwórnia westland zamówiła w wy
twórni Link-Miles symulator do śmigłowca 
morskiego WG-34. Smigłowiec znajduje się 

w fazie projektowania. 

• Od dnia 1 kwietnia br. o 350/o zostały 
podwyższone opiaty za -lądowanie i postój 
samolotów na lotniskach brytyjskich. 

• British Aerospace Scottlsh Division 
wyprodukował dotychczas 308 samolotów 
szkolnych Bulldog: 130 dla brytyjskiego 
RAF-u, 12 dla Ghany, 2 dla Hongkongu, 
13 dla Jordanu, 13 dla Kenii, 6 dla Libanu, 
15 dla Malajzjl, 32 dla Nigerii, 78 dla . 
Szwecji, 7 dla odbiorców nieujawnionych. 

• Wartość eksportu brytyjskiego prze
mysłu lotniczego wyniosła w . 1979 r. 
1,269 mld f., w tym 588 mln f samoloty, 
550 mln f silniki. Głównymi importerami 
byli USA, RFN i Francja. 

• Państwowy koncern przemysłu lotnicze
go British Aerospace w 1979 r. zatrudniał 

72 ooo osób, a jego obroty wyniosły 3,5 mld 
funtów. 

• 1 stycznia br. wykonał pierwszy lot 
dwumiejscowy mięśniolot śmigłowy New
bury Manllier. 

• 14 grudnia ub.r. wykonał pierwszy lot 
trzymiejscowy samolot doświadczalny Opti-

~ZE ŚWIATA 

ca, który zaprojektował J. Edgley z Cran
fleld College of Aeronautics. Samolot ma 
kadłub dwubelkowy, kabinę od śmigłowca 

Hughes 300 i otunelowane śmigło pch~jące 

napędzane sllnikiem Lycoming 110 kW. 

• Francuskie szybowce laminatowe zdo
bywają brytyjski rynek. Klub szybowcowy 
Midland zakupił szybowiec dwumiejscowy 
E-78 Silene, a zamierza kupić 6 dalszych. 
w· Anglii jest prezentowany jednomiejsco
wy szybowiec laminatowy D-77 Iris. 

• Do 17 stycznia br. samoloty Concorde 
przewiozły ćwierć miliona pasażerów. 

WŁOCHY 

• Aeritalia opracowuje proje_kt 30-miej• 
scowego samolotu lokalnej komunikacji 
AIT-230 o układzie dwµsllnlkowego górno
płata. Samolot jest projektowany z myślą 
o ewentualnym opracowaniu odmian 50- i 
60-miejscowych. Wzrost zapotrzebowania na 
samoloty tej klasy pozwala wytwórni są
dzić, że do 1995 r: uda się jej sprzedać 
.350+400 AIT-230. 

• Wytwórnia Partenavia sprzedała do
tychczas 2.00 dwusilnikowych samolotów 
dyspozycyjnych P-68 Victor. Obecnie rozpo
częła ona dostawy wersji P-68C wyposażo
nej w silniki z turbosprężarką. 

* ZSRR 

• W 1980 r. Aerofłot ma wykonać zabiegi 
agrolotnicze na obszarze 91 mln ha w ciągu 
12,8 mln h lotów. Głównym zadaniem samo
lotów rolniczych jest rozrzucanie nawozów 
sztucznych. Jednak i w innych akcjach sa
moloty używane są masowo, np. w ub.r. 
1250 An-2 użyto do niszczenia liści bawełny. 

• Dla ochrony lasów przed pożarami w 
ZSRR funkcjonuje 17 baz lotniczej straży 

pożarnej zatrudniających łącznie · 10 tysię
cy lotniczych strażaków, biorących stały 

udział w patrolowaniu lasów i zwalczaniu 
pożarów. 
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SllTYSTYD LOnłl6ZA I 

Ceny samolotów rolniczych, 

śmigłowców, szybowców i motoszybowców1 

Samoloty rolnicze 

AIR TRACTOR 

AT-301 
AT-302 
AT- 302 A 
AT-400 

AYRES 

Thrush S2R-T-34 
Thrush S2R-T15 
Thrush S2R-Tll 
Thrush S2R-600 (PZL) 
Thrush S2R-600 (P W) 

CESSNA 

AgWagon 
AgTruck 
AgHusky 

EAGLE AIRCRAFT 

Eagle 200 
Eag le 300 

PIPER 

Pawne e D 
P awne e Brave 300 
Pawnee Brave 375 

~ CHAPEL AIRCRAFT Co. 

S -525 Super Swat 

WEATHERLY AVIATION 

620 
620 TP 

śmigłowce 

AEROSPATIALE 

AS.350 D 
SA.360 C 
SA.365 C 
SA.330 J 

AGUSTA 

A 109 A 

B ELL 

205 A-1 
206 B 
206 L-1 
212 (PT 63) 
212 (PT 63 B) 

~HB 
2:!2 

E NSTROM 

F-28 C-11 
F -280 C Turbo Shar!, 

-1 

74 900 dol. 
152 500 dol. 
164 500 dol. 
168 500 dol. 

222 500 -ć-- 229 500 dol. 
20'1 OO0-ć--212 500 dol. 

178 OOO dol. 
112 OOO dol. 
99 500 dol. 

52 875 dol. 
60 200 dol. 
67 600 dol. 

78 OOO dol. 
89 900 dol. 

45 880 dol. 
64 480 dol. 
86 150 dol. 

196 OOO dol. 

66 500 dol. 
139 OOO dol. 

252 OOO dol. 
725 OOO dol. 
995 OOO dol. 

2 432 OOO dol. 

810 !lO0 dol. 

925 OOO dol. 
245 OOO dol . 
410 OOO dol. 

1 165 OOO dol. 
1 200 OOO dol. 
1 800 OOO dol. 

975 OOO dol. 

105 OOO dol. 
110 OOO dol. 

HILLER 

UH-12 E 

HUGHES 

300 C 
500 D 

HOBINSON 

R 22 

SIKORSKY 

S 76 Splrlt 

Szybowce 

CARMAM J.P. 

15-36 A 
15-36 AR 

CAPRONI CALIF 

A-21S 

GLASFLUGEL 

Mosquito 

GLASER-DIRKS 

DG 100 
DG-200-17 
DG- 200 A Acroracer 

GROB 

Speed Astir n 
Standard Astir II 
Club Astir II 
Twin Astir II 

ICA 

Brasov IS-28 B2 

ISSOIRE SIREN 

D 77 Iris 

ROLLADEN-SCHNEIDER 

LS3-A 
LS3-17 

113 500 dol. 

77 600 dol. 
232 OOO dol. 

41 OOO dol. 

1 275 OOO dol. 

70 092 Fr. 
77 490 Fr. 

21 OOO Lit. 

37 590 DM 

28 500 DM 
39 500 DM 
36 500 DM 

35 424 DM 
29 700 DM 
27 864 DM 
42 984 DM 

8 200 f. 

56 540 Fr. 

38 660 DM 
41904 DM 

SCHEIBE 

SF-H34 

SCHEMP-HIRTH 

Nimbus 2C 
Mini Nimbus C 
Janus B 
Janus C 

SCHLEICHER 

ASW 19 B 
ASW 20 
ASW 20 L 
ASK 21 

SCHWEIZER SGS 

1-26 E 
2-33 A 
1-35 C 

SZD 

Puchacz 
Jantar 2 B 
Standard Jantar 2 

SLINGSBY 

T .65 Vega 
T.65 Sport Vega 

Motoszybowce 

FOURNIER 

RF 9 

GROB 

G 109 Motor Astir 

SCHEIBE 

SF-·25 c Falke 76 
SF- 25 E Super Falke 
SF-28 A Tandem Falke 

SLINGSBY 

T .61 G Falke 

40 950 DM 

67 200 DM 
43680 DM 
59 325 DM 
72 975 DM 

33 400 DM 
39 200 DM 
43 300 DM 
48 300 DM 

12 995 dol. 
16 995 dol. 
19 995 dol. 

19 300 dol. 
22 050 dol. 
15 250 dol. 

10 300 f. 
7 950 f, 

146 OOO Fr. 

71 280 DM 

57 820 DM 
58 570 DM 
57 610 DM 

15 200 i, 

Objaśnienia: d ol. - dolary - USA, Fr. -franki - Francja, DM - marki - Rł'N , 
~ - funty - w. Brytania, Lit. - liry -Włochy. 
Ceny na rynku kraju, w którego walucie podana jest cena. 

2ród!a : Flight International, 8 Marclt 1980, Flłght Internattonal, 9 Fc\bru::iry 1980 
M.M. 
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Chronologia dalszego rozwoju wydarzeń 

Przedstawiciele McDonnell Douglas krytykują decyzję 
zawieszenia wszystkich DC-10, gdyż zarówno wypadek, jak 
i pęknięcia dotyczyły samolotów DC-10-10, a na DC-10-30 
i DC-10-40 nie wykryto żadnych defektów. 

7 czerwca. FAA wydaje polecenie zbadania dpkumentacji 
obsługowej ośmiu amerykańskich linii lotniczych. Poszuki
wania idą w kierunku ustalenia: 

-· czy wykryte defekty mają związek z obsługą lub sto
sowanymi instrukcjami, 

- czy przyjęte metody obsługi są wystarczające do za
pewnienia stałej sprawności samolotu (Continued Air
worthiness), 

- czy defekty nie są spowodowane brakiem instrukcji 
lub informacji dla personelu obsługującego lub nadzoru
jącego, 

- czy defekty są wynikiem nieprzestrzegania wymagań 
i poleceń FAA oraz zalecanej przez FAA praktyki. 

Linie zostają zobowiązane do przedstawienia dokumenta- · 
cji obejmującej: 

- rejestr zmian, modyfikacji, napraw, wymiany części 
elementów połączenia pylonu i skrzydła, 

- wykaz czynności demontażu i montażu pylonu wraz 
z podaniem metody, 

- korespondencję na temat pylonu i jego części składo
wych z wytwórcą i dostawcami części zamiennych, doty
czącą defektów, napraw, obsługi, 

- wykaz twardych lądowań, napotkanej w locie turbu
lencji, przypadków podwyższonych drgaó silnika i uszko
dzenia silnika przez obiekty zewnętrzne. 

FAA tworzy cztery grupy robocze, z których każda udaje 
się do innej linii lotniczej. Piąta grupa zapoznaje się z re
zultatami w Waszyngtonie. Do badania spraw struktural
nych, związanych z certyfikacją zawieszepia pylonu, zostaje 
powołanych pięć grup specjalistów. Sześcioosobowa grupa 
zajmuje się sprawdzaniem rozwiązań konstrukcyjnych. 
Pozostałe grupy otrzymują zadania z zakresu biuletynów 
obsługowych, sprawdzenia rejestru defektów, przeglądu 
zanotowanych trudności obsługowych i dyrektyw (AD). 

12 czerwca. W Strassburgu zbiera się 21 C7łonków Euro
pean Civil Aviation Confcrence. Europejscy użytkownicy 
OC-10 są niezadowoleni z decyzji FAA. Przeglądy wyko
nane przed 6 czerwca nie wykryły istotnych braków na 
żadnym z 75 samolotów DC-10 użytkowanych w Europie. 
Powołano komisję roboczą złożoną z przedstawicieli 

liniii Alitalia, Swissair 1 British Caledonian dla zbadania 
dostępnych danych na temat pęknięć tylnego okucia za
wieszenia pylonu i opracowania zalecanej procedury prze
glądów prewencyjnych. Procedura zostaje przedyskutowa
na (15 czerwca) przez specjalistów z zakresu wytrzymało
ści i zdatności do lotu (airworthiness), a następnie (18 czerw
ca) przedstawiona plenum konferencji. 

18 czerwca. Dwudziestu jeden członków ECAC postana
wia wznowić ważność certyfikatu samolotów DC-10 zare
jestrowanych w ich krajach pod warunkiem dokonywania 
przez użytkowników przeglądów według uzgodnionej pro
cedury. Owa uzgodniona „europejska" procedura przeglą
dów DC-10 obejmuje, jako wstępne: 

- jednorazowy przegląd wszystkich samolotów DC-10 
w zakresie podanym w dyrektywach FAA i biuletynach 
wytwórcy oraz zbadanie ośmiu dodatkowych miejsc w 
okolicy przedniego i tylnego okucia· oraz okuć przenoszą
cych siłę podłużną, 

- specjalny jednorazowy przegląd każdego samolotu, 
który wykonywał lot po wyłączeniu silnika w powietrzu. 
Przegląd ten wprowadzono po wykryciu pęknięcia w po
ziomej ściance dźwigara samolotu linii United, który wy
konywał godzinny lot z wyłączonym i wiatrakującym sil
nikiem. 

Po tych przeglądacq „zerowych" przewidziano kolejne 
przeglądy obejmujące wszystkie miejsca wskazane przez 
FAA i wytwórcę, a także pewne punkty uznane za ko
nieczne w świetle doświadczeń użytkowników europej-
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Sprawa DC-10 (11) 

skich. Pierwszy przegląd miał być wykonany po 100 h od 
przeglądu „zerowego", następne po 450 h i 1150 h. 

Ponadto opracowano przeglądy specjalne, które mają 
być wykonywane w przypadkach, gdy zachodzi podejrze
nie, że pylon został poddany znacznym obciążeniom, a mia
nowicie: 

- twardego lądowania, 
- silnej ·turbulencji w locie, 
- wyłączenia silnika w locie, 
- każdego kontaktu z urządzeniami naziemnymi. 
Przegląd ten jest dwustopniowy. Pierwszy stopień to 

oględziny zewnętrzne pylonu, zawieszenia silnika i okuć 
na skrzydle. Jeśli stan wymienionych elementów nasuwa 
podejrzenia, prowadzi się przegląd drugiego stopnia, obej
mujący pełny demontaż pylonu. Po zakończeniu każdej 
wymiany pylonu przeglądane są miejsca, które, jak wy
kazały doświadczenia, są stosunkowo łatwe do uszkodzenia 
przy nieprawidłowym wykonaniu tej operacji. 

* 
W Stanach Zjednoczonych obowiązują w tym czasie, wy

dane na początku czerwca, przepisy Special Federal Avia
tion Regulation 40 (SFAR 40) zakazujące samolotowi DC-10 
wykonywania startów i lądowań w USA. 

19 i 20 czerwca. Europejscy użytkownicy DC-10 wzna
wiają loty swoich samolotów. 

Tymczasem zespoły specjalistyczne FAA prowadzą studia 
nad konstrukcją pylonu, obejmujące analizę obciążeń ze
wnętrznych, rozkłady naprężeń w konstrukcji, analizę pra
cy po częściowym pęknięciu, badanie stateczności flattero
wej po wystąpieniu pęknięć obsługowych w okolicy tylnej 
wręgi, statystykę dotychczasowych problemów i defektów, 
przegląd biuletynów serwisowych, a także badają oko
liczności pęknięcia prawego pylonu samolotu linii United. 
Prowadzone są także studia nad programem ·przeglądów 
warunkujących przywrócenie certyfikatu oraz opracowuje 
się zal~cane metody obsługi. 

* 
Delegacja: 13 krajów-uczestników -Europejskiej Konfe

rencji Lotnictwa Cywilnego (ECAC) występuje do FAA 
z protestem przeciwko SFAR 40 stwierdzając, że wydanie 
tych przepisów jest sprzeczne z art. 33 Konwencji Między
narodowej Lotnictwa Cywilnego, znanej jako Konwencja 
z Chicago. Artykuł 33 Konwencji, podpisanej 7 grudni;,i 
1944 r., głosi: ,,Swiadectwa sprawności technicznej, świa
dectwa uzdolnienia i licencje, wydane lub uznane za ważne 
przez to z umawiających się państw, w których statek 
powietrzny jest zarejestrowany, będą uznane za ważne 
przez inne umawiające się państwa pod warunkiem, że 
wymagania, na podstawie których wspomniane zaświad
czenia i licencje zostały wydane lub uznane za ważne, są 
równe lub wyższe od warunków minimalnych, które mogą 
być ustalane co pewien czas na podstawie niniejszej Kon
wencji" (tekst polski na podst;J.wie Zbioru Konwencji Lot
niczych. Wyd. Komunikacyjne, Warszawa 1951). 

Departament Stanu natomiast, jak oświadcza jeden 
z urzędników, stoi na stanowisku, że akcja FAA jest opar
ta na przepisach Federal Aviation Act oraz przepisach mię
dzynarodowych zobowiązujących ją dQ zapewnienia bez
pieczeństwa. w lotnictwie. Podjęte działania nie są,· jego 
zdaniem, objęte artykułem wspomnianej Konwencji, gdyż 
sprawa nie zaszła jeszcze tak daleko, jest ciągle w sta
dium badań i nadal są w USA uzasadnione wątpliwości 
co do bezpieczeństwa DC-10, niezależnie od tego, czy pro
blem wynikł z konstrukcji, czy obsługi. Przedstawiciel 
Departamentu Stanu stwierdza również, że dopóki F AA 
nie przekona się o bezpieczeństwie użytkowania samolotu, 
nie ma obowiązku dopuszczenia tego samolotu do lotów 
w przestrzeni powietrznej USA. 

23+26 czerwca. Po wycofaniu (6 czerwca) przez F AA cer
tyfikatu Dc-10; firma McDonnell Douglas miała 10 dni na 
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ewentualne złożenie odwołania i uczyniła to 15 czerwca. 
Odwołanie to musiało być, z mocy prawa, rozpatrzone w 
terminie 60 dni, toteż pierwsze posiedzenie NTSB wyzna
czono na 25 czerwca w Los Angeles. F AA zwraca się do 
lirmy McDonnell Douglas o zgodę na przesunięcie posie
dzenia na 2 lipca dla pełniejszego zgromadzenia materia
łów. Posiedzenie zorganizowane 25 czerwca oderwałoby 
specjalistów od ich zajęć, w rezultacie opóźniając sprawę. 
McDonnell Douglas podejmuje ryzyko i wyraża zgodę, choć 
tym samym, według prawa, znosi obowiązek NTSB rozpa
trzenia sprawy w ciągu 60 dni. Liczy jednak na szybsze 
jej zakończenie. 

5 lipca. Przedstawiciele F AA oświadczają, że nie wady 
rozwiązania konstrukcyjnego, ale uszkodzenia spowodowa
ne niewłaściwą obsługą doprowadziły do katastrofy NI l0AA 
w Chicago. 

* 
FAA zapoznało się z historią defektów połączenia pylo

nu ze skrzydłem, jakie występowały w eksploatacji na 
samolotach DC-10 zarejestrowanych w USA. Lista defek
tów obejmuje: 

- luźne sworznie łączące ścianki pylonu - - 18 przypad
ków, 

- uszkodzone tulejki elementu przenoszącego silę noś
ną - 8 przypadków, 

- luz sworznia tylnego zawieszenia - 5 przypadków, 
- pęknięcie kulistej części tylnego przegubu - 5 przy-

padków, 
- ścięcie sworznia mocującego okucie - 4 przypadki, 
- pęknięcia tylnego okuc.:ia - 3 przypadki, 
- pęknięcia ~:truktury pylonu - 3 przypadki. 

* 
Badanie szczątków Nll0AA wykazało, że tylna wręga 

oddzieliła się od pylonu właśnie wzdłuż pęknięcia przed
niej półki, długość pęknięcia była wyjątkowo duża (sięgała 
25 cm). Część pęknięcia spowodowana była uderzeniem 
przy obsłudze, ale ostatnie 2+3 cm, zanim pękni~cie objęło 
całą szerokość pylonu, miały charakter zmęczeniowy. Był 
to jedyny przypadek zmęczeniowego wzrostu pęknięcia 
tego rodzaju. Na żadnym z pozostałych samolotów fakt 
taki nie miał miejsca, choć pęknic;cia następowały w ciągu 
wielu godzin eksploatacji. Gdy pylon został pozbawiony 
wręgi tylnej, nastąpił obrót silnika wraz z pylonem do 
góry, wokół krawędzi natarcia skrzydła, połączony ze 
zniszczeniem pozostałych okuć, prowadząc do oderwania 
się pylonu. 

6 lipca. McDonnell Douglas wydaje „alarmowy biuletyn 
obsługowy" (alert service bulletin) A54-71, nakazujący 
szczegółowy przegląd pylonów DC-10, pomyślany jako pro
wadzący do dopuszczenia samolotów do u:i:ytkowania. Dwa 
dni później te same przeglądy zaleca F AA (która według 
przepisów amerykańskich nie może wydać biuletynu obo
wiązującego w odniesieniu do samolotu, który nie ma cer
tyfikatu). 

7 lipca. W czasie wymaganego przeglądu United Airlines 
znajduje pękni~cie przedniego prawego kątownika środko
wej wręgi pylonu. 

Samolot, na którym wykryto pęknięcie miał 11 OOO h 
lotu. Zostaje on przeprowadzony, przy wszystkich silni
kach pracujących, do zakładów McDonnell Douglas w Long 
Beach. Stan pękniętych części wyraźnie wskazuje, ze pęk
nięcie istniało przez długi czas. Kątownik nie przenosi 
praktycznie żadnych obciążeń, łączy tylko dodatkową po
ziomą ściankę znajdującą się wewnątrz pylonu z pokry
dem pylonu i usztywnia pokrycie na wyboczenie. Odcinek 
kątownika o długości ok. 28 cm, tuż obok otworu na śrubę, 
jest pęknięty wzdłużnie. 

Przedstawiciele United stwierdzają, że jest to „najbar
dziej niezwykłe pęknięcie", że na pewno nie jest ono spo
wodowane przeciążeniem konstrukcji, gdyż wtedy prze
szłoby przez otwór śruby. Miejsce to nie było przeglądane 
poprzednio, gdyż nie uważano go za istotne pod względem 
wytrzymałościowym, dopiero ostatni biuletyn nakazał zwró
cić na nie uwagę. 

9 lipca. Takie same pęknięcia zostają wykryte na dwóch 
DC-10 Trans International Airlines. Samoloty te (typu 
DC-10-30), znajdują się w eksploatacji od siedmiu lat 
i mają po ok. 20 OOO h lotu. 

12+ 14 lipca. F AA otrzymuje informacje o wykryciu iden
tycznych pc;knięć na siedmiu {spośród 60) przejrzanych sa
molotów. Pc;knięcia mają długość 20+25 cm, jedno nawet 
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:i3 cm, ale wszystkie określane s.\ jako nic spowodowane 
zmęczeniem. Szef FAA Langhorm• M. Bond oświadcza, że 
w tej sytuacji planowaiw w ciągu najbliższych dni przy
wrócenie certyfikatu musi został'.: odłożone. 

Tymczasem przygotowane S<\ do podpisania natychmiast 
po przywróceniu certyfikatu DC-10 (jeszcze raz problem 
prawny - nic może być wydana AD dla samolotu nie 
mającego certy fika tu) już trzy Airworthiness Directive. 

Pierwsza AD wymaga wykonania przeglądów (które 
właśnie zostały zako11czone) oruz powtarzania ich po wpro
wadzeniu samolotu do eksploatacji. 

Druga AD obejmuje zapewnienie działania mechanizmu 
napędu slotów. Wymaga ona: 

-:- wizualnej inspekcji całego mechanizmu napędu łącz
nie ze sprawdzeniem ogólnego stanu, stopnia zużycia 
i ewentualnej korozji, 

-· takiej samej inspekcji mechanizmu synchronizacji · 
wychylenia slotów, 

- sprawdzenia działania (przeglqdu połączonego z prób,1 
funkcjonalną) mechanizmu napc;du slotu zewnętrznego 
i wewnętrznego dla określenia zabezpieczenia elementów 
tego układu i swobody ruchów wszystkich części. 

Trzecia z dyrektyw wymaga: 
-- zainstalowania dwóch komputerów stcrnjqcych silni

kami (system auto-throttle) i kontrolujących prc;dkość zgod
nie z wytycznymi FAA, aby zapewnić ostrzeganie o prze
ciągnięciu oparte. na sygnałach dwóch czujników kąta 
natarcia oraz pozycjach obu zewnętrznych grup slotów, 
poza sygnałami wykorzystywanymi w istniejqcym ukła
dzie, albo 

-- zmodyfikowania systemu ostrzegania o przeciągnięciu 
ora,. systemu automatycznego sterowania slotami tak, aby 
pojedynczy komputer obejmował ostrzeganie na wszyst
kich sygnałach wymienionych poprzednio. 

Linia United stosuje pojedynczy komputer, inne linie sto
sują dwa. 

FAA zmienia taló.c listę minimalnego wyposażenia sa
molotu, wprowadzajqc wymaganie, aby miał 011 dwa dzia
łające układy ostrzvgania o przeci,ignic;ciu. 

* 
Podczas dyskusji w Senackiej Komisji Handlu, Nauki 

i Transportu jeden z wiceprezesów linii American zgłasza 
wykrycie istnienia w pylonie samolotu Nll0AA dodatko
wych podkładek o wymiarr,ch 25 X 2,.5 cm i grubości ok. 
1,3 mm, umieszczonych mic;dzy przednią półką tylnej wręgi 
pylonu a poziomą ścianką nitowaną od góry na tę półkę. 
Podkładki takie, jak wyjaśnia FAA, stanowią popularną 
i akceptowaną praktykę w montażu konstrukcji lotni
czych, nie mogły też w żadnym razie przyczynić się do 
powstania pęknięcia. Przedstawiciele American utrzymują 
jednak, że podkładka zmniejszyła luz, jaki istniał między 
przednim uchem okucia skrzydłowego a ścianką dźwigara 
pylonu i że wobec tego ułatwiła powstanie pęknięcia, choć 
samo pęknięcie ma charakter obsługowy. 

* 
Wprowadzenie DC-10 do t' ksploatacji wymaga trzech ko

lejnych akcji ptawnych: 
- przywrócenia certyfikatu DC-10, 
- wykonania (wydanych oficjalnie po przywróceniu cer-

tyfikatu) trzech wspomnianych wyżej dyrektyw, 
- wycofania przepisów SFAR-40 zakazujących DC-10 

lotów w przestrzeni powietrznej USA. 

13 lipca. Samoloty DC-10 zostają dopuszczone do lotu po 
wykonaniu prac wymaganych przez trzy AD wydane przez 
FAA. 

Stowarzyszenie pasażerów linii lotniczych APA podej
muje próbę ponownego „uziemienia" DC-10, ale Sąd Ape
lacyjny Kolumbii odrzuca petycję. Nawet gdyby akcja 
APA była skuteczna, doprowadziłaby jedynie do wstrzy
mania eksploatacji DC-10 rejestrowanych w USA, nato
miast obce linie mogłyby użytkować, wobec unieważnienia 
SFAR 40, swoje DC-10 w lotach do i z USA. 

Pęknięcia kątownika wykryte 7 lipca mają, jak sic; oka
zało, charakter wady produkcyjnej (według doświadczenia 
przedstawiciela McDonnell Douglas). Zostały spowodowane 
nieprawidłowym ustawieniem elementów łączących ściankę 
z pokryciem pylonu (na 30 samolotach). Nowa procedura 
kontroli jakości ma uniemożliwić powtórzenie się ich w 
przyszłości. Te pęknięcia nie miały, z czym zgodzili się 
wszyscy, żadnego związku z pęknięciami wręgi . tylnej, choć 
W. Walton, specjalista NASA z zakresu dynamiki kon
strukcji, podejrzewał ich Z\Vi<4zek z podmuchami, na jakie 
trafiał samolot w locie. 
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13+16 lipta. Amerykańskie Linie Lotnicze wprowadzają 
DC--10 do eksploat.ac·ji. 

Eut'opejski<· linie lotnicze wznawiają loty DC-10 do USA. 
W pierwszych rejsach wypełnienie nil' jest duże, ale w 
ciqgu paru dni osiąg.1 norma lny poziom. 

* 
Grupy robocze FAA opracowały wnioski i zalecenia, ma

jące znaczenie dla przyszłej eksploatacji DC-10. Grupa 
badająca procedury obsługowe wydala następujące zale
cenia: 

- montaż silnika i pylonu musi odbywać się kolejno, 
nigdy w zespole, 

- podnoszenie pylonu musi być wykonywane za pomocą 
urządzenia zapewniającego możliwość łatwego ustawiania 
się pylonu i dopasowania okuć, · 

- muszą być opracowane sposoby kontroli pylonu. 
Grupa badająca zagadnienia ·konstrukcyjne stwierdziła 

m.in.: 
- pewne niedostatki w analizie wytrzymałości po pęk

nięciu zmęczeniowym tylnej wręgi pylonu, 
- nieuwzględnienie w tej analizie faktu zainstalowania 

(w 1976 r.) cięższych silników, 
- nieuwzględnienie przypadku pęknięcia elementu prze

noszącego ciąg silnika lub tulejki tego elementu. 
Raport FAA podkreśla, że zakres i częstotliwość prze

glądów, jakie zdaniem FAA są niezbędne dla zapewnienia 
bezpieczeilstwa konstrukcji DC-10, skłaniają do wydania 
zalecenia przekonstruowania niektó_rych jego elementów. 
Wymagana procedura przeglądów obejmuje: 

- co 100 h lotu - przegląd okucia tylnego, sprawdze
nie sworznia i nakrętki oraz przegląd elementu przenoszą
cego siłę podłużną· wraz z jego sworzniami, 

- po 300 h lotu od pierwszego przeglądu, a następnie 
co 600 h - spfawdzenie metodą prądów wirowych górnej 
ścianki pylonu i półki okucia tylnego, 
Również co 300 h wymagany jest przegląd (z lupą o po

większeniu 10 X) przednich okuć zawieszenia pylonu. Po 
900 h od przeglądu wstępnego, a następnie co 600 h -
badanie ultradźwiękowe zewnętrznych części tylnego oku
cia pylonu i okucia skrzydłowego. Gruntowniejsze prze
glądy wymagane są co 1500 i 3000 h od pierwszego prze
glądu oraz i,rzy wielokrotności tychże czasów. 

Przedstawiciele McDonnell Douglas wyrażają opinię, że 
nie ma potrzeby modyfikacji konstrukcji pylonu oraz że 
dwa lata -częstych przeglądów, opisanych wyżej, mogą tę 
opinię ugruntować. Pozostałe zmiany zalecane przez FAA 
zostały tymczasem wprowadzone na samolotach. 

* 
NTSB (National Transportation Safety_ nureau) podczas 

sesji poświęconej wypadkowi w Chicago zajęło się rói.nymi 
problemami związanymi z DC-10. Omawiano: 

- wręgę pylonu tylnego. NTSB wyraziło przekonanie 
o prawidłowości przyjętego rozwiązania, choć przedsta
wiciele American starali się je krytykować. Stwierdzono 
ostatecznie, że jedyną przyczyną pęknięć były uszkodze
nia obsługowe; 

- położenie przewodów elektrycznych i hydraulicznych 
w skrzydłach. Według wypowiedzi osób biorących udział 
w sesji przewody te są dostatecznie głęboko schowane, 
aby były chronione przed uszkodzeniami. Przesunięcie ich 
w obręb spływowej części skrzydła naraziłoby je na 
zniszczenie przy innych ewentualnych awariach; 

- awarię urządzeń ostrzegających o przeciągnięciu. 
Awaria ta była spowodowana m.in. uszkodzeniem przewo
dów od czujników położenia zewnętrznej części slotów. 
FAA wprowadziło obowiązek zainstalowanego podwójnego 
systemu czujników i przewodów; 

- wyłączenie zasilania przyrządów na tablicy kapitana. 
Instalacja elektryczna DC-10 jest rozdzielona tak, aby w 
razie częściowej awarii zakłócenia nie obejmowały całej 
instalacji. Przyrządy mogły być jednak przełączone, przez 
pilota lub mechanika, na zasilanie z drugiej sieci; 
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-- wytrzymałość na brutalną obsługę. Wymagania FAA 
w tej ~prawic podwy~.szmw zostały w 1976 r., a prawo nit
działa wstecz. Zresztą nawet te wymagania nic obejmujq 
tak1ch zniszczeii, jakie doprowadziły do katastrofy. 

* 
Omawiano także procedury obsługowe, które doprowa

dziły do zniszczenia okuć. Stwierdzono, że uderzenie pod
czas montażu mogło spowodować powstanie omawianych 
pęknięć ścianki. 

Użycie podkładek, kwestionowane przez przedstawicieli 
linii American, do połączenia półki okucia ze ścianką dźwi
gara nie miało decydującego wpływu na możliwość po
wstania pęknięć, choć miało wpływ na ich długość. Bez 
podkładek pęknięcia mogły mieć długość tylko 18+23 cm, 
z,aś takie pęknięcie, jakie wystąpiło w Nll0AA mogło 
powstać tylko w pylonie, w którym użyto podkładek (cho
ciai: podkładka powiększała nieco wytrzymałość wręgi py
lonu). PQdkładki takie zostały użyte na 23 samolotach, 
później zmieniono technologię montażu. Linia American 
r-i.ie zrezygnowała z eksploatacji samolotów, w których znaj
dują się podkładki. 

* 
American Ait'lines zmit'nia procedurę awaryjną dla przy

padku częściowej utraty ciągu podczas start1,;. Zamiast 
dotychczasowego zalecenia wykonywania lotu z prędko
ścią v 2, zostaje wprowadzona zasada niezmniejszania pręd
kości, jaką miał samolot w chwili awarii. Obrazowe okre
ślenie użyte przez jednego z komentatorów brzmi: ,,Nie
kiedy prędkość może być lepszym przyjacielem załogi sa
molotu niż wysokość''. 

Zakończenie 

Sprawa DC-10 miała, ze względu na liczbę samolotów 
tego typu i ich zdolność przewozową, duży wpływ na sy
tuację w komunikacji lotniczej na świecie. Wycofanie cer
tyfikatu i wstrzymanie eksploatacji samolotu spowodowało 
poważne straty linii lotniczych. Szacunkowa wysokość tych 
strat bywała określana różnie; wysokość strat dziennych 
linii amerykailskich była oceniana na 7 mln dol. USA, ale 
ok. 92 mln ogółem - licząc efekty finansowe wykorzy
stania zastępczych typów samolotów. 

Nie brak jednak i innych ocen .. Przedstawiciel Air 
Transport Association podkreślił w jednej ze swoich wy
powiedzi, że właśnie w cżasie zawieszenia Dc~10 linie 
amerykańskie osiągnęły, po raz pierwszy od czasów drugiej 
wojny światowej, wypełnienie ponad 700/o. Przy tak znacz
nym wypełnieniu, powiedział qalej, trudno sobie wyobra
zić, w jaki sposób linie lotnicze mogły uniknąć... zysków. 

Zawieszenie certyfikatu DC-10 i związane z tym straty 
zmienią prawdopodobnie nieco system gwarancji, jakich 
nabywca wymaga od producenta sprzętu lotniczego. Można 
spodziewać się, że przyszłe kontrakty będą obejmowały 
dokładne określenie zasad odpowiedzialności finansowej dla 
takiego przypadku. Nie jest też wykluczone, że podobne 
sytuacje będą uwzględniane w działalności towarzystw 
.ubezpieczeniowych. 

