


• ITpOV!3B0,[\11MblC no JU11.J,e 11 3V!l1 [l l10J!bll1C .JJC['KMC caMO JIC
Tbl 110JIY'-IV!JIM CJIC,!\YIOll.\V!C 0603 11a LJCIIHH: cppa11qy3CKV!l1 A:;p :i
cnaTV1aJJb-C01rnTa Rallye 11a3brnaeTCH PZL-110 KoJrn6p, aMc
pv11rn11CKHM Ilawrr'.lp Pa-28 Cer-reKa II 060311a'-!e11 PZL-M - 20 
lVIeaa. JieTllbie i-1CI1b!Ta11MH npOXO,[\HT /_\BMraTCJIV! TTOCTp0C! 1-
llb!e Ha 3aBO,[\e BbITByp11n Crrrne11Ty KOMMYl·IV!Ka!__\111111Cro 
PZIL-)Kernyn a MMe11110: ;w11raTeJ1b PZL-Frankli111 4A-295B - 3 
rrpOX0,[\111' 11Cl1bITa!ll1H 11a ll0BOM Cc\MO.TJCTC PZL-110 KoJrn6p 
(Rallye) a ,[1 □ 11raTe.r111 GA-350C-1P (c rrpam, 1Mv1 o6opoTa MH) 
vi PZL-F,ran:kli1n, GA-350C-IL (c .nem,1Mv1 06opoTaM11) - 11 a 
caMOJICTe PZL-M-20 Mena. C JIC/IYCT I10J1araTb, '!TO y1, ,na:1-
l[b!C /.( Bl1raTCJHI 6y/_\y'I' BblfIYCICaTbCH repviti110 y,KC B 197!) r_ 

• MOTOITJiallep Orap 6y ,[\CT JIC'l'i\Tb 113 llO JibCKOM wmra 
TeJie. Bb1Tayp11H Cnrnerny KoMMyuv1KaLJ,viii 11ero PZL-)Ke
wyn Bbll10JllIV!Jla napTl1IO 5 WTYK ,llByXLJ,V!JIV!H,!\P0Bb!X ,[\BJ.1-
raTe.new o603Ha'ICl-lllblX PZL-Fra111,klin 2A-120C. MOll.\llOCTb 
/jBV!Ta',eJl!1 COCTaBJJHeT 43,6 KET (60 ,JJ,C.). ITOC JIC rrpone,[\elll'rn 
,JieTilblX J.1Cllb!Ta111111 lia MOTOI1JJa1 1epax Orap Ila 3:JB0/10 l1 

r . EeJihCKO ,l\B11I'aTeJrn PZL-F,ram klin 2A- l 20C 8011,!\YT a ce
pvihrroe npOV!3BO,[\CTBO. 

• KaK no,[\aeT ,1<yp11a J1 „fopv13011Tb1 Tex11v1Kvi " N~ 4 :,a 
1978 r. B CBH3V! C pacuJ11pe1111eM KOOnepaLJ,1111 C COBCTCKl1MI1 
3aBO/_\aMn, CTPOHIJ,111Ml1 a'.lpo6yc l1J1-86, BbIT BYPIIH Cmue11Ty 
KOMMy1111Ka1-111w11ero PZL-MeJieLJ, OTBCJ!a 1.\MI 110,[\fOTOBKll 
11 11a11::opa 11a11 npO,[\yKLJ,11ew B CBOCM 11Cl1bITaTe,Jlbi !O-IlpOrpec
Cl1BllblM I.J;e11Tpe 400 CTICLJ,11a JJ l1CTOB. Cpe,[111 Hl1X 11aX0/:1V!TCH 
11an60J1ee Ta.nat-lTJll1BblC 11 OllblTllblC KOIICTPYKTOpa, TCXll0-
JlOrl1, nporpaM11CTbI, '.lJieKTp01 111K11, -rex1111K11 11 pa60L1110 c 
BblC I.lll1Ml1 npocpcpec11011aJJbl-IblMl1 311a 1111 HMl1. BBl1,l\Y TOro, 'ITO 
1131'0TOBJ!el 111e HaCTOJlbKO 60JJbWl1X '.)JJCMCI !TOB KaK CTa611Jll1-
3aT0Pbl, npe,!jKpb!JIKl1 11 1111JJOI-lbl /IBl1raTe.nei1. 1·pe6y1ou-111x 
11acTOJlbKO TO'IIIOro coxpaI-Ielll1H pa3Mepos HBJIHCTC.fl llJl.fl 
ITOJJbCKOH aa11arrpOMbIWJJCHHOCTl1 IIOBOCTbl-0, CJIC/:\OBaJJo no
l10 JIHl1Tb CTal-IKOBb!M napK ll0BblMl1 T11naM11 CTaHKOB, LJaCTO 
YIIMKaJJbllblMl1, a MC,K,l\Y 1111Ml1 cneLJ,11aJ1bl lb!MM CTa!ll,aM11 C 
1-111cppOBb!M yrrpasJJeHl1CM, 3aKJJCTIO'-lllb!C, npeCCbl ll JIH TO J!C
'l'h lX 3aKJJeTIOK, CTaIIKl1 ,!jJIH BM6powapOBOW 06pa6o~·Kv1 11 Bl1-
6pOUJJJ11(pOBKl1. 3TH cTaHKl1 rrocTas11T CCCP. Cne1111am1C'l'hl 
W3 MeJJbL\a, KOTOpb!C 6y11yT pa6oTaTb 11a '.JTl1X CTa1nrnx, y,KC 
npomn11 06y'1e1111e s CCCP. 

8 KpblJJb.fl - l'Kyp1-rnJ1 HayL1110-IIpo113BO/ICTBC1111oro I.J;ell'rpa 
JT e rK11x CaMOJJeToc (rrpe,KH11i-i 3aB0/:1 BCK OKe1 1qe) ny6m1-
KyeT ycTar-lOBJie1111bIM rrpe,!IITPHHTl1CM IT J1a11 '.lKC!lOpTa B pa3-
llb!C paMOilbJ. 
- CoLJ,11aJJ11CTML1ecK11e C'rpa1-1br: 
ca~10.JJeTbr A11 -2, PZL-104 B11nbra 11 PZL-106 KpyK, a TaK 
;,i-;:e 3anac111,1e L[aCTl1 K 1111M. CaMOJJCTbl COCTaBJI.f!IOT 620/o no
CTaBOK B '.)TOT panOH. r JiaBl-lblM IlOJJyLJaTeJJeM HBJJH eTCH Co 
neTCKl1fl Co1-03 (700/o acero o6'beMa) 3aTeM r,n:P (130/o). B 
1 978 r. npe,llrrp11HT11e nocTaB11T s CCCP 36 caMOJJeTOB B11J1b
ra: 15 CaMOJICTOB B11J1b!'a IlOH,[\eT B r,n:P , 12 B PyMhl!lb!O 
11 1 B Be11rp111-0. KpoMe '.lTOro, B couv1aJJ11CTl1'lCCKMe CTP3Ilhl 
6y 1-\YT Bbl'.lKCTIJ!Ya T11posa1 Ib! e u-1e 1 o caMOJJeTOB PZL- I 06 
Kpy1c 
- 3ana,[\Hl1C CTpa11bI: 
r.naBIIblM npe,[\MCTOM '.JKCITOpTa 13 JTl1 CTpa11bl }lBJJReTCH Bbl
IIOJJIICIIl1e CCJJbCKOX03HMCTBClll-IblX pa60T. 3TO OTIIOCl1TC!1 I{ 

3r11n eTy, Cy11a11y 11 3TJ.10!lJ.111. 3KcnopT ceJibCKOX03.HWCTBell
IlbIX ycJJyr ITOTI OJJIIl1TCH npO,llaR{bI-0 36 caMOJJCTOB KpyK, 113 
•1ero 10 WTYK ,!\JIH l1pa1rn . 

f) PaCUJl1pHeTCH /(11a na30H pa60'!' UblnOJIIIHeMb!X llPC/.(l1Pl1H -· 
THeM MIICTaJlb B o6JiaCTl1 B03,!\YW110f0 Tpa11crropTa 11 c6op
Kl1 06'beKTOB np11 ITOMOIJ-111 BCpTOJJCTOB np11MCILHCMblX, KaK 
JleTaI-Oll.\11e Kpallbl. 3a TIOCJJe/lllee apeMH l111CTaJ1b npOBCJ! 
KOMI1Jll1L\l1POBa111-1y10 onepa1-1m-0 nepeB03KJ.1 113 f ,llallhCKa 11a 
IlOJJyOCTPOB feJJb 30-MeTpOBOM MeTeOpOJIOrl1'-ICCKOM BbIUJKJ.1 
H ycTa l-lOBl1JJ ee 11a KOHL\C TIOJJyOCTposa. Y,Ke ITHTb JJCT J!C
Tal{)T TIOJJhCK11 e nacca;,i{11pcK11e caMo,neTbI Cesep11ym AMe p11 -
Ky. B Te '-ICI 11111 '.JTl1X 60 MCCHL\CB caMOJJCTbl conepUJl1Jll1 1924 
penca •1epe3 AT na11-r11Ky 11 nepese3JJl1 210 TbIC. 11accal'K11p0B. 
ITpe,[1yCMaTp11eaeTCH pacw11peH11e CO/leMCTBl1.fl MCR{,!\Y IlOJJb
CKl1Ml1 AB11aJJ11H11nM11 JIET 11 rpe'IeCK11M11 O J111Mn11K 3v1py'.lnc. 
J],1,1pe1{TOP OJJl1MTI11K 311py:,nc 11p116bIJI B IlOJ!bWY /IJJH corJJa
cosa1-111H ,[\eTaJJen CO/leHCTBl1.fl. B 6YllYIJ-1eM ro11y 6y11eT OT
KPbITa JJl11111.fl 113 BapwaBbl B CaJI01111Kl1. KpoMe '.lTOro /IJIH 
I10JlbCKl1X caMOJJCTOB CTaHeT /IOCTYilHb!M a'.lponopT B ATe
liaX /IJl.fl Mel'K/IYIIaPO/lllb!X TIOCa/lOK npM pencax Ila .[(aJJbl-111:M 
BOCTOK (B BoM6e:n: J.1 Ba1ffKOK) a OJJJ.1Ml111K 3Mpy3MC !-Ia'IHYT 
IlOJJ CTbl 113 ATeH B Bapwany, C B03MOl'KHOCTblO TIP0ll0Jll'Kl1Tb 
peMCbl B ceBepl-lOM 11Jll1 ceseposOCTO'IHOM 1-1anpanJJe1-11111. 

NEWS FROM POLA.ND 

e New des ignations ol l ight airplancs built under l iccnce 
in Poland: The French A e ros patiale - - SOCATA Rallye 
GT-100 \>,,as d esignated PZL-110 I{olibcr, the American 
Piper Pa-28 Seneca II - PZL M-20 Mewa. 

@ Engines built at the WSK PZL-Rzeszów factory under 
flight tests : The PZL-Franklin 4A-295B-3 undergccs flight 
tests on the licence PZL-110 Koliber piane, the PZL-Fran
klin 6A-350C-1R (r.h . eingi :1c ) and PZL-Franklin 6A-350C-1L 
( l.h. engine) on the PZL M-20 Mewa. The engines arc 
cxpected to ente r µrcdu ction in 197!.l. 

e Ogar motor g lidcr will be powered by Polish e ngincs : 
The W SK PZL - Rzeszów factory mad e a pre- production 
batch of 5 t wo-cy li nder cng incs designat.cd PZL-Franklin 
2A-120C. The en g ine powe r rating is 43.o kW (60 hp) . 
After flight testing on th e Ogar, the engi11cs wi ll be put 
into production . 

e Extension of the Soviet. - Polish co-operation in the 
prcd u ctio:1 of .'\crobus H'.-~6: A s report'.'!d by „Horyzonty 
Techniki" monthly (issue 4/78), the WSK PZL - Miele c 
delegated a 400-person s taff to prepare and supcrvise pro
duction at the factory Experimental - Dev elopment Cen 
t.er. They are the most gified and most experienced de
signers, process and electronic eng ineers , programming 
specialists , technicians and workers of top profession a l 
q,ualifocation s. S i,nce produ-ction of so large high-accuraw; _; 
components a s stabilizers, sla ts and outriggcrs for engine 
nacelles is quite new for the Polish industry, the S oviet 
Union will supply new type s of mac hin e tools - very 
often unique - to complement our machine poo l. Poland 
will receive, among othcr, nurncr ica lly rontrolled machi
nes, riveting prcsses, wheel brators and v ibro grinders. The 
opcrators have been a lrcady trained in the Soviet Union. 

© Plan of export deJi ,;eries based on geographical divi
sion: ,,Skrzydła", a magazin e of the Scientific - Produc
tion Center of Lii;ht Aircraft in Warszawa (former WSK 
PZL - Okęcie), give~ a plan of export d eliversies worked 
out by the Company on the bas is of geographical divis ion. 
- Scciali s tic Co u ntries : 
Airplanes: PZL-104 Wilga and l'ZL-106 Kruk; s pare parł ~ 
for the two and fot An-2. Sha rc of lhese airplancs in 
the total value ol deliveries is 62.0/o. The main cus tomer 
is the Soviet Union (700/o of the total of deliveries), East 
Germany is second ( 130/o)_ I n 1978, the Center w ill deliver 
36 PZL-104 Wilga s to lhe Soviet Union, 15 Wilgas to East 
Germany, 12 to Romania a nd J to Hungary. Bes ides, PZL
-106 Kruk planes will be exporl ed lo the Sociali stic coun
tries . 
- Othe r Countries: 
C hief obj cct of e xport in t his market a rc a g ricultura l 
aviation services rendered in Egypt, Sudan and Ethiopia . 
I n addition to lhat, 36 PZL-106 Kruk planes are going 
to be sold, including 10 units to I raq. 
vV.orth mernt.ion,ing us the extens ion of serv ices rendered b·: 
the „Ins tal" Flying Crane Company in the area of air 
transport and construction works. R e cent ly_ ,,Instal" ha , 
carried out a difficult operation of trans porting a 30 m 
meteorological tower :from Gdaósk to Hel peninsula and 
setting il up there . 

eD Polish passenger airplancs fl y ing to North America : 
The Polish plan e s ha ve bee n fly ing to N orth America for 
five years . Over the s ixty months the IL-62s made 1924 
flig hts across th e Atlanti<' ocean and carired 21 O thou sand 
passeng ers. 

• Co-operation betwccn LOT l'olish Airlines and Greek 
Olimpie Airways planned to be extended: Director of the 
Olimpie Airways v is ite d Po land to di scuss d e tail s of the 
co-operation. Next year a new ·warszawa - Salonika route 
will be 5tarte d. I3csides, Polis h aircraft will have access 
to the airport in Athen s during stopovers in flights to 
the Far East (Bombay and Bangkok) while the Olimpie 
Airways will start fli g ht s from Athen s to Wars zawa with 
an extension of the fli g hts in 'the northern or north -
east direction. 

Ili LOT Polish Airlines leading among Polish carriers : 
The LOT Polish Airlines arc first in point of Iabor cffi
cicncy per one employce and furnishing of international 
pecuniary means. Jn 1977, LOT's share in passenger traffic 
in all transport in Poland was 0.10/o, while in cargo car
riage - 0.010/o. Besides that, LOT furnishes 600/o of all 
f•ore ign cur,rency obtai,n e ct b y tran sport. Labor eff iciency 
expressed in Polish zloty s is very good as well : in 1977, 
one employee earned 935.5 thousand zł for LOT, the ave
rage in the entire Polish transport being three times !ower 
and amounting to 308.4 thousand z ł. 
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NOWACKI J. 

Aerospectography - Technical Problems and Application Potentials 
in the Light of the Existing Researeh 

The application of a erospectography to t h e investigation of the 
spectral reflection coefficient of topographic features and spectral 
transmisison coeffici ent of the a tmosph ere in the photographic range 
of the elec:tromagnetic radiation spectru m is eva luated . The effects 
of exposure conditions, film type and photochemical prncessing on the 
spectogram quality are discussed. 

ZUCHOWI CZ K. 

Aireraft Lighting Systems 

T h e p u blication deals with d evelopment trend s of ligh t sources and 
methods of interior an d exter ior aircr aft illumination. 

SZCZECIŃSKI S., SZCZEPANIK R. 

An Experimental Method of Evaluating Pre-lntake Vortex Circulation 

The article presents an expe11imental method of eva luating preintake 
v ort~x circulation by simple technical means. 

BEKIESIŃSKI R. 

Some Aspects of Aircraft Turbine Engine Fuels 

The increased aircraft s·peed and as a consequ ence increased fuel 
tank heating demand modifications of the used jet engine fuel s and 
d evelopment of new ones aiming at increasing their thermostability. 
The Polish petr oleu m industry commences t he production of a new 
fuel willi incr eased high-tem,perature resistance. 

JAROMINEK W., ŻMUDZIŃSKI Z . 

Electric Power Junctions in Aircraft - Structures (I) 

The article deals with aircraft e lectric power junction designs and 
their applicability in different tyipes of aircraft. 

W ASKOWSKI W . 

The Role and Future of Ground-Attack Version of Training ,Aircraft (I) 

The fir st part of the article d eals with t h e r easons behind the ever 
growing demand for p["imary jet trainers and their tactical support 
versions. Characteristics, performances and eąuipment postulated by 
the army as well as world producti-on and distribution of the first 
~eneration of t his class of a ircraft are discussed. 

AUGUSTYNOWICZ M. 

KLB-5 Automatic Tcleg·raph Exchange at Warszawa-Okęcie Ai rport 

The functionin g of a new KLB- 5 a utomatic telegraph exchange, 
designed on the basis of Mitra -1 5 computers produced by a French 
company, h as been discu ssed. The organisation of the KLB - 5 system 
and its caipabilities are presented . 

I 

TOMASZEK H. 

The Reliability Evaluation of a Ccrtain Class of Components Presented 
on the Example of Aireraft Tire Wear-Down 

The methods of determining the reliability of parts utilizing data on 
the wear-down progress are p resented. 
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2S lat działalności 
Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych 
Doc. dr hab. inż. JERZY LEWITOWICZ 
Instylut Techniczny Wojsk Lotniczych 

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych jest placówką 
naukowo-badawczą Ministerstwa Obrony Narodowej roz
wiązującą problemy techniczne dla potrzeb lotnictwa Sił 
Zbrojnych i innych rodzajów wojsk. Opracowania instytutu 
są także wykorzystywane i wdrażane w gospodarce na
rodowej. 

W 1953 roku utworzony został Instytut Naukowo-Ba
dawczy Wojsk Lotniczych, który w 1958 roku zmienił na
zwę na Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych przejmując 
i rozwijając podstawowe kierunki "'działania dawnego 
INBWL. Okres 1953+1956 można scharakteryzować jako 
czas tworzenia podstaw organizacyjnych 'swojej działal
ności.. Lata 1957 + 1958 są okresem rozwoju tej działalno
ści. Od 1959 roku wyraźnie wykształcają się podstawowe 
kierunki działalności badawczej. Skupiają się one · wokół 
systemu eksploatacji statków powietrznych, w którym 
można wyróżnić takie podsystemy jak: użytkowanie stat
ków powietrznych, ich obsługiwanie i kierowanie lotni
ctwem. Każdy z tych podsystemów zawiera kierunki 
i obszary działania związane ze środkami organizacyjnymi 
sprzęgającymi technikę z zespołami ludzkimi (z metoda
mi, środkami i procedurami działania, technologią i re
montem, zaopatrywaniem i normami technicznymi). Roz
wiązywanie tych problemów wynika ze specyfiki zada11 
lotnictwa wojskowego do utrzymania ,stanu gotowości bo
jowej samolotów i śmigłowców przy najwyższym możli
wym do osiągnięcia poziomie bezpieczeństwa wykonywa
nia lo ów i możliwie najniższych nakładach finansowych. 

Wiele tematów realizowanych jest w ramach problemu 
węzłowego „Optymalizacja eksploatacji pojazdów mecha
nicznych i maszyn w gospodarce narodowej w latach 1976 
+1980". Instytut prowadzi również różnorodne badania 
z dziedziny niezawodności eksp1oatacyjnej sprzętu lotni
czego, IW kitóry,m 111a cz,oło wysuwają się ipl'oblemy diag1110-
styki technicznej i profilaktyki zapewniającej bezpieczeń
stwo lotów. W tym zakresie ITWL ma na swoim koncie 
wieloletnią działalność i poważny dorobek teoretyczny 
i praktyczny. · 

Opit:rając się na teorii niezawodności opracowano 
i wdrożono do praktyki w jednostkach lotniczych nowy 
model obsługiwania statków latających, którego praktycz
nym eleP ·,,ntem są tak zwane jednolite zestawy obsług 
techniczn: h. Istotą tego modelu jest zoptymalizowanie 
czasu wyk~nywania różnorodnych prac obsługowo-kontrol
nych przy maksymalnym zwiększeniu poziomu niezawod
ności i bezpieczeństwa lotów. 

Prace instytutu obejmują badania własności użytkowych 
samolotów i śmigłowców prowadzących do zwiększenia 
zdolności manewrowych lotnictwa oraz siły ognia środków 
bojowych. Dla zwiększenia zdolności manewrowych jed
nostek lotniczych instytut •prowadzi prace, których treścią 
są metody budowy i modernizacji lotnisk oraz technologie 
budowy i remontu nawierzchni lotniskowych. 
Wdrożono już do pręktyki diagnozowania samolotów 

i śmigłowców, opracowane w ITWL nowoczesne metody 
badania stanu technicznego lotniczych silników turbino-
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wych za pomocą analiz stanów i przebiegów przeJsc10-
wych, metody określania zdatności układów łożyskowania 
silników za pomocą izotopów, wczesne wykrywanie pęk
nięć części silników i płatowców różnymi metodami de
fektoskopowymi. Jednostki lotnicze wyposażone są w prze
woźne kompleksowe stanowiska diagnostyczne, opracowa
ne w ITWL. Metody te ,i środki techniczne do ich stoso
wania służą zarówno do diagnozowania stanu zdatności, 
jak i wczesnego wykrywania stanów awaryjnych. 

Problematyka kierowania i szkolenia- podsystemami lot
niczymi, którą zajmuje się instytut, obejmuje zarówno 
środki techniczne systemów informacyjnych i treningowych 
jak i systemy ocen oraz metody dowodzenia oddziałami 
i pododdziałami. Do tej grupy t ematów należą opracowane 
i wdrożone różnego rodzaju imitatory sytuacji powietrz
nych do szkolenia pilotów, operatorów i nawigatorów oraz 
naprowadzania samolotów własnych na wykryte cele po
wietrzne. Opracowania te przy współczesnym stanie wy
soko wyspecjalizowany,ch systemów lotniczych stały się 
już z ekonomicznego punktu widzenia - nieodzowną ko
niecznością. _ 

Opracowania instytutu znajdują bezpośrednio i pośred
nio zastosowanie w różnych gałęziach -gospodarki naro
dowej . Instytut zawsze udostępnia i rozpowszechnia uzy
skane wyniki swoich prac naukowo-badawczych przed
siębiorstwom, uczelniom, innym placówkom badawczym; 
rozpowszechpiono opracowane _ i produkowane tensometry 
foliowe, których technologię produkcji przekazano ośrod
kowi produkcyjnemu Politechniki Łódzkiej. Znane są rów
nież w kraju zestawy do defektoskopii barwnej. Centralna 
Stacja Rat,ownictwa Górniczego wprowadziła na stałe do 
środków urządzeń ratowniczych gaśniczy agregat do lik
widowania pożarów w kopalniach węgla, opracowany w 
ITWL w ,oparciu o lotniczy silnik turbinowy. W zakładach 
produkcyjnych, w górnictwie węgla kamiennego stosuje 
się opracowane w idstytucie metody badania zużycia czę
ści maszyn fluorescencją izotopową, a następnie metody 
laserowej holografii, badania struktury krystalicznej, me
tody badawczej przy użyciu tensometrii rezystencyjnej 
i wiele innych. 
Miarodajną oceną prac instytutu i jego osiągnięć są 

nagr,ody i wyróżnienia w konkursach o zasięgu krajowym 
lub ogólnowojskowym, poziom i duża liczba zgłaszanych 
wynalazków i uzyskiwanych patentów oraz wzorców użyt
kowych, obronione rozprawy doktorskie i habilitacyjne 
z dorobku techniki lotniczej . 
Współczynnik wdrożeń opracowań i wynalazków instytu

towych jest bardzo wysoki. Jest to miarą społecznej przy
datności twórców i pracowników instytutu. Osiągnięcia te 
są wynikiem zaangażowanej postawy stanu osobowego 
instytutu, ścisłej współpracy z użytkownikami prac na 
wszystkich etapach realizacji tematów naukowo-badaw
czych. Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych stanowi 
liczącą się placówkę frontu badawczo-wdrożeniowego lot
\1.ictwa Sił Zb1ojnych PRL. 

1 



%KRAJU◄ 

POLSKA 

• Produkowane w Polsc-c lice ncy jne lek
kie samoloty otr zymały następuj ące ozna
czenia: Francuski A~rospatiale - SOCATA 
Rallye GT-100 ns·zywa się obecnie PZL-11.10 
Koliber, amerykański Piper Pa-28 Seneca 
II zo stał oinaczony PZL M-20 Mewa. 

• Próby w locie przechodzą silniki zbu
dowane w Wytwórni .Sprzętu Komunika
cyjnego PZL-Rzeszów, a mianowicie: sil
nik PZL-Franklin 4A-295B-3 przechodzi ba
dania na licencyjnym samolocie PZL-110 
Koliber (Rallye), a silniki PZL-Franklin 
6A-350C-1R (silnik prawy) i PZL-Firanklin 
6A-350C-1L (lewy) na samolocie PZL M-20 
Mewa (Seneca). Należy się spodziewać, iż 

wymienione silniki będą produkowane se
ryjnie już w 1979 r. 

• Motoszybowiec Ogar będzie latał na 
polskich silnikach. Wytwórnla Sprzętu Ko
munikacyjneg o PZL-Rzeszów wykonała par
tię informacyjną liczącą 5 sztuk 2 cylindro
wych silników oznaczonych PZL-Franlclin 
2A-120C, Moc s ilnika wynosi 43,6 kW (60 
KM). Po pirzeprowadzeniu badań w locie 
na Ogarze, silniki PZL-Firanklin · 2A-120C 
wejdą do produkcji seryjnej. 

• Jak podały Horyzonty Techntkt nr 4 
z 1978 r. w związku z rozszerzeniem za
kresu kooperacji radziecko-polskiej pr-zy 
budowie aer,obusu 11-86 Wytwórnia Sprzę

tu Komunikacyjnego PZL-Mielec, współ

pracująca z zakładami radzieckimi, budu
jącymi aerobus, skierowała do przygoto
wania i nadzoru produkcji w swoim Ośirod

ku Badawczo-Rozwojowym wydzielony 400-
-osobowy sztab. W jego skład weszli naj
zdolniejsi I najbardziej doświadczenl kon
struktorzy, technolodzy, programiści, elek
tronicy, technicy i robotnicy o najwyższych 

kwalifikacjach zawodowych. Ponieważ wy
twarzanie tak wielkich elementów, jak 
·stateczniki, sloty l wysięgblki dla gondoli 
silnikowych, wymagających szczególnej 
precyzji wykonania, Jest dla polskiego 
przemysłu now~ścią, nale-ża~o uzupełnić 
,park maszynowy o nowe typy obrabiarek. 
częst•o un.1kalne, a m .in. specjarlne obra
biaTki sterowa ne numerycznie, prasy do 
nitowania grubeg~, urządzenia do wibroku
lowania i wibrosz1lfowania. U.rządzenia te 
dosta rczy Związek Radziecki. Do ich obsłu
gi pracownicy Mielca Już uprzednio zo
stali przeszkoleni w ZSRR. 

• Skrzydła - czasopismo Centrum Nau
kowo-Pr,odukcyjnego Samolotów Lekkich w 
Warszawie (dawne WSK PZL-Okęcle) po
daje ustalony przez przedsiębiorstwo plan 
dostaw eksportowych według podziału ge
ograficznego. 

- Kraje Socjalistyczne: 

Samoloty: PZL-104 Wilga i PZL-106 Kruk 
oraz części zamienne do nich i do samolo
tu An-2. Ud,Jał samolotów w globalne j 
wartości dos taw na te n obszar wynosi 
62'1o . Głównym odbiorcą jest Związek Ra
d ziecki (700/o całości), na drugim miejscu 
znajduje się NRD (13'/,) . W 1978 r. przed
siębiorstwo dostarczy do Związku Radziec
rkiego 36 samolotów PZL-104 Wilga; [ 5 Wilg 
zostanie skierowanych do NRD, 12 do Ru
munii i 1 na Węgiry. Ponadto przedsiębior
stwo wyeksportuje jeszcze do. Krajów So
cja listycznych 10 samolotów PZL-106 Kruk. 
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Samolot szkołno-treningowy . TS-11 Iskra wystawiony w ub. r. na Sa lonie Lotniczym 
w Paryżu, a w br. na Targach Poznańskich i " Między n a rodowej Wystawie Lotniczej 
w Farnborough Fot. T. K rólikiewicz 

- Kraje Zachodnie: 

Głównym przedmiotem eksportu na ten ob
szar są usługi ag rolotnicze, wykonywane 
w Egipcie, Sudanie i Etiopii. E-k sport usług 

uzupełni sprzedaż 36 samolotów PZL-106 
Kruk, z czego 10 sztuk dla Iiraku. 

• Rozszerza się zakres wykonywanych u 
sług przez przedsiębiorstwo Instal w d zie
dzinie powietrznego t ranspor tu i montowa
nia obiektów za pomocą śmigłowców uży

wanych jako latające dźwigi. Ostatnio In
s tal pr.zeprowadzil bairdzo skomplikowaną 

operację przetransportowania z Gdańska na 
Półwysep Helski 30-me trowe j wieży m e te
orologiczne j l ustawienia je j na cyplu Pół
wyspu. 

• · uż od pięciu lat polskie samoloty pa 
sażerskie lataJą do Ameryki Północnej. 
Przez t e 60 miesięcy samolorty 11-62 od były 
1924 rejsy przez Ocea:n Atlantycrki i p rze
wiozły 210 tys. pasażerów. 

• Przewiduje się rozszerzenie wspól,pra
cy pomiędzy ,polskimi liniami lot niczymi 
LOT a greckim Olimpie Airways. W celu 
omówienia szczegółów współpracy, w Pol
sce bawił dyre.ktor Olimpie Airways. W 
pirzyszlym roku ma być uruchomiona linia 
z Warszawy do Salonik. Ponadto dla pol
skich samolotów zostanie udostępnione lot
nisko w Atenach, do międzylądowań przy 
rejsach na Daleki Wschód (do Bomba j u 
1 Bangkoku), z kolei Olimpie Airways roz
poczną loty .z Aten do Warszawy z (Prze
dlu-żeniem rejsów w kierunku północnym 

l ub pólnocno.-wschodnirn. 

• w resorcie komunikacji Polskie Linie 
Lotnicze LOT zajmują przodując,e miejsce 
pod względem wydajności pracy na jed
n ego zatrudnionego ,I dostarczaniu zag r a
nicznych środków płatniczych. W 1977 r . 
udział LOTu w przewozach pasażerskich w 
resorcie komunikacji wyniósł 0, l 'lo , a u
dział ładunków przewiezionych samolotami 
kształtował się w giranicach 0,0l'lo. LOT 
dostarcza 600/o wszystkich środków dewizo
wych transpof tu . Jeżeli chodzi o wydajność 
pracy mierzoną w złotówkach, LOT wy
kazuje się bardzo dobrymi wynikami: 1 
pracownik LOTu wypracowa ł w 1977 r . 
~35,9 tys . złotych, podczas gdy ś,rednia w 
całym resorcie komunikacji była prawie 
trzykrotnie niższa wynosiła 308,4 tys. 
złotych. 

FINLANDIA 

• Finlandia do uzbrojenia swego lotnic
twa wojskowego wybrała a n gielsk i samo
lot tr eningowo-sz turmowy Hawk. Przegry-

• wającym konkurentem okaza ł się zachod
nioniemiecka-francuski Alp ha J et . W trak 
cie prób kwalifikacyjnyc h fińskie lotnictwo 
przeprowadziło bardzo dokładne próby wy
trzymałościowe. Zdaniem Finów, inhe ba
dane pod względem parametrów wytrzyma
łoś ci samoloty treningowo-szturmowe r,nacz
nrie ustępowały Hawkowi. Hawk jest wypo
sażony w angielsko-franc uski silnik Adour 
o ciągu (bez dopalania) 2350 daN. Wartość 

kontraktu na dostawę czterech komplet
nych Hawków ri 46 elem entów do tych sa
molotów, które będą :na s tępnie montowane 
w Finlandii, wynosi 100 min dol. Finlandia 
m a również w późniejszym czasie d ostar
czać pewną część elementów do montaż_u. 

• Motorszybowcowa odmiana popularnego 
f-iń !>kiego szybowca Pik-20E o ro1,piętości 
15 m będ·zie miała zmienion y zespól napę 

dowy, gdyż używany dotychczas dwusuwo
wy silnik Kohler o mocy 26,6 kW (35 KM) 
okazał się za slaby ,dla startu szybowca z 
balastem wodnym z trawiastego lotniska. 
Zas tosowano obecnie silnik Bombardier-Ro
tax o pojemności 500 cm•, przeznaczony w 
zasadzie dla motorowych sani. Po zasto
so:waniu nowego silnika w-,moszenie wynosi 
2,7 m /s przy maksymalne j mas ie startowe j 
470 kg, stair t na 15 m wymaga pasa dłu

gośc i 520 m . 

FRANCJA 

• Francuskie Lotrn.ictwo Wojskowe (L'Ar
mee de l' Air) ogłosiło warunki techniczne, 
którym ma odpowiadać nowy samolot szkol
ny, oznaczony jako Epsilon. Samolot ma 
służyć d o szkolenia elewów szkól lo tJlliczych 
i p r zeprrowadzania prób kwalifikacyjnych, 
po których uczniowie będą, zgodnie z ·wy
kazanymi zdolnośc iami, kier,owani do szkól 
specjalnych: pilotów myśliwskich, transpor
towych i śmigłowcowych. Obecn ie .takde 
próby i szkolenie odbywają się przez 70 
godz.in na samolotach Magister. Epsilon ma 
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być jednosilnikowym, tłok·owym samolotem 
o mocy zespołu napędowego nie . wyższej 

niż 210 kW (do 300 KM) i ciężarze s tarto
wym do 1000 k g. Podstawowym waxunkiem 
przyznania kredytów przyszłemu produce n
towi jest n iski kosz,t · samolotu i jego eks
ploatacji. We Francji przypuszcza się, iż 

budowę Epsilona podejmie SOCATA - filia 
państwowego koncernu A erospatiale, znany 
producent lekkich samolotów Rallye. 

• Liczba cywilnych samolotów i szybow 
ców w tym k ra ju wzrosła w 1977 r. o 203 
szt. do 8352 maszyn z czego na 31.12.1977 r. 
było zarejestrowane 6664 samoloty, 245 śmi

głowców i 1360 szybowców. Z og ólne j liczby 
samolotów 530 sztuk to l~onstrukcje amator
sk ie, 521 transportowe, należące do linii lot
n iczych, a 5631 znajduje się w posiadaniu 
osób prywatnych lub przedsiębiorstw m.in. 
a grolotniczych . 

IRAN 

9 Iran ponownie zakupuje wielkie ilości 

sprzę tu wojskowego, tym r azem nie bez
pośrednio, lecz w sy ste mie kooprodukcji z 
amerykańską wytwórnią śmigłowców Bęll. 

Do 1985 r. Iran (umowa z Bellem) ma wy
prod ukować 400 śmigłowców, w tym 50 
Bell .214 i 350 sztuk B ell 214 ST z wydlużo- , 

n ym kadłubem. 

MEKSYK 

4' W Meksyku zostaruie założona montow
nia samolotów brazylij skiej firmy Embraer, 
która następnie ma się rozwinąć w zakład 

pr,odukcyjny. Pierwszym montowanym sa
molotem w Meksyku będzie ,rolniczy Em
braer Ipanema , którego wstępna seria ma 
liczyć 23 samoloty. 

+ RFN 

• Od 1973 r ., kiedy liczba r e jestrac j i mo
toszybowców o siągnęła swój szczyt , zazna
czył się spadek zainter eso,wania tym sprzę
tem i zmnie jszenie j ego produkcji. W 
1973 r . zachodnioniemiecki rejestr sprzętu 

latającego zarejstrował 145 nowych moto
szybowców w 1977 r. - tylko 55. J es,t to 
najniższy poziom r e jestracji od 1968 r . 
Łącznie od 1963 r. zachodnioniemiecki prze
mysł lotniczy wyprodukował ponad 1500 
motoszybowców. :ra 31.12.1977 ,r. w r eje
strach spr zętu lotnic.zego RFN figurowało 

111 motoszy bowców jednomie jscowych i 687 
- dwumiejscowych , w tym: 235 motoszy
bowców z s ilnikiem o mocy 44 kW (60 KM), 
50 z silnikiem 53 kW (72 KM), 288 moto
szybowców z siln,ikiem po 33 kW (45 KM) 
o.i·az kilkadziesiąt maszyn wyposażonych w 
silnik i różnych klas. 

o SZWAJCARIA 

I! Przec iwpożarowy samolo,t Pilatus Tur 
bo Porter wyposażony jest w zbiornik i o 
pojemnośc i 1000 I wody, którą tankuje on 
w przeciągu 1 mtnuty. Zrzut wody obej
muje powierzchnię 60 X15 m . J ako optymat-
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ną prędk,ość dla zr,zutu wody uznano 140-,
+150 km/h przy wysokośc.i lotu 10+20 m 
111ad wierzchołkami dr.zew. W przeciągu u
biegłych 9 lat przeci""!>ożarowę samoloty 
Pi.latus Turbo Porter wylatały 734 godzin 
i dokonały 4052 zrzuty wody. 

USA 

• Firma Lockheed dostarczyła już 1500 
wojskowych turbośmigłowych samolotów 
tr am;portowych C-130 Herkules o udźwigu 

handlowym do 20 ooo kg. Zasięg samolot.u, 
w zależnoś ci od m asy ładunku, do 11 OOO 
km. Herkules napędzany jest 4 silnikami 
Allison T56-A-15 o mocy po 3500 kW każdy. 

• Została podana cena odrzutoweg o woj
skoweg o samolotu o przedłużonym kadłubie 
pr,zeznaczonego do transportu żoln1erzy i 
zaopa txzenia (samolot logistyczny) C-15, e 
wentualnego następcy popularnego tran
sportowego samolotu Herkules. Ce na ma 
wynosić 25 mln dol. Równocześnie produ
cent samolotu, firma Me Donne ll Douglas, 
projek.tuje budowę cywilne j odmiany C-15. 
Ma ona zastąpić ,pa sażerski samolot tejże 

firmy DC-8F. Cena odmiany cywilnej -
około 22 mln dol. 

• W Jatach 1968+1977 liczba produkowa
nych rocznie lekkich samolotów cywilnych 
w Stanach Zjednoczonych wzrosła o 3300 
so:tuk (16 900 sztuk), śmigłowców cywilnych 
o 418 s ztuk do 940 maszy,n. W tym samym 
czasie wartość wyprodukowanych lekkich 
samolotów wzrosła z 421 mln dol. do 1700 
mln dol., a śmigłowców z 57 mln dol. do 
400 m1n ,dol. (te n niepropo.rcjonalny ,wzrost 
waxtości produkcji w stosunku do liczby 
zbudowanego sprzętu należy przypisać za
równo większej doskonało ści sprzętu, 

zwła szcza śmigłowców, które w więk,szości 

zostały wyposażone w silniki turbinowe za
miast tłokowych, jak i efektom inflacji, 
gdyż spadek wartośC<i dolara w tym c,zasie 
sięga około 500/o - pr,zyp. red.). · 

• W pierwszym kwartale br. odbył się 

oblot 7-osobowego samolo,tu dyspozycyjnego 
Hustl e r 400 firmy American Jet Industries. 
Hustle r 400 nr Ol ma ciśnieniową kabinę 

i jest napędzany s ilnikiem turbośmigłowym 
PT6A-41 ze śmigłem ciągnącym. Prototyp 
02 będzie wyposażony w doda,tkowy silnik 
odrzutowy Williams WR19-3-11, umieszczony 
w tylnej części kadłuba . Budowa prototy
pu 02 dobiega już końca. Hustler 03 będzie 

poddany p r óbom wytrzymilłościowym i dy
namicznym w końcu br. 

• Lekki śmigłowiec Enstrom 280 C z tło

kowym siln,ikiem z doładowaniem będzie 

miał powiększoną masę handlową o 72 k g 
tj. o 210/o. Zwiększenie ładowności śmigłow

ca w dużym stopniu poprawi jego wartość 
eksploatacyjną . 

