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PROTOTYPY 

Hiller RG-1100 M Horneł • USA • 

Lekki śmigłowiec szturmowy 

Wytwórnia Hiller Helicopters, należąca obecnie do Ro
gerson Aircraft Corp., wkorzystała 5-miej scowy cywilny 
śmigłowiec FH-1100 C (udoskonalony FH-1100, który z ko
lei był wersją śmigłowca biorącego udział w konkursie 
LOH) do skonstruowania lekkiego śmigłowca szturmowego 
RH-1100 M Hornet. Jest on najtańszym śmigłowcem tego 
-rodzaju (cena bez uzbrojenia 375 OOO dol.), co czyni go 
szczególnie atrakcyjnym dla krajów trzeciego świata, tym 
bardziej że jego uzbrojenie będzie dosyć uniwersalne: za
równo pociski powietrze-ziemia, jak i powietrze-powietrze. 
Będzie dostarczany w ciągu 12 miesięcy od chwili złożenia 
zamówienia. Półskorupowa konstrukcja kadłuba ze stopu 
aluminium składa się z „gondoli" mieszczącej kabinę i bel
ki ogonowej. Dwułopatowy, półsztywny metalowy wirnik 
nośny jest zaopatrzony w urządzenie zwiększające statecz
ność, co zapewnia większą celność ognia. Hydrauliczny sys
tem sterowania jest zdwojony. Cztery uchwyty na po
przecznych belkach pozwalają na podwieszanie kilku zesta
wów uzbrojenia: 4 pocisków przeciwczołgowych TOW; gra
natników 40 mm i pojemników z karabinem maszynowym 
7,62 mm; pojemników z rakietami powietrze-ziemia i powie
trze-powietrze. Poza tym można podwieszać dodatkowe 
zbiorniki paliwa. Smigłowiec jest napędzany turbinowym 
silnikiem Allison 250-C20B o mocy zdławionej do 202 kW 
(275 KM). Samouszczelniający się zbiornik o pojemności 
259 1 jest umieszczony pod kabiną. 

Da-ne techniczne 

Srednica wirnika 
Długość kadłuba 

10,80 m 
9,13 m 

lliuszyn lł-96-300 • ZSRR • 

350-miejscowy samolot pasażerski na długie trasy 

Samolot Ił-96-300 wywodzi s ię z samolotu Ił-86, jednak 
mimo to może być uważany za zupełnie nową konstrukcję. 
Do jego budowy zastosowano nowe materiały i nowe tech
nologie. Zupełnie nową konstrukcją jest płat o zwiększonej 
rozpiętości, z nadkrytycznymi profilami i wingletami. Po
wierzchnia usterzenia została powiększona w celu zapew
nienia lepszego wyważenia samolotu w locie z jednym sil
nikiem nie pracującym. Samolot wyposażono w lżejsze i 
wygodniejsze fotele pasażerskie i w nowoczesną awionikę 
z elektronicznymi wskaźnikami (wskaźniki elektromechani
czne służą tylko jako rezerwowe). J ednak najważniejsze 
jest zastosowanie nowych silników o dużym stosunku na
tężeń przepływu (ok. 6:1), Łotariew D-36 o ciągu 16 OOO daN, 
dzięki którym zużycie paliwa nowego samolotu będzie o 
270/o mniejsze niż dla samolotu Ił-86. 

Dane techniczne ,(w nawiasach wartości dla Ił-86) 

Rozpiętość 

Długość 

Wysokość 

Powierzchnia nośna 
Wydłużenie płata 

Masa handlowa maks. 
Masa startowa 
Prędkość przelotowa maks. 

na wysokości 

Zasięg przy masie handlowej 
15 OOO kg 

57,66 
55,35 
17,57 

350 
9,5 

40 ooo 
230 ooo 

900 
12 ooo. 

11 ooo 

(48,06) m 
(59,54) m 
(15,81) m 

(320) m1 

(7,5) 
(42 000) 

(206 000) 
(950) 

(11 OOO) 

(-) 

kg 
kg 
km/h 
m 

km 

W.K. 

Wysokość 
Masa własna 
Masa startowa 

bez podwieszeń 
z podwieszeniami 

Maksymalna prędkość n.p.m. 
Prędkość ekonomiczna 
Wznoszenie maks. 
Pułap zawisu 

z wpływem ziemi 
bez wpływu ziemi 

,Zasięg (bez rezerwy paliwa) 
z paliwem standardowym 
z dodatkowym paliwem 

2,83 m 
726 kg 

1048 kg 
1406 kg 
204 km/h 
164 km/h 

7,87 m/s 

5180 m 
3650 m 

637 km 
990 km 

W.K. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotnicza 
XLI WRZESIEŃ/PAŹDZIERNIK 1986 i A S T R O N A U l Y C Z N A 

Podstawy 
. . , 

os1ągn1ęc polskich 
■ ■ • , 

1nzyn1erow lotniczych 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Minęło już stulecie lotniczej d ziałalności polskich inży

nierów. W 1885 r. ukazała się pierwsza teoretyczna lotnicza 
publikac ja Stefana Drzewieckiego „O oporze powietrza w 
zas tosowaniu do lotu p taków i aeroplanów", a w 1887 r. 
jego praca „Aeropla ny w przyrodzie". Działalność konstruk
cyjna naszych inżynierów rozpoczęła się ponad 75 'lat te
mu, gdy w 1910 r. powstały pierwsze samoloty polskiej 
konstrukcji i w 1911 r . zostały wprowadzone modyfikacje 
w samolotach Farman produkowanych sery jnie w war
szawskiej Awiacie. Podstawy do rozwoju technicznej dzia
łalności lotniczej dało dopiero uzyskanie niepodległości w 
1918 r. W 1927 r ., czyli prawie 60 lat temu, powstał pierw
szy polski samolot, któr y wszedł do produkcji seryjnej, Bar
tel BM-4. W 1929 r . powstał pierwszy samolot myśliwski 
Zygmunta Puławskiego PZL P.l , a w 1931 r., 55 lat temu, 
słynny PZL P.11, z którego rozwinął się P.24. 

Ostatnie 55 lat to okres głównych sukcesów polskiej 
technicznej myśli lotnicze j. W 1932 r. Żwirko i Wigura zwy
ciężyli na RWD-6 w Challenge'u 1932, w 1933 r . Skarżyń
ski przeleciał nad Atlantykiem na RWD5bis, a w 1934 r. 
w Challenge'u zwyciężyli Bajan i Porzywka na RWD-9. 

W drugiej połowie lat trzydziestych powstały: bombowiec 
PZL-37 Łoś Jerzego Dąbrowskiego oraz szybowce Orlik 
Antoniego Koc jana i . PWS-1_02 Rekin Wacława Czerwiń

skiego. 
W 40-leciu PRL pierwszym sukcesem były konstrukcje 

szybowcowe SZD: Muchy, Jaskółka, Bocian, Foka, Zefir, 
Pirat, Jantary. Późnie j wysunęły się na pierwsze miejsce 
samoloty: Iskra, Wilga, Kruk, Dromader. Obecnie dobrze 
zapowiada ją się nowe prototypy samolotów i śmigłowców. 

Z sukcesów możemy być dumni. L ecz czy potencjalne 
możliwości naszego przemysłu lotniczego były zawsze w 
pełni wykorzystywane? Po okresie rozwoju naszego prze
mysłu lotniczego i jego produkcji w latach 1924--;- 1926 na
stąpił pięcioletni spadek pr odukcji spowodowany nadmier
nymi zakupami zagr a nicznymi. Lata 1929--;- 1934 przyniosły 

prze jście na produkcję samolotów rodzimej konstrukcji i 
okrzepnięcie polskiego przemysłu lotniczego. Lata 1935--;-1939 
to okres wzmożonej produkcji i początek eksploatacji sa
molotów: P.llc, Karaś, Łoś, RWD-8, RWD-13, PWS-26, któ
re zadecydowały o rozwoju polskiego lotnictwa oraz okres 
powstania nowych prototypów: Sum, Mewa, Jastrząb, Wy
żeł. W 1939 r. miał się rozpocząć okres dalszego rozwoju 
produkcji (uruchomiono zakłady PZL-Mielec i PZL-Rze
szów), lecz przerwała go wojna. 

Po wojnie, po kilku latach obfitych w prototypy, lecz 
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,,chudych" pod względem produkcji lotniczej, nastąpił ok
res planu 6-letniego, który przewidywał rozbudowę prze
mysłu i produkcji opartej na licencjach - co zaangażo

wało si!y inżynierów lotniczych , lecz spowodowało zahamo
wanie rodzimych prac konstrukcyjnych. Zjawisko to wy
stąpiło w tym okresie we wszystkich krajach demokracji 
ludowej. Odrodzenie się biur konstrukcyjnych w drugiej 
połowie lat pięćdziesiątych zaowocowało licznymi prototy
pami oblatanymi na przełomie lat pięćd zies iątych i sześć

dziesiątych. Tylko nieliczne z nich, tj. Gawron, Iskra i Wil
ga, były produkowane w dużych seriach. Lata sześćdzie

siąte były olcresem hamowania prac prototypowych, przy 
równoczesnym rozwijaniu produkcji lotniczej, mimo prób 
jej ograniczania i likwidacji. Lata siedemdziesiąte przy
wróciły „zielone światło" dla lotnictwa. Podjęte prace pro
totypowe i starania o licencje dały wynik dopiero w dru
gie j połowie tego dziesięciolecia. W latach osiemdziesiątych 
jest kontynuowana praktyka równoczesnego prowadzenia 
prac prototypowych i korzystania z licencji. 

Pierwsze 25 lat po wojnie charakteryzowało się zbyt du
żymi zmianami stosunku władz zwierzchnich do przemys
łu lotniczego i prac prototypowych. Okresy korzystne i nie
korzystne, trwające 5 do 7 lat, następowały przemiennie po 
sobie, poważnie utrudniając osiąganie pozytywnych wyni
ków w dziedzinie własnych konstrukcji. Dopiero ostatnie 
15-lecie było nacechowane dość jednolitym stosunkiem do 
rozwoju konstrukcji lotniczych, choć olcres większych moż

liwości finansowych stwarzał większe możliwości realiza
cyjne. 
Analizując ponad 60-letnią pracę polskich inżynierów lot

niczych w przemyśle lotn iczym nal eży sobie postawić py
tanie - kiedy warunki do uzyskiwania osiągnięć w kon
strukcji i produkcji lotnicze j są optymalne. Czynników jest 
wiele. Dlatego warto zwrócić uwagę przede wszystkim na 
najważniejsze. Polscy inżynierowie lotniczy mieli najwięk
sze osiągnięcia, gdy : 

1. Istniała sprecyzowana koncepcja użycia lotnictwa 
(wojskowego, pasażerskiego , sportowego, gospodarczego) i 
wieloletni program jego rozw oju, program eksportu oraz 
rozwoju produkcji lotniczej. 

2. Były trafnie sformułowane cele, jakim miały służyć 

poszczególne rodzaje statków powietrznych (tzn. warunki 
techniczne były realne i nie dezaktualizowały się po zbu
dowaniu prototypu uniemoźliwiając podjęcie produkcji). 

3. Dysponowano odpowiednimi środkami (finansowymi 

cd. na s. 2 
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BELGIA 

8 Piloci belgijscy, obsłu guj ący samolot y 
zairskich linii lotniczych Air Za ire, zost ali 
nagle zwoln ieni z p rac y . Protestuj ąc por
wali samolot transportowy DC-8 tego to
warzystwa. w wyn iku czego władze Zairn 
zabroniły mięrlzylądowa,i samolotom lini.i 
Sabena na swoim terytor ium . Incyd ent 
wkró t ce zażegnano. (A. -et C . 1091, 1094). 

CHINY 
e Dzięki dostawom ameryka11ski e j awio

niki, zmodyfikowanych zost anie 55 samo
lotów myśliwsk i ch Szenjang F-8. (A. et C. 
1092). 

FRANCJA 

18 kwietnia br. zmarł w wiek u 94 l at 
(tll'. 22 lu tego 1892) Marcel Dassault (Marcel 
Bloch), francuski pionier i konstruktor l ot
niczy, założyciel wytwórni noszącej jego 
imię·, z której wyszło wiele słynnych kon
strukcji irancuskich - m .in . w ostatnim 
czterdziestoleciu samoloty myśliwskie i m y
śliwsko-bombowe Mirage oraz dyspozycy j 
ne Falcon, a ostatnio eksperymentalny sa
molot bojowy Rafale. Marcel Dassa ult był 

także politykiem i dziennikarzem. (AviMag 
917) 

O w 1985 r. wytwó ,·nia Aerospat ia l ?. 
sprzedała dwukrotnie więcej śn1igłowcó ,v 

niż w roku popi-zeclnim, bo aż 269 (w 1984 r. 
- 134). Największym powodzeniem c ieszy 
się AS.350 Ecureuil, którego w 1985 · r. 
sprzedano 112 egzemplarzy (w 1984 - 46). 
Nie było już natomiast zamówień na SA.3B 
Alouette III, których w 1984 r. sprzedano 
j eszcze 2 egzemplarze. Do końca 19i5 r. 
Aerospatiale sprzedała ogółem 7500 śmigłow-· 

ców, z czego 5800 (77,3°/o) na eksport 60G 
użytkownikom w 108 krajach. (A. et C. 
1091) 

e W marcu br. międzynarodowe kon
sorcjum Airbus Ind u strie przekroczyło licz
bę 500 sprzedanych samolotów. Wśród 515 
samolotów sp rzedanych 56 użytkownikom 

245 to A .300, 34 A.300-600, 117 A.310 i 119 
A.320. Z liczby tej dosta rczono 340 samo
l otów. (A. et C. 1092) 

8 Od 1984 r. badany j est w locie ane
mon1etr 1asero ,",1y. Przepro\.vadzono już ba
dania n a śm i głowcu AS .330 Puma, a od 
g rudnia 1985 r. prowadzi s i~ je na samo
locie Caravclle w zakresie wysokości o+ 

cd. ze s. 1 

-HJ200 m i prędkośc i p onad 460 km /h . W 
d a lszym etapie p r zewiduj e się badania n a! 
Mirage 2000. (A. et C. 1093 ) 

HISZPANIA 

• W dniach 22+27 kwietnia br. na lot
nisku G eron e odą_ywal się drugi Międz y

n.:; rodowy Sd.lon Lotniczo-Kos1nonau tyczny 
i Obrony COSM0'8G (pie rwszy zorga nizowa
no w 1984 r .). ( A . . et C. 1094) 

C, W ytwórni.a lotnicza Ct\SA podpisał ,, 

umowę z franc uską Dassault-Breg uet o 
współpracy w badaniach i produkcj i wyr o
bów lotniczych. (A. e t C . 1094) 

O Zamówiono 18 śmigł owców francuskich 
S A.332 Supe r P uma. W 1981 r. zakupion o 
12 śmiglc,wców tego typu. (A. e t C. 109 1) 

INDIE 

• Za 50 mln fu ntów k upiono , od Wielkie j 
Brytanii l otniskowiec Hermes, przystosowa
ny do startów i lądowań samolotów bojo
wych krótk iego i pionowego startu i lą 
dowania IlAe Ha rrier. Indie użytkuj ą od 
pewnego czasu lądową wersję tych samo
l otów. (A et C. 1094) 

• w dwóch katastrofach samolotów 
transportowyc·.11 An-32, któ r e nastąpiły w 
kilkudni owym odstępie czasu, poniosło 