* 
Wypadek lotniczy na ogół nie jest spowodowany jakąś 

pojedynczą przyczyną, lecz raczej wieloma niekorzystnymi 
zbiegami okoliczności, które dopiero występując jedno
cześnie prowadzą do katastrofy samolotu. Okoliczności, 
które przyczyniły się do wypadku w Chicago zostały ujaw
nione w trakcie opisanych wyżej działań wszystkich za
interesowanych stron. Można jednak sądzić, że wykrycie 
okoliczności, które doprowadziły do katastrofy, pozwoliło 
na podniesienie bezpieczeństwa komunikacji lotniczej, co 
jest niewątpliwie najważniejszym celem ptacy podjętej 
przez instytucje badające wypadki. 

Na podstawte „Avtatton Week and Space Technology", 
„Fltght" t tn. - opracowat mgr tnż. Andrzej Kardymowtcz 
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Kaczka a samolot konwencjonalny 

0,maczenia 

a -- kąt natarcia skrzydła, 
{3 -- kąt zaklinowania usterzenia, 
b -- rozpiętość, 
es - średnia ciGciwa skrzydła, 
C',, - średnia cięciwa usterzenia, 
C'x, - współczynnik oporu skrz;vdła w strumieniu od-

chylonym, 
C'zs - współczynnik siły nośnej skrzydła w strumieniu 

odchylonym, 
Cxs - współczynnik oporu skrzydła, 
Cx,, - współczynnik oporu usterzenia, 
Czu - współczynnik siły nośnej usterzenia, 
e -- odległość za krawędzie] spływu, gdzie \Vir pod-

kowiasty jest w pełni uformowany, 
r - kąt odchylenia strug, · 
K - stała Kadena, 
;'!, - wydłużenie, 
11 - ciśnienie dynamiczne, 
r, - promień rdzenia wiru podkowiastego, 
Ss -- powierzchnia skrzydła, 
Su - powierzchnia usterzenia, 

s -
a = ~ - stosunek powierzchni usterzenia do powierzchni 

S, skrzydła. 

Zagadnienia dotyczące układu kaczki, ujęte przede 
wszystkim od strony jakościowej, są przedstawione w pra
cy [8]. W konkretnych zastosowaniach ważne jest jednak 
ilościowe określenie wpływu odchylenia strug za usterze
niem na skrzydło główne układu kaczki oraz porównanie 
właściwości aerodynamicznych tego układu z powszechnie 
stosowanym układem konwencjonalnym. Ponieważ w lite
raturze brak danych dotyczących wpływu wydłużenia 
i wielkości kąta zaklinowania usterzenia kaczki oraz wiel
kości skręcenia skrzydła i jego umiejscowienia na charak
terystyki aerodynamiczne układu, w niniejszym artykule 
dokonano oblicze11 biegunowych w zależności od zmian 
ww. parametrów, stosując przybliżoną, półempiryczną me
todę oraz wykorzystując częściowo dane z dmuchań tune
lowych. 

Odchylenie strug za usterzeniem kaczki 

Pr,zy zniekształceniu przepływu spowodowanym usterze
ni€m kąt, pod którym poszczególne czt:;ści skrzydła kaczki 
są omywr,ne przez ,powietrze, jest różny wzdłuż rozpiętości. 
Dokładne określenie rozkładu prędkości w przestrzeni za 
usterzeniem kaczki jest bardzo trudne, ponieważ w pobli
zu skrzydła warstwa wirowa spływająca z usterzenia nic 
jest jeszcze całkowicie zwinięta, zaś wir podkowiasty jest 
dopiero w fazie formowania się. Odległość za płatem, w 
której wir podkowiaty mo~~na uważać za całkowicie ufor
mowany, zo~tal::i określona przez Kadena [3] i wyraża się 
,vzorem: 

(1) 

d: --._f_-+-____.j . r 
J, 
~ ! 
("i 

j 
i 
i---- ·•--- -----
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Rys. 1. Układ kaczki przyjęty do obliczeń: J5 = 7, J." - zmienne, 
Su 

a = s., zmienne 
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przy czym dla eliptycznego rozkładu obciążenia wzdłuż 
rozpięto~ci wspólczynnik K = 0,28. 

Z powyższego wzoru wynika, że dla usterzenia o wydłu
żeniu Au= 5 odległość ta wynosi: 

Skrzydło znajduje sic; w odleglo,;~i równej ok. 4cu za 
usterzeniem. Mriżna ·Nięc obliczyć, że warstwa wirowa jest 
całkowicie zwinięta i wir podkowiasty zupełnie uformo
wany dopiero wtedy, gdy: 

a stąd 

c,,. ~ 1,75 

Oznacza to, ze przy Crn < l,75 przepływ za usterzeniem 
(·.v miejscu, gd7.ie znajduje się skrzydło) jest jeszcze w fazie 
kształtowania się i rozkład prędkości oraz związany z nim 
rnzkład kątów odchylenia strug jest bardzo trudny do teo
retycznego określenia. 
Uwzględniając: powyż~ze, do obliczeń przyjęto wyzna

crnny doświadczalnie rozkład pionnwych składowych pręd
kości strug za u,;terzeniem, określający kąty odchylenia 
sln1mienia w granicach rozpitJosci usterzenia b,,. W części 
zewnętrznej skrzydła (poza zasic;giem rozpiętości usterze
nia) założono hiperboliczny rozkład prc;dkości wg równa-
nania 

v • r = const 

opierajqc sic; na prędkosciach wyznaczonych doświadczal
nie dla części wewnętrznej i rdz(;nia wiru. 

Na rys. 1 pokazano przyjęty do obliczeń układ kaczki, 
zaś pionową odiegłość płata od płaszczyzny poziomej prze
chodzącej przez oś aerodynamiczną usterzenia ilustruje 
rys. 4. 

Na rys. 2 pokazano kształtowanie się i położenie osi wirl.,l 
podkowiat.ego zgodnie z pomiarami NACA [4], zaś na 
rys. :3 - wyki esy zmierzonych kątów odchylenia strug 
wzdłuż linii przecięcia płaszczyzny pionowej zawierającej 
o.~ aerodynamiczn<1 skrzydła z płaszczyznami poziomymi, 
których pionową odległość od osi aerodynamicznej usterze
nia podano w jednostkach rozpiętości usterzenia bu 
( + 0,5 bu, 0,0 bu, -0,05 bu, -0,1 bu). 

Na rys. 4 pokazano konstrukcję geometryczną pozwala
jącą na określenie pionowych składowych prc;dkości prze
pływu z rozkładu prędkości danego przez wir Rankina, 
którego oś oraz średnice; rdzenia przyjęto również wg po
mi3rów NACA. Położenie osi wiru poknano na rys. 2 i 3, 
przy czym promień rdzenia wiru wyrosi w tym miejscu 
ok. 3,40/o bu, zaś jego oś leży w odległości ok. 30/o bu poni
żej płaszczyzny poziomej zawierającej oś aerodynamiczną 
usterzenia. Oś wiru podkowiastego jest niemal równoległa 
cto kierunku przepływu nie zakłóconego i nie przemieszcza 
się w kierunku pionowym w miarę przesuwania się ku ty
łowi. W płaszczyźnie poziomej obydwie gałęzie wiru zbie
gają się ku sobie do asymptot oddalonych od siebie 
o 0,78 bu w dostatecznie dużej odległości za usterzeniem. 

W interesującej nas odległości, w miejscu gdzie znaj
duje się ,skrzydło główne, przesunic;cie osi wiru od końca 
rozpiętości usterzenia ku środkowi nie przekracza 1,50/o bu 
(odległość osi wirów od siebie wynosi ok. 0,97 bu), 
Kąt odchylenia strug w pła„zczyżnie symetrii układu jest 

określony wzorem (6]: 

(2) 

zmienia się w niewielkim stopniu w zakresie ok. 0,7 b_u: 
Odchylenie strug za usterzeniem powoduje, że częsc 

skrzydła znajdująca się między osiami wiru podkowiastego 
L1C,, 

spływającego z usterzenia ma zmniejszony przyrost 
Lian 

ponieważ rzeczywisty kąt natarcia ctn wynosi: 

(3) 
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Rvs. 2. Położenie wiru podkowiastego w 
odległości 3,4 C

11 
za osią aerodynamiczną 

Rys. 3. Kąt odchylenia strug • wzdłuż rozpiętości skrzydła w odległości 3,4 średniej cię
ciwy usterzenia (usterzenie o rozpiętości bu i wydłużeniu l = 6 przy Czu= 1,35) [2]: ---

usterzenia oraz w dużej odległości 

" 
odległość 0,05 b nad płaszczyzną usterzenia; -.-.- w płaszczyź nle usterzenia (O,O b); 
- . - . - odległość 0,05 b pod płaszczyzną usterzenia; - - -, - odległość 0,1 b pod 
płaszczyzną usterzenia; średnica rdzenia wiru~ 0,066 bu 
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zaś jego przyrost 
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(3a) 

Ze wzoru (2\ wynika, że zmniejszenie wydłużenia uste
rz-cnia jest bardzo niekorzystne dla czę~.ci skrzydła leżącej 
w strefie oddziaływania strug za statecznikiem między 
osiami wiru podkowiastego (np. w przypadku, gdy zwięk
szanie kąta natarcia a powoduje jednocześnie zwiększanie 
się kąta odchylenia strug e równoważące się wzajemnie). 
Oznacza to, że na części skrzydła leżącej w strefie między 
osiami wiru ·podkowiastego wytworzonego przez usterzenie 
nie występuje rzeczywisty przyrost kąta natarcia w sto-

óC„ 
sunku do spływających z usterzenia strug, tzn. ~ dla 

tej części skrzydła jest wtedy bliskie lub równe zeru. 
Przypadek ten zachodzi, gdy Au N 2,5, zaś As N 6. Przy dal
szym zmniejszaniu wydłużenia usterzenia Au przyrost 
óC 
----=:'..przyjmuje wartości ujemne. 

1fo 

Na zcwmitrz nsi wiru podkowiastego sytuacja jest od
.JC, 

wrotna i przyrost · · . _::__ jest większy niż dla ski·zydła bez 
Liu„ 

usterzenia, ponieważ rzeczywisty k,Jt natarcia wynosi 

a,. = a+ e (4) 

zaś jego przyrost 

Lla,. = Lla + ,fr (4a) 

W tym przypadku kąt odchylenia strug zmienia się wzdłuż 
rozpiętości skrzydła z.godnie z rozkładem prędkości wiru 
swobodnego. 

LIC,s 
Przyrost -LI·-·- dla cz<;ści skrzydła znajdujących się na 

a . 
zewnątrz osi wiru jest większy tylko w pewnym zakresie 
kątów natarcia a, tj. do momentu, gdy r.zeczywisty kąt 
natarcia Cin nic zbliży się do wartości, przy której Czs 
osiąga maksimum. Po przekroczeniu tej wartości przez an, 

LICzs 
otrzymuje się ujemny przyrost -- podczas gdy środko

Lla 
LIC„ 

wa część skrzydła będzie miała - -· dodatni. Oznacza to, 
Lla 

że usterzenie układu kaczki przyspiesza oderwanie strug 
na końcach s~rzydla głównego. 

Z powyższego wynika, że skrzydło główne kaczki, leżą
ce w strumieniu zakłóconym przez umieszczone z przodu 
usterzenie, nie będzie mogło nigdy osiągnąć takiej warto
ści Czs max jak skrzydło opływane przez strumień nie za
kłócony. 

TLiA 1980 nr 7 

0.5 rozpiętość usterzenia bu 

-0,10 · .... · ... -- .. ·- ..... -· · ---- .... -- -- ~-· .. . ·---·· ···- -- -····-
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Rys. 4. Umiejscowienie skrzydła. w stosunku do osi wiru i rozkład 
prędkości pionowych na zewnątrz 'osi wiru : r, - promień rdzenia 
wiru ~ 0,033 bu, O - oś wiru; I, II, IJI, ·IV - położenie skrzydła 

Nieco inaczej przedstawia sic; sprawa ze współczynni
kiem oporu Cxs skrzydła układu kaozki. Na rys. 5a •poka
zano układ sił działających na element :skrzydła między 
osiami wiru podkowiastego wytworzonego przez przednie 
usterzenie. Z układu tego wynika, że w zakresie kątów 
natarcia normalnego lot u współczynnik siły nośnej C,., 
elementu skrzydła je.st zawsze mniejszy niż w przypadku 
opływu nie zakłóconego przez strugi spływające z usterze
nia, natomiast współczynik oporu Cxs tego elementu będzie 
zawsze większy niż w przypadku opływu nie zakłócanego. 
Współczynniki te obliczone dla kierunku przepływu nie 
zakłóconego wyrażają się następującymi wzorami: 

C = c; C06 E - c~ sin 6 

C.,, = C~ cos s + c; sin s . 

(5) 

(Sa) 

Wraz ze zwiększaniem się kąta natarcia <1 oraz kąta od
chylenia strug c współczynnik oporu środkowego elemen
tu skrzydła Cxs będzie wzrastał szybciej dla skrzydła ukła
du kaczki niż współc;z;ynik oporu Cxs dla skrzydła układu 
konwencjonalnego, gdzie element ten jest omywany stru
mieniem nie zakłóconym. 

Na rys. 5b ·pokazano rozkład sił działających na element 
· skrzydła znajdujący się na zewnątrz osi wiru podkowia

stego .wytwarzanego przez przednie u.sterzenie. W tym 
przypadku kąt odchylenia strug E jest dodatni, otrzymuje
my więc większą wartość współozynnika siły nośnej Czs 
skrzydła niż w przypadku opływu nie zakłóconego. Jest to 
spowodowane sumowaniem się rzutów c; i c; na kierunek 
prostopadły do kierunku przepływu nie zakłóconego. Przy 
określaniu współczynnika oporu Cxs rzuty c; i c; na kie-
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runek równoległy do kierunku przepływu nie zakłóconego 
odejmują się. 

c. = c; cos e + c~ sine 
• 

(6) 

Cx = C~ cose- c; sine (6a) 

Taki układ sił aerodynamicznych działających na ele
ment skrzydła znajdujący się na zewnątrz osi wiru pod
kowiastego powoduje, że w ,zakresie niewielkich kątów 
natarcia c< współczynik C:c oporu tego elementu w kierun
ku równoległym do opływu nie zakłóconego może być 
mniejszy w układzie kaczki niż dla układu konwencjo
nalnego, a nawet w pewnych przypadkach może przyj
mować wartość ujemną. 

Właściwości nie skręconego skrzydła kaczki 

W celu ilcściowego określenia wpływu odchylenia strug 
za usterzeniem na charakterystykę skrzydła, obliczono 
współczynniki siły nośnej C,s i oporu .C:cs nie skręconego 
skrzydła uwzględniając odchylenie strug zgodnie z wykre
sem podanym na rys. 3. Dla uproszczenia rachunku po
dzielono pole wykresu na prostokąty, które odniesione do 
odpowiednich elementów skrzydła umożliwiły znalezienie 
wartości współczynnikó,w dla odpowiednich kątów natarcia. 
Układ kaczki przyjęto zgodnie z rys. 1 przyjmując dla 
skrzydła profil I.A. 608 o wydłużeniu As = 7, za,ś dla uste
rzenia - profil R 2 o wydłużeniu Au = 5. Stosunek po
wierzchni usterzenia do powierzchni skrzydła założono 
a = 0,3. Przyjęto, że skrzydło jest umiejscowione w płasz
czyźnie odległej o 0,1 bu poniżej płaszczyzny usterzenia. 
Kąt zaklinowania usterzenia przyjęto fJ = 5°. 

Schemat uproszczonego rozkładu kątów odchylenia strug 
e wzdłuż rozpiętości skrzydła podano na rys. 6. Kąt od
chylenia strug w płaszczyźnie symetrii układu obliczono 
wg wzoru (2), zaś wartości kątów odchylenia strug e dla 
poszczególnych elementów skrzydła podano na rys. 6, 
przyjmując do obliczeń kąt odchylenia strug w płaszczyź
nie symetrii układu jako kąt porównawczy. 

WSil:'Ółczynniki Cz i Cx dla poszczególnych elementów 
skrzydła obliczono wg wzorów (5) i ,(5a) oraz (6) i (6a), zaś 
rzeczywiste kąty natarcia tych elementów określono wg 
wzorów (3) i (3a) oraz (4) i· (4a). . 

Wyniki obliczeń w formie krzywej biegunowej skrzydła 
nie skręconego pokazano na rys. 8, na którym także poka
zano biegunową takiego samego płata opływanego stru
mieniem nie zakłóconym przez strugi spływające z przed
niego usterzenia. 

Z porównania widać ; że wpływ odchylenia strug jest 
bardzo duży i zaznacza się szczególnie na dużych kątach 

Cz 

Ci sint 
/--

!/ / C~cosc 

---11+---l...L/ r -

kierunek lotu 
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natarcia. Obserwujemy wówczas poważne zwiększenie 
współczynnika oporu Cx oraz zmniejszenie współczynnika 
siły nośnej Cz przy wyraźnym dużym spłaszczeniu biegu
nowej. Przy mniejszych kątach natarcia uzyskuje się 
współczynnik oporu C:c mniejszy niż dla skrzydła w opły
wie nie zakłóconym obecnością usterzenia. Dlatego też 
umieszczenie usterzenia przed skrzydłem głównym może 
być korzystne w samolotach latających z dużymi pręd
kościami , a więc przy niewielkich kątach natarcia. Zja
wisko to tłumaczy się istnieniem miejscowego odpowied-
nio dużego współczynnika siły nośnej c; dla elementów 
skrzydła le żących bezpośrednio na zewnątrz osi wiru pod
kowiastego. Współczynnik c; wpływa na zmmeJszenie 
miejscowego współczynnika oporu c; (6a). Ze wzoru (6a) 
wynika, że powiększenie współczynika siły nośnej C, całe
go układu jest zredukowane negatywnym oddziaływaniem 
odchylenia strug spływających z usterzenia na skrzydło 
główne. Zmusza to do szukania środków zaradczych do 
częściowego zlikwidowania niekorzystnych skutków, jakie 
wywiera przednfo usterzenie na skrzydło główne. 

Właściwości skręconego skrzydła kaczki 

Największe odgięcie strug za usterzeniem następuje w 
pobliżu osi wiru podkowiastego (rys. 3). Jeśli skrzydło 
znajduje się w odległości większej niż ok. 1,8 rr pod lub 
nad osią wiru, wówcz::is cały obszar dużych gradientów 
kątów odchylenia strug e znajduje się poza skrzydłem, 
a więc pogorszenie właściwości aerodynamicznych kaczki 
jest odpowiednio mniejsze. Położenie skrzydła II i III 
(rys. 4) jest więc niekorzystne. 
Ponieważ o ś wiru podkowiastego nie zmienia się w sto

sunku do kierunku przepływu nie zakłóconego, położe
nie I skrzydła nad rd.zeniem wiru (rys. 7) jest tylko po
zornie dobre, gdyż przy zwiększaniu kąta natarcia samo
lotu rdzeń wiru natrafi na skrzydło główne wywołując 
niepożądane zwiększone odchylenia strug. Wprawdzie przy 
kącie natarcia rzędu a =, 15° rdzeń wiru znajdzie się nad 
skrzydłem głównym, ale przy kątach pośrednich skrzydło 
znajdzie się pod bezpośrednim wpływem rdzenia wiru. 

Najkorzystniejsze jest umiejscowienie skrzydła w poło
żeniu IV, ponieważ rdzeń wiru znajduje się zawsze poza 
skrzydłem, oddalając się od niego w miarę zwiększania się 

, kątów natarcia. Uwzględniając powyższe, wszystkie obli
czenia układu kaczki wykonano przy założeniu, że skrzydło 
znajduje się w położeniu IV jako jedynie uzasadnionym. 
Modeluje to jednoznacznie układ kaczki jako dolnopłata 
z przednim usterzeniem położonym możliwie wysoko. 

bł 

c· z 

c· )( 

_eerunek 

-=----------- t kierunek lotu 
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Rys. 5. Współczynniki C
2 

i c.-r elementów skrzydła kaczki odniesione 
wia-stego, b) dla zewnętrznej części wiru podkowiastego 

do kierunku lotu: a) dla wewnętrznej części wiru podko
J 
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Naje[cktywnicjszym sposobem poprawienia właściwości 
aerodynamicznych skrzydła jest jego geometryczne skręce
nie tak, aby rzeczywiste kąty natarcia elementów płata 
w opływie odchylonym odpowiadały kątom natarcia skrzy
dła w strumieniu nic zakłóconym. Należy więc obliczyć 

kąt odchylenia strug c za usterzeniem dla każdego elemen
tu skrzydła, a następnie każdy element ustawić pod kątem 
odpowiadającym kąto\\i odchylenia strumienia. Ponieważ 
kąt odchylenia strug c, jak to wynika ze wzoru _(2), jest 
proporcjonalny do współczynnika siły nośnej usterzenia 
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I 

Rys. 7. Położenie wiru w stosunku do skrzydła, przy zmianach 
kąt.:i natarcia: I, II, III, IV - położenie skrzydła 
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Rys. 9. Porównanie biegunowych układu 
konwencjonalnego i kaczki przy wychylo
nych sterach: ----- układ konwen
cjonalny a = 0,2; - .. - . lcaczka przy a = 0,3, 
«0 = 2,5°, _6 = 2,5°; - - - - kaczka przy 
o = 0,3, «o = 5°, p = 50 
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Rys. 10. Wpływ doboru preferowanego kąta 
natarcia "O oraz !{ąta zaklinowania uste
rzenia fi na charakterystykę skrzydła: 
--- slu:tydło proste . bez przedniego 
usterzenia, - . - . skrzydło skręcone dla 
"O = 2,5° w obecności usterzenia (fi= 2,5°, 
.1 = 5), - - - skrzydło skręcone dla "O = 5° 
w obecności usterzenia (fi= 5°, ).u = 5) . 

◄ Rys. fi. Uproszczony schemat rozkładu ką
tów odchylenia strug , wzdłuż rozpiętości 
skrzydła b w odległości 3,4 Cu za osią 

środków aerodynamicznych usterzenia 
(średnica wiru 0,066 bu): - - - odległość 

0,05 b nad płaszczyzną usterzenia, - - - -
w płaszczyźnie usterzenia (0,0 b), - . - . 
odległość 0,05 b pod płaszczyzną usterze
nia, --- odległość 0,1 b pod płaszczyzną 
usterzenia; liczby 1, 2, 3, 4, 5, 6, 7, 8, 9 -
przedziały, w których średnią wartość od
chylenia strug • charakteryzują poziome 
linie prostokątów 

Rys. 8. Porównanie biegunowej samego 
skrzydła w obecności przedniego usterze
nia z biegunową samego skrzydła w opły
wie nie zakłóconym: a = 0,3 fi= 5°, J.u = 5, 
--- skrzydło w układzie konwencjonal
nym, - . - . skrzydło w układzie kaczki 
nie skręcone, - - - - skrzydło w ukła
dzie kaczki skręcone dla «o = 5° 
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Rys. 11. Wpływ wielkości usterzenia i po
łożenia skrzydła kaczki względem osi wi
ru: --- bez usterzenia, - . - . - n = 0.2, 
no= 2,5°, fJ = 2,5°, lu= 5 skrzydło 0,05 b 11_ 

poniżej osi wiru, - - - - " = 0,3, (!o = 2,5°, 
{J = 2,5°, lu= 5 skrzydło w osi wiru, - - -
C = 0,3 ao ·= 0°, /J = 2,5°, J.,, = 5 skrzdyło w 
osi wiru 
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Rys. 13. Wpływ usterzenia kaczki na cha
rakterystykę skrzydła: ---- samo 
skrzydło; - . - . skrzydło nie skręcone w 
obecności usterzenia <P := 5° ), J." = 5; - - - -
skrzydło skręcone dla no = 2,5° w obecno-
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Rys. 12. Wpływ wydłużenia usterzenia J." 
i preferowanego kąta skręcenia " O na cha
rakterystykę skręconego skrzydła kaczki: 
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biegunowa skrzydła przy J.u = 5, " = 0,3, 
" O = 2,5, fi = 2,5° ; -: - - - biegunowa skrzy
dła przy J." = 5, o = 0,3, "O = 5° , /1 = 5'' 
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C,u, więc i skn;cenie skrzydła może odpowiadać tyl~o 
jednemu kątowi natarcia. Ten preferowany kąt natarcia 
należy <Jkreślić przy wst~pnej analizie aerodynamicznej 
samolotu, biorąc pod uwagę jego przeznaczenie i domi
nujące warunki lotu. 

Dla ilościowego określenia efektu skręcenia płata doko
nano obliczeń współczynników siły nośnej i oporu dla 
skrzydła układu kaczki przedstawi,onego na rys. 1 i skrę
conego zgodnie ze schematem pr.zedstawionym na rys. 6. 
Profile oraz wielkości powierzchni przyjęto takie jak w 
przypadku skrzydła nie skręconego, przy tym samym kącie 
zaklinowania usterzenia fJ = 5°. · 
Skręcenie obliczono dla preferowanego kąta natarcia 

I skrzydła a= 5°, zaś biegunową otrzymano stosując wzo
: ry (5) i (5a) oraz (6) i (6a) dla każdego elementu płata 

i sumując wyniki dla poszczególnych kątów natarcia. 
W wyniku otrzymano biegunow~ skręconego skrzyd!a 

układu kaczki charakteryzującą s1ę ponad trzy,krotme 
wyżs·zym współczynnikiem Cr mln oraz współczynnikie~ 
C, max wyższym o ok. 110/o niż w przypadku skrzydła me 
skręconego (rys. 8) . 
Ponieważ w układzie kaczki usterzenie ma poważny 

wpływ na wytwarzanie siły nośnej, porównanie charakte
rystyk samych skrzydeł kaczki i układu z~ykł~go 1:ie jest 
miarodajne. Dlatego też dokonano przehczema b1eguno

·wych obydwu porównywanych układów z uwzględnieniem 
usterzeń z wychylonymi sterami. Jako porównawczy układ 
Konwencjonalny przyjęto to samo nie skręcone skrzydło 
oraz usterzenie o pro(ilu I.A.177 i wydłużeniu Au = 3,35. 

Ze względu na konieczność przyłożenia ku dołowi na 
usterzeniu konwencjonalnym pionowej . siły związanej z wy
chyleniem sterów i potrzebnej do osiągnięcJa Cz max, przy
jęto jej wielkość równą 40/o siły nośnej na skrzydle*). Dla 
układu kaczki przyjęto taką samą wielkość siły pLonowej 
ku górze i dodano na usterzeniu w związku z wychyle- . 
niem steru potrzebnym do uzy.skania Cz max skrzydła. 

Z porównania obydwu krzywych biegunowych (rys. 9) 
wynika, że w przypadku kaczki uzyskuje się zwiększenie 
współczynnika siły nośnej C= max całego układu w stosun
ku do układu konwencjonalnego. Powoduje to jednak 
znaczny wzrost oporu. W efekc ie koócowym zarówno do
skonałość układu kaczki, jak i stosunek cpc; są gorsze niż 
w przypadku układu zwykłego. W celu zmniejszenia nad
miernego wzrostu rw;s,półczynnika oporu Cr przy zachowa
niu możliwie dużego C, m .,:r, dokonano obliczenia bieguno
wej takiego samego układu usterzenie--skrzydło kaczki dla 
preferowanego kąta natarcia a 0 = 2,5° przy kącie zaklino
wania usterzenia fJ = 2,5°. Wyniki obliczeń przedstawiono 
na rys. 10, porównując otrzymaną krzywą z biegunową 
otrzymaną poprzednio. Z porównania tego wynika, że moż
na uzyskać wydatne zmniejszenie współczynników oporu, 
co jednak jest niekorzyste dla współczynnika siły nośnej 
Cz max, Zarówno doskonałość Cz/Cr, jak i stosunek C!/C; 
s ą w dalszym ciągu g,orsze dla układu kaczki niż dla ukła
du konwencjonalnego. 
Ponieważ negatywne oddziaływanie usterzenia kaczki na 

skrzydło główne ·powodowane jest prz.:!de wszystkim wiel
kością kąta odchylenia strug, obliczono dodatkowo układ 
ze zwiększonym wydłużeniem usterzenia do Au = 7. Uzy
skano poprawę charakterystyki skrzydła, ponieważ przy 
zv.,· iększonym wydłużeniu kąt e odchylenia strug za płatem 
,.mniejsza się zgodnie :i: ,rnlcżnm\cią .(2) i związane z tym 

•) .rest to wielkość średnia otrzymana z porównania kilku sa
molotów. 
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zniekształcenie opływu skrzydła jest również mniejsze. W 
'efekcie otrzymano charakterystykę skrzydła lepszą przy 
An °--= 7 niż przy Iłu = 5. Rozpiętość usterzenia pozosta la w 
obydwu przypadkach prawie taka sama, ponieważ zmniej
szono przy tym stosunek a do wartości równej 0,2. 

Obydwie biegunowe ,przedstawiono na rys. 10 w zesta
wieniu rz biegunową skrzydła bez usterzenia przednie.go. 
Z wykresów wynika, że przy zwiększaniu wydłużenia uste
rzenia można uzys,kać zarówno pewne zmniejszenie współ
czynnika oporu Cr, jak i zwiększenie największego współ
czynnika siły nośnej C, max d•J wartości niewiele mniejszej 
od Cz max skrzydła będącego w opływie nie zakłóconym. 
Zarówno doskonałość CzlC:r:, jak i stosunek C1/Ci popra
wiają się, wnożliwiając zbliżenie się do krzywej wyjścio
wej, tzn. do biegunowej skrzydła bez wpływu usterzenia. 
Duże zwiększenie wydłużenia powoduje jednak kompli
kacje konstrukcyjne i może być stosowane w ograniczo
nym zakresie. Niezależnie od tego współczyniik 8C,/8a dla 
usterzenia przy zwiększaniu jego wydłużenia rośnie, co nie 
jest pożądane ze względu na statec_Zl\ość podłużną. 

Porównanie układu kaczki ze skręconym skrzydłem 
z układem konwencjonalnym 

Ponieważ porównywanie biegunowych samego skrzydła 
układu kaczki ze skrzydłem układu konwencjonalnego nie 
jest miarodajne, dla całego układu dokonano porównania 
obydwu układów (skrzydło + usterzenie), uwzględniając w 
obydwu przypadkach wychylenie sterów potrzebne do uzy
skania stanu równowagi przy Cz max• Przedstawione na 
rys. 9 wyniki wskazują wyraźnie na znaczną poprawę cha
rakterystyki układu kaczki w porównaniu z rezultatem 
początkowym. 

W rozpatrywanym wariancie wspólczynik siły nośnej 
C, max zmniejszył się o ok. 50io, ale zysk na zmniejszeniu 
Cx min przekroczył 300/o. Natomiast w stosunku do układu 
konwencjonalnego układ kaczki ma jeszcze opór minimalny 
większy o ok. 700/o, zaś całkowita siła nośna jest większa 
o ok. 260/o. Przyjęcie układu kaczki jest więc korzystne 
w przypadku, gdy decydującym wskaźnikiem w koncepcji 
konstrukcyjnej samolotu jest największy współczynnik siły 
nośnej Cz max układu. 

Przedstawione no. rys. 14 porównanie krzywych C,/Cr = 
= f (a) umożliwia dalsze porównanie obydwu układów. 
Układ konwencjonalny ma zawsze stosunek C,!Cx większy 
niż układ kaczkL Wprawdzie po dodaniu oporów szkodli
wych (o wartości Cr szk = 0,03) różnice zmniejszają się, 
jednak układ konwencjonalny ma nadal lepszą doskona

· 1ość w całym zakresie kątów natarcia. Tak więc właści
wo~ci przelotowe oraz kąt lotu ślizgowego samolotu z ukła
dem konwencjonalnym jest znacznie lepszy · niż układu 
kaczki. 

Drugi charakterystyczny wskaźnik, tzn. C}/C; = f (C,), 
jest również korzystniejszy dla układu konwencjonalnego, 
gdy porównuje siG tylko skn:ydło plus usterzenie. Jednak 
krzywa charakteryzująca kaczkę jest bardziej plaska i du-
ża wartość współczynnika C!/C:1 ma znacznie większy za
kres wartości C= niż w przypadku układu konwencjonal
nego {rys. 15). Sytuacja zmienia siG, gdy do współczynni
ków oporu dodać opory szkodliwe, poniewai. stosunek 
(Gg/C.~)max przypada dla układu kaczki przy więk szych ką-

'l'LiA 1!180 nr 7 
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Rys. 14. Porównanie krzywych Cz'Cx = f (a) 

ctla koczki i układu zwykłego: a, a' -
vkłact zwykły; .b, b' - układ kaczki; a', 
b' - z uwzgl<:dnieniem oporów szkodli
wych 
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Rys. 15 Porównanie krzywych C1/C1: f (Cz) 
dla kaczki i układu konwencjonalnego: 
a, a' - układ zwykły; b, b' ..,__ układ 
kaczki; a', b' - z uwzględnieniem oporów 
szkodliwych 
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tach natarcia i większych wartościach współczynnika Cz. 
Przy odpowiedniej wielkości oporów szkodliwych układ 
kaczki może więc okazać się korzystniejszy od układu 
konwencjonalnego, chociaż przy niewielkich oporach szkod
liwych korzystniejszy jest układ skrzydło-usterzenie. 

W rozpatrzonym przypadku, przy w,;pólczynniku oporów 
szkodliwych C::: szk= 0,03, wartość wskaźnika (C;/C;) max 
jest taka sama zarówno dla układu konwencjonalnego, jak 
i dla układu kaczki. 

Wnioski 

• Zastosowanie przedni!,!go usterzenia poziomego w sa
molocie typu kaczka powiększa całkowitą siłę nośną ukła
du skrzydło-usterzenie o wartość równą w przybliżeniu 
stosunkowi powierzchni usterzenia poziomego do po
wierzchni skrzydła. Można więc uzyskać zmniejszenie cię
żaru własnego konstrukcji przez racjonalniejsze wykorzy
stanie usterzenia, powiększając tym samym ciężar użytecz
ny samolotu. Ma to decydujący wpływ na ekonomikę 

użytkowania samolotów o niedużym zasięgu. 

• Zastosowanie przedniego usterzenia jest również ko
rzystniejsze przy starcie i lądowaniu ze względu na wpływ 
Ziemi. W przypadku kaczki wpływ Ziemi pomaga w osią
gnięciu większej siły nośnej na usterzeniu poziomym. W 
układzie konwencjonalnym wpływ ten jest negatywny, po
nieważ dla przejścia samolotu na duży kąt natarcia i osią
gnięcie Cz max trzeba bardziej wychylić ster, aby uzyskać 
na usterzeniu odpowiedniej wielkości siłę skierowaną ku 
dołowi. 