• Nor,lhro<p otrzyma! ko[ejne zlecenie od 
Penta,gonu na opra·cowanie odmiany rozpo
znawczej samo,Jotu myśliwsko-bombowego 

F-SE oznacz,onej RF-5E. Nor,throp już z,bu
dowal ponad 3200 s,i1m10,Iotów rodziny F-5, 
które z uwagi na swe osiągi oraz niską 

cenę cieszą się wielkim powodzeniem na 
światowym rynku: 23 państwa mają w 
swym wyposażeniu różne odmiany sam o
lotów F-5. Os tatn'io wpływa coraz wl~cej 
zamówień na dwumiejscową odmianę tego 
samolotu (F-5F). T,empo ,produkcji wynosi 
·obecnie średnio po 13 samolotów rod,ziny 
F-5 miesięcznie . 

►zEŚWIATA 
• Firuna Siko,rsky po wygraniu konkur

su otrzym,ała zamówienia od Armii Lądo
wej USA na d,ostawę 1107 śmigi.owców tran
spo,rtowych (na drużynę żoŁnierzy z pełnym 
uzbrojeniem) .oznac;zonych , UTTAS UH-60A 
Bia,ck Hawk. Kos2lt programu, obejmujący 
pr,odukcję, dostawę części zamiennych i 
szkolenie pilotów wynosi 3454 mln. dol., 
tzn. cena jednostkowa śmigłowca sięga 

3,12 mln do,I. Z okazji otra:ymania kolej
nego zamówienia na d,ostawę 200 morskich 
śmigłowców LAMPS dla Wojennej Mary
narki USA (śmigłowiec jes t odmianą UH-
60A i ma oznaczenie LAMPS Mk-HI UH-
00B, w śmigłowcu zainstalowano możliwie 

dużo elementów śmigłowca Black Hawk). 
Sikorsky podał planowaną wartość produk
cji nowych śmiglo,wców : 750 mln dol. i 
koszt jednostkowy plartowca - 1,5 mln. do'i. 
bez silnikó'W, awioniki i uzbrojenia. 

W. BRYTANIA 

• Rolls-Royce przedłuża okres międzyre

monto'Wy swych silników rodziny Viper . 
Viper 522, napędzające samoloty Hawker 
Siddeley 125-500 d ,o 4000 godzin i Viper 600 
dla najnows.zych odmian HS-125-500 do 
2500 h. 

• Utworzona Arabsko-Brytyjska Spółka 

śmigłowcowa ma uruchomić licencyjną pro
dukcję wielozadaniowych wojskowych i cy
wilnych śmigłowców l'ynx w Egipcie. Na 

, początku Wielka Brytania dostarczy 20 śmi

głowców, następnie elementy do montażu 

30 Lynxów. ' przewiduje się, iż Egipt zbtidu
je 230 Lynxów w nowo powstających zakła
dach w Heluanie ,k,oło Kairu. śmigłowce te 
będą przeznaczone dla E g iput, A<rabid Sau
dyjskiej, Kataru i Federacji Emiratów eznad 
Zatoki Perskiej. Podobne przedsiębio.stwo 

zostało utworzone w c elu licencyjnej pro
dukcji silników Gem (moc 666 kW) dla Lyn
xów. Wartość dostawy silników Gem ma 
wynieść około 170 mln dol. Westland He
licopters i Rolls Royce - producenci od
powiednio śmigłowców Lynx i si lników Gem 
- są odpowiedzialni za technlc,zne i me
nażerskie wyszk,olenie eg;ip.sk,ie,go pers,one
l u. 

* 
ZSRR 

• Aeroftot - największy w świecie prze
woźnik lotniczy przewiózł w 1977 r. 100 
mln pasażerów. Dług,ość linii kra,j,owych wy
nosi 650 tys. km., a zagrSlllicznych 350 tys. 
km. Samoloty Aerofłotu lądują w 100 za
granicznych portach w 80 krajach. Najdłuż

szą zagraniczną trasą jest linia Moskwa -
Lizbona - Hawana - Lima, którą samo
loty I!-62 przebywają w 21 godzin , mijając 
8 stref czasu. W ZSRR praktycznie każde 
większe miasto ma port lotniczy. W mniej
szych miejscowościach znajdują się przy
gotowane lądowiska dla lżejszych samolo
tów i śmigłowców. 

• Szybk,o przebiega roa:budowa lotnisk, 
zwłaszcza w miej scowościach, gdzie będą 

odbywały się I grzyska Olirn,pijskie . W 1980 r. 
· międzynar,odowe lotnis,ko w Moskwie bę

dzie mogło odprawiać po mini:mum 10 OOO 
pasażerów na godi,inę . 
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SlllYSJYKA LOTNl6~ I Odrzutowe samoloty treningowe 
i treningowo-szturmowe 

w krajach zachodnich (1. I. 1977 r.) 

Aermacchi MB-326 {sztuk] 

Australia 
Boliwia 
Brazylia 
Ghana 
Rep. Płd. Afryki 
Tunezja 
Togo 
Włochy 
Zair 
Zambia 
Zjedn. Rep. 
Arabska Eg iptu 

Razem 

80 A 1) 

15 C 
130 C 

7 C 
181 C 
20 C 
3 

130 A 
17 C 
18 c · 

4 

605; w tym 178 -
odmiana 
szturmowa 

Bac Jet Provost/Strikemaster 
1[sztuk] 

Arabia Saudyjska 
Ekwador 
Irak 
Kenia 
Kuwijt 
Nowa Zelandia 
Oman 
Sri L anka 
Wielka Brytania 

Razem 

35 B-C 
12 C 
20 A 

5 C 
9 B 

14 B 
18 B 

8 B 
160 A-B 

296; w tym 110 -
odmiana 
szturmowa 

Canadair Tutor CL-41 
,[sztuk] 

Kanad a 
Malajzja 

Razem 

85 B-C 
20 B-C 

105; w tym 10 
odmiana 
szturmowa 

Cessna T-37 / A-37 [sztuk] 

Brazy lia 
Burma 
Chile 
Ekwador 
Grecja 

Honduras 
Jordania 
Kolumbia 
RFN 
Pakistan 
Peru 
Portugalia 
Tajlandia 
Turcja 
Urugwaj 
USA 

Razem 

10 A-B 
12 C 
64 C 
14 C 
18 sprzęt 

w likwidacji 
6 C 

12 B 
10 B-C 
47 B 
20 B 
30 B 
25 B 
30 C 
23 A 

8 C- D 
788 B 

1174; w tym 237 -
odmiana 
szturmow a 
A-37 

De Havilland Vampire T 
![sztuk] 

Burma 
Chile 
Indie 
L iban 
Meksyk 
Rodezja 
Szwajcaria 

Razem 

Folland Gnat 

Wielka · Brytania 

Fouga Magister 

Algieria 
Belgia 
Finlandia 
Francja 
Irland ia 
I zr a el 
Kamerun 
Liban 
L ibia 
Maroko 
Salwador 
Rwanda 
Togo 
Uganda 

Razem 

6 A-B 
11 A 

2 A 
3 A 
3 A 
8 A 

35 A-B 

68 

[sztuk] 

40 sprzęt 
w likwidacji 

[sztuk] 

20 B 
40 B 
60 A 

300 B 
6 B 

80 B 
4 B 
8 B 

12 B 
24 B 

3 
6 
5 
8 

576; w tym 111 -
odmiana 
szturmowa 

Hal/Histustand Aircraft Lloyd/Kiran 
{sztuk] 

Indie 85 C- D 

Hispano HA-200/220 1[sztuk] 

Egipt 35 A-B 
Hiszpania 95 A-B 

Razem 

Lockheed T-33 

Belgia 
Boliwia 
Brazylia 
Burma 
Chile 
Dania 

E kwador 
Etiopia 
Filipiny 
Francja 
G recja 

Gwatemala 
Honduras 
I ndonezja 

130; w tym 65 
' odmiana 

szturmowa 

{sztuk] 

12 A 
13 A-B 
10 A 

6 A 
8 A 

15 sprzęt 

w likwidacji 
12 A-B 
11 A 
10 A-B 

132 A 
50 sprzęt 

w likwidacji 
5 
3 

10 A 

Japonia 
Jugosławia 
Kanada 
Kolumbia 
Libia 
Meksyk 
Nikaragua 
Pakistan 
Peru 
Portugalia 
Płd. Korea 
Hiszpania 
Tajlandia 
Turcja 
Urugwaj 
USA 

Razem 

56 A 
15 A 
15 A 
10 A 

3 A 
25 A-B 

6 A-B 
12 A-B 
8 A 

12 A-B 
30 A-B 
20 A 
24 A-B 
30 A 

6 A 
110 A 

566; w tym 52 
odmiana 
szturmowa 

Morane Saulnier Paris 
{sztuk] 

Argentyna 

Northrop T-38 

RFN 
Tajwan 
USA 

Razem 

Northrop F-5B 

Brazylia 
Etiopia 
Grecja 
Holand ia 
Jordania 
Kanada 
Malajzja 
Maroko 
Norwegia 
Turcja 
Wenezuela 

Razem 

36 A 

[sztuk] 

46 A-B 
30 B 

822 A-B 

838 

{sztuk] 

6 B 
2 A 

20 B 
30 B 

4 B 
22 A 

2 B 
2 B 

14 B 
15 A 

4 B 

119 

North American Rockwell T-2 
,[sztuk] 

Grecja 
.Maroko 
USA 
Wenezuela 

Razem 

SAAB-105 

Austria 
S zw ecja 

Razem 

40 C--D 
20 C- D 

195 A-B 
24 C 

279; w tym 44 
odmiana 
szturmowa 

[sztuk] 

36 B 
138 B 

174;· w tym 56 -
odmiana 
szturmowa 
SAAB-105G 

' ) Litery po liczbie samolotów oznaczaj ą w jakim te rminie poszczególne kraj e zamierzaj ą wymienić sam oloty treningowe i tre
ningow o-sz turmowe n a n owy sprzę t . Liter a A oznacza, iż wymiana nastąpi w okresie pięciolecia , poczynaj ą c od 1 stycznia 1977 r ., 
liter a B - w ciągu 10 l;i t od 1 stycznia 1977 r ., li tera C - w okresie 10+ 15 lat i litera D w c iągu 20 la t . 
Samoloty odrzutowe t r eningow e ! treningowo-szturmowe III generacji zostały n a dzień l.VII.1978 r . zam ówione w następujących ilo
ściach: Alpha Jet - 474 sz t . Hawk - ok. 250 szt. (pertraktacje w sprawie dalszych zamówień znajdują się w tok u ) CASA 101 - 40 
sz t . 
ż r 6 d ł a: Fltght lnternattonat 10.XII.1977 r. , s. 1724. lnteruvła nr 3 1978 r., il. 239+251. 



Aerospektrografia ,_ ·· problemy techniczne 
i IDożliwości jej wykorzystania 

w świetle dotychczasowych badań 

Mgr inż. JÓZEF NOWACKI 
Instytut Techniczny lVo.isk Lotniczych 

Omówiono zastosowanie aerospcktrografii do badań wid
mowego współczynnika odbicia elementów krajobrazu i wid
mowego wsr ółczynnika przepuszczania atmosfery w zakre
sie fotograficznym promieniowania elektromagnetycznego. 
Wpływ warunków ekspozycji, rodzaju błony fotograficznej 

obróbki fotochemiczne.i na jakość spektrogramu. 

W miarę rozwoju teledetekcyjnych metod w ba,dan.ia,ch 
środowis.ka geograficznego uzysk uj e się coraz dokładniejsze 
informacje o jego elementach. Zwiększentie dokładności 
uzyskiwanych info-rmacji jest związane z wykorzystywaniem 
wąskich wycinków widma fal eJ.ektroma,gnetycz.nych. IJ.oś ć 
informacji zależy również od odpowiedniego doboru zakre
sów widma poszczególnych kanałów oraz ich iJ.ości. Od 
powied 21i na py tan ·a: jakich •informacji można oczekiwać 
i w który,ćh kanałach można je uzyskać otrzymamy z po
równania widmowych charaktery.styk -odbicia światła o::l 
poozczegóLnych ele:nentów środowi'Stka naturalnego. Sposo-• 
bem do otrzymywania tak i,ch charakterystyk m.in. je'S t 
aerospekt rograf ia . 

Aerospek,trograf.ia umożliwia otrzymywanie i rejestrowa
nie Wtidmowego rozkładu ,pr,omieniowania odbitego w kie
runku aerospektrografu od elementów kraj,obrazu określo
nego obszar u, mogą to być flip. lasy, uprawy, z,a,b udowania 
itp. Obsz&.r taki z punktu widz•enia teledetekcj i stanowi 
zbiór w ielu mały,ch 1powierzchni usy tuowanych pod różnymi 
kątam i wz.g l ędem detektora (aeros•pe'.ktrogr.afu) i źródła 
światła (~ierunku promieniowania oświetlającego). W ta 
kim zb iorze elementy przeważające ,il.ościowo i jakośc,i owo 
mają zasa dni czy wpływ ina rozkład widmowy zarejestro
wany w postaci s pektrogramu. 
Urządzenie do u zyskiwania i rejestracji r,ozkladu widmo·· 

wego nazwane aerospekk,ografem przystos,owane jes t · do 
pracy głównie w aparatach latających {może być Tównież 
wykorzystywane w warunkach .s tacjonarnych np. w terenie 
ze s tanowiska naziemnego, albo ,w laborator iach m.in. do 
określania widmowej cz ułos ci lotniczych błon fotograficz-
nych~ · 
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Rys . 1. Blokowy schema t aerospektrografu (wersja os tateczna) 

l'LiA 1978 nr 9 

Aer-0spektrograf (rys. l) jest sprzęż-ony z kamerą lotni 
czą w celu jedno~zesnego fotografowania obsza,r u, z któ
reg•o dokonuje s i~ spektrografowania. Fotografowanie może 
być wykonywane na dowolnej bl,onie lotniczej np. pan
chromatycznej , ba rwne.i, spektr,os trefowej itp. Kąt widze
nia aerio.spektrografu (12°15') jes t mniej szy od kąta w,
d zenia kamery lotniczej (43°40'), wobec czego obszar foto
grafowany je.st znacznie większy od •obszaru spektrografo
waneg·o. Fakt ten ma . duże zna.:;zenie przy dowiązy,waniu 
z,djęć do mapy. Aeros,pektrograf w kompłecie z kamerą 

lotniczą może być stosowany do wykonywania badań obsza 
rów pojedynczych (wy branych elementów krajobrazu) jak 
i zdjęć szereg.owych z pokryciem s tereo,s,kopowym. 

Aerospektrograf w odróżnieflliu -od lotni czego sipektr-ogra
fu ŁS-2 1J (ZSRR) jes t jednokanałowy i ma za kres : od 
400 nm do 950 nm, przy czym długość uzyskanego spektro • 
gramu dla teg,o zakresu wynosi 45 nm; czas ekspozycji 
1/30 s. Zas tosowanie jako rej,es t.ratora odpowiiednio prze
kionstruowanej kamery lotnic.z e j AFP-2 umożl.iwia spektro 
grafowanie praktycznie z wysokości od 0+20 kim i pręd
k•ości 0+1500 km/h z •interwaŁem czas-owy m (przerwa mię
d zy eks·pozycjami) od 1,5+10 s. Pojemność ka sety r e jestra
tora .od 25+60 m w za leż·nośai -od rodzaj u (grubości ) błony 
fotograficznej . Dotychczas aero:-,pektrograf znalazł zastoso
wanie ,w 1praoeach badawczy,ch w Insty tucie Technicz.nym 
Wojsk Lotniczych (lata 1974+ 1976), podczas kt6Tych był 
s-to1pni,owo ulepszany. Początkowo wykorzys tywano go tylko 
na ziemi ze specjalnego stanowiska stacj-onarneg,o o wyso
kośc i 3 m, a po "S przężeniu z kamerą lotniazą AFA-39, 
odpowiednim zjustowaniu kompletu. o,raz zaopatrze,nj u w 
odpowiedni celowni k optyczny, wyiko,ny,wano spektr,ografo
wanie z pokładu statków l atający-eh (MJ-2, Mi-4A, Mi-4M). 
W r-ealizowanej prze:~ JTWL pracy 1J t. Zas tosowanie zdjęć 
lotmiczych w ykonywanych w technfoe podczerwieni do oce
ny ,warunków gruntowo-wodnych ,na do,wolnym •obszarze 
Nliżu ś1·odkow,oeu,roipejs-k ieg,o 2) , do -rejestracji cr-•oz'kłaidu wid
mowego promieniowania odbitego -od gcr- untów o różnym 
zagęszczeniu i wi lgotności zas tosowano ,w aer-os,pek tr-ografie 
błonę fotograficzną KODAK 2424 (rys. 2). Ze względu na 

V) 
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Rys . 2. Wyka·es wic;lmowej czułości błony fotograficzn e j KODAK 
2424; wywoływacz D-19, 8 min 20°C 

małą ja sność układu k ilimacyjneg,o i krótki czas ekspozy
cji r e jestratora (1/30 s) aero~pektrografu zostoso,wano 
-obróblkę f.otochemic21ną podwyższającą ,czułość ogólną bŁony 
KODAK 2424. Nie udało się jednak uzyskać s,pektrogrn 
mów, któryah gęstości optyczne zaczerniielllia D,. =: f(-;I.) 
mieściłyby s ię w użyteoznej skal,i ,naświetleń dla całego 
zakresu czułoś•ci wid mowej (tzn. częś•ci widzialnej i pod
czerwonej widma). Spektrogramy (rys. 3) uzyskiwane w 
,badaniach stacjonarnych z wieży (wysokość 3 m) oraz z lo
tów dośwjadczalnych (wysokość 100+200 m) cha raktery
z,owaly Stię małym zaozernieniem (D„ ok. D0 ) w częś ci wi 
dzialnej (do ok. 600 nm) i dużym zaczernieniu (D,. ~2 do 3) 

') I. A . Zaiccw, Ł . _A. Muchina: Pa· imie nienij e cwie tnoj i spiek
trozonalnoJ a crofotosiomki w g ieologiczeskich cielia ch. Jzd . Mo
sl~owskogo Uniwe r sitie ta 1966. 

' ) Opracowanie wewnętrzne ITWL - Warsza w a 1975-1976. , 
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Rys. 3. Spektrogramy dwóch testów oraz gruntu o jednako.wej 
wlilgotności i różnym zagęszczeniu 

w podczerwonym zakresie w.idma (około 800 nm). Przyczy
nami tego zjawiska było sumowanie się takich czynników 
jak: widmowej czułości błony KODAK 2424 oraz wiel'kości 
widmowego współczynnika odbicia ll)OwJerzchni bada·nyc.;h 
większy,ch w zakres.ie fal dłuższych . Ze względu · na zaill
teres•owanie główn.ie zakresem bliskiej podczerwien i zre
zygnowano z rejestrowania •całego zakresu fotog,rafowanego 
rw,idma, dobieraiąc odpowiednio warun:ki ekspozy,cji ,i obrób
ki fot-0chemic·znej. W ten sposób otrzymano nową charak
terystykę ,błony KODAK 2424, której gęstości optyczne 
(DA= f0,.)) mieściły się w użytecznej skali naświetlań dla 
potrzebnego zakresu długości, tzn. 600+900 nm (rys. 4). 
Zaczern;ienie spektrogramu w poszczególnych długościach 
fahl .rozkładu widmowego zależy od r odzaj u emulsj.i foto
g,raficznej, wairunków jej obróbk!i fotochemicznej na
świetlania, co można zapisać: wyrażeniem : 

D(A) = Y(I,) log(t, E(),), Re:>-), Ta(',), Tu(:>-), Sc:>-)) (1) 
,gdz.ie: 

D( :>-J- widmowa gęstość optyczna zaczernienia spektrogra
mu, 

y (:>-)- kontrastowość materiału fotograficznego; t - cizas 
ekspozycji spektrogramu ; Ee:>-> - widmowy rozkład 
ośw,ietlenia; 

Re:>->- VJ1idmowy współczynnik: odbicia; Tac:>-> - widmowy 
współczynnik przepuszczania atmosfery; . TU(A) -
widmowy współczynnik przepuszczania układu 
opty,cznego aerospektrografu ; 

S (A)- wlidmowa czułość m,1teriału fotograf icznego. 
W zależności tej występują parametry trudne do bezpo

średniego określen.ia, dlatego zastosowano metodę bezpo
średnią polegającą na wykorzystaniu dwóch testów o zna 
ny,m (,pomierzonym laboratoryjnie s·pektrofotometrem Beck
mana względem siarczanu baru) widmowym w spólczyn1niku 
odbicia (rys. 5). Spektrog-rafowa nie testów odbywało si•~ 
przed każdym ,badaniem gru n tu w identycznych warunkach 
oświetlenia - w warunka,ch stacjonarnych w odstępie 
kilk unastu sekund, w warunkach lotnych przed lotem -
w odstę.pie kilkunastu minut. 

Wykorzystując za leimości: (1) i że D = ~l•og T, oraz 
pomierzone w,ielko~ci przepuszczania (transmisji Tu,)) spek
trogramów za pomocą mikrofotometru, można okreśJ,ić: 
widmowe wspólczynniiki odbi-da (rys. 6) R (l.) : 

(2) 

o 
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Rys . 4. Wykres widmo,wej czułości błony fotograficznej KODAK 
2424; wywoływacz P-1, 7 min 20° c 

6 

gd zie: 
Rm - wid m owy współczynnik odb~cia badanego 

spek tr-og ra mu ba dan ego obszaru; 
spe'kitr.ogramu testu pierwszego 

obszaru; 
Tc:>-) - transmisja 
T,(A),T2(A) - transmisja 

~ drugiego; 
R1cł-),R2(A) - widmowy ws,pólczynnik odbicia tes tu pierw

s?.ego i drugiego. 
P.rzyjęty sposób postę.powania jes t bardzo czasochłonny, 

gdyż wymaga wielu obliczeń. Znaazni,e prostszym sposobem 
byłoby bezpośr-ed nie wykreślanie różnic gęstości optycz
ny-eh Sll)ektrogramów testów i poVJ1ierzchni badany-eh. Spek
trogra:my te musiałyby być wykonywane w identycznych 
warunkach. Do wykreślania takich różnic ;potrzebny byłby 
odipOW'iedni mikr-ofotometr lub ,dwa mikrofotometry układ 
róimi_cują~y i pisak. Zbudoiwani.e takiego układu nie' p~zed
~tl;'wia większych trudności . Charaikterystyki rói,ni,c gęsto
sm optycznych pozwoliłyby na roz.różnianie elementów 
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Rys. 5. Wykres widmowych współczynników odbicia światła od 
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Rys. 7. Wykr·es widmowej czułości błony fotograficznej KODAK 
S0-289; wywoływacz D-19, 8 min 20° C 

• 
krajobrazu o zafałszowanych gęstościach opty,cznych na 
zdjęciach lotniczych i satelitariny,ch (także obrazach zare
jestrowanych metodami niefotografiaznymi) wynikających 
z nierównomiernego ośWLietlenia, np. wskutek zacienienia 
chmurami, lub różnego oświetlenia wynikającego z den•:
welacj,i terenu. 

W tematyc:miej inte:cr>retacji, gdzie istotne jest wyróżnie
nie jednego lub kilku elementów krajobrazu, a pozostałe 
traktuje się jako tło, bardzo ,przydatna "jest znajomość róż
nic gęstośc,i optycznych dainych el,ementów i tła w poszcze
gólnych długościach fali elek!bromagnetycznej. 
Ponieważ znany jes,t wcześniej moment przejścia sa teLity_ 

nad danym obszarem (np. poligonem doświadczalnym), 
możliwe jest wykonanie widmowych ,charakterystyk da ne
go obs.z.axu w identyczinych warunkach w jakic,h wykonane 
rz os.tały obrazy sate1iitame .za ,pomocą MSS (,urzą,dizenie wie
lospektralnego zobra·zowania) . Przez porównanie charakte- • 
rystyk rozkładu widmowego z ,później otrzymanymi obraza
mi MSS można stworzyć tema tyczne klucze inte:r-pretacyjne 
do interpretacji wzrokowej, a także automatycznej za po
mocą ETO (elektr,oinicznej techniki obliczeniowej). 

Przez odpowiedni dobór, wielkości s,pektrog-rafowany,ch 
obszarów do zdolnośc i roz;d:1'liekzej -obrazów satelitarnych 
można również rozpoznawać obiekty mnieJsze; opierając się 
na charakterystykach widmowych gęs tości opty-cznych. 

W badaniach aeros·pektrograficzny,ah ważne jest dobranie 
takiego rejestratora rozkładu widmoweg,o, który posiadałby 
odpowiednią charakterystykę czułości widmo-wej, oraz moL--
1iwość ipropor,cjonalnej rejestracji promieniowania o dużej 
rozP,iętoś,ci energetycz:nej . 

Mgr inż. KWIRYN ZUCHOWICZ · 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

W pracy omówiono tendencje rozwojowe źródeł światła 
i sposoby oświetlenia wewnętrznego i zewnętrznego sa
molotów. 

Dla zrozumienia procesu widzenia opisano ogólną bu
dowę oka jako detektora światła .[1]. Siatkówka oka ma 
dwa rodzaje czułych elementów (rys. 1): czopki (zgroma
dzone głównie w środku oka) - czułe na barwę, pręciki 
{zgromadzone bardziej na peryferiach oka) - czułe na 
natężenie luminacji. Barwy światła zmieniają się wraz 
z długością fal :(rys. 2), zatem zdolność oczu do adaptacji 
zmienia się wraz z barwą. 

Badania przeprowadzone w Polsce w ' 1933 l'. przez mjr 
dr med. Wł. Pola w Centrum Badań Lotniczo-Lekarskich 
nad doborem barwy światła w kabinie pilota [2] wykaza
ły, że najodpowiedniejszy jest kolor pomarańczowy - na- · 
sycony. Na zachodzie oświetlenie barwne (,czerwone) wpro
wadzono podczas drugiej wojny światowej, a w ZSRR 
wg 1(3] w latach sześćdziesiątych. 

Czerwone oświetlenie ułatwia odczytywanie wskazań 
przyrządów, a jednocześnie nie utrudnia obserwacji prze
strzeni otaczającej samolot (bez długiego procesu adap
tacji oka- - z wiekiem pilota czas adaptacji wzrasta 
- :rys. 3). Ośiwii.etlenie samolotu można ip.odziełić na -oświe,t
lenie wew111ęt,r,i,ne i zewnętnzne. 
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•w aerospektrografie d~ rejestracji rozkładu widmowego 
wykorzystano b ł onę fotograficzną, m.in. ze względu na 
logarytmi czną za leżność gęstości zaczernjenia od naświet
la111i,a (Pu.) = y log He;.)) . Zależność ta jednak jest słu s zna· 
tylk,o dla ograniczon ego zakr esu określ•onego 1,xostoJ.i-nio
wym odcin kiem krzywej chara'kterys,tycznej. Rozpiętość 
en:e.l"getyczma w częś ci widzialnej i podcz,erwonej odbitego 
ś.wiatła . często przekr acza zakres uży tecz.nej ,skal'i naświet
lań ,błony fotograficznej KODAK 2424. Chcąc wyJwrzysta!': 
ti.s lmiejąicy aerospe~t!'ogcr·af d,o ,rej,estra!cji rozkładu widmo
wego w całym zakres,ie fotogra:fiicznym (400...;-900 nm), na
l eżałoby zastosowae błonę fotografiazną o bardzńej „wy
rów,nanym" przebiegu k r zywej widmowej czułości np. 
KODAK SO-289 (rys. 7), oraz 'W!prowadzić odpowiedni ;.1 
~ompensację - cz}'ll1nik wzmacn·iają,cy 11,ub osłabiający (np. 
filtr „cieplny" itp.) w każdej dlugoś-ci fali. zaleim-ość gę
stoś ci optycznej spektrogramu ,od naśw,ietlen,ia w tym przy-
padku można zapisać: · 

D(J,) = Y(A) lóg [t, E(),), R("), Ta('-), Tu('-)1, S(A)] K(A) (3) 

gdzie: K (J.) - widmowy wspó1czynnik w zmocnienia (osla
bien-ia); pozos tałe omaczenia jak w (1). 

Fizyc:zina realizacja funkcji K (A) może mieć kilka ,roz-
wiązań, dotyczących odpowiedniej modyfikacjli a1bo stru
mienia wejś-ci-owego, np. filtr „cieplny" w układzie kolima 
cyjnym, albo strumienia wyjści,owego, np. filtr neutralny 
o zmiennej gęstości optycznej w rejestrator-ze. · 

Weryfikacja dośW1iadczalna (z wykornystani,em błony fo
tografi-cznej KODAK 242.4) ww. rozw,iązań nie dala zado
walających wyiników. Następne rozwiąza,nie jest o-becm:ie w 
trakcie ireali;za,cji. 

Wnioski 

Na podstawie dotychozasowych wprawdzie skromnych 
doświadczeń można powied21ieć, że -aerospeiktrografia po
mimo pewnych 111iedostatków, k tóre wymagają ulepszeń, na 
obecnym etapie rozwoju w Polsce ,może być pomocna w 
badaniach widmowego współczynnika odbicia elementów 
krajobrazu, oraz w badania,oh rwidmowego w.s,półczynnika 
prze.puszczania atmosfery, w .zakresie fotograficznym pro
mieni-owania elektromagnetyczinego. Zestawy charaktery
styk widmowych elementów śmdow,iska geografiicznego po
zwolą na zna,czne zwięlrnzenie il-ości i jakoścci informacji 
uzyskiwanych ze zdjęć lotniczych i dbrazów satelitarnych. 

Oświetlenie samolotu 

Oświetlenie wewnętrzne 

Do oświetlenia wewnętrznego samolotu zalicza się : 
- oświetlenie kabiny ·pasażerskiej i innych pomieszczeń, 
- oświetlenie kabiny pilota i przyrządów pokładowych, 
- światła sygina'liza1cyjne. 
Natężenie oświetlenia w kabinach pasażerskich powinno 

być możliwie r_ównornierne i wynosić ok. 100 lx; w po
mieszczeniach pomocniczych - od 30 do 50 lx, w bufecie 
150 lx, w kabinie personelu technkznego 75 lx . Oświetlenie 
kabiny pilota i przyrządów pokładowych jest różne w 
zależności od przeznaczenia samolotu. Kabina pilota sa
molotu pasażerskiego ma silne ogólne oświetlenie, gdyż 
piloci nie mają potrzeby patrzeć na zewnątrz samolotu 
{lecą na przyrządy). 

W kabinie pilota samolotu wojskowego należy unikać 
stosowania lamp ogólnych o większej mocy, a · stosować 
do równomiernego oświetlenia tarcz przyrządów pokłado
wy,ch, -dżwii,gni, napisów lampy mniejsze, lkitqre ,po odp.o 
w.iednim ,us.taiwieniu nie powodu.ją od1blasków w szylbach 
przyrządów ,i rw 1szyiba,ch wiatr1ochir,011Ju. Śiwiatł,o nie pow.in
n,o być wiidoc21ne z zewnątrz samolotu. Oświetlenie talblicy 
z 1przyrzą,dami 1pokład:owymi ,(z 1PU111'ktu wicdz·enia be21Pie
czeń,stwa lotu) -jes.t najwa,żniej.sze, ,gdyż pilot ip,owiinien nie 

. tylik,o od,czyitywać w skaizania przyrządów, aae 'rÓiwnież orb.ser-
1wować otaiczają,cą go ,p.:-zest•rzeń . 
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Do oświetlenia tablic i tarcz przyrządów pokładowych 
stosowane są następujące rozwiązania: 

. - oświetlenie integralne ,[l] - w systemie tym lampa 
jest wbudowana wewnątrz przyrządu i aby przyrząd się 
zbytnio nie nagrzewał, żarówka powinna mieć moc ok. 
0,5 W i napięcie ;i V. Zabarwienie światła powinno być 
czerwone lub białe; 

- oświetlenie krawędziowe ,[5] wykonane jest z prze 
zroczystego plastyku - akrylu (rys. 4), w którym są 
wbudowane żarówki na napięcie 28, 12 lub 5 V. Plastyk 
jest pomalowany farbą białą. a następnie czarną. Po wy
grawerowaniu w czarnej farbie napisów biała farba po
zwoli odczytywać wskazania przyrządu w czasie dnia. 
Tarcza przyrządu jest otoczona odbijającym materiałem 
DRT (patent francuski}, który zapewnia równomierne 
oświetlenie przyrządu; 

- oświetlenie indywidualne [3] przyrządu można uzyskać 
za pomocą lampy szczelinowej zabudowanej nad przyrz-ą 
dem. Tarcza i wskazówka są oświetlone strumieniem 
świetlnym żarówk i wychodzącym przez szczelinę w ,opra
wie lampy; 

- oświetlenie luminescencyjne [4] zasilane prądem prze
miennym 115 V 400 H z. Barwa światła jest tu zależna 
od użytego luminoforu (bez filtrów). Oświetlenie to jest 
równomierne, łatwo moi:na regulować jego natężenie, poza 
tym ma mały pobór mocy, dużą trwałość (kilka tysięcy 
godzin). · 

Lampa krystaliczna jest diodą emitującą światło, gdy 
przez nią płyn.ie prąd 1w kierunku . przewodzącym. Inte:1 -
sywność świecenia jest ,proporcjonalna do natężenia pły
nącego prądu (I = 30 mA, U = 2, 7 V). Barwa światła jest 
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Rys. 1. Rozmieszcze nie pręcików i czopków w oku : linia ciąg ł a -
ostrość widzenia pręcikowego ; linia przerywana - ostrość wi
dze nia czapkowa 
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Rys. 3. Zależność cie mnej adaptacji wzroku od wie ku 
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Rys . 4. Oświetlenie k rawędziowe-lumnescencyjne 

zależna od stosowanych domieszek, -czerwona może byt 
wykorzy,srtarn-a do ośw.ietlenia µ:rzyr.z~dów ipolk'.adowych oraz 
moż e być zastos.owana w urzą dzeniach bieżących (kompu
te~ach). 

Napisy i oznakowania [5] na tablicach można wykona::
za pomocą przewodów :;wietlnych lub za pomocą farb 
samoświecących z domieszką trytu. Farba ta zastosowana 
z tyłu tablicy nie odd ziałuje na film fotograficzny i na 
licznik Geigera. Połowa okresu trwałości wynosi w przy
bliżeniu 12 lat. Ten system oświetlenia jest zaakcepto
wany przez Minister stwo Lotnictwa francu skiego. 

Lampy sygnali'zacji [3] określonych stanów pracy klap, 
podwozia itp. po:winny być dobrze widoczne w czasie dnia 
i nie zmniejszać zdolności wid zenia w nocy. Przyjęto trzy 
pcdstawowe barwy lamp sygnalizacyjnych: czerwona do 
sygnalizowania stanu alarmowego, żółta - ostrzegawcza, 
zielona - normalna praca. Duża liczba lamp sygnaliza
cyjnych utrudnia pilotowi szybkie zorientowanie s ię co 
oznacza sygnał świetlny, w związku z tym niektóre z nich 
świecą światłem pulsującym (pilot może być w takich 
przypadkach informowany dodatkowo o czynnościach, któ
re ma wykonać). 

Oświetlenie zewnętrzne samolotu [1, 3) 

Reflektory (projektory) pokładowe służą do oświetlenia 
terenu lądowania z natężeniem oświetlenia nie mmeJszym 
niż 0,5 lx na odcinku od 150 do 200 m. Kąt strumienia 
świetlnego w płaszczyźnie pionowej wynosi ok. 8°, a w 
płaszczyźn ie poziomej - ok. 14°. Moce żarówek stosowa
nych w r eflektorach mają od 100 do 600 W. Gdy grubość 
skrzydeł jest za mała i nie można w nich zabudować 
reflektorów sternwanych i nie sterowanych, wówczas mon
tuje s ię je w przedzie kadłuba. Ten sposób zabudowania 
jest niewygcdn y , gdyż podczas deszczu strumień świetlny 
rozproszony w kroplach wody oślepia pilota. 

Refl€ktory kołowania mają moc ok . 250 W i służą do, 
oświetlenia drog i kołowania. Kąt strumienia świetlnego 
w płaszczyźnie poziomej wynosi ok.- 30°, a w pionowej 
ok. 5°. 
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Reflektory skrzydłowe o mocy od 50-+-70 W, zabudowane 
w płaszczyźnie kadłuba, oswietlają krawędzie natarcia 
skrzydeł (obserwacja powstawania oblodzenia). 
światła szyku [3] są ty_lko na samolotach wojskowych 

i wówczas są zabudowane wzdłuż górnej powierzchni 
skrzydeł i kadłuba, mają :niebieską barwę światła ,i dają 
maksymalną światłość pod kątem 25° w stronę przeciwną 
do kierunku lotu. 

Dla świateł nawigacy,inych [l, 31 miejsce zabudowania, 
kąty rozsylu i barwy są ustalone przepisami ICAO. Na 
samolotach śmigłowych światła sygnałowe są zabudowane 
następująco: na kadłubie - światła nawigacyjne, a n~ 
końcach łopat - brzegowe. 
światła antykolizyjne [6] są zabudowane: jedno na ka

dłubie, drugie pod kadłubem samolotu. Są one zapalane 
i gaszone na przemian. Ich optymalna liczba · błysków wy
nosi 75 na minutę. Mają barwę światła czerwoną o świat
łości 100 cd w płaszczyźn ie poziomej i 10 cd pod kątem 
30° powyżej i poniżej poziomu. Stosowane są dwa typy 
świateł antykolizyjnych - obrotowe mające po dwie ża
rówki 70 W, oraz impulsowe mające lampę ksenonową 
zasilaną z kondensatora o pojemności ok. 160 ttF ładowa
nego do napięcia 450 V. 

Wnioski 

W instalacjach oświetleniowych samolotów obecnie są 
tendencje do stosowania : 

- prądu przemiennego, 
_ - luminescency,inego oświetlenia przyrządów pokłado
wych, 

- farb samoświecący~h z domieszką trytu (do napisów), 
- żarówek halogenowych w lampach o mocy powyżej 

20 W, 
- lamp błyskowych w światłach antykolizyjnych. 
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EksperyDlentalna Dletoda 
oszacowania cyrkulacji wiru przedwlotowego 

Doc. dr hab. inż. STEF AN SZCZECIŃSKI 
Wojskowa Akademia T echniczna 

Mgr inż. RYSZARD SZCZEPANIK 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

W artykule podano sposób eksperymentalnego oszacowania 
cyrkulac.ji wiru przedwlotowego za pomocą prostych środ
ków technicznych. 

Przy rozwiązywaniu zagacinieli z zakresu zasysan:ia za 
nieczysZJczeń mechani•cz·nych z powierzchni płyty lotnis,ko
wej do wlotów silników odrzutowych [l -+-3], a ,zwłaszcza 
przy badaniu przes trz,ennego ruchu cząstek w przepływie 
przed wlotem sar.,olotu niezbędna jest znajomość cyrku
lacji wiru przedwlotowego. Wykonanie bezpośredniego po
miaru rozkładu prędikoś,c-i w wirze przedwlotowym jest 
kłopotliwe .ze ,względu na ciągłą .wędrówkę rwiru w prze
strzeni przed wlotem (rys. 1) pod wpływem powiewów 
wiatru. W :niniejszym artykule podano metodykę ekspery
mentalnego oszaco,wania cyrkulacji ,wiru za pomocą pro
stych śr,odków technicznych. 

Metodyka badań 

Proponowana metodyka badań •cyrkulacji w:iru przedwlo
towego składa s ię z dwu kolejnych etapów: eksperymen
talnego i ana lity-cznego. Istotą etapu badań eksperymental
nych jest wyznaczenie wielkości energii udzielanej ,przez 
wir zasysanym cząstk,o.m wzorcowym oraz określenie drogi 
w rdzeniu wiru, na której cząstka -tę energię uzyskuje. 
Rejestrując cale z.iawisko zasysania cząstek wz,orcowych 
kamerą filmow:i, można bez większych trudności wyzna
czyć średnią drogq, na której w,ir wykonuje nad zassaną 
cząstką pracę polegającą na uniesieni u jej z powier21chni 
lotniiska i nadaniu określonej energii kinetycznej. Szczegól
nie łatwo wyznaczyć wartość energii kinetyc.znej mierząc 
,1pula1p", jalki osiągają wzorcowe ·cząS1tk,i wyrzucane ,z rdze
nia wiru. Zakładając równość energii .potencjalnej z po
czątkową energią kinetyczną uzyskaną przez TOzpa brywanri 
cząstkę do chwili jej wyTzucenia z rdzenia w,iru oraz zna
jąc średnią drogę, na której cząstka uzysku je tę energiG, 
łatwo możemy określić średnią wartość siły d z iałającej na 
zassaną cząstkę. W drugim etapie metodyki można, korzy
stając ze wzorów określających wielkość siły dzialające J 
na zassaną cząstkę w rdzeniu uprosz-czonego modelu wiru 
[2] wyznaczyć cyrkulacj•~ wiru. 

Do bada11 należy użyć zestawów kulek wzorcowych 
o różnej średnicy, lecz jednakowej dla każdego z•taw\l 
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gęstości (powinny być wykona,ne z tego samego materiału). 
Posz,czególne zestawy kulek pow,inny różni.ć się między 
sobą jedynie gęstością właściwą użytego do i·eh wykonania 
materiału. 