śmi erć 27 osób. Zani epokojone władze p od
jęły specjalne środki w celu zbadania przy
czyn. (A. et C. 1091) 

IRAN 

e Do wypadów bojowych p r zeciwko t an
kowcom w Zatoce Perskiej, śmigłowce 

ira f1. s l<ie startuj ą n1. in. z rnorskich platforn1 
wiertniczych. (A . et C. 1091) 

LIBIA 

e W n ocy z 14 na 15 kwietnia br. 24 

ameryka1'tskie dwumiejscowe sa moloty ta k
tyczne dalekiego zasięgu General Dynamics 
F-lllF z 20. T actical Fighter Wing o raz 
6 samolotów walki elektronicznej EF-lllE 
z 42. Elect ronic Combat Squadron US Air 
, ·orce wystar towały w kierunku Libii z na
l eżą cych do RAF baz w Lakenhea th i 

►zEŚWIATA 
Upper H cyfo rcl na tery t o rium Wie lkie j 
B 1 ytan ii. Pokonały odległ ość 5200 km, czte
rokrotn ie tankuj ąc w locie p a liwo z 28 
samolotów tankujących KC-lOA i KC -135 
(samoloty lec i ały ol<rqżną drogq, ponieważ 

.Francja i Hiszpa nia nie zgodził y s lę na 
przelot nad swymi terytoria mi) . W akcji 
uc,estniczylo ponaclto 6 samolotó w tak tycz
nych Vought A-7E Cor sair i 6 Grumman 
A-GE lntruder oraz 14 samolotów walki 
e lektronicznej Grumma n EA-68 Prowler, 
a ponadto samoloty rozpozna nia elektro
nicznego Grumman E-2C Hawkeye działa 

j ą ce pod osłoną myśliwców US Navy 
Grummann F -14 Tomca t i McDonnell Doug
la s l'/A-18 Hornet. Wszystkie te samoloty, 
poza wymieniony mi na początku , opero
wały z l otniskowców VI flot y marynarki 
amerykańskiej Coral Sea i America, bazu
j ą cych od dłuższego czasu na :Morzu Sród
ziemnym. Uczestniczące w akcji samol oty 
ta ktyczne zbombardowały 3 obiek ty w Tri
poli oraz 2 w B e n g h azi , zrzucaj ąc ok. 300 
Mg bomb. Użyto m .in. kierowa nych lase
rem bomb typu Paveway (zrzucono ich 
72 Mg) oraz bomb konwencjonalnych 
Snakeye i Rankeye. Według d a nych libij 
skich, w wyniku bombardowan ia poniosło 

śmierć 39 osób, a 90 odniosło rany; Pen
t agon twierdzi , że liczbę ofiar należy li
czyć w setkach. Libia oświadczyła, że ze
strzelono 20 samolotów amerykańskich, jed
nak Pentagon ogłosi ł utra tę t ylko jednego. 
(Av iMag 917, A. et C . 1092, 1093, 1094) 

~ USA 

• McDonnell Dougla s r ealizuje system 
Pilot's Assoc iatc, przeznaczony do wspo
maga nia p il otów sa1nol otó ,v bojowych w 
p od e jmowa niu decyzj i. Zasada działania sy
s temu ma być oparta na sztucznej inteli
gencj i. Pierwsze badania zostaną przepro
wadzone w warunkach laboratoryjnych, a 
następnie na symulatorze. Po trzech latach 
planuj e s ię ctrug ą fazę badań - w locie . 
(A. et C. 1093) 

• NASA rozpoczęta realizację programu 
s~m olotu z połączonymi skrzydłami (ad
v a nced concept joined wing). Koncepcja 
polega :n a tym, że skrzydła górne mają sil
ny skos dodatni i połączone są z nimi 
końce skrzyde ł tylnych, maj ących silny 
skos ujemny i uj e mn y wznios. Skrzydła 

t ylne zamocowane są na uste r zeniu pio
nowym. Koncepcja ta m a zapewnić więk

szą zwar tość kons trukcji i oszczędniejsze 

zużyc ie paliwa w wyniku zm nie jszenia opo
ru. Prototyp eksperymentalnego samolotu 
zbudowanego wg tej koncepcji ma wystar
tować w 1988 r. (A. et C. 1092) 

zapleczem technicznym) na realizację programów obejmu
jących prace prototypowe, badaiwcze, rozwojowe i wdro-że

niowe oraz gdy konstruktony widzieli perspektywy pro
dukcji dla swych projektów. 

6. Okres działalności zespołu konstruktorów mógł prze
kroczyć 577 lat, t zn. pozwalał na zebranie doświadczeń z 
prób prototypu t z produkcji seryjnej oraz z eksploatacji. 

7. Władze decydujące o rozwoju konstrukcji rozumiały, że 
samolot (śmigłowiec, szybowiec, silnik itp.), może być do
pracowany tylko w wyniku rozwoju rodziny konstrukcji, 
czyli, że bez kolejnych odmian rozwojowych nie można u
zyskać znaczącego osiągnięcia technicznego w lotnictwie. 

4. Istniał odpowiedni dopływ informacji technicz,nej z 
zagranicy (prasa, książki, wyjazdy na wystawy, praktyki 
itp.). 

5. Na decyzje techniczne (wybór rodzaju rozwiązań tech
nicznych problemu, prawo do eksperymentu) miały znaczą
cy wpływ twórcze środowiska techniczne, a nie administra
cja. 

2 

8. Polityka kadrowa zapewniała prestiż twórcy (konstruk
tora, badacza, technologa) wyrażony w uhonorowaniu jego 
nazwiska, wyróżnieniach itp., zaś polityka płacowa przy
ciągała ludzi twórczych do pracy przy konstruowaniu pro
totypów. 
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Charakterystyki aerodynamiczne 
ze skrzydłem pasmowym 

wytwarzającym 

I 

samolotów 
kadłubem 

siłę 
, 

nosną 

Inż. ADEL SULTAN MASSAUD ABUSAHMEN 
Mgr inż. KRZYSZTOF MAC · 
Dr inż. WIESŁAW SOBTERA.T 
Instytu t Techniki Lotniczej WAT 

Ostatnie piętnastolecie należy uznać za jeden z burzliw
szych okresów w dotychczasowym rozwoj u lotnictwa. W 
okresie tym dokonano wiel u wynalazków i opracowano 
wiele nowatorskich rozwiązafr konstrukcyjnych, decydują
cych o jakościowej i ilościowej poprawie właściwośc i lot
nych powstających w tym czasie konstrukcji sam_olotów. 
W ciągu tych kilkudziesięc iu lat, w których lud zie opano
wali sztukę latania . rozwój lotnictwa był związany z ciąg
iym dążeniem do uzy skiwania jak najlepszych wła ściwo
ści lotnych samolotów, a zwłaszcza jak największej pręd
kości lotu i prędkości wznoszenia oraz coraz wyższego pu
łapu. Po wprowa dzeniu do wyposażen ia lotnictwa wojsko
wego samolotów naddźwic;kowych o liczbie Macha Ma = 2,0 
i większe j zrodziła się koncepcja taktyczna prawie całko
wicie eliminująca walkę powietrzną. Odnotowano wiele 
ważnych spostrzeżeń podczas wojny w Wietnamie i na Bl i
skim Wschodzie. Okazał o si ę. że na ponad 100 OOO lotów 
boj owych nie zanotowano prawie w ogó walk powietrz
nych przy Ma = 1,6 i większe j. a do bardzo rzadkich na
le±ały walki powietrzne przy Ma = 1.4. 
Większość d ziałań bojowych i walk powietrznych była 

prowadzona przy lota ch z pr<~ dkośc i ą mniej szą od Ma = 1,2 
i na wysokościach mnie jszych od 6000 m . Uzyskane w cza
sie konfliktów zbro jnych doświadczenia były podstawą do 
nowe j koncepcji myśliwskiego samolotu wielozadan iowego 
i w ciągu ostatnich ki lkunastu lat wystą pił zanik dążeń 
do osiągania p rzez samoloty myśl i wski e l ic zb większych 
od Ma = 2. Rozpoczęto natomia st poszuk iwania rozwiązań 
aerodynamicznych i konstrnkcyjnych pozwalaj ących na bu
dowe samolotów speł nia j ą cych nowe założen ia taktyczne. 
Z.E(odnfo z tymi za ł ożeniami, wielozadaniowe samoloty m y
śliwskie powinny charakteryzować się dużym zakresem 
użytkowych prcdkośc i lotu . właściwościami krótkiego (lub 
przyna jmnie.i skróconego) startu i l ądowania . Je dnocześnie 
samololv takie powinny być przystosowane do samod ziel
nego d zi ałania w warunka ch ataku atomo'wego, a więc bez 
łączn ości z naziemnymi stanowiskami dowodzenia. Inny
mi słowy. samolot taki powinien być wyposażony w aut-0-
nomicznc urządzen ia radiolokacyjn e i nawigacy jne z kom
pu terem pokładowym włącznie. 

Ciągły postęp w budowie zespołów napędowych samo
lotó w, nowe formy k onstrukcyjn e płatowca . osiągnięcia w· 
dzi dzinie aerodynamiki i techniki sterowania samolotem 
sprawi ł y , że niektóre z opracowanych w latach siedem-

a) 

1.0 

dziesiątych konstrukcji samolotów odznaczały się lepszymi 
parametrami taktyczno-techniczny mi i spełniały wymaga
nia stawiane my-ś li wskim samolotom wielozadaniowym, wy
nikające z nowych nlożeń taktycznych. 

Zasa<lniczy wpływ na pol epszenie charakterystyk lotnych 
tych samolotów miało zastosowanie skrzydła pasmoweg& 
i kompleksowe opracowanie aerodynamiki całego płatowca. 
Wynikało to z nowego pode j ści a kon struktorów do pr,o 
blemów aerodynamiki, a zwłaszcza metod zmniejszenia 
prędkości startu i l ądowania w celu w ykorzystania lotnisk 
doraźnie przygotowanych , a nawet publicznych dróg koło
wych do startu i lądowania samolotów . 

Właściwości skrzydeł pasmowych 

Stosowane dotychczas skrzydła. pracujące w zakresie cha
rak terystyk liniowych lub ni elin iowych, miały wiele zalet. 
al e też i sporo wad . Na poclątku la t siedemdziesiątych 
cpracowano skrzy dło pasmowe mające wiele dodatkowych 
zal et i to zarówno w zakresie poddźwiękowych, jak i nad
dźw iękowych pn~dkości lotu. Skrzydło pasmowe skład a sic; 
z trapezowego skrzyd ł a o poddźwiękowym profi lu z za
okrąg l oną krawędzi cl na tarcia i z umieszczonego ,przed n im 
w czc;śc i przyka dlubowej pasma o ostrej krawędzi natarcia 
i kąci e skos u wynoszącym 65-90°. 
Wykorzystu jąc spiralny strumień w1row wytwarzany 

przez ostrą krawqdź nata rcia pasma , ogran iczono rozszerza
ją cy się ze wzrostem ką ta natarcia ohszar oderwania na 
skrzydle podsta,,.vowym. występujący między krawędzią 
natarci a a linią ponownego przylega nia st rumienia. Jedno
cześni e wy s te pu j ącv wzdlu 'i: osi wirów obszar podciśnienia 
zwi e; ksza ener gie kinetyczn ą warstwy przyściennej na 
skrzydle. W konse kwencji zastosow anie skrzydła pasm o
wego pro wadzi do wzrostu maksymalnej wartości siły 
nośne j i krvtvczne j liczby Macha. zmniejszenia współczyn
nika oporu indukowanegc, i oporu falowego (w zakresie 
prędko,ś ci naddźwi ękowych). Zal etą skrzydła pa smowego 
jes t również to, że umies7.czone przed skrzydłem pasmo 
zmniejsza w obszarze prędkości naddźwiękowych zakres 
przesunięc ia środka parcia do tyłu, zmni ejszając opór wy
ważenia o ok. 200/o. 

7.jawiska występujące na sk rzydle pasmowym w zależ
nośc i od kąta natarcia i Ma są tak zróżnicowane i cieka
we, że warto się d okładniej z nimi zapoznać, określając 

b) 

Cma . 
0,2 

0.1 

20° 30• o( 

D 
-0,1 

20° 3~ 

Rys. I. Opływ skrzydła ,pasmowego dla 
Ma= 0,1: a) a= 6° •- w i r pasma i prze
pływ związany , b) a= 12° - wir pasma 
i wir pęcherzykowy, c) a= 18° - zerwa
nie w i ru pasma; 1 - wir pasma, 2 - wir 
załamania, 3 - pęcherz na ,krawędzi na
tarcia, 4 - wir :końcówki skrzydła, 5 -
wir pęcherzykowy, 6 - obszar oderwania 
n a klrawęd zi natar cia, 7 - zerwanie wiru 

Rys. 2. Porównanie char a kteil'ystyk areodynamicznych skrzydła pru;mowego i skrzyd
ła bez pasma: a ) zmian.a współczynnika siły n.ośnej w funkcji k:ąta natarcia Cza= 
= f (a): 1 - S:krzydło z pasmem, 2 - skrzydło bez p,lsma, b) zmian!ł współczynnika 
momentu pochylającego ,w funkcji kąta natarcia 
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charakter opływu skrzydła pasmowego dla małych, przy
dźwiękowych i naddźwiękowych prędkości lotu. 

Opływ skrzydła pasmow!'go dla małych prędkości lotu 

Dla małych prędkości przy wzroście kąta natarcia, na 
górnej pow ierzchni skrzydła występują cztery różne typy 
przepływów : opływ całkowicie związany (bez oderwania), 
w ir pasma i opływ związany, wir pasma i wir pęcherzy
kowy oraz przepływ, w którym następuje zerwanie wiru 
pasma. 

Pierwszy z wymienionych przepływów występuje przy 
bardzo małych kątach natarcia (a = 0+2°). Dla kątów na
tarcia a = 4+8° strumiei1 przepływu odrywa się od ostrej 
krawędz i natarcia pasma i zwija w spiralny wir nad 
skrzydłem (r s. la). Mamy wtedy do czynienia ·z tzw. prze
pływem k rz żowym (występuje przepływ związany oraz 
oderwani e na ograniczonej powierzchni, spiralny strumień 
w i ów odrywa si ę na krawędzi natarcia zęwnetrznej części 
s krzyd ła , a następnie z powrotem przylega do górne j po
w ierzchni skrzydła , tworząc pęcherz krawędzi natarcia). 
Podstawową cechą przepływu dla rozpatrywanych kątów 
n a ta rcia jest wi ęc współistnienie spiralnego wiru pasma 
i przepływu związan ego. Obszary przepływu krzyżowego 
w pobliiu końcówki skrzydła i na załamaniu krawędzi na
tarcia są odpow iedrnio wzbudzone przez wiry końca skrzyd
ła i załamania krawędzi natarcia (na styku pasmo-skrzydło). 
Wa rstwa w irowa pasma rozdziela strumień przepływu 
głównego na dwa strumienie poruszające się w różnych 
k ier unkach względ em górnej i dolnej powierzchni slcrzyd
a , podobnie jak to ma miejsce dla skrzydła smukłego. 

Obw odowe i osiowe prędkości rdzenia wiru są duże, zaś 
c ·śnienie statyczm.e i dynamiczne małe. 