• Stosunek CzlCx jest gorszy w układzie kaczki niż w 
układzie konwencjonalnym z wyjątkiem przypadku skrzy
dła nie skręconego przy stosunkowo niewielkich kątach 
natarcia. Wartość wspókzynnika siły nośnej C, max jest 
jednak wówczas znacznie mniejsza. Układ kaczki nie na
daje się więc do samolotów, w których decyduje ekono
mika długiego przelotu oraz niewielki kąt lotu ślizgowego. 

• Stosunek (C:JcD max dla samego zespołu skrzydło-uste
rzenie jest gorszy w przypadku układu kac7.iki niż w przy
padku układu konwencjonalnego. Jednak dla samolotów, 
w których nie jest możliwe uzyskanie dużej doskonałości 
aerodynamicznej ze względu na ich przeznaczenie, stosun
kowo duża wielkość oporów s2'Jkodliwych jest korzystniej
sza dla układu kaczki i można osiągnąć większy niż dla 
układu konwencjonalnego stosunek (C:/C;)max Wynika stąd, 
że można uzyskać korzystniejszą dla układu kaczki pręd
ko~ć wznoszenia i minimalną moc potrzebną do utrzymy
wania się w powietrzu. Jest to ważne w przypadkach pro-
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Rys. 16. Położenie środka wyporu kaczki w zależności od kąta na
tarcia a (odległości podano w procentach cięciwy skrzydła w kie
runku do przodu od osi aerodynamicznej; odległość osi aerodyna
micznej skrzydła od osl aerodynamicznej usterzenia wynosi 3,ł c,; 
liniami przerywanymi wyznaczono przebieg zmian położenia środ
ków wyporu kaczki, gdyby nie było odchylenia strug za usterze
niem): a= 0,3, a0 = 2,5°1 lu= 5, ls = 7 

sty::h samolotów transportowych i rolniczych lub o po
dobnym przeznaczeniu. 

• Ze względu na mały współczynnik oporu Cx mln 
.skrzydła nie skręconego przy niewielkich kątach natarcia, 
układ kaczki może okazać się korzystny dla samolotów 
szybkich, o odpowiedniej mechanizacji sk.Tzydła, dla uzy
skania wysokich wartości współczynnika siły nośnej Cz mu• 

LITERATURA 

1. S . B. GATES: Notes on the taił-first aeroplanc. R,M. No. 2676, 
July 1939. 

2. M. T. LANDAHL, V. G. STARK : Numerical Lifting Sur!ace 
Theory - Problems and Progress, A.J .A.A . Journal Vol. 6 
No Il 1968. 

3. J. R. SPREITER, A. H. SACKS: Traillng vortex sheet effect 
on downwash. J.A.S., Jan. 1951. 

4. A. SILOERSTEIN, S. KATZOW, W. A. BULLIVANT: Downwash 
and wake behind plain and flapped airfols, NACA rep. 651, 1939. 

5. R. R. CLEMENT, D. J . MAULL: The rolling up of a trailing 
vortex sheet. The Aeronauttcal Journal, Jan. 1973. 

6. J. w. OSTOSl:.AWSKIJ: Aerodinamika samoliota. Oborongiz, 
Moskwa 1957 r. 

7. J . WOLF: Prognoza rozwoju samolotu transportowo-dyspozycyj
na-pasażerskiego o udźwigu 2000+2500 kg. Praca ILot. nr 2n2/KP, 
1972 r. 

8. J. STASZEK: Niektóre problemy układu kaczki w nawiązaniu 
do prognozy rozwoju samolotów transportowo-pasażerskich . 
TLłA nr 9 i 10/1974 oraz Praca ILot. nr 3nł/KP. 

Sekcja Obrabiarek i Narzędzi SIMP Oddział w Rzeszowie, Politechnika Rzeszowska 
oraz . WSK PZL-Rzeszów 
organizuje w dniach 4+5.Xll.1980 r. w Domu Technika w Rzeszowie 
II Ogólnopolską Konferencję Naukowo-Techniczną nt. 

Wytwarzanie elementów maszyn ze stopów metali o specjalnych :właściwościach 

Zgłoszenia należy kierować w terminie do dnia 30.IX.1980 r . pod adresem: 
Ośrodek Doskonalenia Kadr SIMP K,raków, Filia Rzeszów, ul. Kopernika 1, 35-959 Rzeszów. 

Wszelkie informacje związane z konferencją można uzyskać w sekretariacie konferencji, który mieści się w ODK 
SIMP, Filia Rzeszów, tel. 328-91 w. 28. 

TLiA 1980 nr 7 13 



'POMOeI KONSTRUKCYJNE 

Analiza wpływu parametrów konstrukcyjnych 
na właściwości samolotu· w korkociągu (11) 

W budowie wspókzesnych samolotów myśliwskich wy
stępuje tendencja do konstruowania kadłubów z wydłużo
ną częścią nosow,1. Ta czc;ść kadłuba przed skrzydłem ma 
znaczący wpływ na charakterystyki samolotu w korko
ciągu i wyprowadzenie z niego. W niektórych przypad
kach !'iły i momenty dzialaj,1ce na przednią część k;idłuba 
mogą powodować tendencję do autorotacji, wymuszajqc 
zachowanie sic; samolotu w korkociągu. Dla różnych sil 
i momentów działających w korkoci,Jgu zastosowanie anty
korkociągowego momentu odchylającego jest najskutecz
niejszym środkiem zapobiegającym wyst,1pieniu płaskiego 
szybkoobrotowego korkociągu. Na rys. 9 zilustrowano za
leżność, zgodnie z którą tłumienie w rotacji może zmie
niać sic; wraz ze zmianą kąta natarcia, na którym samolot 
znajduje się w korkociqgu (7. kadłubem współpracującym 
ze skośnymi skrzydłami). Charakterystyki momentu od
chylania są rozważane w zależności od charakterystyk 
oporu i pochylania. Dla przyłożonego momentu odchylania, 
„mniejszenie tłumienia kadłubem w odchylaniu (założono 
taką możliwość, ponieważ występuje zmniejszenie pochy
lenia współczynnika siły bocznej) prowadzi do płaskiego 
korkociągu i dużej prędkości rotacji. 
Współczynniki siły bocznej dla różnych kształtów prze

krojów poprzecznych k:1dłubów pokazano na rys . 10, a wy
miary szczegółowe na rys. 11. Dane na wykresach odpo
wiadają kątowi natarcia kadłuba 90° (w płaskim korko
ciągu) w przepływie poprzecznym pny dwóch liczbach 
Reynoldsa: 200 OOO i 1 OOG OOO. Najodpowiedniejsz,1 infor
macją z punktu widzenia opływu samolotu w korkociągu 
w pełnej skali jest to, że dla danych liczb Reynoldsa w 
opływie poprzecznym kadłuba wartości Re bc;dą przekra
cza<: l OOO OOO z wyjątkiem małych obszarów w pobliżu 
wierzchołka nosa. Wynik ten pozwala wnio~kować, że dla 
samolotów w pełnej skali, z punktu widzenin tłumienia 
odchylania, najbardziej po).ądane są kształty przekroju 
poprzecznego kudluba, na rys. 10 oznaczorw :!, :I· i 4. Prze-
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Rys 9. Wpływ kadłuba na charakterystyki odchylania współczes
nych myśliwców. Masa i wymiary charakterystyczne dla badanego 
samolotu: S - 35.8 m'; b ~ 10,7 m; c = 3,5 m; w = 14 966 kg 

krój poprzeczny 1 może dawać mniejsze tłumienie niż 
przekroje :!, 3 i 4, natomiast prLekroje 6, 7 i 8 są niepo
ządane . Należy zaznaczyć, że prostokątne i kwadratowe 
przc·kroje poprzeczne z dobrze zaokrąglonymi rogami dają 
efokt µrzeciwny dla dużych i małych liczb Reynoldsa. 
Wyniki te informujq, że nalei.y odpowiednio interpretować 
badania modelowe, gdyż samolot może miec odwrotne 
właściwości w zakresie płaskiego korkociągu. Dla prze
krojów eliptycznych dobre charakterystyki tłumienia poja
wiają ~ie; dla małych liczb Reynoldsa. 

W celu określenia wpływu kształtu tylnej części kadłu
ba przy małych liczbach Reynoldsa (~ 70 OOO) przeprowa
dzono w Anglii w 19:3u r. badania modelowe równowagi 
w korkociągu (R. & M. No. lti89, British A.R.C. 193ti). Wy
kazały one, że kształty prostokątne lub kwadratowe 
z ostrymi krawc;dziami powodują moment obrotowy, w 
umiarkowanie płaskim korkociągu, dający prędkości obro
towe w z:i.kresie prędkcści obrotowych uzyskiwanych dla 
współczesnych myśliwców. Dane te są związane z efektem, 
który można przewidzieć na podstawie danych dwuwy
miarowych dyskutowanych powyżej. Dane z badań rów
nowagi w korkociągu wykazuj<), że przekroje prostokątne 
z ostrymi krawędziami na ko11cu kadłuba o półokrągłym 
wierzchołku są nicpożądan~. Z dwóch kształtów dla tylnej 
części kadłuba, które dają największe tłumienie, jeden 
ma przekrój poprzeczny w kształcie elipsy, a drugi kształt 
prostoką lny z ostrymi krawqdzbmi i półokrągłym dołem. 
W wyniku interferencji skrzydła i usterzenie samolotu 
wpływają na kadłub w ten sposób, że charakterystyki 
opływu bocznl'go w tylnej czc;ści kadłuba mogą być nie
wyraźne. Badania w tunelu korkociągowym wykazały, że 
efekt kształtu tylnej cz<:ści kadłuba może być zaniedbany 
przy wyznaczaniu kryteriów dla konstrukcji samolotu 
z dobrymi charakterystykami wyprowadzenia z korko
c i,1g li. 

Badania modelu współczesnego myśliwca w swobodnym 
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Rys . 10. Współczynniki sil bocznych dla różnych kształtów prze
kroju poprzecznc1;0 lrndłub;, na k;1cie natarcia w korkociągu 9ff' 
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korkociqgu, 11· którym oryginalny kształt przt'kroju po
JlrZL·t·z11t'go ll<1s,1 z:1sL!pi<i110 spla:·.zt·zonvm spodt·rn kadlulJ;1 
od sk:·zydl;1 11· i'L:<',d 11 yk:,z:ily, i.1• 111<1dcl z l'lipl_yn:11y111 
ksztalll'lll pr1.PkJ'(]j11 1,iipi·z,·,·zn,·g<> 1l(JS;1 lnid110 li:- Io 11·pro
\\ adzić· w korkoci;ig, ,t gdy spi'id 11osa splaszL:zot](>, uzyska-
11u plaski, szyhk<J()IJrol(]\\':,· korko<"i,ig. C'i,•kawt· zjawisk,, 
.:a"b,;c•n1·u11·:1n" 11· IJ:1d;i11ial'!1 kurk"t·L1go\\'y1·!1 k:idll1iJ<'.i\1 
z ustrymi, pLll1kl1J11·0 z.tkll1·11·z"11:-r11i :w,;:llni 1. ull'alll\'lll 
prze:kn,jt'111 !)lll'l'l.c',·1.11ym. l >k:11.;illl sit,·, ;,_,. p,·11·11L' nw,.!c-1<
kn;c,1 kurkod,1gi b;iruzo wyraż11ic tylko 11· jvdnym kie
runku. Po pl'll'nym cz:1sie sytuacja od\\-racala sit; i modl'l 
mógł kn.;~ić: ki>rkodqg 11· kiL'runku przecill'nym. Podczas 
badania zaobserll'O\\'a110 wicll' razy 1,1kic odll'rol11l' działa
nie. Na jednym modt'lu, ZL' szczL•gólnie ostrym nosem, obra
t·ano bardzo maty ka\\'alek \\'it•n.cholka nosa i okazyll',llu 
sit;, i.e dla zad,;nl'go k,ita nas1,Jpilo l'kstremum 1~it;dzy 
ll'yslqpieniL'lll a niL•wysl:jpit·11icm korkociqgu. W tym 
szczególnym przypadku \\'a run ki 1\·skazy\\':1 ły, i.e nieznacz
na niedokładność w pobliżu 11·icrzocholka nosa ma praw
dopodobnie dui.y wpłyll' na separacjt; opływu na całej 
pnedniej · czt;,;ci kadłuba. 

Badania w locie konstruk,·ji ZL' s,.czt'gólnic ostrym no,em 
potwierdziły, że monwnly asymL'lryc,ne zaobserwow<..!ne 
w badaniach mod~lowych mog,J poja11·iać: sit; również na 
samolotach w korkoei.1gu. .Jl'żl'li momenty asymetryczne• 
wystt;puj:J, to istniL-je moi.liwośc': kontro!oll'ania i wpro
wadiania rwwnych momL·ntó11· do ll'spkrania przy 11·ypro
wadze11iu z 1\·yrai.ncgo kork<ll'i,Jgu. Wlaśdll'ie umieszL·,.ont' 
spoiil-ry pasmoWL' lub !isl\\')' nwg,J !HJIVOdowa(· dui.t' 1110-

nwnly odchylaj:JCe 11· kit•runku pm.,1cbnym dla \\'yprowa
dzenia z korkoci,1gu. Powodem tej efektywności jl'st to, 
że zachodzi wczesna SL'paracja po jl'dnej stronie czt;ści 
nosowej kadłuba, rozkład cisrnen wokół nosa staje sit; 
asymetryczny i na nosie powstajL' siła boczna, która daje 
moment odchylaj 4cy. W cparciu o wyniki badai'1 modelo
wych w korkociqgu można wysnuć nastc:puj,Jce uogól
nienia: 

- · dla uzyskania maksymalnej efektywności, listwa na 
we1,mc;trznej stronił, kadłuba (prawa strona w prawym 
korkoci4gu) powinna być rozszerzana podczas korkocicigu 
do uzyskania wyprowadzenia: 

- zamykanie listwy powinno zaczynać sit; od ll'ierzchol
ka nosa kadłuba; 

- optymalne rozmieszczenie listwy pionowo w poprzek 
wysokości kadłuba powinno znajdować sit; w przybliżeniu 
na maksymalnej szerokości. 

Pewne wyniki z pomiaru sil na modelu z zaostrzonym 
nosem pokazano na rys. 12. Wylrnzuj,J one asymetryczny 
moment na zerowym kqcie ślizgu. Dla liczb Reynoldsa 
w zakresiL~ 500 000-+l 400 OOO duży ujemny munwnt pojawia 
si~ na kc1cie natarcia 50°, a duży moment dodatni przy 
k,Jtach natarcia 65-;-70°. Srodek parcia siły bol'znej znaj
duje sic: w obszarze kabiny. W celu wypróbowania 11·yzero
wania lub zmiany asymetryczrwgo momentu odchyiaj,Jct•go 
przl'bada110 listwy pokazane na rys. 1:3. Wyniki (rys. i<ł) 
pokazujcJ, że pojedyncza li,twa umieszczona po odpowied
niej stronił' kadłuba (po lewej stronie, gdy asymetryczny 
moment odd1ylaj,1cy był otrzymywany w pr:iwo) była efrk
lyll'na w odwrócvniu kierunku momentu odd1ylaj,J<'L'go, 
gdy umiPszL·zono j;i w maksimum sz,·rokośi·i l,ac!lulJa. 

(j) (i) 
... 

~ €>' 

Rys. 11. Szczegółowe wymiary rói.nych kształtów pokazanych na 
rys. 10 
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Rys. 1~. Zmiany współczynników: momentu ocichylaj')ccgo i sił 
bocznych w funkcji kąta natarcia dla modelu 2: 1:=o\ Mc::0,07 -ć
-;-0,20. K;idłub z ustc•rzcnicm poziomym. Wymi~,ry podano dla sa
molotu 

Umieszczenie pojedynczej listwy na zwc;żajqcym sit; kadłu
bie redukuje jej efektywność. Dwie symetrycznie umiesz
czone listwy były efektywne przy prawic zerowym asy
mel rycznym momencie odchylaj,\cym , gdy usunic;to uste
rzenie wysokości. Ale asymetryczny moment odchylaj,1cy, 
z mat,1 amplitud,), pojawiał sit; ci,igle z chwilq zainstalo
wania usterzenia poziomego. W modyfikowaniu zakresu 
korkoci4gu, listwa umie.szczona na dużej rozpit;tości wzdłu ż 
kadłuba była efektywniejsza niż list11·a krótka, szczegi'1lnie 
na ujemnych k;Jtach ślizgu, tzn. wtedy, gdy po1\'ielrzt' na
pływa na nos z tej strony, po której umieszczono listwt;. 

\V cl'lu zbad,rnia wpływu malyl'11 powil'rzchni w o.t;,;ci 
nosowej (destabilizatorów), podobnych du usterzenia typu 
kaczka, nu \\'łaściwości samolotu 11· korkrwi;1gu, pr1.eprn
wadzo110 badania tunelowe. Na rys . l" pokazano rói.rw 
des tabili za tory, a na rys. lfi przeds tawiono wyniki ich 
bad;u·1. Wykresy pokazuj;J zachowanie si<: samolotu ,v kor
koci,igu na lqcie na la n·i;1 90° (ba rdzic j szt'I.L'gÓJ(J\\'e in f<>r
rnacjL' dla innych k;1tó1\· n,1tarcia moi.na znalvi.ć 11· [7) *> ). 
N:11<-ż.y zauważYc, ŻL' bac!,rnia te pri111·adzo110 przy malyd1 
liczbal'h Rey11olJsa i w pl'lnej skali na sam"locie. f'r1.y 
dui.ych lic zbach l{l' siły dzialaj,Jl'L' n:1 JHJszczvg<'Jllly('ll pr1. t·
iuojach poprZL'l'Z11ych k:idluba mogq być· itllll'. W:-·niki 
badai"l modeli gładkich i modeli z s1.orstkości,1 doda11,1 Jo 
nosa (obszar, 11· którym dodano szorstl.;:ośc''. .iL'st pokaz.ury 
na rys . 15, a wykresy na rys. W) wskazuj,1, że doda tnil' 
poc:hyknie krzywej momentu odchylajqcego 11a gładkim 
modelu (indykuj;Jc raczl'j obracanie sit; niż momt•nt tlu
mqcy) było zero11·;rne przez doJ:111ic szorstkości na k,Jd,· 
natarcia 90°, lecz dla małych k ,1 tów krzy11·t· były w zasa
dzie te same. Dla tych kształtów nosów moment prokor
koci,Jgowy jest indykowany dla k:itów natarcia 70° i wil;k
;;zych, podczas gdy dla bardziL•j stromych kqtów natarcia 
wystt;puje tłumienie. Z badai'l modL•li w różnych konl'i
guracjach wynika, że rozszerzenie jednej duiej powicrzl'l1-
ni destabilizuj,Jcej na górze kadłuba lub rozszerzl'nie dłu
giej listwy daje najbardziej poi.,Jdany wynik, natomiast 
mały symetryczny destabilizator na dole kadłuba jest 

A-A 

Rys. 13. Ustawienie list2w badanych na modelu 2. Wymiary pacia
no dla sumolotu 
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mniej skuteczny. bla kątów natarcia mniejszych niż 70° 
usunięcie małego destabilizatora na dole kadłuba; po stro
nie zawietrzne.i, da.if' efekt pomyślny, podczas gdy dla 
kątów natarcia większych od 70° nie uzyskuje się tego 
efektu. Wynik ten jest właściwy ze względu na fakt, że 
na dużym kącie natarcia przepływ był rozdzielany na dole 
kadłuba od strony zawietrznej, niezależnie od tego czy 
mały destabilizator był instalowany, czy nie, podczas gdy 
na małych kątach natarcia mały, płytki destabilizator 
umieszczony po stronie zawietrznej powodował separację 
przepływu. 

Inną możliwość zastosowania nosa kadłuba do wyprowa
dzenia z korkociągu daje indykowanie przepływu cyrku
lacyjnego wokół nosa { przez to generowanie siły bocznej 
w wymaganym kierunku. To zjawisko zbadano w tunelu 
korkociągowym na dwóch modelach, na których wytwa
rzano cyrkulację przez obracanie stożkowych nosów tych 
modeli. Badania wykazały, że kiedy generowano przez 
obracający się nos prokorkociągowy moment odchylający, 
otrzymano płaski, szybki korkociąg, natomiast gdy gene
rowano moment odchylający w kierunku przeciwnym, mo
del nie miał korkociągu. 
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Rys. 14. Wpływ listew na współczynnik momentu odchylającego 
i si!y boczne dla modelu 2: fi= o0

, Re = 500 OOO, M = 0,07. Wymiary 
podano dla samolotu: a) model z usterzeniem wysokości, a= 50°; 
b) model bez usterzenia wysokości, a=50°; c) model bez usterzenia 
wysokości, a=66°; d) listwa lewa, umiejscowiona na różnich wy
sokościach kadłuba, model bez usterzenia wysokości, a=50 

Wzajemne zależności między badaniami modelowymi w 
tunelu korkociągowym a badaniami samolotów w locie 
stwarzają pewne trudności w prawidłowym interpretowa
niu wyników. W tabl. 1 przedstawiono porównanie zacho
wania się w korkociągu modelu i samolotu oraz charak
terystyk wyprowadzenia. Wyniki zamieszczone w tablicy 
są oparte na badaniach NASA i współpracujących z nią 
wytwórni. Szczegółowy opis porównawczy modeli i samo
lotów zamieszczonych w tablicy znajduje się w [7]. Dla 
zilustrowania jak uważnie należy interpretować wyniki 
badań modelowych i przestrzegać zaleceń w badaniach 
samolotów, przedstawiono opis zachowania się modelu 18 
w tunelu i reakcje samolotu na zachowanie się pilota: 
,,Model 18 kręcił korkociąg na kącie natarcia 44° z pręd
kością rotacji 0,39 obr/s i wydawało się, że samolot będzie 
kręcił podobnie. Wyprowadżenia modelu były zadowala
jące przy zastosowaniu wychylenia steru kierunku prze
ciwnie do korkociągu i były niezadowalające, kiedy ster 
wysokości wychylono równocześnie ze sterem kierunku. 
Na samolocie pojawiły się kłopoty przy wyprowadzeniu 
z korkociągu, gdy pilot równocześnie użył steru kierunku 
przeciwnie do korkociągu i oddał drążek do przodu. W wy-
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Rys. 15. Destabilizatory i listwy badane na modelu 4. Obszar, 
w którym dodano szorstkość jest pociągnięty grubą · linią: S = 
,, 35,82 m 2, b = 10,7 m 

niku, dla ratowania samolotu, pilot musiał odstrzelić ra
kietę bezpieczeństwa do wyprowadzenia. W następnym 
locie pilot użył steru kierunku przeciwnie do korkociągu 
nic wychylając drążka do przodu, aż do wykręcenia pól 
zwitki korkociągu i osiągnął zadowalające wyprowadzenie. 
Badania modelowe wykazały, że potrzebne były listwy do 
spowodowania dobrego wyprowadzenia. Potwierdziły to lo
ty doświadczalne. Charakterystyki wyprowadzenia w od
wróconym korkociągu były zgodne dla modelu i samolotu .. 

W celu ułatwienia interpretacji wyników uzyskanych w 
badaniach, w tablicy 2 podano charakterystyki bezwład-
nościowe porównywanych w tabl. l samolotów. 

Wnioski 

• Aby właściwie interpretować wyniki badai-1 tunelo
wych, należy dokładnie rozważyć: wpływ geometrycznego 
podobiellstwa modelu i samolotu, efekty użytej techniki 
pomiarowej i wpływ czułości przyrządów na możliwe 
zmiany korkociągu. Ponadto wymagana jest prawidłowa 
ocena specyficznych warunków aerodynamicznych. 

• Przeprowadzone w NASA badania porównawcze wska-

o -. -
◊ -

o -

o -

. -
6 -
V -

<> -

gładki kad!ub 0,08 ,--,--,--,---,.-,--,--,---,--~~-.-~ 

gładki kadłub z szorstkosciq 
mały destabilizator na lew<?J O.Ol. _ 
stronie kadlUba; - poniżej 
linii odniQsienia 
moly symetryczny desta - t>Cn 0..--...------,JJ---------< 
bilizator poniŻQJ lin11 od_nie-
sionia 
mały destabilizator na lewej -0.04 .___.___.____.___,_~_,_-L__.__.__...___.__, 
stronie kad!uba;-powyżQj 
linii odniesienia 
mały destabilizator na lewej slroniQ kadłuba, z szorstkosciq;- powyżej linii 
odniesienia 
moly symetryczny destabilizator powyżej linii odniesienia 
duży destabtl1zator na lewej strorne kadłuba; powyżej linii odniesienia 
listwa na lewej stronie kadtuba 

Rys. 16. Rozkład współczynnika momentu odchylającego wokół 
~rodka ciężkości modelu: Re= 400 ooo, M;:::; 0,07 
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TABl„l[A 1. Porb\\o·nunir. zadtownnin [Ili{', w korkodr~~u mod1•lu i ~nmolotu nrnz ~harakll'ry~lyk wypr(1\\otulz<'rii~ 

- --- - - ----- -- ----· - ------------------ ·---------------. ----·-·---------
Mudd n) Samolot L) 

,---- - ---- ----
Nr c) zodowulająl'e zadowalające lub 

Uwngi modelu Q, lub nic• polo7.cnic słrr<lw a,o Q niezadowalając~ polo:i.<•nic r.tc-.rUw do 
a,° oLr/rniu zadowalnjącc <lu wyprowod~enia d) oLr/mln chnrakteryf-1tyki wyprvwad2eniu 

chnruktcrystyki <l) wyprowadzenia 
wyprowadzenia 

--- ------- - ---- · --·-·· 

53 O, :ł:! nit• nic I N.A, l\.A. nic nic zgodność 

~ M n.n 11i1' 11i1~ ! M 0,33 nif': nic zgodnośc~ 

3 e) r) tnl.. IL .\ . pot,·m Lil. I N.A. N.A. tak R.A . potl'm E.O. zgodnoK<~ 
,i I), ~) :w: (,:; o .... -, tal.. lt.A. J>OH' lll E.11. I h) N.A. ;-i.A. tnk Il.A. potem E.D. rozważana zgodność 
:; tu O.~h tak I ]t.,\, potem E.D. 

I 
I\.A. N.,\. tak I\.A. potem E.D. zgodno;ć 

6 ~6 0,;16 ,.1.. ! Jl.A, polnn E.IJ. •t-5 O,l9 tak Il.A. polew E.D. zgodność 
7 nic ma knrkori,,~u h) 
8 f), ::), i) ,~ : 5:! O. ~ 1. tak Ił.A . i A.W. nic ma korkodqgu ro1.ważnna zgodno&ć 

i) ') f), f'.\, i) •l:! 61 O,:!h nic li.,\ , potem 1':.ll. h) N.A. h) N .. ,\. tok E.N. luh n.c. rozwnżuna zgodnoiić 

i) 10 f), ~) fol) ;. 75 0,:!6 nit• li.,\. pott•m E.LJ. h) 25 h) 0,1~ tok E.N. i R.N. pewna niezgodność 
1J f) 3-1: 6:2 U, IO tak IL.,\. i A.W. N.A. N.A. tnk Il.A. i A.W. zgodno~ć 
12 f), g) 10 o.~:1 tak li.A. A.W. f), g) 10 0,23 tnk ]{._,\, i A.W. zgodność 
n 7'2 O,:!LI nir li.A . A.W. 6S 0,19 prawdopodobnif' nic H.A. i A.W. zgód n ość 
H f), e) lak H .,\. A.\C f) 4:.! 0,18 tnk Ił.A. i A.W. zgodno:;ć 
15 45 0,11 tak H.A. A,\\·, N.A. N .A. k) k) zgodność 
16 ~) ,i;j O, :IO tnk i ILA. i A."·· g) 40 0,~:l tuk H.,\, i A.W. zgodność 
17 f) 15 UO n.:w n;r: ILA . i A.\\. 35 o,~o tnk E.N. i U.N. niezgodność 
IO H U,3'J Luk !LA. potrm E.D. lH 1, 39 Lak w) n.A. potem E.D. zgodno~6 

----------- - -- ··-------·--- ----- ·-·------------·-----·----------- -------------------------------- 1 
n) <nluo;ni(· du krytni1lw 11 s1n ,,·ienia strrów na moddu w korłodi1gu J";}, 
h) u s tawi<•ni" s l1·niw sut1w!,,111 11m·modn(' dln korkociqf!n, 
c) odnośnie do JH'l11" j cli.fjui ◄ ·ji zu,!ownlujlJCt•g:o wyprowad:1.,:uia PJ, 
d) a i Q ,-;ą uprnks~·rnow;tn(' dla i-urnnlotu, 
<') pr4:"dkośt:. opadania w tuudu jt•!-il zhyl duł.a tna z minH11ia •t i !}, 
f) korkoriqg os1•yluj;p.' )', 
p;) brak kurk<wic:}µu, 
h) n10żc wy~Lqpit: ~~·tua1-ja: brnk korkuc-i11~u. 
j) korkoc-ic1g dla m11dtilu j<•:-- t lun<lzo trudny do 11 ... iqg11i1·1.:ia, 
k) nic wiadomo, ponicwu1. nic 111.ylo opt)lll1tlnycli ~lrn'1w. 
1) brak zaph1{1w, lt•rz w pr:,.ylili;,t~niu prawidło,•..-y - - nn pod~tuwit• iufnrmu<'ji ustnej nd pilota, 
m) Lardzo ważne, ni!' prZ(' l-- 11\\łlf: stn/nv kierunku i wy!:loko;ci r L1wouczc~uir. 
Uwaga! \V celu ułatwil'11iu kuny~lnniu z litcraLtuy oryginaln<'-j, ·1.nchowuno oznuc:r.cnia ~kn>li)w zgoduiC' z puuiicj przedstawionymi obja;nicniami: :'I.A. (not avuilable)- nicrozporzą
dzaln", R.A. (rmltln a~ain~t ~pin ).- - -;ter kierunku przt~riwni,~ do korkoc•iq~u, E.D. (elf'vntor do\',-'n)- ster wysokości w dół, A.W. (aill"rons with) - lotki zgodne, E.N. (elcvator ncut• 
ral) - ster v.'ysoko~cl w nrutrum, H.C. (n·lcm,c ull contro Is) - p11s1;c1.cnic w:;:1.y!--tkich sterów, U.N. (ruddcr neutral)- ster kierunku w neutrum. 

TABLICA 2. Charnkt1·r,\''JłJki br~wlndnoli<'iow<' snmololów porówoywauych 

~ - -----------·-----·-·---~-------------------------------~-------,--------,-------, 

, Model _I------- Typ , uwoJ„tu 

Obciitżl· nic lx-Iz 1_11-lz 1,-1„ 
skrzydła, lyfl.x --~,;t ·-- - -mb1 -;;;;;.-

kg!m2 

------ .. ·----------------------------'-------------------------------------------------.--------------.-------------
:!:rC'dnl,,płat szturmowy 
doluoplat ~zturmowy 
<iolnoplut szturmowv 
i;rc<lnloplat myJli,\ :,;ki 
śrc<lnioplat my~liw~ki 
~rcdnioplut my~liw:--k i 
:;rt•tluioplut. my~liw:;J...i 
!-\rcclniopbl my~li\•:ski 
~rrdninpłat 111y;liw~J„i 
~rcduiopłut myśJiw:--ki 
~rcduioplat myśliw:--ki 
;redoioplut 1.lly;liw:--k; 
brcdniuplat ruy;liw :-- bi 
~rcdniOpłat my;li,,·l--ki 
..:ndnioplnt hacluwC"/.~
śrt•tlniopłut m :--•; liw -.1,i 

O na O,:J c 
O na 0,50 c 

:n nu 0,:25 ('. 
O nn 0,27 r 
O nu O,:"iO 4'. 

0 Illl 0,50 1; 

8 707 
6 882 
6 038 
5 896 
'I 75] 

11 059 

l?l 1,32 
185 1,66 
250 ~,9:l 
25 -i 2,5::! 
:36:! 2,-i5 
219 0,80 

- -19 x IO-• -143 ;,(}0-• l92XI0-• 
-117 -127 2H 
-383 -132 515 
-205 -108 313 
-JH -79 223 

63 -::!9.:! 2:!.<J 

8 
9 

IO 
11 
1~ 
I~ 
11 
].) 

Hi 
17 
18 
19 
~o 
~l 

3:"l na 0.~5 ,~ 
3:i na 0,:!5 c 
J:, t)[l 0,25 1: 

3:i na 0,:!5 r

·lO na o.~s 1: 
-U HU 0~2:i c 
i5 na o,~5 r 
•1-:i nu Oi:!5 c 
h() nu o.~5 (' 

9 317 
11182 

7 075 
6 39S 

Il 338 
12 190 
10 883 
13 176 

'.!0:3 
~~:; 
251 
27.S 
375 
25:l 
:111 
321 

1,78 
1,87 
2,9~ 
5,10 
1,79 
5,03 
s,~o 
4,H 

-188 -221 409 
-17·1- -183 ;157 
-J01, -126 430 
-567 --103 670 
-210 -179 389 
-639 -% 735 
--166 --80 5 •ł6 

- 557 -105 b62 

i <loluoplat my;li,\ -. 1..i 
.1., na kra\'q·d,.i untnrcin ((kitu) 
'.L) na O,::!.'i r 
o llił O,:!:; ł' 

3 013 
7 62 1) 

7 183 
:\ 7~6 
2 41'1 

188 
J.17 
:1:rn 
1 IH 
11:1 

5,81-
J ,0-1 
1,88 
1.28 
O,')] 

-879 -64 913 
- 361 -156 517 
-- 1-17 -l•i~ 289 
-59 -180 239 

~ I --2 li 1?3 1 
~Iohwpłat tn•ui11?"11" y 
~rrdmopłut trrnm~nwy 
c)qlnoplat. 111~·~!:w:-ki 
µ;i',rnnpłal my iliw!'łkj 

[ O na li,~;; 4' 

W ll!ł krawrcl,i uatnri·in 
_I l:! 11n O,:!,) t' 

lh 7:!.7 
9 IH 

,i:1, 
:ó,1 

7, I I -- 677 ' - - ;-iR 735 
7,:i5 --H40 -- 77 917 

---· -------···· 
,Jak„imum 

! 3linimum 
60 
o 

1'1 727 
2 H'I 

-1:9 7 ,:;;; 
14:1 0,llO 

zuj,1 nu \\·urtoś ~· techniki analitycznej w poszerzaniu wie
dzy uzyskanej w badaniach modeli i samolotów w ko rko
ciągu. 

• Korkociąg jest ruchem obrotowym i może byC:: efek
tywnie zatrzymany przez przyloi.enie odpowiedniego prze
ciwdziulająccgo momentu. Okazuje sic;, że przyłożenie mo
mentu odchylającego jest najskuteczniejszym środkiem do 
tego celu, u moment ten zuleży gló,vnie od rozkludu mas 
samolotu. 