Przygotowane partie cząstek umieszczono równom.ie11nle 
w plasZJczyźnie przed wlotem i poddano działaniu wiru 
przedwlotoweg,o (w prezentowanych badaniach uży to czą
stek sześciennych). Następnie rejestrowano pa,rametry lotu 
zassany,ch ,cząstek za pomocą kamer. W szczególnośc:i rc
jestrowan,o s•kładaną 1pion,ową początkowej \PTęd,lwści startu 
cząstki w chwili zassania oraz osiąganą wysokość. W ana
lizie materiału filmowego uwzględniono c.ząstki o począt 
kowym torze lotu pr-ostopadłym do powierzchni 1'otniska 
(w sensie fizyczny m oznac.za to symetryczne ułożenie cząst
ki w rdzeniu wiru w momencie iro_z·poczęcia przez nią 
ruchu) . Badania kilku zes tawów wzorów zasysanych ,czą
stek są ruiezbędne, aby uz.yAAać wiarygodność statyczną 
danych. 

Na podstaw.ie przeprowadwny-ch badań eks perymenta1-
nych {3, 4] s twierd z-ono, ż.,e przekazanie podstawowej części 

Rys. 1. $Jad błądzeni a podstawy rdzenia wiru na płycie umieszczo
nej w płaszczyźnie l otn is l<a przed wlotem 
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'\łys. 2. Ruch zassa nej cząstki poza strefą zaburzeń wirowych 

energii zassanym cząstkom przez wir odby,wa s,ię bezpo
śred:nJio w punkcie stagnacji {lub w jego bliskim otocze
niu) w momencie rozpoczęcia ruchu cząstki oraz na nie
Wlielkim początkowym odcinku rdzenia wiru. Podczas bada,'l 
zarejestrowano przypadk,i zassarnia badanych cząs,tek przez 
wir z jednoczesnym szybkim ·przesunięciem rdzenia wiru 
od miejsca punktu wyrzu,lu cząstki (np. ws kutek powiewu 
wiatru). Praktycznie więc dalszy ruch takiej cząstki od
bywa ·się w zasadniczym przeplywlie przed wlotem nieza
burzonym przez wir (rys. 2). 

Numeryczna metoda obliczen ia toru lotu ,i parametrów 
lotu takiej cząstki w płaskim przepływie przed w lotem 
jest ,podana w [5]. Z przy toczonych tu danych wynika waęc, 
że wpływ ,oddziaływania strumieni'a zarówno niezabuTzo
nego (gdy cząstka odbywa lot w strumierniu niezab urzo-
nym - rys. 2), jak również strefy zaburzeń od w,iru (gdy 
cząstka odbywa lot w strefie wiru śrubowego i w strefie 
turbulencji - rys. 3) jest ,niewielki w porów111aniu z wa
runkami początkowymi prędkości nadanymi cząstce przez 
wir w pobliżu punktu stagnacjri w momencie jej zassania. 

Przy obliczaniu wartości energii potencjalnej na podsta
wie ana1izy parametrów lotu cząstek wzorcowych popeł
niamy błąd wynikający z: 

a) nie uwzględnienia oddziaływania aerodynamicznego 
zasadnici,ego strumienia przed wlotem (w przypadku gdy 
cząstka porusza się poza strefą zaburzeń wirowych -
ry,s. 2); , 

b) nie uwzględn ienia oddzia ływania aerodynamicznego 
strumienia w strefie zaburzeń wirowych (w p rzypadku, gdy 
cząstka porusza się po jej zassaniu w . dalszym ciągu w 
obrębie tej s trefy - rys. 3). 
Błąd .popełniany w przypdku a) można oszacować, jeśli 

:mamy warunki początkowe prędkoś:oi cząstk1i w chwili 
zassania oraz punkt startu ,cząstki przed wlotem [5]. Efek
t~m końcowym przedstawionych badań eksperymentalnych 
jest określenie energi,i kinetycznej udzielanej przez wir 
zasysanym cząstkom, jak również określen ie drogi, na któ
rej cząstka uzysku je tę ener!§ię. Znając te dwie w,ielkości, 
łatwo wyznaczyć wielkość siły działaj ącej na cząstkę w 
momencie jej zassania. W celu uzyskania wiarygodności 
statysty,cznej procedurę tę należy powtórzyć dla kulek 
o ró:żmy,ch średnicach. Badane wzorce muszą być tak do
brane wagowo i wymiarowo, aby nie mogły przedostać się 
do wlotu (ogólnie biorąc w strefę w 1pobl,iżu wlotu, gdzie 
w;skutek dużych waTtości składowych prędkoś·ci st1Jrumienia 
Vr, Vv i Vz imamy do czynienia ze z11acz,nym oddzialYJWa
niem aerodynamiczmym utrudniający,m rpraiwiidłową ocenę 
wielkości energii uzys'k~wanej od w.il'U p:r·zez tCząs-tkę). 

Wyznaczenie cyrkulacji przy założeniu uproszczonego 
modelu wiru (rys. 4) 

Do wyznaczenia cyrkulacji wiru skorzystano ze wzorów 
wyprowadzonych w [2] określających siłę d ?Jiałającą na 
cząstki umieszczone w rdzeniu wiru. Dodatkowymi danymi 
r:riezbędnymJ do wykonania obliczeń są: 

'l'p - pl'omi,eń cząstki wzorcowej, 
ri - promień rdzenia wiru, 
Pa -. ciśnienie atmosferyczne. 

Przy obliczaniu cyrkulacji w iru należy wyróżnić dwa przy
padk,i: 
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Rys. 3. Ruch zassanych cząstek w strefie zaburzeń wirowych 

a) średnica cząstki wzo·rcowej większa d średni cy rd ze
nia wiru 

rp > r; 

F = Pa:rtr 2 _ __ a __ (!a - ln _JJ_ 3 (! r • I' 2 
( , ) 

P 16 n 4.n: r; 

g.dzie: 
F - si ła działająca na cząs tkę umieszczoną w rdzeniu 

wiru przedwlotowego, 
(!a - gęstość powietrza 

tb) ś redn ica cząstki wzo11cowej mniejsza od średnicy rdze -
nia wiru 

r p < r; 
(! r• · nr2 nea · r • • r; 

F = p nr2
- a P +-·---

a P 4n2 rf l6n2 r1 

~ 
Rdzen ~ 

, I 

I 
I 

I 
v/ / I 
; I 
I I 

Strefo zewn lrzno 

r 

TL-135/78 -R.t 

Rys. 4. Uproszczony model wiru na płaszczyźnie wraz z typowym 
rozkl em prędkości 
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Oblicz.one w ten sposób wielkości cyrkulacji dla i:óżnych 
kulek wzorcowych o różnej średnicy ,powinny być zbliżone 
do siebie. Do dalszych rozważań należy przyjąć uśrednioną • 
wartość cyrkulacji I'. 

W prezentowanych badaniach stosując podaną metodykę 
oszacowano cy['lkuladę wiru ~rzedwl.otoweg-0 (rys. 2 i 3): 

i'= 6+7 m 2/s 

Przedstawiona metodyka pozwala w stosunkowo prosty 
sposób oszacować cyrkulację wiru przedwlotowego. Meto
dyka ta stosowana dla różnych typów wlotów, o różnym 
masowym natężeniu może być 1po:moc:na do określenia wzo-

rów empirycznych podających .wielkość cyrkulacji 
przedwlotowego rdla różnych typów wlotów. 
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Niektóre zagadnienia paliw 
do lotniczych silników turbinowych 

Mgr inż. RYSZARD BEKIESIŃSKI 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

W związku ze wzrastającymi prędkościami samolotów i wy
nikającym stąd coraz większym nagrzewaniem znajdują
cego się w ich zbiornikach paliwa, konieczne jest ulepsza
nie już stosowanych i opracowywanie nowych rodzajów 
paliw do silników odrzutowych, w celu zwiększenia ich 
stabilności termicznej. Również polski przemysł rafineryj
ny przystępuj? do produkcji nowego paliwa o większej 
odporności na wysokie temperatury. 

Współczesne samoloty wojskowe, a ostatnio również pa
sażerskie .osiągają prędkości znacznie przewyższające pręd
kość dźwięku. Należy się spodziewać, że do eksploatacji 
będą · coraz powszechniej wchodzić nowe typy samolotów 
transportowych i pasażerskich, dla których rozwijanie pręd
kości podróżnych rzędu 2500 km/h będzie rzeczą zupełnie · 
normalną . Należy się spodziewać, że w niedalekiej przy
szłości prędkości lotu będą jeszcze wzrastać. Jut obecnie 
w Stanach Zjednoczonych Ameryki Północnej prowadzi się 
wstępne prace nad projektami samolotów, które będą latać 
z prędkościami przekraczającymi 10712 razy prędkość 
dźwięku. 

Coraz większe wymagania dotyczące zadań stawianych 
współczesnym samolotom zmuszają konstruktorów do do
skonalenia samych konstrukcji, jak również do stosowania 
coraz lepszych i efektywniejszych źródeł energii umożli~ 
wiają.cyrch s,pl'IOStanie tym wymaganiom. 
Działanie silnika ,turbinowego, jak i każdego innego źró

dła napędu jest określone przez kombinację cech konstruk
cyjnych silnika i właściwości użytego do jego napędu 
paliwa. r 

Obecnie wszystkie silniki turbinowe stosowane zarówno 
w lotnictwie wojskowym jak i cywilnym oraz większość 
silników rakietowych używanych do celów badań kosmicz
nych i do celów wojskowych pracuje na paliwach węglo
wodorowych typu nafty. 

Szczególnie dużego znaczenia nabierają związki węglo
wodorowe jako komponenty paliw stosowanych do napędu 
lotniczych silników turbinowych. W połą,czeniu z ciekłym 
tlenem wykorzystywane są one w pierwszych stopniach 
rakiet kosmicznych. Kompozycja znanego u nas paliwa T-1 
z ciekłym tlenem wykorzystywana jest jako paliwo w ra
dzieckich Takietach kosmicznych. Również pierwszy stopień 
rakiety księżycowej Saturn pracował na paliwie węglowo
dorowym. Na takich samych paliwach pracują też ame
rykańskie rakiety Jupiter, Tor czy Atlas. 

Dalszy rozwój aparatów latających związany jest nie 
tylko ze wzrostem ilości zużywanego podczas lotu paliwa 
(jeżeli dla normalnych samolotów poddźwiękowych zuży
cie dochod-ni ,do 120 I/min, to dla 1duży,oh samo1otów 111ad
dźwiękl0wych, np. Concord, wynosi 240 I/min, a przy dal
szym wzroście ,prędkofoi będzie .osią,gać d-0 400 1/rnin), ale 
także z polepszeniem jego właściwości eksploatacyjnych. 
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Niemałą rolę w poszukiwaniu coraz to nowych dróg umo
żliwiających otrzymywanie lepszych paliw odgrywa ekono
mia eksploatacji. Obecnie przyjmuje się, że ok. 500/o kosz
tów eksploatacji samolotów stanowi koszt paliwa. Wzrost · 
zapotrzebowania na paliwo w roku 1975 w USA był ok. 
tr.zykrotnie wyższy niż w roku 1966. 

Ze względu na tak duże zużycie i ewentualność deficytu 
,paliw do lotniczych silników turbinowych zaczęto roz
ważać możliwość ewentualnego obniżenia wymagań doty
czących paliw. Chodziło o obńiżenie takich wymagań, które 
można byłoby skompensować odpowiednią konstrukcją sil
nika. Jednak ze względu na wyżej wspomniany gwałtowny 
rozwój samolotów naddźwiękowych oraz konieczność utrzy
mania wysokiej sprawności i niezawodności pracy silnika, 
w znacznym stopniu ograniczona jest możliwość takiego 
kompromisu. 
Można więc wysnuć wniosek, że zwiększenie produkcji 

i polepszenie charakterystyk paliw używanych do napędu 
lotniczych silników turbinowych będzie r ealizowane przez 
wprowadzenie nowych, ulepszonych i bardziej wydajnych 
technologii i procesów. 

Warunki pracy paliw do lotniczych silników turbinowych 

Podczas lotu samolotu z prędkością naddźwiękową wy
stępuje aerodynamiczne nagrzewanie całej konstrukcji, a 
więc i paliwa znajdującego się w zbiornikach. Efekt tego 
nagrzewania , rośnie wraz ze wzrostem prędkości lotu 
i zmniejsrzaniem wy,sokości. Oczywiście przyros,t tempera 
tury nie jest wielkością nieskończoną i trwa jedynie do 
chwili, w której nastąpi zrównoważenie m1ędzy ilością 
ciepła doprowadzanego w wyniku tarcia a ilością ciepła 
odprowadzającego do środowiska otaczającego . Badania 
wykazały, że ,przy prędkości lotu Ma = 4 na wy,sokośd H = 
= 6100 m tern,rperatura równowagi ustala s.ię .po upływie 
90+120 s na poziiomie 680°C. P11zy tej samej iprędkośd Lotu 
na wysok,ości H = 36 OOO m po upływie 30 minut wy111osi 
ona zaledw.ie 310°C. · 

Ta cecha jes,t szczególnie ważna dla samolotów boj•owych, 
dla Jdóry,ch rysują się obecnie tendencje do zmnJejs,za,nia 
wysokości Jotu przy 1podejśdu do celu. Wynika to z mo
iJliw.ości taktycznych, gdyż ,podczas lotu . z dużymi rpręd
kośdami nadrdźwiięIDowymi na ,małych wysokośda,ch ZJnacz 
,nte zmniejsza sfę pra1wdopodobieństwo trafienia samolotu. 

Pomimo, że część energii cieplnej od nagrzanej po
WiiefZ!chnri samolotu przekazywana jest do środowiska 
,otaozającego, to jednak większa jej część pr:uekazywana 
jest do konstrukcji samolotu i do paliwa Z!llajdującego się 
w jego zbi,orniJrnch. Nagrzewanie paliwa w zbiornikach za
leży nie tyilko od prędkości i wy~okoś'Ci lotu, a'le także od 

1przewod,ności ,i pojemności cieplnej materiałów odrdziela
ją,cy,oh paliwo od ·zewnętreny,ch powierzchni samolotu, po
wierzchni ,z;bi,orników, długotrwałości lotu, temperatury IPO-
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czątkowej i fizyko-cieplnych właściwości samego paliwa. 
Np. nagrzewa,nie paliwa w zbiornikach samolotu lecącego 
z prędk,ośoią Ma= 2,7 powodowałoby podwyższenie jego 
temperatury do ok. 135°C. 

Dprócz nagrzewania aerodynamicznego temperatura pali 
wa rośnie również wskutek spełn iania TÓŻ1!1ych funkcji w 
układach zasflania, regulacji, chłod zenia silnika itp. 

Z tych względów pr-oces nagrzewania paliwa w wie lu 
przypadkach ,okreś la warunk,i dotyczące jakości i wyboru 
odpowiednich materiałów konstrukcyjnych. 

, Zmiany jakości paliwa podczas lotu samolotu z prędkościa
mi naddźwiękowymi Ma ~ 3 

Jeżeli w samolocie zastos,owano nieizo lowane zbiorinJiki 
skrzydłowe, oprócz zbimników głównych w kadłuJ;iie, to 
w pierwszym etapie i.otu przed osiągnięciem rprzez samo
lot naddźw,iękowej prędkości przelotowej zasilanie s<ilnlika 
powinno być realiz.owane z tych zbiorn ików. Chodzi o to, 
aby były one puste w tej fazie lotu, gdy temperatura su
rchy,ch ś,oianek zb iornika os.iągnie wartość rzędu 250+270°C. 
Ma to ma celu niedopuszczenie do nadmi,ernych ,s trat pal1iwa 
przez odparowanie i uniemożLiwienie intensywnego utle 
n iania z jednoczesnym tworzeniem się związków samo,ist
nych i twardej fazy. 

Jeżeli np. w zbiornrikach skrzydłiowych zna jduje się pod
czas star tu 10 ton paliwa, a po os.iągnięciu l]'.)rzez samolot 
prędkośoi p r zelotowej pozostanie go w granicach 0,4+0,70/o, 
to p,rzy :z,ał,ożeniu, że tylko 1 O/o z tej pozostało,ści ulegnie 
utlenieniu, po ka:ildym tego rodzaj u locie w zbiorn ikach 
skrzydłowych poz.ostanie 400+700 g :zan,i,eczyszczeń w :po
staci twardej fazy (tzn. nirerozpuszcza lnych osa·dów i smól) . 
Do tej masy na leży dodać jeszcze 1pewną część twa1rdej 
fazy powstałej w rezultacie u tleniania głównej masy pali
wa podczas s tartu i raz.pędzarnia samolotu. 

Podstawowa ,część paliwa znajduje się w zbiornikach u
mieszczonych w kadłubie samolotu. Z tych zbiorników pa
liwo zaczyna być zużywane w początkowej fazie lotu z 
prędkością :pr,z,elotową. Temperatura 1paLiwa zaczyna ro,snąć 
z tego względu, ,że przed dojfoiem do komór spalania jest 
ono -z reguły wykorzystywa,ne do odbioru ,ciepła z licznych 
wymienników ,(chłodzenie kabiny, ,cieczy hy draulicznych, 
olej u itp.), a także w s:kutek sprężania . w :paliwowych pom 
pach W)'1sokiego ciśrnienia . 

Podczas obniżania wysokośc1i, pr zy zmniejszonych wy
datkach ,paliwa, ,jeg,o ,temperatura za chłodnicą oleju bar
dz,o szybko rośnie do wartośd ,rzędu 2607280°C ,i ,pozostaje 
na tym - pozi,omie ;przez dłuższy •czas końcowej fazy lotu. 
W zbiornikach :kadłubowych samolotu pod koniec lotu po
zostaje 'Zwykle 1rezer,wa w tilości 5+ 100/o :paHJWa, którego 
tempera tura w czasie l ądowania iwy1nos,i 110 + 130°C. W ta 
rkicrh warunkach koagulacja drobnych cząstek w gru:bsze 
1pr,zebiega z dostatecznie dużą 1prędkością. ,Przed następnym 
lotem samol,ot zostaje dotan k owany ś,wieżym rpal,iwem, Jdó
rre porywając za sobą zanieczyszczenia zawarrle w jego 
zbiornrika,ch moż,e być przyczyną ,powstawania różnego r•o
dza ju usterek. W ten sposób, każdy następny l ot samolotu 
będzie się odbywał, z punktu Wlidzenia czystoś ci palirwa, 
w coraz tr-udniejszych warunkach. 

W tej sy tua,cji niezawodność silnika będzie się pogarszać 
z lotu na lot. Zanieczyszczenia filtrów, s.padek przewod
n•ości cieplnej w wy,miennikach ciepła wskutek osadów, czy 
niewlaśaiwa praca agr,egatów ,sterujących w wyniku kaso
wania luzów w ich elementach wewnętrznych przez ,dosta
jące się wraz z paliwem ,cząstki ,twa,rdej fazy, w każdej 
chwili mogą naTus,zyć norma,lną pracę sil'nika. 
Oczywiście, warunki zastos,owania paliw węglowodoro

wych w s1ilnikach samolotów naddźwiękowych 1i rakiet są 
różne i dlateg,o stawiane są, im różne wy,magania. 

Np. ,paliwo węglowodor·owe jest stosOlWane w radziedkim 
silniku rakietowych RD -107, którego ciąg w próżni kos 
micznej wy,nosi 100 OOO daN. W tym ~,ilruiku, podczas stail'tu 
rakiety, nie obserwuje się zasadniczego nagrzewania pali
wa, gdy,ż jej przejście przez gęste waLrsłwy atmosfery t·rwa 
zaledwie kilkadziesiąt sekund. Jednaikże, ,pomimo faktu, 'że 
silnik raki,ety pracuje od 2+8 minut J zbiorniki pal iwowe 
doładowywane są az.otem, w paliwie m,oże 1powstać twarda 
faza ,i osady (szczególnie w układzie 1chłodizenia, w którym 
paliwo nagrzewa się przed przejściem do 1komory spalania 
do temperatury 1807220°C). 
Reasumują,c 1powyższe, motna stwierdzić , że zmiana wa

runków pTacy 1paliw węglowodor,owych stos,owanych w sil
nikach turbinowych i rakietowych, związana ,przede wszyst
kim ze wz.rostem tempera tury, doprowadrziła do podwyż
szenia wymagań w stosunku do ich jakości. 

Prz,eprowadz,one badania 1pozwolily usta lić, że paliwa od
r zutowe typu ·T-1 , T-2, T-5 czy TS-1 przy ich nagrzaniu 
do temperatury wyższej •Od 100°C intensywnie utleniają się, 
w wyniku czego bardzo szybko ,powstaje twarda faza 
niero21puszczalne osady i smoły, które zanieazyszczają ,ele
menty filtrująice oraz odkładają się rw agregatach układów 
,paliwO\vych i zbiornikach. Problem ,ten przestał IW obecnej 
chwil: L>yć probLemem czyS'to · teoretycznym j_ pr,zybral wiel
kie :znaczenie praktyczne. Według danych dla lotnictwa .bo
jowego USA reo trzeci wypadek w Jocie podczas eksploatacji 
samolotów a1addźwiękowych był 151powodowany niewłaściwą 
jakością używanego paliwa, jeg,o n.is:ką sta.bilrnośdą termicz
ną i skłonnością do ,tworzenia n ierozpus,zazalnych osadów 
i simó ł. · 

Pa li1Wa 1opra,rowaine do samo1ot6w l aitają,cy,ch z prędkoś
ciami przydźwiękowymi (pod- i niewielkimi naddźwięko -
1wymi) okaza ły się 'Zrt„pełnie nie1Przyda1trne do samolotów 
l ata j ących iz dużymi ,prędkościami ,naddźwtiękowymi głów
nie z·e względu na ,ich stabilność termiczną. 

Z tych iwzględów, a także z uwagi na ,to, że sposoby 
otrzymywania, transport, • długotrwałe przechowywanie i 
użytkowa.nie wielu ·gatunków pal.i1w stwarzają poważne 

trudności w eksploatacji, wynikła konieczność opracowania 
takich ,paliw, k tóre w pełni zabezpieczyłyby wymagall'lia 
·stawiane Jm iprzez .szybko r,oZJwijające się napędy lotnri.cze 
zarówno r.?: p u·nktu widzenia stosowanyreh materiałów kon 
,s truk,cyjnych, jak .i. wymagań eks,p loartacyjnych. 

Perspektywiczne paliwa do lotniczych s ilników turbinowych 

Spośród wyrnagań S'tawianych , przyszłoś,oi:owym paliwom 
~,otniczym 1główną rolę odgrywają dwa z nich: wysoka sta -
1bil,ność termicz,na, tzn. nie tworzenie osadów przy utle-, 
:nian,iu, oraz dobre własności smar<ne. 

P,rowadzi :się aiktual,n ie badania idące w trzech różnych 
kierunkach, al,e mające na celu u zyskam.ie gatunków paliw 
o wysokiej j akośc1. K ierunki te są następujące : 

1) opracowanie nowych tech nologii uszla,chetniania desty
latu, który jes t s urowcem dla wtórnych ,procesów przeróbki; 

2) wykorz':f's ta,nie ,takich grup węglowodo["ÓW, które za 
pewnia łyby otrzymanie paliw o wy,so~iej jakości; 

3) ,opracowanie wielofunkcyjnych domieszek, pozwalają 
cych na znaczne polepszenie własności paLiwa, do ,\-:tórego 
zostaną wprowadzone. 

Pierwsze dwa kierunki z,e wzglę,dów 1ekonomuczinych oraz 
braku niezbędnych urządzeń przemysłowych wdrażane są 
p,owoli . Natomiast trzeci jest obeooie op1r,a,cowy,wany naj -
1i1ntensywniej. 

Znaczną uwagę iprzy,k!ada się IW tej chwili do opraco-
1wania domiesz,ek pol.epszających stabilność te rimiczną i wła 
snośc i smarne ,paliw. Główne wymagania stawiane takim 
damieszkom ,to : bwdzo dohra rozpusZJczaln ość w paLiwie 
przy dowolnych temperaturach ,i zupełna niernzpuszczal
,ność ,W wod:z,ie. Ponadto nie powinny one pogarszać innych 
własności paliw, jak 111p. zwiększac ,ich skłonności do two
tzenia nagaru ,czy elektryczności statycznej. Powinny one 
być ,efektywnym autyutlenia,ozem zachowującym swoją ak
tywność do temperatury 250+300°C. 

Polski 1P rzemysł ranineryj:ny przystęrpuje do produkcji 
il1owego ,paliwa. Technologię jego produkcji opracowano, 
:bazuj ąc na im,portowan,ej ropie nańtowej. Sm1awcem do pro
dukreji 1paliwa jes t otrzymany z 1przeróbki . rqpy naftowej 
destylat o ,odipowiednrich wła,snościach fizykochemicznych. 
P,oddany on :będ z i e uszlachetnianiu pmez hydroraf,ina,cję. 
Do otrzymanego w ten sposób hydrorafiinatu będzie doda
wana specjalna domieszka i w ten sposób powstanie goto
wy ,produkt. Sędzie to niewątpliwie novum w stosunku do 
obecnie używanych w Polsce paliw. Jednakże ze względu 
na szybko ro&nący ipos,tęp w •~onstrukcji napędów ,i rak,iet 
,oraz . ros,nące ,prędkości lotu nie imaże ,stanowić ostatniego 
,słowa w tej dziedzi!nlie. 
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W ęzly elektroenergetyczne samolotów 
•struktury (I) 
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Dr inż. ZBIGNIEW ŻMUDZIŃSKI 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

W artykule omówiono rozwiązania 
WES, czyli Węzłów Elektroenergetycz
nych Samolotów i ich możliwości sto
sowania w poszczególnych typach sa
molotów. 

Celem artykułu jest próba rozpa
trzenia powszechnie stosowanych roL
wiązań WES, czyli Węzłów Elektro
energetycznych Samolotów z punktu 
widzen.ia podstawowyc:h struktur wy
korzystywanych w_ lotnictWJie syste
mów elektroenergetycznych. Ostatec-z
ny wybór struktury zależy od przyję
tego kryterium minimalizującego cię
żar, maksymalizującego niezawodność 
i optymalizująceg,o wykonanie posta
wionych zadań technicznych. 

We współczesnych samolotach wy
twarzane są następujące podstawowe 
rodzaje energii elektry,c-znej: 

- ,prąd stały o napięciu 28 V; 
- prąd przemienny, (jednofazowy, 

trójfazowy) 115/200 V o stałej często
t1iwości 400 Hz; 

- prąd ,przemienny 115 V o zmien
·nej częs.totliwoś-ci. 

W związku z tym rozróżnia się czte
ry zasadnicze rodzaje struktur WES, 
które przedstawiono na irys. 1. W 
pierwszym schemade strukturalnym 
(rys. la) podstawą wy,twarzania ener
gii elektrycznej jest ,prądnica prądu 
przem•ienneg.o napędzana z układu o 
stałej prędkości .obrotowej. Prąd stały 
uzyskuje się z bloku transforma toro
wo-pro.stowniczego. Ws•zystkie odbior
niki 1prądu ,przemiennego zasilane są 

a) 
WES 

napięci-em o stał,ej częstotliwości. W 
drugim schemade strukturalnym (irys. 
lb) energia ,elektryczna jest wytwa
rzana pn.ez prąd.nicę prądu przemien
nego napędzaną bezpośredll1W z silni
ka samolotu. Prąd sfały uzyskuje się 

z bloku transd'ocmatorowo~pros,towni
czego, a prąd przemienny o stałef czę
stotliwości .za pomocą prxetwOTnic. 
Część odbiorników i(ogr.z.ewainie, oświe
Uenie) zasilana jest bez,poś,redn.io z 

,prądnicy. Trzeci schema t strukturalny 
(rys. le) ma prądnicę prądu stałego 
napędzaną także bezpośredni-o pr;zez 
si lnik samolotu. Prąd iprzemienny o 
sta łej częstotliwośoi uzyskuje się za 
pomocą ;przetwornic. Czwarty schemat 
struktuDalny ,(rys. ld) jest komrbinacją 
dwóch poprredni,ch. Oprócz prwdsta
wionych struktur może istnieć wiele 
innych r,ozwiązań strukturalnych WES 
np. zastosowa n ie w pierwszej struktu
r ze dodatkowej prądni-cy prądu prze
miennego o niestabilizowanej często

tliwośoi lub też, w mi,ejs1ce bloku 
•transformatorowo-pros,townic,zego bez
-komutator.owej .prądnicy prądu stałe
go itp. 

Zastosowanie <lanej struktury ukła
du WES związane jest z za1Potrzeibo
waniern na określony rodza,j i moc 
energii elektrycznej. Na wylbór prądu 
sta łego mają wpływ: 

- prądinvce, które ,na1Pędzane są bez
pośrednio z .silników samolotu; 

- prosty układ w51Półpracy równo
ległej prądnic; 

- duże momenty roz,r,uchowe i 
szczy towe oraz możliwo.ść względnie 

b) 

r

~ ,. •.'_: ~. ~
1
;. 1------:, Obciqżenie 
• 1 Sterowanfe I r - - - - - - - - - - - - - 7 

I· r· li ----, 1 
1 ,re u ac a I I Akumu - 24 V 1 

prostej regula,cji o.brotów s-ilnilków 
elektrycznych; 

- moź'Liwość 1zastosowania jedno
przewodowej siec.i i aparntu~·y komu
tacyjnej; 

- zastosowanie akumulatorów jaiko 
rezerwowego źródła energii elektrycz
nej . 

Za wyiborem prądu pr;zemiennego 
przemawiają nas1tępu,jące ,czynniki: 

- brak ,problemu komUJtac,ji i zuży
cia sz,ozotek; 

- prostota .konstrukcji i eksploata
cji, a także moiiliiwość uzyskania du
ży,ch prędkośai obrotowych silników 
elektryozny,ch; 

- łatwość. otrzymywania różnych 
wartości napięcia; 

- możlirwość !Pracy instalacji i ele
mentów węzła prą.du przemiennego na 
więks-zych wysokościach aniżeli ,prą<lu 
stałego. P.rzeprowadzane analizy zalet 
i wad obu rodzajów energii elektrycz
nej ,nie ,odpowiadają jednozna·cznie na 
pytanie, który r,q,dizaj energii elek
trycznej jest lba,rdziej perspektywiczny. 

Struktura układu WES ;pm:edstawio
na na rys. la jest najbardziej rozpo
w&zeohniona w samolo,tach pasażer
skich (i bombowy,ch). Przedstawidela
mi tej grupy są: 

- Concorde, DC-8, Ił-62 - samolo
ty ,dalekiego zas-ięgu; 

- Trudent, Boening 727 - ś:rednie
g.o zasięgu; 

- Boenilflg 737, Fokker F-28 - ma
łego za·sięgu itd. 

J>,osz,czególne typy sa,molotów tej 
grupy (z punlktu w.idzeinia struktur 
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Rys. 1 a, b, c, d. Typowe schematy struktur węzłów elektroenergetycznych samolotów 
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układu WES) różnią .się między sobą 
tylko rozwią:-:aniami k onstrukcyjnymi 
elementów WES. Na rys. 2 przedsta
wiono schemat blokowy układu WES 
sa molotu Ił -62. 

Podstawowym źródłem energii elek
trycznej są cztery iprądrnice GT40PCz8 

,prądu przemiennego trójfawwego o 
napięciu 115/200 V .i mocy 40 kVA 
k ailda. Prądnice napędzane ,są ipoŚired
nio (przez układ o stałej prędkości 
obrotowej PPO-62M) z silników samo
lotu i pracują równolegle tworząc 
sieć zamkniętą, 2 której po transfor
mowaniu otrzymuje się prąd prze
m ienny trójfazowy lub jednofazowy o 
napięciu 36 V 1i 28 V. Prąd stały o 
napięciu 28 V otrzymuje się z blo
ków transfor matorow-0-prostowniczych 
BT'ij-6B. Z tymi blokami współpracu
j ą cztery akumulatory kwasowe 
12SAM-28 oraz w przypadku awaryj
nym prądnica - rozirus,znik prądu 
stałego GS-12TO napędzana z . inte
gra lnego sHnika turbinowego. Podsta
w owym zadaniem prądnicy • rozrus-zni
ka jes,t 1pośredni rozruch s,iltników sa
molotu (przez 'in tegralny silnik turhi
nowy). Poza tym w skład układu WES 
wchodzą następujące bloki: 

- zabe21pieczenia i sterowania 
BZU-62B; 

- r egula,cji napięcia BRN-62B; 

Rys . 2. Schemat blokowy układu WES 
samolotu pasażerskiego Ił-62 

------► 

Rys. 3. Schemat blokowy układu WES 
sa molotu pasażerskiego Comet 4 
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- regulacj i częstotliwości BRCz-
-62B· 

- 'traisformatorów iprądowych BTT-
-40P. 

Bloki BZU-62,B chronJą prądnice 
p112ed : w ahaniami na.pięc ia i często -

. tHwości prądu w sieci, ,pnzec,iążeniami 
reaktan cyjnym i i OC'ezystancyjnymi, 
prądem wyrów,nawczym równolegle 
pracujących rprądnic. UmożUw,iają tak 
że zdalne, automatyczne wlącz,enie 
prądnic pr,zy napięciu wyższym od 

, 175+ 185 V ii częstotliwośoi wyższej od 
372+380 Hz. Powodują nieodwracalne, 
selektywne odłączenie niesprawnej 
prądnicy. 

Bloki BRN-62B utrzymują napięcie 
prądnic na stałym poziomie przez 
zmianę [Jrądu w uzwojeniu sterują
cym wzbudnicy, a także powodują 
1:ównomierne obciążenie prądnic mo
cą 'POZOTlną. 

Bloki lBRCz-62B służą do stablihzacji 
częstotliwości i równomiemego obcią
żenia prądnic mocą meczywistą. Blo
ki BTT-40P są elementami pomiaro
wymi dla BRN-62B li. BRCz-62B. U
możliwiają one ,sterowanie zarówno 
pracą pojedynczej ,prądnicy, jak ,i pra
cą równoległą prądnic . 

Struktura WES przedstawi,ona na 
rys. lb jest rzadko spotykana w obec
c1Jie ekJSJploatowanych samou,otach,. jed
nakże prostota •układu i nowe osiąg
nięcia w d ziedzi,nie elektroniki (z.bu
dowanie statycznych przetwom·ic czę
stotliwości - ·cyklokonwerter) spowo
dowały ponowne zaintere.sowa'l11ie tą 
strukturą. Przykładem zastosowania 
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Rys. 4. Schemat blokowy układu WES samolotu pasażerskiego Jak-40 
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Rys. 5. Schemat blokowy układu WES samolotu myśliwskiego 

tej struktury był samolot pasaże.r'Ski 
Comet 4. Schemat !blokowy układu 
WES tego samolotu ,pmed.sta,wiono -na 
TYS. 3. 

Podstawowym źródłem energii elek
trycznej są ,cztery prądnice prądu 
przemiennego trójfazowego 3 X 26 V 
o zmiennej częstotHwoścJ 196+505 Hz 
i mocy 14 kVA każda. P.rądnłc,e nie 
pracują ró,WJl1olegle. Napięcie stałe 
28 V uzyskuje się z bloków .prostow
niczych, .które połączone są równoleg
le. WTaz z n,imi w51Pół.pTacuje sześć 
akumulatorów 12ECE13VB. Napięcie 
115 V, 400 Hz uzyskuje się z prze
twornic maszynowych. Na,pięcie każ
dej prądn~cy Tegulowane jest prizez 
dwa kaskadowo ,poląc~one regulatory 
węglowe firmy Newton, włączone sze
regowo w obwód uz,wojenfa wzbudze
nia prądnicy. Dzięki takiemu połącze
niu •regulatorów ( słupek regulatora 
pomocniczego jest w obwodzie stero
wania Tegulatora ,roboczego) uzyskano 
dobrą regulację napięcia w bardzo 
szerokim przedziale iprędtk:ości obr-oto
wej ,prądn•icy, a także dużą stabilność 
i dokładność układu WES. W celu 
równ,omłernego obciążenia ibloków pro
stowniczych, zastosowano bloki rów
nomiemego obciążenia (BRO), które 
sterują .obciążeniem poszoe:zególnych 
prądnic, a tym samym .i oboiążeniem 
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bldków prostowniczych. 
Struktura układu WES przedstawio

na na rys. le nie jest zbyt powszech
na w samolotach dużych (szerokie za
stosowanie =alazła jednak w samo
lotach małych). Przedstawicielami tej 
g,rupy są: Jak-40, Lockheed Jet Star, 
P.otez MS-760C ,itd. Na rys. 4 przed
stawiono schemat blokowy układu 
WES samolotu ,pasażerskiego J ak-40. 

Podstawowym źródłem energ,il są 
trzy prądnice szeregowo-bocznikowe 
WG-7500Ja prądu stai.ego o napięoiu 
28 V i mocy 9 !kW każda . Sieć prądu 
stałego jest jednoprzewodowa. Zapa
sowym źródłem zasilania są dwa aku
mulatory ikadmow-o-ini.klO!we 20KNBN
-25. Prąd przemienny o napięciu 
115 V .oraz 3 X 36 V, 400 Hr.z uzyS1kuje 
się ,z przetwOI'liliic maszy,n,owy,ch. Poza 
tym w skład układu WES wchodzą: 

- węglowe regulatory , napięcia 
R-27; 

- transforma,tory sta,bil.izujące TS-
-9M-2; 

- ,przekaźniki różnicowe , DMR-
-400D. 
Węglowe regulatory napięcia służą 

do automatycznej regU!lacji napięcia i 
ró_wnomi-eanego rozdziału obciążenia 
m:iędzy równolegle .pracujące prąd
n1ce. 

Transfol1Ill.atory sta,bil.izujące służą 
do podwyższenia stabilności pracy 
węzła elektroenergetycznego z węglo
wymi regulatorami napięcia. 

Przeka:ilniki różnicowe mają na celu : 
- podłączenie prądnic do sieci sa

molotu ,po osiągnięciu przez nie na
pięcia wyższego od napięcia Slieci (przy 
praw,idłowej p olaryzacji); 

- odłączenie ,prądnic od sieci, gdy 
płynie prąd zwrotny; 

- odłączenie prądnic od sieci, gdy 
nastąpi pr.zevwa w obwodzie ,prąd
n 1cy. 

Struktura układu WES przedstawiio
na na rys. ld jest bardzo roz.po
wszechniona wśród małych ,i średnich 
samolotów bojowych. Znalazła także 
zastosowanie wśród samolotów pasa
żerskich ,i 1bombowych. Wraz z wyna
lezieniem 1bezkomutato.rowy.ch prądnic 
,prądu stałego i statyc.znych przetwor
nic częstotH:wości, struktury tego typu 
układów WES stały scię najbardziej 
perspektywiczne. P.rzedstawicielami są: 
Hawker Siddely HS125 Jet Dragon, 
American Airoraft Jet Stream, Ił-28, 
MiG-21 iitd. Na rys. 5 JPrzedstawiono 
schemat bl,okowy >układu WES samo-
lotu MiG-21. · 

Podstawowym źródłem ene.rigil prą
du stałego jes,t ,prądnica - ;rozrusz.ni.k 
GSR-ST-12000 o mocy 12 ikW, ktoca 
pracując jako silnik służy do r.ozru
chu ,silinika samoLotu. Równolegle 
z prądnicą rprądu stałego pracują 
dwa akumulatory srebrowo-cynkowe 
15SCS-45. Dodatkowo w skład węzła 
,prądu stałego wchodzą: 

- węglowy regulator napięcia 
RUG-82; 

- transformator stabilizujący TS-
-9M; 

- przekainik różnicowy DMR-400T. 
źródłem prądu ,prŻerniennego o 

zmłennej ozęstotliwoś-ci jest prądnica 
SGO-8 o mocy 8 kVA. W skład węzła 
prądu ipr,zemienneg,o wchodzą: 

- węglowy regul•a tor nlllpięcia RN-
-400B; 

- blok sterujący KRŁ-31M. 
Blok KRŁ-13M włącza i wyłącza 

obciążenie prądn~cy pr,zy zmianie czę
stotliwości i przy przeciążeniach lub 
też wyłącza iprzy przerwie w obwodzie 
fazy ,prądnicy. 
Podsumowując za,gadnienia s,truktur 

układów WES można powiedzieć, że 
wybór okreś1onego WES związany jest 
śoiśle z innymi układa'rni energetycz
nymi (hydrauUcznY,m i pneumatycz
nym) samolotu. Nowe techniki ,i roz
wiązania tk:onstru~cyjne elementów 
danego układu energetycmego, zmie
rzające do poprawy charakterystyk 
funkcjonalny,ch, :z,mniejs,zenia ciężaru i 
rzwiększenia niezawodności powodują, 
że w miarę doskonalenia rozwiązań 
zyskują przewagę ite warianty zasila
nia energetycznego samolotu (elek
tryczne, hydrauliczne, pneumatycwe), 
w których z.ostał osiągnięty szczegół
.nie istotny postęp techniczny (obwody 
s-calone, alternatory, cyklokonwertery 
- ,s,tatyczne przetwornice ozęstotliwo
śoi i inne). 
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Sposób oraz urządzenie do określania 
współczynnika tarcia nawierzchni dro 
gowych i lotniskowych 

Przedmiotem wynala:,,ku (patent M' 93453, 
twórcy : L. Bukowski, Z. Pytlewski, Jns ty
tut Techni,cz,ny Wojsk Lotniczych) jes t o
kreślanie współczynnika . tarcia nawierz-ch
ni drogowych i lotniskowych za pomocą 

pomiaru chwilowych wartości prędkoś ci ką

towej użytego do pomiarów ogumionego 
kola 01raz siły no'l·malne j i siły tarcia, po
wstałych w ·procesie hamowania t ego ko
ia, rozpędzonego upr·zednio do żądanej 

prędkości kątowej, a następnie gwałtownie 

opuszczonego z określone j wysokości pod 
wpływem własnego ciężaru i r -egulowanego 
balastu na badaną nawierzchnię. 