Przy umiarkowanych kątach natarcia a = 8+16° wir 
pasma stabili zuj e się i wzmacnia, a j ednocześnie na górnej 
pow ·erzchni zewnętrznej części skrzydła wytwarza s ię 
i rozwija wir pęch erzykowy związany z powstałym wcze
śniej pęcherzem na krawędzi natarcia. Dla kąta natarcia 

b) 

. cx>11° oC•21.7° ac„ 
acza 

kątów natarcia krzywe współczynnika siły nośneJ 1 m o
mentu pochylającego są liniowe (nie występuj e oderwa nie 
strumienia od powierzchni i nie wytworzy ł się jeszcze wir 
pasma), a oddziaływanie pasma wprowadza zmianę w roz
kładzie ciśnienia wzdłuż cięciwy na wewnętrzne j części 
skrzydła, powodując przesunięcie do przodu środka a ero
dynamicznego. Jednocześnie wpływ pasma na wielkość 
współczynnika siły nośnej jes t niewielki ze względu na 
szkodliwy wpływ interfer encji pasmo-skrzydło na tylną 
część wewnętrzne j (przykadłubowej) powier zchni skrzydła . 
Z kolei dla małych kątów natarcia (a = 2+8° ) nachylenie 
krzywej współczynnika siły nośnej nieco w zrasta, powo
dując wystąpienie momentu zadzierającego . J est t o w ynik 
twonenia się w iJru pasma (powstaj e za krawędzią na
tarcia pęchetrza ode,rwa nia i ma niewie lki wpływ na wy
stępujące zjawiska). Przy kątach natar cia a = 8+ 16° od
działywanie pasma powoduje znaczny wzrost współczyn
nika siły rnośnej, aby następnie dla kątów natarcia a> 16° 
spowodować pojawienie się nagłego momentu zadzieraj ą
cego przy jednoczesnym zmnie jszeniu się nach ylenia krzy
wej współczynnika siły nośne j . Przebiegi charakterystyk 
współczynnika siły nośnej (C ,a) i momentu pochylającego 
(Cma) w funkcji kąta natarcia przedstawiono na rys. 2a 
i rys. 2b. 

Opływ okołodźwiękowy 

Dla liczby Macha Ma = 0,8 i kąta natarcia ,a ~ 20° n a 
skrzydle pasmowym występuj e rozmycie w iru pasma 
i obszar przepływu krzyżowego powiększa s ię mimo m a
łego obszaru oderwania strumienia, ale w tych samych 
warunkach, na skrzydle bez pasma występuj e prawie na 
całej jego górnej powierzchni przepływ wsteczny (rys. 3a). 
Tak więc pasmo w dużym stopniu poprawia przepływ, 
zwłaszcza na zewnętrznej części powier zchni skrzydła. Przy 
wzrastające j do Ma = 1,2 liczbie Macha , w miarę powięk
szania kąta od a = 10° do a = 20° , opływ związany z kra
wędzią natarcia przechodzi w opływ oderwany (rys. 3b). 

K 

8 --- 6 -0,2 0 
I ----

I -,,ts 6 - D 

-0,1 I --.... 4 
I 
I 2 

aa I 
o 0.2 --- 1,0 1.5 2.0 J,,fa 

Rys. 3. Opływ skrzydła pasmowego dla 
l)Tędlmści okołodźwiękowych: a) Ma = 0,8, 
" = 20°, b) Ma = 1,2, a= 11° i a= 21,7°: 1 -
wir pasm a. 2 - fala uderzeniowa załama
nia, 3 - zerwanie wiru, 4 - obszall' oderwa
rua na końcówce skrzydła, 5 - wir koń
cówki sk·rzyd!a, 6 - obszar oderwania 
st.rumienia 

Rys. 4. Zmiana pochodnej ws;półczyrnnika 
mome,ntu pochylającego względem współ-

'k "ł ś j (8Cma) 
Rys. 5. Zmiana doskonałości (K = Czaf C x a) 
dla skirzydła pasmowego i skrzydła b ez 
pasma dla p ocl- i naddźwiękowych pręctk.-0 -
ści lotu: 1 - Ma= 0,1, 2 - Ma = 2,02 czynni a s1 Y no ne - - w zależności ac,a 

od liczby Macha lotu 

ci = 12° charakter przepływu dla skrzydła pasmowego 
i skrzydła bez pasma pokazano na rys. lb. Dla skrzydła 
pasmowego charakter przepływu dla przykadłubowej części 
skrzydła jest taki sam jak poprzednio, natomiast na ze
wnętrzne j części skrzydła występują obszary ponownego 
połączenia strumienia przepływu, przepływu krzyżowego 
oraz ode rwanie strumienia przepływu . 

Dla skrzydła bez pasma zamiast , obszaru przepływu 
krzyżowego występują obszary przepływu wstecznego, jak 
również wi ększe obszary oderwania st r umienia na krawę
dzi natarcia i końcówce skrzydła . Porównując charakter 
przepływów na skrzydle z pasmem i bez pasma można 
stwierd z ić , że wir pasma ma znaczny wpływ na przepływ 
na zewnętrzne j części skrzydła. Wir pasma indukuje w 
t ym obszarze przesu111ięcie strumienia przepływu do góry 
i na zewnątrz wzdłuż rozpiętości skrzydła . W efekcie uzy
skuj e s ię przy spieszenie przepływu na zewnętrzne j po
w ierzchn i skrzydła , zwiększenie energii warstw y przyścien
ne j i zmnie jszenie stref oderwania s trumienia w pobliżu 
krawędzi nata r cia i końcówki skrzydła. 

Przy wzroście kątów natarcia powyżej 16° wir pa sma 
stopn iow o zanika, a punk t oderwania przesuwa s ię na ze
wnątrz i tworzy podobny do trą bki zarys rozer wanego 
strumienia w iru pasma. Po zerwaniu wiru pasma promień 
rdzenia raśnie, prędkość obwodowa i osiowa male je, a ci
śnien ie st a tyczne i dynamiczne rośnie . 
Re asumując można powięd zieć , że dla bardzo małych 

4 

Dla liczby Macha Ma = 1,2 nachylenie krzywe j współczyn
nika siły nośnej nagle spada przy jednoczesn ym wzroście 
momentu zad zierającego . Zjawiska te występują wówczas, 
gdy opływ na zewnętrznej części powierzchni skrzydła 
przechodzi z opływu związanego z krawędzią natarcia w 
opływ z oder w aniem. 

Opływ naddźwiękowy 

Dla liczb Macha większych od Ma = 1,5 i kąta natarcia 
ci = 4+8°, na skrzydle pasmowym występują obszary opły
w u związanego ora z wir y i fale uderzeniowe na końcówce 
skrzydła i w punkcie styku krawędzi natarcia skrzydła 
z pasmem (załamaniu krawędzi nata rcia). Charakter opły
wu na przykad łubowej części skrzydła dla prędkości n ad
dźwiękowej zależy od ką ta nata rcia, liczby _Macha , opływu 
i kąta skosu krawęd zi natar cia pasma. W miarę zmienia
jącego s ię od a = 4° -d o a= 8° kąta natarcia , obraz opły
wu zmienia się , przechodząc od zawirowań strumienia 
opływu do współistnienia zawirowań opływu i wiru zała
m an ia krawędzi n ata r cia. Mimo zmieni :,,. j ącego się charak
teru opływu dla prędkośc i naddźwiękowej występuje linio
w a zależność współczynnika s iły nośne j od kąta natarcia , 
n iel ini owa jest natomiast zależność współczynnika momen 
tu pochyla j ącego , Przebie~ pochodnej współczynnika m o-

. ( acm ,. ) 
męntu pochy laJ~cego oCza w fun~c ji liczby Macha 
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prżedstawiono na r ys. 4. boskónałosć skrzydła pasmbwegoj 
która dla prędkośc i poddźwiękowych jest większa od dosko
nałości skrzydła bez pasma tylk:o dla dużych kątów na
tarcia, jest przy prędkośc iach naddźwiękowych większa od 
doskonałości skrzydła bez pasma w całym zakresie kątów 
natarcia (rys. 5). Wynika to jednak nie ze znacznego zwięk
szenia s iły nośnej, lecz w konsekwencji zmniejszenia 
oporu (przede wszystkim falowego) skrzydła pasmowego. 

Ocena właściwości skrzydeł pasmowych i ich wykorzystanie 

Podstawową cechą pasma jest wytwarzanie wiru nośne
go (wiru pa sma). którego właściwosci w poważnym stop
niu wpływaj ą na charakterystyki aerodynamiczne skrzydła 
pasmowego. Charakterystyki te są tym lepsze, im stabil
niejszy jest wir pasma. Stabilność wi ru pasma może być 
polepszona przez spełn ienie określonych kryteriów kon
strukcyjnych, od który ch zależy rozkład podciśnienia wzdłuż 
krawędzi na tarcia, a tym samym szybszy jego wzrost w 
je j pobliżu i wyższe wartości w kierunku rozpiętości pasma. 
Oczywiście przez większą stabilność wiru pasma rozumie
my jego późnie j s ze oderwanie występuj ące na większych 
kątach natarcia. Do parametrów charakteryzujących pasmo 
zaliczamy ·powierzchnię, rozpiętość i smukłość pasma oraz 
jego kształt. Obecnie spotykane są trzy podstawowe rodza
je pasm: pasmo trójkątne (delta), pasmo ostrołukowe (kra
wędź n atarcia w kształcie spłaszczone j litery S) i pasmo 
gotyckie ( płynna zmia na kąta skosu krawędzi natarcia 
pasma do kąta 90°). W świetle dotychczasowych badań do
świadczalnych za najefektywnie jsze uważane jest pasmo 
gotyckie. 

Za jedno z kryteriów jakości pasma można uznać np. 
zmianę współczynnika podci śnienia WP w za leżności od 
lokalizacji załamania krawędzi natarcia skrzydła pasmowe
go Y przedstawioną na rys. 6. 
Współczynnik podciśnienia został określony z za leżności : 

2Caod 
W =--

P a• IP 

gdzie: 
C sod - współczynnik lokalnej siły odsysania, 

Wp 
f(X) 

80 
3 2 1 

fi)· 
/ 

i/O y-
I 

2 
I __ .-/ 

o.o 0.2 O.i/ 0.6 0.8 1.0 y 

Rys. 6. zmiana współczynnika podciśnienia w funkcji lokalizac ji 
załamania kr81Wędzi natarcia dla różnych rod/lajów pasm: 1 -

pasmo gotyckie, 2 - pasmo typu delta, 3 - pasmo typu s (o
strołukowe) 

a - kąt natarcia, 
lp - rozpiętość pasma. 

Lokalizację załamania krawędzi natarcia określamy z za
leżności 

gdzie : 

2y 
Y = 

l, 

y - współrzędna określająca rozpiętość pasma, 
ls - rozpiętość skrzydła. 
W wyniku badań doświadczalnych stwierdzono również, 

że stosowanie pasma jest korzystniejsze niż stosowanie 
płata przedniego (układ dwupłat-tandem), co pokazuje 
rys. 7, przedstawiający przebieg zmian współczynnika siły 
nośnej w funkcji kąta natarcia. Parametr Ra jest w tym 
przypadku stosunkiem powierzchni pasma lub skrzydła 
przedniego do powierzchni skrzydła podstawowego. Sku
teczmość skrzyde ł pasmowych znacznie wzrasta po wypo
.sażeniu ich w klapy przednie na całej długości i w klapy 
t ylne. Samol-oty ze skrzydłami pasmowymi w porównaniu 
:z samolotami o skrzydłach klasycznych mają zwiększoną 
manewrowość w zakresie przydźwięlmwych prędkości lotu 
i zgodnie z występującą ostatnio tendencją budowy samo-
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lotów o zwiększonej manewrowości , skrzydła pasmowe 
znaj dują coraz większe zastosowanie. 

Wykorzystanie skrzydła pasmowego 
i kadłuba wytwarzającego silę nośną 

W ciągu ostatnich kilku lat coraz większe znaczenie ty
skuj e koncepcja budowy samolotów o podwyższonej ma
newrowości. Samoloty są projektowane i budowane z wy
korzystaniem najnowszych zdobyczy technikJ. i technologii. 
Płatowiec stanowi kompleksowy, zintegrowany zespół słu
żący m.in. do wytwarzania siły nośnej, a skrzydło pasmo
we jest jednym z elementów zapewniających uzyskanie 
okreś].onych właściwości aerodynamicmych. Samoloty takie 
są wyposażone w układ sterowania czynnego oraz w do
datkowe powierzchnie nośn e i sterowe, co pozwala na pod
wyższenie osiągów i zwiększenie zwrotności. Dodatkowe po
wierzchnie nośne i sterowe umożliwiają sterowanie wekto
rem siły nośnej i uzyskanie pionowych oraz bocmych prze
mieszczeń samolotu względem jego toru lotu, bez zmiany 
poło łenia kadłuba . W USA jest realizowany specjalny p ro
gram budowy samolotów o podwyższonej manewrowości 
z wykorzystaniem najnowszej techniki - HiMAT (Highly 
Maneuverable Advanced Technology). Wytwórnia Rockwell 
we ws,półpracy z NASA przeprowadza próby nad zdalnie 

0.5 

o.o 

Rys. 7. Zmlana współczyn
nika siły nośnej w funkcll 
!kąta natarcia dla skrzydła 
pasmowe.go i skrzydła z 
płatem pr/Zednim: l - pa
smo Ra = 0,27, 2 - płat 

pr/Zednl R a = 0,28 

kierowanym samolotem o podwyższonej manewrowości. 
Próby te mają m.in. na celu badania nad układami stero
wania czynnego, skrzydłem o zmiennym w locie kącie 
U8tawienia względem kadłuba, wykorzystywaniem odkształ
calności konstrukcji tak, aby powstające w czasie lotu 
odkształcenia (np. skrzydeł) polepszały ich charakterystyki 
a erody namiczne itp. Podobne programy opracowano w kil
ku innych krajach, np. we Francji, W. Brytanii, RFN, 
Szwecji. 

Samoloty projektowane zgodnie z założeniami tych pro
gramów charakteryzuje kompleksowe opracowanie aerody
namiki całego płatowca, zintegrowany układ sterowania 
czynnego wykorzy,stujący mechanizację skrzydła, klapy ha
mulcowe i sterowanie wektorem ciągu zespołu napędowego 
ora z bogate wyposażenie elektroniczne. Z punktu widzenia 
a erodynamiki cały płatowiec wraz z układem sterowania 
stanowią kompleksowy system służący do wytwarzania siły 
nośne j w sposób zapewniający optymalne osiągi i bardzo 
dużą zwrotność . 

Ze względu na bardzo silne wzajemne oddziaływanie 
aerodynamiczne poszczególnych zespołów płatowca, w pro
jektowaniu takich samolotów wykorzystuje się złożone 
systemy numerycznych obliczeń aerodynamicznych i wy
trzymałościowych oraz modelowe badania doświadczalne. 
Wyniki takich obliczeń i badań są przedstawiane w litera
t urze fachowej w sposób fragmentaryczny i z dużym opóź
n ieniem. W celu poznania zjawisk występujących podczas 
opływu takich konstrukcji zwłaszcza na dużych kątach na
tarcia, został opracowany projekt koncepcyjny samolotu 
o podwyższonej manewrowości, wyposażonego w skrzydło 
pasmowe oraz w kadłub wytwarzający silę nośną. Wyniki 
badań modelowych w :i:akresie nieściśliwym zostaną przed
stawione poniżej. 