• Pochylenie samolo tu i pn;dkość rotacji w korkociqgu 
są zależne od charukterystyk monwntu póchylającego i re
lacji tych churakterystyk do charaktcrystyk momentu od
chylaj:1ccgo. Okazuje siG również, że charakterystyki 
momentu przechylającego mogą rniPC:· znaczny wpływ na 
zjawisko oscyla('ji \\" korkoL·iqgu. 

• Dui.e momenty lJczwladności współczesnych sumolo
tów myśliwskich i duża pn:;dkość kątowa w korkociągu mo
gą spowodować trudności w wyprowadzaniu za pomocą kla
sycznych sterów. Ponadto dezorientucja pilota w rozwi
niGtym korkoci11gu może utrudniuć wlaściv,:e użycie ste
rów, nawet gdy sq 011e efektywne. Dlatego jest niezmier
nie ważne, aby zapobiegać pełnemu rozwiniGciu korkociągu 

TLiA 1980 nr 7 

przez przerwanie tego ruchu w fazie początkowej. Stery, 
niedcktyw1w w pclnym korkociągu z powodu pochylenia, 
dużej prGdkości rotacji i efektów żyroskopowych mogą 
być sku teczne w zatrzymaniu korkocicJgu w fazie począt
kowej. 

• We współczesnych myśliw cach, z dlugq CZGŚci,J 11oso
w,1, kształt przekroju poprzecznego kadłuba przed skrzyd
łem może mieć znaczący wpływ na korkoci,rn i churuktc
rystyki wyprowadzenia. 

• Przy pewnych kształtach przekroju poprzecznego nosa, 
podczas korkociągu liczba Reynoldsa może mieć wpływ 
na to czy nos powoduje tłumienie, czy moment obrotowy 
i to może być ważne w interpretac ji wyników bada1't 
modelowych. 

• Użycie właściwie umieszczonych wysuwulnych listew 
lub wysuwalnych destabilizutorów poruszanych na stronie 
wewnL;trzncj (prawa strona w prawym korkociągu) może 
spowodować zatrzymanie korkociągu. 

• Właściwie interpretowane wyniki bada1·1 modelowych 
w tunelu do swobodnego korkociągu dają dobre informa
cje o prawdopodobnym korkociągu i charakterystykach 
wyprowudzenia samolotu i są ekstremalnie pewnym środ-
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kiem do określenia optymalnej techniki najlepszego wy
prowadzenia z korkodqgu. 

2. NEIHOUSE: A. T.: Taił-Design R"quircmcnts for Satis(actory 
Spin Recovery for Pcrsonal-Owner-Type Light Airplancs. NACA 
TN ·1329. JtinC 1947. 

• Dla ,,·laściwej korelacji wyników badai'1 korkociągu 
między modt'lem · i samolotem jest bardzo waine, aby 
w czasil' hadai'1 modelowych dokładnie były odwztlrowane 
rozkłady mas i podo1Jit·1·1stwo wymiarowe. 

:i. KLINAR W . . T. AND WILSON J. Il.: Spin-Tunel Tnvestigation 
of the 1•:ffects of Mass ancl Dimensional Variations on the 
Spinning Characteristics of a Low-Wing Single-Vertical-Tai! 
Nlociel Typical of Pcrson:d-Owner AirplanL•s. NACA TN-2352. 
May 19:il. 

• Kryt<·ria wypracm,·,inc z zalci.ności fizyl'znych korko
ci,igu i rndocl~· \\·ypro,,·adzenia z niego są nieadekwatne 
do konstrukcji współczesnych myśliwców, maj,1cych dui.q 
długość czt;ści nosowej kadłuba. Dla współczesnych pro
jektów konstrukcyjnych należy wykonywać badania tune
lowe w tunelu korkoci,1gowym, co jest głównie wynikiem 
kgo, i.c nos samolotu moi.e być źródłem silnych momen
tó,,· autorotacyjnych, które w sposób krytyczny mog,\ 
zależeć od kształtu JlrZL'kroju poprzecznego. A więc mała 
11i,•regularnoś(· nosa \\·ynikaj;,ica z tolerancji produkcyj
:1ych inoi.c rnil!ć znaczny ,,:pływ w niektórych przypad

4. Sr;IDMAN O. AND NEIIIOl'SI•: A. I.: Fret•-Spinnin.~ Wincl-Tun
ncl Tests of a Low-Wrng M:onoplanc with Systcmatic Changes 
in Wings ancl Tails-lV. 1,:rrccl of Centcr-of-GrGvity Location. 
N ACA RPp. li72, 1939. 

5. SIEDMAN O. AND Nl•:IJIOUSJ-: A. I.: FrC'C•-Spinning Wincl-Tun
nc'l Tests of a Low-Wing Monoplan<> w1th Systematic Changes 
in Wings ancl Tails - V. 1-:ffect of Airplanc Relativc Denisity. 
NACA Rep. 1;91, 1940. 

6. ZIMMERMAN C. H. J-:ffect of Changes in Tai! Arrnn1;cmcnt 
upon thP Spinning of a Low-Wing Monoplanc Mocie!. NACA 
TN-570. June l!!Jli. 

7. NEIHOUSE A. 1.. KLINAR W, .r . AND SCIH;R s. H.· Status 
of Spin Researeh for Rcl'ent Airplane nl'signs. N ASA TR R-57. 
1960. 

8. NJ,;IHOUSL•: A. I.: A Mass-Distribution C:·ilc>rion for PrediMing 
t11e 1•:ffect of Control Manipulation on the Recovcry from 
a Spin. NACA WR 1-lliU. August 1942. 

kach. 
• Dla ,,·spókzesnyd1 konstrukcji określenie 

i bezpiecznej techniki wyprowadzt'nia po\\·inno 
nane ,,. badaniach tunelo\\·)Th korkoci,1gu. 

właściwej 

być· wyko- 9. IIEALY F. M. AND KLINAR W. J.: Comparsion of Effects of 
Ailerons and Combinations of Spoiler-Slot-Deflector Arrange
ments on Spin Rccovcry of Swl•ptback-Wing Mocie! Having 
Mass Distributcd Along the Fusclagc . NACA RML54!14. 1954. 

Oprucownl nior in::-. Lech .Jnr.:c:/Jiriski IO . Nl-:ll!OUSI, A. I. ANn PITKIN M .: l•:fll'l'l o! Wing Leading-
1,;dge Slots on the Spin ::111d Hccovery C:haractcristics of Air
a Spin. NACA WR L-Ilitl. August 1942. 
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Tail-Jlc,s ign Hcquircrncnt., for Salisl'.1c1.ory Spin HecovL•ry. NACA 
T:-.:••104:i, April 194G. 

Il. GALE L. ,T. ancl JONl•:S I. P ... Jr.: 1•'.ffel'ls of Antispin Fillt>ts 
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/\irplanes as netcnninc·cl rron1 Frl'c-S1>innin1-Tunncl Tcsts. 
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KSl~lKI LOTNl6ZE .._ --------
RĄCZKOWSKI W.: Samolot myśliwski La-7. 
Seria TRU nr 57. Wycl. MON. Warszawa 
1979 r., s. 1fi + IV, cena 10 zł. 

Kolejny lotniczy zeszyt z serii TR U za
wiera r.pis nic tylko samolotu Ła-7, lecz 
tak~c sam::>lotów Ła-5. I-22. 1-301, Ła-9, 
La-11 oraz dzieje rozwoju samolotów La
woczkina z silnikami tłokowymi, a taicie 
opisy techniczne Ła-ó i 1-22 i krótl,i opis 
:--astoso\vania samolotu. Tekst uzupełnia 
rn zdjc:e. •\ rysunl,i oraz 5 kolorowych 
plansz. Ni<-stt·ty opracov,:anie zav,:i.era sporo 
1,lędów dotyczących d1.ic'jów samolotu. TaJ.:
~·c zamiast opisu technicznego Ła-5 nalc
i'.:ilo zan1it'ścil· opis \.vy1nil'nioneg:o w tytu
le :-:;an1olntu L:i-'7. Sprostosowania wyn1agaj.:1 
tl/lstępuj;Jl'l' nicsl'isłości: 

- Nar;ida. o ktorcj pisze autor na wstc:
pie, 1niała miejsce nie \V 1~)38 r.. lecz w 
lutym in~ r. Nie pr1.,•widywano też wyco
fania z li z hr o jenia san1olotu I-15:L pnnil'
wai. był on órodulrnwany dopiero wiosną 
l ~1:)9 r. 

- Czę~ciowo tyll-;o \Vyn1il'nionc przez au
t,,ra zespoły lrnnstrukcy,ir1<' powstawały w 
wic;kszości w J;itach l!l:!8 '· l!J:!!l. a konkret
tH ' zadania przydzielono im \V lipcu i 
si,•qrniu l!J:1,1 r. Projekt 1-22 nic mógł więc 
':,c opracowany i zaakcl'ptnwany w 1~:18 r. 
\V rzec1.y\\.' istnści projCl'\.tov,•nnie 1-22 rozpo
l'l.~to nit' \vc zc~niej ni:i. \V 1n:iri r.. czyli po 
11t\vorzcniu l>iura konstrukcyjnego Ln\vocz
l-: 111a. 

~ Oprócz \Vy1ni(•nionyci1 pl'Zl'/, ;iulora :,.;.1-
111(1lotóv..: n1y~li\"w·sJ,ich. zl)udo\vano wOwcza!-i 
1 1 astępując,c prototypy: SAM- I:! . IS-1, !S-2. 
:r>y',Jiwif'c Silwańskic.1:0. ll'-21. SK-1, SK-2. 
l-2B. Su-I. dwupłatowce 1-190, I-207, clwu
silni!-::owc Ta-I. \VI-100, wcześniej powstał 
1-180. 

- \V opisie• 1-22 poclano _grubość pokrycia 
1·:aclłuba tylko ctla egzemplarzy prototypo
ąyc0h, w Sl'ry jnych była ona taka jak w 
ł .~l -,) . 

\V I-'"' zastosowano silnik M-I05P. a 
riic• M-105. 

Konstruktorami clzial!, a WJa byli \Vol-
1·n\V i Jnrcl'w. n nie sain Wołko\v i rniało 
uno kaUber ::'.:~ mm, a nic• :rn mm. Ponicwa·i. 
( rn ałko to. przy j~te na uzbrojenie w HHO r .. 
było udnnP. n~leży przypuszczać. że choctzi 
11· n działko PTR-fi istotnie sprawiające 
, 1 ·iell' klnpotć.>v,.:. 
~ l'it·rws1.y prototyp 1-:101 został olil:.ita-

11;: 1-1.0f\.19·10 r. rt ni l' .il'Sil'nią. Samolot był 
11,1;Jędzr1nv silnikiL'l11 '\1-HlJl•f··. a nic Z\1·-105P. 
I .1(;r,. b.',;!y prndul,cl\-.::in,, do końc;i Hl·t:{ r.. 
,, niP Hl-l~ r„ zl>uclov,:ano :n \vc•rsji. ,v tyn1 
l.1 scryjnyl'h. Cho<" opis prut.olypów z:I,i
n111 _w ;, strnn . .icrlnak nic pokazuje :-:ini 
111 :, 1,>rii L<ll"°";(, - 1 i :L ~-llli protntypĆ>\V l ,.i -!i. 

- Pl'Cl!('l·: t. '. 1,:yknrz·;stc111ia silnik,1 M-8'.! 
rqdzil ·~ie,· .i ll!'.. 11;1 ,; ,)(' ~ątJ.: u l~Hl r., .:l Ili(• 

\\ c1·a~ic rl •1·1!:tt1 \\' ,) _j c: nnych. \V 1n.1rcu 

19;1 r. Guclkow rozpoczął montowanie na 
ŁaGG zespołu napędowego od Su-4 i na
zwał ten samolot Gu-82. Silnil<i M-82 na 
początku 1941 r. nie byty stosowane ani 
w Pc-8. ani w Su-2 wymienionycll przez 
::rntora. Przy budowie prototypt: ŁaG-5 wy
korzystano dokumentację projcktow.inej 
prze~ Polikarpowa wersji 1-185 z M-82. Pro
jekt samolotu ŁaG-:i został opracowany 
pod l<ierunl<iem S. M. Aleksiejewa, a z 
ł.aGG-:l wykorzystano jC'dynic tylną częśc 
kadi u ba i podwozie. Bu cl owa samolotu zo
stała ulrnr'iczona w grudniu 1~41 r .. a pró
l)y pa11stwowc clwóch prototypów rozpo
Ci'ęto w kv.ri.ctniu i ukończono \V c;;<.•r\vcu 
19·12 r. Autor pominą, te fakty. pisz,, nato
miast o przygotowaniach (latem l!J.11 r.) do 
zan1onto\vania silnika M - 8:! na kilku Lnc;G. 
Samoloty seryjne nosiły oznaczeni(• La-5. 
a nic ł .. nG-5, stosowane przez autora. 

•-- Picr,vs;,.a \vcrsja Ła-5. której ziJudo\va
no kilkacl1.icsiąt sztuk. była wyposażona w 
silni!, M-82A o mocy startowe.i J:!30 Kl\1, a 
nic 1510 KM. Pierwsze pułki wyposażone w 
La-5 pojawiły się na froncit' poci Stalin
gradem i Leningradem w J;;:oricu listopada 
i w gruriniu l'.3~'.l r. Opcrov.1anic t('nninen1 
.. jcsien;ą" jest nieprecyzyjne. 

- \Versj.i z obniżonym grzbictPm kadł11-
ba r..ic.· n10J~la być opraco,vana \V czer,vcu 
1942 r „ lecz znacznie później. 

- Forlana przez autora lic-r.ba san1ololin\· 
z silnildetn J\1-82V (nc11,\vy La-5F ni(• stoso
v;ano. jedynie \Versj .: sii"nika o:,.naczano na 
c,stonk sil:iika) clotyco'.y całej produkcji 
sntnolotu La-5. a nic do końca l:H:! r„ po
r,icważ wielkoseryjna proclul,cja La-5 roz
poczęta się w grudniu Jg.;2 r. 

- \V maren 1943 r. opracowano wersję 
Ła-5FN (zbudowano trzy cg1.cmplarzc> <lo
świadczalnc). Pierwsze samoloty S<•ry jnc 
znalazły się na froncie latem. a nic w 
marcu, i były użyte w bitwie Jrnrskiej. 
Wersja Ła-5FN była wyposa;,.ona w silniki 
z bczpośreclnim wtryskiPm paliwa (c1yli 
lJezgaźnikowc). a nie z dodatkowym wtry
skiem paliwa. 

- Wersja treningow.i była budowan.i z 
silnikiem ASz-82F. a nic ASz-82FN i z clzial-
1:icm SP-20 ;i nie SzWAK łub km. UBS. 
Pierws1.e sl'ric Ła-5 miały pięć zlliornil,ów 
pali \Vel. a późniejsze trzy . a nic od \Vrntnic 
(w tym punkcie myli sic: te;,. Szawrow). 

- Autor pominął następującl' wersje 
ł,a-5: tzw. lekki ze słabs1.y1n uzhro jcni1.-m 
(clziatko i 1,m. UBS). La-:il-'N z TK (krótka 
~cria) i La-5 ASz71 .,._ P•·U r. 

- - Sl<'ry samolotu n1ial:1,-• kon-.;trukcj<.; nie 
clrewninną. lecz nH•t.aln,Yą. Ostatnie sC'ri,· 
ł' .. 11-:ll·'N mi~ły k0nstri1kcj<: płata J:1k La --7. 
\VC wszsyl.kit.:h La-51"N stosowano ~1uigł(1 
\V]S/.-10'.,\V. 

-- Prototyp La--7 uknr1c1.1>nn \\' list(,11:Hl 1.iv 
l'l·l:~ r .. n n;f' ·.v styczniu EH·l r .. nl)la1y\-1,:at 
e.o tylko A<ln1no\vic1: . .Svn1olot tl'n. 1. 1111-

mNem fabrycznym ~0.101. uległ zniszcze
ni11 i próby k,rntynuowano na następnym 
1: rototypie. 

- Samolot z dodatkowym silnikiem ra
kietowym był eksperymentalnym myśliw
cem (11'1.l'Chwytującym. Próby clwóch egzem
plarzy oznaczonych La-7R i Ła-!20R prze
prowaclzone na początlnt 19;5 r.. połączone 
z lic1.nymi truclności:imi, nie claly sporlzie
wanycl1 efektów. Przeprowadzone przez 
autora łączenie prób silników rakietowych 
z roz\vojem samolotó\v odrzuto\vych jest 
nieporozumieniem. 

- Autor pominął inne wersje doświad
czalnl' La-7. Oprócz pról) ,. silnikami ra
kil'towymi RD-1 i HD-!ChZ. na samolocie 
La-7 stosowano po dwa silniki octrzuto\VC-. 
podwieszane pod plat(•m, WRD-UO i 
l'uWHD D-10. Wcrsj;, La-7 z metalowym 
płate1n n laminarnyn1 profilu nosiła ozna
c·1.L'nic Ła-126 (górn ,~ zdjt::cic na str. H 
]Jl'Zl'cista\via ten \Vłaśnic samolot. a nie 
La-9). ~amolot t,'n. zbudowany w krótkiej 
serii. służył clo doswiadczcń z silnikami 
PWHD. tzw. Ła-12n l'WRD. Autor błędnic 
nazywa strun1icniowc silniki PWRD silnika-
1ni r:1kic-towymi. 

- W opisie La-7 burli.i ,astrzcżcnil' na-
1w::i silnil,a ASz-71T.J. brzmiąca nic z ro
syjska: chyba powinno hyi: Tl. 

-- !Jo opisu La-7 (Ła-120) autor <lotączyt 
cl\va inne samoloty. nic b~ctącc \vcrsjami 
La-7. 

- ·- Samolot La - 9 (La-1:l0) został zbudowa
ny w 19.;r, r. ::i 11ic „powstał przed koi'1-
ecm wojny". La-!I buclowano w krótkich 
seriach. także w wersji Ła-9 UTI i La-1:l8. 

- Samolot Ła-11 (Ła-1,0) buclowano w 
du;ej Sl'rii w wersji bojowej i szkolnej 
(La-llUTI) tylko z silnikiem ASz-82FN. a 
nie ASz-70. La-G byt uzbrojony w cztery 
działka 23 mm. a La-11 w trzy działka 
NS-2:1. Samoloty La-~ i Ła-11 byty niemal 
icic•ntyczne. różniły siG zcwn~trznie uzbro
Jcnicrn i umieszczeniem w Ła-11 chłodnicy 
c.leju ~.v osłonic silnika. 

- Opis zastosowani;, samolotu jest zde
cydo\vanie za krótki, v:la~ci\vie brak infor
m::icji o lotnictwie radzieckim. W lotnic
twie' fińskim używano ŁaGG-:l. Określenie 
typu samolotu na poclstawie zctjc:c w tym 
przyp:idJur nit> zdaje egzaminu. Różnice 
mic;dzy LaGG-1 (z buclowanym w niewiel
l;icj li<'zbic) a LaGG-:1 kształtowały się 
zall'znic od \\'Crsji i określenie typu na 
podst:nvic> \\"Y\V.'.J.)l'llia steru kiL'runku ora~~ 
st.n łcgo czy \VCią~anL•go kółka ngnn,nvego 
jl'st błl:dnc. PiC'rwszt' s1;•rie LaGr.-:1 rniały 

l'stc·L~l'Jli(' irlt'nt.vcznP .i.:1k LaGG-1 . :i 1\.0łkn 
ogonn\vc l>yto nnjczę..,cic.•.i iJlolu>\va111_~ 11„1 
qall'. 

-- lnfor1n~ 1.cja o 11il·11rl<1nych pr<.lb<H.'ll :--ko-
pinwani,1 La pr/e1. przcn1ysl III H1.r>s1.y 

cel. 1111 s. :l9 
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Jakowlew Jak-42 • ZSRR • j KARTOTEKA TIJA 

Samolot pasa:lerski bliskiego zasięgu 

KONSTRUKCJA. Całkowicie metalowy 
trzysilnikowy dolnopłat o napędzie odrzu
towym. 
Płat. Obrys trapezowy, z załamaniem kra

wędzi spływu (poszerzenie pny kadłubie). 
Profil zmienny wzdłuż rozpiętości, dobrany 
w sposób umożliwiający przesunięcie środ
ka parcia każdego skrzydła jak najbliżej 
ku kadłubowi, w celu zmniejszenia mo
mentu gnącego. Skos na krawędzi natar
cia 23°. Konstrukcja jednoczęściowa, trój
dźwlgarowa, .jatt safe, z elementów inte
gralnych frezowanych. w kesonie Integral
ne zbiorniki paliwowe. Klapy dwuszczell
nowe składające się z czterech segmen
tów. z klapatni współpracują przerywacze, 
otwierające się automatycznie po zetknięciu 
podwozia z ziemią. Lotki podparte w czte
rech punktach, wywa:i:one masowo i aero
dynamicznie, wyposażone w klapki wywa
żające. Krawędzie natarcia wyposażone w 
Instalację przeciwoblodzeniową. W przy
kadłubowych częściach skrzydeł umieszczo
no okucia mocowania i wnęki goleni pod
wozia głównego. 
Kadłub. Przekrój kołowy, w części tylnej 

spłaszczony •u dołu. Klasyczna konstrukcja 
półskorupowa typu fatt safe. Szczelna część 
ltadłuba podzielona pokładem na dwa po
ziomy. Nosek kadłuba laminatowy, osłania
jący pokładowy radar meteorologiczny. Na 
górnym pokładzie przedniej części kadłuba 
kabina dla dwóch pilotów, pod nią - wnę
ka podwozia przedniego. Przed każdym 
fotelem pilota pełny zestaw przyrządów. 
Szyby kabiny wyposażone w wycieraczki 
i instalację przeciwoblodzeniową. Za kabi
ną pilotów niewielki przedział wyposażenia 
radioelcktronawigacyjnego i drzwi po obu 
stronach kadłuba z wysuwanymi schodami 
wejściowymi dla pasażerów. Obok wejść 
usytuowano toalety i szatnię. Kabina pa
sażerska może mieć dwa rozwiązania: 
120-miejscowe (.,bagaż w kontenerach") I 
102-miejscowe (.,bagaż przy sobie"). w dru
gim przypadku w przedniej części kabiny 
wydzielone jest pomieszczenie na bagaż 
pasażerl)w. Fotele pasażerskie rozmieszczo
ne po sześć w rzędzie, z centralnym przej
ściem, odstępy między rzędami - 0,81 m. 
Za kabiną pasażerską znajduje się drugie 
wejście z opuszczanymi schodami oraz toa
lety. Na dolnym poziomie kadłuba znaj-· 
duje się ładownia przystosowana do stan
dardowych kontenerów lotniczych (sześć 
kontenerów APK-0725 po 2,2 m'). Luki zała
dowcze umieszczone z obu stron kadłuba. 
Za ładownią, w miejscu gdzie struktura 
skrzydła przechodzi przez kadłub, umiesz
czone są agregaty instalacji hydraullcznej 
i wnęki kół podwozia głównego. · Kabina 
pasażerska w pełni klimatyzowana. z każ
dej strony kabiny znajdują się po dwa 
wyjścia awaryjne, usytuowane nad skrzyd
łem. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie T. Ob
rysy obu usterzeń trapezowe, ze skosem. 
Konstrukcja pólskorupowa typu fatt safe. 
Statecznik pionowy wlelodżwigarowy. Ster 
kierunku wyposażony w dwie klapki wy
ważająco-dociążające. Statecznik poziomy o 
zmiennym kącie zaklinowania, dwusegmen
towy ster-wysokości zaopatizony w klapki 
wyważające na każdym segmencie. Stery 
wyważono masowo l aerodynamicznie. 

Sterowanie. Sterownice (wolanty i pe
dały) zdwojone. Przeniesienie napędu na 
powierzchnie sterowe odbywa się za po
mocą mechanizmu llnkowo-<;lżwlgnlowego, 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość 

Wysokość 

Rozpiętość usterzenia poziomego 
Baza podwozia · 
Rozstaw podwozia 
Srednica kadłuba maks. 
Powierzchnia nośna 
Wydłużenie skrzydła 

Masa własna 
Masa startowa maks. 
Ładunek handlowy maks. 
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bez wzmacniaczy h;>draullcznych. Jest to 
możllwe dzięki starannemu wyważeniu ae
rodynamicznemu i masowemu tych po
wierzchni. Układy sterowania zdwojone. W 
przypadku awarii obu układów sterowa- · 
nla, możliwe ~est sterowanie pochyleniem 
za pomocą systemu szybkiego przestawie
nia statecznika. Napęd klap, przerywaczy 
i zmiana kąta zaklinowania statecznika po-
7.iomego za pomocą tnechanizmów hydrau
licznych. Klapki wyważające napędzane 
elektrycznie. 

Podwozie. Trójzespolowe, chowane hy
draulicznie do skrzydeł i kadłuba. Podwo-
7le przednie jednogoleniowe, amortyzator 
wewnątrz goleni, bllźniacze koła zawieszo
ne na wahaczu, sterowane hydraullcznie, 
chowane ku przodowi. Wymiary kół przed
nich 0,930 X 0,305 m. Podwozie główne jed
nogoleniowe z amortyzatorein wewnątrz 
goleni. Kola bliźniacze o wymiarach 1,300 X 
X 0,480 111, wyposażone w tarczowe· hamulce 
hydrauliczne z urządzeniem przeciwpośllz
gowym. Awaryjne wypuszczenie podwozia 
grawitacyjno-aerodynamiczne (wykorzysta
nie oporu powietrza) po otwarciu osłon. 

Zespół napędowy. Trzy turbowentylato
rowe silniki Łotariew D-36 o ciągu sta
tycznym po 63,2 kN (6450 kG). Stosunek 
przepływów 5,34 : 1. Silniki boczne umiesz
czone w gondolach po obu stronach kadłu
ba tuż za skrzydłem. Silnik środkowy 
w tylnej części kadlu ba. Pierścienie wlotów. 
wszystkich silników zaopatrzone • w insta
lację przeciwoblodzeniową. Na wylotach 
silników bocznych umieszczone odwracacze 
ciągu. Do rozruchu silników, a takż.e do 
·lasilania instalacji platowcowych podczas . 
postoju, służy turbinowy pomocniczy zespól 
napędowy TA-6W umieszczony na grzbiecie 
kadłuba pd:ed usterzeniem, z wylotem skie
,..owanym w prawo. Agregat pomocniczy 
zapewnia pełną autonomię podczas postoju 
na lotnisku. Cały zespół napędowy jest 
przystosowany do eksploatacji w zakresie 
temperatur od -50 do +so0 c. Jednostko
we zui:i,cie paliwa silnika D-36 wynosi 
66,26 kg/kNh (0,65 kg/kG•h). 

Wyposażenie. Wyposażenie pilotażowe i 
radioelektronawigacyjne wg II kategorii 
ICAO. Radar meteorologiczny, zespół pilo
tażowo-nawigacyjny PK-42 (stabilizacja prze
strzenna samolotu; automatyczna stabiliza
cja wysokości lotu, prędkości i liczby Ma
cha; automatyczne prowadzenie samolotu 
po zadanej trasie; automatyczne lądowanie 
lub automatyc:me podejście do lądowania; 
start automatyczny, loty po krzywej; 

wznoszenie · I opadanie, przetwarzanie I re
jestracja parametrów lotu; automatyczne 
sterowanie ciągiem silników). 

In~talacje. Pal\wowa . - integralne zbior
niki w skrzydl.ach, pompy I _automatyka 
ua silnikach, główne agregaty zdwojone. 
Hydrauliczna - dwa niezależne obwody, 
oddzielne pompy. Awaryjna instalacja hy
d1·aullczna zasilana przez dwa zespoły 
pomp; jeden zasilany prądem przemien
nym, drugi - prądem stałym. zasilanie 
z generatorów silnikowych i turbinowego ·. 
pomocniczego zespołu napędowego w pierw
szym przypadku, w drugim - z generato
rów przez prostowniki i z akumulatorów 
pokładowych. Instalacja hydrauliczna zasi
la sterowanie klapami, przerywaczami, sta
tecznikiem poziomym, służy także do 
otwierania drzwi :i trapu oraz do wysuwa
nia schodów i otwierania luków bagażowych. 
Elektryczna - generatory prądu przemien
nego trójfazowego na każdym silniku, ge
nerator awaryjny napędzany przez turbo
agregat pomocniczy, przetwornice, prostow
niki i akumulatory. Klimatyzacyjna - za
silana z upustów na sprężarkach silników; 
zapewnia właściwą temperaturę, ciśnienie 
i wilgotność w szczelnej części kadłuba. 
Przeciwoblodzeniowa -- gorące powietrze 
z upustów sprężarek silnikowych dostar
czane do ogrzewania krawędzi natarcia 
skrzydeł, usterzenia i pierścieni wlotowych 
silników; oszklenie kabiny ogrzewane elek
trycznie. Przeciwpożarowa - niezależne 
układy gaśnicze C02 na każdym silniku. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Prace projek
towe rozpoczęto na początku lat siedem
dziesiątych. Pierwszy prototyp, mający 
skrzydło o skosie 11°, oblatał 7· marca 
1975 r. pilot A. L. Kołosow. Jak-42 jest 
p1zewidywany jako następca samolotów 
obecnie używanych na liniach bllskiego 
zasięgu (tj. An-24, Il-18 I Tu-134), jest od 
nich ekonomiczniejszy i prostszy w obsłu
dze. Koncepcja obsługi pasażerskiej wg za
sady „bagaż przy sobie", w połączeniu z 
pełną autonomią podczas postoju na lot
nisku sprawia, że Jak-42 korzystać może 
z lotnisk o całkowicie nie przygotowanej 
infrastrukturze. Większość prac obsługo-

. wych wykonuje się systemem „ według 
stanu". Przewidywany czas eksploatacji sa
molotu ma wynosić 30 OOO •h lotu i 30 OOO 
lądowań; silników - 18 ooo h. Koszt pali
wa przypadającego na jednego pasażera 
jest dla Jaka-42 o ok. 250/o mniejszy niż 
dla Tu-134. Przewidywany jednostkowy 
koszt przewozu (1 tkm) ma W)(nbsić 12,5-,
+13,0 kopiejek. 

• Ładunek handlowy norm. 10 500 kg 
346,7 kgtm• 
274,3 kg/kN 
(2,69 kg/kG) 
820 km/h 
210+220 km/h 
ok. 1100 m 
1800 m 

34,20 m . 
36,38 m 
9,80 m 

10,80 m 
14,78 m 
5,63 m 
3,80 m ' 
150 m• 
7,8 

28 960 kg 
52 OOO kg 
14 500 kg 

Obciążenie powierzchni maks. 
Obsiążenie ciągu maks. 

Prędkość przelotowa (H = 8000 m) 
Prędkość lądowania 
Start na h = 15 _m 
Wymagana długość pasa ' startowego 
Zasięg maks. 
zasięg z normalnym ladunldem 

. Zasięg z maks.·· ·ładunkiem 

, 3000 kg 
1850 kg 
1000 km. 

T.M. 
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Monnełt Monerai S • USA • 

Szybowiec szkolno-treningowy 

KONSTRUKCJA, Jednomiejscowy, meta
lowy średniopł~t. 

Płat. Obrys prostokątny, prom Wortmann 
FX 61192 (modyfikowany) o grubości względ
nej 19¾, wznios 4°. Konstrukcja dwudzielna, 
jednodźwigarowa, metalowa. Połączenie 
wzajemne skrzydeł z kadłubem umożllwla 
szybki montaż i demontaż. Strukturę skrzy
dła tworzy dźwigar główny, tylny dźwiga
rek pomocniczy, 2il żeberek i pokrycie z 
jednego arkusza blachy ze stopu lekkiego. 
Połączenia klejone i nitowane nitami za
mykanymi jednostronnie. Całą krawędź 
spływu · ka:tdego skrzydła zajmują dwu
segmentowe klapy (62,3¾ rozpiętości) i lot
ki (32,3¾ rozpiętości). Klapy mogą być wy
chylone do kąta 90°, działają wtedy jako 
hamulce aerodynamiczne, przy szybkich 
przelotach mogą być wychylane ku górze. 
Końcówki skrzydeł z laminatu epoksydo
wo-szklanego. Masa każdego skrzydła wy
nosi 24 kg. 

Kadłub, Przekrój eliptyczny w części 
przedniej, kołowy w części. tylnej. Struk
turę przedniej części kaąłuba tworzy kra
townica spawana z rur ze stali chromo
wo-molibdenowej, do której mocowane są, 
skrzydła, siedzenie pllota, tablica przyrzą
dów, podwozie i belka tylnej części kadłu
ba oraz zaczep holowniczy. Kratownica 
pokryta laminatową skorupą formowaną z 
dwóch połówek. Tylna część kadłuba wy
kona z rury ze stopu lek.kiego (średnica 
ruy 150 mm, długość 3,20 m). Na zakoń- · 
czeniu belki ogonowej znajduje się płoza 
tylna. 

Kabina. Fotel pilota regulowany, osłony 
kabiny dwuczęściowe z przyciemnionego 
pleksi, waitrochron i limuzyna otwierana 
na bok. Kabina jest przewietrzana - wlot 
typu NACA umieszczony z lewej strony 
kadłuba pod wiatrochronem. 

Usterzenie, Usterzenie typu V (Rudlickie
go), płytowe z klapkami dociążającymi. 
Obrys płyt usterzenia prostokątny, kąt roz
warcia 45°. Konstrukcja każdej płyty me
talowa: dźwigar rurowy z naw1eczonymi 
pięcioma żeberkami, pokrycie - blacha ze 
stopu lekkiego, całość klejona i nitowana 
nitami zamykanymi jednostronnie, ana,o
gićznie jak skrzydła. Końce dźwigarów w 
kadłubie ukształtowane w sposób umożli
wiający ich mijanie slę. Końcówki płyt 
usterzenia z laminatu epoksydowo-szkla
nego. 

► 
Rys. Tablica przyrządów szybowca Mone
ra! S: 2 - wariometr I. ·2 - prędkościo
mierz, 3 - wysokościomierz, 4 ..:.. wario
metr n, 5 - chronometr, 6 - radiostacja 
UKł', 7 - · uchwyt zwalniający zaczep ho
lowniczy; B - uchwyt regulacji pedałów, 
9 - wyłącznik radiostacji, 10 busola 

' 
~E TECHNICZNE 

Ro~tość 
Długo,~ . 
Wysok~ 
Rozpiętolłu,isterzenia 
Cięciwa skrzydła 

Powierzchnia skrzydła 
Wydłużenie 
Masa własna 
Masa maksymalna 
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11,0 m 
S,96 m 
1,34 m 
1,13 
0,66 m 
7,24 m• 
16,6 
100 kg 
205 kg 

Sterowanie. Drążek sterowy umieszczony 
na prawej burcie kabiny, pedały regulo
wane, dźwignia napędu klap z blokadą -
na lewej burcie, uchwyt do zwalniania. za
czepu holowniczego w tablicy przyrządów. 
Sterowanie lotkami, klapami i sterami -
popychacze z rur duralowych prowadzone 
na teflonowych rolkach. 