Urządzenie do okreś lania współczynnika 

tarcia nawie<rzchni drogowych i lo tnisko
wych składa się z przyc-zeµy, o sa dzoneg o 
na ni e j wahliwie w płaszczyźnie pionowej 
ogumionego k-oła, napędzanego tarczą cier
ną silnika e lektryczneg o umocowanego 
nie przesuwnie do ramy przyczepy oraz 
-ręcznie napędzane.go zespołu podnoszącego 

ogumione kola pad powierzchnię badanej 
nawierzchni i zwalniającego je w procesie 
pomiaru. Oś o;;:umionego kola .związana 

jest w płaszczyznach pionowej i poziomej 
z nmą przyczepy za pośrednictwem dyna
mometrów tensometrycznych, połączonych 

elektrycznie ze znanym mos tko w ym ukła

dem tensometrycz.nym i urządzeniem reje
strującym. Ur,ządzenie to rejestruje 1·ów
nież czas oraz impulsy pr,oporcjonalne do 
mierzonej prędkości kątowej ogumionego 
kola, otrzyma ne p.rzez zwieranie ogniwa 
elektrycznego za pomocą osadzone j niepr:,,e
suwnie pary szczótek, zwieranych przez o
sadzone na pia śc ie ogurrtioneg,o kola progi 
·zwierające. 

Urządzenie spustowe gazu do wypeł 
niania komory pneumatycznej kami
zelki ratunkowej 

Przedmiotem wynalazku (patent PRL nr 
94 024, twórca Janusz Jankowski, Instytut 
Techniczny Wojsk Lotniczych) jest urzą

dzenie spustowe gazu do wypełnienia ko
mory pneumatycznej m.in. kamizelki ra
tunik-owej. KomOlfy pneumatycznych kami
zelek lub lodzi ratunkowych, będące wy
posażeniem załóg s tatków powietrznych, 
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na,p ełniane są w razie potrz,eby gazem, ma
gazyno-wanym w stanie s,prężonym w spe
cjalnych butlach. 

Urządzenie spustowe, wg wyna lazku, po
lega na tym, że zawtera co najmnie j dw:i 
bliżniacze zespoły iglicowe , które o sadzone 
są w dwóch zakończonych gwintowanymi 
g niazdami i położonych równoleg le wzglę

dem sie bie cylindrycznych pro.wadnicach 
ko1·pusu i sterowane j edną krzywką spu
sto,:vą , urnieszcz,oną przes uwnie w części 

centc·alnej k ,orpusu i pomil}dzy prowadni
cami zespołów igli c-owych. Każdy zespól 
ig licowy składa się z ig licy w ksztalc-ie 
g rzy bka, pc-dpartej sprężyną ;, sk iero,wane j 
gro tem w k ierunku gwin towanego g niazda, 
zawiesz,oneg o nad nią tłoczka oraz dzia!a 
jącej na niego s ciśniętej spo·ężyny śrubo

wej . przy czym tłoczek blokowany jest 
przez u mi,eszc zony w pła szczyźnie p : os c 
padle j do jego osi i wystający do w e 
wnątrz jego p rowadnicy suwak, którego 
drug i koniec opie ra s ię o krzywkę s pus to
wą. Krzywka spustowa d,ociskana jest osa
dzoną wz-dluż je j .os-i sprężyną do umiesz
czone j na jej po·zedlużeniu i rozpuszczają 

cej s ię w środowisku wodnym tabletki, " 
Je j swo,bodny koniec połączony jest z lin
ką spustową . R-mpuszczenie się table tki lub 
pociągnięcie za !inkę spustową powoduje 
przesunięcie się krzywki S:PUStoweJ wzdłuż 

jej podłużnej osi, pr,zemiesz,c.zenie się su
waków w ki-e.runku os i krzywki spusto,wej 
i odblokowanie lloczł<ów, które pod WJ)ly
wem działających .na nie ściśniętych sprę

żyn u·derzają w iglicę, a te z kolei prze
bijają znajdujące się pod niml przepony 
lub korki . szyjek butli, umies.zczonych w 
gwinto.wanych gniazdach korpusu. 

Zawór odcinający pływakowy do ma
nometrów rtęciowych 

Przedmiotem wynalazku (patent nr 79 449, 
twórcy: H. Gontarczyk, Z. Kaczmarczyk, 
Instytut Techniczny Wojsk Lo,tniczych) jest 
zawór odcinający plywako,wy, zwłaszcza do 
manometrów rtęciowych, któreg o zadaniem 
jest zabe,zpieczenie insta lacji , w której 
wytwairzane jest podciśnienie, przed prze 
dostawaniem się do niej rtęci z manome
tru w przypadku nie oczekiwanego wzrostu 
podciśnienia. 

W zaworze, w g wynalazku, g rzybek w 
kształcie kubka z umocowaną na jego dnie 
uszczelką z miękkiej gumy , osadzony jest 
przesuwnie na umocowanej sztezelnie w 
obudowie wskaźnika poziomu i wewnątrz 

nieg o tule jce , której sfazowane czoło sta
nowi j ednocześnie jego siedzisko. Grzybek 
nie j est związany z pływakiem a jedynie 
s tyka się z nim . Styk między tymi ele
mentami jest punktowy, co uzyskano przez 
płaskie y ksztaltowanie powie«•zchni czoło

wej jednego z e l ementów oraz wypukle 
ukształtowanie powierzchni czołowej dru
g iego elemeńtu . Wypukła powierzchnia 
czołowa może mieć kształt czas zy kulis tej. 

Osadz,ony współśr-odkowo z siedzisk,iem 
grzybek zapewnia równoległość powienzch
ni uszczelki i czołowej krawędzi siedziska, 
a co za tym idzie , więks,zą szczelność mię

dzy tymi elementami. 

Stwierdzono ponad to, że do zwiększenia 

nacisków jednostkowych w miejscu s tyku 
uszczelk i z s iedziskiem, dobrze jest czoło 

tulejki zaopato·zyć w fazę. Dodatkową za
letą rozwiązania, wg wynalazku, jest łat

wość wymia-ny siedziska, ponieważ nie jes t 
ono integ-ralnie związane z obudową wskaź

nika po,ziomu manometru. 

Szybkie 
toczn ych 
wych 

określanie zużycia łożysk 
lotniczych silników turbino -

Przed --niote:n wynalazku (patent nr 83 432, 
1 wórca Jerzy Lewitowicz , Ins tytut T ech
niczny Wojsk Lo !niczych ) je s t sposób szyb
ki-eg o określania zużycia łożysk tocznych 
zwłaszcza lotniczych silnikó w turbino,wych 
za pomccą .r entgenowskiej radioizo-topowej 
analizy fluorescencyjnej. Sposób ten po
zwa la n a otrzymanie wyniku kpntrolneg o 
w czasie kilkunas tu minut z próbki oleju 
o obję,tośc i kilkudziesięciu milimetrów. 

Osiągnięto to przez wykorzystanie meto
dy re ntgenowskiej radioizoto,po,wej analizy 
fluore scencyjne j , w której dok·onuje się 

dwukrotneg o pomiairu w,budzon ego pro
mieniowania fluorescencyjnego próbki ole
ju, bądź sączka przez który przefiltrowano 
-małą ilość oleju z produktami zużycia ło

żysk; w tym przy zastosowaniu aluminio
weg-o filtru osłabiającego promieniowanie. 

Miarą powstania 
żysk silnika jest 
wartości stosunku 

awaryjnego zużycia Io
odchylenie od za_danej 
ilości zliczeń proporcjo-

nalnych do natężenia promienio,wania cha
rakterystycznego, pirzy czym inte rpretacji 
wyniku dokonuje się w o,parciu o krzywą 

c echowania. 

Opisany sposób badanJa stanu łożysk 

można stoso,wać także do badania dużych 

silników tłokowych, z tym, że sama m e
toda jest mniej czuła, ponieważ w całym 

procesie eksploato,wania silnika ciuźywają 
się także łożyska ślizg,o,we zawierające 

związki mied2ii i cynku. 

Całkowity czas pomiaru wraz z filtro
waniem ok. 100 mJ p,róbki oleju trwa kil
kanaście minut . 

Do insfa/ac ·; odciś-

nienia 

Do zbiornika manometru rtę -

TL ·127/1>/78 
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Pomiar współrzęąrych środka ci<;żkoś
l'i ciał o skompl'iko.,,.,,anych kształtach 
geometrycznych 

Przedmiotem wynalazku (patent nr 78275, 
twórcy: L. Bukowski, K. Szkup, Instytut 
T echniczny Wojsk Lotniczych) jest sposób 
pomiaru współrzędnych środka ciężkości ciał 

o skompliko,wanych kształtach geometrycz
nych, zwłaszcza człowieka podczas badań 

zmysłu równowagi. 
Isto ta wynalazku polega na tym, że mie-

ny się chwilowe wartoś ci współrzędnych 

środka ciężkoś ci badanego ciała, zamienione 
uprzednio na sygnały elektryczne za po
mocą tensometrów, umieszcz.onych na spina
nych e le mentach sprężystych trzech podpór, 
na których spoczywa badane ciało i włą

czonych do mostkowych układów pomia
rowych w taki sposób, aby dla przyjętego 

układu współrzędnych i założonego rozs ta
wienia podpór spełnione były wynikające 

z równań równowagi zależności , określa-

jące współrzędne środka ciężkości badane
g o ciała. 

Rrzeds tawiony sposób eliminu je koniecz
ność rozwiązywania ,równań równowagi_, a 
w zastosowaniu do ,badania :omyslu rów
nowagi człowieka, ,pozwala śledzić ciągl se 

zmiany jego śr odka ciężkości i na tej pod
stawie określać e we ntualne odchylenia od 
normy, co ma szczególne znaczenie przy 
badaniu zdolnośc i człowieka do wykony
wania np. zawodu pl1ota. 

----------------==-=--=----_-_ -_-_-_-_-_.::_-_::--_-_-_:-_-_-_-_-_ -_ -_ -_-_-_·-_-_ -_-_-_-_-_-_-_-_-_-_-_-_-_-_-_-_:-_-_-_-_-_-_-_.::-- PROTOTYP 
Rockwell XFV-12A e U SA e 
Taktyczny samolot V/STOL dla USNavy 

W przypadku samolotów V/STOL bezpośredniego wspar
cia u żywanych przez lotn ictwo taktyczne i piechotę mor-
5ką wystarczają poddźwiękowe prędkości lotu, natomiast 
cd samolotów taktycznych lotnictwa marynarki, przezna
czonych zarówno do zadań szturmowych, jak i myśliw
skich, wymaga się prędkości naddźwiękowych. Do nad
dźwiękowych samolotów V/STOL nie jest przydatny układ 
napędowy zastosowany na samolotach Harrier, tj . silnik 
dwuprzepływowy o stosunku natężeń przepływu 1,5 : 1 z 
obrotowymi dyszami wylotowymi. W związku z tym firma 
North American Rockwell (obecnie Rockwell International) 
już w 1972 r. rozpoczęła prace nad nową koncepcją napę
du taktycznych samolotów V/STOL dla USNavy, przystoso
wanych do działania 12 małych lotniskowcó,w k lasy 12 700 
ton. Wynikiem tych prac było zbudowania prototypu sa
molotu XFV-12A, k,tórego ipróby w rrocie .roz1Poczęły się 
w połowie 1978 r. . , 

Samolot ma układ kaczki, w którym zarówno płat głów
ny, jak i płat pr zedni wykorzystuje się do wytwarzania 
siły nośnej za pomocą strumienia gazów dwuprzepływo
wego silnika napędowego. Każde skrzydło jest zaopatrzone 
w trzy klapy, które w położeniu zamkniętym tworzą zna
czną część profilu skrzydła, a w położeniu otwartym -
ejektor o p~onowej lub skośnej osi. Do wnętrza klap w po
łożeniu otwartym ·doprowadzane są przewodami gazy zza 
komory mieszania silnika, które uchodząc następnie otwo
rami w pokryciu klap wymuszają wtórny przepływ powie
trza w stosunku 8 : 1 {tj . 8 kg/s powietrza na 1 kg/s gazów). 
Powoduje to wytworzenie siły nośnej, która jest o 600/o 
większa cd siły nośnej powstałej bez z jawiska ejekcji. 
Przez odpowiednią zmianę położenia poszczególnych klap 
można zmieniać zarówno wartość siły nośnej danego skrzy 
dła '(zmiana przekroju wylotowego ejektora), jak i kie
runek jej działania, co umożliwia sterowanie samolotem 
w czasie pionowego startu i zawisu oraz skrócony -start. 
Opisany system wytwarzania siły · nośnej nazwany został 
Thrust-Augmenled Wing. 
Napęd samolotu stanowi dwuprzepływowy silnik Pratt 

Whitney F401-PW-400 z dopalaczem, o stosunku natężeń 
przepływu 0,75: 1, o ciągu 7295 daN bez dopalania i 12 496 
daN z dopa laniem. Za komorą mieszania (strumieni zimne
go i gorącego) zastosowano urządzenie rozdzielcze kieru
jące gazy z komory mieszania albo do dyszy wylotowej 
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(lot ,poz,iomy) albo do 1przewodów ,zarsilają,cy,ch kla•py skrzy
deł. Ciąg s il!Ilika zabudowanego wY[llosi 6257 daN, a siła 
nośna wytwarzana przez gazy silnika 9697 daN. 

Do 1bu(lowy prototypu wykorzystaruo podwozie i ka
binę ,samolotu Skyhawk .oraz wloty ipowietrza i kes,ony 
skrzydła samolotu Phantom. 

Dane techniczne: rozpiętość całkowita 8,69 m; długość 
całkowita 13,39 m; wysokość 3,15 m; rozstaw kół 7,69 m; 
powierzchnia płata głównego 27,2 m 2; powierzchnia płata 
przedniego 7,72 m 2 ;, masa wła,sna 6260 kg; masa do startu 
pionowego 8845 kg; masa do startu skróconego 11 OOO kg; 
prędkość maksymalna Ma = 2,2+2,4; długość sta,r t u skró
c,oneg,o 91 m; pnomień dziiała111i,a 925 km. 

W.K. 
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LOTNICTWO 
WOJSKOWE 

l - uzbrojenie podwieszane, 
uzbrojenie zewnętrzne 

2 - zewnętrzny punkt pod-
wieszenia 

3 - podkadłubowy p.p. 
4 - podskrzydłowy p. p. 
5 - chowany zasobnik rakiet 
6 - zasobnik z wyrzutnią ra-

ldet, iW. ,podwieszana 
7 - w. {rakiet) wielokl"otna 
8 - uchwyt bombowy, wy

rzutnik b. 
9 - zamek b. 

10 - bomba dymna 
11 - b. fotograficzna 
12 - b. głębinowa 

13 - b. kulkowa 
14 - b. z napędem (,rakieto-

wym) 
15 - b. przeciwbetonowa 
16 - b. przeciwpance rna 
17 - b. samonaprowadzająca 

18 - b. spadochronowa, b. o 
opóźnionym spadku 

19 - b. świetlna 
20 - b. z zapalnikiem czaso

wym 
21 - rakieta z naprowadzaniem 

telewizyjnym 
22 - r. naprowadzana nieza

leżnie od p9gody 
23 - r. marszowa 
24 - laser,owa głowica samo

naprowadzająca 

25 - zasobnik z działkiem, z. 
z działkami 

26 - łoże działka pokładowe

go 
27 - działko szybkostrzelne 
28 - zasobnik z wyposażeniem 

rozpoznawczym, z. roz-
poznawczy 

29 - zasobnik foto, z . dla roz
poznania iotograficz,nego 

30 - zasobnik z zaopatrzeniem 
31 - z. ratowniczy 

• 32 - zestaw dla przeżycia 

33 - odrzucany zbiornik p a -
liwa 

34 - sonda magnetyczna 
35 - boja akustyczna · 
36 - cel holowany 
37 - r akieta-cel 
38 - cel zdalnie kierowan~ 

samolot-cel 
39 - samolot zdalnie kierowa 

ny 
40 - radar poszukiwania ce

lów 
41 - radar pokładowy dla wy

krywania celów naziem
nych 

42 - r. p. dla wykrywania 
celów nawodnych 

43 - r. p. dla wykrywania 
celów powietrznych 

44 ..:_ samolot wczesnego wy
krywania celów 

45 - po·kładowy nadajniik za
kłóceń 

46 - system wykrywania 
śledzenia celu 

47 - 'system śledzenia 
48 - układ kierowania ogniem 
49 - układ celowniczy 
50 - skrzynka manipulacyjna 

uzbrojenia, tabliczka ste
rowania uzbrojeniem 

51 - noktowizor pilota 
52 - rozpoznanie telewizyjne 
53 - laserowy system oom,ia-

ru o(!ległości (K. D.) 

MILITARY 
AVIATION 

l - (external) stores 
2 - external stores statlon, 

store station, external 
mounting •1,>0int 

3 - fuselage statlon 
4 - underwing hard point 
5 - r,e tractable launcher 
6 - l aunching pod 
,; - multiple launcber, mul-

tibar,reled I. 
8 - bomb rack, b. carrier 
9 - bomb-carrier hook 

10 - smok,e ,(marker) bomb 
11 - photo b., flash b. 
12 - depth b., depth charge 
13 - pellet b. 
14 - jet b,, powered b. 
15 - concrete-piercl:ng b. 
16 - penetration b., penetra

ting b . 

17 - homing b ., self-gulded b . 
18 - retarded b. slow b ., drag-

-chute b. 

19 - flare b . 
20 - time-fuse b. 
21 - televis,lon-gulded m!ssile 
22 - all-weather m. 
23 - cruise m. 
24 - laser . guldance head, 1. 

seeker h. 

25 - gun, gun container 
26 - gun mount, g. mounting 

assembly 

27 - high firing rate cannon 
28 - reconnaissance pod, recce 

pod 

29 - (aerial) camera pod 
30 - supply c6ntatner 
31 - survival p a ck, s. contai-

ner, rescue c. 

32 - surviving kit 
33 - fuel drop tank 
34 - magnetlc (field) probe 
35 - sonobuoy 
36 - tow(ed) target 
37 - target • mlssile 
38 - drone target, target 

drone 

39 - remote-piloted vehlcle 
(RP,V) 

40 - search r ada 
41 - air-to-surface r adar 
42 - air-to-surface (vessel) ra

dar, ,airborne sea-search 
r. 

43 - air-to-air radar, a ir se
arch r. 

44 - early-warning airplane 
45 - airborne jammer system, 

a. ECM system 

46 - target search and track 
system 

47 - tracklng equlpment, t. 
system 

48 - fire-control syslem 
, 49 - weapon-aiming system 
50 - weapons control panel, w. 

management p. 

51 - (p!lot's) night vision sy
stem (PNVS) 

52 - televlslon reconnaissan-
ce 

53 - laser distance-measuring 
system, laser range-fin
der 

(K. D.) 

TEeHNleZNY SŁOWNIK LOTNleZV 

DIE ;LUFTWAFFE 

l - die Aussenwaffen 
2 - der Aufhlingungspunkt, 

die Aussenstation 
3 - die Rumpfstation (!Ur 

Aussenlasten) 
4 - die (Unter-) FlUgelsta-

tion filr Aussenlasten 
5 - der Waffenschacht 
6 - der Werferbehlilter 
7 - der Mehrfachwerfer 
8 - der Bombentrliger, die 

Bom ben-A ufhłingevor

rlchtung 
9 - das Bombenschloss 

10 - die Nebelbombe, Rauch
bombe, Signalbombe 

11 - die Blitzlichtbombe 
12 - die wasserbombe, die 

Wabo 
13 - die Kugelbombe 
14 - die Raketenbombe 
15 - der Betonbrecher 
16 - -die Panzerbombe 
17 - die Zlelsuchende Bombe 
18 - die Fallschirmbombe, die 

Verzćigerungsbombe 

19 - die Leuchtbombe 
20 - die Bombe mit Zeitzi.in-

de r 
21 - die Fernsehlenkwaf!e 
22 - dte Allwetterlenkwaffe 
23 - der Marschf!ugkćirper 

24 - der Laser-Zlelsuchkopf, 
der L asersuche r 

25 - der Kanonenbehlilter 
26 - die Bordkanonenlafette 
27 - die Schnellfeuerkanone 
28 - der AufkU!rungsbehalter 
29 - der Kamera-Behalter 
30 - die Versorgungsbombe, 

der Versorgungsbehalter 
31 - das Rettungsgerat, der 

Rettungssatz, das Ret
tungs- und Sicherheits
gerlit 

32 - der Lebenslcherungssatz 
33 - der Kraftstoff-Abwurf-

behlilter 
34 - die Magnetfeldsonde 
35 - die Sonarboje 
36 - das Schleppziel 
37 - die Zielrake?e 
38 - der Zielflugkćirper, das 

(ferngelenktes) Zlelflug
zeug, die Drohne 

39 - (der) femgelenkter Flug
korper, ferngesteuerter 

• F., aerodynamlscher 
Lenkflugkćirper, 

40 - das Bord- (Radar)-
Suchgerat 

41 - der Luft-Boden-Rada,r 
42 - der Luft-See-Radar 
43 - de r Luft-Luft-Suchradar 
44 - das Fri.ihwarnflugzeug 
45 - der Bordstćirsender 

46 - das Zielerfassungs- und 
Bahnfolgesystem 

47 - die Folgeelnrichtung, das 
Folgesystem 

48 - das Feuerleitsystem 
49 - die Watfenrichtgerate, 

das VVaffenrichtsystem 

50 - das Waffenwahlbrett 
51 - das N a chtslchtsystem 
52 - die FernsehaufkU!rung 
53 - das Laser-Entfernungs-

messystem 

(K. D.) 

BOEHHA ABlłA~lłH 

l - (HapyJKHhie) no11BeCK>1 
2 - MeCTO Hapy:m:HOI)[ IlOABeCKM 

rpy30B 
3 - cp103eJIHJKHhII)[ y3en no11sec

K>1 
4 - IlO/IKPhIJihHhIM y3eJI n. 
5 - (y6Hpa10w;J11)[C.fl) KOHTe>iHep 

/IJI.fl paKeT 
6 - nycKOBOM KOHTe:tiHep 
7 - MHOrOCTBOJihHa.fl nyCKOBa.fl 

YCTaHOBKa 
8 - 6oM6011ep:m:aTeJih 
9 - 3aMOK !50M!50)tep:m:aTeJI.fl 

10 - /lhIMOBa.fl 60M6a, u:eneyKa3bl
BaTeJibHa.fl 60M6a 

11 - cpororpacp>1'1ecKa.fl 6oM6a, 
<p0T060M6a 

12 - npOTHBOJIO/IO'IHaJI 60M6a 
13 - ruapHKOBB.fl l!ou(la 
14 - 6oM6a c peaKTHBHh!M YCKO• 

PHTeJieM 
15 - 6eTOH060MHa11 6oM6a 
16 - !5poue6oftna.fl 6oM6a 
17 - caMOHaB0/11IUI;a1tC.fl 60M!5a 
1B - 6oM6a 3aMe11nenuoro na11e-

HHJ1, napaUIIOTHaJI 60M6a 
19 - CBeT.flUI;aJI 60M6a 
20 - 6. 3aMeAJieHHOrO 11eHCTBHJI 
21 - paKeTa c reJieBH3HOHHOH CHC

TeMOI)[ Haue11eHHJI 
22 - uc.enoro11na11 paKera 
23 - Maprueua11 paKeTa, Maprue

BhII)[ CHapJI/1 
24 - na3epHa11 roJIOBKa caMOHane-

11eHHJ1, Jia3epHhllł KOOPAHHa
TOP u:em1 

25 - KOHTeMHep c nyruKolł 

26 - (60pTOBa.fl) OrHeBa.fl ycraHOB
Ka 

27 - CKOpocTJ)eJihHaJI nyruKa 
28 - KOHTeiiHep c annaparypotł 

AJilt pa3Be/lKH 
29 - K. a:ipoq:,OToannapara 
30 - K. c npe11MeraMH CH86JKeID11t 
31 - KOHTeiiHep c auapHlłHo-cna-

caTeJihHhIM o60PYAOBaHHeM 
32 - COCTaB AJIH JKH3Heo!5ecneqe

HHR 
33 - c!5pachIBaeMbIH TOnJIHBHhrn 

6aK 
34 - MarHHTHh!H 30HA 
35 - r>111poaKyCTH'leCKHH 6yf! 
36 - 6yKc>1pya.a11 M>1meHh 
37 - paKeTa-irnmeH& 
38 - 6ecnHJIOTHl,llł caMOJieT 

M>11UeHb 
39 - ynpaDJJ.fleMbllł JieTaTeJibHblH 

armapar 
40 - 60PT0Bh!H nOHCKOBh!M PBAHO

JIOJCaTOp 
41 - 6. paAHOJIOKaTOP AJIJI AeMCT

BHJI npOTHB Ha3eMHbIX u:enelł 
42 - 6. p. AJI.fl AelłCTBH.fl nponm 

ąaABOAHhlX u:enetł 
43 - 15. p. 06HapylKeHHJI B03AYW

HhIX u:enelł 
44 - caMOJieT paAHOJIOKall;HOHHOro 

A03opa 
45 - GopTOBOlł nepeAaT'l>IK nOMex 
46 - IlOHCKOBO - npmteJI~Ha11 CHC-

TeMa, n. - cnewuu:aH c. 
47 - cne1111w;a11 c>1cTeMa 
4B - CHCTeMa ynpaBJieHH!I OrHeM 
49 - npmteJI&HBH C>ICTeMa 
50 - nyJibT ynpaBJieHHll BOOpyme

HHeM, naHeJI& Bh16opa opy
JKH.fl 

51 - CHCTeMa HO'IHOrO BHAeHHH 
IlHJIOTa 

52 - TeJieBH3HOHH8JI pa3ne11Ka 
53 - Jia3epHa.fl 11aJihHOMepHaH C>IC

TeMa 
WCTl/!6/K/78 



CASA C-101 • Hiszpania • I KARTOTEKA TLiA 

Odrzu towy dwumiejscowy samolo,t do pod
stawowego i zaawansowanego szkolenia, a 
w w ersji bo,iowe,i - do zadań sz turmowych 
i r ozpoz.nawczych · 

KONSTRUKCJA. J ednos ilnikow y , od rzu
towy, w olnonoi;ny dolnopła t o konstrukc ji 
meta lowe j. 

Piat. Wolnonośny, trapezowy, be z s k osu i 
bez skręcenia . Wznios dodatni 5°. Cięciwa 
2,36 m w płaszczyźnie symetrii i 1,41 m 
na końcu skrzydeł . Profil sym etryczny 
Norcasa 15 o g,rubości względn e.i 150/o. Kra 
wędź na tarcia b ez m e cha nizacji. Klapy n a 
krawędzi spływu mają p owierzc hnie 2,50 m ' 
i są wyc hyla ne o 45°. Powierzchnia lotek 
1,60 m •. Sterowanie klap hydrauliczne , lo 
t ek - p r zez serwom echanizm. Lotki za o
pa tr zon e w klapk i nasta wia n e na zie mi. 
Piat j es t jednoczęściowy, o kons trukcji 
tlI'ójdźwigarowej; między dwoma prze dnimi 
dźwigarami znajdują s ię integralne zbior
nik i pa liwa , tylny - służy do zamocowa
nia klap i lotek. Dźwigary są wykonywane 
przez f r e zowanie mechaniczn e . Część po
krycia skrzydeł jest fr ezowana chemicznie . 
K onstrukc ja kla p i lotek przekładkowa z 
twony wa sztuczn ego. Krawędź natarcia 
skrzydeł d a je się ła two odejmować . 
Kadłub. Metalowy, pólskorupowy. Po obu 

stron ach kadłuba znajduj ą się chwyty po
w ietr za, za opa trzone w oddzie lacze warstwy 
przyściennej . Ciśnieniowa, klimatyzowan a 
kabina jest wyposażona w dwa · wystrzeli
wane fo te le Martin Baker Mk . 10 typu 
>er o-zeJI'o w układ zie tandem, przy czym 
t y lny fote l jest umieszc zony wyżej od 
przedniego o 0,325 m. Obie części kabiny - · 
p r ze dnia i t y lna - są oddzielone szybą i 
każda z nich ma indywidualną osłonę o
twieraną n a prawą stronę. Instalacja kll~a
tyzacji k a b iny Hamilton Sta ndard zapewnia 
m a ksymalne nadciś nienie 28 ,4 kPa (0,29 
kG/cm ' ). Za kabiną znajduje się główny 
Z?iornik paliwowy wypełniony pianką prze
ci:"wybuchową . Na kadłubie za kabiną u 
mieszczona .Jest a nten a sy s temu TACA N. 
W tylnej części o do-syć dużym prze kroj u 
PO?"'zecznym zabudowany j est silnik , do 
k torego dostęp umożliwiają szybko ode j
mowane duże osłony . W n osowe j części ka
dłuba znajduje się znaczna cześć awionik i, 
ante ~a ILS. akumulator i butle z tlen e m . 
Pod sr odkową częś cią k3dluba zamontowany 
j est ?uży hamulec a erodynamic7..ny, uru
c h amia ny hyd r aulicznie. Dolna część ka
dłuba j est wzmocniona, d zięki cze mu może 
prze:1o s ić obciążenie po.wstające przy lądo
waniu ze schowanym podwozie m . 

_U sterzenie . Układ klasyczny. Us terze nie 
kierunku: p owi& zc hnia całko-wita 4 70 m ' 
powierzchnia s te ru 1,50 m •; cięciwa '2.50 n:{ 
u nasady i 0,75 m n a końcu ; skos mier zo
ny n:i 250/o cięciwy 13°25' ; konstrukcja sta
te_cz~1ka . dwudźwigarowa z frezowanymt• 
d zwi!(ara m1; na końcu state czn-ik a umiesz
czone s ą anteny VHF i VOR-LOC ora2 lam
pa a ntyk?lizy_Jna; ster o kons trukcji ])II',ze
kladkoweJ z klapką wyważa j ącą, wychyla -
ny o 30° w o•ble strony. · 

Usterzenie wysOl!c,ości: ro zpiętość 4,32 m 
p rzy wydłużeniu 4,2; cięciwa 1,29 m w 
płaszczyźnie syme trii. i 0,77 m na •końcach· 
P';'Wier zchnia całkowita 4,44 m'; powier zch: 
n1a steru 1,0 m~; skos i w ~nios zeo: owy; pro
fil Non ,asa 12; s tatecznik o konstrukcji 
dwu?źw1garowej j est przes tawia lny w za 
kresie od --0° do +3°; ste r O kons trukc ji 
prze~ładkowej, wyważony s tatyczn ie i dy
n a micznie , wychylany o 30° w. górę i 20° 
w dól. Napęd s terów m echaniczny be z 
wspomagania. ' 

Podwollie. TII'ójkolowe, budowane z li
ce ncji Dowty Roto!. KoJa zawieszone na 
w a haczach. Kola główne z oporami o wy
miarach 615 X 225 - 10 i podwójnymi tar
czow_ymi hamulcami wyposażonymi w urzą
dzenia przeciwpoś lizgowe . Podwozie główne 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powieru:hnia nośna 
Wydłużenie 
Rozstaw podwozia 
Ba.za podwozia 
Masa samolotu pus tego z wyposażeniem 
Masa s tartowa w we r sji trening owej 

w wersji bojo wej 
Mak symalne obciążenie powierzchni nośnej 
Ma ksym a lne obciążen ie ci ągu 

Osiągci (dla masy startowe.i 4600 kg) 
Prędkość maksymalna n .p.m. 
Prędkość ·maltsymalna na wysokości 6100 m 
Dopuszczalna llczba Ma lotu 

chowane wzdłuż skrzydła, w kierunku we
wnętrz·nym . Kolo ,.prze.dnie z oponą o wy
miarach 450 X 140 - 8, s terowane w zaklI'e
s ie 60°, chowane do przodu. 

Napęd. J ede"n dwuprzepływowy silnik od
rzutowy Garre tt TFE731-2-2J o stosunku na
tężeń przepływu 2,8 :l i ciągu startowym 
1556 daN przy jednostkowym zużyciu pali
wa 0,503 kg/da.Nh. Silnik ma moduło.wą kon
strukcję, dwuwalową wytwOll'll.lcę gazu i 
przekładnię między sprężarką nlskieg.o ciś
nie nia a wentylatorem. Układ sterowania 
silnikie m elektroniczno-hydr:omechanlcznym 
z elektronicznym przeLicznikiem. Masa 
silnika 329 kg. Wymiary ,pop<rzeczne: szero
kość 870 mm, wysokość 990 mm (nai-zuciły 
one przekrój poprzeczny kadłuba). Pojem
ność głównego z,biornika p aliwa wynos i 
874 k g , a zbiorników skrzydłowych 446 kg. 
Możliwe jes t .podwieszenie zbiorników 2e
wnętrznych · o łącznej pojemności 520 k g. 
Zbiornik• oleju o pojemności ok. 8 k g. 

Wyposażenie. Ins talacja hydiI'aullczna o 
c iśnieniu 20 700 kPa (211 kG/cm') do cho
wania: podwozia; napędu klap; hamulca ae
rodynamicznego i hamulców kół. Ins tala
cja pneuma1yczna do kl.lrnatyzacji kabiny 
•i .11s2czelniania jej -osłon, zas ilana powie 
trzem ze sprężark,i silnika. Instalacja elek
tryczna prądu stałego zaSillana ,prądnicą o 
mocy 9 kW. Wyposażenie elektronic-zne 
składa się z r.ad~ostacji UHF i VHF, sys te
m u nawigac j,i taktycznej TACAN firmy 
Collins i systemu nawigacyjnego VOR-LOC 
(pr owadzenie ,p<rze2 radiola.tarruę z pomia
rem odległości, tj. określaniem p.ozycji ,sa
molotu) z urządzeniem do lądowania ·JLS 
firmy Bendix. 

Uzbrojenie. W wersji bojowe j samolot 
,ies t u zbrojony w dz.lalko DE FA o kalibrze 
30 mm -w zasobniku ,pod kadłubem oraz w 
podwieszenia na sześclu uchwytach pod 
sktzyd lamJ o II'Óżnych wariantach o łącznej 
masie 2000 kg: 6 bomb po 260 k g, 4 bomby 
p o 450 kg, 4 pojemniki z napalmem po 
400 kg, . 6 rakiet po 240 kg, 6 rakiet po 
110 k g , 4 poci~ki Maverick po 210 kg, 4 
bomby kierowane wil!zką lasera po 300 k g, 
~ bomby kierowane wiązką l asera po 465 k g , 
r; bomb kulko:wych po 215 kg, 4 bomby o
ś wietlające 1po 225 leg, 2 zasobniki ECM 
(e lektroniczne urządzenia zakłócające) po 
270 kg. Może holować 2 latające cele 
o masie 215 k g . 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Studia nad sa
molotem .-ozµoczęto jesienią 1974 r ., a 16 
września 1975 r. podpisano z minist erstwem 
lotnictwa umOJWę na budowę 4 prototypów 

. i płatowca do prób statycz,nych i zmęcze
niowych. Na etapie _projektu i budowy pro
•toty,pów firma OASA współpra.cowała z fir
mą MBB, odpowiedzialną z a budowę tylnej 
części -kadłuba z uste rzeniem I. kanału wy
lotowego silnika, -i z filI'mą Northrop, która 
uczestniczyła ,w określeniu ogólnych zało
żeń do proje ktu, zbudowała makietę oraz 
za.projektowała i przebadała kanały wloto
we silnika. Zakład firmy CASA w Sewlllii 
budował przednią c2ęść kadłuba, a zakład 
w Getafe wykony,wał środko.wą część ka
dłuba i skrzydła .oraz montaż końcowy; za
kład te n prze,p<rowadza również próby pro
totypów. Badania korkociągowe m odelu zo
stały wykonane w pion owym tunelu w Lil
le , badania pr-zy dużych prędkościach 
w tunelu w Bedfo,rd (W. ·Brytania) i bada
nia przy małych prędkościach - w tunelu 
instytutu lotnic-twa w Torrejon k . Madry
tu. Pderwszy prototyp. P-1, opuści! halę 
montażową 16 maja 1977 r. ,roz,poczynając 
Io-ty 27 czerwca 1977 r. D.o 22 lutego 1978 r . 
wylatał on 137,5 h. Drugi prototyp, P-2, 
przeznaczony do badania drgań, wystar.to.
wał do pier,wszego lotu 30 wr•ześnia 1977 r.; 
zastosowana na nim aparatura pomiarowa 
pozwala na reje-strację 220 parame trów. W 
wyniku przeprowa d zonyc h na nim prób 
zmieniono kształt hamulca aerodynam,lczne
g o„ Trzeci prototyp, P-3, Iata od 26 styc,z
,nia 1978 r. Bada się na nim m. in. ulklad 
napędowy (pomiary 200 .parametrów). Czwar
ty pirototyp, P-4, miał rozpocząć loty w ma
ju 1978 r. Ma on służyć do badania osią
gów przy •współczynnikach obciążeń od +6 g 
do -2 g . Pierwszy samolot seryjny ma być 
zbudowany jesienią, 1978 r., po czym będą 
miesięcznie ,produkowane 4 samoloty. Do 
końca ro-ku z buduje się •16 samolotów z 
pierwszej zamówione.1 serii 60. Dla lotnic
twa hiszpańskie.go ma być dostarczonych 
120 śamolotów. Poza tym spodziewany jes t 
·eksport do Argentyny i AustrnlH. Produk
cja, montaż końcowy i .p-lerwszy oblot sa
molotów odbywają się w Getafe, z wyjąt
kiem przedniej części kadłuba w Sewlllii. 
Prowdopodobnie w późnieńszych samolo
tach 2ostanie zabudowany silnik TFE731-3 
o ciągu 1648 da.N. Należy tu zwrócić uwagę 
na fakt, że CASA C- 101 jest pierwszym 
samolotem szkolno-treningowym, w którym 
zastosowano s ilnik cywilny be z wprowadza 
nia do niego powatniejszych zmian. Jest 
,równocześn-ie pierwszym samolotem teg o 
typu z silnikiem dwup,rze.pływ,owym o sto
sunku natężeń przepływu aż 2,8:1. Ta.k,i 
na.pęd samolotu S7'kolno-treningowego jes t 
mocno kontr,owe r sy_jny - wystarczy tu po
wiedzieć , że Włosi zastosowali po głębo
kich anaHzach w b. podobnym samolocie 
MB.339 sl1nik jednQprzepływowy VLper 632. 

Plrędkość przeciągnięcia 
190 km/h 
155 km/h 
19 m is 

10,60 m 
12,25 m 1 
4,30 m 

20,00 m•_ 
5,6 
3,20 m 
4,87 m 
2980 kg 
4700 kg 
5600 kg 
280 k.g/m• 
3,60 kg/daN 

-, 
' 650 km/h (Ma = 0,53) 

740 km/h 
0,80 

z klapami scho:wanymi 
z klapami wychylonymi 

\ V znoszenie 
Pułap ,praktyczny 
Długość startu na l5 m 
Długość lądowania z 15 m 
Długotrwałość lotu bez zbiorników ze

wnętrznych 
Promień działania z urządzeniami EMC z 

patrolowaniem 1 h 30 m ,ln 
Promień działania z zadan,iem r,ozpoznania 

fotogr aficznego hi-Io-hl z 20 min il'ezer
wą paliwa bez zbiorników zewnętrznych 
ze .zbiornikami zewnetrznymi 

Promień działania z zadaniem taktycznym 
lo-lo-lo, 8 mln walki d 50 młn patrolo
wania, bez rezerwy .paliwa 

zasii:g pnebarowanla 

13 715 m 
900 m 
660 m 

3 h 

1055 km 

890 km 
1245 km 

241 km 
4000 km W.K. 
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McDonnell Douglas - Northrop F-18 

• USĄ • 
I KII.RTOTEKA Tlił\. 