Badania modelowe samolotu ze skrzydłem pasmowym 
i kadłubem wytwarzającym silę nośną 

Wykonany zgodnie z założeniami koncepcyjnego projektu 
wstępnego samolotu ze skrzydłem pasmowym model kadłu
ba z integralnym pasmem (rys. 8) wyposażono w cztery 
płaty o zbliżonych charakterystykach geometrycznych (roz
piętość, grubość), ale zdecydowanie różniących się kątem 
skosu. Z.e względów wykonawczych i konstrukcyjnych nie 
została zachowana stała powierzchnia płatów, w związku 
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Kadtub modelu 

/vfodel nr 1 

J1od11/ nr 2 

M_ode/ nrt/ 

O 3 6 !J=1lcm 

Ry,s. 8. Kadłub modelu, ry,s . 9. Model n,r l, ry,s. 10. Model 111r 2, 
,rys. 11. Model ll1ir 3, ry5. 12. Model nr 4 

z czym całkowita powierzchnia nośna modeli o długości 
G,39 m i rozpiętości 0,3 m zmienia się w granicach od 
4,62·10-2 m 2 do 4,266 ·10-2 m2, co utrudnia ilościowe porów
nanie uzyskanych wyników. Powierzchnia kadłuba jest dla 
wszystkich modeli jednakowa i wynosi 3,266 ·10-2 m2. Ba
dane modele składają się z identycznego kadłuba (rys. 8) 
z motylkowym usterzeniem poziomym i podwójnym uste
I'2ieniem pionowym oraz z płatów różniących się kątem 
skosu. Kąty skosu krawędzi natarcia skrzydeł są w po
szcze_gółnych modelach następujące: 

- model nr 1· (rys. 9) - Xo = +40°, 
- model n r 2 (rys. 10) - xo= +17°, 
- model nr 3 (rys. 11) - Xo = 0°, 
- model nr 4 (rys. 12) - Xo = -34°. 
Badania tunelowe wykonano w tuneh-1 aerodynamicznym 

z pierścieniową wagą aerodynamiczną typu IA W, przy 
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identycznym zawieszeniu modeli dla Ma = 0,12 i Re = 
= 8,16·105• Uzyskane wyniki pomiarów wykorzystano do 
opracowania charakterystyk aerodynamicznych badanych 
modeli, określając zmianę współczynników siły nośnej 
(rys. 13), siły opor u (rys. 14) i momentu pochylającego 
(rys. 15) w funkcji kąta natarcia oraz biegunową (rys. 16) 
i zmianę współczynnika momentu pochyla j ącego w funkcji 
współczynnika siły nośnej (rys. 17 J. Wyznaczono również 
zmianę doskonałości (K = C,a!Cxa) w f unkcji kąta natarcia 
(rys. 18). Do obliczeń współczynników aerodynamicznych 
;:a powierzchnię odniesienia przyjmowano całkowitą po
wierzchnię nośną modeli (powierzchnię modelu w widoku 
z góry), a w przypadku modelu kadłuba - powierzchnię 
kadłuba. 
Analizując otrzymane charakterystyk.i stwierdzono, że dla 

wszystkich modeli występuje oddziaływanie pasma i wy
twarzanie siły nośnej przez kad-lub, w wyniku czego mak
symalna wartość współczynnika siły nośnej (rys. 13) wy
stępuje przy · kątach natarcia ,od a = 35° (model nr l) do 
"' = 40° (model nr 4). Jednocześnie na podstawie zmiany 
współczynnika siły nośnej kadłuba stwierdzono, że izolowa
ny kadłub modeli zachowuje się jak skrzydło o małym 
wydłużeniu 2 < 1, gdyż występują dwa zakresy liniowej 
zależności jego współczynnika siły nośnej od kąta natar
cia: o mniejsz)nm nachyleniu dla małych kątów natarcia 
(,a< 11 °) i o większym nachyleniu dla większych kątów 
nata,rcia (14° <a< 23°). Zróżniccowanie maksymalnej war
tości współczynnika .siły nośnej dla poszczególnych modeli 
(0,82 < C,max < 0,92) wynika z różnej powierzchni skrzydeł, 
gdyż w przypadku odniesienia wielkości współczynnika siły 
nośnej do powierzchni skrzydeł wielkość C,max jest naj
większa dla modelu nr 4 (Czmax = 1,85), a najmniejsza dla 
modelu nr 1 (Czmax = 1,58). Wykorzystując przedstawioną 
na rys. 14 zależnoś(: wspólczynnika siły oporu stwierdzono, 
że najmniejszy współczynnik siły oporu ma model nr 4. 
Jest to zgodne z danymi literaturowymi, wg których 
skrzydła o ujemnym skosie mają o 50/o mniejszy współ-
czynnik oporu w porównaniu z analogicznymi skrzydłami 
o skosie dodatnim. 

Z analizy przebiegu wspólczynników momentu pochyla
jącego w funkcji kąta natarcia (rys. 15) wynika, że badane 
modele są podłużnie niestateczne s tatycznie prawie w ca
łym zakresie badanych kątów natarcia, a tylko modele ze 
skrzydłem o dodatnim skosie są stateczne statycznie w 
ograniczonym zakresie kątów: model nr 1 dla a=3°-:- 11° 
i model nr 2 dla a= 5°-:-6° . Znajduje to potwierdzenie na 
rys. 17 (zależno,ść wspólczynnika momentu pochylającego 
od wspókzynnika siły nośnej), bo podstawowym warun
kiem podłużnej stateczności statycznej jest mniej sza od 
zera pochodna współczynnika momentu pochylającego 

ac,,.a 
względem współczynnika s iły nośnej -- < O, Jednocze-oC,a 
śn ie można stwierdzić , że wzrastające dla kolejnych modeli 
nachylenie krzywych Cm,,_ = .f(,cc) i Cma = f(C ,a) wynika ze 
zmieniającego się kąta skosu skrzydeł i jest konsekwencją 
przemieszczania się do przodu środka aerodynamicznego 
skrzydła. 

Zjawisko podłużnej niestateczności statycznej dla samo
lotów ze skrzydłem pasmowym znajduje również potwier
dzenie w literaturze i było już omawiane wcześniej. 

Anali2iUjąc przebieg biegunowych (rys. 16) oraz zmianę 
doskonałości modeli w funkcji kąta natarcia stwierdzono, 
że właściwości a erodynamiczne poszczególnych modeli są 
do siebie zbliżone, przy czym najkorzystniejsze charakte
rystyki ma model nr 4 i model nr 1, a dopiero w następ
nej kolejnoś ci model nr :l i 2. 
Wykonując zgodnie z założeniami projektów wstępnych 

obliczenia osiągów dla samolotów będących powiększeniem 
modelu nr 1 i modelu nr 4 stwierdzono, że zaprojektowa
ne samoloty miałyby bardzo duży zakres użytkowych pręd
kości lotu i dużą zwrotność, a wyposażone w silniki za
pewniające obciążenie ciągu KIQ = 1,04 byłyby jednocze
śnie samolotami krótkiego startu i lądowania. Prędkości 
minimalne takich samolotów byłyby rzędu 160 km/h, 
a długość startu przy pełnej mechanizacji skrzydeł (klapy 
przednie na całej rozpiętości i klapy tylne) wynosiłaby 
ok. 400 m. Porównanie charakterystyk aerodynamicznych 
badanych modeli i izolowanego modelu kadłuba pozwala 
stwierdzić, że ich dobre właściwości aerodynamiczne wy
nikają nie tylko z zastosowania skrzydeł pasmowych, lecz 
są także wynikiem zastosowania kadłuba biorącego udział 
w wytwarzaniu siły nośnej. 

Przedstawione na rys. 13-:-18 charakterystyki aerodyna
miczne nie pozwalają na analizę pracy pasma. Dla okre
ślenia wpływu pasma, a właściwie interferencyjnego od-
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Rys . 14. Zmiana współczynm.ika siły ~ u 
w funkcji kąta ,natarcia C x a = f( a): 1 -

kadłub, 2 - model 11'11" 1, 3 - model m 2, 
4 - model Il!I' 3, 5 - model nr 4 

Rys. 13. Zmia n a współczynnika siły nośnej 
w funkcji kąta natarcia dl a bacia,nych 
modeli Cza = f («): l - kadłub, 2 - model 
nr 1, 3 - mode l nr 2, 4 -- m odel nr 3, 
5 - model n r 4 

_,,....------.......... / -__,,__-.-~ 
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Rys. 17. Zmiana współczynnika momentu 
pochylającego w fun!kcji współczyn,ni.ka 
siły nośnej Cma = f (Cza): 1 - >ka dłub, 2 -
model nr 1, 3 - mode l nr 2, 4 - model 
rur 3, 5 - model ,nr 4 
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Rys. 16. Biegunowa badanych mode li C za = 
= f (C x a): 1 - kadłub, 2 - mode l nr 1, 
3 - model nr 2, 4 - model ,nr 3, 5 - mo
del nr 4 
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6 
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dzialywania kadłuba z integralnym pasmem na skrzydło, 
dla badanych modeli opracowano wykresy zmian współ
czynników s iły nośnej w funkcji kąta natarcia (rys. 19-,--22). 
Na każdym z ty-eh wykresów naniesiono trzy krzywe ozna
czone następująco: 

- m - współczynnik siły nośnej modelu odniesiony do 
powier:ochni skr:i:ydła, 

- s - wspólczynnik s iły nośnej skrzydła (wraz z inter
ferencją) otrzymany przez odjęcie siły nośnej kadłuba od 
siły nośnej modelu i odniesienie otrzymane j różnicy du 
powierzchni skrzydła , 

- k - współczynnik siły nośnej kadłuba odniesiony du 
powierzchni skrzydła. 

◄ 

a? 

0.6 

as 

Q4 

a3 

0.2 

5 

---

10 f5 20 25 30 35 qrad 45 ~ 
R ys . 15. Zmiana wspólczynnl.ka momentu 
pochylaj ącego w ftmikcji kąta natarcia 
C ma = f(«) : 1 - kadłub , 2 - model nr 1, 
3 - model nr 2, 4 - model n;r 3, 5 - mo
del rur 4 

1.4 m 

k 

10 f5 20 25 JO 35 qrad 1/5 d. 

. Rys. 19. Charakterystyka C za = f( ,· ) dla 

modelu nr 1: Sskrz = 0,583, xo = -i- 40°, m, 
Smod 

k . s - objaś nienia w tekście 

Rys. 18. Zmiana doskonałości w funkcji kąta 
C,a 

natarcia : K = Cxa = f (a) : 1 - kadłub , 2 -

model nr 1, 3 - mode l nr 2, 4 - model 
nr J, 5 - mode l nr 4 

t4 

1,0 

as 

Q6 

a4 

m 

'Il 15 20 25 30 35 qrad 45 ci. 

Tak opracowane charakterystyki pozwalają stwierdzić 
znaczny udział kadłuba w wytwarzaniu siły nośnej . Udział 
ten wynosi dla dużych kątów natarcia ponad 500/o, a w 
przypadku modelu nr 4 nawet ponad 700/o, nie jest on więc 
proporcjonalny do powierzchni kadłuba, zwłaszcza dla 
modelu nr 4. We wszystkich rozpatrywanych przypadkach 
pasmo generuj e wir pasma stabilizujący opływ, ale jego 
rola ulega zmianom. Rozpatrując zmianę współczynnika 
siły nośne j dla skrzydła , można stwierdzić, że typowy dla 
skrzydeł pasmowych jest przebieg charakterystyk C,a = f(a) 

s,krz 
Rys. 20. Charakterystyka C,a = f(a) dla modelu nr 2 : -- = 0,507, 

Smou 
%o - +17°, m , k, s - objaśnienia w tekśc.!e 

cd . na s. 21 
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Badania • • 
n1en1szezące w PLL LOT 

Jednym z podstawowych działań zapewniających właści
wą obsługę i kontrolę sprzętu lotniczego są badania nie
niszczące. Wprowadzenie kontroli metodami badań nienisz
czących wszędzie tam, gdzie jest to konieczne i możliwe 
pozwala na wcześniejsze wykrywanie usterek w elementach 
konstrukcyjnych, węzłach siłowych i · innych urządzeniach 
samolotu. Umożliwia jednocześnie stopniowe przechodze
nie z systemu „sztywnych" przeglądów okresowych i wy
mian urządzeń wg z góry określonego resursu międzyprze
glądowego na eksploatację elementów samolotu zgodnie z 
zasadą „wg stanu technicznego". Do tego typu kontroli 
sprzętu lotniczego PLL LOT przywiązują ogromną wagę. 

Badania nieniszczące zostały wprowadzone w PLL LOT 
przed 20 laty i obejmowały początkowo tylko wyrywkową, 
stacjonarną technikę kontroli zdemontowanych elementów 
trzema metodami : penetracyjną, penetracyjną z efektem lu
minescencji i magnetyczną. Wraz z rozwojem przedsiębior
stwa jak i postępem t echnicznym badania t e przerodziły się 
w system kontrolny nierozerwalnie związany z systemem 
obsługi technicznej samolotów. Zasadniczym jego celem jest 
utrzymywanie samolotów w wymaganym stanie technicz
nym, a tym samym zapewnienie bezpiecznego wykonywania 
lotów. 

W PLL LOT prowadzi się następujące badania nienisz
czące: 

• badania okresowe prowadzone systematycznie zgod
nie z ustalonym planem przeglądów silników i płatowców, 
oparte na jednolitych zatwierdzonych technologiach badań; 
program tych badań, odmienny dla różnych typów samolo
tów, określono ściś le w Albumach Kart Badań Nieniszczą
cych zawierających szczegółowe wytyczne do miejsca bada
nia, stosowanej metody, kryteriów oceny i szkicu badane
go elementu. Przykłady kart badań nieniszczących z Al
bumu KBN samolotu Ił-62M przedstawiono w tabl. 1; 

TABLICA I 

um 
Karta bndnń nieniszczących s .l nr 62-55-02, s.4 nr- ewid.1492 wyd.li 

Alb KBN 

1. Podstawa wprowadze~n , , Instrukcja Obsługi Tcchujczncj samolotów Il-62M. 
Obsługa okresowa. PJatowiec - zespół napfdowy". 
Nr ewid. 1200 wyd. Il!, pkt. 5,6 .3a (oryginał k.k . nr 
55-30/2 z Albumu K.K. ur 82/62-R) - obowiązuje 
od 1982-01-07 

2, Dotyczy samolotów (na- sprawdzenie wg niniejszej kurty wykonuje się tylko 
lot, liczba lądowań, w przypadku, jeśli podczas przeglądu zostanie s twier-
przegląd, inne cechy) dzone ścifcie łba jednego ze sworzni; 

sprawdzenie wizun lnc wykonuje sii;: nn samolotach 
Il-62 i Ił-62M podczns przeglądów nr 2 i wyższego 
rzędu 

3. Badana część, nr katalo- sworznie na stateczniku pionowym, mocujące nakładki 
gowy, badany rejon do tylnego dźwigara (lewa i prawu strona) ; sworznie 

-- sprawdzać w rejonie przej ścia stożka łba w CZ{:ŚĆ 
cylindryczną; nume·ry katalogowe sworzni podano na 
rys . 1; rejony podlcgnj ElCC sprawdzcriiu szczegółowo 
pokazano na rysunkach 

4, Cel badań wykrycie pęknięć sworzni w ww. rejonie 

5. Metoda badań metoda ultradźwiękowa. Materiał - stal 30HCSA 

6. Wyposażenie do badań, defektoskop ultradźwiękowy UNIPAN 510 lub 520, 
instrukcja obsługi głowica specjalna emitująca falę podłużną o częstotli-

wości 5 MHz; średnica zewnętrzna głowicy 8 mm; 
wzorce specjalne wykonane wg instrukcji nr Pl-052-
-62IKU; instrukcja obsługi defektoskopu ultradźwię-
kowego; wewnętrzna instrukcja TK-3 nr BN/TK-3/ 
/81/2 