Podwozie. Jednokołowe, stałe. Koło umo
cowane na kratownicy kadłuba i wyposa
żone w hamulec mechaniczny uruchamiany 
automatycznie, po osiągnięciu pełnego wy
chylenia klap. 

_Wyposa:J:enie. Busola, 2 wariometry, pręd
kościomierz, wysokościomierz, zegar czaso
wy, radiostacja UKF. 
zespół napędowy (w wersji zmotoryzowa

nej Monerai P). Silnik dwusuwowy, chło
dzony powietrzem West Bend o mocy 
'7,36 kW (= 10 KM) napędzający drewniane, 
dwułopatowe śmigło pchające o stałym sko
lm za pomocą łańcuchowej przekładni re
duktorowej. Silnik umocowany na stałe do 
struktury kadłuba za pomocą pionowo usta
wionej stalowej rury (wprowadzonej w 
kadłub za dźwigarami skrzydłowymi). Roz
ruch silnika cięgnowy, możliwy podczas 
lotu (silnik wyposażony w dekompresor). 
Cały zespól napędowy może być łatwo de
montowany. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Firma amery
kańska Monnett Experimental Aircraft, po 
samolotach wyścigowych z początków lat 
siedemdziesiątych So,1erai I i Sonerai II, 
przedstawiła w 1978 r. na zlocie w Oshkosh 
nowy szybowiec Monera! S i jego wersję 
i.motoryzowaną Monerai P. Konstruktor~m 
Monerai s jest John Monnett. Szybowiec 
sprzedawany jest w zestawach do monta
żu. Cena zestawu - ok. 3000 dolarów. W 
wersji Moncrai P używane mogą być też 
silniki Chrysler (7,4 kW) lub Choita (13,3 kW). 
Do połowy 1979 r. zamówiono ok. 120 ze
stawów. 

Obcią:l:enie powierzchni . maks. 28,31 kg/m• 
27,85 kgikW 
(= 20,5 kg/KM) 

Obciążenie mocy maks. · 

Osiągi szybowcowe: 

Prędkość maks. w spokojnym powietrzu 
Prędkość przeciągnięcia 

Opadanie (V = 90 kmrn) 
Opadanie (V = 130 km/h) 
Doskonałość (V = 95 km) 

193 km.'h 
61 km/h 

0,85 m/s 
2,0 misi 
28 

T.M. 

21 · 
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Fotografia lotnicza (I) 

1 - fotografowanie z powie
trza, fotografia lotnicza 

2 - (lotniczy) zwiad fotogra
ficzny 

3 - fotografia lotnicza dzien-
na 

4 - f.l. nocna 
5 - f. (I.) pionowa 
6 - f. (I.) topograficzna 
7 - fotogrametria dwuobra-

zowa, stereofotogrametria 
8 - fotografia (lotnicza) per-

spektywiczna 
9 - f. (1) panoramiczna 

10 - f. (I) pojedyncza 
11 - f. (I.) szeregowa 
12 - nalot 
13 - f. (I.) czarno-biała 
H - f. (I.) barwna 
15 - f. (I.) w podczerwieni 
16 - kartografowanie 
17 - (aero)fotogrametria, 

f. lotnicza 
18 - triangulacja lotnicza, ae-

rotriangulacja 
19 -- ekspozycja. naświetlenie 
20 - czas naświetlania 
21 - niedoświetlenie 
22 - prześwietlenie 
23 - fotograf lotniczy 
24 - płaszczyzna terenu, po-

ziom t. 
25 - pion, kierunek pionu 
26 - nadir, punkt nadirowy 
27 -- oś optyczna (kamery) 
28 - kąt pola widzenia (k.), 

kąt rozwarcia k. 
29 - kąt pola widzenia (k.) 
30 - pod7Jałka fotografii lot

niczej, p. zdjęcia lotni
czego 

31 - przedział czasu (między 
kolejnymi zdjęciami) 

32 - pokrycie (wzajemne ko
lejnych zdjęć) 

33 - pokrycie podłużne 
34 - samolot do zdjęć z po-

wietrza, s. fotograme-
tryczny 

:,5 - s. do zwiadu fotograficz
nego 

36 - (pokładowe) wyposażenie 
fotograficzne 

37 - kamera lotnicza 
3? - k. topograficzna 
39 - k. fotogrametryczna, k. 

pomiarowa 
40 - k. do zdjęć Jrnrtograficz

nych 
•li - k. do zdjęć perspekty-

wicznych (nachylonych 
lub ukośnych) 

,\2 - k. panoramiczna 
4:1 - k. do zdjęć panoramicz

nych pionowo-perspekty
wicznych, k. .,od hory
zontu do h." 

44 - k. szeregowa 
45 - k. szerokokątna, k. o 

krótkiej ogniskowej 
46 - k. do zdjęć w ultrafio

lecie 
17 - k. do zdjęć w podczcr

,vieni 
48 - k. do z. przy świetle 

dziennym 
19 - k. do z. nocnych 
so - fotograficzna bomba 

r,świctlaj ąca 

51 - podwieszenie kamery, 
podstawa k. 

52 - stożek k., korpus k. 
5J - obiektyw 
54 - o. o duże.i zdolności rm.

d?.ielczpj 
!ia - soczewka 
56 - jasność obiektywu, siła 

światła o. 
K.fJ. 

EO/49/K/80 
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Aerial photography li) 

1 - aerial photography, a. 
survey. air s. 

2 - photo-intelligence. photo-
recce, photorecon(nais-
sance) 

3 - day(light) a.p. 
4 - night a.p. 
5 - vertical a.p. 
6 - topographic a.p. 
7 - stereophotogrammetry 
8 - oblique (a.) p. 
9 - panoramie (a.) p. 

10 - (single a.p.) 
11 - strip a.p. 
12 - strip 
13 - black-and-white a.p. 
14 - colour a.p. 
!5 - infrared a.p., thcrmal 

a.p. 
16 - mapping 
17 - aerial photogrammetry 
18 - phototriangulation 
19 - exposure 
20 - e. time 
21 - under-exposure 
22 - over-e. 
23 - aerial photographer 
24 - terrain Jevel 
25 - perpendicular, plumbline 
26 - nadir 
27 - camera optic(al) axis, c 

line-of -sigh t 

28 - (c). focal length, (c.) f. 
distance 

29 - (c.) angle of sight 

30 - aerial photograph scale 

31 - (time interval) 

32 - overlap 

33 - longitudinal o. 

34 - photoplane, aerial photo 
(graphic) airplane, photo
-survey a„ p.-mapping a. 

35 - photo(graphic) recon-
naissance airplane 

Jr, - photographic (surveillan-
ce) equipment 

37 - aerial camera 

:l8 - topographic c. 

:rn - air photogrammclry c. 

40 - mapping c„ cartographic 
c., vertical c. 

41 -- oblique c. 

42 - panoramie e. 

43 - horizon-to-horizon c., tri
metrogon c. 

44 - strip c. 

45 - short focal length c ., 
wide angle c. 

41\ - ultraviolet e. 

47 - infrared c. 

48 - ctay(light-use) e. 

49 - night e. 

50 - pholo(flash) bomb, flare 
b„ flash b. 

51 - c. mount(ing) 

5'J - e. case 

53 objektivc, len,; 

5-l high-resolu lion o. 

55 ·- !ens 

56 - (square of !ens speed) 
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Das Luft bi ldwesen (I) 

1 - die Luftbildaufnahme, 
das Luftbildwesen 

2 - die Luftbildaufklarung, 
clie Luftbilderkundung 

3 - die Tageslichtaufnahme 
4 - die Nachtaufnahme 
5 - die Senkrechtaufnahme, 

die Flachenaufnahme 
r, - die Gelandeaufnahme 
7 - _die zweibildfotogramme

trie, die Stereofotogram
metrie 

8 - die Schragaufnahme 
!I - die Panoramaaufnahme 

IO - die Einzelaufnahme 
11 - die Mehrfachaufnahme. 

die Reihenbildaufnahme 
12 - das Bildstreifen 
13 - die Schwarzweiss-Luft

bildaufnahme 
14 - die Farbenluftbildauf

nahme 
15 - die Infrarot(Luftbild) 

aufnahme 
lf. - das Kartieren, die Kar

tierung 
17 ·- die (Luftbild-) Photo

grammetrie, die Luftbild
(aus)messung, die Luft
bildvermessung, die Luft
bildkartenwesen 

18 - die Luftbildtriangu]ation 
19 - die Exposition, die Be

lichtung 
20 - die Expositionszeit, die 

Belichtungszeit 
21 - die Unterbelichtung 
~2 - die Uberbelichtung 
23 - der Luftbildphotograph 
24 - die Gelandeebene 
25 - die Lotrichtung 
26 - der Nadirpunkt 
27 - (die) optische Achse (der 

Kammer) 
2d die Brennweite (der 

Kammer) 
29 der Gesichtsfeldwinkel 

(der K.) 
:rn - der Luftaufn;ihmenmass

stab. der Bildmassstab 
Jl - das Zeitintervall, der 

Zei ta bstand 
32 - die Uberdeckung (der 

Fo!gebilder), die Bildli
berdeckung 

33 - die Langsliberdeckung, 
die Reihenbildliberlap
pung 

:!4 - das Luftbildf!ugzeug 
35 - das Luftbildauklarungs

flugzeug, das Photo (auf
klarungs)-Flugzeug, der 
Photo-A ufklarer 

:rn die (Bord)-Luftbildaus
rlistung 

:;7 -- die Luftbildkummer. clie 
Fliegerkammer. das Luft
bi!dgerat 

:rn - (die) topographische Ka
mera 

39 - die Luftbildmesskammer, 
die Luftbildmesskamera 

40 - die Luftbildmesskammer. 
die Luftbildmesskamera 

41 - die Geneigt-Kamera 
42 - die Panorama-Kamera 
43 - das Trimetrogon(-I•'oto-

grafie) gerat 
44 - die Reihenmesskammer 
45 - die Weitwinkel-Kamera 
4fi - die Ultraviolettkammer 
47 - das Infrarot-Aufnahme-

gerat 
48 - die Tagesliehtkammer 
4~ - clie Nachtkammer 
50 - die Photoblitzbombe 
51 - das Kameralagergerlist. 

das Luftbildaufnahmege
rat. die Kc1mera-Aufhan
gevorrichtung 

52 -- der Kammerkorper 
;;3 -- das Objckt.i v 
54 - das o. mit hóhcm Auflii

sungsvermćigen 
!i5 clie Linse 
5fl - die Lichtstarke. der 

Lichtwirlrnngsgrad 

A3 pocpoTOCbeMKa (I) 

1 -· nffrnyrnuoe (pororpac}rnpoBaHHC, a1po-
cfl0Toc1,e~1Ka 

1 - q)oTopa3BellKU 

3 - ,UHCBHOC B.(p. 

4 - uotmoc n.cf>. 

5 - IIJIUHOBOe e.ql. 

6 ~· TonurpaqlH1łCCKaR c bCMKU 

7 - c-rcpcocf>oTorpaMMerpH'ieCKOe e.cf>. 

8 - nepcnCKTlJBHOe n.cp., lH.\KJIOHHOe B.q)., ua-
KJIOHHaR C"bCMKa 

9 -- uaaupaMH'iCCKOC tt.cfl. 
10 - U,.'..l4{HUPHOC B.ql., 0JUIH01.J.HOe n.cf>. 

11 - Mapmpyrnoc e.rt>., MapwpyTHUR C'hCMKU 

12 - 'lUXO)l, r-.iapwpyr. 

13 - •1cpHo-6cnoe e.cj,. 

]4 - UBCTIIOC B.q,. 
I 5 - n.cj,. B ,rncj,paKparnbIX J1ysax 

16 - Kaprorpacj,11poamme 

17 - (,npo)cj,ororpaMMCTPIUI 

18 - (,npo)cj,oTOTpl!aHryJIRUHR 

]9 - 'JKCTI03HUH.R 

10 - Bbl}].epiKKa 

21 - JIC)lO/lCPlKKa 

22 - ncpereplKKa 

23 - a·ipocj,oroc1,cMWIIK 

24 - TTJlOCKOCTb MCCTHOCTH, ypoeeHb M, 

25 - nep rnKaJlb 

26 - ro1.J.Ka Ha,DJłpa, HaJ11tP 

27 - OrJTH\ICCKaH OCb ~DPOl\>OToannapaTa 

28 - cj,oKycHoe paccromme (a.) 

29 - )TOJT (no;rn) 3pCIUUI a., yron IlOJl.R H30„ 
ópaiKeHHR 

30 - ,rncwra6 BOl)lyw11oro cj,ororpacj,Hpoaa-
1mH. M. J.ł306paiKeHHH 

31 - lłHTCpDUJl B,q,. (MClK/lY CIIHMK3MH) 

32 - ncpeKpblTHe a1poCHHMKOB 

33 - npo,rIOJlbHOe n. 

34 -- ;_npocfloTOCDC:'-fO\łJll,Jif CilMOneT, C. aJpO• 
q)oTOC"bCMllU,K 

J5 -· ·c. cf)0Topa1ucn'im< 

J6 - (ca:-..fOJlCTHoe) c.npo<f)oTooóopy,1.oumme 

J7 - ,npocj,ornannapa r, A<l>A 

38 - TOIIOrpacj,HSCCKHii A<l>A 
39 - c.npocf)oTorpaMMeTpH'iCCKlłii A<l>A 
40 - 1rnp rorpa(ptt'iec1n1H a., nJiaHospuf a., a. 

,UJl.R KapTorpa(pH'iCCKOi-i CbeMKll 

41 - a. ,UJUI nepcneKTHBHOfi c. 

42 ~ naHopaMHbii'I a. 
43 - a1pocf)OTOYCTaHODKa ,UJlH IlJiaHOBO-IIep

cneKTHBHOłf nanopaMnoH. c. 

44 - a. JlJIJI Mapmpynmii c. 

45 - KPilTKO<}lOKYCHblit a., lUHPOKOYJ'OJlbllaH Ka

Mcpa 

46 - a. pa6oraoow11ii a y:ibrpacj,11011eronoii 
'iaCTH cneKTpa 

47 - ltH~)paKpaclłblli a. 

48 - JlHCDHOH. a. 
49 - HO'iHOtt a. 

50 - cj,01060'16a 

5 t - ~npO~)OroycTaHOBKa 

52 -- Ka:'-tcpa a'lpoQ}o1 oannapaTa, ,:npo(poTo• 
Kai\tCpa 

5J - OÓUCKTl{B 

54 - o. c Bl.ICOKoii pa1pc1u,uoweil cnoco6„ 
HOCfblO 

55 - Jllłlfli:l 

56 -- cneronrna oGocKTHHa 



Elektroniczno-optyczne systemy 
wskazań projekcyjnych (HUD) (11) 

Objaśnienia skrótów 

ADD - Airstream direction detector (czujnik kierunku 
strumienia powietrza) · 

CCIL - Continuously computed impact line (wyliczona 
w sposób ciągły linia uderzenia) 

CRT - Cathode Ray Tube (lampa oscyloskopowa) 
FLIR - Forward-looking infra-red sensor (czujnik pro

mieni podczerwonych skierowany do przodu lub przeszu-
kujący przednie pole, · 

HUD - Head-up display (elektroniczno-optyczny system 
wskazai'1 projekcyjnych, rzutowanych na półprzezroczysty 
ekran w polu widzenia przedniej szyby kabiny) 

IAS - Indicated airspeed (prędkość przyrządowa -
V ) 

PIFOV - Instantenous field of view (chwilowe pole wi
dzenia) 

LLTV - Low light television · camera (kamera telewi
zyjna czuła na słabe światło) 

LRU - Line-Replaceable Unit (zespól zamienny, pozwa
lający na wymianę w warunkach polowych) 

MOS - Metal-Oxide Semiconductor (półprzwodnik typu 
MOS) 

RAF - Royal Air Force (Królewskie - Brytyjskie Siły 
Zbrojne) 

ROM - Read-Only-Memory (pamięć stała typu ROM) 
TFOV - Total field of view (całkowite pole widzenia) 
PLP - przewidywana linia pocisków - wyliczany w 

sposób ciągły tor pocisków, przedstawiający syntetyczną 
linię hipotetycznego miejsca padania pocisków w przy
padku, gdyby pilot otworzył ogień z działka (w jęz. ang. 
określana przeważnie skrótem CCIL lub Snapshoot trace 
line) 

VCU - Video Combiner Unit (zespół mieszania obra
zów). 

Struktura systemu i funkcje zespołów 

Ogólną ilustrację budowy i działania podstawowego ze
stawu instalacyjnego, wspólnego dla większości konstruk
cji systemu HUD, może reprezentować rozwiązanie opra
cowane przez firmę Smiths Ind. dla samolotów szturmo
wych RAF [4]. Zastosowano tu cztery podstawowe zespoły: 
zespół wskazań, blok wysokiego napięcia, pulpit sterowa
nia i generator kształtu fal do wysterowywania obrazu 
wskaza11. 
Połączenia ze źródłami danych wejściowych dostarcza

.i,1cych sygnały do generowania odpowiednich symboli na 
ukl;idzic wskazm'l obejmują 24 wejścia analogowe pnidu 
stałego (sygnały te wyrażają wartości lub położenie odnoś
nych składników symboliki układu wskaza11) i ok. 18 ka
n~tów dyskretnych do kontroli wskazań odpowiadajrcych 
poszczególnym fazom lotu. 

Na rys. 4 przedstawiono fizyczną strukturę podstawo
wego układu HUD. Układ składa się z następujących czę
ści: zespołu wskazań, zespołu wysokiego napięcia, genera
tora kształtu fal i pulpitu sterowania. 

Zespól wskazań (rys. 5+7) 

Funkcją tego zespołu jest przekształcenie sygnałów ele
ktrycznych dostarczanych z wylicznika (generatora kształ-
1 u fal) na postać wskazań elektronicznych, rzutowanych 
następnie na pole otoczenia zewm;trznego, które pilot widzi 
przez przednią szybę samolotu [3], [4]. 

W celu zapewnienia pilotowi wskazai'J. w płaszczyźnie 
ogniskowej obrazu zewnętrznego, stosowany jest układ 
optyczny z tradycyjnym kolimatorem, dostarczający rów
noległe wiązki promieni nastawione na ostrość w nieskoi'1-
czoności. 

J ndykowane symbole (skale, wskazówki, cyfry i wszelkie 
znaki o dowolnym i zmiennym kształcie) generowane są 
na ekranie lampy oscyloskopowej (CRT). W lampie zasto-

Mgr inż. EUGENIUSZ MALIŃSKI 
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sowano luminofor P 1 (zielony). średnica lampy wynosi 
2 cale*). Wymagania odnośnie do lampy obejmują m.in. 
wysoką zdolność rozdzielczą, wysoką jaskrawość obrazu 
i stabilność generowanych symboli (nie mogą falować 
i zmieniać swej jasności). W zespół lampy wbudowane są 
cewki odchylające, magnetyczny układ ogniskujący i nie
zbędna elektronika. 
Kolimację obrazu lampy realizuje system czterech so

czewek ze źrenicą wyjściową o średnicy 4 cale. Obraz 
rzutowany jest następnie na plaski ekran półprzeźroczysty 
umieszczony pod kątem 45° nad tablicą przyrządów. 

Jednym z trudniejszych problemów związanych z insta
lacją HUD jest zapewnienie pilotowi odpowiedniego pola 
widzenia na zespole wskazującym [3], '[ 4] podczas wszyst
kich faz lotu. W omawianym rozwiązaniu [4] problem ten 
(szerzej omówiony w dalszej części) opanowano przez za
stosowanie serwomechanizmu automatycznie sterującego 
ruchem półprzezroczystego 'ekranu. Pozwala to na odczyt 
rzutowanych wskaza11 w polu widzenia z minimalnym 
ruchem głowy pilota. 

Lampa oscyloskopowa umieszczona jest w szczelnej, 
ochraniającej przed przebiciem wysokiego napięcia, obudo
wie. Zespół soczewek obudowany jest szczelną osłoną 
i wyposażony w układ odpowietrzania, zapobiegający znie
kształceniu elementów optycznych powodowanym różnicą 
ciśnie11, 

Wymagania zamienności i· dokładności kompletnego ze
społu wskazań (rzędu 1 m rad lub 3,4') zawężają toleran
cje punktów mocowania i błędów przesunięcia płytki 
szklanej. Konstrukcja zespołu wskazań dostosowana jest 
do zabudowy kamery rejestrującej. W zasięgu swego pola 
widzenia obejmuje ona (za pomocą lusterka peryskopowe
go) pole projekcji (wskaza11) i jednocześnie otoczenie ze
wnętrzne. Umożliwia to sfilm_pwanie krytycznych faz lotu. 

Zespól wysokiego napięcia (rys. 6) 

Zespół ten dostarcza odpowiednie napięcie (15 kV) do 
ko11cowej anody lampy oscyloskopowej. Podstawowe wy-

POKLADOWE 
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Rys. 4. Schemat blokowy typowej instalacji systemu HUD [4] 

•) Wartości parametrów zachowano zgodnie z danymi źródłowy
mi w jednostkach ang. z uwagi na uniknięcie przybliżeń, jakie 
wynikałyby z przeliczenia tych wartości na jednostki metryczne 
przy zachowaniu liczb całkowitych. 
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~agani~. ~otyczy zapewnienia wysokiej stabilności napię
cia WyJsc10wego przy wszelkich kombinacjach obciążenia 
i ✓ warunków pracy. Maksymalna dopuszczalna tolerancja 
napięcia wynosząca ±50 V powoduje we wskazaniach zmia
ny czułości odchyleń rzędu ±0,170/o. 

W _skład zespołu wchodzi przetwornica niskiego napięcia 
pracująca na częstotliwości ok. 6 kHz, zasilająca transfor
mator (podwyższający napięcie), za którym włączony jest 
obwód zwielokrotniający (4X) i związane elementy wygła
dzające. 

Generator ksztatu jaZ (symboli) (rys. 6) 

Podstawową funkcją tego zespołu jest generowanie i ste
rowanie symboliki na układzie wskazań. Zespół generuje 
zarówno wymagane ~ształty odchyleń fal X i Y, jak i sy
gnały rozjaśniania niezbędne do wytworzenia wymaganych 
wskazań na ekranie lampy CRT. 

Generator jest miniaturowym procesorem cyfrowym pra
cującym w systemie on-Zine, sterowanym przez sekwencje 
instrukcji programowych, umieszczonych w półprzewodni
kach typu MOS ze stałą pamięcią (ROM). Wszelkie sygna
ły reprezentujące wartości różnych parametrów wskazy
wanych są doprowadzone do maszyny w postaci równo
ległych sygnałów analogowych prądu stałego. Pierwszą do
konywaną operacją jest zwielokrotnienie sygnałów, tzn. 
podanie ich na jeden tor i następnie przekształcenie każ
dego sygnału w szeregową postać cyfrową. Przekształcenie 
sygnałów wejściowych i wszystkie potrzebne czynności 
związane z wytworzeniem sygnału cyfrowego przeprowa
dzane są z rozdzielczością 12 bitów. Wszelka transmisja 
danych w obrębie procesora cyfrowego zachodzi na sygna
łach szeregowych 12-bitowych torem jednoprzewodowym, 
natomiast wszystkie instrukcje programowe są przesyłane 
na równoległym, 18-przewodowym torze. Wynikowy sygnał 
cyfrowy z procesora wykorzystywany jest do wysterowy
wania integratorów cyfrowych dla osi X i Y tak, aby' 
wytworzyć wymagany kształt symbolu. Sygnały wyjściowe 
z tych integratorów są podawane do 12-bitowych prze
tworników cyfrowo-analogowych (o wysokiej dokładności), 
a następnie do wzmacniaczy odchyleń, które zapewniają 
wysterowywanie . cewek odchyleń w zespole lampy oscylo-
skopowej, ,. . 

Jednym 'z podstawowych celów opisanego rozwiązania 
było · zapewnienie elastycznych możliwości maszyny cyfro
wej. pozwalających na łatwe wprowadzanie zmian symboli 
na etapie dopracowywania systemu i w niektórych fazach 
realizacji produkćyjnej, związanych z programem udosko
nale11. W pierwotnych systemach hybrydowych niektóre 
trudniejsze ulepszenia wymagały przekonstruowania więk
szości zespołów struktury fizycznej systemu. Obecnie więk
szość zmian w generatorze cyfrowym (włączając poważ
niejsze korekty sposobów wskazań) inoże być wprowadzo
na w prosty sposób przez wymianę treści w układach 
typu ROM zawierających· instrukcje programowe. Są one 
umieszczone w 8 półprzewodnikach typu MOS (1024X 16 bi
tów), które stanowią jeden moduł maszyny. 

Maszyna umieszczona jest w obudowie o wielkości 
¼ ATR. Przestrzeń w przedniej części obudowy wypeł
niają układy zasilające. Moduły elektroniczne składają się 
głównie z obwodów całkujących montowanych na płyt
kach z wielowarstwowymi obwoqami drukowanymi. Płytki 
te pokryte są powłoką termiczną zapewniającą efektywne 
odprowadzanie ciepła do krawędzi modułu. Krawędzie za-

' Rys. 5. Zespół wskatnlka HUD (po lewej) stosowany na samolo• 
cie F·HI oraz wy!icznik wchoclzący w skład większości najnow
szych rozwiązań systemu HUD (po prawej) l3] 
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pewmaJą dobry kontakt termiczny z prowadnicami monta
żowymi umieszczonymi w obudowie zespołu. . 

Pulpit sterowania 

· Mimo że większość wariantów wskazań prezentowana 
jest pilotowi automatycznie (w wyniku zewnętrznie doko
nywanego· wyboru sposobu pracy syste~u HUD), to jed
nak pewne specyficzne fu_nkcje kontrolne systemu muszą 
być dostępne dla pilota. Obejmują one ustawianie jaskra
wości wskazań, nastawianie rozpiętości celu (skrzydeł), 
włączanie i wyłączanie sposobu pracy na głównym selek
torze, wybieranie parametru (np. prędkość przyrządowa 
lub liczba Macha, wysokość barometryczna lub radiowa 
itp.), nastawianie dśnienia bar·ometrycznego, włączanie 
przycisków samokontroli itp. Wygodne w eksploatacji jest 
również włączenie do systemu niektórych układów spraw
dzania i zerowania, stosowanych wyłącznie do prób na
ziemnych i do regulacji systemu. 

Aby zapewnić pilotowi szybki i dogodny dostęp, elemen
ty nastawcze są zgrupowane we wspólnym zespole umiesz
czonym bezpośrednio pod zespołem wskazań (rys. 8). Pulpit 
może być również mocowany w kabinie odrębnie i dosto
sowany do specyficznych wymagań -instalacyjnych. 

Symbolika 

Symbolika jest trudna do określenia na etapie, gdy 
samolot jeszcze nie lata, ponieważ konieczne jest wprowa
dzanie zmian uwzględniających wyniki badań ergonomicz
nych, specyficzne charakterystyki lotno-techniczne i funk
cje operacyjne samolotu [2]. Wprowadzanie tych zmian 
powinno się odbywpć w zasadzie podczas wykonywania 
lotu. · 

Rys. 6. Połączenia poszczególnych zespołów systemu HUD 14): I -
zespół układu wskazań, 2 - układ wysuszania, 3 - wysuszanie 
i odpowietrzanie soczewek. 4 - zespół wysokiego napięcia, 5 -
wysuszanie i wyrrjana powietrza, 6 - generator kształtu fal (sym
boli), 7 - pulpit sterowania, 8 - światłomierz 

Różnorodność stosowanych środków i metod prezentacji 
danych do określenia położenia celu, toru lotu i innych 
informacji wskazuje na małe prawdopodobieństwo pełnej 

· standaryzacji symboliki HUD. Między sposobami wskazań 
stosowanymi dla pod~obnych funkcji występuje jednak 
ogólne podobieństwo. Eksperymentalne rozwiązania wyka
zują, że prace w tym zakresie prowadzone są w różnych 
kierunkach (3]. Ocenia się, że na obecnym etapie do
świadczeń swoboda eksperymentu jest jeszcze nadal cenna 
dla dalszych· prac nad optymalizacją sposobu prezentacji. 

Filozofia symboliki wynika głównie z wymagań stawia
nych samolotowi [2]. Jeśli np. samolot ma być przystoso
wany do bombardowania z małej wysokości, na terenie 
Europy, we wszystkich warunkach pogodowych i w każdej 
porze roku, indykowana symbolika musi sprostać trudnym 
warunkom pogody zimowej, ograniczonym godzinom świa
tła dziennego i małej widzialności. W tych warunkach 
pilot potrzebuje wielu informacji o parametrach lotu i do 
kierowania samolotem, niezbędnych zarówno dla zapew
nienia bezpieczeństwa lotu, jak i dla zlokalizowania i ziden
tyfikowania celu. Wskazania obejmujące tego typu infor-
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macje (nazywa!1e sposobem NA WIG AC.JA, WSKAZANIA 
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Rys. 7. Schemat projckC'ji obr'1ZU gcncrowane~o na lrtn1pic elek
tropromieniowej n~• obraz rzpc•zywisty otoezenia zewnqtrzrH•go J:i]: 
J -- zwierciadło, :! -- 1an1pa cleklropromic1tit>wa (CHT). :1 - su· 
CZl'Wki kolinu1c:yj1ll~. 4 ~-- t..~krrtn półprzeź.ro<:zysty 

Jeśli samulol ma wykony\\'ać walki powidrzne przy po
godzie bezchmurnej i w warunkach dobrej widoczności, 
pilot potrzebuj•.~ znacznie mniej inf:.Jrmacji o parametrach 
lotu i informacji do kierowania .,amolo\.em, a wskazania 
byłyby skoncentrowane na informacji potrzebnej do \\'alki. 
Indykacja w tym przypadku powinna obejmować np. 
przewidy\varn1 linie; trafienia (pokazuj,icą wyliczany w 
!c'J)O~ób ciągły ślad smugi pocisków - PLP), liczb<; pozo
,talych do dyspozycji zajść na cel, stan nagrzewania, 
wskazania enl'rgii calko\\'itcj itp. 

Pok widzenia 

Jednym z wic;kszych problemów zwi ,Jza nych z instalacją 
HUD w samolocie jest zapewnic pilotowi odpm1·iedniego 
pola widzenic1 przez pólprzl'zroczysty ekr,\Il ukbdu wska
zai'1 podczas wszystkich faz lotu 14]. Dotyczy to szczl·gólnic 
k,1ta podniesienia. Na ogól wykrycie i uchwyt·eni,· cl'lt1 
przy kqcie wit:k~zym nii. !5° je,;t niemo i. li11·e 1:l]. Chwilo
we pok \\'idzenia (]VOV) ograniczone jl'.st b1to,1·ym wy
mb,-L'm źn•niL'Y wejścioll'l'j u.kbdu optycznego, określo
nym śrl•dnic,1 socze\'.;ki wyjściowl'j obiektywu i zalei.y r,d 
odległości oczu pilol;i od l'l,ramt [8]. Odległość· la prze
,1·ażnil' wynika 'l, kcmiec-;;.ności mocowania zespołu w,kazaó 
za lini,1 kalapultu1yania, a ponadto Zl'Sp<'.il ten mus i b:,r:· 
Ila t:,ll' odclaluny, all:.; ni,· z,1.,ł:tniał przyrz,Jdów 11<1 tahli
t·y [2], [4). Wymiar c,liil'ktywu j,•:;t dLt lrnnkrdlll•go ruz
\\'i,ji.ani,l wic•lkt-ściq st,d:1. \Vt · 11·spt'1lczt·sn:,ch konstruk
l· jal'l1 HUD średnica soczewki olJiektywu wynosi 11a ogól 
·l cale. Powic;kszt•nie wymiaru s,iL·zewki 11· celu uzyskania 
wic;kszego pola widzenia ,·.musz;,i jl'dttOl'Zl'Śllie konstruk
tora do oddalenia zcspułu \Vskaza1't od oczu piluta, aby 
nic zasiania(: wskaza1·1 na tabłic.v prz:,rz,\d,'i11· i jc,d11oczcs-
11ic zal'hować \v·y111aga11y 11rze;\\• it do katapulto\\'ania [2]. 
Ponadto powit;kszenil' \\·ymiaru soczewl'k do .'5 lub li cali 
ma już duży wpływ na wielkość-, cit;żar i koszty ko111plet-
11Pgo zespołu wskaza11 [4]. 

Pole widzenia powinno być· na tyk dui.e, ,1by po
wierzchnia rzutuwanyd1 wskazar't na ekranie pólprzl'zro
l'ZYStym pOZ\\·olila na indykacje; parametrów w zakresil' 
granicznego zakresu pomiarowego czujników lub na indy
kacje; maksymalnych przewidywanych k,Jlów znoszenia [2]. 
.Jeśli np. zakres śledzt•nia przl'szukiwacza lascrO\\·ego wy
nosi 2:i 0 na k,1cie kursu, to poi,• widzenia HUD powinno 
być lak dobrane, aby stabilizowany znacznik celu indyko
wany na układzie wskaza11 mógł pokrywać rzt•c,.y\\'isly 
t·l' I oświetlony lasen'rn. · 

W nowszych knnstrul,cjach HlJD p<>le widzenia na k,Jl'ie 
podniesienia powit;kszono .-;tosuj,1c ruchomy l'kran p<ilprze 
zroczysty (4] przesuwany auton,atycznie tak, aby linia c0lo
\\'ania przechodzita przez środek obiektywu. W nil·klórych 
rozwh\zaniach na k,Jcil' azymutu pole widzenia zostało 
po11·ic;kszonl' za pomm·,1 ZL'spolów binokularnych [8] . 

illll _\'lll J'fl/.\\ i,1zanic111 , ,:-nbll'lllll, poclj~•[\'lll \\' pracach 

2(; 

rozwojowych [irmy Smith Tnd., jest koncepcja oparta na 
oplyL'l' odhiciO\\' t'.i [4]. Stosowan,1 dol:\d we wszystkich roz-
11·i,1zalliad1 pr<l ;lukt·yj11_1·c·h (l!J7 ,1 r.) ko11WL'IH'jonalna opty
ka rdrakl'yj11a .kst podp"rz,idko\\'a!la s,,ty11·m·j gcon1l'trii, 
zalcżll•, ·j od średnic_1· obr:1mowania Pkranu pólprzezroczy
stpgo i udlt-gl1,-;(• i \\'idtenia. 'vV rozwiq1.anial'h opartych na 
opl_l',·e <ldliki1l\\ t•j pLtski L•kr,111 z(•społu wskazuj,1cego za
:--.1,;i>uj,· ,·l,•me11l ll'kl,; sl_1· (,i duit•j kr1._1",1·i1.11it>). kt,;ry kształ
tu.ie' ]"' ::lr<>ni,· pilot.1 ,.rzt-l' zy wi.st:1 i.rl'11it·~·. l'"wi1.;kszaj,1e 
11· ll'll spusób pok widze11ia. 