Wielozadaniowy samolot myśliwski i sztur
mowy, pokładowy i lądowy 

KONSTRUKCJA. Jedno- l ub dwumiejsco
wy dwusilnikowy średniopłat o konstr_uk
cji metalowej z ,szerokim zastosowamem 
kompozytów g_raf itowo-epoksydowych. 
Skrzydło. Obrys trapezowy, skos krawę

dzi natarcia 27° , skos krawędzi spływu 3° 
(do p,rzodu ), wznios ujemny. Wersja pokła
dowa ma krawędź natarcia z uskokiem po
łożonym na 46,5'/o rozpiętości od n asady, w 
wers ji lądowej krawędź natarcia prosta. 
Konstrukcja skrzydła półskorupowa, wielo
dźwigarowa. Pokirycie z kompozytu grafi
towo-epoksydowego. Na całej rozpiętości 
dwudzie lne klapy noskowe, na spływach 
klapolotki sięgające do so•/, rozpiętości 
skrzydła od nasady. Klapy noskowe i kla
polotki o konstrukcji przekładkowej z po
kryciem z kompozytu grafitowo-epaksydo
wego. Wers ja pokładowa ma skrzydła skła
dane (załamywane do góry), żebiro podzia
łowe położone jest na 55°/, rozpiętości, dzie
lone są również klapy noskowe i klapolotki. 
Pod skrzydłami znajdują się zaczepy do 
podwieszania uzbrojenia i wyposażen1!1,,do
datkowego, a na końcach - szyny do ,pod
wieszania pocisków rakietowych . 
Kadłub. Konstrukcja półskorupowa cał

kowicie metalowa o przekroju kołowym 
przechodzącym w eliptyczny. Nosek kadłu
ba wykonany jest z materiału dielektrycz
nego i osłania antenę radaru po•kladowego. 
Na nosku znajdują się dwie listwy usytu
owane w płaszczyźnie Poziomej, służą one 
do tłumienia wirów. Nosek j est odejmo
wany od kądłuba, w celu ułatwienia prze
glądu radafu, który w tym samym celu 
_jest wysuwany z wnętrza kadłuba ku przo
dowi. Zą radarem O'.flajduje się p,rzed.zial 
mieszczący działko Vulcan z magazynem 
amunicyjnym. Działko wraz z maga~ynem 
umieszczone .iest na lawecie, która może 
być opuszczona w dól i wysuwana całko
wicie z kadłuba przez dolny obszerny luk. 
Wyloty działka znajdują się na grzbiecie 
kadłuba. nad radarem. Za przedziałem u
zbrojenia znajdu,je się kabina pilota, a pod 
nią umieszczone są elementy apairatury ra 
diowo-elektronicznej (dostęp przez luki 
boczne) I luk podwo,zla przedniego, zamy
kany dwudzielną pokrywa. Kabina pilota 
wyposażona jest w fotel wyrzucany, umo
żllwlający opu szczanie samolotu przy zero
we,j prędkości 1 wysokości. Osłony kabiny 
dwuczęściowe. oble osłony otwierane do 
góry dla ułatwienia dostępu p odczas prze
gl'!dów. W środkowej części kadłuba za ka
biną znajdują się zbiorniki pallwowe. W 
wersji dwumiejscowej, zamiast pierwszego 
zbiornika, umieszczono drugą kabinę pilota. 
Po bokach środkowe j części kadłuba usytu
owano wloty !I kanały wlotowe · powietrza 
do silników. W obudowach kanałów wlo
towych znajdują się luki podwozia główne
go zamykane dwudzielnymi pokrywami. W 
środkowej części kadłuba mieszczą się agre
gaty instalacji paliwowej i hydraulicznej 
óraz sllownikl napędu klapolotek. Pod ka
dłubem usytuowano dwa zacz,epy do pod
wieszania ooclsków rakietowych. Uo środ
kowej części kadłuba mocowane są skrzy
dła. Samolot F-18 ma dość charakterystycz
nie rozwiązaną geometrię przejścia skrzy
dło-kadłub: r,rzed skrzydłem na pirzedniej 
czę~cl kadłuba znajdują się długie grzebie
nie o obrysie gotyckiego ostrołuku. Między 
tymi grzebieniami a kadłubem są szczeli
ny (po 3 ·z każdej strony). Zadaniem grze
bieni jest tłumienie wirów podczas lotu 
na dużych kątach natarcia. Grzebie nie wy
konane są jako konstrukcja przekładkowa 
z kompozytu grafitowo-epoksydowego. Tyl
na część kadłuba ma prz.ekrój silnie spłasz
czony. Znajdują •Się w niej węzły moco
wania silników, usterzeń i hamulca aero.
dyna micznego (W wersji pokładowej także 
I haka oraz 1;ilowniki sterów, hamulca i 
haka). Tylna cześć kadłuba utwor:mna jest 
i dwóch walcowych, ,przylegających do sie
bie skorup, stanowiących obudowę silni
ków. Dolne części skoirup są wycięte dla 

DANE TECHNICZNE (wersja F-18A) 

Rozpiętość (bez uzbrojenia) 11,43 m 
Rozpiętość po złożeniu skrzydeł (wersje po-

kładowe) 7,62 m 
Długość 17,08 m 
Wysokość 4,51 m 
Baza podwozia 5,24 m 
Rozstaw kół 3,16 m 
Powierzchnia skrzydła 38,00 m• 
Wydłużenie skrzydła 3,43 
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ułatwienia demontażu silników. W kon
strukcji tej części kadłuba użyto sto,pów 
tytanu (w strefie siln1ków). Hamulec aero
dynamiczny typu .płytowego umieszczony 
jest na grzbiecie tylnej części kadłuba, 
między statecznikami pionowymi. jest on 
wychylany hydraulicznie do góry. Płyta 
hamulca aerodynamicznego wykonana j e,; t 
z kompozytu grafitowo-epoksydowego, z 
tego również kompozytu wykonane są po
krywy większości luków i wzierników ka
dłubowych (w tym i pok['ywy luków pod
wozia). 

Usterzenie. Układ usterzenia klasyczny, 
usterzenie pionowe podwójne. O brysy obu 
usterzeń trapezowe. Usterzenie poziome 
płytowe, •skośne (kąt skosu krawędzi natar
cia 40°), z niewielkim wzniosem ujemnym. 
Oble płyty usterzenia poziomego wzajem
nie zmienne, o konstrukcji p,rzekładko,wej , 
pokryte kompozytem ,grafitowo-epoksydo
wym. Podwójne usterzenie pionowe umie
s=one jest przed usterzeniem poziomym. 
Usterzenia pionowe są skośne (skos na kra
wędzi natarcia 42°) i rozchylone (płaszczyz
ny ich -cięciw .tworzą k11t 43° ). Stateczniki 
wzajemnie ·zamienne o konstirukcji półsko.
rupowej, wielodźwigarowe, pok,ryte kom
pozytem grafitowo-epoksydowym. Na wierz
chołkach stateczników anteny urządzeń ra
dioelektronicznych. Oba stery kierunku 
identyczne z małą, w porównaniu z całym 
usterzeniem pionowym, powierzchnią zaj 
mu_ją 50'lt rozpiętości us terzenia pionowego. 
Konstrukcja sterów przekładkowa, pokry
cie z kompozytu .grnfltowo-epoksydowego. 

Sterowanie. Samolot F-18 jest wyposażo
ny w układ sztucznej stateczności i aktyw
nego sterowania lotem (Fly-by~wire) ana
logiczny jak na samolocie F-16. Zasadni
czym elementem układu Jest komputer po
kładowy, wysyłający sygnały wykonawcze · 
do siłowników ,powieirzchni sterowych na 
podstawie danych o ich położeniu, stanie 
atmosfery, położeniu samolotu, położeniu 
środka masy, stanie, konfiguracji i para
metrach lotu; ,ułatwia to pracę ,pilota . Ca
ły układ jest ,:wielokrotniony dla ,padwyż
szenla niezawodności. Układ ten służy rów
nież do aktywnego tłumienia flatteru. 

PodwMJie. Podwo.zle trójzespołowe, cho
wane, z kołem przednim. Podwozie pirzed
nie chowane do przodu w przednią część 
kadłuba (pod kabinę), z kołem pojedyn
c,zym na półwidelcu, amortyzator w go
leni. zespoły ,podwozia głównego chowane 
z obrotem wokół osi ,g oleni do luków ka
dłubowych (w obudowach wlotów powie
tr:oa). Kola pojedyncze z hamulcami tarczo
wymi, amortyzatory w goleniach. Chowa
nie i wypuszczanie podwozia - hydraulicz
ne. Pod tylną częścią kadłuba hak do 
chwytania lin hamu_jących, występuje on 
tylko w weirsjach pokładowych. 
Wyposażenie. Instalacja paliwowa ze-

zbiornikami w kadłubie. Instalacja hydrau
liczna I e lektryczna (sterowanie płatowcem, 
podwoziem, hamulcami, 'hamulcem aerody
namicznym, hakiem, m:brojeniem, zasilanie 
aparatury pokładowej). Wyposażenie radio
elektroniczne zależne od wersji samolotu. 
Ważniejsze uirządzenla i agregaty zwielo
krotniono dla podwyżs'zenia stopnia nieza
wodnoś ci. 

Zespól napędowy. Dwa silniki odrzutowe 
General Electric F404-GE-400 o ciągu 71,2 kN 
(= 7270 kG) każdy z dopalaniem. Silniki u-

Maks. masa sta['towa (zadania myśliwskie) 
15 200 k.g 

Maks. masa startowa (zadanie bombowe) 
20 OOO kg 

Maks. obciążenie powierzchni (akcja my
śliwska) 400 kg/m' 

Maks. obciążenie powierzchni (akcja bom
bowa) 527 kg/m' 

~ks. obciążenie ciągu {akcja myśliwska) 

mieszczone są obok siebie w tylnej części 
kadłuba. Każdy silnik zasilany jest powie
trzem przez własny wlot o stałej geometrii. 
Wloty są wyposażone w oddzielacze war
stwy przyściennej, ma,ją pr~krój półkoli
sty i są umieszczone pod skrzydłami. Dy
sze silników o zmiennym, regulowanym 
hydraulicznie przekroju. Sposób umieszcze
nia silników (Ich wysunięcie ku tyłowi) 
znacznie ułatwia przeglądy i wymianę -
silniki opuszczane są do do.lu ,przez wy
kroje w konstrukcji tylnej części kadłuba. 
Silnik może być wymieniony w ciągu 21 
minut. 

Uzbr,oj enie. Jedno sześciolufowe obrotowe 
działko M61A-l Vulcan kaliber 20 mm 
(szybkostirzelność - 6000 s trz./min, zapas a
municj i - 500 nabojów), dwa pociski samo,
naprowadzające AlM-9 Sidewinder, dwa po
ciski kierowane AlM-7 Sparrow, różne ze
stawy uzbrojenia podwieszanego (w zależ
ności od wersji i wykonywanego zadania -
bomby różnych typów i wagowymiarów, 
Pociski irakietowe kierowane i niekierowa
ne do zwalczania celów• morskich). 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Na początku 
lat siedemdziesiątych w firmie Northrop 
rozpoczęto prace projektowe nad samolo
tem myśliwskim P-530 Cobra. Oblot pro
totypu przewidywano w :roku 1973. Ogło
szenie przez Departament Obrony USA 
konkursu na nowy rodzaj myśliwca (ACF -
Air Combat Fighter) było przyczyną zmian 
niektórych założeń i wprowadzenia dość 
poważnych zmian do początkowo opiraco
waneg o projektu, zasadnicza koncepcja u 
kładu samolotu pozo,sta ła jednak nie zmie
niona. W roku 1974 doszło do powstania ze
soołu złożonego z firm McDonnell Douglas 
i Northrop. mającego na celu w spólne osta
teczr.e dopracowanie konstrukcji, którą 
prócz sil powietrznych USA zainteresowała 
się także Mairynarka i niektóre europejskie 
kraje NATO. Po rozstrzygnięciu konkursu 
CAF, w którym zwyciężył samolot General 
Dynamics F-16, kraje europejskie zrezy
gnowały ze wspó~pracy nad YF-17 (takie 
bowiem oznaczenie otrzymał prototyp samo
lotu F-18 opracowany jeszcze przez firmę 
Northrop). McDonnell Douglas i Northrop 
uznały jednak za wy,starczające potencjal
ne 7.apotrzebowanie sygnalizowane przez lot
nic two i ma:rynarkę USA i zdecydowały 
się kontynuować rozwój tej konstrukcji. 
Uznano za celowe wprowadzenie kilku 
wersji samolotu (różniących się wyposa
żeniem w zależności od przeznaczenia). 
Próby prototypu YF-17 dostarczyły danych, 
na podstawie których opracowano modyfi
kacje umożliwiające wieloweirsyjność l po
prawiono aerodynamikę płatowca. Kiero
wano się zasadniczo wymaganiami mary
narki USA, jako największego potencjalne
g o odbiorcy. 

Na po,trzeby marynarki opracowano dwie 
podstawowe wersje: F -18a (myśliwski) i A
-18 (sztuirmowy) oraz wersję dwumiejscową 
F-18B. Równolegle przygotowano wersję lą
dową F-18L (myśliwiec prze.chwytujący). 
Zasadnicza różnica między wersją pokłado
wą a l ądową sprowadza się do obrysu oraz 
składania skr.zydła. Istnieją też różnice w 
wyposażeniu (awionika, ilość zaczepów u
zbrojenia podwieszanego). Na szczególną 
uwagę w konst,rukcji samolotu F-18 zasłu
guje szerokie zastosowanie kompozytów 
grafitowo-epoksydowych na częś ci o zasad
niczym znaczeniu dla struktury płatowca. 

106,8 kg/kN ( = 1,05 kg/kG) 
Maks. obciążenie ciągu (akcja bombowa) 

140,5 k g/kN ( = 1,38 kg/kG) 
Maks. prędkość J,8 M 
Prędkość lądowania 240 km/h 
Zasięg maks. 3700 km 
Promień działania 740 km 
Pułap '15 ooo m 

T.M. 
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'POMOeE KONSTRUKCYJNE 

Metoda określenia maksymalnych naprężeń 
do projektu wstępnego skrzydła samolotu 

Poniższa metoda służy do wstępnego doboru naprężeń 
w strukturze przy założonej trwałości lmnstrukcji. Nie jest 
to obliczenie resursu skrzydła (ustalenie r zeczywistego 
resursu odbywa się p r zez odpowiednie próby), ale me
toda, k tóra pomaga zaprojektować skrzydło dla osiągnięcia 
odpowiedniego wyniku prób zmęczeniowych. 

Oznaczenia 

- współczynnik zniszczenia zmęczeniowego d 
dc1/da 
D 
EAS 

- n achylen ie współczynnika siły nośnej na radian 
- współczynnik zniszczenia zmęczeniowego na jeden lot 
- prędkość równoważna 

1 - współczynnik podmuchu 
I} - przyspieszenie ziemskie 

-k - współczynnik do obliczenia Sma 
kn - węzeł (mila morska na godzinę) 
tio - średnia odległość lotu do spotkania podmuchu V e = 10 

n 
nm 
ns 
N 

tt/s w górę lub w dól 
- współczynnik obcią żeni a 

- ilość obciążeń ster01Wanych w danym sianie lotu 
- ilość 1Podm11chów w danym starule lotu 
- długotrwałość wyrażona liczbą cykli 

Sa - naprężenie przemienne 
Sd - naprężenie obliczeniowe 
Sm - naprężenie średnie 

Stu - wytrzymałość na rozciąganie 

TAS - prędkość rzeczywista 
Ve - równoważna prędkość podmuchu. 

•· 

Jednym z problemó-w w budowie samolotów je.st okreś
lenie maksymalnych dopuszczal111yah naprężeń do _ wstępnej 
analizy konstrulocji. W trakcie użytkowania samolot pod-
dawany jest i!'ÓŻnorodnym obciąż-eniom powstałym wskutek 
sterowania, podmuchów i ruchu po ziemi. Dla każdego ro
dzaju samolotu można określić dominujący rodzaj wJdma 
obciążeń. Np. wytmymałość zmęczeniowa samolotu trans
portoweg-o jest określana głównie przez obciążenia od pod
muchów, ,podczas gdy wytrzymałość zmęczeniowa samolotu 
myśliwskiego zale.ży głównie od obciążeń ma111eiw:rowych. 
W pvzypadku samoJ-otów naddźwiękowych dochodzą jesr.1:cze 
zjaw,iska falowe (.nie będące jednak przedmiotem obecnej 
anal.izy). 

Niżej podana została metoda określania widma obciążeń 
skrzydła samolotu oraz maksym.alny,ch dopuszczalnych na
prężeń dla dk.reśLonej trwałości zmęczeniowej. 

nią ,się między sobą. Dla samolotów cywJlnych ważnymi 
czynnikami· są: długość lotu, wysokość, załadowanie, wa
runk,i k limatyczne. Dainy typ samolotu wojskowego może 
być uży,ty jatko treningowy, .przechwy;tujący r::zy szturmo
wy, co też ma wpływ na widmo obciążeń. 

Na poziomy naprężeń skrzydła duży wpływ ima umiesz
czenie zbiorników paUwa w ,skrzydle, szczególnie w ~rak
cie ruchu samolotu po ziemi, oraz kolejność J.ch opróżnia
nia w •trakoie lotu. Przy o.l<reślaniu profilu lotu niezbędne 
.są również -dane .o =oszeniu, przelotach i innych sta
nach lotu, w któryah jest on możliwy. 

Tak okr,eś l,ony profil lotu jest -dziel-ony na kilka stanów 
i dla każdego stanu wyznacza się zgodnie z przepisami lot
niczymi krzywe obciążeń od podmuchów i stera.wania. Dla 
każdego stanu można wię.c określić maksymalny wSipół
czynnik obciążeń oraz odpowiadającą mu prędkość. Wyli-
czone współ-czynniki obc-iążeń dają, zależnie od s iły nośnej 
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Wszystikie o'blkzenia (dotyczy to głównie przykładu) są 1 

wykonane w jednoS'tkach brytyjsk,ich zgodnych z używa-

-- ~~ 
I 

nymi w przepisach i dostępnymi -danymi. Oznaczenia jak 
w FAR. Z powyższych względów <zrezygnowano ze zmiany 
jednostek na metrycz,ne, co wymagałoby bardzo praco
chłonnych .przeliczeń i przerysowania ws zystkich wykre-
sów. 

Analiza widma obciążeń 

Aby okreśłić widmo obciążeń, należy określić typowy 
profil lotu i ,przeciętny czas jeg,o trwanfa. Oczywiście dany 
typ samolotu może działać na trasach, które znacznie róż; 
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Rys. 1. Częstotliwość podmuchów: 1 - samolot wyposażony w 
radar meteorologiczny, 2 - średnia przeciętna, 3 - samolot dzia
łający wyłącznie nad morzem, 4 - wznoszenie i opadanie, 5 -
przelot, 6 - zadania specjalne włącznie z lotami na stałej wyso
ko§cl nad powierzchnią ziemi 
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c1ęzaru, obciążeruie skrzy dła , które użyte będzie ,później 
do wyznacz.enia na<prężeń obliczeniowych. 

Wiele informacji odnośnie do częstotliwości działających 
podmuchów .i sterowania można rzna!.eźć w literaturze. W 
poniższej a111aliz,ie posłużono się danymi ~awa-r.tymi w i[l] 
dla średnich częstotliwości podmuchów. Jokkol,wiek dane 
te ,są głównie odpowiednie dla rpod<lźwiękowych samolo
tów transpolftowych, można je wykorzy,stać we wstępnej 

analizie obciąże:'i, w celu uzyskania informa,cj,i o składowej 
obc.iążeń od ,podmuchów w złoilonym stanie obciążeń, w 
szczeg ĆYlnoś ci, gdy krytyczny jest rozkład obciążeń stero
wany,ch. Jeden z wykresów wg ,[ 1] jęs;t podany na rysun
ku 1. Rysunek ten pokazuje, że J,ntensywność podmuchów 
ZJmniejsza się z wysokością oraz że :częstotl,iiwość ich różni 
się w zależności od irodzaj u 11otu tak,i,ego jak w.znoszenie 
i opadanie, przelot itp. Użyty iparametr i10 oznacZJa średlllią 

długość lotu do spotkania ,podmuchu w górę luib w dół 

z równoważ,ną prędkością 10 ft/s. 

W ok,reślani1u Toz1Jda1du obciążei1 ~męczeniowych oe,zy,wi
ste jes,t przyjęcie zał,ożenia, że podmuch do góry nas,tępuje 
za podmuchem w dół takiej samej wielkości. Poza ,tym, 
op.ierając s.ię na ,[1], poniżej wysok,oś1ci 1000 ft 'pojawJa się 
większa intenisyw;ność obciążeń. Bioirąc razem efekty, wa'f 
tość i10 ma być mnożona przez wspókzynnik f, który może 
być ,odczytany z ry,sunku 2. W koń,cu [2] sugeruje użycie 

wispółczynrnika 1/0,85 = 1,176 do odwZIOirowainia w,ielkości 

tu1"bulencji atmosferycznej. 

f 

?,O 

1,5 I 
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10 20 30 40 
Wysokosc ft" 1000 
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Rys. 2. Współczynnik podmuchu w funkcji wysokości 

TABLICA. Częstotliwość obciążeń eterowanych. Ilość wyetępień określonej wielkości w.11pól-
czynnika obcitli:eń w ciągu 1000 godzin )otu . 

Procent moks. Rozkład obciążeń sterowanych w zależności od kategorii 
dodatniego samolotu 

symetrycznego 
w11p6lczynnika 

I I I obciążeń Fighter Patrol Utility Transport 

35 17 ooo 25 ooo 
45 9 500 10 ooo 10000 
55 6 500 3 500 3 ooo 1 OOO 
65 4 500 1 OOO 1 OOO 150 
75 2 500 500 300 20 
85 1 500 200 200 3 
95 300 25 30 0,5 

105 150 25 IO 0,05 
ll5 40 IO 3 
125 16 3 2 

Procent min. 
ujemnego syme-
trycznego 
współczynnika 
obciążeń 

o 500 5 0,7 
10 200 2 0,5 
20 100 I 0,25 
30 60 0,25 
40 35 
50 30 
60 25 
70 20 
80 15 
90 10 

100 5 
110 3 

Ilość podmuchów w danym stanie profilu lotu można 
wyznaczyć z zależności 

długość lotu w danym stanie 

ito • f • 1,176 
(1) 

Częstotliwość obciążeń pochodzących od sterowania dla 
różnych kategorii samolotów (pokazana w tablicy) został;; 

określona na podstawie {3]. Rozkłady obciążeń sterowanych 
podane są dla 1000 godzin lotu. Każdy współczynnik ob
ciążenia należy traktować jako ·zmienny między jednością 

a wymienioną wartością. 
Tablica ukazuje wyraźnie, że samol-oty myśliwskie są 

bardziej poddane ,obciążeniom s terowanym niż samoloty 
transportowe. 

W ruchu po ziemi maksymalne obciążenie jest brane ja
ko maksymalne obciążenie w górę zachodzące w pozio
mym locie dla n = 1, a minimalne obciążenie ją.ko maksy
malne obciążen,ie w dól, które ·pojawJa się, gdy samolot 
i.kołuje !PO ·ziemi .z pełnym paliiwem. Maksymalne pionowe 
przyś pieszenie w czasie kołowania i startu może być wzię
te jako 1,2 g dla samolotów operujących z betonowych pa
sów startowych lub l,5 g dla samolotów operujących 

z ,trawy. Opierając się na f2] , należy odnosić irÓwnież współ
czynnik 1,5 do wszystkich badanych częstoUiwości, w celu 
uwzględnienia różnorodnoś,c i obciążenia w ,przy,padku ko
rzystania z badań pojedynczych samolotów. 

Określenie średnich i przemiennych naprężeń zmęczenio

wych 

Przyjmując, że naprężenia w skr:zydle są bezpośrednio 

związane z przyśpieszeniami normalnymi samolotu, tzn. 
pomijając wpływ sprężystości skrzydła, maksymalne do
pus1zezal!ne średnie naiprężenia zmęczellliowe od obciąże11 

podmuchami są następujące dla n = 1 

S,u 

1,5 · n · k 
(2) 

gdzie : 
S tu - wytrzymałość na rozciąganie użyteg< , materiału kon

strukcyjnego 
n - maksymalny dodatni współczynnik obciążenia 

,obwiedni knzywej )()bciążeń 

1,5 - współczynnik bezpieczeństwa używany w budowie 
samolotów 

k współczynnik, który zależy od roc.lzaju użytego ma
teriału, jego stanu po"Wtierz,chni .i obróbki ,wstępnej 

dla s-ta:r.zonych s top6,w Al-Cu-Mig k = 1,25 
dla stairz.onyah s<to,pów Al-Zn-Mg k = 1,50 

Stan ,powierzchni materiału jest ważny, ponieważ pęk 

nięcia -zmęczeniowe normalnie roZJPOczynają się od po
wierzchni. Elementy użyte 'do konstrukcji skrzydła są: wy
ciska:ne {kształtowniki) lub wa1cowane (blachy). Wy,staTczy 
wówczas, •zgodnie z [4] wartość k = 1,25. 
Opierając się na [5] można s twierdzić, że próby zmęcrze

niowe wykonane na próbkach bez karbu zrobionych ze sta
I17Joneig·o stopu Al-Cu-M,g oraz ·ze start7Jone.gi0 stopu Al-Zn-Mg 
nie wykazują znacznych różnic, szczególnie gdy trwałość 

' ich jest duża. Jednakże uwzględniając wrażliwość na karb 
starzonych stopów Al-Zn-Mg współczynnik k dla tych ma
teriałów 7,osta ł rzwiększony do 1,50. Wprowadzenie naprę

żeń ściskających ,(np. przez k ulowanie) poprawia ,odµor
ność na zmęczenie. Jednakże, powierzchniowym napr·~że

niom ściskającym towarzys,zą podpowie~lmiowe na.prę
zenia rozciągające. Gdy pęknięcie ;z;męci,eniowe dotr,ze do 
regionów ipodpowierzchniowych, •prędkość jego pr,opagacji 
może się ~ę,kszyć. Anodowanie lub pJ,aterowanie zwykle 
p.odnos.i wytrzymałość zmQczcniową o ·połowę, zależnie od 
konoentracji :naprężeń. Zwiększenie wytrizymaŁośc i zmęcze

niowej jest tym rmniej sz.e, im większa jes t koncentracja na
prężeń. 
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W strefie k,orozji zwykle wytrzymałość zrrnęazeniowa pla
terowanych ·stopów aluminium będzie większa w porów
naniu z tymi samymi stopami nieobrobionymi. 
Przemienne naprężenia od obciąż-eń 1p01dmuchami można wy
znaczyć wg zależności 

(3) 

gdzie: 
10 - ,odpow,iednia równowa·:bna prędkość [Podmu chu z.god 

na z m:ęstotLiwością :p.odmuch ó:w wg dostępnych da
nych {ry·s. l); 

Ve - maksymalna ró1wnoważna .prędkość podmuchu z,god 
na z 1przep1sami dla prędkośc:i samolotu w ro'Z.(Pa •
,trywa1nym siani,e ],otu; 
maksymalny wsipókzynnik obciążenia od podmu
chów zgodrny :z przepisami dla 'Prędkości samolotu 
w roZJpa try,wanym stanie 1otu. 

Obc,iążenia :ster-owa.ne są r,ozpatry.waine ja'ko mn.ien:ne mię
d,zy 1 (n = 1) a ;wyszczegóLn,i,oną wa,rto~ci. Ś,rednie :narprę 

żenia od tych obciążeń można wyznaczyć z za,leżn,ośai : 

gdz.ie: 
n 

( 
n - 1 ) 

Smm = -
2
- -f- 1 • Smua 

wyszczególniony 
ster,owania, 

współczynnik 

(4) 

obciążenja od 

Sm9 a - 'Przemienne średnie naprężenia od podm uchów dla 
n = 1. 

Użyta w zaleŻiności (4) wartooć Smąa - pirzemie1mych 
średnich naprężeń od podmuchów dla n = 1 wynika z tego, 
że obciążenia sterowane mogą pojawić się w każdym sta
nie lo,tu. 
Przemienne naprężenia w czasie ster-owania można wy zna
czyć ·z zależności: 

Sa = ----· Sm ( n- 1) 
m 2 ga (5) 

gdzie oznaczenia jak wyżej. 

Określenie maksymalnych dopuszczalnych naprężeń obli
czeniowych 

_W celu określenia maksymalnych d opuszczalnych naprę

żeń obliczen iowych wykorzystano hipotezę kumulatywnego 
,zni,szczenia MINERA [2]. Teoria :zniszczenia k umulatywnego 
przyjmuje, że pęknięcie zmęczeniowe nastąpi wówczas, gdy 
•suma pr;zyros,t(Jiw u,szk,od zeń będzie ró:wna: j edności, tzn: 

D=~; =l 
gdzie: 

n - liczba cyld i przyloż-onego ,naprężenia, 

N - ,Ji,cz.ba CYJkli prowadząca do pęlk:111 ięcia przy tym sa
mym naprężeniu . 
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Rys. 3. Przeciętna trwałość k-ompletu skrzyde ł i usterzeń 
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Główne ogran.icze:nia teorii kum ulatywnego znLszczenia 
są nas tępują,ce: 

a) kolejność, w której porcje powtarzającego się obciąże

nia o zmienne j wielkoś ci są ,przykładane nie wpływa na 
wynik, 

b) ,okresy spoczynku oraz naprężenia poniżej granicy zmę

czenia są pomijane, oraz 
,c) efekt przykładania s<taty,cmego ,obciążenia śc iskającego 

czy :rozdągającego nie jest uwzględniony. 

Prace eIDSJperyme.ntalne pokazują, że te wiszystkie czyn
niki są ważne. Jednakże, •pomimo tych upr.osz,czeń teoria 
Minem jest używana z dobrymi rezultatami. Wracając 
'do przypadku zmęczen ia konstrukcji skrrzydła ,i wprowa
dzaj ąc wsipółc'zynniik 1,5, o którym mó.wJom,o ,wyżej, teoria 

Minera przybierze pos tać: 

D = 1,5 (dg-f- dm -f- dura) = I dla pęknięcia (6) 

gdzie dg , dm i d qta są współczynnikami z,nis•z,czen ia zmę

cz,eniowego pochodzą,cymi od podmuchów, s terowania i ob
oiążeń na ziemi. 

Aby wyznaczyć wartość współczynnika zniszczenia zmę
czeniowego .od podmuchów, należy za ,pomocą wielkości 

Smg oraz Sag (określ-onych wcześniej ) dla każdego stanu 
lotu wyznaczyć ·trwałooć N na podstawi,e a·YJsun:ku 3. 
Ponieważ rysunek 3 jes t wynikiem ponad stu pomiarów 
,[6], należy użyć współczynnika ,ozrzutu . wytrzymałości 
zmęczeniowej zgodnie z [2]. Oznacza to, że przed. odczyta
,niem wartości N z rysunku ·3, należy wart.oś ć Sag pomno
żyć przez 1,43. Współczynnik znis·zczenia zmęczeniowego 
otrzymamy, dzieląc n s z równania 1(1) pr:zez ,trwaŁość N izna
lez,i1oną ,w po;wyższy sposób : 

(7) 

dla ,dane.go stanu .profilu lotu. Dodanie wszystki·ch war
•tości dgs dla różnych stanów daje ,całkówity wspókzynnik 
znlsz,czenia od ,podmuchów na lot (dg): 
Rozważmy teraz obliczenie współczynnika zniszczen,ia 

zmęczeniowego dm od obciążeń sterowanych. Dla każdego 
wys pecjaliooiWanego •WSipóŁczynrni'ka obciążeń s,terowanych 
możemy określić Smm z równania (4) a Sam z równania (5). 
Mnożąc następnie Sam przez powyżej omówiony współczyn

nik roz,r zutu wytrzyrmalości zmęc;zeni,owej, razem z Smm 

,otrzymamy z rysunku 3 wartość N. Odczytując z tablicy 
.ilość obciążeń nm dla każdego poziomu ws,półczynnika ob
ciążenia otrzymamy: 

(8) 

na 1000 ,godzin dla każdego poziomu ws,półc.zynnika obcią 

żenia . 

Dodając w szystkie wartości d~, mnożąc przez całkowity 
czas trwania lotu w godzin ach i dzieląc •przez 1000, dosta 
jemy wartość dm na jeden lot. 

W celu okreśienia trwałości N ,dla obciążeń na ziemi, 
jes,t z1wy,k1le !Pfak<tyk!owane użycie 111aijwy1:ż,szych ś.red:nich 1I1a
[Prężeń w ,locie poziomym (n = 1) dla maksymalnych naprę
żeń od ,obciążenia do .góry oraz 2/3 tej ,wartości dla naprę

żeń od mak;symalny1ch obciążeń do d:ołu. 
W .rewltacie średnie naprężenia cd ,obciążeń na ziemi są : 

(9) 

a naprężenia przemienne 

Sag/a = Sup - Smgfa (10) 

Trwałość N dla obciążeń na z.iemi ·znajdujemy z rys. 3 
za pomocą Smuta i Sa gla nie UWIZJględni:ając wsipół<czy:nn.ika 

.rozrzutu własnoś-ci wytrzymałoś,ci zmęczeniowych. 
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Wówczas, ,zgodnie z ,[2] ws1pólczynni:k z:niszczenia zmęczenio
wego od ,obciążeń na ziemi będzie: 

3 
dg/a= N na lot (ll) 

a :więc w ko1'Jcu wspólczyn'nik z.niszczenia zmęczeniowego 
na lot 1będ 21ie 

D = l,5 (d0 +dm+d91a) 

'Tirwalość bez:piec,zną wyrażoną w ilości lotów można więc 
wyznaczyć jako 

1 - = ilości lot6w 
D 

(12) 

liub mnożąc rezultat równania ,przez całkowity czas trwania 
lotu w godzinach. Otrzymany wynik będzie całkowitą trwa
łością bezpieczną w godzinach. 

Maksymalne do,puszczalne naiprężenia obJ.iczeni.owe (wg 
równania [2]) będą wtedy: 

(13) 

Jeżeld ,tr,wałość obliocona wg (12) będzie irówna załoiilonej 
trwałości bezpiecznej wyrażonej w ilości lotów czy ilości 

godzin, to wynik równania (13) będzie iposzukiwaną wartoś
cią maksymalnych na1pręż,eń. 

Zwy:k)le wynik równania (12) będzie zbyt niski. Oblicze
ntla na!Leży rwtedy ipowtórzyć kilka~otnie dla niższych war•• 
tości Smo lub Sd oraz rezultaty równań (12) i (13) nanieść 
na wy,kres. Z wykresu tego rbęd·zie można odczytać mak
symalne naprężenia obliczeniowe dla zadanej trwałości 

l:Jezpiecz:nej. ' 

Do powyżs,zej analizy odnoszą s,ię pewne ważne uwagi: 

a) podnosząc Ji,ozbę stanów czy przedziałów profilu lotu, 
zwiększa się dokładność metody. Podział ten powJnJien 1być 
przemyślany i pod tym względem, szczegó,lnie gdy więk-

szość zniszczeń zachodzi w jednym lwb dwóch przedziałach; 

b) wiele materiałów ma niższą wytrzymałość zmęc.zenio

wą na rozciągan1ie n-iż na ściskanie. Dla materiałów pła-

stycznych tak.kh jak stal i stopy alumLnium {jeśli różnice 

można pominąć) to wytrzymałość zmęczeniową na ściska

nie można przyjąć równą wytr,zy,malości .zmęczen_iowej na 
rozciąganie. ZałOIŻenie to jako ostrożne może lbyć przyjęte 
we wstępnej analiz.ie; 

c) czynnikiem ,redukującym tr.wałość 2lmęczeniową, a któ
,i·y może być przeoczony, jest kor,ozja. Szczególnie dla samo
lot◊w projek-towany,ch na dużą ti,walość zachodzące zjawi
sko staje się ·głównym czynnikiem Oikreślają,cym żywotność 

konstrukcji. '!'trudność iz korozją polega na tym, że nie jest 
ona możliwa do uwzględnienia w obliczeniach i wiele za
leży od konserwacji i przeglądów sprzętu; 

d) ipołącz,enia kolejowe konistrukcji minimaJizują koncen
trację naprężeń, która zazwyczaj -występuje pr,zy śrubach, 

s.worzniach i nitach. Wyrównanie ro2lkładów napręzen 

sprzyja zwiększeniu wytrzymałości d triwalx>ści :zmęczentlo

wej. J'ak Wliele zależy od kon:s·tru:kcji części trudno oszaco
wać, ale 2lWiększe.n,ie trwałości bezpiecmej, oblkzonej za 
pomocą ipoda111ej metody, m-0/Że być nawet ,pięciokrotne. 
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W NASTĘPNYM NUMERZE◄====================== 

A. Glass ·W artykule wstepnym pt. Kadry 
- waskte gardło przemysłu lotniczego 
omawia problem braku dopływu do p,rze
mysłu lotniczego odpowiednio wyszkolonej 
kadry fachowców. Podaje przyczyny tego 
zjawiska. Wskazuje !również na możliwość 
pełniejszego wyk,orzystani;i kadr . w ,biu
rach projektowych 1przez · usprawnienie or
ganizacji pracy I optymalizacje proces u 
projektowania. 

/ 

Artykuł T . Królikiewicza 30 lat totntctwa 
rotntczego Bulgarskt,ej Repub!tkt Ludo
wej jest zobraz.owaniem powojennych 
osiągnięć Bułgarii w zakresie lotnictwa 
cywilnego, a w szczególności roln,iczego , 
które jest ważnym czynnikiem rozwoju 
gospodarki rolnej Bułgarii. 

:r. Lewitowicz, J. Borgoń, z. Stelma
szczyk, W. Ząbkowic.z w pracy Ntektóre 
problemy badanta sprzętu lotntczego po
dają wy,niki prac badawczych dotyczące 
sprzętu lotnicze.go, a w · .szczególności lot
niczych silników turbinowych. Omówiono 
pr,oblemy współczesnej diagnostyki ii pr,o
gnozowania zdatności układów pomiaro
wych i badań niezawodnościowych. 
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Przyczyny uszkodzenta polqczeń wtelo
wypustowych w stlntkach l otntczych w 
czaste ·tch eksploatacjt - autor M. Stukco
n1s przedstawia warunkd ,pracy połączeń 
wielowypustowych stosowanych w urzą 
dzeniach lotniczych do przekazywania mo
mentu obrotowego oraz podaje przyczyny 
uszkodzenia połączeń i możliwości ich 
unikniecia. 

W. Jarominek il. z. Żmudziński w arty
kule Węzły elektroenergetyczne samolo
tów - elementy omawiają rozwiązania 
WES czyli Węzłów Elektroenergetycznych 
Samolotów I możUwości Ich stosowania w 
poszczególnych ty;pach ,samolotów. 

Zadania i przyszłość szturmowych od
mtan samolotów szkolno-trentngowych HI) 
- autor w. Waśkowsrk,i analizuje . historie 
r ozwoj u szkolno-treningowych samolotów 
wsparcia taktycznego. W oparci u o kilku 
r eprezentantów tej rodziny samolotów p.o
da je przebieg etapowych udoskona leń ko
lejnych odmian •w budowie tego sprzętu. 

W :rubryce Z DZIEJÓW POLSKIEJ 
TECHNIKI LOTNICZEJ K. Sławiński ,po
lemizuje z A. Glassem na temat możl!· 

wości utworzenia silnego lotnictwa w Pol
sce przed 1939 r. Uwzględniając możliwo
ści kad11owe, lotniskowe I transport samo
chodowy tamtych lat, autorzy wykazali 
realność utworzenia silnego lotnictwa my
śliwskiego I nocnego lotnictwa bombowe
go oraz możliwość z-organizowania lotni
ctwa sanitarnego. 

W stałym naszym dziale POMOCE KON
STRUKCY:JNE autor A . Markowski poda
je metodę określenia maksymalnych na
prężeń do projektu wstępnego skrzydła 
samolotu. 

W KARTOTECE TLIA z-ostały omówione : 

- Samolot myśliwski i myśliwsko-szturmo
wy Avions Marcel Dassault MI.rage 2000 -
Francja oraz 

- Samolot turys tyczny, sportowy i służb.o
wy Grumman American AA-5A Cheetah -
USA. 

W TECHNICZNYM SŁOWNIKU LOTNI• 
CZYM w czteroj ęzycznej wersji zamiesz
czono nazwy przyrządów pokładowych oraz 
osprzętu elektrycznego. 
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PROBLEMY ROZWOJU LOTNJCTWA 

Zadania i przyszłość szturmowych wersji 
samolotów szkolno•treningowyeh (I) 

Mgr WŁODZIMIERZ WASKOWSKI 
Instytut Lotnictwa 

W pierwszej części artykułu omow1ono przyczyny stałego 
wzrostu zapotrzebowania na odrzutowe szkolno-treningowe 
samoloty oraz na ich odmiany wsparcia taktycznego; cha
rakterystykę, osiągi i wyposażenie tych samolotów postu
lowane przez wojsko oraz produkcję i rozpowszechnienie 
w świecie I generacji samolotów tej klasy. 