7. Technologia badań wskazówki technologiczne zawiera oryginalna in-
strukcja PI-052-62IKU z uzupełniającego zestawu 
instrukcji do Albumu nr 82/62-R 

8. Wielkość 
wad 

dopuszczalnych pęknięcia niedopuszczalne 

9. Postępowanie po wykry- wymienić uszkodzony sworzeń na sworzeń sprawny 
ciu wad technicznie ; przed zamontowaniem nowego sworznia 

sprawdzić stan fazy otworu; w przypadku stwie1:dzenia 
błęd6w kształtu poprawić fazę w porozumieniu z TTP 

10 . Prace przygotowawcze zmyć pokrycie lakiernicze z łbów sprawdzanych 
i zukoóczeniowe sworzni; zwrócić uwagę~ aby zmywacz nie ściekał 

wzdłuż statecznika ; po dokonaniu w dokumentacji 
warsztatowej wpisu o zakończeniu sprawdzania (pie-
częć " Wad nie wykryto"), odnowić pokrycie lnkier-
nicze 
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• badania doraźne i poawaryjne przeprowadzane po 
zgłoszonych przeciążeniach konstrukcji i poszczególnych 
podzespołów samolotu oraz w przypadkach stwierdzenia nie
prawidłowości ich pracy; badania takie przeprowadza się 
także po awariach, takich jak: pęknięcie współpracującego 
elementu, uderzenia mechaniczne, przegrzanie itp. Wyniki 
badań doraźnych stanowią cenną podstawę do szersze j ana
lizy umożliwiającej zwiększenie zakresu okresow ej kontroli 
podzespołów danego typu samolotu; · 

• badania problemowe prowadzone w celu rozwiązywa
nia pojawiających się problemów technicznych utrudniają
cych bezpieczną i prawidłową eksploatacje sorzętu lotni
czego. Dotychczas rozwiązano m.in. następujące problemy: 

- określenie stopnia korozji pokrycia i elementów kon
strukcyjnych płatowca metodą kompleksową, 

ocena stopnia korozji nitów metodą ultradźwiękową, 
ocena zmian wytrzymałości materiałów ze stopów lek

kich po przegrzaniu (metoda prądów wirowych). 

·--- - .::__ / 
Widok w kierunku / · ·--' 

„A" I 

Rys . 1. Statecznik pionowy, lewa strona (Album KBN nr ewid. 
1492, karta badań nieniszczących nr 62-55-02) : 1 - oś tylnego dźwi
gara statecznika pionowego, 2 - rejon sprawdzania sworzni śru
bowych. Sworznie śrubowe mocowania nakładek do tyln ego dzwi-
gara (strona lewa i prawa): 3 220.3420.035.014, (004) , 4 
220.3420.035.015, (005) , 5 - 220.3420.035.016, (006), 6 - 220. 3420.035.013, 
(003), 7 - 220.3420 .035.0l, (00), 8 - 220.3420.035.017, 9 - nakładka 
wzmacniająca na tylnym dźwigarze statecznika pionowe go: 
220.3420.033.001, 002 - ll-62, 225.3420.033.001, 002 - ll-62M. Uwa ga: nu
mery katalogowe sworzni śrubowych podane w n awiasach doty
czą samolotów SP-LAB, SP-LAD, SP-LAE i SP-LAF 

Rys . 2. Obszary stosowania badań nieniszczących w samolocie 
An-24 i zastosowania metod. Oznaczenia metod: P - penetracyjna, 
PW - wiroprądowa, M - magnetyczna, R - rentgenograficzna, 
U - ultradźwiękowa 

TLiA 1986 nr 9/10 



TABLICA 2, z„1aw części i zespołów przebadanych metodami badań nieniozezących na ,amolotach An-24, 11-18, Tu-IM, 11-62 oraz na samolotach obcych w 1982 r. 

Samolot Nuzwa oztści (zespołu) 
Liczba 
badań 

Metody badań Liczba 
wykrytych 

wad 
elementów P I M I PW I U I R -1-----1--1-----1-1 

3 4 5 6 7 8 9 

An-24 

Il-18 

Tu-134 

ll-62M 

dolna płyta centropłata między I i II dźwigarem 
dolna część kadłuba Wr. 13-31 
rura wydechowa 
amortyzator podwozia przedniego 
zastrzały silnika (6 kpi) 
bęben kola 
okucia zawieszenia konsoli sterowania przednim podwoziem 
spawy goleni podwozia głównego 
okucie drążka st erowania trymerem steru wysokości 
tylna pólka skrzydło-żebro 
wielokliny zespołów hamulcowych 
okucie mocowania podwozia przedniego 
tłoczysko 25-4261-260 
oi p odwozia przedniego 
oś podwozia głównego 
sworznie różne 
czcśoi " inne - --

n ity pok rycia ccnlroplatn (ok . 20 tys. ozt . wadliwych) 

g6roe pokrycia skrzydła pod rurę wydechową (bad anie prze
wodności) 

· wffpornik układu sterowania sterem wysokości 
konsola s teru wysokości 
kołpak śmigła 
oponn 
b~ben k ola 
rama kołpak a śmigła 
układ nożycowy podwozia głównego 
amort yzat o!' zawieszenia_silniko 
czopy wciągników 
sworznie różne 

drążki h a mulcowe 
dźwignia tłumika drgań 

cylinder amortyzatora głównej goleni podwozia 
t ylny- ~spornik zawieszenia gondoli silnika 
przedni wspornik zawieszenia gondoli ailnika 
podłużnice nr 8-15-dolnych płyt skrzydła órodkowego w re
jonie żebra zerowego 
dolne pokrycie skrzydła w rejonie połączenia skrzydła środko
wego ze skrzydłem pośrednim 
pokrycie dolnej płyty skrzydła środkowego 
pokrycie dolnej p owierzchni skrzydła pośredniego w r ejonie 
łączenia płyt t echnologicznych 
pvkrycie dolnej płyty skrzydła pośredniego między żebrami 
na 10- 11 
do lne pokrycie skrzydła pośredniego i przyczepnego w rejonie 
połączenia przy żebrze nr 15 
pokrycie dolnej płyty skrzydła w r ejonie między żebrami 
nr 6 i 7 oraz podłużnic nr 1- 14 
podłużnice nr 1- 14 w rejonie żebra nr 7 dolnej płyty skrzydła 
pośredniego 
p okrycie dolnej płyty skrzydło pośredniego w rejonie zewnętrz
n ego węzła zawieszenia podwozia głównego 
okucie w miejscu połączenia z tylnym dźwigarem na żebrze nr 9 
dolny pas , ścianka tylnego dźwigara i pokrycie dolnej płyty 
skrzydła pośredniego przy wewm;trznym węźl e zawieszenia 
podwozia głównego 
czołowa część połączenia grzbietowego przy zewnętrznym 
węźle zawieszenia podwozia głównego w rejonie żebra nr 9 
pokrycie zadźwigarowej czę~ci skrzydła między żebrami nr 7 
i 8 przy kątowniku mocującym gondolę podwozia głównego 
dolny pas t ylnego dźwigara skrzydła pośredniego między 
żebrami nr 11, 12 w r ejonie zakończenia nakładki wzmacnia 
j ącej 
wspornik mocowania prowadnic nr 3, 4 , 5 zawieszenia klap 
na żebrach nr 10, 12, 14 skrzydła pośredniego 
górna płyta skrzydła pośredniego w r ejonie wzierników ri.adaj
ników paliwomierzy i sygnalizatorów tankowania · 
wsporniki mocowania wózk6w klap zewnętrznych na żebrach 
nr 10, 12, 14 
pokrycie dolnej płyty skrzydła pośredniego przy otworach 
wyprowadzeń wiązek przewodów elektrycznych 
sworznie dolnego połączenia tylnego dźwigara skrzydła środ
kowego z tylnym dźwigarem skrzydła pośredniego 
przyzamkowa część dysku I st. sprężarki N .C. 
bęben kola 
zastrzał st erowania osłonami podwozia głównego 
prowadnica k lap , drążki , okucia i wózek kpi. 
opon a 
węzeł środkowy zawieszenia gondoli silnikowej 
pokrycie kadłuba pod drzwiami przedniego bagażnika 
pokrycie kadłuba pod drzwiami wejściowymi 
sworznie różne 

sworznie n a stateczniku poziomym , mocujące górne i dolne 
nakładki do tylnego dźwigara 
sworznie nakładki wzmacniającej na tylnym dźwigarze sta
t ecznika pionowego 
g6rne niezdejmowane płyty centropłata i skrzydła przy
czepnego 
górne płyty centropłata i skrzydła przyczepnego w rejonach 
wycięć na nadajniki pa liwomierzy 
górna niezdejmowana płyta centTopłata w rejonie zakończenia 
podłużnicy nr 35 przy żebrze nr 10 
górna płyta centropłata w rejonie czterech otworów na śruby 
mocujące s talowy pas wzmacniający żebru nr 8 
górne zdejmowa.ue płyty no zbiornikach nr 1 i nr 4 skrzydła 
przyczepnego 
widełki m ocowania dźwigników grubowyoh nr 3 i 4 klap 
zewnętrznych (skrzydło przcczepne) 
sworznie n a skrzydle mocujące płytę usztywniającą do dolnego 
pasa tylnej belki przy prowadnicy nr 1 
płyta centropłata od dołu z prawej strony w rejonie żeber nr 2 
między podłużnicami nr 24 i 25 
nisze nadajników paliwomierzy 
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1 I 2 I 
pokrycie kadłuba (w rejonie wgnieceń) 
bęben kola 
rura klimatyzacyjna 
opona 
CZfŚĆ przyzamkowa łopatek I at. sprężarki 
pół.ki antywibracyjne łopatek I stopnia sprężarki 
oś podwozia przedniego 
tylne drzwi wejściowe (w rejonie wgnieceń) 
oś podwozia głównego 
sworznie różne 

Agregat agregaty silników ASz.62, ASz.82 

An-2 dolna częś6 kadłuba (2 samolotyi 
części pła tow ca s talowe 
wał reduktora 
wałek napędu ngregat6w 
korbowód główny 
stale koło reduktora 
pokrywa reduktora 
sworznie korbowodów bocznych 
pokrywa tylna 

Au-2 karter środkowy 

kołki śrubowe 
kołnierz podający olej 
wałek wirnika sprężarki 
detale różne 

Tl-14 silnik ASz.82T 
podwozie przednie 
hydroakumulator 
zastrzały podwozia przedniego 
amortyzator podwozia przedniego 
cylinder ste.rujący 
bęben kola 

ltme samoloty pierścień dysku - bimetaliczny 
pienfoień dysku - metaliczny 
blok cylindrów 

I korpus zespołu hamulcowego 
dysk dociskowy 
bęben kola 

! H.óżne części, zespoły nielotnicze różne 

Zestawienie metod, sprzętu i zastosowań badań nieniszczą
cych 

W celu profilaktycznego wykrywania wszelkich u szko
dzeń i wad w czasie eksploatacji, takich jak: pęknięcia, 
k orozja, zmiany strukturalne, stosuje się w PLL LOT na
stępujące metody badań i zestawy aparatury: 

- metoda radiograficzna (nisko- i średnioenergetyczna); 
aparatura: aparaty rentgenowskie Philips MG-160L z mało
gabarytową lampą przenośną z okienkiem berylowym i 
Balteau BL-200/5; 

- metoda ultradźwiękowa z wykorzystaniem zjawisk 
echa i fal powierzchniowych; aparatura: defektoskopy Uni
pan 510, 520M, Di-6T, Di-12 oraz grubościomierze Caliper 
202, I soscope EC-T3A i Unipan 545M; 

- metoda prądów wirowych niskiej i wysokiej częstotli
wości; aparatura wiroprądowa Alcoprobe S, defektoskopy 
Forster 2.164, krajowe MP-3 i produkcji radzieckiej typu 
EIT do badań silników; 

- metoda penetracyjna; zestawy firmy Ardrox; 
- metoda magnetyczna; aparatura: defektoskopy Radal-

loyd z prądem 6 kA, przenośny Krab 23A, demagnetyza
to y· 

- • metoda optyczna; aparatura: zestawy endoskopów spe
cjalistycznych, w tym endoskopy Fibrox i Olympus IF-8D2. 

Na rys. 2 przedstawiono przykładowo zakres zastosowań 
ba ań nieniszczących w samolotach turbośmigłowych. Bada-
1 iami objęte są przede wszystkim: konstrukcja skrzydła 
śro k owego, pokrycie samolotu, elementy układów napędo
wych i podwozia. 

W samolotach odrzutowych (rys. 3) badania obejmują 
elementy silników D-30 II serii, D-30KU, elementy kon
strukcji płatowca, instalacji i podzespoły podwozia. 

Wyniki badań są zawarte w orzeczeniach technicznych, 
k tóre tworzą dokumentację poszczególnych egzemplarzy sa
molotów. Dokumentacja ta, biuletyny nadchodzące od pro
ducentów i użytkowników sprzętu oraz przekazywane na 

ieżąco informacje eksploatacyjne stanowią materiał do o
kresowych analiz stanu technicznego samolotów. Uzy~kuje 
się także praktyczne doświadczenia w przydatności i wy
krywalności poszczególnych metod badań nieniszczących. 

Nie sposób omówić wszystkich wyników uzyskanych z 
naszych badań , w artykule przedstawiono więc zestaw prze
ba anych w 1982 r . części i zespołów oraz liczbę wykrytych 
w d (tabl. 2). 

P r zy realizacji prac z zakresu badań nieniszczących Od
dział Badań i Kontroli Sprzętu Lotniczego współpracuje z 
różnymi instytucjami krajowymi i zagranicznymi. Wymie
nić tu można krajowe placówki naukowo-badawcze: Insty
tut Podstawowych Problemów Techniki PAN, Instytut 
Elektrotechniki, Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych. 
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Rys. 3. Obszary stosowania badań nieniszczących w samolocie 
Tu-134A i zastosowania metod. Oznaczenia metod jak na rys . 2 

Współpraca z zagranicą obejmuje: udział w World Confe
rence on Nondestructive Testing, bieżącą współpracę z 
przedsiębiorstwami lotniczymi, takimi jak np.: Aerofłot, 
CSA, BEA oraz uczestnictwo w Air Transport Association 
NDT Forum w USA. 

Opracowane w 1982 r. w International Air Transport 
Association zestawienie wyposażenia w sprzęt do badań nie
niszczących wszystkich linii światowych wraz z porówna
niem liczby eksploatowanych samolotów pozwala na ocenę 
poziomu wyposażenia PLL LOT. 

Uzyskiwane wyniki, a także porównanie z ww. zestawie
niem pozwalają postawić tezę, iż reprezentujemy w dzie
dzinie badań nieniszczących średni poziom światowy. 

Stała Giełda Rozwiązań Technicznych 
W Warszawie, przy ul. Żelaznej 51/53 (daw

ne Zakłady Norblina) czynna jest „Stała Gieł
da Rozwiązań Technicznych". 

Organizator Giełdy Ośrodek Postępu 
Technicznego NOT zaprasza wszystkich chęt
nych do jej zwiedzenia. 