Pl'l1w rnzwiq z:, lliL' prubkmu ma jednak wit;ksze szanse 
w układach wskaźnikó\\' l1Plmowych, po raz pierwszy opra
t·u,\·;_rnych w pulowie bt sz L·śćdziesi,1tych prZL'Z firmc; Ho
neywell dla samolotu amn.vk:d1skiego lotnictwa morskie
go typu F-<ł Js [:l]. Kuncl'pcja ta stosowana jest również 
m.in. przez firmc; Marl'o11i Elliot Av10nics. Obecni(• jest 
ona wnikliwiej bal.bila jJl'l.l'Z firmy ilrylyjskil'. 

Dokładność 

W ogólnym la1'icuchu błc;dów HUD jest ostatnim ogni
wem obszernego systemu awionicznego, zasilanym auto
ma tycznie wieloma danymi wejściuwyrni, dostarczanymi 
z różnego typu systemów pomiarowych wchodzących w 
skład wyposażenia samolotu. 

,Jednym z islolnil'jszych składników globalnego bł<;du 

systemu HUD jest usytuuwanic symboliki [2]. Blqdy usy
:uriwania dc,daj,\ sic; do wszystkich puzostal:.:c h błc;dów 
kompit'ksowego syskmu awio11icz11ego i mog,1 miel· zasad-
11iczy wpływ 11a dokladnośC:· cclow,rnia i kierowania bnmi,\. 
Na dukladność usytuowania symboli składaj,\ siq: fizyczne 
ustawienie zespołu wskazar': w kabinie, e:ektroniczne wy
liczanie i usytuowanie generowanych danych na lampie 
(CRT) ornz znkksz tatcenil' optyczne w układzie soczewek. 

I3lt;dy usytuowania zespołu wskaza1·1 (tolerancja punktów 
mocowania, błc;dy przesunit;cia ekranu pólprzei.roczystego 

Hys. 8. Pulpit sl<'rownni;i systemu HUD zainstalownny na samo
locie SEi'l•:CAT .r ,1guar Iii! 

itp.) mogq hyC:· zminirnaliz<,\\',lDL' rói.11ymi metodami zero
\\ :>ni«. 11,itomia~t \\·pływ na pozostałe sktadniki bl~dów 
rnoi.li\\'y Jl's l na Ptapit• projl'ktcnvania ,·ysll'mu. Dokładność 
:1:.;ytU<1\v,1:1ia :,)·,nbuli na l'kranil' lampy oscyloskopowej za
'.ei .. v !Jo.\'il'm od roz\\'i,1za11ia układu l'ld,troniczr1ego, 
,, znieks,.takenie uplyczne jt•st cel'h,i gcornl'trii soczewek. 
Z:1d:.:ni<·1 n dla konstrukcji ca!Pści jt·st zredukowanie sum:, 
tych blt;dów do wartości odpowiadaj,Jc-ej 1+2 m rad, od
czytywanej \\' ~rodku tJOla wskazar\ i nie wit;t't'i niż 4-;-;J m 
r,1d 11:1 JJ~'r_1·f'eri:tl'11 u:,bdu ·,1· sk,1z,u·1. 

I nformae je wcjścio\\'l' 

L1 os ta wcy sy::tcmt'iw HlJD ofr1 u Ja możliwość ich po1:1-
(·1.P:1 z wieloma s )·stL'mam i i czujnikami wsoółpracuj,1cyrni 
'.1· i:<.1ki.11ośl'i od dostc;pnych na ,·amolol'ie informacji wcj
~cio\\'ych, jak i od zadai'1 określonych dla samolotu. Przy
kładem moz!i,1·ych pohJCZl'J\ HUD ze źródlanii danych 
wejścio,1·ych mog..i_ być z,,stawy strukturalne oferowane 
])rzez Jirmc; Smith Jnd . [til dostosowane do trzech mo:i.li
'-'·vch 'l,1.,t osow:u\ na samolOL'il': 

• Samolot 111,1 zapewni:1(: wykonywanie pełnych zada1\ 
'l.\A'l,jzanych z kierowanit•m bronic), jest wyposażony w cen
t raln_1· wylil'znik i sys tem cyfrowej transmisji danych. 

Vv tym przypadku na wt•jścia do wylkznika centralnego 
i p,1J,1c·zonL'gO 1. nim wylicznika systc•mu HUD doprowa
dzc:w s:1 danl' wejśl'iowe nastawiane rc;cznic (nastawnika
mi 11a pulpicie sll'rowall!a) oraz wprowadzane automa
tyL·znic z naslc;pujql'yeh systemó1,1 instalacji pokładOWL'j: 

syskm na·-.\'igacji inerl'jalnej, 
\1·.1·lkznik danych aL•rod~·11arnicz11)·ch i powietrznych, 
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- wysokościomierz radiowy, 
- system śledzenia celu (np. laserowy), 
-- środki radiowe. 
W opardu o powyższe źródła informacji, HUD dostarcza 

na układzie wskaza!'1 pdnq inforrnacjt.; o parametrach lotu, 
symbolikę dla celowania orilz wyliczone dane do kierowa
nia bronią z uwzgk;driieniem v.:szystkich sposobów wyko
nywania ataku. Funkcją wylicznika systemu HUD w tym 
połączeniu moż~ być odciążenie pracy wylicznika central
nego bądź praca rezerwowa. 

• Samolot nie ma centralnego wylicznika, wyposażony 
jest w system analogowej transmisji danych i nie wymaga 
od systemu HUD spełniania funkcji podstawowego przy
rządu dla wskaza11 parametrów lotu. 

W tym przypadku wystarczy uproszczony HUD wyko
nuiący pełne wyliczenia danych do kierowania bronią 
i dostarczający pełną symbolikę dla tych zada11, lecz ogra
niczone wskazania parametrów lotu. 

Poza danymi wprowadzanymi ręcznie, wylicznik systemu 
HUD otrzymuje na wejściu informacje z następujących 
źródeł: 

platforma dwugiroskopowa, 
- radiowysokościomierz, 
- doppler, 

przetwornik wysokości barometrycznej, 
czujnik kąta natarcia, 
przetwornik prędkości powietrznej, 
środki radiowe, 
zestaw giroskopów prędkościowych. 

• Alternatywa druga, przy czym zadania operacyjne 
samolotu wymagają od systemu HUD pełnych wskazań, 
które mają być podstawowym układem prezentacji para
metrów lotu. 

Struktura wylicznika dla układu HUD obejmuje w tym 
przypadku dwa współpracujące układy: generator symboli 
\człon dodatkowy w stosunku do wariantu drugiego) i blok 
sprzężeń sygnałów zintegrowany z wyliczni)dem do kiero
wania bramą. 

Na wejście do bloku sprzężeń i wylicznika doprowadzo-
ne są (poza wprowadzonymi n;cznie) dane ze źródeł: 

- platforma dwugiroskopowa, 
-· wylicznik danych aerodynamicznych i powietrznych, 
-- wyłicznik nawigacyjny, 
- laserowy miernik odległości, 
- środki radiowe, 
- zestaw giroskopów prędkościowych. 
Struktury druga i trzecia są szczególnie odpowiednie 

dla samolotów szturmowych, które są już w eksploatacji 
i na których wprowadzana jest nowa technika kierowania 
bronią. 

Indykacja parametrów lotu 

Sposób pracy HUD, w którym indykowane są parametry 

B 

-------475 
C -· • -~ I 

17 18 

I 

)- 1· 

' ' '< 
J 

Rys. 9. Symbolika wskazań parametrów lotu [4]. Zestaw prezento
wanych parametrów może zastąpić osiem różnych przyrządów 
konwencjonalnych: sztucroy horyzont, wskaźnik nawigacyjny sy
tuacji poziome.i <HSI), prt;dkościomierz, wskaźnik liczby Macha, 
wy$okościomierz barometryczny, wskażnik radiowysokościomierza, 
wiatrometr i wskaźnik kąta natarcia; A - linie sztucznego hory
zontu, B - prędkość przyrządowa (IAS) lub liczba Macha, C -
błąd prędkości, D - kąt natarcia, E - wskazania dyspozycyjne, 
F - kierunek, G - naprowadzanie na stację UHF, H - wysokość 
radiowa lub barometryczna, I - prędkość pionowa, J - symbol 
samolotu 
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lotu jest w zasadzie funkcją wtórną (uzupełniając,1 podsta
wową informację potrzebną do kierowania broni<\, na ,vi
gacji taktycznl'j i wykonywania pods tawowych misji ope -
racy jnych samolotu), lt•cz wnosz,1c,1 wil•k- korzyśd [81. LI'l
Legracja · podstawowyl'.11 informacji przyrządowych 11;1 

wskaźniku HUD (rys. Y) zwalnia pilota ze śledzenia wska
zań odrębnych przyrz,1dów na tablicy, a w przypadku 
przejęeia przez HUD funkl'ji pods tawowych wskazai1 pa -
rametrów lotu pozwala na większ,\ dowolność rozmiesz-· 
czenia przyrządów konwencjonalnych i na usunięcie pod
stawowych wsk~źników z centralnego pola tablicy [6]. 
Ważnym problemem przy wyborze sposobu prezentacji 

danych jak i rodzaju i liczby indykowanych informacji 
lub dyspozycji jest zachowanie kompromisu między liczb,) 
a czytelnością prezentowanych na wskaźniku symboli [7]. 
Kompromis ten wyznaczony jest przeważnie wynikami ba
dań ergonomicznych na symulatorze i podczas prób w 
locie. 

Przejrzystym przykładem zespolonych wskazań parame
trów lotu na wska..i.niku HUD jest rozwiązanie opracowane 
przez firmę Smiths Ind. dla samolotów HS Harrier V/STOL 
i Jaguar w wersji angielsko-francuskiej [7] (rys. 10+15), 
na których konwencjonalne przyrządy na tablicy spełniaj,) 
tylko rolę wtórną. Pozwoliło to na wykorzystanie central
nego miejsca tablicy na prezentację danych nawigacyj
nych. Jakkolwiek na pierwszy rzut oka skomplikowana 
symbolika zespolonych wskazań może w tym rozwiązaniu 
wydawać się nieprzejrzysta, doświadczenia w warunkach 
lotu wykazały, że jednoczesna indykacja siedmiu lub 
ośmiu parametrów jest dla pilota łatwo przyswajalna bez 
specjalnego treningu [7]. 

Symbol samolotu - rys. 10 (a) 

Symbol ten scentrowany jest z wektorem prędkości sa
molotu (z wyjątkiem niektórych sposobów wskazań, np. 
do celowania lub dla faz lotu V/STOL). 

Układ odniesienia horyżontu - rys. 10 (b), rys. 11 (a) 

Symbol tego układu składa sie z poziomych linii roz
stawionych co 30° i 60°, które wspólnie ze znakami zenitu 
i nadiru umieszczonymi co 90° - rys. 11 (a) - wskazują 
położenie samolotu względem osi pochyleń w zakresie 360°. 
Linia wskazująca horyzont jest ciągła i (podobnie jak 
pozostałe linie przerywane) ma przerwę w polu central
nym. Dla identyfikacji kątów 30° i 60° kreski w tych 
położeniach oznaczone są w uproszczeniu cyframi 3 i 6. 
Linie odniesienia umieszczone nad horyzontem różnią sit; 
od linii poniżej horyzontu długością przerywanych odcin
ków. Przy przechyleniach pełny zestaw linii pozostaje 
równoległy do linii horyzontu. Jako optymalne przełożenie 
w kanale pochyleń uznano 5:1, możliwe jest również sto
sowanie innych przełożeó . 

Prędkość przyrzqcłowa - rys. 12 (a) 

Parametr ten wskazywany jest w odstępach co 1 węzeł 
w zakresie pomiarowym narzucanym przez wylicznik da
nych aerodynamicznych /powietrznych). .Jeśli prędkość 
spadnie poniżej granicy pomiaru wylicznika, wskazywane 
cyfry zatrzymują się na wartości odpowiadającej tej gra
nicy . Po włączeniu na selektorze odpowiedniego przycisku, 
poniżej cyfr wyra·~ających prędkość, wskazywana jest od
chyłka prędkości bieżącej od zadanej - rys. 12 (b) - za 
pomocą trzech nieruchomyeh kropek i ruchomej wskazów
ki (kropka środkowa oznacza prędkość zadaną, a pozostałe 
wyra7.aJą odchyłkę 20 węzłów lub dowolnie inną wartość). 
Wymaganą prędkość pilot nastawia za pomoeą gałki po
tencjometru, którą wciska i następnie obraca do momentu 
wybrania wymaganej wartości na układzie wskazal'l. Po 
zwolnieniu gałki, cyfry wskazują ponownie prędkość bie
żącą. Aby zapobiec rozmazywaniu się cyfr podczas wystę
powania większych przyspieszeń, pn;dkość bieżąca uaktual
niana jest co 0,5 s. 

Liczba Macha - rys. 13 (a) 

Przy wybraniu liczby Macha (przełącznikiem pozwalają
cym na selektywny wybór !AS lub Ma), parametr ten 
wskazywany jest za pomocą trzycyfrowej liczby, przy 
czym zakres wskazań ograniczony jest zakresem pomia
rowym wylicznika danych aerodynamicznych (powietrz
nych). Podobnie jak dla prędkości przyrządowej, pilot w 
miarę potrzeby może za pomocą przycisku uzupełnić wska-
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zania liczby Macha wsk;:izaniami odchyłki Ma (trzy nie
ruchomi· kropki i ru,·homa \\ skazowka). przy czym nctleglo
Śl'i llli~'d1.:v kropkrnni \\ yrai.aj,1 w l y m przypadku ndchył
kt; -!-o.O:, JVla. Przy przejściu w s kaz,iwk i poza zakres kro
pek, wartośt· . odchyłki ocenia sit; przpz (•kstrapolacjt;. Po
no,1·1w Wl'i ś nit:cil' przyl'iskn powoduje, że skala odchyłek 
Ma znik:1 z układu wskaza{1. Podolrnk juk dla pn:dkuś(·i 
przyrz,Jdowl'j, ?llui'.li11·,, jl's f. rów11ivi. 11, \: :l:iwiclliC ,,:.:adarwj" 
liczby Macha. 

Frędko{;ć p'ionowa -- rys. 12 (c) 

Symbolika pn;dkości pionowej składa się z pionowej 
linii ciągłej (o zmiennej dlugo~ci) i siedmiu nieruchomych 
kropek. Odstc;py rni~'dzy !<rnpkami mogą wyrażnć różnice 
warto~ci, np. 500 st6p.'min. Krótka kreska pozioma wska
zuje wartość zernwq, w stosunkn do której linia pionowa 
wydłuża się w kierunku wznoszellia do 1000 stóp/min i w 
kierunku zni żania du 2000 stóp/min. 

Wysokość barometryczna - rys. 12 (d) 

Wysokość barometryczna jest wysterowywana z wylicz
nika danych powietrznych i prezentowana za pomocą 
wskaza11 cyfrowych co 50 stóp w zakresie od -1000 do 
-f-60 OOO stóp. Przy wysokościach ujemnych przed cyframi 
pojawia si<; znak minus. Przecinek oddziela tysii1ce od 
setek stóµ. Cyfry Sc\ uaktualnia11e co 0,5 s (pr:ty dużych 
pn;dko.;ciach wznosz1~11ia i zniżania od .s tqpy tego rz<~du 
zapobil'gaj:1 rozmazy\\'aniu siq cyfr). Wskazania wy,;okości 
barometrycznej mog:1 być wykorzystane do nasta wy wyso
kości zadanej (po wciś11ic;ciu gałki do uastawy zadanej 
wysokości pilot obracając gałk,1 może zmieniać wysokość 
w5kazywan<1; po zwolnieniu przycisku cyfry wracają do 
wartości odpowiadającej aktualnej wysokości samolotu). 
Nastawiona wyrnkość „zadana'' je.st następnie wykorzy
stywana do sterowania dy,;pozycyjnego. Po wł;:iczeniu Dys
pozytora Lotu (DL) symbolika jest uzupełniona wskaza
niami dyspozycyjnymi do llaprowadzania samolotu na na
stawioną wysolrnść i utrzymywania stałej wysokości lotu. 

DL wydaje jednoczC'śnie dyspozycje sterujące do utrzymy
,1·,rnia kiC'runku. 

Wu~nko.~ć radio1N1 -- ry., . 1:3 (b) 

Po wybraniu wysokości radiowej (pnelącznikiem wyso
kości umiL•s,:n:011ym rnt pulpicie sterowania), parametr ten 
wskazuj,, w sposób l'i,jgły L'dery cytry. W:,;kazania prt'
zentowanc Sc\ co 5 stóp \\' zakresie pomiarowym radio
wysokoieiomierza. Przed cyframi •.vy::;okości umies:tczono 
literę R w ct•lu odróżnienia wysokości radiowej od baro
metrycznej. 

Kąt natarcia - rys. 13 (c) 

Sygnał KN jest d 0starcz,111y z czujnika kierunku stru
mienia powietrza (ADD). Symbol KN składa się z piono
Wl' j linii (o zmniejszającej si<; długości) i czterech nieru
chomych kropek wyznaczających zakres wskazań od O du 
20° (odstępy między kropkami odpowiadają przyrostom 
kątowym 5°). Linia pionowa wskazuje bieżący kąt natarcia 
samolotu. Symbolika może również obejmować krytyczne 
kąty natarcia. 

Wskaźnik kierunku - rys. 12 (e) 

Symbolika składa się z nieruchomego indeksu i pięciu 
przesuwających si<; kropek (rozmieszczonych co 5°), ozna
l'Zonych pierwszymi dwiema cyframi kursu magnetyczne
go lub rzeczywistego. Wsk:uywane są zaws:te dwie liczby. 

W odpowiedniej sytuacji wskazania mogą być uzupeł
nione (automatycznie lub wybierane ręcznie) nast<;puj,1rymi 
symbolami: 

Sli.zg boczny - rys. 13 (e) 

Symbol może mieć kształt kola (na zasadzie analogii do 
pęcherzyka w tradycyjnym wskaźniku ślizgu) lub postać 
linii poziomej. W locie bez występowania ślizgu symbol 
jest scentrowany z indeksem kierunku. Jeśli wystąpi ślizg 
boczny, symbol przesuwa si<; w lewo lub w prawo w sto-
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llys. 10·-'- 15. ,Varianty prezentacji parancctrów lotu na układzie wsl:aza,·, systemu HUD opracowanego przez firmę Smiths Ind. dla 
''1Ill'>lotów HS I J;i rri<-r \'/STOI. i ,Jaguar w w,•rsji angklsko-fram:uskiej 171. Ol)Jaśnil'nia symboll podano w tcksl'ic 
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sunku do indeksu. Do wskaza11 maksymalnej dopuszczalnej 
wartości ślizgu może być wykorzystana długość linii. 

Naprowadzanie na stację VHF - rys. 14 (a) 

Po wybraniu UHF (na pulpicie) symbol ślizgu bocznego 
(jeśli jest wskazywany) zostaje zastąpiony przez symbol 
w kształcie litery U, który w odniesieniu do znacznika 
pionowego wskazuje dyspozycje sterujące do naprowadza
nia samolotu na stację UHF. 

Odległość lub czasu lotu do określonego punktu - rys. 14 (b) 

Symbol koła ,(wysterowany systemem nawigacyjnym 
sprzężonym z systemem kontroli ataku) wskazuje odległość 
lub c:~as lotu do określonego (nieruchomego) punktu lub 
celu. Krótka kreska pionowa (w położeniu odpowiadają
cym godz. 12 na zegarze) oznacza zerową odległość lub 
odniesienie do indykacji czasu. Zmniejszaniu się odległości 
lub skracaniu czasu odpowiada skracanie się linii obwo
dowej (w kierunku przeciwnym do ruchu wskazówek ze
gara) od położenia godz. 12 w kierunku indeksu (krótkiej 
kreski pionowej). Pełny obwód wyraża 12 mil morskich 
lub 60 s. 

Znaczniki zdarzc1i - rys. 14 (c) 

Znaczniki te pokazano w postaci kresek ods tających od 
symbolu samolotu. Mogą one być wykorzystane do indy-

r 

kacji różnych zdarzeń i stanów, jak np. włączanie kamery, 
brak sygnałów z radiolatarni ILS kursu lądowania 'i śliz-
gu itp. · 

Odstąpienie od wykonywania manewru - rys. 15 (a) 

Symbol ten jest dyspozycją zobowiązującą do . przerwa
nia ataku lub manewru podejścia do lądowania. Wyrażony 
on jest krzyżem diagonalnym, automatycznie zastępującym 
miejsce symbolu samolotu. 
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Smigłowcowe prace dźwigowe INST AL-u 

, Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Pierwsze śmigłowcowe roboty budowlano-montażowe wy
konało w Polsce lotnictwo wojskowe. Zalety ekonomiczne 
tych prac spowodowały wzrost zainteresowania nimi. 
W dniu 1.09.1973 r. przy Wytwórni Urządzeń Instalacji 
Przemysłowych INSTAL w Nasielsku został utworzony 
dział robót montażowo-śmigłowcowych. Choć zatrudniał on 
tylko dwie osoby, to jednak za pomocą śmigłowców Mi-8 
otrzymanych od Wojsk Lotniczych wykonał prace wartości 
143 tys. zł. W grudniu 1973 r. zostało podpisane porozu
mienie między Wojskami Lotniczymi a Zjednoczeniem 
Przedsiębiorstw Instalacji Przemysłowej INSTAL w spra
wie pomocy przy organizowaniu cywilnej dźwigowej dzia
łalności śmigłowcowej. 

W 1974 r. uzyskano teren pod lotnisko śmir,:łowcowe w 
Chrcynnie k. Nasielska, zakupiono śmigłowce Mi-2 oraz 
Mi-6A oraz przeszkolono 13-osobową załogę ·śmigłowców 
w ZSRR. Pierwsi piloci do przedsiębiorstwa przeszli 
z wojska. W roku tym prace · wykonywano głównie za 
pomocą, otrzymanych na mocy porozumienia, śmigłowców 
wojskowych, gdyż Mi-6A otrzymano dopiero na zakończe
nie roku. ,Przy zatrudnieniu 16 osób (w tym 13 stanowili 
piloci, mechanicy pokładowi i operatorzy dźwigu) wykona
no prace o wartości 2,6 mln zł. Samodzielna działalność 
śmigłowcowa INSTAL-u datuje się od stycznia 1975 r. 

INST AL wykonuje prace dźwigowe dla kilku głównych 
odbiorców: 

- Najwięcej prac (do 900/o) wykonywanych jest dla 
przedsiębiorstwa ELBUD. Jest to stawianie słupów dla 
linii najwyższych napięć (110+400 kV). Rekordowym 
osiągnięciem było postawienie 39 słupów w 9 godzin, czyli 
słupy były stawiane co 14 minut. W latach 1975+ 1977 po
stawiono w kraju 360 km linii najwyższych napięć. W 
1978 r. założono linię energetyczmi w Bułgarii. Ze względu 
na duże potrzeby prac dla energetyki ELBUD zakupił jeden 
śmigłowiec Mi-6A, który obsługuje INSTAL. Stosowanie 
śmigłowców do tych prac pozwala wyeliminować budowę 
dróg dojazdowych, wykonywanie wycinki lasów i zmniej-
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sza liczbę niezbędnego ciężkiego sprzętu transportowego. 
W wyniku budowa linii jest szybsza i tańsza. 

- Drugim stałym odbiorcą prac śmigłowcowych jest hut
nictwo, szczególnie odlewnie żelaza. śmigłowce szczególnie 
ułatwiają prace remontowe, wykonując wymianę części 
żeliwiaków, rekuperatorów, iskrowników oraz elementów 
urządzeń wentylacyjnych - eliminując konieczność de
montażu części hal, czego wymagałoby zastosowanie cięż
kich dźwigów. Z prac INSTAL-u korzystały m.in. odlewnie 
zakładów w Ursusie, Grudziądzu, Stąporkowie i Radomiu. 
Często praca wykonana przez śmigłowiec w dwa dni za
stępuje dwa miesiące pracy wykonywanej środkami na
ziemnymi. 

- W górnictwie, w szczególności w kopalniach odkryw
kowych wykonuj4 prace transportowe przenosząc sprzęt. 
Np. w kopalni siarki w Tarnobrzegu śmigłowce przeniosły 
w ciągu dwóch tygodni taśmociąg, którego transport w roz
kopanym terenie trwałby ok. dwóch I.at. 

- W budownictwie śmigłowce INSTAL-u wykonywały 
montaż wie± i kominów, m.in. w 1978 r. montaż wieży 
telewizyjnej na Węgrzech oraz montaż konstrukcji da
chów. 

- Odrębną dziedziną, w której INST AL ma piękny do
robek jest montaż pomników. Na pamiątkę transportu 
pomnika Jagiełły z Gliwic do Krakowa i montażu w czy
nie społecznym na cokole, pierwszy śmigłowiec Mi-6A 
INSTAL-u (SP-ITA) otrzymał imię „Jagiełło". 

- Do prac wykonywanych w br. przez INSTAL należy 
m.in. montaż rurociągów chemicznych w zakładach Police. 
Wartość prac śmigłowcowych wykonywanych przez IN

ST AL wciąż rośnie. . 
W 1975 r. - przy zatrudnieniu 18 osób - wyniosła 

30,l mln zł, 

w 1976 r. •·- 28 osób - - 39,2 mln zł, 
w 1977 r. -- 37 osób -:- 42,2 mln zł, 
w l!l78 r. -- 78 osób ---1- 68,1 mln zł, 
w 1979 r. - 98 osób - 133, 5 mln zł, 
plan na 1980 r. wynosi 140 mln zł. 



Rys. 1. Smiglowiec Mi-6A SP-ITA „Jagiełło" podczas prac dźwi
gowych fot. A. Glass 

We wszystkich latach plan prac był przekroczony o kil
ka do kilkudziesięciu procent. Np. w 1979 r. był on wyko
nany do 30.09.1979 r., a następnie załoga dla uczczenia 
Zjazdu Partii dodatkowo wykonała usługi wartości 320/o 
planu. · 

W ciągu ostatnich pięciu lat (1975+1979) INSTAL wy
konał 3200 śmigłowcowych zadań dźwigowych (w tym 200 
dużych operacji dźwigowych) za 323 mln zł. Lecz wartość 
tych • prac była znacznie większa, gdyż dała gospodarce 
6 mld zł oszczędności. Przykładowo, jeśli wymiana elemen
tu pieca za pomocą śmigłowca trwa dwa dni i kosztuje 
!'i mln' zł, zaś środkami naziemnymi kilka miesięcy i wstrzy
muje produkcję wartości 15 mln zł miesięcznie, to oszczęd
ność dwumiesięczna wynosi już 25 mln zł. Przy jednej 
z prac o podobnym koszcie zaoszczędzono 8 miesięcy, co 
dało oszczędność 90 mln zł. A większość prac śmigłowco
wych wykonywanych przez INST AL ma taki charakter. 

Od początku swej działalności Baza $migłowcowa IN
STAL współpracuje z Instytutem Budownictwa Lądowego 
Politechniki Gdańskiej, który współuczestniczy w opraco
wywaniu technologii niektórych skomplikowanych operacji 
montażu śmigłowcowego. W wyniku tej współpracy w ma
ju 1978 r. została zorganizowana w Gdańsku międzyna
rodowa konferencja naukowo-techniczna na temat ,,$mi
głowce w budownictwie". W konferencji uczestniczyli 
przedstawiciele przedsiębiorstw budowlanych i lotniczych 
z ZSRR, NRD, CSRS, Węgier, Jugosławii i Austrii. Kon
ferencja wykazała, iż na świecie istnieje znikoma liczba 
przedsiębiorstw zajmujących się śmigłowcowymi pracami 
dźwigowymi. Mały zespól ma szwajcarski Swissair, 
a NRD-owski Interflug ma dwa Mi-8 i jeden Ka-26. Naj
bogatsze w całym świecie doświadczenia w śmigłowcowym 
montażu konstrukcji ma INST AL. 

Baza Smiglowrowa INSTAL jest przedsiębiorstwem zbyt 
małym w stosunku do zapotrzebowania na śmigłowcowe 
prace dźwigowe. lNST./\.L jest w stanie zrealizować tylko 
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600/o zamówień krajowych oraz nieliczne eksportowe (choć 
wpłynęło 130 .zgłoszeń z zagranicy). Od 1979 r. dla IN
STAL-u szkoli się od podstaw pilotów śmigłowcowych w 
Ośrodku Szkolenia Pilotów w Rzeszowie. Wąskim gardłem 
jest sprawa sprzętu. INST AL ma tylko trzy śmigłowce 
Mi-6A oraz jeden Mi-8. $migłowce te mogą przenosić 
ładunki odpowiednio do 8 ton i 3 ton. Pilnie potrzebny jest 
drugi śmigłowiec Mi-8, niestety ograniczona ilość środków 
inwestycyjnych opóźnia ten zakup. INST AL potrzebuje 
śmigłowców dźwigowych z drugą kabiną umożliwiającą 
obserwację wykonywanej pracy dźwigowej_ Jednak śmi
głowców takich nie ma na rynku: $migłowców Sikorsky 
S-64 (w cenie 8 mln dol. za sztukę) już się nie produkuje, 
Mi-l0K też, zaś Sikorsky CH-53E ma być produkowany od 
1982 r., a nowy dźwigowy śmigłowiec Mi też będzie w 
sprzedaży za kilka lat. Jedną z ważnych potrzeb INSTAL-u 
jest stworzenie bazy technicznej, gdyż dotychczas ws~ystkie 
prace techniczne przy śmigłowcach, niezależnie od pory 
roku, wykonywane są pod gołym niebem. Tylko odpowied
nie pomieszczenia zapewnią uzyskanie niezbędnych warun
ków socjalnych i bhp. Do dużych kłopotów przedsiębior
stwa należy trudność w zaopatrywaniu się w paliwo. Za
miast korzystać z baz paliwowych LOT-u czy innych insty
tucji lotniczych, istnieje konieczność wożenia cysternami 
paliwa po całym kraju do miejsca wykonywania prac 
dźwigowych. 

Zespół pracowników Bazy $migłowcowej INSTAL wy
różnia się cenną cechą: umiłowaniem lotnictwa oraz dobrej 
roboty. Stąd, mimo trudnych warunków pracy wykonywa
nej wciąż w innej części kraju, osiągnięcia Bazy są tak 
duże. Niewątpliwie jest to i wynikiem właściwej atmosfe
ry pracy stworzonej przez kierownictwo Bazy, które składa 
się z fachowców z dużą praktyką. M.in. dyrekt<;>r tec~: 
niczny jest pilotem śmigłowcowym I klasy. Dz1ałalnosc 
takiego zespołu ludzi zasługuje na uznanie i jak najszersze 
poparcie, gdyż - swą rzetelną i przynosz_ącą gospodarc~ 
duże korzyści ekonomiczne pracą - przyspiesza on rozwóJ 
gospodarczy kraju. 

Rys. 2. Zakupiony przez ELBUD Mi-6A SP-ITB „Wawel" podczas 
prac dla energetyki fot. IN ST AL 

Rys, 3. Mi-8 SP SP-ITK INSTAL-u fot. A. Glass 
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Prosty model dynamicznego wykorzystania 
pionowych prądów powietrza przez szybowiec 

Dr ini. JUSTYN SANDAUER 
Instytut Lotnictwa 

W [l] przedstawiono zasady optymalnego doboru pręd
kości w przelocie przez obszary prądów wznoszących i opa
dających oraz teoretyczne podstawy przelotu dynamiczne- . 
go, podczas którego pilot steruje również przyspieszeniem 
normalnym (a więc zmiany prędkości lotu mają charakter 
dynamiczny). 

Posługując się podstawowe\ zasad,1 dynamiki, w myśl 
której pochodna całkowikj energii mechanicznej ciała 
sztywnego względem czasu jest iloczynem wektorowym 
sił zewnętrznych i jego pn;dkości w inercjalnym układzie 
współrzędnych, został wprowadzony wzór na moc pobie
raną przez szybowiec z atmosfery przy przelocie przez 
prąd wznoszący powietrza o stałe.i orędkości Wpow: 

dE ( ... -•) c·• -• ) 
E'= -.-- = P, --) P,,, v ·1- u:i,.,~ ~0 P, ·u'p ... · cos<p-P., ·v 

gdzie cp - kąt między siłą P: i prędkością Wpow 

Ponieważ pierwszy składnik wyrażenia na E' przcdsta
\\·ia moc pobieraną (lub oddawaną) z powietrza przez szy
bowiec idealny (bez oporu), a drugi uwzględnia moc roz
proszoną wskutek istnienia oporu aerodynamitznego, dal
sze rozważania dotyczące maksymalizacji mocy E' pole
gały na znalezieniu optymalnej wartości współczynnika 
obciążenia: 

(C,)vpl 
nop1= 

(Cz),.=1 

któremu, przy danej prędkości lotu, odpowiada maksy
malna wartość mocy pobieranej przez szybowiec z atmo
sfery. Im większą doskonałość ma szybowiec przy danej 
prędkości lotu, czyli im bliższy jest on szybowcowi ideal
nemu, tym mniejszy jest wpływ drugiego składnika zależ
ności na E' i większa wartość nopt, Również wzrost efek
tywnej intensywności prądu wznoszącego Wpow • cos cp 
zwiększa wpływ pierwszego składnika zależności na E' 
powodując wzrost optymalnego współczynnika obciążenia. 

Powyższe bardzo proste rozumowanie zostało zilustro
wane w [l] - rys. 14 i 15, zawierającymi wyniki obliczc11 
dla szybowca o danych parametrach ae rodynamicznych 
i masowych : 

n 0 p1 = f(v, 'lł'pow · co~ rp) 

}~' 
- - = f(1!, n, U'pow · COS rp) 
m·g 

W obliczeniach tych założono v = const, a więc wyniki 
ohliczci'1 i wnioski dotyczyły tylko krótkiego okresu czasu, 
tj. przelotu przez krótki obszar prądu wznoszącego . 

Wydaje się jednak, że proste z matematycznego punktu 
widzenia rozumowanie prowadzące do wniosku, że warto 
dodatkowo wykorzystywać prąd wznoszący przez zwięk
szenie współczynnika n, a więc przez zakrzywienie toru 
lotu (manewr wyrwania), wcale nie jest łatwe do zrozu
mienia przy prostym rozumowaniu fizycznym. Jest rzeczą 
ocz~,wistą, że wyjaśnianie problemów z dynamiki lotu pilo
towi o przygotowaniu matematycznym, nie wychodzącym 
poza zakres szkoły średniej, musi opierać się na łatwych 
do zrozumienia modelach fizycznych. 