Przyczyny rozwoju odrzutowych samolotów 
szkolno-treningowych 

Zaszeregowanie pewnego typu wojskowego samolotu do 
określonej kategorii sprawia obecnie coraz większą trud
ność. Klasyczny podział na samoloty myśliwskie, sztur
mowe czy bombowe strac ił swą rację bytu. Jeszcze w 
okresie po II wojnie światowej wiadomo było, że myśli
wiec ma zwalczać samoloty nieprzyjaciela, a bombowiec -
zrzucać bomby. Dzisiaj zanikło to zróżnicowanie samolo
tów z uwagi na różnorodność zadań strategicznych, które 
współczesny samolot ma wykonać. Np. myśliwce mogą 
spełniać zadania przechwytywania, przewagi powietrznej 
lub - po wyposażeniu ich w bomby - bombowców, 
a każdy ze szkolnych samolotów odrzutowych, znajdują
cych się obecnie w wyposażeniu lotnictwa wojskowego jest 
wykorzystywany lub może być użyty jako samolot wspar
cia taktycznego [l]. 

W ostatnim piętnastoleciu wyraźnie zaznaczył się wzrost 
zapotrzebowania na odrzutowe samoloty szkolne oraz ich 
odmiany wsparcia taktycznego. Lekkie odrzutowe samo
loty szkolne stanowią dzisiaj podstawowy instrument szko
lenia i treningu przy szłych pilotów (zagadnienie szkolenia 
pil~tów zostało szeroko omówione w moim artykule w 
TLzA nr 9 z 1977 ir.). Równocześnie pr.zeksz.takenie odx,zu
towych samolotów szkolnych w maszyny wsparcia tak- · 
tycznego nie przedstawia większych trudności technicz
nych i - przede_ wszystkim - jest tanie, gdyż gros kosz
tów prac rozwoJowych pochłonęły już odmiany szkolne. 
W przeciągu kilku lat zdumiewająca wprost liczba odrzu
towych samolotów szkolnych została przebudowana na sa
m~l~ty wsparcia ~aktycznego. Wystarczy wymienić najbar
dz1eJ znane: Magister, MB-326, G, L i K, Cessna T-37 na 
szturmowy A-37, naddźwiękowy Northrop T-38 Talon na 
bojowy jednomiejscowy szkolno-bojowy F- 5B ,[2]. 

Obecnie biura konstrukcyjne przy opracowywaniu kon
cepcji nowego samolotu szkolno-bojowego od razu przy
stępują do upodobnienia do siebie charakterystyk samo
lotu szkolnego i szkolno-bojowego. Przykładem tej tenden
cji są samoloty powstałe w bieżącej dekadzie : Dassault
-Breguet-Dornier Alpha J et, BAC-Hawker Siddeley Hawk 
T Mk 1, CASA C-101 i jugosłowiańska-rumuński Orao. 

Podstawowej przyczy!ly rozwoj u zapotr zebowania na sa
moloty szkolno-bojowe należy dopatrywać się w dziedzinie 
ekonomiki, a mianowicie w zjawisku recesji, która już 
trwa od ok. 10 lat. 

Skutki tej recesji to: 
- inflacja, która spowodowała qardzo poważny wzrost 

Rys . ,1. Aermacchi MB-326 
Rys. 2. Cessna A-37 
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ceny samolotów (zwłaszcza ciężkich wojskowych i cywil
nych), 

- obniżenie nakładów na zbrojenie i zmniejszenie za
kupu samolotów najwyższych klas (np.: Francja zrezygno
wała z produkcji samolotów bojowych ACF z uwagi na 
wzrost cen i brak· środków budżetowych, przyznając bar
dzo poważne sumy na rozwój samolotów Alpha Jet). 

Jesz,cze jeden czynnik wpływa na preferowanie przez 
,,uboższe kraje bogate" wielozadaniowych samolotów szkol
no-bojowych. Jest to ich większa żywotność niż cięikich 
samolotów bojowych. Okres eksploatacji odrzutowych sa
molotów szkolno-treningowych trwa 20725 lat przy nalo
tach po minimum 500 ,~odzin roczrn:ie 1(2]. Okres ek,~ploatacji 
może być jednak znacznie dłuższy, czego dowodem jest 
amerykańsku ,samolot T-37/A-37, który wstał oblatany już w 
1954 r. Natomiast w porównaniu z ciężkim samolotem bo
jowym, właśnie z uwagi na bardzo długą żywotność, od
rzutowy samolot szkolno-bojowy musi mieć bardzo trwałą 
i niezawodną konstrukcję. 

Jaki powinien być samolot szkolno-bojowy 

Teoretyk lotniczy B. Galoch, omawiając optymalne cha
rakterystyk,i, osiągi i wyposażenie samolotu szkolno-bojo
wego ,[3] pisze: ,, ... samoloty przeznaczone do wsparcia wojsk 
lądowych... powinny być przystosowane do lotów koszą
cych -i dysponować bronią rażenia celów ze znacznej od
ległości. Powinny mieć możliwość prowadzenia obronnej 
walki powietrznej z myśliwcami nieprzyjaciela, być wy
posażone w sprzęt elektroniczny, środki łączności i efek: 
tywne uzbrojenie ... 

Samolot powinien mieć: 
- dwa silniki odrzutowe dwuprzepływowe bez dopala

cza." W tym miejscu nasuwa się jednak pewna uwaga. 
Jeszcze nadal toczą się spory czy .samolot szkolno-bojowy 
istotnie powinien mieć dwa silniki. Włoska firma Aer
macchi, producent jednosilnikowych samolotów MB-326 
rozważając tę kwestię, przeprowadziła analizę, z której 
wynika, że na 100 tys. h lotu rozbija się 777,5 samolotów 
szkolno-bojowych w warunkach pokoju. Przyczyny kata
strofy to: w 480/o błąd pilota, w 390/o zderzenie w po
wietrzu i w 130/o przyczyny techniczne [4]. 

Ten niski wskaźnik katastrof spowodowanych przyczy
nami technicznymi stawia pod znakiem zapytania koniecz
ność wyposażenia samolotu szkolno-boj-owego w dwa sil
niki. Wyposażenie samolotu tylko w jeden silnik nieza
wodny i rozwijający dostateczny ciąg przynosi duże 
oszczędności pod względem kosztów zakupu, remontów 
i konserwacji sprzętu. Należy zatem uważać za otwartą 
kwestię czy samolot szkolno-bojowy ma być wyposażony 
w jeden, czy też w dwa silniki. Ponadto praktyka świa
towa wykazuje więkSiZą niezawodność siilnika jednoprze
pływo:V~go,. jego większą prostotę ,i niższą cenę, przy ko
rzystmeJszeJ charakterystyce osiągów samolotu. 

Po tej dygresji wracamy do wywodów B. Galocha, które 
podajemy w skrócie. 

- Samolot powinien umożliwiać 1prnwadzen.ie tak-tycz
nego rozpoznania powietrznego na głębokość 400 . km, 
umożliwiać zwalczanie obiektów powietrznych, być przy-
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Rys. 3. TS-11 Iskra 

Rys . 4. Saa b 105G 

Rys . 5. North rop F-5F 

TABLICA I. Samoloty szkolno-bojowe I generacji 

Maks . 
Nuzwa Rok') Ciąg Roz- Pow. 1nnsa 

samo l otu Kraj obło- Silnik (daN) piętość nośna start. 
i producent tu' ) [lll) [m' ] [kg) 

Aermacchi Rolls-Royce 
MB-326L Włochy 1957 Viper J l ]]35 10,56 19,00 3765 

MK 22 

Cessna. USA 1954 2 X General 2 x llll 10,93 17,09 5443 

A-37B E lectric 

J -85 -17A 

TS-11 Polsku 1960 SO-3 981 10,06 17,50 3840 

Iskra 
200-BR•) 
Saab 105G Szwecja 1963 2 X General 2 X 1293 950 16,30 6500 

Elect1ic 

J-85-17B 
BAC-167 Anglia 1967- Rolls-Royce 1547 11,23 19,85 52 15 

Str'ikema- - 1972 Viper 535 

ster MK-88 

1) odmiana jcdnom1cjscowa, ' ) data odlotu I odmiany 
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stosowany do działa bojowych w d zień i w nocy prZ/ 
niesprzyjających warunkach atmosferycznych, mieć tak
tyczny promień działania do 600 km/h = 100 m z maksy
malnym obciążeniem, osiągać pułap 12 tys. m, mieć pręd
kość maksymalną do 1200 km/h, zapewniać bardzo dobrą 
widoczność podczas różnych parametrów prędkości na wy
sokości 307100 m, łączny udźwig użyteczny do 3,5 tys. 
kg f5]. 

W wersji szkolno-bojowej niezależnie od wyżej wymie
nionych warunków, powinna istnieć możliwość: 

- śledzenia przez instruktora procesu celowania, s trzela
nia i bombardowania; 

ISKRA TS-11 

~ 
Rys. 6. Sylwetki boczne sa molotów: Fouga Magister, Aermacchi 
MB-326, Cessna A-37, Islcra TS-11, Saa b-105G 

Pręd- Uzbroje nit.•, za- Zhu- Cena 
Masa kość \Vzno- Puhp Złl !; ięg flozbit•g czepy, mnsa dowa- tys . dol. 
wł. muks ./ szenie uzbrojenia kg no USA 
(kg} /min . [m/s] [ml [km] [01] uzbrojenie [szt.] w 1977 r 

(km/h} 

2237 806/137 22, 50 12 500 2000 ,ioo 6 730 1200 

~ 
km l X 7,62 mm 
2 )( 12,70 nlDl 

2982 769/137 36 12 750 402 z 530 8 600 .. . 
1678kg ~ 
łudun- 1 x 7,62 mm 
ku 
pod-
sk12yd-
lowego 

2560 720/14.0 14,7 li ooo 1460 700 4 .... . .. 
~ 
lx23 mm 

3050 970/165 30/57 13 700 827 z 450 6 70 1800-
1360kg 2340 2200 

2 x 30 mm -P5G 
2810 774/ 158 27 12 200 410/830 1060 8 140 1200-

przy ~ - 1300 

h = 2x7,62 mm 
15 m 
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TAULJCA 2. Liczhn odrzutowych s:unolot,iw szkolnych i s zkolno„hojowych użytkowunych 
. w potistwach zachodnich J.J.1977 1· . 

Sa molo t 

.A crmucch i MB-326 
llAC .) et Pro vos t 
BAC St.rikcnrns tc r 
Cu nac.la ir Tu tor CL-4] 
Cessna T-:l7/A-37 
D J [ Vumpirc T 
Fo llallCI Gnat T 
Fo uga Mag ist e r 
HAL Kirnn 
H ispa no HA 200/ 220 
Loc kl1 c cd T- 33 
l\lornuc Sau lni c r Pari f,; 
Nor t.hrop T-38 Tąlvn 
Nu 1 th ro p F- 5Il 
Saab I 05 

szko lne 
(szt.] 

33,1, 
152 

:l4 
95 

9:16 
75 
,IQ 

456 
85 
65 

H O 
32 

898 
166 
1J 8 

,147 I 

Odmiuna "' ) 

szko lno-bujuwc 
[szt.] 

I i8 
46 
7'I 
JO 

:! :37 

Il I 

65 
52 

4 . 56 

872 

Dala zakol1c2.c 11 ia 
pr o(lu kcji 

na 11knl1czc 11i11 
1970 r. 
prod ukTj a jednos tko wa 
zaknl1<'z1, 11 a 

J 977 r. 
1957 r. 
196:l r . 
1969 r . 

prod 11 kcju jcd nns lkuwa 
1969 r . 
1959 r . 
196 1 r . 
1972 r. 

w produkcj i 
p rodukcja ws lrzy111n 11a 

• ) Uwaga! j ak w y niku z tablic y t y pu we odrzutowe s am ol~ ty szkolne , w za l eż n ośc i 
od pot rzcby <l ysponentu, u żywa n e_ ja ko samolo ty szkolno-boJOwc, zwła !- zcza do zwu l
cza1 1ia ruchu partyzanckiego (COI N) 

- za instalowania takiego układu optycznego, ab y in
struktor mógł obserwować tylną pólstrefę, szczególnie pod
czas lotów bojowych ,i walki powietrzne j; 

- dobrej obserwacji do przodu ,(fotele umieszczone po
sobnie i schodkowo); 

W wersj i bojowej tylna k abina by łaby przeznaczona dla 
operatora do sterowania: · . . 

- systemem przeciwd ziałan ia i rozpoznama rad10elek-
:rycznego, . 

- systemem wykr ycia, rozp ozn ania i naprowadzama, 
- u zb~·ojeni.em b,ombar,dierskli m sa1111iolotu. 
W przypadku samolotu szkolno-bojowego n a jkorzys~niej 

sze w ogóle byłoby zabudowanie wyposażenia tylneJ k a 
biny w systemie modułowym, aby w ciągu krótkiego_ cza su 
można było zmienić wer sj ę samolotu ze szkolno-boJowego 
na bojowy i odwrotnie. 

Oprócz tego ostatniego postulatu wiele . z w arun_k?w 
uważanych przez B. G alocha za optymalne 1 przyszłosc10 -

we w przypadku samolotu szk olno-bojoweg_o _j est_ już ~peł
niony,ch, jeś li nie w całoś ci, to w przewazaJąceJ c zęs c1. 

Aby udokumentować to stwierdzenie, wystarczy porów
nać charakterystyki, osiąg i i uzbrojenie samolotów szkol
no-bojowych I i II generacji (tablica 1). 

Masa użyteczna rnmolotów szkolno-bojowych II genera
cji wynos{ średn io od 2,5 tys. k g w jednomie jscowym sa
molocie MB-326 K do bli sko 4 t ys. kg w Al ph a J e t 1 5 tys. 
kg samolotu Northrop F-5F. Prędkość z wyjątkiem cze
chosłowackie n-o L-39 i hi szpańskiego samolotu CASA 
C-101 sięga blisko 1000 km/h i jest wyższa od prędkości 
samolotów szkolno-boj o;,vych I gener acji z wyjątkiem 
szwed zkiego samolotu Saab-105 G (ponad 200 km/h). Zresz
tą, według opinii autora n iniejszego opr acowania prędkoś ć 
powyżej 1000 km/h jes t nieuzasadniona, za rów no z punktu 
wi dzenia ekonomicznego, jak i ta ktycznego, gdyż a kej a 
przechwytywania (do czego konieczna jets bardzo dużn 
prędkość) nie wchod zi w zakres zadań samolotów szkolno
- treningowych, podczas gdy przy akcj i bliskiego w sparcia 
lub szturmowan ia prędkość: samolotu '(z uwag i na ko
niecznosc precyzyjnego bombardowania i ostrzału, lub 
ostrzału) musi być znaczn ie ogr aniczona. 

Uzbrojenie w II gener acji samolotów szkolno-bojowych 
jest bard zo zróżni cowane. Z wyjątkiem broni lufowej 
(l -ó- 2 kara biny maszynowe lub d ziałka - k aliber do 
30 mm) u zbrojenie jest umieszczone pod płatem i k adlu-

, bem (jeżeli l iczba zaczepów jest nieparzysta ), brak je~t 
bowiem miej sca na u zbrojenie z uwagi n a urządzenia 
elektroniczne. Na podwieszeniach · podskrzydłowych może 
być umieszczone uzbrojenie i zbiorniki lub zbiorniki pali 
wa o masie do 2,5 tys. kg. Najlżej szy z nowych samolotów 
szkolno-bojowych, tj. hiszpańsk i CASA C-101, może WJ 

swych podwieszeniach pod skrzydlowych ·unieść : 6 bomb 
po 260 k g lub 4 bomby po 450 kg, lub ty leż samo 450 ki
logramowych zasobn ików z napalmem, lub 6 za sobników 
z r akietami o kalibrze 5" lub 5,75", lub 4 pociski Maverick, 
lub 4 bomby naprowad zane la ser em lub kombinację t ego 
uzbrojenia i zbiorników paliwa. Zrozumia le jest, że samo
loty szk,olno-bojowe o większym udźwigu u ży tecznym niż 
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CASA C-101 zdolne są do orzenoszenia u zbrojenia o masie 
przekraczające j nawet 2400 k g [6, 7]. . 

Na przykła dzie niewielkiego samolotu szkolno-boJowe
go - CASA C-101 wyraźnie widać postęp lotnictwa od 
okresu pr zedwojennego. CASA zabier a ponad 2000 k g 
u zbroj en ia w odmianie boj owej, a doskonały polski bom
bowiec z 1936 r. PZL P -37 Łoś - tylko 1774 kg bomb. 
Dlatego też d zisie j sze samoloty treningowo-boj owe z r a~j i 
ich wieloza daniowośc i, dużego udźwigu lub zb10rn1kow 
z paliwem (w przypadku akcji konwojowania zas ięg ich 
wynosi · do 4000 k m), prędkości poddźwiękowej, a równo
cześnie bardzo malej prędkości minimalne j od 150 do 
190 km/h 1(z wyjątkiem samolotów Northrop F -5F) oraz 
względn ie niskiej ceny, można uważać za wyj ątkowo uda
ny sprzęt , k tóry będzie w d alszym ciągu rozwijany, za.
równo pod względem charakterystyk i osiągów j ak i ilośc i, 
gdyż zapotr zebowar1ie na te proste samoloty powinno mieć 
sta łą tendencj ę wzrostu . 

Producenci i sprzc:;t 

Na 1.1.1977 r. w eksploatacji w kraj ach zachodnich 
znaj dowaly s ię następuj ące odrzutowe samoloty szkolne 
i szkolno -bojowe (tablica 2). 

W naszych rozważaniach za jmiemy s ię d w umiej scowy
mi samolotami szkolno-b oj owymi oraz wyjątkowo lekkimi 
jednomiej scowymi samolotami MB-326-K i myśliwskim 
Northro p F-5F, który ::i merykańska firma przeznacza, ja l( 
s i ę zda je, na ten :,am rynek zbytu , o który dzisiaj walczą 
u zbrojone odmiany samolotów szkolny,ch, tj. Alpha Jet 
i Hawk oraz F - 5F. 

Histor,i a '!'Oz.woj u ta niego, lek'kieg,o myśLiwca taktycznego 
r od z.iny F -5 i jego pochodny-eh - ,odrzutowy,ch ,samol'Otów 
szkolny.eh (naddźwiękowy , T-38 Talon) i dwum1ej.scowego 
samolotu szkolno-bojowego F-5F, lktóry zachował wszy,stkie 
wla s,nioś ci boj,owe myśliwca, jes t bardzo pouc,zająca i w ska 
,zuje 'na dalek-owzroozność kClll1struk torów Narthr,opa, opra
cowujących koncepcję samolotów rodzLny F-5. Przew,idy
wanie ,przysz!y,8h ·potrzeb światowego ,rynk u przyniosł,o już 
±iirmie poważne d ochody . \V osta,tnich 15 latach Northrop 
eksportował do 23 ·paóstw .ponad 2000 sam,01lotów rodziny 
F-5, poczyna j ąc od ,o s ławi onego F-5A, jak na i,ronię prze
zwanego Freeda;m Fighter, tj. s,zermier.z wolnośc i ,(ten szer 
mier z wolnośc i odznaczy ł się przed e wszystkim na froncie 
wietnamskim!) . Obecnie samoloty F -5 ma otrzymać Egipt. 
Jeżeli Francja z RFN i Anglia będą produkowały jedno
m iejscowe odmiany samolotów Alpha J et i Haw k, na co 
się .podobn.o zanosj, Northrop F-5 ,i F będą miały pr.zewagę 
na eksportowych r ynk ach zbytu 1(z powodu krótszych serii 
cena europejskich samolotów szk olno-bojowych będz,ie ,pr zy 
gorszych os iągach taka sama lub wyższa niż F-5E i F-5F). 
Dla tego można uwierzyć orzedstawicielom Nor,thropa, że 
w przeciągu najbli ższej dekady wyeksportuje on co n a j
mniej d a lszych 1000 lekkich myśliwców taktycznych F-5E 
i samolotów szkolno-bojowych F - 5F. Również jednomiej
scowa odmiana szkolno-bojowego samolotu Aermacchi 
MB-326 K nie zagrozi Northropowi, gdyż j ego os iąg i i wła
sności b'ojowe są znacznie niższe niż sprzęt t ego samolotu. 
Być może pewną konkurencją dla Northropa będzie pro
jektowany szw edzki samolot szkolno-bojowy B3L, z u wagi 
na os iąg i zb liżone do F-5F. J ednak eksport szwed zkich 
samolotów tkwi w miej scu, ja k s i ę zdaje, jedynie z po
wodów polityczno- ekonomicznych, a nie technicznych, gdyż 
raz.wiązania 1techini,czne, wyposażenie J wł.as.noś-c i lotne tych 
samolotów s tawiają je bardzo wysoko, nawet w porówna
niu z bardziej nowoczesnymi samolotami tej ' klasy [8]. 
Dzia laLność ,p oszczególnyich pr,oducentów tego sprzętu oraz 

ich 1plany na .przyszłość zostaną omówione w nas tępnym 
n u merze TLiA. 
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Mgr inż. MACIEJ AUGUSTYNOWICZ 

AutoD1atyczna centrala telegrafi~zna KLB•S 
na lotnisku Warszawa•Okęcie 

Omówiono pracującą od lutego br. na lotnisku Warszawa
-Okęcie nową automatyczną centralę telegraficzną KLB-5, 
zaprojektowaną w oparciu o komputery Mitra-15 produ
kowane przez firmę francuską. Podano organizację systemu 
KLB-5 i jego możliwości. 

Od pierwszego lutego 1978 r. na lotnisku Warszawa
-Okęcie pracuje automatyczna centrala telegraficzna, za
kupiona w firmie francuskiej CIT-ALCATEL. Zastąpiła 
ona centrum ręczne, pracujące z tzw. ,,odrywaniem taś
my". 

Centrala automatyczna przetwarza wszystkie depesze ma
jące format zgodny z zaleceniami ICAO dla sieci AFTN 
(Sieć Stałej Łączności Lotniczej) i spełniające warunki 
podane w następujących dokumentach ICAO: 

- Annexe 10, tom II rozdział IV. 
- Podręcznik przepisów w · sieci AFTN, dokument 8259-

-0OM/553/3. 
Do telegraficznej centrali automatycznej może być pod

łączonych 60 abonentów. Maksymalna ilość depesz jaka 
może być przetworzona przez centralę wynosi 4000 d zien
nie dla depesz wejściowych i 6000 dla depesz wyj ścio
wych (w szczytowej godzinie ruchu 400 depesz wejścio
wych oraz 600 depesz wyjściowych). 
Szybkości modularcji ;pracy centrali ,wynoszą odpow,iednio: 
- 50 bodów dla kanałów telegraficznych (istnieje możli

wość zwiększenia szybkości modulacji do 75 i 100 bodów), 
- 75 bodów dla kanałów służbowych ,systemu. 
Stosowanym lkrodem telegraficznym jesrt kod CCITT ll'lr 2, 

ale istnieje możliwość przejścia na kod CCITT nr 5. 
Sys tem KLB-5 oparty jest na t zw. ,,przetwarzaniu d e

pesz", co różni go od tradycyjnych systemów - ,,prze
łączania obwodów". Oznacza to, że system przyjmuje 
wszystkie depesze wejściowe niezależnie od stanu wyjścio
wych linii telegraficznych, przetrzymuje je w swojej pa
mięci do czasu dalszej -obróbki przez program i po obrób
ce wysyła pod adresy podane w nagłówkach depesz. Umo
żliwia to programowi dokładne sprawdzenie każdej depe
szy. W przypadku błędów w nagłówku system automa
tycznie koryguje je lub przesyła błędną lepeszę do opera
tora na stanowisko korekcyjne. 

System wysyła również depesze . w wyjściowe linie t e le
graficzne w zależności od ważności r(priorytetu) depeszy 
i prowadzi stały zapis nagłówków wszystkich depesz wcho
dzących i wychodzących z systemu. 

Organizacja systemu 

System KLB-5 został zaprojektowany w oparciu o d wa 
komputery MITRA-15 (produkowane przez firmę francuską 
CII -- Compagnie Internationale Pour l 'Informatique). 
Układ systemu przedstawiono na r ysunku. 
W celu zabezpieczenia' ruchu wejści,owego do systemu, 

jego właściwego przetworzenia i przesłania depesz, system 
został zaprojektowany w formie dwóch niezależnych ka
nałów przetwarzających. Oba kanały otrzymują ruch wej 
ściowy jednocześnie, a każdy kanał indywidualnie anali
zuje i zapamiętuj e depesze w odpowiednich obszarach swo
jej pamięci. Podcza,s analizy i przetwarzania każdej de
peszy, kanał zwany PILOTEM informuje drugi kanał o 
wszystkich czynnościach jakie wykonał i sprawdza czy 
ten drugi kanał zwany REZERW A przeprowadził te same 
czynności. Każdy z dwóch kanałów może być PILOTEM 
lub REZERWĄ. Oba kanały systemu sprawdza j ą się stale 
lub wymieniają między sobą dane przez trzy wyspecjalizo
wane kanały międzykon1puterowe, z których każdy speł
nia oddzielną rolę. Pierwszy z kanałów wewnętrzny'ch sy-
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stemu zępewnia połączenie między komputerami MITRA-15 
przez pamięć dyskową_ drugi przez telegraficzne urządzenie 
wejścia-wyjścia, a trzeci pr}:ez podzespół wejścia-wyjścia 
binarnego. 

Komputer każdego z kanałów jes t połączony przez sprzę
gacz z dyskami obu kanałów. Umożliwia to czytanie da
nych lub programów przez komputer z dysków obu ka
nałów. W ten sposób zapewniona jest koordynacja między 
dwoma kanałami przy przetwarzaniu depesz, uaktualnienie 
tabel dla kanału rezerwowego zarówno podczas pracy dwu
kanałowej, jak i podczas uruchamiania kanału rezerwy. 

Przez telegraficzne urządzenia wejścia-wyjścia oba kom
putery komunikują się dzrięki kanałom pętli, w których 
przesyłane są d epesze testowe. Dzięki depeszom testowym 
oba komputery, · a w konsekwencji i oba kanały systemu, 
sprawdzają się wzajemnie. 
Dzięki trzeciemu kanałowi wewnętrznemu systemu, któ

ry łączy oba komputery przez podzespół wejścia-wyjś'Cia 
binarnego, operator dosta je na konsoli operacyjnej systemu 
wszsytkie niezbędne informacje o pracy każdego z dwóch 
kanałów przetwarzających. 
Podzespół wejścia-wyjścia binarnego pracuje równo

cześnie jako urządzen ie decyzyjne. Po analizie· wyniki tes
tów dla każdego z kanałów przetwarza j ących przesyłane 
są przez oba . kiomputery do urządzenia decyzyjnego, w 
·celu porównama. 

Przy niezgodnościach urządzenie decyzyjne wybiera auto
matycznie kanał PILOT A lub następuje automatyczna 
zmiana konif~grura,cji system u. Kanał ·rezerwowy staje się 
kanałem pilotującym. 
Należy zaznaczyć, że podczas przełączania nie ma straty 

depesz wejściowych, ponieważ każda z depesz jest wstęp
nie zapamiętywana w telegraficznym urządzeniu wejścio
wym. _j 

Przez urządzenie decyzyjne każdy z kanałów może: 
- czytać z pamięci dyskowej drugiego kanału {lecz nie 

może nic wpisać na dysk teg o drugiego kanału), 
- wy,słać ido drugiego kanałiu pr,zetwairzaijąrcego sygnał 

przer,warnia ,informujący, że w obszair,ze pannięci dy.skiu za
-rezerwow anym na dialog między komputerami znajduj ą 
się pewne dane do przesłania do drugiego kom1putera, 

- zgłaszać „wolny cza s" w pracy urządzeń swojego 
kanału, 

- zgłaszać „wolny czas" w pracy urządzeń drugiego 
kanału prze,twarzającego. . 
Urządzenie decyzyjne przyłącza również telegraficzne ka

nały wyjściowe do kanału przetwarzającego , który pełni 
funkcję PILOTA. gdyż tylko ten kanał jest odpowiedzial
ny za wysyłanie depesz do abonentów podłączonych do 
systemu. , 
Zasadę pracy systemu zdublowanego można więc scha

·rakteryzować trzema krótkimi stwierdzeniami: 
- · oba kanały PILOT i REZERWA odbierają i przetwa

rzają sygnały przychod zące z wej ściowych lini telegraficz
nych, 

- komputery obu kanałów. komunikują się na różnych 
poziomach przez kanały wewnętrzne systemu, 

- tylko kanał PILOTA zapewnia wysyłanie depesz wyj
ściowych z sy,stemu do a bonentów. 

Urządzenia wchodzące w skład każdego z kanałów 

Każdy z dwóch kanałów systemu KLB-5 składa się z na
stępujących zasadniczych urządzeń: 

- komputera czyli jednostki sterującej, 
- interface'u między komputerem a systemem zwanego 

CDA, 
- multipleksera zwanego EMD, 
- peryferyjnych urządzeń sterujących zwanych UCC, 
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znajdujących się pod kontrolą multi'pleksera EMD, 
- peryferyjnych urządzeń sterujących UCC podłączo

nych bezpośrednio do interface'u CDA, 
- -urządzeń wejścia-wyjścia stanowiących interface mię

dzy systemem a · elementami zewnętrznymi dla systemu 
(linie telegraficzne, konsola operacyjna itp.). 

Jednostka sterująca 

Jednostka sterująca i;kłada się z procesoTa, rdzeniowej, 
ferrytowej pamięci centralnej oraz systemu przerwań o 32 
poziomach. , 

Komputer MITRA-15 zastosowany w systemie KLB-5 
jest komputerem mikroprogramowym. -

Mikroinstrukcje kodu CIM 502 zastosowanego przez firmę 
CIT-ALCATEL do przetwarzania depesz w sieci ĄFTN są 
umieszczone w pamięci typu ROM. Mikroinstrukcje oraz 
dane są wprowadzane do pamięci Tdzeniowej. 

Procesor składa się z: 
- bloku rejestrów pamięci o dużej szybkości, 
- 8 bloków rejestrów 16-bitowych adresowanych pro-

gramowo (czas ' dostępu 6 ns), 
- pięciu rejestrów bez adresu (S, M, T, J, U), 
- pięciu wskaźników programowych (Ii, I 2 MS MA, 

PR), ' ' 
- mikroprngramowej pamięci typu ROM o pojemności 

512 słów 16-bitowych (czas dostępu 60 ns i czas wykony
wania mikrorozkazu równy 300 ns), 

- systemu przerwań. 
Pamięć jest oparta na słowie 16-bitowym plus jeden 

bit parzystośc i i jeden bit zabe:zpieczenia pamięci. · · 
Podstawowy cykl zapisu-odczytu wynosi 800 ns dla sło

wa. co daje szybkość 2,5 miliona bajtów na sekundę. 
Czas odczytu wynosi 400 ns . 
Pamięć składa się z bloków (4096 słów czyli 8192 baj

tów). 
W systemie KLB-5 zastosowano pięć bloków pamięci. 

Interface komputerow·y - CDA 

, Tnter!a-ce komputer.owy CDA zarpewn:ia ,wymianę sygna~ 
łow między komputerem a pozostałymi urządzeniami sy
stemu, które są połączone bezpośrednio do CDA lub przez 
multiplekser zwany EMD. 
Wymianę informacji umożliwiają: 
- kanał dostępu programowanego służący do przesyła

nia poleceń urządzeniom peryferyjnym, 
- kanał przerwań, który umożliwia urządzeniom pery

feryjnym nagłe wezwanie komputera, 
:-- kanał dostęl?u bezpośredniego, który zapewnia wy

mianę danych mrędzy pamięcią centralną a urządzeniami 
peryferyjnymi bez udziału procesora, 

Multiplekser EMD 

Multiplekse: EMD jest to element umożliwiający wymia
nę ~anych m:ędzy komputerem a urządzeniami peryferyj
nymi. Praca Jego polega na przyjmowaniu zleceń od kom-

Sprzęgacz 

telegraficzny 

Komputer 

· Pamięt 

Interfejs komputerowy GOA 

Sprzęgacz 

binarny 

putera na odłączenie, przyłączenie oraz testowanie urzą
dzeń peryferyjnych. Funkcje te EMD' wykonuje jednak au
itonomicznie nie.zależnie od komputera MITRA-15. EMD 
może sterować 8 urządzeniami peryferyjnymi. W syste
mie KLB-5 do EMD są połączone trzy urządzenia peryfe
ryjne: 

- pamięć dyskowa, 
- pamięć magnetyczna, 
- konsola operacyjna. 

Urządzenia peryferyjlłe UCC 

Urządzenia peryferyjne UCC są to elementy wyspecjali
zowane, które z logicznego punktu widzenia przetwarzają 
dane wejściowe i wyjściowe. Zbudowano je w oparciu 
o element logiczny zwany LCP, stanowiący r·odzaj · mini-
komputera. , · 

W zależności od tego czy urządzenia peryferyjne są pod
łączone bezpośrednio do CDA czy przez EMD, dzielą się 
one na dwie grupy. Pierwszą grupę stanowią telegraficz
ne urządzenia wejścia-wyjścia ESTG oraz urządzenia prze
twarzające dane wejściowa-wyjściowe ESTD. Drugą grupę 
stanowią urządzenia sterujące pracą dysku, rejestratora 
magnetycznego oraz konsoli operacyjnej . 

System KLB-5 ma również szereg urządzeń rpomocni-
czych, które zapewniają popraw'ną jego pracę oraz nadzór. 
Do tych urządzeń pomocniczych należą: 

- konsola operacyjna, która' umożliwia nadzór zarówno 
1stanu l ilnii teleg-rafic7;nych, jak J całego systemu. Szereg 
przycisków i kluczy na konsoli pozwala operatorowi na 
wpr,owadzenie do systemu odpowiednich poleceń, 

- stanowisko korekcji depesz, na którym są przedsta
wiane operatorowi systemu depesze z błędnym nagłów
kiem lub takie, które należy skasować, 

- painel kontmolmy Unii telegrad'iic,:mi.ych rumożl.i1wia1jący 
sprawdzenie prądów liniowych, napięć itp. _ 

·- dalekopis operacyjny dla każdego z komputerów, umo
żliwiający bezpośredni dialog z kompute,rem w przypadkach 
konserwacji lub jego naprawy przez obsługę techniczną. 

System automatycznej centrali ,telegraficznej KLB-5 jest 
przeznaczony do pracy ciągłej przez 24 godziny. Wszyst
kie urządzenia systemu są więc zdublowane. Firma CIT
-ALCATEL nie 1P<>daje czasu MTBF dla całego sys.temu, 
ale na podstawie własnych doświadczeń stwierdza, że czas 
ten dla jedn'ego kanału systemu wynosi 1800 godzin. 
Należy jednak zaznaczyć, że użytkownik zwiększył bez

pieczeństwo operacyjne, zamawiając w firmie panel urzą
dzeń telegraficznych. 

W przypadku awarii caelgo systemu panel ten służy do 
bezpośredniego podłączenia końcowych urządzeń telegra
ficznych (dalekopisów) z liniami telegraficznymi abonen
tów. Umożliwia on również łączenie abonentów między 
sobą. 

Jak dotychczas, przez pierwsze trzy miesiące eksploa
tacji systemu automatyczna centrala telegraficzna na lot
nisku Warszawa-Okęcie pracuje poprawnie. 

Komputer 

Pamięt 

Interfejs komputerowy GOA 

, 

Sprzęgacz 

telegraficzny 

Urzqdzenia 
operacyjne. . 

Szafy urzqdzeii telegraficznych 

Ogólna organizacja systemu centrali telegraficznej KLB-5 
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PROBLEMY Dr inż. HENRYK TOMASZEK 
Instytut Technfozny Wojsk Lotniczych 

Ocena niezawodności pewnej klasy elementów 
na przykładzie zużycia opony lotniczej 

W artykule podano sposób wyznaczania niezawodności ele „ 
mentów wykorzystując do tego celu dane o zużywaniu w 
przedziale idatności. 

Przedmiotem rozważai1 w niniejszym artykule jest nie
zawodność opony lotniczej. W artykule wykorzy.-,tano wy
niki ·pomiarów ·zużywania się opony w zależnoś,ci od liczby 
lądowań samo1'otu podane w pracy (2). 

Wymiary •Opony .istotne w ocenie jej zużycia są podane 
na :rys. 1 i z-godn ie z warunkami technicz,nymi wynoszą : 
d = 7 mm; h = 15,15 mm. 

Celem rozważań jest wyznaczenie li•czby lądowań samo
lotu dla <lanej opony, przy pewnym założonym p oziomie 
ryzyka. Zalóżmx więc, że opona staje się niezdatna do uży
cia, gdy zużycie warstwy wierzchniej przekroczy wy
miar d. Przyjmuje się również, że podatność opony na 
zużycie jest jednakowa w przedziale < o, d> . Zużycie o.po
ny podczas jednego lądowania osiąga różną wartość i jak 
wiadomo zależy od warunków _lądowania . Bieżącą wartośc 

zużycia oznaczmy przez y ,i :zgodnie ze schematem pokaza
nym na rys. 2 określimy ją w sposób następujący,: 

y = h-l 

gdzie: ! - bieżąca grubość opony. 
Wielkością mierzoną bezpośrednio jest ! . 

Z przyjętych założeń wynika, że zużywanie się opony 
w procesie eksploatacji będzie można modelować za po
mocą jednorodnego procesu Markowa. 

/ 

Rys. 1. Przekrój wycinka opony 

h=15,15[mm] 

d=7.00[mm] 
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TABLICA I. W)'niki badań zużycia opony w zależności od liczby lądowań samolotu 

Numer kolejny 

I pomiaru 
1 

I 
2 

I 
3 

I 
4, -

I 
Liczba l ądowa{1 r 

- I o I 5 I JO 15 20 

5 

Grubość opony l 8,390 I 8,285 I 8,255 I 8,180 8,065 

Zużycie y [mm] o 
I 

0,105 

I 
o, 135 

I 
0,210 0,325 

, 

Do pomiaru zużycia opony bezpośrednio podczas eks
ploa tacj.i samolotu zastosowano metodę wyko:rzy,stującą 

izotop promieniotwórczy. W dolnej części opony (rys. 3) 
umieszcwno ,(od str,ony wewnętr:znej) punktowe źródło pro
mieni1owania. Wartość natężenia promieniowania na po
wierz.chni bieżnika zależy m.in. od odległości od źródła. 

Zależność tę wyk,orzys tano do pomiaru zużycia opony. Ba
daniie zużycia opony rozpoczęto w chw:ili, kiedy grubość 

jej w szczy-cie wynosiła 8,39 mm, a zakończono, gdy gru 
bość opony w szczycie wynosiła 7,5fi mm. 

Wyniki badań 

Z uwag i na przyjęte założenia, badanie zużywa111ia się 

opony :może ,obejmować dowolny podprzedział zawarty w 
przedziale <o, d> . Warunek. ten jest spełniony. Uwzględ
niając położenie źródła promieniowa,ruia, bieżąca war,tośc: 

z użyoia będzie wynosiła 

y = h- 1 

gdzie: 

h - grubość ,opony w chwili rozpoazęc ia pomiarów równa 

h = 8,39 mm; 

TL· 116/7/78-R, 2 

Rys. 2. Schemat wyznaczania zużycia opony 

Rys . 3. Badany obszar opony 
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Na podstawie wyników zawartych w tablicy l spo rządzon o wykresy podan e na rys. 4, i 5 . ,, 
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Rys. 4. Wykres grubości opo ny (w szczycie) w funkcji liczby 
l ądowań 

1 - bieżąca wartość grubo5ci opony. 
Wy niki badań zużywania się opony w zależności od liczby 
lądowań samolotu podane s~ w tablicy . 1. 

Obliczenie liczby lądowań samolotu dla danej opony 
\ 

Do obliczenia osza,cowań parametrów ,rozkładu a i b sko-
rz;y:stamy z zależnoś ci [3]: 

We wzorach tych c zas t11 należy zastąpić licz.bą lądowań 

r,, (gdzie 11, jest liczbą pomiarów grubości opony). 
Z pomiarów otrzymaliśmy: 

[(y„ r1), (y,, r,),, .. , (Yn, r,,)] = [(O, 0), (0,105, 5), ... , (0,830, 50)] 

Obliczamy b* 

b* = y,, = 0,
33

0 = O 0166 
'n 50 ' 

Obliczamy a* 

Po w ykonaniu obliozeń otrzymujemy . 
a• = 0,00051 

, 
TABLICA 2. Niezawodność opony w funkcj i liczby lądowań eamolotu 

Liczba ląd owa{\ r I 20 I 50 I 80 

a (r) - 3,287 - 5,23 - 6,73 

13 (r) 66 ,02 32,31 27,90 

<p(i3(r)] 1,000 .1,000 1,000 

<p [a(r)] 1,000 1,000 1,000 

R•(r) 1,000 1,000 1,000 
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Rys, 5. Wykres zużycia o pony y w funkcji liczby lądowań 
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Rys. 6. Wykres niezawodności opony R• (r) w funkcji liczby lą
dowań 

Do obl iczenia liczby lądowań samolotu skorz.ystamy z za
l eżności [3]: 

l _ (y-b* r )2 

U(y,r) = ----e 2a•t_ 

y2:n:a"r 

Po ·podstawieniu ,obliczonych wartości a* i b* otrzymamy 

l (y- 0,0166r) :_ 

U (y,r) = ~-==--====- e 2,,,,-io-•, 
y2:n:5,l·IO-•r 

DI,a <lanej partii opon można przyjąć, że są one jedno
rodne, tzn. są jednakowo podatne 111a zużyde.- Witedy można 
założyć, ze parametry a* i b* będą s,tale dla danej partii. 