Giełda otwarta jest w godz. 9,00 - 15.00 
(oprócz sobót i świąt). 
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Bell-2l4ST • USA • 

Smigl o wi ec w ielozada niowy śre dniego udź • 
wigu 

K ONSTRU KCJA. Dwu siln ikowy, turbino
wy , śmigłowiec jed n owirnikowy z w irni
kiem ogonowym i ze stałym podwoziem. 

W i rn i k głó wny. Dwułopatowy, o b rys ło
pat prostokątny z trapezowymi końcówka 
mi. Konstrukcja łopat k ompozy towa: dźwi
gar noskowy z kompozyt u węglowo-epoksy
dowego, część spływowa przek ładkowa z 
wypełniaczem ulowym . Noski łopat pokry
te cienką blachą tytanową, w celu zmnie j 
szenia zużycia erozyjnego oraz zaopa t rzo
ne w instalację przeciwoblodzeniową . W 
końcówkach łopat świ a tła pozycyjne . Wir
nik główny zaprojek towa ny celowo jako 
konstr ukcja o dużym m o m encie bezwład
ności, w celu pod niesienia bezpieczeństwa 
podczas przejścia na zakres p r acy w a u to
rotacji. Zawieszen ie łopa t na głowicy prze
gubowe, osie przegubów pio nowe, tłumiki 
drgań w płaszczyźn ie pozio m e j . W głowicy 
łożyska elastomerowe b ezsmaro we. 

Wirnik ogono wy. Dwułopatowy, obrys ło
pat prostokątny , ko n str ukc j a zbli żona do 
konstrukcji wirn ik a głównego. 

Kadłub . Przek r ój owaln y, s ilnie s pła sz
czony od góry i od dołu . K on strukc ja pól
skorupowa , m etalowa . W nosku ka dłuba 
mieści się rada r i wyposażenie r a dionawi
gacyjne. Miejsca p ilotów obok siebie, sze
roko rozstawio ne. Oszklenie przodu kadłu
b a zapewnia dobrą widoczność, składa się 
z dwóch dużych szyb przednich zao patrzo
nyc h w wyc ieraczki, dwóch szyb górnych. 
dwóc h szyb doln ych oraz szyb w drzwia ch 
b ocznyc h . K a bina pasaże r sko-ła dunkowa 
bard zo ob szerna, mieści w czterech szere 
gach 18 fo t e li pasażer skich w w er sji cy wil
nej lub 19 s i ed zeń w wer s ji woj skowej. 
Wejśc i e do kab iny przez dwusegm e ntowe 
d r zwi po ob u s trona ch kadłuba; przedni 
segment drzwi jest otw ie r a n y. t yln y (dw u 
krotn ie większy od p r zed niego) - o dsu
wa n y do tylu . z prawej strony ka dłuba, 
nad odsu wa n y mi drzw ia mi , może być za 
m ocowana wci ągarka . P od drzwia m i, z obu 
stron kadłuba, w podłużnych owi ewka ch 
m ieszcza s ię na dmuchiwa n e pływaki. W e 
wnątr z kabiny . pod sufite m mogą być za 
m ocowane dvvie pn e uma tyczn e tratwy ra 
t u nkowe 10- l nh 12-osobow<e. Za kabin ą p a 
sażersko-ładunkowa . no ohu stronach osi 
wirnika głównego i orzekła dni główn ej 
znajduj ą się zbiorniki paliwowe, a za ni
m i bagażnik dostępny przez l uk i z obu 
stron kadłuba . N a d bagażn iki em , n a g r zbi e 
cie konst rukcj i ka dłuba. są umocow a n e sil
n iki. umi eszczon e za osią wirnika główne
go. Tyln a cześć kadłuba w kształc i e m et a 
lowej , pólskorupowej, rurowej b elki o 
p r zekroju ow:,Jn y m , zakończonej spłaszczo. 
nvm wysięJ? n i ki em w irnik a o gonowego, peł
n iacvm funkc j ę st a t ecznika pionowego . Do 
b elki ogonow e j jest umocowa ny statec znik 
oozio m y . P od t y ln a części ą b elki może 
być mocowa nv n admuchiwa n y pływak os 
łon ięty owiewką . 

U ste r ze nie . Usterzenie pionowe w posta
c i spłaszczonego wysięgnika b elki o gono
wej ma konstrukcję metalową półskoru
oowa. Ust e r ze ni e poziome tworzą p r osto
katne płyty o k onstruk c ji oółskoru powej 
metalowe; moco wa n e cło b elki ogonowej. 
P r o ru usterzen ia po zio m ego asym e tryczny . 

Ster owani e . sterownice w k abinie zdwo
jone . Układy sterowa nia Jinko wo-popycha 
czowe . Płyty s t a t ecznika pozio m ego w y 
chylane przy użyciu układu fl y-b y -wire. W 

DANE TE CHNICZNE 

średnica wirnika głównego 
Cięciwa łopaty wirnika głównego 
średnica wirnik a ogo nowego 
Cięciwa !opa t y wirnika ogonowego 
Długość całkowita 
Długość kadłuba 
Wysokość ca łkowita 
Rozst a w płóz podwozia 
Długość wnętrza kab i ny 
Dłu gość wnętrza m a k s. 
Szerokość wnętrza m ak s. 
Pojemność wnętrza 
Powie r zchnia dysku w irnika głównego 
Powierzch nia dysku w irnika ogonowego 
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układzie sterowania systemy SCAS (Stabi
lity and Control System) i AARS (Atti 
tude/Altitude Rete ntion Syste m). 

Podwozie. Stałe, zaproj ektowa ne od po
czątku w dwóch w a riantach: kołowym i 
płozowym. W wariancie kołowym podwo
zie j est trójkołowe z kołem przednim. Go
l eń przedni a t e leskopowa , kolo pojedyncze 
n a pólwidelcu (w wersji cywilne j) lub ko 
ła bliź nia cze (w w e r s ji wojskowej). Gole
nie główne wysięgn ikowe , o słon ięte . o w ie w 
k a mi. Amortyza cj a olejowo-gazowa . W szy 
stki e kola mogą być o słonięte o w ie wka mi 
z kompozytu szkla no-e poksy dowego. W 
w a riancie plozowym dwie pło zy n a wysi ę 
g nika ch w postaci gole n i s prężystyc h . N a 
końcu b elki ogonowe j sp rę ż ysta płoza c h r o
n iąca wirnik ogonowy . 

Zespól napędowy. Dwa si ln iki turbinowe 
Gene ra l Electric CT7-2A o mocy s tar towe j 
1212 kW każdy . Silnik CT7 jest wersj ą s il
nika T700. J ego moc trwa ła w y nosi 938 kW 
z możliwoś cią przec iążenia do 1286 kW (n a 
czas 150 s). Moc s t a rtowa może być utrzy
m a n a przez 30 min. Każdy silnik jest o d 
r ębną, nieza l eżną j ednostk ą napędową . Sil
niki są odzielon e od s iebie i o d kons truk
cji kadłuba śc i a n a mi ogniowy mi. Wloty 
powie trza do silników są za opa trzone w 
separa tory za ni ec zyszc zeń. Wyloty spa li n 
ski erowa n e ku tyłowi. Osłony zespołu n a 
pędowego m etalowe z użyciem kompozy tu 
szklano-e poksydowego n a ni ektóre eleme n
ty o nierozwijaln y m kształcie . 
Układ przeniesienia napędu. Przekładnia 

główna n a grzbiecie ka dłuba , przed s ilni
k a mi , za wieszona n a ło żu t y pu Noda -Ma tic 
tlumi acym drgania . Maks . moc przenoszo
na 1752 kW, moc trwała 1454 kW. Przekła d
n ia może pracować 60 min bez ole ju. 

Instalacje, P aliwowa - zbiorniki odpor
n e na roze rwani e , umieszc zon e w kadłubi e 
w pobliżu osi wirnika głównego , łą czna po
j emność 1647 I, układ dwuob wodowy 
niezależne sieci dla każdego silnika . H y 
d r a uliczna - dwuobwodowa, pompy na pę -

Masa s t a rtowa maks. 

dzane od silników. Elektryczna - 2 prąd
nice n apędza n e od s il n ików . P r zec iwoblo 
dzeniowa - elektry czna na noskach łopat 
wirnika głównego. Olejowa - dl a silników 
i przekła dni głównej . 
Wyposażenie . S ystemy łączności i nawi

gacji zd w ojone, ADF, t ra n sponder , DME, 
wyposażenie do lotów I F R, komputer stero
wan ia lote m . Możliwość zainsta lowania ra 
da ru , doda tko wy ch systemów łączności i 
syst e mu nawigacyj nego VLF. 
Wyposażenie dodatkowe . Dodatkowe pły

w a ki, zawiesze nie ładunku zewnętrznego , 
wc i ąga rka r a to w nicza i d w ie pneumat ycz
ne tr a t wy ra tunko we. 

Uzbro.i eni e. W wersji wojskowej śmig
łowiec może mieć dwa karabiny maszyno
we ka l. 7,62 l ub 12,7 mm w wejściach do 
kabiny (drzwi są wtedy zdjęte) . może prze
wozi ć w k a b inie boj e hydroakustyczne 
wraz z ic h miotac zem, wyposażenie do 
wy k rywan ia okrę tów podwodnych, sonar 
holo wany ; pod tylną częścią kad łuba mo
żna za mocowa ć m agneto met r . Na wysięg
nikach po o bu s t ro na ch kadłuba mogą być 
mocowane dwa zasob n iki z dwoma karabi
na rni n1aszyno wymi k a l. 7,62 mm (zapas, 
1000 nabojów ) lub z jed nym karab inem m a 
szynowy m k a l. l ?.,7 mm (zapas 250 nabo
j ó w) a lbo za sobniki z ni ekie rową nymi po
ci sk a mi r a ki etowymi powiet r ze-z iemia kal. 
70 mm (zasobniki mieszczą 7 l u b 19 pocis
kó w ). Pod ka dłubem przewidziane podwie
szenia dla czte r ech poc isk ów powietrze
- woda t y pu S ea Skua . 

ROZWOJ KONSTRUKCJI . śmigłow i ec był 
przygotowy w a n y dla I ranu z przeznacze
ni e m w o j skowy m. Budowę t r zech prototy
oów ro zpoc zęto .w 1978 r. W listopadzie 
1979 r. ogłoszono ro z poczęcie produkcji serii 
100 egz., z któ rych pi erwsze zostały zaku
p ion e przez Wenezuel ę i W. Bryta nię do 
obsłu gi morskich n a ftowyc h platform wier
t n iczvc h. Ce rty fik a t y F AA i CAA u zy skano 
w 1982 r . Pi e rwszy egzempla r z wersji woj
sk owej p r zek aza n o T aj land ii w 1984 r. 

7938 kg 15,85 m 
0,84 m 
2,95 m 
0,36 m 

Obciążenie powierzchni dysku wirnika 

18,95 m 
15,24 m 
4,84 m 
2,64 m 
3,42 m 
4,13 m 
2,41 m 
7,73 m• 

197,30 m• 
6,82 m• 

głównego 
Obci ążenie mocy 
Prędkość przelot owa (H = O) 
Prędkość przelotowa maks. (H = 1220 m) 
Wznoszenie maks. (H = O) 
Puła p z 1 silnikiem wyłąc zonym 
Pułap zawisu z wpływem ziemi 
Za sięg norma lny (z r ezerwą) 
Za sięg maks. 

40,23 kg/m 2 

4,23 k g/kW 
256 k m / h 
250 km_lh 

9,40 mis 
1463 m 
1950 m 

678 k m 
1019 k m 

T.M. 
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SIAI-Marchetłi S-211 • Włochy • I KARTOTEKA TliA .&I 
Samolot szkolno -treningowy 

KONSTRUKCJA. Dwumiejscowy, jedno
siln ikowy, odrzu towy średniopłat o kon
st rukcji kompozylowo-me t a lowej . 

Piat. Obrys trapezowy ; profil nadkrytycz
ny (opracowany przy współudz i a le uniwer
sytetów Nowy Jork i Kansas ) o grubości 
15'/o u nasady i 13'/o przy końcówce ; skos 
15.5° (w 25'/o cięciwy); wznios -2°, kąt za 
klinowania u nasady 2°13' , przy koócówce 
-1°17' . Konstrukcja niedzielona, pólskoru
powo-kesonowa , dwudźwigarowa . Szk ie let 
struktury metn l owy, pokrycie keson u kom
pozy towe . W keso n ie pła ta integralny 
zbiornik paliwowy. K lapy szczelinowe o 
głębokości 24'/o cięciwy, każda z nich za
wieszona na dwóch konsolach. Maks. wy
chylenie k lap 40° . Wyważone masowo i 
aerodynamicznie Jolki o głębokości 24'/, cię
ciwy są wyposażone w klapki wyważające 
i zawieszone na dwóch konsolach każda. 
Wychylenie Jolek 20° w górę i w dól. w 
noskach sk rzydeł reflektory do l ądowan i a 
i kołowania. Pod skrzydłem 4 zaczepy do 
podwieszania u zb roj en ia, zbiorników do
da tkowych i zasobników z wyposażeniem 
specjal nym. 
Kadłub. Konstrukcja półskor upowa mcla

lowo-kompozytowa (pokr yc ia większej czę
śc i kadłuba z lrnmpozytu) . Przednia czqść 
kadłuba mieśc i wnękę podwozia p rzed nie
go oraz wyposażenie elekt ro n awigacyj ne, 
dostępne przez luki z obu s tron. Część k a 
binowa jest szczelna , ciś ni e niowa , klimaty
zowana . Kabina stara n nie zaprojektowa n a 
pod względem ergono micznym . Fole! tylny 
un1ieszczony ze znaczn y m przewyższeni en1 
w stosu nku do przedniego . Fotel e wyrzu
cane Martin Baker Mk.8 lub Marlin Ba
ker IT JO Li\ . Oszkl e nie kabiny dwuc zęś 
ciowe - sta ł y w iatrochron i otwi e ra na na 
bok w p r awo osłona . W głównej częśc i 
kadłuba (do które j jest mocowane skrzyd
ł o , u sterzenie , podwozie główne. si lnik i 
przód kadł uba ) mieści s ię zbio rni k puliwo
wy . Po obu stronac h głównej części kad
łuba znajdują s iq w loty powietrza. ma jace 
przekrój półkolisty i zbiegaj ące sic; w l<a
nal w lotowy o p r zek roju kołowym. Pod 
wlotami sa u sy tuo wa n e wnęki podwozia 
głównego . Tyl główn e j c zęści kadłu lJa ma 
ksz ta ł t wysięgnikowej b elki n i osące j uste
rzenie, pod którą jest umi eszczon y s ilnik 
obudowany rurowa struktu ra,. Skrzydła sq 
umieszczone n a obniżonym g r zbi ecie k ,id
łuba p r zed s ilniki em. Na g r zbi ec ie kadłu
ba i na k eson ie sk rzyd ł a w obrębi e przej
ścia przez kadłub są roz mieszczon e zespoł y 
insta lacji, wzmacniacze s terowa ni a i wyoo
sażenic radioelektroniczne. przykryte odej 
mowalnymi owiewka mi. Tyl kadłuba s ta 
nowi rurową obudowę wylotu si l nika . jest 
odejmowa n y . nby można było doko>1ać 
przegla du lub wymia n y zespoł u naperJowe
go. Pod główną części,i kadłuba . tu ż n 
k abina . znaj duje się płytowy . krokodylo
\VY llan1ulec ncrodyna1niczny. M:1ks. kąt 
wychylenia hamulca 45° . 