Dla lepszego przedstawienia problemu rozpatrzmy przy
padek szybowca idealnego, lecącego lotem poziomym ze 
stałą prędkością v i natrafiającego na prąd powietrza 
o prędkości pionowej Wvow• Wówczas (przy <p = O): 

(1) 

czyii zwiększaniu siły P, towarzyszy przyrost mocy pobie
ranej z powietrza. 

.Jeżeli pilot nic wykona manewru dynamicznego, wów
cza~: 
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moc pobie rana z powietrza zamienia się w czasie Lit na 
przyrod energii potencjalnej 

L1Epol = m·g·wpow•Llt == mg ·Ah (2) 

co jest oczywiste z punktu widzenia fizyki. 

Dla ścisłości należy jeszcze nadmienić o skokowym przy
roście energii kinetycznej szybowca unoszonego z pn;d
kością Wpow : 

który występuje w ch wili wejścia szybowca w obszar prądu 
pionO\\'ego. 

Rozpatrzmy ::iancwr wy;·wania w układzie współrzęd
nych przemieszcza j ącym ~ię wraz z pionowym prądem 
po..,;ietrza. Nagła zmiana kąta natarcia powoduj(: powstanie 
siły LIPz i zakrzywienie toru lotu (rys.). 

W czasie Lit szybowiec przemieści się z punktu 1 do 
punktu 2. Zgodnie z zależnością (1) dodatkowa moc po
bierana z atmosfery powinna wynosić : 

E' = L1 P, · W pow· (:os <f' 

a dodatkowy przyrost energii w punkcie 2: 

AE= LIP,·Wpow · COS (p.Jr (4) 

Przyrost energii potencjalnej (m • g • Llh) wynikający z te
go, że punkt 2 znajduje się powyżej punktu 1 nie ma 
w tym przypadku znaczenia, ponieważ jest on kompenso
wany równą mu stratą energii kine tycznej (spadkiem pręd
kości v). Mamy tu do czynienia tylko ze zmianą postaci 
energii w ruchu w polu potencjalnym i możemy pominąć 
ten przyrost energii potencjalnej przyjmując jednocześnie, 
że prędkoś ć na drodze 1 - 2 nie uległa zmianie, tj. 
v = const. 

Dodatkowego przyrostu energii zgodnie z zależnością (4) 
należy więc szukać w postaci przyrostu energii kinetycz
nej. W tym celu rozkładamy prędkoś ć v na składową po
ziomą v cos :cp i pionową v sin cp. Uwzględniając prędkość 
unoszenia układu współrzędnych Wp ,:; w obliczamy wielkość 
energii kinetycznej w punkcie 2: 

m·v2 cos2 QJ m 
Ekin = ·--- --- - + - (1! sin Q1 -1- Wpow) 2 = 

2 2 
(5) 

Dwa pierwsze wyrazy prawej strony zale żności (5) przed-

z 

Wpow 

tor lotu 

mg 

o X 
TL-500179 

Rys. Tor lotu szybowca w uldadzle wspólrzE:dnych unoszonym 
z pn;dkośc-i ,1 wpo1<> 

:n 
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stawiają energię kinetyczną szybowca w locie prostolinio
wym, a trzeci składnik przedstawia przyrost energii spo
wodowany zakrzywieniem toru lotu siłą L1Pz w polu pręd
kości unoszenia Wpaw, Zależność (5) wyraźnie pokazuje, że 
dla wystąpienia tego przyrostu energii konieczne są oba 
czynniki, tj. siła zakrzywiająca tor lotu i prędkość uno
szenia. 

Pozostaje więc jeszcze sprawdzenie, czy moc zużyta na 
ten przyrost energii jest równa mocy pobieranej z atmo
sfery zgodnie z zależnością (3): 

I d dą> 
E = - (m•v•Wpow•siną>) = m·v·Wpow - cosą> = .dPa•Wpo,o•cosą> 

di di 

co zostało mmeJszym wykazane. 

Zjawisko przyrostu energii pobieranej przez szybowiec 
lub zmniejszeQia ilości energii oddawanej podczas dyna-

micznego sterowania . w prądach pionowych można więc 
stosunkowo prosto . wyjaśnić jako dodatkowy przyrost 
energii kinetycznej szybowca wynikający z tego, że skła
dowa pionowa jego prędkości względem ziemi jest sumą 
składowej pionowej prędkości względem powietrza (spo
wodowanej manewrem wyrwania) i prędkości unoszenia 
(prądu atmosferycznego). Energia kinetyczna ruchu wy
padkowego jest więc proporcjonalna do kwadratu tej su
my, czyli jest większa od sumy energii poszczególnych 
ruchów. 

W ten sposób można wyjaśnić także zależność (29) z {1] 
oraz. wynikające z niej wnioski dotyczące . optymalizacji 
przelotu z wykorzystaniem dynamicznego przyrostu energii. 
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1. J. Sandauer: Teoria przelotu szybowcowego metodą delfinowa
nia oraz zasady lotu dynamicznego. TLtA, 1976 r., nr 1 i 2, 

PROJEKTY 

Lockheed L-400 Twin He_rcules • USA • .\ 

Wojskowy samolot transport9wy o średnim zasięgu 

Na początku 1980 r. podjęto decyzję budowy dwusilni
kowej wersji samolotu Lockheed C-130 Hercules, według 
projektu, którego ostateczna postać została ujawniona na 
początku 1977 r. 

Nowy samolot - L-400 Twin Hercules - ·ma kadłub 
i usterzenie samolotu C-130. Płat został zmodyfikowany 
przez usunięcie części przykadłubowej, wraz z dwoma sil
nikami, i dodanie· końcówek o stałej cięciwie. Zmodyfiko
wano również czterokołowe podwozie główne eliminując 
dwa przednie koła. Silniki (jednowałowe) Allison 501-D-22F 
są udoskonaloną wersją silników napędzających samoloty 
C-130. Ich moc startowa na wale wynosi ,3477 kW 
(4724 KM), a z wtryskiem cieczy chłodzącej - 3730 kW 
(5067 KM). Srednica śmigieł została zwiększona z 4,11 do 
4,27 m. W przyszłości mają być zastosowane silniki Allison 
501-M71, ze zmodyfikowaną sprężarką i turbiną, o mocy 
zwiększonej o 210/o i jednostkowym zużyciu paliwa zmniej
szonym o 10,50/o. Instalacja przeciwoblodzeniowa jest za
silana gorącym powietrzem - ze sprężarek silników -
w sposób cykliczny, przy czym statecznik kierunku nie 
jest odladzany. Samolot został przystosowany do lotów 
z dwuosobową załogą. 

L-400 jest przeznaczony przede wszystkim do wojsko
wych celów transportowych, przy czym typowym zadaniem 
ma być transport ładunku 10 200 kg na odległość 900 km, 
na wysokości 7000 m i z pn;dkością blokową 435 km/h. 
Poza tym ma być budowana morska wersja patrolowa, 
o zasięgu ok. 2800 km i długotrwałości lotu podczas patro
lowania 14,5 h. Twin Hercules zastąpi obecnie eksploato
wane samoloty Commando, Dakota, Skymaster, Flying 
Boxcar i Noratlas i będzie konkurentem · samolotów Aerita
lia G.222 i De Havilland of Canada DHC-5D. Przewiduje 
się zapotrzebowanie na 700 samolotów L-400. 

Dane techniczne: rozpiętość 36,48 m; długość 29,81 m; 
wysokość 11,58 m; powierzchnia płata 136,75 m2; .wy
dłużenie płata 9,63:1; rozpiętość usterzenia wysokości 
16,06 m; długość X szerokość X wysokość ładowni 12,31 X 
X 3,-05 X 2,74 m; masa własna 24 40.5 kg; maksymalna masa 
startowa 38 102 kg; maksymalna masa do lądowania 
37 649 kg; maksymalny udźwig 11 385 kg; maksymalna ma
sa zużywanego paliwa 13 241 kg; prędkość przelotowa 
na wysokości 7160 m - 460 kin/h; maksymalna wysokość 
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lotu 9750 m; długość startu na 15 m (przy maksymalnej 
masie startowej) 1150 m; długość lądowania z 15 m ·(przy 
maksymalnej masie do lądowania) 800 m; zasięg przeba
zowania 5560 km. 

W.K. 
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PROTOTYPY 

Edgley Optica • W. Brytania • 

Lekki samolot obserwacyjno-patrolowy 

Pełną widoczność z kabiny pilota zapewmaJą jedynie 
śmigłowce, natomiast w przypadku samolotu można tylko 
mniej lub bardziej zbliżyć się do tego ideału. Przykład 
dobrej widoczności z kabiny pilota daje włoska Partenavia 
w wersji policyjnej. Jednak wyjątkowo korzystny pod tym 
względem jest samolot zbudowany przez Johna Edgleya -
Optica - w którym zastosowano całkowicie oszkloną ka
binę typu śmigłowcowego, wysuniętą daleko przed płat, 
w połączeniu z umieszczonym za kabiną silnikiem wraz 
z obudowanym śmigłem-wentylatorem. Obudowane śmigło 
obniża poziom wytwarzanego hałasu i zapewnia dużą 
sprawność napędu w zakresie .małych prędko~ci lotu 90+ 
+ 110 km/h, zwiększając przydatność samolotu do zadań 
obserwacyjno-patrolowych. 

Centralnym elementem siłowym metalowej struktury ·sa
molotu jest pierścień wlotu śmigła, do którego zamoco
wane są za pośrednictwem wewnętrznego stożka i sześciu 
zastrzałów kabina oraz skrzydła z. belkami ogonowymi 
podtrzymującymi usterzenie. Do tylnej części pierścienia 
wlotowego montowany jest za pomocą czterech uchwytów 
drugi pierścień stanowiący osłonę zespołu napędowego 
silnika z umieszczonym z przodu wentylatorem. · 
.Prostokątny płat o rozpiętości 12 m i cięciwie 1,32 m 

(wydłużenie 9:1) ma profil GA(W)-1 o grubości 170/o. Zaopa
trzony on jest w klapy Fowlera o zakresie wychylenia do 
40° i - w części wewnętrznej - w stałe klapy o kącie 
wychylenia 10° (przy prędkości lotu 90+100 km/h klapy 
Fowiera wychylone są o 10°). Lotki są wyważone masowo. 
Część noska skrzydeł stanowi odejmowany zbiornik pali
wa. Kabina z trzema siedzeniami obok siebie ma mocrtą 
strukturę mogącą przenieść uderzenie 9 g. Przednie po
wierzchnie z tworzywa Perspex mają grubość 5 mm. 
Struktura usterzenia kierunku i wysokości stanowi inte
gralną całość. Trójkołowe niechowane podwozie ma ste
rowane koło przednie. 

Do napędu samolotu zastosowano 4-cylindrowy silnik 
Aveo Lycoming 0-320 o mocy 110 kW (150 KM) i 5-łopato
wy wentylator o stałym skoku zaprojektowany przez 
Dowty Rotol i wykonany z drewna bukowego. Zbiorniki 
paliwa mają łączną pojemność 150 I. 

Budowa prototypu została zakończona w pierwszej poło
wie 1979 r. Konstrukcja samolotu pozwala na jego pro
dukcję za pomocą prostych metod i bez skomplikowanych 
przyrządów. 

Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTMICZVCH SIMP i SITK ------

SIMP w międzynarodowych organizacjach 

Nasze Stowarzyszenie należy do 7 orga
nizacji międz,ynarodowych: 

- Międzynarodowego Komitetu Badań Nie
niszczących (lC NDT) (Sekcja Wytrzymalo
~ci i Badania Materiałów), 

- Międzynarodowego Zrzeszenia dla Pro
blemu Pękania (ICł') (Sekcja Wytrzymało

ści 'i Badania · Materiałów), 
- Międzynarodowej Grupy Badań Głębo

kiego Tłoczenia (IDDRG) (Sekcja Obróbki 
Plastycznej), 

- Międzynarodowej Grupy Kucia na 
Zimno (ICFG) (Sekcja Obróbki Plastycz
nej), 

- Międzynarodowej Federacji Stowarzy
szeń Inżynierów i Techników Samochodo
wych (FISITA) (Sekcja Samochodowa), 

- Międzynarodowego Stowarzyszenia Nau
kowego Obróbki Mechanicznej (CIRP) (Sek
cja Obrabiarek i Narzędzi), 

- Międzynarodowej Rady Silników Spa
linowych (CIMAC) (Sekcja Silników Spa
linowych). 

SIMP, repr:ezentowany przez Sekcję Spa
walniczą, bierze także udział · · w pracach 
Międzynarodowego Instytutu Spawalnictwa 
(MIS). 
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W związku z przynależnością do orga
nizacji międzynarodowych przedstawiciele 
SIMP brali udział w 29 międzynarodowych 

imprezach (w tym 3 zorganizowane zostały 

przez SIMP w Warszawie). 
W 197'J r. SIMP (na wniosek Sekcji Opty

ki) wystąpił o uzyskanie przynależności 

do Europejskiego Komitetu Optycznego 
(EOC). 
Należy dodać, że simpowcy z Szybow

cowego Zakładu Doświadczalnego w Biel
sku-Białej współpracują z OSTIV (Organi
sation Scientifique et Technique Interna
tionale du vol a voile). 

Konkurs na modernizację 

Wśród laureatów II etapu konkursu pt. 
„Modernizacja środków produkcji źródłem 

wyzwalania rezerw w przemyśle maszyno
wym" znalazły się zakłady lotnicze. 
Nagrodę III stopnia w wysokości 35 ooo zł 

otrzymał zespól z WSK PZL-Swidnik za 
pracę pt. ,,Wykonanie na bazie złomowa

nej szlifierki do wielowpustów, honowni
cy poziomej do dogładzania otworów w 
walkach transmisyjnych śmigła ogonowego 
śmigłowca Mi-2". 
Wyróżnienia w wysokości po 10 OOO zł 

\ 

W.K. 

przyznano: 
- technikowi Stanisławowi Ostrowskiemu 

z WSK PZL-Rzeszów za pracę pt. ,,Opra
cowanie i wdr9żenie do produkcji szli
fierki kopiarki do obróbki części kształ

towych metodą obwiedniową przez moder
nizację tokarki TUD-50", 

- zespołowi z WSK PZL-Mielec za pra
cę pt. ,,Modernizacja wycofanej z eks
ploa lacji obrabiarki zespołowej i dostoso
wanie do wykonywania operacji wiercenia, 
gwintowania i frezowania pokryw regula
torów pompy wtryskowej". 

Przypominamy, że zgłaszanie prac do 
wieloetapowego konlrnrsu na modernizację 

środków produkcji trwa do 31 grudnia 
1980 r. Zgłoszone rozwiązanie musi być 

wdrożone w jednostce podległej jednemu 
z dwóch resortów będących współorganiza
torem konkursu (MPM i MPMCiR), przy 
czyrr. uczestnicy konkursu powinni być 

członkami SIMP. Jedynie przy pracach ze
społowych dopuszcza się uczestnictwo osób 
niestowarzyszonych. 

Nagrody i wyróżnienia wręczane są lau
reatom na wspólnym posiedzeniu plenar
nym Zarządu Głównego SIMP i Zarządu 

Głównego Związku Zawodowego Metalow
ców. 
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============================ NOWOŚCI TECHNICZNE 

·Maszyna do wytwarzania 
cżęści z laminatu 

Fiirma ·vFW-Fokker zastosowała maszynę do wytwarza
nia części konstrukcji płatowcowye'h z tworzyw epoksy
dowych zbrojonych włóknem szklanym._ C~ły proces_ ~yko
nywania pasm z włókien, ich układama 1 nasycama two-

rzywem jest sterowany w sposób _cyfrowy. Poszczególne 
pasma, składające się z 1200 włókien szklan;rch, p~owa
dzone są wzdłuż siedrpiu ,osi na wklęsły stoł, gdzie są 
nasycane tworzywem epoksydowym. Do~ł~dność dozowa
nia tworzywa •wynosi , ±0,01 g na metr biezący. Tworzy:wo 
jest podgrzewane za ,pomocą promieni podczerwony~h, w 
celu utrzymania właściwej płynności przy dawkowamu. 

Nowe silniki śmigłowe 
Pratt W hitney of Canada 

W,K. 

Firma Pratt Whitney of Canada doniosła o opracowaniu 
nowej wersji rodziny śmigłowych i śmigłowcowych silni
ków PT6. Jest to PT6A-65 o mocy równoważnej 1028 kW 
(1397 KM), który powstał z silnika PT6A_-45 o mocy rów
noważnej 879 kW (1195 KM) przez dodame zerowego st~p
nia sprężarki i zwiększenie w ten sposób zarówno spręzu! 
jak i natężenia przepływu powietrza. W wersji zdławioneJ 
do 736 kW (1000 KM) stlnik ten został wybrany do napędu 
nowych samolotów pasażerskich na linie lokalne Beech
craft Model 1300 i 1900 oraz Aeritalia AIT230. Próby 
stoiskowe śilnika rozpoczęto w listopadzie 1979 r., a pierw
sze silniki seryjne oczekiwane są w drugiej połowie 1981 r. 
Zupełnie nowym silnikiem · jest PT7A-1 o termodyna

micznej mocy równoważnej 1527 kW (2075 ĘM). Ma _on 
nietypową sprężarkę składającą się z czterech stopni os10-
wych i dwóch odśrodkowych, pierścieniową komorę _spa
lania, dwustopniową turbinę wytwornicy i dwustopmową 
turbinę napędową *). Układ sprężarki i postęp w oblicze
niach aerodynamicznych sprawiły, że mimo dużego sprężu 
wynoszącego ok. 15:1 zbędna okazała się mechanizacja 
spn;żarki. W związku z wysoką temperaturą przed · t_ur
biną zastosowano chłodzenie łopatek turbiny wytwornicy . . 
Napęd śmigła jest wyprowadzony do przodu za pomocą 

·współśrodkowego wału, przy czym reduktor śmigła jest 
odsunięty od wlotu silnika. Ponieważ silnik jest przezna-

*) Wg nowszych informacji PT7A jest silnikiem trójwałowym! 
o dwuwałowej wytwornicy, przy czym osiowe stopnie sprężarki 
wspólnie z pierwszym stopniem odśrodkowym i jednym stopniax_i 
turbiny są umieszczone na , ":ale v.:-ewnętrznym, a drugi stopien 
odśrodkowy i pierwszy stop1en turbiny . - na wale zewnętrznym, 
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czony głównie do napędu samolotów pasażerskich na linie 
lokalne, których eksploatacja odznacza się dużą liczbą 
startów i lądowań, tarcze wirnikowe sprężarki i turbin 
zostały obliczone przynajmniej na 30 OOO cykli obciążeń 
niskocyklicznych. Reduktor śmigła przenosi tylko 1100 kW 
(1500 KM) przy prędkości . obrotowej 1300 obr/min, lecz 

ma być zaprojektowany również reduktor na moc 1250 kW 
(1700 KM). Silnik będzie zaopatrzony w nowoczesne śmigło 
o zwiększonej sprawności. PT7A-l ma natężenie prze
pływu powietrza 6,8 kg/s, długość 2032 mm, wysokość 
737 mm, szerokość 584 mm i masę 363 kg. 

W lipcu 1979 r. powzięto decyzję kontynuowania prac 
nad silnikiem. Poprzedziły ją IO-miesięczne próby silnika 
badawczego ADS604. Uzyskanie certyfikatu i rozpoczęcie 
produkcji seryjnej jest przewidziane w 1983 r. Pierwszym 
zastosowaniem silnika ma być 30-miejscowy Embraer 
EMB-120, a następnie 50-miejscowy De Havilland Canada 
DHC8 i 36+44-miejscowy Aerospatiale AS-35. 

W.K. 

Nowy skafander dla astronautów 
Jeden z oddziałów United Techriologies, Hamilton Stan

dard, opracował nowy typ skafandra dla z_ałóg tr~ns~or
towca kosmicznego Space Shuttle. Istotną mnowacJą Jest 
tu zastosowanie tzw. modułu informująca-sterującego DCM 
(Display Control Module). Kontroluje on i steruje urzą
dzeniami klimatyzacyjnymi skafandra, które umieszczone 
są w tornistrze. Zamocowany na piersiach astronauty mo
duł odbiera sygnały z czujników znajdujących się w tor
nistrze, przekształcając je w informacje dotyczące pracy 
urządzeń. W przypadku nieprawidłowej pracy DCM alar
muje astronaut<: w sposób dźwiękowy, a następnie po~aje 
czynności korygujące, jakie astronauta ma wykonac w 
określonej kolejności w celu usunięcia awarii. G_dy ~o
wstaje równocześnie więcej usterek, czynności zapobie
gawcze są uszeregowane w kolejności ich ważności. Pod
stawowym elementem - systemu DCM jest umieszczony w 
tornistrze mikroprocesor. 
Pozostałe cechy nowego skaffł,ndra: 
• jest dwuczęściowy - górna, sztywna część jest wy

konana z laminatu zbrojonego włóknem szklanym i ma 
zamocowany na stałe tornister. Dolna część jest wykona
na z tkaniny; 

• jest łatwy do wkładania i zdejmowania, dzięki czemu 
astronauta może go włożyć samodzielnie w ciągu kilku 
minut, łącznie 2 podłączeniem · przewodów i sprawdzeni~m 
działania (w przypadku poprzednich skafandrów zabie
rało to więcej niż godzinę, przy czym astronauci musieli 
sobie -nawzajem pomagać); 

. • jest elastyczny - przeguby wykonane są z tkaniny, 
a rękawice z cienkiej tkaniny poliestrowej, co pozwala na 
swobodne poruszanie się, posługiwanie się małymi narzę
dziami i podnoszenie z ziemi drobnych i cienkich przed
miotów. 

Skafander będzie dostępny w pięciu rozmiarach, dzięki 
czemu będzie nadawał się również dla kobiet. \Umożliwi 
wykonyW'anie większej ilości zadań przy mniejstym wy
siłku, w porównaniu ze skafandrami astronautów progra
mu Apollo. 

W.K, 
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Wkład RWO w rozwój konstrukcji samolotu. 
Samoloty krótkiego startu i lądowania (111) 

Prof. mgr inż. LESZEK DULĘBA 
Polftechnlka Warszawska ' 

Konstruktorom R WD przyświecały dw!e zasadnicze 
myśli: 

- latanie · powinno być możliwie jak najbezpieczniejsze, 
- samolot turystyczny przeznaczony do przelotów krót-

kich, przeważnie krajowych, powinien mieć możność lądo
wania i startu na terenach małych, słabo przygotowanych 
lub wręcz przygodnych. . 

Do tego dochodziło dążenie, aby latanie sportowe stało 
się udziałem jak największej liczby ludzi, a więc żeby 
było tanie, samolot prosty, jego obsługa łatwa i mało 
pracochłonna. 

Wielkim zwolennikiem lądowania wszędzie był pilot woj
skowy kpt. Zbigniew Babiński, który na oddanym mu do 
dyspozycji · samolocie JD-2 (SP-ACA) lądował na ponad 
330 terenach przygodnych (na wielu z nich wielokrotnie), 
w tym również pod Zakopanem. Lista tych miejscowości 
była wypisana na kadłubie jego samolotu. Jednakże na 
samolocie tym mogli latać bezpiecznie tylko dobrzy, do
świadczeni piloci, gdyż po przeciągnięciu wpadł on w kor
kociąg. Tak zginął na JD-2 bi.s kolega klubowy Karol 
Trzetrzewiński, chcąc po starcie wznosić się zbyt stromo. 
Szczęściem bezpieczeństwo i możność lądowania na te

renach przygodnych prowadziły na ogół do rozwijania tych 
samych właściwości samolotu, gorzej, że taniość była .często 
przeciwstawna. Użytkowanie samolotu z małych lądowisk 
było w pierwszych latach po II wojnie światowej odsu
wane na dalszy plan przez ogólne zainteresowanie coraz 
większymi prędkościami. Obecnie koncepcja ta znów jest 
przedmiotem usilnych prac wielu konstruktorów samolotów 
krótkiego startu i lądowania (STOL). Niestety dzisiaj 
~zględy bezpieczeństwa, zwłaszcza osób postronnych, i ko
nieczność nadzoru nad całą przestrzenią powietrzną unie
możliwiają latanie do przyjaciół na wsi · ,.na podwieczorek 
pod gruszą", a jeszcze w lipcu 1937 r. pilot Aleksander 
?noszko odwiedził mistrza Ignacego Paderewskiego, lądu
Jąc na RWD-13 w parku jego willi w Szwajcarii. 

W latach dwudziestych i na początku lat trzydziestych 
wiele śmiertelnych wypadków było spowodowanych przez 
przypadkowe przeciągnięcie samolotu i wpadnięcie w kor
kociąg, zwłaszcza na małych wysokościach (przy starcie, 

Rys. 1. RWD-6 żwirki l Wigury w Challenge•u 1932 r, 
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lądowaniu, okrążaniu lotniska po starcie i przed lądo
waniem). Dlatego konstruktorzy R WD tak bardzo zainte~ 
resowali się płatami ze slotami, opracowaniem kształtu 
slotów, ich toru ruchu i położenia względem skrzydła. Na 
zbudowanych 15 typów samolotów RWD (w ciągu 8 lat -
1932+1939) 10 było zaopatrzonych w sloty i to tak sku
teczne, że nie było wypadków przypadkowego wejścia w 
korkociąg. Osiągnięto to dzięki jednoczesnemu . opraco
waniu bardzo dobrej sterowności poprzecznej. Przejście 
z lotek prosto odciętych z zawiasą na górnej powierzchni 
skrzydła (RWD-1 do RWD-5) na lotki typu Friese (RWD-8, 
RWD-10, RWD-17) a na pozostałych typach stosowanie 
wyłącznie lotek szczelinowych z osią obrotu silnie prze
suniętą · do tyłu (ok. 230/o cięciwy lotki) i do dołu poza 
obrys skrzydła, przy jednoczesnym zastosowaniu dość dużej 
różnicowości wychyleń, zapewniło sterowność poprzeczną 
nawet w czasie przeciągnięcia w chwili niekontrolowane
go silnego pochylania się samolotu przodem do dołu. Dla 
zachowania sterowności przy najniższych prędkościach 
opracowano interceptory (RWD-9). 

Krytycznymi fazami lotu, w których zdarza się więk
szość wypadków, są start i lądowanie. Samolot ze znacz
ną prędkością porusza się w pobliiu ziemi, chwila nie
uwagi lub błąd pilota łatwo mogą -spowodować katastro
falne zetknięcie z ziemią lub przeszkodą (drzewa, kominy, 
przewody elektryczne itp.) w pobliżu lotniska. Aby możli
wie zwiększyć czas na wykonanie przez pilota manewru 
od chwili zauważenia przeszkody lub nieprawidłowego kie
runku ruchu ·w stosunku do ziemi, konstruktorzy RWD 
(i inni) starali się zmniejszyć prędkość niezbędną do pra
widłowego i bezpiecznego startu i lądowania. Do tego celu 
służyły sloty, którym nadano kształt nie tylko zapewnia
jący łagodny przebieg oderwania (powyżej kąta natarcia 
maksymalnej nośności wzrost oporów i powolny spadek 
nośności w znacznym zakresie kątów natarcia), ale rów
nież przesuwający oderwanie na większe kąty natarcia, 
dające większe współczynniki nośności. Duże współczynniki 
maksymalnej nośności osiągnięto przez opracowanie bar
dzo skutecznych klap szczelinowych z osią obrotu umiesz
czoną nisko pod płatem. Klapa przy obrocie dokoła tej 
osi wykonywała ruch ku tyłowi profilu, powodujący wzrost 
cięciwy, a więc i powierzchni płata. Jest to podobne ·do 
działania bardziej skutecznych klap Folwera (poszerza
czy), ale znacznie mniej skomplikowane i lżejsze. Oczy
wiście, że jednocześnie starano się o osiągnięcie dużej 
prędkości maksymalnej samolotu, warunkującej dużą pręd
kość przelotową, co prowadzi do otrzymania dużej rozpię
tości prędkości wyrażanej zwykle stosunkiem prędkości 
maksymalnej do minimalnej. Dla samolotu RWD-9. rozpię
tość prędkości wynosiłę. 5,2, wielkość nie osiąganą pod
ówc~s przez żaden samolot, a i obecnie rzadko spotykaną 
poza samolotami o prędkościach zbliżonych do prędkości 
u:t.więku lub ją przekraczających, dzięki potężnym ciągom 
silników odrzutowych. 

Dla ominięcia przeszkód okalających lotnisko ważna jest 
&tromość toru wznoszenia przy starcie i schodzenia przy 
lądowaniu. Stromy tor wznoszenia daje duża prędkość 
wznoszenia połączona z małą prędkością wzdłuż toru. Łatwo 
to otrzymać stosując silniki o dużej mocy w stosunku do 
masy samolotu; a więc przy niskim obciążeniu mocy mie
rzonym w kW/kg. Konstruktorzy RWD niechętnie stoso
wali tę metodę, gdyż prowadziła do większych silników 
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Rys. 2. Start na bramkę RWD-9 podczas Challenge•u 1934 r. 

podwyższających koszty samolotu i jego eksploatacji. 
Kładli tylko wielki nacisk na osiąganie możliwie niskiej 
masy własnej, a za tym i całkowitej samolotu przez dobre 
rozwiązania konstrukcyjne i dobór materiałów. Stąd upar
te trzymanie się konstrukcji drewnianych aż do końca 
istnienia zespołu (wrzesień 1939 r.), choć również powo
dowane brakiem wyposażenia warsztat1:1 w bardzo podów
czas kosztowne urządzenia do produkcji samolotów duralo
wych. Na części mocno obciążone (okucia, mechanizmy 
sterownicze, rury kratownicy kadłuba) wprowadzono stal 
chromomolibdenową, dobrze spawalną palnikiem acetyle
nowym, dwukrotnie wytrzymalszą od spawalnej stali węglo
wej poąwyższonej jakości. Wiele okuć wykonywano 
z duralu. 

Drugim warunkiem dużej prędkości wznoszenia jest mała 
moc niezbędna do lotu poziomego, ·pozostawiająca duży 
nadmiar mocy zużywany na wznoszenie. Osiąga się to 
przez dobre właściwości aerodynamiczne (mały współczyn
nik c;fc: uzyskiwany przy dużym wydłużeniu płata) 

i przez niskie obciążenie powierzchni nośnej, co można 
osiągnąć stosując duże wymiary płata. W konsekwencji 
samoloty RWO przy położeniu nacisku na dobre starty 
i lądowania miały stosunkowo duże powierzchnie nośne, 
a ze względu na ekonomię - silniki niezbyt dużej mocy, 
co odbijało się niekorzystnie na prędkości maksymalnej 
i przelotowej. Pod tym względem wiele samolotów R WD 
ustępowało samolotom innych wytwórni krajowych i za
granicznych. · 

Dla stromego schodzenia do przyziemienia samolot przy 
prędkości podejścia powinien mieć dość duże opory. Żąda
ne jest, aby kąt natarcia przy tej prędkości był o kilka 
stopni większy od kąta pochylenia toru, gdyż samolot jest 
wtedy nieco zadarty względem poziomu i przed zetknię
ciem z ziemią nie musi być obrócony. Oczywiście nie~ 
zbędnym warunkiem takiego lądowania jest podwozie 
o dużym skoku, zdolne pochłonąć znaczną energię opada
nia bez nadmiernie dużych sił uderzenia o ziemię. Kon
struktorzy RWD otrzymali duże opory przy lądowaniu · 

¼te» 

Rys. 3. Sprzężenie lotki ze slotem interceptorem w RWD-9 
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przez duże wychylenie klap tak ukształtowanych, aby nie 
groziło oderwanie opływu powietrza. Klapy szczelinowe 
na samolotach turystycznych i zawodniczych (RWD-6, 
RWD-9, H.WD-18) dawały lepsze wyniki, ale były bardziej 
skomplikowane i w stanie zamkniętym miały większe opo
ry od . klap krokodylowych stosowanych na tańszych samo
lotach klubowych (RWD-16, RWD-19, RWD-21, RWD-23). 
Stosowano na ogól większe skoki podwozia niż w innych 
wytwórniach. Rekordowy był tu samolot zawodniczy RWD-9 
o skoku 0,5 m, ale i samoloty pochodne od niego, RWD-13, 
RWD-14 i RWI;l-15, niewiele mu ustępowały. Regułą w 
tych samolotach było stosowanie dość drogich, ale pochła
niających dużo energii i rozpraszających ją amortyzatorów 
olejowo-powietrznych nie powodujących odbijania się sa
molotu po uderzeniu o ziemię. 

Ten kierunek rozwoju konstrukcji samolotów pociągał 
najsilniej Jerzego Drzewieckiego, zamiłowanego narciarza
-turystę. Nieosiągniętym jego marzeniem było lądować na 
zamarzniętym Wielkim Stawie w Dolinie Pięciu Stawów 
w Tatrach, aby bez straty czasu jeździć na nartach. 
W pełni zrealizował jego marzenia dopiero w latach 
1952+1966 pilot alpejskich lodowców Szwajcar Herman 
Geiger. Samoloty RWD-9, a nawet RWD-13, były technicz
nie lepiej dostosowane od samolotu Geigera Piper Super 
Cub do takich lotów, brakło tylko warunków organiza
cyjnych. 

W latach 1931+1934 dodatkowym bodźcem do prac nad 
samolotami krótkiego startu i lądowania był regulamin 
Międzynarodowych Zawodów Samolotów Turystycznych 
(Challange International des Avions de Tourisme), który 
wysoko punktował krótki start i lądowanie, małą pręd
kość minimalną, niskie zużycie paliwa przy prędkości prze- • 
lotowej, wygodę użytkowania (jak widoczność, składanie 
skrzydeł, zapuszczanie silnika itp.), a nisko premiował 
dużą prędkość maksymalną. Taki regulamin zawodów po
wstał pod wpływem polskich delegatów do FAI, inspiro
wanych przez konstruktorów RWD, którzy słusznie uwa
żali, że jest to droga do opracowania bardzo bezpiecznego, 
wygodnego w użytkowaniu samolotu. 

Wszystkie te cechy miał samolot RWD-6 zbudowany w 
latach 1931+1932 na III Challange 1932 r. Duży współ
czynnik · maksymalnej siły nośnej został osiągnięty pr;i:ez 
zastosowanie na krawędzi natarcia ruchomych slotów 
Lachmana. Zasadniczy pomysł został zaczerpnięty z kon
strukcji Handley Page'a, ale kształt odciętej części płata 
i jej położenie względem płata po wychyleniu, określające 
kształt i szerokość szczeliny zostały dobrane w wyniku 
wielu prób w Instytucie Aerodynamicznym w Warszawie 
przez Czesława {Ueńka. Automatyczne otwieranie się slo
tów pod wpływem sił aerodynamicznych przy zwiększeniu 
kąta natarcia umożliwiało rozbieg przy :nałym oporze 
z zamkniętymi slotami i otwarcie ich w chwili oderwania 
od ziemi i „skoku" na bramkę. Zmierzona w czasie zawo
dów miniil)alna prędkość 57,6 km/h wskazywała na osiąg
nięcie Cz max = 2,8, w co wchodził również udział dość dużej 
składowej pionowej ciągu śmigła . . 