150 I 200 I 250 I 300 I 350 I 400 

- 8,64 I - 10,41 I - JJ ,0,1 I - 12, 73 - 13,84 - 14,70 

I I 
- - -

16,35 I 11,53 7,9 5,ll 2,826 0,7765 

I- I 
-- -----

1,000 1,000 , 1,000 1,000 0,9975 o, 7882 
-- --- ---

1,000 1,000 I 1,000 · I ,000 1,000 1,000 
---------- -

1,000 1,000 

I 
1,000 1,000 0,9975 o, 7882 
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Oszacowanie funkcjti niezawodności opony wyraża się_ za
leżnością 

7 

R*(r) = P{O ,:;; Y < 7} = f ~==l=== c 
y'2n-5,l ,10 - _4 r . 

o 

(y- 0,01 66r)l 

2 - s,1·10- 4 ; 

W.iadomo, że tablice rozkładu no1·malneg,o są sporządzo

ne dl a wartoś·ci przeciętnej równej zevo i waria111cj,i ,rów
nej jedności . Aby moż,na było kor:zystać z tablic, :należy 

zmienną l osową Y poddać sta111daryzacji. Oznaczmy zmien
ną losow11 standaryzowaną prze.z Z. Zmienna losowa Z 
będzie równa 

gdzie: 

. Y-m 
Z = -

a 

m - wartość przeciętna E [Y]; 
a - odchylenie standardowe. 
Wzór obliczeniowy (po standaryzacj i zmien111ej losowej Yi 
przyjmuje postać 

F'7-o,oJ66r 

Oznaczmy 

0,0l66r 
a(r) = - _ --=-=--::....:. , 

y's,1-10-•r 

z2 

2 dz 

7 - 0,0l66 r 
{J-( r) = ,-:==::;:= 

y's,1 .10-•r 

-1 '--/J(r) - .!.:_ 
R* (r) = -= J e 2 dz = q, [,B(r)] - q, [a (r)] 

y2n a(r) · 

gdzie: qJ(Z) - dystrybuan ta rozkładu normalnego. 

Oblicz~nia _ osźaco.wania „ niezawodności · opony wg wyżej 
podanego wzoru w funkcji liczby lądowań samolotu są 

zestawione w tablicy 2. Na podstawie danych zawar,tych 
w tablicy 2 ·spor.ządzono wykres ,oszacoiwanfa funkcji 1111ie
zawodnoś ci opony zamieszczony na rys. 6. Korzystając 

z oszac,o.wania niezawodności R*(r) oraz wymaganego po-

KSlijlKI LOTN18ZE . :... ------

ziarn u J'.liezawodnej pracy opony Ro przewidzianej warun
kami techniczn ymi. można obliczyć liczbę lądowa11 samo
lotu r 0 • Oczywiśctie , wyznaczenie liczby lądowań ro w ten 
,sposób jest pewnym uproszczeniem zagadnienia. W r ze 
·czywistości Ji.czba lądowali samolotu jest zmienną loso;wą 

,i w związku z tym należy poszukiwać prze-działu ( rc1, rv) , 
w którym zawarta jes t szukana liczba lądowaó z pewnym 
przyjętym prawdopodobie11stwem. Można również postąpić 
ilnaczej. Można ,np. sformułować ,zagadnienie optymaliza
cyjne i wyznaczyć optymalną li czbę lądowań rop· dla da!llej 
opony. 

Funkcją optymalizacyjną może być -wyra,żentle pr-oporcjo
nalne do współczynnika przestoj u samolotu lub wyrażenie 
propcxr-cjonalne <lÓ średniego kosztu opony w jednostce 
czasu. Mając wyznaci;oną optymalną liczbę lądowań dla 
danej opony, można również w sposób prosty wyznaczyc 
licz6ę opon zapasowych niezbędnych dla 1prawi.dłowej eks
ploatacj.i samolotu w zaloż,onym przedziale czas u i założo

nej :intensywności lotów. 

W -omawianym przykla<lz:ie . pominięto operację ucięcda 

funkcji gęstości prawdo.podobi,e11S,twa zmiennej losowej Y 
w zerze, co zakłóca prawidłowość wy.znaczenia oszaoowa
.nia funkcj.i niezawodności R*(r) dla małej liczby lądowai1. 
Jednak już dla r = '17 wartość wY!l'ażenda przeklracza •liczbę 

3 i vośnie wraz z r , czyli dla r > 1'7 operacja uoięcia, i;god
n.ie z p.ra,cą Pl jest pomijalna'. Uwzględniając również-, że 
<lqpiero dla dużych r ,są dostrzegalne .zmiany wartości R*(r), 

można uważać za uzasadnione pominięcie · ope.racji ucięctia 

funkcji gęstości prawdopod_ob.ieństwa zmiennej losowej Y. 

Warto zauważyć, że ,podany sposób wyznaczania nieza
woqnoścs,i opony może być stosowany dla klasy elemen
tów -o podobnym procesie zużycia. 
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wania lasów. Autorzy analizują wspó'.czes
ne metody prac inwentaryzacyjnyc h w la
sach za pomocą zdjęć lotn iczych i s tatków 
powietrznych. 

szenia, przeds taw:ia krótko historię ochrony 
przeciwpożarowe j terenów leśnych oraz 
przedstawia lotnictwo w służbie ochrony la
sów. Wymienia i charakteryzuje środki 

techniczne (samoloty, ~miglowce i spado
chrony) i środki chemiczne używane w ce 
lu zabezpie czenia przeciwpożarowego i do 
gaszenia pożarów w lasach oraz opisuje 
m eLody pracy lotnictwa, zajmując się sze
rzej przygotowaniem do sezonu, patrolowa
niem lasów i gaszen iem pożarów za pomo
cą środków lotniczych. Wymienia klasy za
gr,ożenia pożarowego, opisuje sygnały o po
żarach i sposoby określania miejsca poża

ru. Znacznie mnie j miejsca poświęca autor 
lotniczym sposobom ochrony lasów przed 
szk,odnill:ami i chorobami. 

Książka poświęcona jest wykorzystaniu 
fotografli lotniczej w 'L<lgospodarowywaniu 
obszarów leśnych. Fotografia lotnicza sta
Je się podstawą współczesnych badań geo
graficznych i geologicznych. Wykorzysty
wana jest w kartografii i służy jako pod
stawa do określania zasobów leśnych. Au
torzy książkl zajmują się techniczną stro
ną wykonywania zdjęć lotniczych (w tym 
geodezyjnych) - ro.in. piszą o wyko,rzysty
waniu naświetlenia terenu; opisują i9h 
własności geometryczne. Książka zawiera 
teoretyczne podstawy odczytywania pomia
rów uzyskanych za pomocą zdjęl lotnli
czych, rozpatruje się w niej przyszłościo

we technologie_ i możliwości zagospodaro-

34 

Książka zawiera obszerny spis litera•tury 
i dużą ilość ilustracji. Przeznaczona jes t dla 
pracowników naukowo-badawczych gospo
darkł leśnej, przemysłu leśnego oraz dla 
wykładowców i studentów fakultetów leś

nych. 
M-M.M. 

M. G. CZIERWONNYJ: Wozdusznaja 
służba Iesnoj ochrany. Moskwa, Ros
sielchoi7!dat 1977, s. 127 z il., cena 35 
kQP. (3,50, zł). 

Książka poświęcona jest ochronie prze
ciwpożarowej lasów i walce z pożarami la
sów w ZSRR, pro,wadzonej m e todami lot
niczymi. Autor opisuje przyczyny powsta
wania pożarów w lasach spo~oby ich ga-

Książka zawiera rysunki, wykresy i ta
blice Ilustrujące jej treść. Przezna czona 
jest głównie dla pracowników baz lotnicze j 
ochrony lasów. Autor zamieszcza w niej 
także spis literatury. 

M-M.M. 
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III ~Konferencja 
- aktualne prohleIDy lotnictwa polskiego 

10 kwietnia br. ,odbyła się trzecia kolejna konferencja 
naukowo-techni<:wa poświęc,ona omówieniu najpiiniejszych 
zagadnień i potrzeb l,otnictwa :w naszym kraju. Tego 
rodzaju kon.fere:ncje org·anirują wspólnie co ·pięć lait Sekcja 
Lotnicza Zarządu Głównego SIMP i Sekcja Kcomunikacji 
Lotniczej ZG SITK. O działalności Komitetu O:rgani,zacyj
nego k,onferencji •pod kierownictwem członka Sek,cji Głów
nej Kcamunikacji Lotniczej SITK kol. Jan a Chojnackiego 
in1ormowaliśmy już :naszych CzyteLników poprzednio. 

W prezydium k,onferen,cji zasiedli przewodni<:zący obu 
Sekcji kol. doc. mg,r inż. Tadeusz Kostia ,i k,ol. mgr Eli
g~usz Kołodziński. Obrady III Konferencji zagaił przewod
niczący Sekcji Komunikacji Lotnkzej SITK kol. mgr inż. 
E. KołodzińJSki, następnie odozy,tan,o skiróty referatów. 

Referat rpt. Wytwarzanie sprzętu lotniczego opracowali 
wspólnie następujący autorzy: rogu- inż. F. Borodz,ik, doc. 
mgr L. Buc.ki, dr inż. A. Golędzinowski, d,o,c. dr inż. Kar
liński, dr w. J. Lamparski i dr Lnż. W. Ząbkowicz. W re
feracie nadmieniono, że nastąpił rozwój polski,ego przemysłu 
lotniczego, oo ruw.Ldacznia •się m .'in. d•zięki zawartym umo
wom kooperacyjnym. Nowe konstrukcje muszą być konku
irencyjne, a więc należy j,e projektować, stosując optymalne 
<rozwią=ia i dokladni•e badając. 1Wy,twarzany sprzęt lata
jący powinien być dopracowany, a jego stanem, jakością, 
eksploatacją i żywotn,ością powinna zajmować się naukowa 
.placówka !bada ero-kontrolna. Metale ·s,t,osowane w krajo
wym przemyśle lotniczym znacznie odbiegają od poziomu 
św.ia<towego, zarówno poo wzgJędem asortymentu, jak 
i właisnośct użytlwwy,ch. W Po1sce ,prowadz,i się zby,t mało 
prac badawczych nad nowymi .stQpami; należy je poszerzyć 
i pogłębić. Trzeba atestować i wprowadzić w budowie 
s tatków powietr.z..ny,ch dobre rtworzywa kompozycyjne, za
kończyć badania żywicy poliestrowej oraz adaJ[Ptować nowo
cresne technologie ks2;taJt,ow,ania i klejenia. Dług,ofalowa, 

ekonmiczna koncepcja itechno1ogi=a pr,zemysłu ,lotniczego 
powi.nna .być op~ta na :następujących przesłankach: 

- lbudując =wą konstr,uk,cję finalną, nie moi.na równo
cześnie ur,uchamiać do niej elementów, 

- w,ai,ne jesit wprowadzenie - jak najdalej idącej ,typi
zacji i normalizacji oraz jednolitych przepisów do zawie
ir•ania umów kooperacyjnych, 

- zamianę materiału konstrukcyjnego licencyjnego na 
krajowy trreba wprowadzać rozsądnie i lepiej ·zakupić po
trzebną ilość za granicą, ,n.i-ż zatiracić parametry wyrobu 
finalnego, ,-. 

- niedopracowanie konstruk•cji IPrÓtotypowej stwarza 
szkody i kos0ty w [PI'Odukcj i ,sery jnej ,sprzętu, 

- należy unikać przekazywania produkcji z zakładu do 
zakładu, a raczej udoskonalać technologię u dotychczaso
wego pr,oducenta. Przeprowadi,ainie wszelkiego rodzaju ba- · 
dań teoretycznych i doświadczaJnych dla potirzeb przemysłu 
lotni<:2:ego wymaga wyspecja.lizowanych fachowców -
wśród nich pilotów doświ<adczalnych - oraiz niezbędnego 
zaplecza a,paraturowe,g•o :i technicznego. Od począ,tiku swojej 
działalności Instytut Lotnictwa prowadził komórkę opinio
dawstwa i orzecz..niotwa finalnego sprzętu lotniczeg•o; obec
nie - ze szkodą dla polskiego przemysłu lot.niczego i eks
por,tu - komórkę zlikwidowano. 

Zagadnienia .związane "'-e sprzętem lotniczym, jego eks
ploatacją i naprawą naświetlił mgr in~. A. Misiorek, dyrek
tor technicZ!Ily Centralnego Zarządu Lobnictwa CywiLne.go. 
W koń,ou ub. r. użytk,owaliśrny w kraiju ok. 1800 statków 
powietrznych, w <tym ok. 700 ,samolotów. Główni użytkow
nicy, to: PLL LOT ,(~50), APRL ,(~300 ,samolotów i ~1000 
szybowców) i PUL (~250 samolo tów). W Jotniatwie dyspo
zycyjnym 1był-o 101 statków (76 samo1otów i 25 śmigł,ow
,ców), zaś ·zakłady produkcyjne miały 50 statków ,powietrz
nych (25 samolotów + 25 śmigłowców rolniczych). Sprzęt 
wymag,a wydatkowania 60+650/o uzyskanych wpływów, lecz 
przeciętny jego wiek ,przekracza 11 lat. Dla pokrycia nie
doborów w lotnic twie komunikacyjnym moŻd'la się spo

·dziewać zakupu samolotów: na średnie i długie dystan
~e - Ił-62 M r pasażersko-towa,roweg,o - Jak 42, na linie 
średniego "'-asięgu - Ił-86 (prędkość 950 km/h, 350 .pasa
żerów). Brak nam samolotów na daleki zais ię,g i transpor
towych. 

tZ lotnictwa sanitarnego za 1+3 lat trzeba wy.cofać Mo
ravy, w agrolotnictwie - zastąpić Gawrony (200/o) i An-2 
{70%) Krukruni i M-18; w lotnictwie dyspozycy jnym będą 
,przydatne Mi-2 oraz licencyjne PiJpery Seneca. 

I 
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APRL cier,pi na ibrak Wilg ,które ,przemysł lotniczy do
starcza nieterminowo. Nowe uruchomienia, jeżeli nie będzie 
opóźnień, poprawią zaopatrzenie. 

Zaplecze technicz..ne lotnictwa cywilnego {Móremu do
ilychczas poświęcano z,byt mato uwagi) wykazuje stałą po
prawę i efektywność. Rodzi ,się 1postu1'at ,powołania do życia 
instytucji naukowo-ibadawc.zej dLa J,onictwa cywilnego. 

Dla lotni,otwa 1pozakomunikacyjnego ,wprowadza się eks
perymentalnie nowy ,system obsługi wyższego rzędu, w re
jonowych bazach. Od 1979 r . będą dzfałały dwie takie bazy 
w siatoe APRL. System ten pozwołi na lepsze wykorzy
stanie urządzeń i kadr oraz zapewnienie większe.go bezpie
czeństwa w lotnictwie. 
Z·ostało ustal•one, ,że ,sprzęt importowany LOT-u powinien 

być naprawiany w kraju producenta (dotyczy to płatowców 
i silników). Sprzęt pochodzenia pol::.ki,ego będz;ie się remon
tować w zakłada,ch naprawczy,ch APRL ,oraz w pewnych 
przypadkach w LZR-ach wojsk,owych. Remonty prze.pro
wadzaine w ·zakładach produkcyjnych trwają bairdzo długo, 
a koszt ich •sięga '100/o w.art-ości nowego ,sprzętu . Do baz 
naprawczych :przemysł musi dostarczyć dokumentację i czę
:c;ci zamienne; pr.zy .remontach powinny też być zapewnione 
nadzór i nie.zbędna pomoc. 

Dr M. Żylicz omówił w s:wym referaicie zagadnienia trans
portu lotniczego, w kitórym - w przewozach międzynaro
dowych - Polska wśród krajów ,socjalistycznych, zajmuje 
drugą 1pozy,cję za Związkiem Radzieckim, z,aś w kraju -
pierwsze miejsce, pod względem e·fektywności eko,nomicz
J1e j, re.'1towności i opłacalności dewizowej zajmJUje tra:nspo.rt 
lotniczy. Referent zrezygnował z ,roz,pa,t-rywanfa stojący.eh 
,przed ,polską komunikacją . 1oitniczą niezwykle poważnych 
i ,trudinych problemów: spr:zęt,owyoh, lotniskowych, infra
struktury i kadrowych - lecz ogr,aniczył się do rozwinię
•cia ,zaga,dnienia optymalnego wyk-orzY19tiania transpor,tu l,ot
niczego , w g,ospodarce narodowej. Oferta opracowywana 
pnez tranSiport łotni1czy wylmże, 2-e te:n właśnie transpor,t 
je::.t w pewny,ch olwHcz..nościach jedyny,.--- a ,w innych -
najbardzie j etektywny. Przed określeniem ,potrzeb J ,progno
zowaniem wz·ros<tu tra.nSiportu lotniczego t.rze!ba śc,iśle zde
finiować potrzeby przeworowe. 

Przy uru,chamian~u nowych lotnisk lub linii komunika
cyjnych nie moona wykluczyć ,pall'ltycy,pacji finan,sowej za
.interesowanych ośrodków czy ir)stytucji. Jest sprawą ko
nieczną, aby oprac,owany rzostał system transportowy kraju, 
w którym należne miejsce 1i odpow,iednie propo.rcje przy
znane wstaną lotni.otwiu i aby powołany został n ,owy, koor
dynujący 1sytem ·zarządzania lotnictwem cyw.Llnym. Dodać 
trzeba, że <transport lotni,czy jes<t jedynym rodzajem trans
portu w naszym kraju, k,tóry nie ma wla·snego zaplecza 
naukowego. 

Mgr .inż . Z. ,Średniawa ,z,definiował pojęcie lotnictwa 
ogólnego i zreferował jego działalność . Są to różnorodne for
my zastosowania lotnictwa poza iprze:wozami regularnymi 
i czarter:,owymi. Sta<tkóow powie<tr,znych - służących takiemu 
lotnictwu - jest dziś na świecie ok. 270 ity.sięcy. Interesu
jące są statystyki dotyc.zące wyników szkolenia pilotów 
oraz ,szczegóŁowe analizy problemów lotnictwa sportowego 
~,przed 5 la.ty i obecnie. Trudności w 1otini<:tw.ie s:portowym 
:wynikają z niezrozumienia jego znaczenia i niezbędności 
dla ,gospodarki narodowej oraz obron,n,ości kraj,u. 

Inż. R. Gudel uzupełnił re,ferat pr,zedmówcy, poświęcając 
swą wyipÓwiedź różnorodnym formom usług lotniczych ,pr,o
wadz,cmym na zasadach pełnego r,ozrachu:nku .gos-podar,czego. 
Przez o~res 5 lat nastąpił c2;terokTot:ny w zrost udziału 
przedsiębiorstw ,lotniczych w wartości całej działalności 
lotniczej w Polsce, os.iągając ipolowę tej wartośc i. Referent 
omówił kolejno stan i zagadnienia Jotnictwa rolniczeg,o, 
dyspozycyjne.go, transportoweg,o, pomiair,cxwo-badawczego, 
pait.ol,owego .i dźwigoweg,o. Pr.ze.sz,k,odą w rozwoju tych spe
,cja,lności j,est brak piLotów, rper sonelu techmicZ!Ilego i zaple
cza ,usługowego. T•f'udności wy,stępują również, z uzupeł
nieniem paJrku. 

Sprawę lotnisk, ich stan i rozwój sieci omówił w swym 
ref.er,ade mgr inż. J, Smoleński. Pierwszym kryte.rium p r.zy 
tworzeni,u sieci portów lotniczych jest l okalizowan,ie ich 
,w po,bJiżu potencjalny1ch mJejs,c rza - lub ,rozładunku, dru
gim - zasada, że roz·mieszczenie portów lotinkzych i od
ległości między nimi będą tak ustalone, aby komunikacja 
lotnicza obejmowała .cały kraj, Refer,ent zdefiniował poję-
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cie trzech poziomów transportu lotniczego, zaproponował 
trzy typy portów lotnic;:ych w Pols,ce oraz poinformował 
o za!,o.żeniach przyjętych - do 2000 r . - przez Biuro Stu
diów i Hrojektów Lotnictwa Cywilnego. Urbaniści nie d oce
niają miast,otwórcz,ego c,harakteru portu 1,otniczego i faktu, 
że sprawnie działający port musi zapewnić mak,s:imum 
efektów, które daje transport lotniczy. Omówiwszy pr,oblem 
hałasu i poląozenia z miastem, referent poruszył - waż.ny 
w naszych war,unkach -- ,problem rezerwacji terenów pod 
przyszłą sieć ,por,tów lotniczych. Zagadnienia związane z za
bezpi,eczeniem ru,chu lotnicz,ego, z zarządzaniem lotniskami 
oraz przepisami ,lotniczymi wyczerpująco omówił w swoim 
re!eracie inż. Smoleński. 

Zespól ,referentów: mgr !inż . St. Orczykowski ,i ,inż. K. Szu
mi,elewkz ,przedstawili problem kadr lotnictwa. Biura kon
stvukcyjne cierpią na niedostatek kadry z wyższym wy
kształ,ceniem ,lotniczym. Wśród ,personelu techni,cz:nego w 
lotnictwie komunikacyjnym 1techni,cy stanowią 200/o, a inży
niewwie zaledwie 40/o ogółu .za trudnionych. W lotniotwie 
usługowym i sportowym s y;tuacja jest gor,sza. Działalność 
aeroklubów nie :za1spokaja zap,otrzebowani,a n a ipiJ.otów. Re
ferenci omówili stan [ możliwoś,ci kształcenia specjalistów 
,lotniczych pmez k<rajowe szkoln!ictwo wyd'.sze i średnie oraz 
perspektywy zaspokojenia zapotrzebowania na lotniczą 
kadirę techniczną i personel latający. P,owaiillym pr,oblemem 
jest niewłaściwe wykorzys tanie wysokowykwalifikowanej 
kadry technicznej. Dotychczas ,tylko ok. 300/o absolwentów 
wydziału MEL P,olitechniki Warszawskiej pracuje w lot
nictwie. Po naświeUeniu możliwości podnoszenia kwalifika
,cji w systemie szkolenia zawodowego, referenci sprecyzo
wali kienunki działania, propozycje i wntoski. 

Po zakończeniu referatów, przystąpiono do dyskusJi na 
temat. polski.eh akt,ualnych s1praw i zagadnień 1otniczych. 

- Mgr inż. A. Glass (Instyitut Lotnictwa - Sekcja L ot
nicza SIMP) zwrócił uwagę, ,że w ,rwa.runkach, ~dy nowy 
,łyp samolotu powstaje w ciągu 8+10 lat, sporządzany plan 
dla branży musi być - co najmniej 15-letni. Ponieważ wie
le zainteresowanych instytucji nie przystępuje do oprac,o
wa:nia takiego planu, przeto z .inicjatywą muszą wystąpić 
Sek,cje Lotnic~; należy jednak określić 'zadania na przy
szłość w ,zakr,esi 1trans,portu, agrolotnktwa, usług itp. Wie l
ka szkoda, że o koordynacji IPI"a,cy i działań w lotnictwie 
,cywilnym mówi się zbyt mal,o - nawe,t w Mi.niste,r,stwie 
Komunikacji. Niezbędną koordynację mcłgłaby sprawować 
np. Rada Lotnicza przy Ministrze Komunikacji. 

- Dr T . Jaoobi ,(Ośrodek Badawczy Ek,onomii Trans1por
tu) podał definicję lotnictwa pozakomunikacyj,neg,o i stwier
dził, ~e należy etapami 1p:rzepr,owadzić pełną integrację lot
nictwa g,ospodarc;,,ego, przy czym powinny być ,pokazane 
ei:ekty tej ,gałęzi lotnictwa, nawet lotów pat rolowych. 
Ogromni,e ważne jest ,zapewnienie niezbędnej illl1.iras,truktu
TY, na ten ,cel w CSRS wydaje się 400/o dochodów, 1zaś w 
USA - ,600/o. Generalna dyr,ek,cja, która nadz,orowałaby 
lotnictwo cy,wilne, może składać się tylko z trzech biur: 
dyspozy,cyjnego, ekonomicznegio i koordynacyj,nego. W dal
,szym ciągu swego ,przemówienia mówca wyliczył przedsię- . 
biori.stwa, !które byłyby wspólnie nadzor,owane . 

- ,Dr J. Cz,ownicki ([Prof. Katedry trn:nspoirtu lotniczeg,o 
w SGPiS) poinformował, że w 197:cl r. ipodniesi,ono taryiy 
w komunikacji ,lotniczej ponad 1000/o, a w roku następ
nym - ilość pa::,a,żerów zrnalala do 5 00/o,. Dyskutant wyraził 
opinię, rże udzielanie dotacji i podnoszenie taryf powinno 
być środkiem os>tatecznym. Pasażer,o-kilometr oferowany 
wynosi 90 groszy, ,ż,eby 12.większyć dochodowość - powi
nien wzrosnąć do 1,20 zł, co nastąpi l]JII"ZY 720/o zapełnien iu 
miejsc. Za,leży to ,od marketiingu (za którym idzie: jakość 
usług, punk,tualność i szybkość obśługi) ,i kosztów eksploa
tacji" {m.in. ,obniżenie kosztów utrzymania placówek tere
nowych). ,Są również ,przy,padki - jak dla An-24 - że sa
moLoty są ju ż zamCIDty;,,owane. 

- Mgr inż . A. Kmi,otek {przedstawiciel Zj ednocz,enia 
Pnzemysłu Lot,niczego i S ilnikowego) stwierdz.ił, te program 
dla lotnictwa cywiln,ego je,st ustaiony na 20 la t a rok 
obecny jest siódmym r,okiem realizacji. Nie może być z byt 
duża dyspr,o,porc ja między potrzebami krajowymi a ofertą 
przemysłu lotrriczego. Uważa, że ,samo1ot rolniczy musi 
st,anowić element 1w przebiegu technologkznym. 

-· Doc. dr B. Jancelewlcz (Politechnika Warszawska 
i Aeroklub Wa r szawski) jest :z.dania , że bmk jest koordy
nacji w d ziedzin ie s zkoleiniJa kadr. Szkolenie należy również 
zintegrować, biorąc ,pod uwagę naukę od początku - do 
studiów wyższych, w zakresie cywilnym i wojskowym; na
leży stosować właściwy dobór kandydatów. Najpilniejszym 
zadan iem jest szkolenie 111.a'\lCzycieli, przy czym konieczna 
jest zmiana dotychczasowej, zlej polityk i w stosunku do 
instruktorów. 
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- Doc. dr E. Karneński (Instytut Techniczny Wojsk Lot
niczych) poruszy ł problem oddziaływan i a samolotu na na 
wierzchnie lotniskowe oraz .sprawę uwzględnienia pr,zy 
pr,ojektowamiu konstrukcji i nawierzchn i lotniczyc h. Należy 
w tej d ziedzinie iprowi:ld zić sz,czegółowe badania. 

- Inż. Z. Lasocki (Centralny Zarząd Lotnictwa Cyiwil
nego - Sekcja Lotnicza SITK) powiadamia, że 1prz,ez 17 lat 
nie doczekały się realizac ji postulaty dotyczące lotnictwa 
,cywilnego. Pominięto irównież szereg wn~osków lotniczych 
zgłoszonych na VII Kongres Techników Polskkh. Mówca 
wezwał, aby opracować pr,ogram lotn,iczy do 2000 roku. 

- Mgr inż. F. Borodzrk ,(WSK PZL-Okęcie - Sekcja Lot-
111icza SIMP) apel-ował aby ,węzłowe ,sprawy lotnictwa nie 
przesłaniały codziennych zagadnień, któ;re z braku r,oz.wią

zania powodują rtrud.ności i nieprzew1dziane konse kwencje. 
Zwrócił uwagę zebiranym, że obowiązuje już stosowanie 
międzynarodowe,go układu jednos.t,ek SI, np. pr,zy określa
niu ci śnienia ładowania. 

- ,Pllk. Piujszo (Zarząd Główny Aeroklub PRL) sygna
,lizuje złą sy,tuację sprzętową w aer,ok1uba,ch. Przede 
wszystkim chodzi o ,Wilgi. ,Prz,emy,sl tnie realizuje ;,,amó
wień; APRL roz,począł reimanty we iwła:snym za.kresie. In
stytucja ta ma 1powa:żne tmdności finansowe, gdyż dotacje 
otrzymuje w 1poprzedniej rwysokośd, zaś - w ciągu 4 .lat -
1koszty ,paliwa w:zr,osły z 7 do 28 mln złotych. Przy tym 
wzrosła ilość g,odzin nalotów. Fatalnie przedstawia się s,pra
wa wtlrndr, lktóre c orocznie 7. m.niej szają się o 20+250/o. 

- Inż. Z. Niziński {Biiuro Studiów i Projektów Lotnictwa 
Cywilnego) ZJwraca uwagę, "iż,e dla 1nf.rastruktury należy 
ustalić hierabchię ipot:rzeb oraz wprowadzić tańsze inwe
sty,cje. Dysk1utant oferuje ipr,ojekt hali ,pmemysł,owej, jako 
,t.ani dworzec dla lotnictwa komunikacyjnego III poziomu 
(w Zielone j Górze, czy w Siupsku) i podaje rażą,ce p r zy
kłady ,przerostu pot rzeb i wymagań. Proponuje , aby stwo
rzyć - odpowiedni do naszych możHwości i fakitycZ1I1ych 
potrzeb - model ,infras,tr,uk,tury : organizacyjny i ar,chitek-
1,oniczny. , 

- Inż. K. Szumielewicz (PLL LOT - ' Sekcja Lotnicza 
SITK) podaje przyikłady zużytych fj,zycz.nie i moiralnie sa
molotów LOT-u. Zapowiada tr4dnośd sprzętowe, które ,wy
stąpią ru ,prz,ewoźnika z,a lk:ilka :lat. Zwmca uwagę na zbyt 
małą elasty,czność palityiki sprzętowej. P,odno.si niezadecydo
wane ,sprawy związane z wprowa dzen iem do eksploatacji 
samolotu An-28. 

- Mgr :inż. E. Kołodziński {przewodniczący Sekcji Głów
nej Komunikacji Lotniczej SITK) ,s,twierdził, że brak jest 
ustalenia r ,oli lotnk,twa :w ,systemie transpo,rtowym kr,aju. 
Lecz nie wszystkie ,rodzaje lotnictwa ,cywilnego muszą być 
r,ozliczane ekonomicznie, w agrolotni<Ctwie ważne jest rów
,n ież zastąpienie . traktorów. Wie,le negatywów powoduje 
brak koordynacji w J.otructwie. Jeieli ma być wspólne kie
rown.ic tiwo dla ,różnych ga łęzi lotnictw,a - Jto nie,ch ono 
będzie r,ozsądne i ekonomicznie u zas adnione! 

- iMgr inż. J. Chojnacki ,(APRL - ,przewodniczący Ko
mitetu Organizacyjnego Konferencji) proponuje, aby przy 
formu~owaniu wniosków z k ,onferencji 1podać sytuację 
aktualną , odnoszącą się do •każdeg,o postulatu. 

- -Mgr inż. F. Gwiżd ż (Biuro Stiudiów i Projektów Lot
n~ctwa Cywilneg,o - Sekcja Lotnicza SITK) .zgł osił sprze
ciw co do projektu zastąpienia B.S. i P.L.C. przez Instytut 
Lotnictwa Cywilnego. Mówca stw ierdził, że obie instytucje 
wykonywać będą zadamia ,r óżne, lecz ohie 1potrz,ebne są dla 
g,os:podarki narodowej . 

- Mgr inż . Aurel Ci[Pak (,przybył na konferencję jako 
p rzed stawi iel czechosłowackiego st,owairzyszenia inżynierów 
i techników, zapro5ZIOIJ1y pr zez Sekcję Gł. Komunikacji Lot
nicze j SIT,K) omówił problemy aktualnie nurtujące lotnic-
1two ,cywilne CSRS. Moi,na było stw,ierdzić, że w wielu dzie
dzinach i ,sytuacjach pr.oblemy te ą idootyczne, jak w na
szy m k raju. 

* * * 
Mgr inż. A . Glass przewodniczący Komisji Wnioskowej, 

odczytał projekt wniosków, które zebrani akceptowali. 
Tekst wniosków będzie doręczony Władzom oraz opubli
kowany w Technice Lotniczej i Astronautycznej. 

* * * 

Na konferencję, któira ,odbyła się w Domu Technika w 
Warszawie ip.rzybyło około 80 osób profesjonalnie 'związa 
nych z lotnictwem. Nliestety - nie M1Zięli udziału w kon
ferencji ,przedstawiciele Władz, 'kitórym podlega lotnictwo. 

W. Zaremba 
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PIOTR BARTOSZEWSKI 

Od lat dwudziestu samoloty MiG-21 służą w lotnictwie 
w wielu krajach. Przedstawiono rozwój samolotu i jego 
wersje bojowe i treningowe. 

MiGi-21 Ludowego Lotnictwa Polskle~o Fot. WAF 

W ramach reorganizacji radzieckiego przemysłu lotnicze
go w drugiej połowie lat trzydziestych ·zostały powołane 
do życia nowe biura konstrukcyjne. J ednym z nich było 
utworzone w roku 1939 Doświadczalne Biuro Konstrukcyj 
ne (O.K.B.) kierowane przez Artioma Mikojana 1 Michaiła 
Gurewicza. · 

Do najbardziej znanych konstrukcji powstałych w O.K.B. 
na przestrzeni lat należy zaliczyć samolot myśliwski MiG-3, 
pierwszą konstrukcję biura projektowaną wielkoseryjnie. 
MiG-9 był pierwszym, mającym napęd całkowicie odrzu
towy, samolotem Mikojana i Gurewicza. Odrzutowe samo
loty myśliwskie MiG-15 i MiG-17 budowane były w wielu 
wersjach i dużych ilościach. Pierwszym naddźwiękowym 
samolotem myśliwskim O.K.B. był MiG-19, a obecnie naj
bardziej znanym . jest MiG-21. Po tym ostatnim powstało 
jeszcze kilka innych, ciekawych konstrukcji - rekordowy 
Je-166, MiG o zmiennej geometrii skrzydeł oraz MiG, któ
rego wersje rekordowe, noszące oznaczenia Je-133, Je-266 
i Je-266A zajmują czołowe miejsca w tabelacp rekordów 
zatwierdzonych przez F.A.I. 

Prace nad nową konstrukcją, która miała zastąpić uży
wane przez wiele lat samoloty typu MiG-15, -17 i -10, 
podjęto na paczą tku lat pięćdziesiątych. Aby sprawdzić 
słuszność założeń konstrukcyjnych i wyliczeń teoretycz
nych, zbudowario kilka samolotów doświadczalnych róż
niących się między sobą zastosowanymi do ich napędu 
silnikami a także układem skrzydeł. Część z nich miała 
skrzydła skośne i przypominała swoim wyglądem samolot 
MiG-19, z tą jednak różnicą, że dwa silniki zostały zastą
pione jednym o sile ciągu równym w przybliżeniu sumie 
ciągów silników zastosowanych w „dziewiętnastce"; inne 
otrzymały skrzydła trójkątne. 

Te doświadczalne samoloty miały następujące oznacze
nia: Je-2A, Je-5 (rys. 1), Je-50 (rys. 14), Je-6 i Je-7. Pierw
sze samoloty MiG-21 s·kierowane do produkcji seryjnej, 
będące rozwinięciem Je-2A i Je-50; miały jeszcze skrzydła 
skośne. 

Oblotu prototypu dokonał w roku 1955 pilot doświad
czalny Władimir Niefiedow. Dalsze loty próbne oprócz 
Niefiedowa wykonywał Georgij Masołow. W czasie p-rób 
·porównawczych lepsze okazały się konstrukcje ze skrzyd
łami trójkątnymi, zbudowane w układzie t zw. delty usta
tecznionej. 
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Z DZIEJÓW TECHNIKI LOTNICZJE 

Rozwój saDlolotu MiG.-2t 

MiG-21 ze skośnymi skrzydłami {rys. 2) został pokazany 
publicznie po · raz pierwszy 24.07.1956 r. podczas parady 
powietrznej w Tuszyno. Samolot zbudowany był w ukła
dzie wolnonośnego średniopłata o skrzydłach, których skos 
wynosił 58°. Do jego napędu użyto silnika konstrukcji 
A. Mikulina noszącego oznaczenie AM-3. Maksymalny ciąg 
tego silnika wynosił 68 kN (6800 kG), a przy włączonym 
dopalaczu wzrastał do 86,7 kN (8670 kG). Przy całkowitej 
masie samolotu równej 9900 kg mógł on rozwijać pręd
kość ok. 2 Ma. 

Dane geometryczne 

Rozpiętość 
Długość całkowita 
Wysokość 

i0,30 m 
15,50 m 
4,10 m 

Ta pierwsza wersja samolotu MiG-21 została wyprodu
kowana w niewielkiej serii i w bardzo krótkim okresie 
czasu została zastąpiona przez zmodernizowaną wersję ze 
skrzydłami trójkątnymi, będąca rozwinięciem samolotu 
Je- 5 i Je-6, która otrzymała oznaczenie MiG-21F 
.(rys. 3, 4, 5). 

Pierwszy, publiczny pokaz MiG-21F nastąpił też podczas 
parady lotniczej w Tuszyno, lecz w roku 1961. 

Do uzbrojenia lotnictwa Kraju Rad samolot został wpro
wadzony w końcu lat pięćdziesiątych. Prawie równocze
śnie jendostki otrzymały obie jego wersje - ze skrzydła
mi skośnymi -i w układzie delty ustatecznionej. 

Od początku lat sześćdziesiątych MiG-21F zaczął zaj
mować miejsce starszych typów samolotów myśliwskich, 
znajdujących się w armiach Państw Układu Warszawskie
go. Lotnictwo polskie otrzymało te samoloty w roku 1963. 

W ostatnich latach prasa r adziecka opublikowała wiele 
nie znanych dotychczas informacji i danych dotyczących 
wersji samolotu oznaczonej MiG-21F-13. Kadłub, tak jak 
i· w wersji poprzedniej, miał konstrukcję półskorupową 
z pracującym pokryciem wzmocnionym od wewnątrz ukła
dem wręg i podłużnic. W celu łatwiejszego dostępu do 
•posz•czególnych podzespołów i instalacji. kadłub został po
d zielony na trzy łatwo rozłączalne częś ci. Część przednia 
zaczyna się centralnym chwytem powietrza a kończy poza 
kabiną pilota. We wlocie znajduje się stożek, który może 
zmieniać położenie i być ustawiany w ,trzech pozycjach. 
Przez ustawienia stożka regulowana jest ilość powietrza 
dostającego się do silnika. W jega wnętrzu umieszczona 
jest antena stacji radiolokacyjnej. W górnej części znajduje 
się przedział wyposażenia radioelektronicznego przedniej 
części kadłuba, w spodniej mieści się komora podwozia 
przedniego, które chowane jest w kierunku lotu. Na ze
wnątrz umieszczony jest dajnik ciśnienia dynamicznego ze 
skrzydełkami urządzenia sygnalizującego kąt śl1tzgu. Dolną 
częścią kadłuba, pod kabiną pilota, specjalnie profilowany
mi kanałami powietrze jest kierowane do spręża~ki silnika . 
Kabina hermetyzowana typu wentylacyjnego z- automa
tyczną reg-ulacją temperatury 15 ±5°C zaopatrzona została 
w katapultowany fotel pilota oraz zestaw niezbędnych 
przyrządów pilotażowo-nawigacyjnych. Wśród nich na 
szczególną uwagę zasługują radiokompas, sztuczny hory
zont służący do określania położenia samolotu w prze
strzeni bez wz,!!lędu na istniejącą widoczność poza kabiną, 
busola giroindukcyjna. 

Autopilot pracuje na trzech zakresach - tłumienie, sta
bilizacja oraz sprowadzanie samolotu do zerowego kąta 
przechyłu. Przy pracy w zakresie tłumienia autopilot umoż
liwia uniknięcie drgań samolotu przy przechylach, na dru
gim zakresie zabezpiecza stateczność i stabilizację w prze
strzeni, natomiast na trzecim zakresie autopilot sprowadza 
samolot do zerowego kąta przechyłu, jeśli pilot straci 
orientację w przestrzeni 1). 