Usterzenie . Uste r zeni e w ukł adz i e k lasycz
nym. obrysy usterze11 traoezowc, ob a u s te
rzen ia skośne. Profile uslerze1l o grubośc i 
wzgledne i 9'1o. Statecz niki o konstrukcii 
dwurl źwigarowc j . ste r y jed nodźwi~arowc : 
nakrycia u stcr ze,1 kompozvtowc na str uk
turze metalowej . Stateczn ik po~don1v nie
dzielony o zn,i c nnym kacie z:1 klinowani a . 
nwusegmenlO\.V:V ster wysokości w:vw.-1żony 
n1asowo i aerody namicznie. k;-1żrly !-.Cff rnent 
zawies7ony n a dwóch konsolach. K a l wv 
chylenia steru wysokości 25° w 1-(órę i 15° 
w clót. Ster l<ierunku wyważony masowo i 

DAN E TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa sk rzyd ł a u n asady 
Cięciwa skrzyd ła przy końcówce 
Cieciwa ś redn i a aerodyna miczn a 
Rozpiętość lotl<i 
Rozpi ętość klapy 
Rozpiętość usterzenia poziomego 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Różnica poziomó w fotel i 
Powierzchnia sk rzydła 
Powierzchnia klap 
Powierzchnia u sterzen ia poziomego 
Powierzchnia usterzenia pio nowego 
Wydłużenie skrzydła 
Wydłużenie u ste r zenia poziomego 
Masa własna 
Masa startowa (warian t szkolno-treningowy ) 
Masa startowa (wa riant u zbrojon y ) 
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acrodynan1 icz nic , za w i eszony na dwóch 
konsolac h . Ką t wyc h y l e nia s teru kierunku 
- po 20° w obie s trony. 

Sterowani e . Sterow n ice zdwojone. Układy 
s te rowa nia popychaczowe ze wzmacniacza
mi hydrauliczn ymi. Stateczn ik poziomy i 
k l apy s t e rowa n e el ekt r ycznie, ha mulec ae 
rodyna m iczny wychylany hydra uli czn ie. 

Poclwozie . Trójzespołowe, chowa n e h yd r a 
ulic zn ie do wnęl< w kadłubie . Podwozie 
przednie z gole ni ą teleskopową, kolo na 
pól widelcu. Podwozie główne typu pira
midkowcgo (gole11-amortyzator-wci ągnik ) . 
podczas jego chowania zmienia s i ę usytuo
w a nie płaszczyzny kola względem gol e ni. 
Amortyzacja olejowo-gazow a . W y mi a ry o -
~umi enia : przednie 5.00 - 5, główn e 
6.50-8 . 

Zespól napę clowy . Si l nik turbowcntyl a to
rowy Pratt & Whitn ey of Canada JT15D-l 
o ciągu 980 daN. S tos unek pr7.e plywó,v 
3.3 :1, zużyc ie pa l iwa 0,53 k g/h · d a N (o ok . 
20'/o mnie j niż d lH s ilnik ów o b ec nie s to so 
wa n ych w tej k las ie sa molotów). S iln ik 
J 'T' l5 m a .ieunoslopniowa sp ręża rkę osiowa 
niskiego ciśni en i a (k t ó rc i łopa tki w częśc i 
zew nętrz nej maja profil wentylatorowv) , 
s nreżarkę odśrodkową wysokiego ciśn i en i a , 
nicrśc i cniowa recy rkulacyj n ą komorę spa 
lania oraz .iecl nostopniowe t urbin y wyso
kiego i ni skiego c iśn i en ia . 

Ins ta lac j e. Pa l iwowa - integral n y zbior
n ik sk rzydłowy o pojem ności 600 1. zh io r
nik kac1 lubowy o pojemności 150 I. możl i 
wn{:ć nadwiesza ni a zbio rn ików dod a tl<owv('h 
/2 X 350 1): napełni a nie i n s t a l acj i g r awita 
cvjn e przez poieciynczy \V"l c,·, na pr~n:vvm 
sk r zyd le przv kadłubi e . Olejvwa - pojem 
ność zbiornika 10 I. Hydra 111iczna - ciś 
nienie robocze 10.3 MPa. służy do wvnusz
cznnia i chow<1 ni a podwozi a oraz h a mu]c::, 
acrocly na 1niczncgo. Ele ktry c zn a 28 V . 
nradorozrusznik. akumula tor niklow o -k a d 
mowY. 2 przekładn i ki naoięc i a : słu ży do 
wvclt y lan ia k lap i przest a wiania s t a t e cz
nika poziomego. Klimatyzacyjna - zapew-

8,00 m Obci ażenie powierzchn i 
9.28 m Obclażenie powie r zc h ni 
3,73 m Obci ,iże nie c i ągu 
2, 15 m Obciażenie clagu mak s . 

nia nadciś nienie 29 kPa . Tlenowa - ciś n ie 
nie 12,4 MPa , zapas n a 4 h . 
Wyposażen i e . Kom p ute r danych lotu. u 

k ład żyroskopowy, radiokompas, IFF (w 
p r zedniej części kadłuba ) ; u rządzenia VOR/ 
/ILS , T AC AN i DME , r ad ios t a cje V/UI-IF i 
HF (na g r zbiecie ka dłuba za lrnbin ą ). ze
s t a w przy rządów zdwojony. Przewidziana 
możli wość zainstalowania rn da ru w nosku 
kadłuba . 

Uzb roj e n ie . Możliwość podwiesza nia n a 4 
wqzl a ch podskrzydlowych zestawów u zbro
je ni u obejmuj ących zasobniki z bronią 
s t r zel ecką (kara bi ny m aszynowe kal. 7, 62 
mm lub 12,7 mm a lbo działka kal. 20 mm), 
pocisk a m i n ie kie rowa n y mi (k a l. 50, 68 , 69,8 
i 81 mm ), apa raturą do rozpozn a ni a foto
g raf icz nego. rak iet powietrze-powietrze, 
oowiet rze -z ie n1i a , bo1nb l u b pojemników z 
fl a rami. Nośność zaczepów : 150 + 300 + 300 + 
+ l oO kg. 

ROZW OJ KONSTRUKCJI. S a molot o pra
cowa no w połowie lat sied emdz i esiątych i 
po raz p ie rwszy jego model z:ademonstro
w ano n a S a lonie Paryskim w 1977 r. Budo
w e prototynów rozpoczqto pod koniec lat 
sicdemdzi esiatych , pi e rwszy z nich oblata 
no 198 1-04- 10. Egzemplarz z wniesionymi 
pop r a wka m i wyn ika jacymi z prób , będący 
wzorce m c1 la prod ukcj i ser y jnej, oblatano 
w iosn 'I 1983 r. P oszczególne eg,:empl a r ze 
nrototyoów i egzemplarze seryjne różn i ą 
s ie zewnętrzn i e 111 .in . u svtuowaniem ref
l ek torów w nosku skrzydł a . Pierwsze do 
s t awY seryjnvch S-211 d la Singanuru i 
H ait i rozpoczęto i esien ia 1984 r . Snośró rl 
c::a molotów S\ve i k l Rsv S-211 wvrńżnia ~ i ę 
Jensza e k on on1ika dz ie k i 7:;i~ tosowan jn sil 
nika wen ty latoro wego . Poda,vctny przez 
o rorl11centa (1 985 r.) kosz t l h lotn /w li
czri jac kosz t::t obslue:i, pr11i,va i c·~el:c i za 
n1i ennvch) Pie przekr;;icza ł 130 dol. W kon 
,,tn ,kcii S-211. zastosowa no n a d ość ń11 ż:a 
skale knrnoozyly - wykon ano z nic h np. 
11onc1n 600/o nawierzchni p okryc ia zewnętrz
nego samolotu . 

174 ,6 k glm' 
m aks . 222,2 kgim• 

2,25 k i:(/d,iN 
2.86 kg/cl a N 

1 ,00 m Prędkość n urko w a nia (2200 k g) 740 km/h 
1,65 m Prędkość maks. (2200 kg; H = 7625 m ) 667 km/h 
1,58 m Prędkość przelotowa m a k s. (jw.) 639 km/h 
l ,77 m P rędkość min. (z k lapa mi ) 126 km/h 
3,96 m Wznoszenie 19.8 mis 
4,02 m Puła p 12 200 m 
2,29 m Zas i ęg maks. 2230 km 
0,28 m Zasięg maks . (2800 kg) 2660 km 

12,6 m• Dl go trwałość l otu (reze rwa 30 min) 4 h 15 min 
0,84 m• Rozbi eg 305 m 
3,38 m' S ta rt na 15 m 440 m 
1,94 m• Larlowa nie z 15 m 5~6 m 
5,08 nobieg 290 m 
4,64 Promień zakrętu w l ocie (H = O) ok. 300 m 

1420 kg Wspólczynnlk obciążeń konstrukcji (H = 
2200 l, g = 4570 m ) 2,55 
2800 k g T .M . 
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Czeskie czasowniki 

l - holować 
2 - hamować dobieg 
3 - h . kola 
4 - ulec uszkodzeniu, wypaść z 

ruchu, być wycofanym z 
eksploatacji 

5 - kalibrować przyrząd, cecho
wać p., wzorcować p. 

6 - pompować 
7 - wprowadzać do eksploata

cji 
8 - demontować 
9 - utrzymywać odległość w lo

cie (między samolotami) 
10 - osiągać prędkość ... 
11 - trafić na montaż , dojść do 

stadium montażu (o proto
typie) 

12 - wchodzić w korkociąg, 
wpadać w k. 

13 - filtrować paliwo 
14 - działać, funkcjonować 
15 - napędzać; uruchamiać 
16 - chłodzić silnik 
17 - zabudowywać; ustawiać; in

stalować; prowadzić prze
wody 

18 - kadmować 
19 - kalibrować przyrząd , cecho

wać p., wzorcować p. 
20 - katapultować, wyrzucać (np. 

fotel wyrzucany) 
21 - obniża ć się; spadać; uby

wać; lecieć ze zniżaniem, 
schodzić; tracić wysokość 

22 - zniżać się (pilotując samo-
lot) 

23 - wznosić się 
24 - drgać; wahać si ę 
25 - konstruować, projektować 
26 - latać 
27 - lecieć 
28 - nurkować (pionowo) 
29 - holować 
30 - być montowanym, podlegać 

montażowi 
31 - wyszkolić się w lataniu, o

panować zadanie w locie 
32 - zastępować, wymieniać (np. 

części) 
33 - zaokrętować , wziąć na po

kład (np. samoloty pokła
dowe) 

34 - poddawać obciążeniu , ob-
ciążać (mechanicznie) 

35 - nastawiać łopaty (śmigła) 
36 - opływać (o przepływie) 
37 - oderwać się (od z iemi) 
38 - odpalać rakiety 
39 - odsysać warstwę przyścien-

ną 

40 - odsuwać osłonę kabiny 
41 - odrywać się (o przepływie) 
42 - obracać się, kręcić się (o 

silniku) 
43 - sterować 

' 44 - sterować samolo tem, pro
wadzić samolot, pilotować 
s. 

45 - sterować szybowcem, pro
wadzić szybowiec , pilotować 
sz. 

x,46 - znaczyć : obowiązywać; na
dawać się 

47 - napędzać 
48 - poruszać (się), przemi sz

czać (sie) 
49 - uszkodzić samolot 
50 - stosować samolot : wykorzy

stywać s . ; użytkować s. 
51 - obserwować, prowadzić roz

poznanie 
52 - pracować; działać (o urzą 

d zeniu) 
53 - p. nierówno (o silniku) 
54 - przebiegać. odbywać się, 

naslepować 
55 - kształtować, formować , pro

filować 
56 - przeprowadzać próby 
57 - przekazywać do prób w l o

cie 
58 - pokonywać przyciąganie 

ziemskie 
59 - przemieszczać; przestawiać; 

przesuwać 
60 - przerabiać: przepracowywać 
61 - przeżyć awarię, p. katastro

fę 
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zwroty lotnicze (I] 

62 - dodawać gazu 
63 - odbierać (transmisj ę radio-

wą) 
64 - dopuścić do eksploatacji 
65 - lądować 
66 - działać; oddziaływać 
67 - regulować; sterować; kiero

wać 
68 - sterować samolotem, piloto-

wać samolot 
69 - s . szybowcem, p. szybowiec 
70 - demontować 
71 - wzbudzić drgania 
72 - podlegać badaniom, p. p ró

bom 
73 - chować podwozie 
74 - załamywać, składać np. 

skrzydło 
75 - obniżać moc, obniżyć m . 
76 - spalać paliwo; zużywać p. 
77 - zużywać p . 
78 - opuszczać , spuszczać; uru-

chamiać (np. siln ik) 
79 - porównywać osiągi 
80 - startować 
81 - budować samoloty, produ

kować s. 
82 - ściskać; sprężać; obciskać; 

naciskać 
83 - wznosić się, nabierać wyso

kości; wzrastać, powiększać 
się 

84 - wystartować stromo, 
,,ba lonen1" 

85 - zrzucać bomby 
86 - amortyzować (uderzenia) 
87 - kręc ić silnik na hamowni 

w . 

88 - kształtować, formować , pro
filować 

89 - ujmować gazu 
90 - maleć z wysokością, m . ze 

wzrostem wysokości 
91 - utrzymywać kurs, trzymać 

k. 
92 - utrzymywać się w powie

trzu 
93 - stosować samoloty, wyko-

rzystywać s. 
94 - namierzać, określać namiar 
95 - u ruchamiać 
96 - cumować (wodnosamolot do 

brzegu) 
97 - holować 
98 - wsiadać (do samolotu) 
99 - wyposażać; odłączać (el.) 

100 - wyprowadzać samolot z lo
tu nurkowego 

101 - w . z korkociągu; wychodzić 
z k. 

102 - wyłączać (el.); 
rozłączać (mech.) 

10•3 - wypływać 

odłączać, 

104 - wykonywać samoloty, pro-
dukować s ., wypuszczać s. 

105 - nadawać (rad.) 
106 - wypuszczać podwozie 
107 - wykorzystywać samol ot, 

eksploatować s. 
108 - wyważyć (klapką wyważa-

cą) 
109 - wyważać (k. w.) 
110 - odprowadzać spaliny 
111 - startować 
112 - s. samolotem , s. na samolo

cie 
113 - wznosić się; startować; u

nosić się w powietrzu , szy
bować 

114 - rozpoczą ć próby w locie 
115 - r . loty próbne 
116 - oblatać samolot 
117 - zatrzymać silnik 
118 - zakręcać; odchylać się (od 

kierunku) 
119 - chować podwozie 
120 - badać; próbować; spraw

dzać; przeprowadzać próby 
121 - próbować (silnik) na ha

mowni 
122 - skręcać strumień (za śmig

łem) 
123 - polepszać sprawność (śmig-

ła) 
124 - zmniejszać znoszenie 
125 - przyspieszyć 
126 - wznosić się 
127 - powiększyć usterzenia 
128 - p_odwyższać moc 

K.D. 