Dalszym rozwinięciem był samolot RWD-9 zbudowany 
w latach 1933+1934 na Challange 1934 r., z tymi samymi 
założeniami co samolot RWD-6. Automatyzacja urządzeń 
zwiększających współczynnik nośności płata była jeszcze 
dalej posunięta. Na podstawie badań w tunelu Instytutu 
Aerodynamicznego w Warszawie dobrano takie położenie 

Rys. 4. Sprzężenie klapy ze slotem oraz podnoszenie klapy do 
składania skrzydeł w RWD-9 
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Rys. 5. Składanie skrzydeł samolotu RWD-9 

osi obrotu klap oraz tor ruchu slotów, że siły aerodyna
miczne otwierające sloty przy dużych kątach natarcia 
wychylały klapy sprzężone mechanicznie ze slotami i jed
nocześnie wychylały obie lotki ku dołowi o kąt nieco 
mniejsz.y niż klapy. Przy tym osiągnięcie kąta natarcia, 
przy którym rozpoczynało się otwieranie slotów i wychy
lanie klap, nic powodowało całkowitego ich skoku, ale· 
stopniowe otwieranie się przez położenia równowagi w mia
rę wzrostu kąta natarcia. Dało to bardzo łagodne i równo
mierne otwieranie się slotów i klap bez szarpnięć i ude
rzeń. W celu uniknięcia niepożądanych otwarć slotów 
i klap, np. w locie w silnie burzliwej atmosferze, zasto
sowano blokowanie ich. Klapy były szczelinowe typu wy
żej opisanego. W czasie zawodów osiągnięto prędkość mi
nimalną 54,14 km/h, co odpowiada Cz max = 3,6, z udziałem 
składowej pionowej ciągu śmigła. Dla osiągnięcia dużej 
skuteczności - klapy zajmowały 560/o długości skrzydła, 
natomiast lotka tylko 380/o, resztę stanowił zaokrąglony 
koniec skrzydła bez powierzchni ruchomej. Ta mała dłu
gość lotki przy niezbyt dużej cięciwie (ok. ¼ cięciwy 
skrzydła) wymagała specjalnych środków dla zapewnienia 
dobrej sterowności poprzecznej (skuteczności lotek) zwłasz
cza przy małych prędkościach. W locie ze slotami i kła- · 
parni nie wychylonymi zastosowne lotki szczelinowe (wyżej 
opisane) z różnicowością +15°/-25° były całkowicie zado
walające, dając również niewielki moment zawiasowy w 
całym zakresie prędkości. Dla lotek nieszczelinowych 
utworzonych przez umieszczenie na zawiasie prosto odciE;
tej tylnej części skrzydła stosowano jeszcze większą róż
nicowość, np. na samolocie RWD-5 wychylenie do dołu 
wynosiło 5° i do góry 25°, przy czym przy pełnym wy
chyleniu mechanizm napędu lotki przechodził poza martwy 
punkt i lotka wychylona w dół cofała się o ok. 1 °, gdy 
wychylona do góry powiększała swe wychylenie o kilka 
stopni. Samolot RWD-9 w locie ze slotami i klapami wy
chylonymi wykazywał zbyt małą skuteczność lotek. Dla
tego mechanizmy klap w chwili ich wychylenia włączały 
działanie interceptorów umieszczonych tuż za slotami na 
końcach skrzydeł na ich górnej powierzchni. Przesunięcie 
krążka powodowało napinanie linki uruchamiającej inter
ceptor od drążka pilota, która przy nie wychylonych kla
pach luźno zwisała. W wyniku prób w locie dobrano wy
miary interceptora, który początkowo przy rozpiętości ok. 

Rys. 7. Samolot obserwacyjno-łącznikowy RWD-H Czapla 
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Rys. 6. Start trzymiejscowego samolotu turystycznego RWD-13 

1 m wywoływał gwałtowny przechył samolotu rzędu kil
kudziesięciu stopni. 
Sprzęgnięcie slotów z klapami i automatyczne otwiera

nie się umożliwiło wykorzystanie wszystkich możliwości 
samolotu przy załodze jednoosobowej, gdyż na RWD-6 
załoga musiała być dwuosobowa i doskonale zgrana: pilot 
obsługiwał stery i dźwignie mocy (gazu) silnika, towa
rzysz - hamulce i klapy. Pilot przy zahamowanych kołach 
i ściągniętym drążku sterowym (płoza ogonowa mocno 
oparta o ziemię) zwiększał moc silnika aż do osiągnięcia 
pełnych obrotów. W tym momencie oddawał drążek od 
siebie dla uniesienia ogona do poziomego położenia samo
lotu, a jednocześnie towarzysz luzował hamulce. Samolot 
nabierał prędkości przy małych oporach aerodynamicznych 
na małym kącie natarcia i w chwili, gdy pilot ściągał 
drążek dla zwiększenia kąta natarcia i oderwania samo
lotu od ziemi, towarzysz nagłym pociągnięciem dźwigni. 
opuszczał klapy dla zwiększenia nośności i bardziej stro
mego wznoszenia. Na RWD-9 sprzęgnięte ze sobą sloty 
i klapy otwierały się automatycznie w chwili zwiększenia 
kąta natarcia. Hamulce umieszczone na drążku sterowym 
obsługiwał również pilot. 

Dla uzyskania krótkiego lądowania znad przeszkody (na 
. zawodach bramki 8 m), dzięki podwoziu zdolnemu pochło
nąć znaczną ilość energii, można było zetknąć się z ziemią 
przy znacznej prędkości opadania (do 4 mis) bez wyrów
nywania samolotu nad ziemią do lotu zbliżonego do pozio
mego. Niebezpieczne było silne hamowanie zaraz po 
zetknięciu się z ziemią, gdyż przy istniejącym wtedy 
krańcowym ugięciu podwozia odległość od śmigła do ziemi 
była niewielka i przyjęcie przez samolot położenia pozio
mego groziło zawadzeniem śmigłem o ziemię (zdarzyło 
się to raz w czasie zawodów, szczęśliwie ziemia była 
miękka, samolot poruszał się już wolno i tylko pozostał 
na ziemi ślad przecięcia metalową łopatą śmigła). Dla 
uniknięcia tego niebezpieczeństwa w późniejszych kon
strukcjach projektowano podwozie z kołem przednim, pod
ówczas jeszcze nie stosowane. 

Osiągnięte wyniki (prędkość minimalna - 54 km/h, dłu
gość startu na 8-metrową bramkę - 76 m, lądowanie znad 
8-metrowej bramki - 77 m) do tej pory nie zostały prze
wyższone przez samoloty tej klasy (obciążenie powierzch
ni - 50 kg/m2, obciążenie mocy - 3,7 kg/kW, prędkość 
maksymalna - 280 km/h). Niewątpliwie wiele samolot 
zawdzięczał doskonałemu silnikowi GR-760 konstrukcji 
inż. Stanisława Nowkuńskiego (215 kW, 3300 obr/min, re
duktor 3:2, masa 155 kg, średnica 0,97 m, zużycie paliwa 
325 g/kWh). Niestety, po przedwczesnej śmierci konstruk
tora w wypadku w Tatrach (1936 r.) silnik nie doczekał 
się produkcji seryjnej i dalszego rozwoju. 

Zarówno samoloty RWD-6, jak i RWD-9 odznaczały się 
dość obszerną kabiną załogi, dobrym . rozmieszczeniem 
przyrządów pokładowych i wszystkich dźwigni sterowni
czych, bardzo dobrą widocznością we wszystkich stanach 
lotu, dzięki podcięciu skrzydeł przy kadłubie i oszkleniu 
sufitu kabiny. · 
Wielką pomocą w hangarowaniu w ograniczonym po

mieszczeniu było proste i wygodne składanie skrzydeł. 
Dokonywało się tego przez ich obrót w swojej płaszczyź-
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nie ku kadłubowi dokoła' osi przechodzącej przez tylne 
• okucie kadłubowe skrzydła i okucie kadłubowe zastrza

łów. Należało tylko wyciągnąć przednie sworznie skrzydło
we przy kadłubie oraz podnieść klapy skrzydłowe wraz 
z ich konsolami. Samoczynne otwarcie obu tych połączeń 
było niemożliwe dzięki zabezpieczeniu paskami skórzanymi 
na zatrzaskach. Linki napędu lotek i klap przy składaniu 
skrzydeł luzowały się, a przy rozkładaniu napinały. Gięt
kie przewody benzyny biegnące ze zbiorników skrzydło
wych i przewody elektryczne świateł pozycyjnych prze
chodzące obok osi obrotu nie utrudniały składania. Złoże
nie i rozłożenie skrzydeł przez dwóch ludzi trwało 44 se
kundy. 

Zwycięstwa samolotów RWD-6 i RWD-9 w międzyna
rodowych zawodach obsadzonych przez przodujące wy
twórnie samolotów turystycznych udowodniły, że prze
wyższały one wszystkie współczesne im konstrukcje. Obec
nie pod względem osiągów i właściwości lotnych i pilota
żowych nie ustępowałyby dobrym, nowoczesnym samolo
tom turystycznym. Zmieniły się natomiast wymagania do
tyczące trwałości, technologiczności, wyposażenia w środki 
łączności radiowej. 

Samolot RWD-9, skonstruowany specjalnie na trudne 
zawody, był drogi, delikatny i dla wykorzystania jego 
możliwości wymagał pilota o dużych umiejętnościach. Dla 
przeciętnych pilotów turystycznych potrzebny był samolot 
mniej skomplikowany i tańszy. Zaprojektowano więc sa
molot RWD-13. Położono wielki nacisk na bezpieczeństwo 
lotu nawet przy popełnieniu przez pilota pewnych błędów: 
lotki szczelinowe chronione slotami ruchomymi na kra
wędzi natarcia skrzydła zapewniały sterowność poprzeczną 
samolotu nawet po przeciągnięciu i oderwaniu strug na 
przykadłubowych częściach skrzydeł nie zaopatrzonych w 
sloty. Dzięki temu podejście do lądowania mogło odbywać 
się z przepadaniem z prędkością bliską minimalnej, a duży 
skok podwozia z amortyzatorami olejowo-powietrznymi 
umożliwiał zetknięcie się z ziemią z dużą prędkością opa
dania bez wyrównania z niewielkim zmniejszeniem kąta 
schodzenia przez chwilowe zwiększenie mocy silnika (,,da
nie szprycy") przed dotknięciem ziemi. Dla uproszczenia 
i potanienia samolotu oraz ułatwienia pilotażu poniechano 
stosowania klap skrzydłowych, zastosowano przeszło dwu
krotnie słabszy silnik PZinż. Major 95 kW. Oczywiście 
wszystkie osiągi spadły znacznie poniżej wyczynowych 
RWD-9, ale były jeszcze na dobrym poziomie. Pozostała 
wygodna obszerna trzyoosobowa kabina, skasowano czwar
te miejsce, przewidując więcej miejsca na cięższy bagaż. 
Zastosowanie silnika rzędowego z wiszącymi cylindrami 
poprawiło jeszcze widoczność do przodu. Sloty prawego 
i lewego skrzydła sprzęgnięto linkami, aby uniemożliwić 
niesymetryczne otwarcie w razie uszkodzenia mechanizmu. 

Na prototypie RWD-13 sloty były blokowane; zdarzyło się 
jednak, że pilot przy starcie z polowego lotniska zapomniał 
je odblokować, samolot oderwał się od ziemi po nabraniu 
nieco większej prędkości i po przedłużonym rozbiegu 
zaczepił o druty telegraficzne na końcu pola. Uszkodze
nie samolotu było niewielkie, ale uznano, że bezpieczniej 
będzie skasować urządzenia blokujące. Na RWD-6 zda
rzyło się, że w czasie przestawiania statecznika poziomego 
dźwignia niesamohamowna wyśliznęła się z ręki pilota 
(F. żwirki), statecznik gwałtownie przesunął się do swego 
krańcowego położenia, wywołując gwałtowną zmianę kąta 
natarcia samolotu. Nie spowodowało to wypadku, ale przy 
niesprzyjających okolicznościach (lot z dużą prędkością lub 
w bliskości ziemi) mogło być przyczyną katastrofy. Od 
tego czasu stosowano tylko samohamowne mechanizmy 
przestawiania statecznika: pokręcana kółkiem ręcznym 
gwintowana tuleja przesuwała umieszczoną w niej śrubę 
przestawiającą statecznik. 

Samolot RWD-13 przy niezłej prędkości przelotowej 
(183 · km/h), dość krótkim starcie i lądowaniu miał dobre 
wznoszenie (przy ziemi 3,8 m/s) i dobry pułap (4200 m), 
dzięki czemu w konkursie samolotów turystycznych roz
grywanym w Alpach w Szwajcarii w 1937 r. samoloty 
RWD-13 zajęły pierwsze, czwarte, szóste i siódme miejsce 
na 70 startujących. Odznaczał się przyjemnym, nie męczą
cym pilotażem, był przodującym samolotem turystycznym 
dla pilotów klubowych do niezbyt długich przelotów (do 
700 km). W Polsce wykonano ponad 100 szt. tych samolo
tów, wykonywano je z licencji w Jugosławii, ok. 20 szt. 
sprzedano do Hiszpanii, Brazylii, Wenezueli, USA, Estonii, 
Austrii, Jemenu, Palestyny i Rumunii. Na świecie zyskał 
on opinię najbezpieczniejszego z ówczesnych samolotów. 
Te jego cechy spowodowały, że w 1937 i 1938 r. zbudo
wano kilkanaście sztuk RWD-13 w wersji sanitarnej za
bierającej pilota, chorego na noszach i lekarza. Spopu
laryzowały one stosowanie samolotów sanitarnych w lecz
nictwie cywilnym, a były też stosowane w wojsku. 

Bardzo podobne cechy miał samolot RWD-15, będący po
większeniem RWD-13. Miał on 5-osobową kabinę i silnik 
mocy 150 kW, bardziej komfortowe wykończenie (np. izo
lację dźwiękową). Przeznaczony głównie na eksport, był 
w klasie obecnych lekkich samolotów dyspozycyjnych. 
Jego prędkość przelotowa wynosiła ponad 200 km/h, a za
sięg do 1000 km przy zmniejszonym ładunku handlowym. 
Doświadczenia zdobyte na RWD-6 i RWD-9 zostały 

również wykorzystane do skonstruowania samolotu towa
rzyszącego (obserwacyjnego) RWD-14 odznaczającego się 
krótkim i stromym startem i lądowaniem oraz małą pręd
kością minimalną. Miał analogiczne podwozie o dużym 
l"koku i analogiczne składanie skrzydeł. 

Mechanizm slotów z RWD-9 znalazł zastosowanie na 

Rys. 8. Mechanizacja skrzydła samolotu RWD-14: 1 - dźwignia lotki, 2 - dźwignia sprężenia lotki ze slotem, 3 - konsola tłumika, 
4 - tłumik, 5 - sprężyny, 6 - slot, 7 - okucie łączące slot z suwadłem, 8 - płat, 9 - krążki suwadeł, 10 - suwadło slotu, 
11 - konsola dźwigni slotu, 12 - dźwignia slotu, 13 - popychacz, 14 - wysięgnik okucia lotki, 15 - lotka, 16 - noskowe wyważe
nie lotki 

Rys 9. Pięciomiejscowy samolot turystyczny RWD-15 
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RWD-13, -14 i -15, ale gdy na RWD-9 zbyt gwałtowne 
ruchy slotów były tłumione sprzęgnięciem z dużymi po
wierzchniami klap, na RWD-14 i -15 ze względu na więk
sze masy ruchome i brak klap trzeba było zastosować 
tłumiki hydrauliczne, uniemożliwiające nagłe otwieranie 
się i zamykanie (klapanie) slotów przy gwałtownych du
żych zmianach kąta natarcia, np. w bardzo burzliwej 
atmosferze. 

Takie rozwiązania samolotów krótkiego startu i lądowa
nia zostały zastosowane i dalej rozwinięte przez Lubelską 
Wytwórnię Samolotów, do której przekazano seryjną pro
dukcję RWD-14 (wyprodukowano 65 szt.). Tam powstał sa
molot sanitarny LWS-2 i obserwacyjny LWS-3 Mewa. Rów
nież niemiecka fabryka skonstruowała samolot o podobnC'j 
charakterystce Fieseler Fi-156 Storch. 
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Energiezuwacilscs · geklart, der zur besscren 
Ausnutzung von Aufwindfcldern im dyna
mischcn Delphinflug bcitragt. 

DULĘBA L.: RWn-Beitrag zn der Flug
zeug-Konstruktionsen tw icklung. Fiugzeuge 
mit kurzer Start - und Landcstrecke (III). 
TLiA, 35 Jhrg., 1980, Nr. 7, S. 35 

In dem Beitrag wird das aus den Jahren 
1931+1939 stammendc Bauprogramm von 
sicheren und zur Lanclung auf kleinen 
Flugplatzen vorgcsehenen Maschinen be
handclt, das heute in der STOL-Rcihe ver
wirl<licht wird. Es werden Methoden darg
stellt, die zum Errcichcn der STOL-Eigen
schaften an Flugzeugen RWD-6, RWD-9, 
RWD-13, RWD-H und RWD-15 fUhrten. 

KSlij'lKI LOTNleZE ~ -------
cel. ~e s. 18 

jest nieprawdziwa stanowi niepoważną 
fantazję. 

- Do Chin dostarczono tylko kilkanaście 
samolotów Ła-\l. W 1953 r. tych samolotów 
już nic używano, zresztą wojna korca11ska 
w tymi"c roku zakończyła się, a nic roz
poczęła. Brakuje informacji o użyciu ok. 
40 samolotów Ła-9 i Ła-11 przez lotnictwo 
rumuńskie. 

- W opisie malowania autor nic wymie
nia koloru szarego, stosowanego na Ła-5 
i niebieskozielonego na Ła-7. Ła-9 i La-11 
często malowano na kolory ochronne, a 
nic pozostawiano w kolorze naturalnym. 

- Czytf'lnlkowi nakży się wyjaśnienie' 
Lun h.vl Gnru\ViPC, ktĆ)ry zginął - na Łu.-5. 

Tl. .\ I 'l811 nr 7 

Pilol ten w jednym locie bojowym 6.07. 
rn-13 r. zestrzelił 9 Ju-87. 

- Kolorystyka pokazana na planszach 
jest często wątpliwa. Np. Ła-5FN Kożcdu
ba malowano w dwóch odcieniach szarości, 
a na bokach kadłuba znajdowały się napi
sy (widoczne na zamieszczonym zdjęciu). 
Numer na kadłubie miał inny J,sztalt i 
czerwoną obwódl,ę. Na rysunku samolotu 
La-7 Koieduba zgubiono chłodnicę na jed
nym z rzutów. Gwiazdy z lat l94ł+l945 po
winny mieć dodatkową czerwoną obwódkę. 

- Wicie błędów można znaleźć w tabel
c-e danych technicznych. Np. LaGG-1 ma 
masę startową jak ŁaGG-3, a ten nato
miast masę własną jak I-22. W wiciu punk
,ach tabelka ta nie pokrywa się z analo
giczną tabelką zamieszczoną na str. 210 
l<Siążki Szawrowa „Istorija konstrukciJ sa-

CO,IJ;EP2KAH11,H 

I< /1.PJJ;bIMODH'I ·\ /1,!'."Tll < ,l\10.1r-r.1 ,'1,11.- lll 
(II) TLiA, T. 35, 1980 r. .l\e 'i, CTJ). :, 

Ormcaua KaTacTpOcpa c·aMo:1eTa JJ;l.I;-10, KO· 
·ropaH c.,,y11unac1, 25 Maa 1979 r. n q11Karo, ee 
T€XIIlP:I€CKJfe 11 JieTIII..1€ npu\.Il1llhl. IIp11eo
/11lTCJI IICTOp1rn: npe>KH11X 11e11cnpanHOCTei'i 
CaMOJieTa, a TaKJKe xponOJIOrHH Aeii:CTDl1fi, 
'ITOUJ,I npe,11ynpe,1111Tb TI0,!106Hhle npo11cwecT
Bl!J! B Gy,11yll1eM. µ;aeTca TaK>Ke nepe'!eHh 
/1PY<iIX llp0HCllleCTBl1ii caMO.'!eTOB JJ;l.I;-10, 
a TaK>Ke ,1pyr11e CJ1y•ra11 B03/1ep>Kam1a cep
TllcjmKaTOB caMOJieTOB B CIIIA. 

CTAlllFK .51.: Ca\.lOJlCT «ynrn» 1t ca,10:1cT 11op:-.rn.11.11oil 

CXC\ff,I. TLiA. T. XXXV. 1980, N<J 7, CTp. 8 

Y K~nan ;uiam11011 KffH!><Pmt11cnTon no)l1,cMnor1 c1111b1 
H 1.:011po1mrncmrn (Yf}lCJlbl!Ofl) KPhIJTa li KPhIJia C 011cpc

IIHC:\t }l]Hł CXC\lbl <<y n,a>~ ITI) cpanuCHlll0 C OÓbIKHOBCllllOii 
CXeM0ii. 

I\.1Afll1 HhCKH E.: Orrrm\'o-·)_.c1e1-.:Tpmrn1.1r cncTl'\t1,I 
npock"UH0H11h1X )'t-,:a1aTc.---.C'ił (IIIIII). TLiA, r. XX:"(\' 
19~0, .No 7, crp. 24 

Bo Il qacTn CTa fhH 011nca11a KOMTIOHOBKa CHC I CMhl• 

H paGoTa ce 3J1CMCHTOB, OUHC8Jlbl ł"JiaBHI,Ie TCXHH

'feCKHC npoGJieMbl CBH3UHHbie C ee nocTpol!Koii, Jl,.lHLI 

UpHMePhl D03M0JKITbIX coe.n:mieHHrt C lfCTO~HHKOJ\1 

BBOJlHMOfi 11mPopMmum n 3aBttCHMOCTH OT '.Ja]la1rnii 
H pacnonarac:\u,1x cpell.CTB o6pa6oTKn ncpc.n:;anac'\1I.1x 
)laHHJ.IX. Dpc.n:;cTaBJTCHI,I npnMCPhl CCJTCK nmHoil ntt:JH 

KaIJ;ttH 11.a1fllhIX )IJIH caMOJICTOl10;,:f()l:CUUH li KOHrpO.!H 

nonCTa. 

I'JIACC A.: BcpTo,,crm,IC pa6on1 npcr1np1tRTHH lfl!C
TAJih B 06m1cr11 ncpe11oca rpyJou. TLiA, T. XXXV, 
1980, .Ne 7, crp. 29 

YKaJano pa3BHTne BepT011crnott Ea3hl npc)lnp11HT11H 
HHCTAJib B r . .Hacc:n,cK, OCHOBHhIC un;thI pa Go r, 
BLITIOJIRHeMhTX ncpT0JIcraMH-Kpana'.'l.1U npc,1npuHTJTH, 
a TaKJKe .n,ocTttiKcmrn :_rroro 11pc.anpmn 11}1. 

CAH).(AY3P IO.: Tlpocran M0/"IC.% r11111aMtt'łec1<orn 
HCIIOJlh10llaHHH B03J:O'lllllhIX Tl'lfCHHii npn rIOJICTC IT.'Jall("pa. 

TLiA, T. XXXV, 1980, .Ne 7, CTp. 31 

CTaTI,R noncuHeT npnlirn1y npnpoc-ra ·rncprm,, 
ITOBhllllHIOll(Cf[ :JKOH0'\11110 n.1~111cp11oru ncpcn0ra J\1Cl(l

!l0.'\t: .UC.Tlb~HiHUPOBaiIHH. 

Jl,Y JIEM6A Jl.: ,UocTmKCHHH 1aB011a PB.l( B 06,mcr11 
pa·mHTHH KOIICTPYIHllłll caMOJlCTa. CaMOJleThl KOPOl"KOH) 

BJJ1cra II nocar11<11 (III). TLiA, T. XXXV, 1980, Ne 7, 
crp. 35 

T1per1crnnncHa nporpa~I'-1'1 PB.l(, pa"Jpa60TKU n 193 l 
1939 r. caM0JICT0B C K0p0rKllM B'JJTeTOM Ił 11oca;1Koii 

n ll0BblllICHH0it 6e1011acnocT'bJO KOTOpLte CCI"OJUIH 

CTpOHTCH xaK caMOJieTbl KBil. OnttCaHLI MCTO)..l.bl 

xoporKoro B3JICTa n nocall.Klf, npnMeHHBlllltCCH n car-.in
ncrax PBJJ.-6, PH,[{-9, PB/\-13, PI3fl-l4 11 Pllfl-15 

moletow·•. Także przeliczenia KM na 1,w 
podane w tekście są wielokrotnie błędne. 

- Nic są wolne od błędów ilustracje w 
tekście. Na str. 3 górne zdjęcie przedsta
wia Ła-5, a nie La-7, dolne natomiast ma 
przedstawiać drugi prototyp ŁaGG-1 (w 
tekście nie ma wzmianki o liczbie proto
typów), a w rzeczywistości jest to ŁaGG-:l. 

- Na str. 6 brak sylwetek La-5UTI i dru
giej wersji La-7UTI. Silniki pod skrzydłami 
La-9 powinny mieć kształt cygara (jak na 
,djęciu). Obrysy sylwetek La-tl i La-11 są 
błędne, a także różnią się nic tymi szczc·
gólami, co w rzeczywistości. Rys. na str. 11 
przedstawia Ła-5FN, a nic La-7. Ilustra
cja na dole str. 15 jest rysunldcm. 

,V sumie szkoda, że ciekawy temat został 
potraktow,n1y tak ni••strirannie. 

:rn 
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STRESZCZENIA 

KARDYMOWICZ A.: Sprawa DC-10 (Il). 
TLiA, t. XXXV, 1980, nr 7 , s. 5 

Opisano przebieg wypadku samolotu 
DC-10, który miał miejsce 25.5.1979 r. w 
Chicago, oraz jego przyczyny techniczne 
i pilotażowe. Podano historię poprzednich 
niesprawności samolotu oraz chronologię 
działań mających uchronić przed dalszymi 
podobnymi wypadkami. Wymieniono rów
nież inne wypadki samolotów DC-10 oraz 
inne przypadki zawieszenia certyfikatów 
samolotów w USA. 

STASZEK J.: Kaczka a samolot konwen
cjonalny. TLiA, t. XXXV, 1980, nr 7, s. 8 

Określono zakres współczynników siły 
nośnej i oporu samego skrzydła oraz 
skrzydła wraz z usterzeniem dla układu 
kaczki w porównaniu z układem konwen
cjonalnym. 

MALIIllSKI E.: Elektroniczno-optyczne sy
stemy wskazań projekcyjnych (HUD) (II). 
TLiA, t. XXXV, 1980, nr 7, s. 24 

W cz. II artykułu bpisano budowę syste
mu i funkcje jego zespołów, omówiono 
główne problemy technicznej realizacji, po
dano przykłady możliwych połączeń ze źró
dłami informacji wejściowej w zależności 
od określonych zadań i dysponowanych 
środków do obliczania i transmisji danych. 
Przedstawiono przykłady selektywnych 
wskazań danych dla nawigacji i kontroli 
lotu. 

GLASS A.: 
INSTAL-u. 
s. 29 

Smiglowcowe prace dźwigowe 
TLiA, t. XXXV, 1980, nr 7, 

Przedstawiono rozwoJ Bazy Smigłowco
wej INSTAL-u w Nasielsku, zasadnicze ro
dzaje prac wykonywanych przez śmigłow
ce dźwigowe INSTAL-u oraz dotychczasowy 
dorobek przedsiębiorstwa. 

SANDAUER J,: Prosty model dynamicz
nego wykorzystywania pionowych prądów 
powietrza przez szybowiec. TLiA, t. XXXV, 
1980, nr 7, s. 31 

Artykuł wyjaśnia przyczynę przyrostu 
energii poprawiającej ekonomię przelotu 
szybowcowego za pomocą delfinowania. 

DULĘBA L.: Wkład RWD w rozwój kon
strukcji samolotu. Samoloty krótkiego star
tu i lądowania (III). TLiA, t. XXXV, 1980, 
nr 7, s. 35 

Przedstawiono program RWD z lat 1931-,
..;-1939 budowy samolotów bezpiecznych i 
przeznaczonych do lądowania na małych 
lotniskach, który dziś jest realizowany 
przez budowę samolotów kategorii STOL. 
Opisano metody uzyskiwania właściwości 
STOL na samolotach RWD-6, RWD-9, 
RWD-13, RWD-14 i RWD-15. 

TLiA 1980 nr 7 
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\Vytw,·)rn'a Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-i'k c'cc z:!os'ła do ochrony przemy
slowC'j w Urzędzie Patentowym PRL: 

I'> Wynalazł'\ Andrzeja Noska pt. Uklarl 
auton1ut, ·czncj regulacji skokowej równo-
1nierncg<, wr lracowywania się 1Jaliwa z 
dwóeh grup zbiorników paliwa. Zgłoszenia 

doknnano 17.J t.rn77 r., opublikowano w BUi' 
nr il/:978 r„ w ldasic B G-1 D, po,! nr 
P.20~2:il. 

Układ, będący przedmiotem wynalazku, 
charakteryzuje się tym, że do sterowania 
~!cmentarni wykonawczymi układu 1, 2 ma 
mikrnwyłączniki 3, 4 zabuctowanc wcwn,1trz 
pływaków cP1, P2 i P :i ) p;i!iwomicrza. 

• Układ zasilania samolotu paliwem, 
zwłaszcza samolotów H•kld,·h. Wynalaz<' k 
!·:. Lisa dotyczy samolotów po:,i 1cl'1j']<'ych 
zbiornik ~łówny l oraz zbiorniki dodatko
we 2 i charakteryzuj e się tym, że, elemen
tem sterujqcym L le ktrozaworcm odcinaj:i
cym .1 jest podajnik paliwomiE'rza 4, slo
~ow;iny cto pn1niaru ~ t;1:1u paliw,1 5 w zhior
nik·t J. 

I 

l I 
I 

Wynalazek który zgłoszono z 2 za-
strzeżeniami w marcu 1977 r. - opubliko
wano w BUP nr 2/78 r„ w podklasie Br,4 n. 
poct nr P.19fif.l8 T. 

• Chlorlnica powic-trza odprowadzanego 
do kabiny z silnika orlrz111owcgo statków 
('owietrznych. Chłodnica, będąca równo
cześnie wlotem powietrza do silnilrn - wg 
wynalazku S. Wójtowicza i z. Szczeciń

skiego - ma kolektor 4 ściśle przylegajiJCY 

.l -1. 

..!.. 

do krt1wc:rl z i piaszcza chłodnicy 1 i 2, że

b :.-rka 3 nJ obwodzie oraz płaszcz z wywi
niętymi pólkami. 

Wynalazcl,, zgłoszony i opublikowany 
jw., umi<'szczono w podklasie F 28 D, pod 
nr P.197061 T. 

O Po,iemnik akumulatora. Pojemnik wł'( 

"zoru użytkowego Il. Kędziora i T. Bulit'1-
skipgo, służy zwłaszcza do transportu lot
niczego. Mn on ścianki wewnętrzne wyło

żone w.trstw,1 tworzywa 1, pokrytego tka
nin ,! sz klan4 2 z żywicą epoksydowq .1. 

J.. 
.l 

. .]_ 

Wzór użytkowy zgłoszony i opublikowa
"Y jw .. został zaliczony do podklasy HOl M, 

pod nr W.57309. 

8 llrząrlzenie do blokowania sterownicy 
nożne,i z wolantem sterownicy ręcznej. 

Urz,1dzcni P to jest przedmiotem wzoru 
u .>ytkowl'go pro.iektu M. Bagniaka, z przc
znacz,.ni c m zwłaszcza do samolotów rolni
czych. Urzq(lzcnie ma ramę 1 mocowaną 

7:-tczcp-2 m 2 w podłodze, samolotu i obcjmu
j,ic<] sterownicę nożną .1, która ma regulo
wani'j blokadę 4 pedałów , blokowaną obro
towo w ramie sworzniami 5. Do ramy za
mocowany jest drążek z uchwytem 6 na 
sterownicę 7. Na końcu drążka zamocowa
ny jest uchwyt /3 wolanta, który unieru
mia rÓ\\'nnczcśnL~ lotki i stery poziom r.:: . 

Wzór użytkowy 

w kwidniu 1977 r. 
BUP nr 2/78 r„ w 
nr W.57:n11. 

2 

J_ 

2 
3 

r 

zgłoszony do ochrony 
opublikowano w 

podklasie BG4 C, pod 

• Wytwórnia Sprz~tu Komunikacyjnego 
PZL-Miclec zgłoslla do opatentowania układ 
do wyzwalania generatora podstawy czasu 
oscyloskopu katodowego (projektu J. Droz
da), stosowany do indyl,owania tłokowych 

silników spalinowych. 

R. 

C 

R 

o 
o 

o 

A 
A 

A 

TL-170178-RS 

Układ zawiera dajnik impulsów znaków 
kątowych 1, połączony z wejściem układu 

znakowania 2 i ze stopniem formującym 3, 
którego wyjście połączone jest z jednym z 
wejść bramki NAND 4. Do wejścia kompa
ratora napięciowego 5 podłączone jest wej
ście sygnału przebiegu indykowanego 6 oraz 
potencjometr wartości zadanej 7. 

Wynalazek, zgłoszony 4.3.1976 r ., został opu-
1.>likowany w BUP nr 21/1977 r. w podklasie 
GOl R, pod nr P. 187748. 

• Przedsiębir.rstwo Doświadczalno-Pro-

dukcyjne Szybownictwa PZL-Biclsko zgło

siło do opatentowania wynalazek W. Okar
nrnsa. M: Mikuszewsldego i R. Zatwar
nickicgo pt. Układ sterowania powierzch
nią sterową w płatowcu. V..'ynalazek roz
wią1.uje zagadnicn:e uproszczenia konstru':
cji z jednoczesnym ;-.rnniejszeniem jej w j
miarćnv i cię ·>. aru. 

Układ sterowania według wynalazku, w 
którym lotka z zamocowanym do ni?.i 
jarzmem 2 jest połqczona z dźwignią 4 o 
kształci,, litery T , ukośnym do osi obro
tu 3 sworzniem 5 ('harakteryzuje się tym. 
że i.roctkowe ramię dźwigni 4 jest o ·;a
dzone obrotowo-posuwiście w tulei telesko
powej 6 połączonej wahliwie z napędz,i

j,Jcym popychacz<:>m 7. 

Zgłoszenie wynalazku (chronionego czte
rema zastrzeżeniami) zamieszczono w BUP 
nr 10/1979 r., w klasie B 64 B, pod nr 
P.205401 T. 
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