1) Zacytowane wg Biuletynu Inform acyj n ego In stytutu L otnictwa 
nr 5 1976 r. 
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M.in. na tablicy przyrządów zamontowany jest wskaźnik 
liczby Ma, wskaźnik wykrycia celu .i inne. środkowa część 
kadłuba zawiera zbiorniki paliwa, silnik turboodrzutowy 
oraz wyposażenie radioelektroniczne. W dolnej części znaj 
dują się szybkostrzelne działka przykr.yte z zewnątrz opro
filowaną osłoną oraz komory kół podwozia głównego z lu
kami zamykającymi . Do tej części kadłuba mocowane są 
trójkątne ,skrzydła o kącie skosu krawędzi równym 57°. 
'w ich wnętrzu znajdują się integralne zbiorniki paliwa 
oraz wnęki na golenie podwozia głównego. Skrzydło za
opatrzone jest w lotki i klapy do lądowania. Na jego 
górnej powierzchni umieszczone są kierownice aerodyna
miczne, po jednej na każdej połówce. Od spodu znajdują 
się po dwa wysięgniki do ,podwieszania uzbrojenia. Część 
tylna kadłuba mieści dopalacz . i dyszę wylotową. Uste
rzenie pionowe statecznika ma kąt natarcia 60°. Zamoco
wane w osi kadłuba płytowe usterzenie wysokości m a 
kąt skosu krawędzi natarcia równy 55°. Od spodu kadłu
ba znajduje się dodatkowo płetwa (kierownica aerodyna
miczna) oraz tzw. zderzak ogonowy. 

Do napędu tej serii wykorzystano silnik turboodrzutowy 
z dwustopniową sprężarką oraz dopalaczem R11 F -300, 

którego konstruktorem był S. K. Tumański. Ciąg silnika 
na ziemi bez dopalacza wynosi 46 kN (4~00 kG) z dopala
czem 55 kN (5500 kG). 

Uzbrojenie samolotu składa się z dwóch zamontowanych 
na stałe po bokach kadłuba działek kalibru 30 mm 
i uzbrojenia wymiennego - kierowanych pocisków rakie
towych lub wyrzutni zawierającej nie kierowane pociski 
rakietowe. 

Dane techniczno-taktyczne MiG-21 F-13 

Długość całkowita 15,76 m 
Długość kadłuba 13,46 m 
Wysokość 4,10 m 
Rozpiętość 7,15 m 
Pow. nośna 23 m 2 

Rozstaw kół podwozia głównego 2,69 m 
Odległość między podwoziem głównym a przednim 4,81 m 2) 

Maksymalna masa startowa 7550 kg 
Prędkość maks. na pułapie 12 500 m 590 m/s 

' ) Powyższe wymiary podano na podsta wie danych za mieszczo
nych w Krulta Rodntnu nr 10 z 1975 r. 

Rys. 6. MiG-21U w bazach fińskich 
Rys . 11. MiG-21F wersja zmodernizowa na 
z poszerzonym uste r zeniem 

Rys. 1. Je-5 jede n z prototyp ów samolotu 
MiG-21 

Rys. 2. MiG-21 początkowa wersja o sko
śnym płacie 

Rys. 3. MIG-21F (Widok z boku) 

Rys. 4. MIG-21F widoczny skośnie z przodu 

Rys. 5. MiG-21F widoczny skośnie z tyłu 
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Rys. 7. MiG-21M produkcji indyjskiej 

Rys. 8. Rekordowy Je-76 

Rys. 9. Doświadczalny i rekordowy Je-152A 

Rys. 10. R ekordowy Je-166 

Rys , 12. MiG-21PF na wystawie w Moskwie 

Rys. 13. MIG-2'1 z rakietami startowymi 

Rys. 14. Je 0 50 z dodatkowym silnikiem r a 
kietowym 

Rys. 15. MiG-2! PF w wersij r ozpoznawczej 

F o t. W A F 
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Prędkość lądowania 67 m/s 
Zasięg 1300 km . 
Prędkość lądowania ze zbiornikiem dodatkowym 1580 km 
Pułap statyczny o$iągany w 810 IS wynosi 19 OOO m 

Od początku podjęcia produkcji tego samolotu poszcze
gólne jego wersje były ciągle modyfikowane. W MiG-21F 
modyfikacja objęła m.in. obrys statecznika pionowego, któ
ry został poszerzony, zabudowę pokrywą metalową pokry
tą uprzednio osłoną ze szkła organicznego i górną część 
kadłuba, znajdującą się między otwieraną częścią osłony 
kabiny a mieczową anteną (rys. 11). 

MiG-21 PF (rys. 12), będący następną z wersji rozwo
jowych, poddawany był też stałej modyfikacji. Wprowa
dzone w nim zmiany konstrukcyjne miały na celu popra
wienie charakterystyki lotno-tak;tycznej. W pierwszych se
riach pogrubiony został przód kadłuba w związku z wy
posażeniem samolotu w nową stację radiolokacyjną 
z większą anteną śledzącą, zabudowaną w ruchomym stoż
ku. Dajnik ciśnienia dynamicznego, pozbawiony skrzydełek 
urządzenia sygnalizującego kąt ślizgu, został przeniesiony 
z dolnej, przedniej części kadłuba na górną. Pogrubiona 
została też owiewka na grzbiecie kadłuba w części leżącej 
za kabiną pilota. Zrezygnowano ze stałego uzbrojenia, a w 
jego miejscu umieszczone zostały dwa dodatkowe, płytowe 
hamulce aerodynamiczne. • 
Następne serie otrzymały, przejęty ze zmodyfikowanej 

wersji MiG-21F, statecznik pionowy. Między nim a zakoń
czeniem kadłuba umieszczony został zasobnik ze spado
chronem hamującym o powierzchni czaszy równej 16 m 2• 

Płatowiec otrzymał nowszą wersję silnika z regulowanym 
przekrojem dyszy wylotowej. 

W wersji noszącej oznaczenie MiG-21 PFM (rys. 17) 
zmieniono m.in. osłonę kabiny i sposób jej otwierania. 
Nowa osłona została podzielona na dwie części, przednią 
stałą, tzw. wiatrochron i znajdującą się za nim część 
otwieraną. Przy MiG-21F i PF kabina była otwierana przez 
uniesienie jej do góry i w kierunku lotu, w PFM przez 
odchylenie na bok. Owiewka na grzbiecie kadłuba została 
pogrubiona na całej swojej długości od kabiny. do statecz
nika pionowego. Zmieniony został obrys usterzenia kie
runku z równoczesnym zwiększeniem jego powierzchni. 
Na dajniku ciśnienia ,przywrócone zostały skrzydełka urzą
dzenia służącego do sygnalizacji kąta ślizgu. 

MiG-21 M (rys. 7) i dalsze wersje rozwojowe tego samo
lotu modernizowane były głównie w celu zwiększenia za
sięgu, wzrostu prędkości maksymalnej oraz możliwości je
szcze bardziej uniwersalnego zastosowania. Zwiększenie 
zasięgu uzyskano dzięki możliwości podwieszania, zamiast 
jednego zbiornika dodatkowego podkadlubowego dwóch 
takich zbiorników pod skrzydłami. Po opróżnieniu lub w 
sytuacjach awaryjnych zbiorniki mogą zostać odrzucone. 

Otwierana część osłony kabiny otrzymała wsteczny pe
ryskop do obserwacji przestrzeni z tyłu, poza samolotem. 
Ilość punktów podwieszenia uzbrojenia została zwiększona 
do pięciu. 

W oparciu o seryjny płatowiec MiG-21 PFM zbudowany 
został samolot do pTowadzenia rozpoznania powietrznego 
oznaczony MiG-21 R (rys. 15). 

W miejscu dodatkowego zbiornika podkadłubowego 
umieszczony został zasobnik z kamerami fotograficznymi 
i innymi urządzeniami rozpoznawczymi. Zwiększono też 
ilość wyposażenia elektronicznego rozlokowanego we wnę
trzu kadłuba. Płytowe usterzenie wysokości zostało zaopa
trzone na końcach . w dodatkowe masy przeciwflatterowe. 
Równocześnie z wersjami jednomiejscowymi budowane 

były dwumiejscowe wersje samolotu, przeznaczone do 
szkolenia pilotów. Fotele ustawione były w tandem, pierw
szy był fotelem pilota, drugi instruktora. Układ sterowni
czy z,dwojony. Samoloty te bazowane były na seryjnych 
MiG-21F, -,PF i -,M . (rys. 6). 

W Inddach MJiGi-21, w wersjach F i M produkowane 
były w oparciu o umowę licencyjną. Samolot MiG-21 był 
eksportowany do ponad 30 krajów w Azji, Europie, Afry
ce oraz Ameryce Południowej i Środkowej. 

Oprócz wymienionych typów podstawowych istniały je
szcze, zbudowane w oparciu o seryjne samoloty MiG-21, 
wersje doświadczalne i specjalnego przeznaczenia. 

Na uwagę zasługują tu MiG-21F i MiG-21 PFM z umie
szczonymi pod kadłubem dodatkowymi rnkietami startu
jącymi (rys. 13), które· ułatwiały start i skracały rozbieg 
na lotniskach o krótkich pasach startowych lub o na
wierzchni trawiastej. 

Innym samolotem w tej grupie był, demonstrowany 
podczas pokazów w Domodiedowo w 1967 r. przez pilota 
doświadczalnego Michaiła Komarowa, MiG-21 K.S.L. (krót-
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Rys. 16. Rozwój samolotu MiG-21: H-4 - wzrost powierzchni uste
rze nia pionowego (MiG-21, MiG-21F, MiG-21PF); 1+8 - zmiany 
sposobu otwierania osłony kabiny: 1+4 - podnoszone do przodu 
w górę, 5+8 - otwierane na bok (M!G-21PFM, MiG-·2•1M); 1+8 -

. zmiany umieszczenia spadochronu hamującego: 1+3 - pod 
tyłem kadłuba , 4+8 - u n asady steru kierunku; 1+8 zmiany 
wyposa:i:enia podwieszonego ; 9+11 - wersje treningowe MiG-21U 
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kiego startu i lądowania) . Kadłub samolotu został wydłu
żony i poszerzony, co pozwoliło na zabudowanie w nim 
oprócz silnika napędowego dwóch dodatkowych silników 
nośnych a także dodatkowego hamulca aerodynamicznego 
na grzbiecie kadłuba. Hamulec ten spełniał jeszcze i inną 
rolę. Jego odchylenie do góry otwierało dodatkowy wlot 
powietrza do silnik.ów nośnych. W wyniku wprowadzenia 
tych zmian skrócony został znacznie rozbieg i dobieg sa
molotu. 

Samolotem doświadczalnym o specjalnym przeznaczeniu 
był MiG-21 służący do badań aerodynamicznych kształtu 
płata, przewidziany do naddźwiękowego samolotu pasa
żerskiego Tu-144. Samolot, noszący oznaczenie A-144, 
otrzymał skrzydła o zwiększonej powierzchni nośnej przy 
równoczesnym usunięciu uster zenia poziomego, które tak 
jak i w Tu-144 zastąpione zostały sterolotkami. Dzięki 
tym samolotom jeszcze przed oblotem prototypu Tu-144 
znana była charakterystyka jego płata nośnego. Samoloty 
A-144 towarzyszyły Tu-144 podczas jego p,ierwszego pub
licznego pokazu w locie. 

Na wersjach rekordowych MiG-21, występujących pod 
oznaczeniami Je-33, Je-66, Je-66A i Je-76 ustanowiono 
dziewięć rekordów świata (rys. 8). 

Na samolocie Je-33: pilotka Prochanowa 22 maja 1965 r . 
ustanowiła absolutny rekord wysokości w klasie kobiet 
wynikiem 24 336 m, a 23 czerwca tegoż roku - Zajcewa 
wynikiem 19 020 m ustanowiła rekord wysokości w locie 
poziomym. 

Na samolocie Je-66 pilot Mosołow w dniu 31 paździer
nika 1959 r. ustanowił rekord prędkości na odcinku po
miarowym 15+25 km 672 mis, zaś 16 września 1960 r. pilot 
Kokkinaki - rekord prędkości w obwodzie zamkniętym 
100 km wynikiem 595 m/s. 

Na Je-66A wyp-0sażonym w silnik TRD R-37 ,o ciągu 
maksymalnym 60 kN (6000 kG) i dodatkowo w silnik r a
kietowy ZRD U-2 o ciągu 30 kN (3000 kG) pilot Masołow 
osiągnął wysokość 34 714 m ,(28.04.1961 r.) . Rekord ten 
pobity został dopiero w roku 1973 przez samolot, zapro
jektowany też w O.K.B., MiG, Je-266 (36 240 m). 
Pozostałe cztery r ekordy ustanowione zostały pr zez ko

biety na_ Je-76 (rys. 7): 
- prędkość w obwodzie zamkniętym 500 km wynikiem 

570 m/s, pilotka Sołojowa w dniu 16 września 1966 r ., 
··- prędkość w obwodzie zamkniętym 2000 km wynikiem 

250 mis, pilotka Martowa, w dniu 11 października 1966 r ., 
- ta sama pilotka w dniu 18 lutego 1967 r. ustanowiła 

r ekord prędkości w obwodzie zamkniętym 100 km wyni
kiem 589 mis, 

- prędkość w obwodzie zamkniętym 1000 km, Zajcewa, 
28 marca · 1967 r. wynikiem 360 mis. 

Na przełomie lat 195911960 opracowano trzy samoloty, 
na których os iągnięto prędkość rzędu 815 mis. Stanowiły 
one geometryczne powiększenie samolotu MiG-21. 

Pierwszy, oznaczony Je- 150 i jego ewolucja Je-152 A 
(rys. 9) były ciężkimi przechwytującymi samolotami my
ś liwskimi, zbudowanymi w układzie delty ustatecznionej. 
Kąt skoku trójkątnych skrzydeł wynosił 57°, -usterzenie 
wysokości płytowe. Do napędu samolotu użyto dwóch, 
ułożonych obok siebie, silników R-37F o ciągu 59,5 kN 
(5950 kG) każdy, które pozwalały na rozwinięcie prędkości 
do · 860 mis oraz osiągnięcie pułapu ponad 30 OOO m. 
Następną z konstrukcji był rekordowy Je-166 (rys. 10), 

wyposażony w potężny silnik TRD P-166 o ciągu maksy
malnym 150 kN .(15 OOO kG). Masa całkowita samolot u 
wynosiła 9000 kg. J e-166 był rekord:zJistą trzech zatwier
d zonych przez F.A.I. r ekordów świata. 

I 

PROTOTYPY========================================= 

Dassault-Breguet ... Mirage 2000 •Francja• 

Taktyczny samolot myśliwski o układzie delta na lata 
80 i 90 

W paźdzJerniku 1977 r. -Opuścił halę montażową firipy 
Dassault-Breguet pierwszy prototyp samolotu Mirage 2000, 
który od 1983 do 2000 r . ma stanowić trzon francusk,iego 
taktycznego lotnictwa myśliwskiego. 
Podstawową wersją samolotu ma ,być myśLiwiec air su

periority, tj. do zapewnienia przewagi w powietr,zu. Ma on 
wejść do eks:ploatacji w 1983 r., przy czym sipodzńewane 
są zamówienia na ok. 200 ,samolotów. Natomiast od 1985 r . 
ma być produkowana również w,eysja szturmowa o dużym 
zasięgu do ataku i rozpomania z małych wysokośct lotu. 
Samoloty szturmowe - w ilości ok. 200 - rbędą pra,wdo
podobn.ie u zbrojone w pociski powietr,ze-ziemia o średnim 
zasdęgu z gł,owicą nuklearną. · · 

Mirage 2000 może być uważany ~ wersję rozwojową 
samolotu Miirage III ,i F . 1, przy ·czym zamJ.as,t siln.ika _jedno
pl'zeplywowego SNECMA ATĄR 9 rzastosowano silnik dwu
przepływowy SNECMA M53 o stosunkiU natężeń ,przepły
wu 0,4, którego ciąg z dopalaruiem jest o ok . 2000 daN 
więkS1zy - ipr.zy tej -samej masie silnika. Prototy;py (ma 

,być ich pięć) rbędą napędzane sJ.lrnilciem M53-2 o ciągu 
z dopalaniem 8336 d aN. Produkcja wersji seryjnej silnika 

-M53-5 o ciągu 8820 daN rozpoczmie się w 1981 r . lub 1982 r ., 
natomiast od 1985 r. będą 'Produkowane s<ilniki M53 o ciągu 
9500 daN, rpr,zezna,czone do szturmowej wersji Mira,ge 2000. 
Płat Miifage'a 2000 ma ok. 1'50/o ,większą powierzchnię 

od rpowierzahn,i płata Mirage'a III. Zmieniające wygięcie 
promu klapy zajmują całą krawędź natarcia, zmniejsza
jąc prędkość podchodzenia do 278 km/h {Mirage III 
354 km/h). Wzdłuż pełnej roZJpiętośoi skrzydeł rnzmieszczo
ne są stery wysokości, .wykonane z tworzyw zbrojonych 
włók.nem rwęglowym i borowym. Sterowanie odbywa się w 
sposób elektrycMJ.y (fiy-by-wire), a układ ustateczniają,cy 
otrzymuje sygnały rz centralnego komputera. 

W swej podstawowej wersji samolot będzie wyposażony 
w bezwładnościowy układ nawiga,cyjny, radar Dopplern 
Thomson - CSF/EMD o zasięgu ok. 100 km (i o drwu
k.rotrue większej efektywności w porównaniu z radairem 
Cyrano IV Mi'rage'a F. 1), urządzenie do kierowani.a og,ruiem 
,przy użyciu centralnego kom,putera i im. Jego u zbir•ojenie 
będzie składać się z dwóch działek DEF A o kalibrze 30 mm 
o:raz pocisków powietrze-powietrze: dwóch Matra Super 530 
!i. dwóch Matra 550 Mag;ic. Masa startowa ·samolotu ma wy-
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nosić 9070 kg, co oznacza stosunek ciągu do masy startowej 
ok. 1, a prędkość maksymalna Ma = 2,30-a-2,35. Z pełnym 
uzbr •ojen.iem rbędzie on osiągał wysokość 15 OOO m i pręd
kość Ma = 2 w ciągu 4 min od ,chwili :zwolnienia hamul
•ców. Z dodatk-0wymi zbiornikami rpa1iwa 1(1700 1) ,promień 
działania samolotu 1będzie wy,nosił 700 km, a ,czas patrolo
wania bojowego będzie dwukrotni,e dłuższy od czasu patro
lowania samolotu Mirage F. 1. 

W,ersja szturmowa z 5000 k:g uzbr.ojenia - ,na ,pięciu 

uchwytach pod kadłubem i czterech pod skrzydłami -
będzie mogla startować z pasa o długości 1200 m i będzie 
mieć o 300/o większy ,promień działania n.iż samolot Mirage 
IIIR ~K 
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NOWACKI J. 

Technische Probleme der Acrospektrograpfie und ihre Anwendungs
moglichkeiten auf Grund der bisherigen Forschungsergebnisse 

In dem Bei!tra,g wird d'ie Anwend1..liilg der Aer,ospeMr,og,raiphie zur 
Ui11!tersuchung des Spektrumreflex-Faktors von Landschaftselementen 
sowie des 1spektralen Luft-Durchlassfaktors im fotografischen Bereich 
der elektromagnetischen Strahlung behandelt. Auf die Giite des Spek
t rogramms iiben die Belkhtungszeit, die Art des Filmmaterials sowie 
die chemische Bearbeitung ihren Einfluss aus. 

ZUCHOWICZ K. 

Flugzeugbeleuchtung 

Im dem Beitrag werden die Entwicklungstendenzen der Llchtquellen 
sowie die Innen-und Aussen-Beleuchtungsm ethoden von FJ.ugzeugen 
erortei:t. 

SZCZECIŃSKI S. , SZCZEPANIK R. 

Experimentclle Schatzungsmethode der Zirkulation von Voreintritts 
wirbcln. 

Im dem Aufsatz wil'd eine experimentelle Schatzungsmethode der 
Zirkularti:on von Voreintrittswirbeln mit Hilfe einfacher technischer 
Mittel dargestellt. 

BEKIESIŃSKI R. 

Einige Probleme des Kraftstoffes fiir 'l'urbincnflugmotore 

_ Die wachsenden Geschwindigkeiten der Flugzeuge und die dadurch 
steigende Erwarmung des Kraftstoffes in den Behaltern fordert von 
den bisher verwendeten und d en neu entwick elten Kraftstoffen fiir 
Diisentriebwerke eine erhohte thermische Stabilitat. Urn d ieser For
derung gerech t zu werden, beginnt die polnische olverarbeitende In
dustrie mit der Herstellung eines neu en Krafrtstoffes, der durch 
erhohte Temperaturbestandigkeit gekennzeichnet ist. 

JAROMINEK W., ZMUDZIŃSKI Z. 

Elektroenergetische Knotenpunkte der Flugzeuge-Strukturen (I) 

In dem Beitragen wer:den die WES-Losungen, dh. Losungen der 
elekitroenergetischen Knotenpunkte der Flugzeuge und die Moglich
keiten ihrer Anwendung in verschiedenen TY'I)en von Flugzeugen 
beschrieben. 

WAŚKOWSKI W . 

Aufgaben und Zukunft der Luftnahunterstiitzungs-Flugzeugversion (I) 

Im ersten Teil des Aufsatzes werden die Ursachen des standigen 
Bedar:fs an Schulungsflugzeugen mit Diisenantrieb sowie ihre Abarten 
fiir taktische Unterstiitzung behandelt. · Ausserdem werden ihre Cha
raktefistik, Leistungen und die fiif militarische Zwecke geforderte 
Ausriistung s owie die Herstellung und Verbreitung auf der Welt der 
I. Generation dieser Flugzeugklasse angegeben. 

AUGUSTYNOWICZ M. 

Automatischc Fernschreibzcntralc KLB-5 im Flughafen Warszawa
-Okęcie 

Seit F-ebruar .ciieses Ja!hr es befondet isich im FJughafen Wairszawa
-Okęcie eine neue automatische F ernschreibzentrale KLB-5 in Betrieb. 
Die Arbeitsweise der Zentrale, die hin,si-chtlich der Zusammenarbeit 
mit den franzosichen Computern Mitra-15 ent worfen wurde, die Orga
nisation und die Moglichkeiten d es KLB-5-Sy,stem s werden in dem 
Beitrag behandelt. 

TOMASZBK H. 

Der Verschl'eiss des Flugzeugreifens ais Beispiel zur Beurteilung der 
Betriebssicherheit einer gewissen Klasse von Teilen 

In dem Beitrag wird eine· Methode zur Ermittlung der Betriebs
sich erheit auf Grund der Verschleissdaten von Teilen angegeben. 



NOWACKI J. 
AspocneKTporpaq)HJI - TeXłlH'ICCKHe npo6JICMbl IJ;JIJI HCCJieµ;oBaHHJI H B0-
3M0lKH0CTH ee DPHMCHCHHJI, na 0CH0Be DJ)0BepeHHLIX HCCJieµ;onauHH 

YKa3a1-10 np11Meaem1e a3pocneK'l'pOrpacp1111 AJJR 11ccJie,L\OBaH11.R cneKT

paJibHOro K03<p<pl1Ql1eHTa OTpa:HrneHl1SI 3JieMeHTOB nel713a:1Ka 11 CIIeKTPa 

JlbHOro K03<p<pl1I.\11eHTa npo3pa'-!HOCTl1 aTMOccpepbI B <pOTOrpacpw1ecKOM 

,L\l1ana30He 3JieKTpoMar1-ll1THOro 113Jly'-!eHl1.lł. BJIJ1Si l·1J1e yCJJ0B1111 3KCnJiy

aTaQ1111 nma cpoTOrpacp11'-!eCKO'l1 nJie1-1K11 11 cpororpacpw-1ecK0171 06pa60TK11 

Ha Ka'-!eCTBO cneKTporpaMMbl. 

ŻUCHOWICZ K. 
Ocne~euae caMoJieTa 

YKa3aHbl TeHAeHI.\1111 I)03BHTJ1Jł l1CTO'-ll·IHKOB CBeTa 11 c noco6os B1-!YT

pe1-11-1ero l1 1-iapy2K1-1oro ocBe~eHHR caMoJieTa . 

SZCZECIŃSKI S., SZCZEPANIK R. 
3KcnepHMeHTaJibHhlH MCT0P, ou.euKH U,HPKYJIJIU,HH BH.Xpa nepeµ; B03µ;yxo-
3aÓ0PHHKOM 

B CTaTbe on11caH 3KCTiep11MeHTaJibHbIM M eTO,D; 01.1e1-1KH Bl1xp a nepe,L\ 

B 0 3.z:\YX0 3a6opHl1KOM Tpe6yl0~1111 O'-!el-!b npoCTbIX TeXHl1'-leCKl1X cpe,L\CTB . 

BEKIESIŃSKI R. 
HeKOTOPLle npo6JieMLJ CBJl3aHHLJe c T0DJIHBaMH ,ll;JIJI auaau,H0HHLI X ra-

30TYPÓHHHLIX P,BHraTeJieH 

B CBR311 c yBeJJw1HBaro~HMHC.R cKopocTSIMl1 caMOJieT oB 11 casi 3a1-11-1L1x 

C 3Tl1M POCTOM 1-1arpeaa TOUJil1Ba B 6aKax, He06X0,D;J;fM01i1 CTal-10B11TCSI MO

A ePHl13al.{11SI rrp11Mel-!SI!O~l1XCSI l1 pa3pa6oTKa HOBbIX TOilJil1B ,L\Jl.lł Il0Bbl

Il1eH11SI l1X TepMl1'-leCKOli1 yCTOli1'-111BOCri. IIOJibCKaSI npOMblllJJie1-1HOCTb npH

CTynaeT K B b IIlYCKY HOBOro TOTIJJl1Ba c IIOBbillle1-11-1011 CTOli1KOCTb!O npornB 

Harp eay. 

JAROMINEK W., ŻMUDZIŃSKI Z. 
3JICKTpoenepreTK'leCKHe Y3Jlbl caM0JICT 0B - CTPYKTYPLI (I) 

B CTaTb e yKa3bIBa!OTC.lł K OH CTPYKI.\1111 3JleKTpo31-1epreTH'-leCKl1X y3JIOB 

caMOJieTOB 11 B03MO:»CH OCTl1 l1X npHMeHeHl1.R B OT,L\eJibl-!bIX Tl1nax caMO

JieTOB. 

WASKOWSKI ,W. 
3ap,aq11 K pa3BHTKe lllTYPM0BLIX uapHaHT0B yqeÓH0-TPCHHP0B0'1HhlX ca
M0JICT0B (I) 

B nepaolł '-laCTK CTaTbl1 yKa3aHbl npWil1Hbl nOCTO.R Hl-!orO p ocra cnpoca 

Ha peaKTHBl·lbie y'-!e61-rO-TPeH 11pOBO'IHbie caMOJieTbl l1 11X TaKTl1'!eCKl1e 

(lllTypMOBbie) aapHaHTbI. Ilpl1BO,z:\SITC.R ,;aHHbie, JieTHbie xapaKTep"l1CTl1Kl1 

l1 o6opy,;oaaHHe, TPe6yeMb1e 3aKa3'-ll1KaMl1., a TaK:iKe npo113BOACTBO 11 pa3-

Me~eHHe s M¼pe I reHepaQHl1 caMOJieTOB 3TOro KJiacca. 

AUGUSTYNOWICZ M . 
ABTOManrrncKaH TeJierpa1tmaa CTamvrn KL-B-5 u asponopTy Bapma
ua-OKeHqe 

0Ill1caHa pa6oTa10~asi c cpeapaJISI T.r. a a3ponopTy BaplllaBa-OKeHI.\e 

aBTOMaTl1'1eCKa.R TeJierpa<pI-IaSI CTaHQHSI KL-B-5 cnpoeKTHpOBaHI-Ia.R Ha 

OCHOBe KOMilOHeHTOB M 11TPa - 15 IlpoH3B0,L\:UMbie BO <I>pallQH:U. YKa3aHa 

opraHl13RI.\11.lł C:UCTeMbI KL-B-5 l1 ee B03M0:1KHOCTl1. 

TOMASZEK H . 
Ou,eHxa HaP,elKH0CTH onpep,eJieRH0ro K Jiacca 9Jiell1CHT0B ua DPKMepe 

H3H0Ca anKaU,II0HH0H D0J{PLIIDKII 

B CTaThe yKa3aH MeTOA onpe,;eJieJ-111SI 1-ra,;e:lKHOCT:U 3JleMeHTOB np1,1 I,1C

IlOJib30BaH1111 AJJSI 3TOT0' ,;aHHbIX O l131-!0Ce B npe,L\eJiax 3KCTIJJyaTaą11.01-1-

HOM rrpmo,;1-IOCTl1. 

PRENUMERATA 

I;'renumeratę przyjmują oddziały RSW „Prasa-Książka-Ruch" i urzędy pocz
towe. 

Jednostki gospodarki uspołecznionej , instytucje, organizacje i wszelkiego ro
dzaju zakłady pracy zamawiają prenumeratę w miejscowych oddziałach RSW 
.,Prasa-Książka-Ruch", w miejscowościach zaś, w których nie ma oddziałów -
w urzędach pocztowych. 

Czytelnicy indywidualni opłacają prenumeratę wyłącznie w urzędach poczto
wych i u doręczycieli. 

Przedpłaty są przyjmowane w terminach: 
- do 25 listopada - na rok następny, I kwartał , I półrocze 

- do 10 marca - na II kwartał 

- do 10 czerwca - na III kwartał i II półrocze 
- do 10 września - n a IV kwartał 

Prenumeratę ze zleceniem wysyłki za granicę przyjmuje RSW „Prasa-Książ
ka-Ru ch" , Centrala Kolportażu Prasy i Wydawnictw, ul. Towarowa 28, 00-958 
Warszawa, konto PKO nr 1531-71 w terminach obowiązujących dla prenumeraty 
krajowej . 

Prenumerata ze zleceniem wysyłki za granicę jest droższa od prenumeraty 
k r ajowej o 500/o d la zleceniodawców indywidualnych i o 100¾ dla zlecających 
in stytucji i zakładów pracy. 

Cena prenumeraty krajowej: 
- kwartalna - zł 60,-
- półroczna - z! 120,-

- roczna - zł 240,-



Zebranie plenarne Zarządu 
Lotniczej w Świdniku 

Sekcji 

20 kwie tnia odbyło sic; w siedzibie Lube l
s ki ego Oddziału S e kcji Lotnicze j S IMP w 
Swidniku plenarne zebra nie Zarządu S e!.;
cji Lotniczej ZG SIM P. Na zebr a ni e przy
było kilku prze wodniczącyc h o gniw S e kcji , 
członkowie Zarządu z Warszawy oraz Fcz
n\e: Simpowcy, członkowie wojewódzk iego 
Oddziału S.L. 

Z ebranie prowadził sekretarz Zarządu 

S e kcj i Lotnicze j ZG SJMP ko l. VI. Zare,n 
ba. · Przybyłych powit ał działacz S ekcj i 
l o',n icze j - od tr zech kaden cj i - przc 
wotlniczą_c y Oddz i a ł u kol. St. T rc;bacz, n ad
mien ia j ąc, że micj~cow.e lotnicze Kolo 
SJMP powstało przed 26 laty, nnstępnic o 
mówił działalność Oddziału S ekcji Lolni 
czej SIMP w Lublinie. 
Odd z iał ma wiel e powodów do du ,ny ze 

swej dzia 1 alnośc i i os ią g n tęć w latach u
bieg ł ych. Wymieńmy choćby l iczne p uti l i
k ac j e tec hniczne w prasie branżo,wej, licz
n e odczyty fachowe, zorga ni zov„1ane specj a
li s tyczne konferencje i n arady ( ś mi\\ lowco

wa 1 klejenie metali, prze1wórs twa tworzyw, 
a g ro lotnic za) , współpracę z wyższym i u
czelnia1ni i Urzędem Pa tento,wym, n awią za 

nie łącznośc i Sekcyj n e j z Kołami S IMP w 
Zan10Sciu i Dęblinie oraz inne . 

O dz,ia lalno śc i Oddziału pisaliśmy już w 
tej rubryce , obec n ie uzupełniamy porrzccl
nie informacj e . Odd z i a ł ~kup ia trzy K oJa 
S l vlP intensywnie powięk sza si ę (106 
członków w 1976 r., ! ~I - w po łowi e 1978 r.). 

'Współdziała w organizacji n ara dy z odbior
cami usług agro lotniczych, przy gotowuje 
konfe:·cnc ję na te:nat ultra lekkich śmig!ow

c Ó\V, współ prac u j e ze Stowarzyszenie n1 In -
ż yni erów Te chn ików Komun ikacji w 

związku z budową loka lnego lotnis ka . 
Członkowie Oddziaru syste matycz n ie r ea li
z ują zada nia wyn ikające z Uchwa ły Rady 
Minis trów z dn. 20.VI.1976 r. w sprawie roz
woju · i dos kon alenia dz iała ln o ś c i NOT. Z 
okazj i JO-lecia Ośrodka Badawczo-Rozwo
joweg o przy WSK w Świdni ku członkowi e 

Odd,ia l u Sekcj i L otn icze j opracują odpo
wiedn;ą monografię oraz zo rga nizują akcję 

orlczytową i oko licznoś c iową wy,;tawę. 

Za cenną rl zialalność w Sekcji Lotnicze j 
w i lu cz1onkóvv' otrzymało ho norowe ocl zna 
ezenia SIMP w pos taci złoty c h i sre brnyc l1 
odznak, dyp lomów, meda li pam i ątkowych 

oraz nag ród książkowych. 

K o l. W. Wójcik omówił działalnoś ć Od
działu S ekcji L otniczej SIMP w Wa rsza wi e 
w ubiegłym roku oraz zamierzenia na 

► Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK 

przysz losć . Znam ienna d la tego Oddziału 

j es t praca wśród mlodzieźy (w pie rwszym 
rzędzie wśród stud e ntów Politechniki war
szawsk i e j) oraz org anizacja in teresującyc h 

wycieczek technicznych, dostępnych dla 
cz łonków wszys tkich dziewięciu K ó ł Od dz ia
łu Warszawskiego S ekc ji Lotniczej. Kol. 
Wójcik zapowłedzla l zwiedzanie Centrum 
Nauko wo- Produkcyjneg o Samolotów L e k
k ich n a Okęciu oraz o środka l Pu ł ku Lot
n ic t wa Myśliwskiego Warszawa . 
Najmłodszym og niwem S ekc ji Lotnicze j 

SJ M P jest sa modzie lne Ko lo przy Inst y Lu
cie Mechanizacji Rolni c twa Akadem ii Rol 
niczej w S zczecin ie. Inicjator jego powsta
nia i pierwszy przewodni czący kol. doc. dr 
M . Mic halski zapoz n a ! uczestnikó w z <lo
tycllczasowyrr1i osiągnięcia 1n i. , wś ród k tó
ryc h wymie ni! n a wiąza n ie licznyc h kontak
tów z n aukowymi ośrodkami NRD w za 
kresie ag rolotni c t wa . 

Z g odnie z przy j ę t ym po,·ządkiem d zie n -
nym spotka n 'a ko l. Zaremba o.mówił 

n ajcenniejsze najcie kawsze fra grn e nty 
dz ia łalnośc i w s zys t k i c h o g ni w Sekcji Lo t 
nicze j SIMP łącznie z Sel,c j ą Główną w 
Warszawie. Poinforn1ował również o waż

ni ejszych, bieżących pracach tej o s tatnie j : 
przy orga n izacji lrnnfe r e ncji nt. sprzę tu dla 
lotnictwa sporto\vego oraz sy1n pozjum hi
sto,ryczn ego (w da lsze j pe-rspel<tywie: kon
fe r e n c ji nt . szkole nia k adr lotn iczyc h) , w 
s prawie poprawy jakośc i za pomocą bodź-

ców i s tw orzenia lotn iczeg o z espołu 

b le mowego w Komitecie tran sportu 
pro

NOT, 
działalności rzeczoznawców i u c zczenia na z
wis k zasłu żonych lotnik ów (w nazwach u
lic i w kartotece Muzeum Techniki). Na 
zakończenie kol. sekre tarz poinformował o 
wn ioskach z III konferencji : Aktua lne 
problemy po ls kieg o lo tnictwa, zorga nizowa
n e j przez Sekc j e Lotnicze S ITK i SIMP w 
W arsza wie w dniu 10 kwietnia br. 

z ko le i oclbyla s i ę mila uroczystość wr<;
c zeni a przedstawicielom Zarządu Sekcji 
Lotnic ze j Zarządu Głównego SIMP - pr zez 
v-lic e pr zewodniczącego Kola SIMP kol. Łu

czy11skiego - pamiątkowego Medalu z oka
zji jubileuszu 25- lcc ia Kola Zak ładowego 

SIMP w Wytwórni Sprzętu Komunika cy .i 
n eg o PZL-Swidnik wraz z dyplome m oraz 
okolicznościowym proporczykiem. 

Uczestnicy zebra nia kol. kol. Kosiol, W ó j 
cik , Stankiewicz, Pietrucha, Gołoś , Burcza ł , 

Orczykow s k,i, Zaremba - w dyskusji n a d 
sp,rawozdaniami - prze mawia li kilka razy 
i porusza li m.in. nas t ępujące tematy i za
g adn ienia: 

- rzeczo,znawcy SIMP wykonują eksper ty-

zy - fak t ycznie - na po lecenie slu ż. bowe, 

- do Oddzia łu SL w Lublini e nie nade
słano zuprosze li n a l(onfe rencjc: w dniu 
10.I V., 

- naleiy wyl<orzy s tać do świadczenia w 
zakresie eksploa tacj i, które ma ITWL (pro
blem niezawodności, diag nostyka), 

- 1n ożna stwierdzić, że problerny lotn icze 
od 5 i 10 lat ma ło się z.m ieniają, st;id 

w niosel\. , że nj e są za łatwiane, 

- należy brać przykl s d z WSK w Swicl
n ik11 , której dzi alalno~ć jest popularna i 
\Vidoc zJ1a w ca ł y tn kraju, 

- zak ład w Swi dniku przekarnl Po litech
nice Warszawskie j plansze i dokumentację 

do t yczące śmigłowca; należy wpłynąć n a 
inne przedsiębiorstwa , aby również ze bra 
ły i p rzek a za ły Politechnice pomoce d y 

clah:.1 y r.:: z•.1e, 
-- podnic:~ć pr es ti ż za wodo wy in żynierów 

lotn ików, 
- prze d zorga n izo.waniern konfer encji nt. 

szkole nia kadr lotni czych , należy zebrać 

materiały świadczące o ich faktycznym wy
korzy s taniu, 

- jako wykładowcy n a ucze lniach powin 
ni być angażowan i spec jaliści z prze1nyslu, 

- należy podjąć d e cyzje w s prawie właś
ciwego pos tav,, ie nia śr edniego szkolnictwa 

lotniczeho . 

Spotkan ie w Świd niku było dobr ze przy
g otowane przez Koleg ów z Oddz i a łu Lube l
s ldego Sekcji Lotnic zej SIMP: w szystkie 
ogniwa S e kcji otrzyma ły za v,,1iadomic nie o 

ze b raniu, uczes tnicy mieli do dyspo zycj i 
este t y czn e notatniki i wie le miłych pa,nią

t e k . Na zakończeni e spotkania goście za
p oznali się z produk cją śmigłowców. 

Ko11fcrcnc.ia nt. sµrzętu lotniczego 

.Jak już infonr.owatiS1ny 1 \V październlku 

br. odb,:d zie się clw11dniowa kon ferencja 
n au !rnwo-techniczna pt. Spr zę t dla lotnic 
twa sporto\,vego i szkolenia. Konferen c ja . 
o r ga ni zo wana przez Sekcje Lotnicze SI:YTP 
i SlTK, n1a na ce lu omóv . .rienie n a jnow
:-;zyr.! h kj e runków w bu dowie sp1rzętu lotni 
c zego clla · ce lów s zkol e niowych i wyczy 
n ów spo ,·towych. Krytyczna anaiza wyma
gań zgłaszanych przez uży tkowników w po
\viązaniu ze s tosowa nymi dziś rozwiązani n-

1ni ko•ns tr ul<cy jny1ni i ogólny1ni ki er unka
n1 i rozwo ju po,vinna doprowadzić do wn ios -
ków. któryc h r ealizac ja zapewni bardzie .i 
prawidłowy przebieg szkole nia pilotów oraz 
sprzę t lo tn iczy o clużej n iezawodnoś ci i ży 

\votnośc i oraz ekonomicznośc i. 

Konfe r enc ja odbędzie s ię w Warsza wie. 
Przewid zia ny jest także udzi a ł goś ci ·zagTa
nicznye ll. 

Konferencja nt. przepływowych ma 
szyn wirnikowych 

Staran ie m Po li techniki Rzeszowsk ie j i Ocl ·
d.zia łu Woje,.vódzk iego SlMP w Rzeszowie 
w dniH c h 13 i H lis topada br. odl>ędzic s ic; 
kole j na konfe r e n c ja nt. tec hnolog ii przepły 

wowych mas zyn ,virniko·wych. Na konfe
rencjt~ zg ło szono 70 referató\v i kornunil<.a
tów, których t<r eść daj e przeg l ąd aktual
nej w iedzy w t e j dziedzinie . Kosz t uczest
nictwa wyniesie 1950 z ł. Informac je szcze 
gółowe można uzyskać w Oddziale Woj e 
wód zkim SIMP w R zeszo,wie: ul. Koperni
ka 1, 35-959 Rzeszów, te l. 328-91 wewn . 66. 
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