I JEellNIBZNY WIK LOTNlelY 

Ceske letecke slovesa obrały (I) 

1 - brati do vie.ku 
2 - brzdili dobeh , b. dojezd 
3 - b. kola 
4 - by l i vytazen z provozu 
5 - cejchovati ptistroj 
6 - cerpati 
7 - dali do provozu 
8 - demontovali 
9 - dodrzovati vzdalenost 

10 - ctosahovati rychlosti... 
11 - dosłali se k montazu 
12 - dos tavati se do vyvrtky 
13 - filtrovat i palivo 
14 - fungovati 
15 - hnati 
16 - chladili motor 
17 - inslalovati 
18 - kadmiovati 
19 - kalibrovati pfistroj 
20 - kalapultovati 
21 - klesati 
22 - k. s l etad lem 
23 - klouza ti 
24 - kmitati 
25 - konstruovati 
26 -:-- Ietat i 
27 - l eteli 
28 - I. sltemhlav 
29 - miti ve vleku 
30 - montovati se 
31 - nacviciti Jet 
32 - nahrazovati 
33 - naloditi 
34 - namahati 
35 - nastavovati listy (vr tule) 
36 - obte kati 
37 - odbavovati se 
38 - oclpalovatl rakety 

39 - odsavati mezni vrstvu 

40 - odsouvati pfekryt kabi-
ny 

41 - odtrhavati se 

42 - otaceti se 

43 - ovladati 

44 - o . letadlo, o. le toun 

45 - o. vetroi\ 

~6 - platiti 

47 - pohan eti 

48 - pohybovati (se) 

49 - poskozeti letadlo 

50 - pouzivatl l. 

51 - pozorovati 

52 - pracova tł 

53 - p . kolisave 

54 - pro biha ti 

55 - profilovati 

56 - provadetl zkouśky 

57 - pfedavati k letovym 
zkouskam 

58 - pfemahatl zemske tize 

59 - pfemistóvati 

60 - ptepracovavatl 

61 - pfezltl havarie 

62 - ptidavati płyn 

63 - pfijimatl 

64 - ptipustiti k provozu 

65 - pt ista va ti 

66 - pusobiti 

67 - tiditi 
68 - t. letadlo, t. letoun 
69 - r· . vetroi\ 
70 - rozebirali 
71 - rozkmitati 
72 - se zl<ou sc li 
73 - skł adali podvozek 
74 - sklapeti 
75 - snizovati vykon, snizili 

v. 
76 - spalovali palivo 
77 - spotfe bova li p. 
78 - spouste ti 
79 - srovnavali vykony 
80 - startova li 
81 - slaveli l eladla 
82 - stlacova li 
83 - stoupati 
84 - strme vzletnuti 
85 - strhovali pumy 
86 - tlumiti (narazy) 
87 - tociti na brzde 
88 - tvarovali, lvafeti 
89 - ubirati płyn 
90 - ubyvati s v yskou 
91 - ud rzova li smer 
92 - u. ve (volne ) atmosfefe 
93 - upottebiti Ietadla 

94 - urcovati polohu 

95 - uvadeti v cinnost 

96 - uvazovati (vodni letadlo 
ke btehu) 

97 - vl eci 

98 - vstupovali 

99 - vybavovali 

100 - vybirati letadlo z letu 
sttemhlav 

101 - v. vyvrtku 

102 - vypina ti 

103 - wyplyvatl 

104 - vyrabe ti letadla 

105 - vysilatl 

106 - vysouvati podvozek 

107 - vyuzivati letadlo 

108 - vyvaziti 

109 - vyvazovati 

110 - vyvoditi v yfuk 

111 - v zl eta tł 

112 - v. s letadlem 

113 - vznaseti se 

114 - zacati letov~ zkouśky, 
za h a jiti 1. z. 

115 - z. zkusebni lety 

116 - zaleta ti !eta dl o 

117 - zastaviti motor 

118 - zataceti 

119 - zatahovatl podvozek 

120 - zkousetl 

121 - z. na brzde 

122 - zkrucovatl v zdusny 
proud 

123 - z!epsatl ucinnost (vrtule) 

124 - zmensiti snasenl 

125 - zrychlovatl 

126 - ,vedati se 

127 - zv etsovati ocasni płochy 

128 - zvysovatl vykon 
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l>OMOeI KONSTRUKCYJNE 

Zabezpieczenie układów 
od zapalenia się par 

paliwowych samolotów 
paliwa wskutek wyładowań 

elektrycznych w atmosferze (1) 

Współczesne przepisy budowy samolotów wymagają, aby 
samolot był zabezpieczony ód zapalenia się par paliwa 
w skutek wyładowań atmosferycznych, a le sposoby spełnie
nia tego wymagania są mało znane. 

Poniże j publikujemy Advisory Circular AC 20-53A, wy
dany przez F AA, poświęcony temu tematowi. Wydaje się 
on interesuj ący, gdyż w części opisowej zawiera dużo ma
teriału nt. zjawisk wyładowań atmosferycznych i dlatego 
może być pożyteczny także dla personelu latającego i osób 
związanych z eksploatacją samolotów. 

Advisory Circular AC 20-53A, 12 kwietnia 1985 r. 

1. Cel. Niniejszy Advisory Circular (AC) poda.ie infor
macje i wytyczne dotyczące sposobu (ale nie wyłącznego) 
dowodzenia zgodności z częścią 23 lub 25 Federal Aviation 
Regulation (FAR) w zakresie dotyczącym zabezpieczenia od 
zapalenia s i ę par paliwa wskutek wyładowań atmosferycz
nych. Zgodnie z tym niniejsze wytyczne nie mają charakte
ru obowiązującego ani nie są przepisami. Występujący o 
certyfika t może nie postępować zgodnie z tym materiałem, 
lecz wybrać inną metodę dowodzenia (którą zaakceptowa
łaby FAA) w celu zapewnienia zgodności z pktem 23.954 
albo 25.954. 

2. Zakres. Niniejszy AC zawiera wytyczne do sposobów 
wykazania zgodności z przepisami dotyczącymi zabezpie
czenia przed ryzykiem zapalenia par paliwa w układach 
paliwowych w skutek wyładowań atmosferycznych zarówno 
w rnmolotach o konstrukoji konwencjonalnej, jak też o kon
<:trukcii kompozytowej lub z innych nowocze.snych tworzyw. 
Dokument zawiera informacje i odniesienia dotyczące ulep
szeń we współczesnym „stanie wiedzy" (,,state- of- the-art") 
nt. efektów wyładowań oraz metod weryfikacji, które miały 
mieisce w czasie od poprzedniego wydania tego AC. Nie
bezoi ,:,c7eństwa z.aoale'l1ia sie par paliwa obejmują zarrówno 
be7PO"ren,,,, i e fekt wvładowamia (d7•iałanie na zbforniki. ele
mentv 11J<-la rl11 oaliwowego. przewody ito.), jak i pośredni 
efekt oddziałvwania na przewody i obwody elektryczne 
zna ic'ł\1 iace sie w zbiornika ch paliwowych , takie jak pali
womierze. Dokument dotyczy zarówno układów paliwowych 
hedacvch cześcią kon strukcji samolotu, jak i zbiorników 
zawieszonych na końcówkach skrzydeł, pod kadłubem lub 
na innvch cześciach samolotu. Obejmuje zarówno układy 
nrve:inalne. iak i ich późniejsze modyfikacje, takie jak do
r'łanP zbiorniki lub inne elementy układu. Ponieważ zbior
nil<-i zawie 0 zone na zewnątrz są czesto umieszczone w stre
fie beznośredniego uderzenia wyładowania, mogłyby one 
hvć snecialnie wrażliwe na niebezpieczeństwa z tym zwią
zar,e . ieżeli nie byłyby odpowiednio zabezpieczone. 

TTwae:a : Niniejszy AC nie odnosi się do pośrednich efek
tów (rozstroienia lub uszkodzenia) przyrządów elektronicz
nvch (analogowych lub cyfrowych) lub układów elektro
nic:mvch, lecz tylko do ich wpływu na niebezpieczeństwo 
1.analenia się par paliwa. 

3. Unieważnienie. Advisory Circular 20-53 z 6 paździer
nika 1967 r. 

4. Związane przepisy FAR. Część 23, pkt 23.954 oraz część 
25, pkt 25.954. 
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5. Literatura związana z tematem. Krótka dyskusja na 
ten temat wraz z dodatkowymi informac jami nie mającymi 
charakteru obowiązującego jest zawarta w dokumencie 
,,Users Manuał for AC20-53A, Report Number DOT/FAA/ 
/CT-83/3". Dokument t en może być zamawiany za pośred
nictwem National Technical Information Service, Virginia 
22161. 

6. Podstawy: 

a. Samoloty latające w burzach i w ich pobliżu są często 
narażone na bezpośrednie uderzenia piorunów, co może 
spowodować utworzenie wyładowań koronowych lub pas-
mowych na samolocie. · 

b. Elementy układu paliwowego są zazwycza j rozłbżone 
w wielu miejscach samolotu i zajmują w nim dużą obję
tość. Obejmują one zbiorniki, a także inne części, które 
mogą zawierać pary paliwa oraz związane z tymi zbiorni
kami przewody odpowietrzające, przewody paliwowe, urzą
dzenia e lektroniczne i przyrządy. Dla zapewnienia skutecz
nego zabezpieczenia należy poświęc ić dużo uwagi wszys't
kim tym elementom. 

c. Do pro jektowania i zabezpieczenia przed wyładowa
niami zakłada się, że właściwości paliwa używanego w sa
molotach cywilnych, zarówno tłokowych jak i turbinowych, 
są t a kie, że mieszanka palna ciągle znajduje się w zbior
nikach. Zatem ta mieszanka i źródło zapłonu w chwili u
derzenia pioruna mogą stworzyć zagrożenie dla samolotu. 
Aby zapobiec wystąpieniu tych warunków, należy przepro
wadzić przegląd i eliminację możliwych źródeł zapłonu we
wnątrz układu paliwoweg o i zbiornika. 

d. Zakładając, że mieszanka palna może znaleźć się w 
~ażde~ części układu paliwowego, należy uznać , że części 
i oI:ohce szczególnie narażone na zapalenie się paliwa obej
muJą (ale nie wyłącznie) nas tępujące elementy: wyloty 
przewodów odpowietrzających, okucia m e talowe zbiorników 
paliwa, pokrywy wlewów paliwa, luki tych wlewów, korki 
zlewu paliwa, pokrycia zbiorników, przewody paliwowe w 
zb_io~niku i pa zew1;1ątr~ niego, umasienia pomiędzy częścia
mi mstalacJi w zb10rmku, mechaniczne zamocowania (ele
menty łączące) w zbiorniku oraz elementy elektryczne i 
elektroniczne układu paliwowego i związane z nimi prze
wody. 

e. Dalsza dys.kusja i ilustracje nt. stref niebezpiecznych i 
sposobów ulepszenia sytuacji zawiera Users Manuał. 

f. Zabezpieczenie instalacji paliwowych od wyładowań 
powinno być dokonane jednym z niżej podanych sposobów : 

- eliminacja źródła zapłonu , . 

- zapewnienie, że dopuszczalne poziomy ciśnienia w · 
zbi_or~iku nie będą przekroczone, nawet jeżeli naprawdę 
doJdzie do zapłonu oraz że atmosfera wewnątrz zbiornika 
nie będzie podtrzymywała palenia. 

g. ~alecane podejście polega na usunięciu wszelkich po
średmch lub bezpośrednich źródeł zapalenia si ę paliwa 
:Vskutek wyładowania. Stosowanie się do tego podejścia 
Jest b~rdzo trudne, gdyż natężenie przepływającego prądu 
wynosi tysiące amper, zaś energia potrzebna do zapalenia 
par paliwa wewnątrz zbiornika wynosi zaledwie ok. 
2. 10-• J. 

EO/BZ0IK>IBB 
Oprac. A . Kardymowicz 
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Kierunki 
■ 

rozwoju cywilnych samolotów transporło·wych 

członkowskich ICAO w krajach 

Mgr inż. KAZIMIERZ GILEWSKI 
Mgr inż. LUDWIK GRUCHALSKI 

Kierunki rozwoju cywilnych samolotów transportowych 
najobiektywniej można określić na podstawie ini ormacji 
o produkcji samolotów oraz zamówień złożonych na nie 
przez przedsiębiorstwa lotnicze. Informacje takie dosyć 
często pojawiają się w czasopismach i biuletynach lotni
czych, a nawet w prasie codziennej. Część z nich ma cha
rakter reklamowy; w większośc i jednak są wynikiem sy
stematycznych studiów prowadzonych przez zespoły spe
cjalistów zatrudnionych zarówno przez przeds iębiorstwa, 
jak i firmy lotnicze. 

W artykule nie podano informacji o produkcji cywilnych 
samolotów transportowych w ChiJ'1skiej Republice Ludowej 
i w ZSRR (brak publikacji). 

W tabl. l przedstawiono dane dotyczące liczby cywil
nych samolotów transportowych krajów członkowskich 
ICAO (bez ChRL i ZSRR) w latach 1967-;---1983 z podziałem 
wg typów zespołów napędowych. 

W tabl. 2 podano dane dotyczące zamówiel'1 oraz dostaw 
samolotów odrzutowych stanow iących ok. 750/o światowego 
parku cywilnych samolotów transportowych (bez ChRL i 
ZSRR) z podziałem wg liczby silników. Łącznie od po
czątku produkcji do 1983 r. dostarczono 7957 samolotów 
odrzutowych, z tego 2108 (tj. 26,490/o) to typy, których pro
duk cji już zaprzestano. Pod względem liczby silników naj
liczniejszą grupę stanowią dwusilnikowe samoloty odrzu
towe. W ciągu ostatnich 10 la t zamówiono ich 1984, a wy
produkowano 1518. Nieco mniej, bo 1260, wyprodukowano 
samolotów trójsilnikowych. Zamówienia na te samoloty 
zmalały ze 196 w 1978 r. do 11 w 1982 r. i jednego w 1983 r . 
Najpopularniejszym typem samolotu jest trójsilnikowy Bo
eing 727 (kilka wersji), którego dostarczono 1810 szt. i DC-9 
- 1084 szt. Oba należą do samolotów normalnokadłubo
wych. 

Dostarczono następująee samoloty szerokokadłubowe: 578 
czterosilnikowych Boeing 747, 367 trójsilnikowych DC-10, 
243 trójsilnikowe L-1011 i 223 dwusilnikowe A-300. Zamó
wiono 89 dwusilnikowych samolotów A-310, których dosta
wy rozpoczęto w 1983 r. (dotychczas wyprodukowano 17). 
Łącznie do końca 1983 r. dostarczono 1503 samoloty szero
kokadłubowe, co stanowi 18,890/o ogólnej liczby dostarczo
nych samolotów odrzutowych wszystkich typów. Z ogólnej 
liczby 2363 dostarczonych samolotów turbośmigłowych , 1344 
samoloty (tj . 56,880/o) należą do typów, których produkcji 
zaprzestano. Dla porównania, dla samolotów odrzutowych 
wielkość ta wynosi 26,490/o. 

Zaprzestano produkcji samolotów szerokokadłubowych 
DC-10 i L-1011. Pozostają w produkcji znane już samolo
ty A-300 i B-747 oraz opra cowane niedawno i opanowane 
technicznie i eksploatacyjnie samoloty B-767 i A-310. Z o
gólnej liczby 1503 dostarczonych samolotów szerokokadłu-

TABLICA 1. Liczba cywilnych samolotów transportowych krajów członkowskich ICAO 
(hez Ouóokiej Republiki Ludowej i ZSRR) w latach 1967 + 1983 z podziałem wg typu 
zespołów napędowych 

I 
Turboodrzutowe 

I 
Turbośmigłowe 

I 
Tłokowe 

I 
Rok 

I I I 
Ogółem 

szt. % szt . % n t. % 

1967 2214 36,0 1310 21,3 2633 42,7 6157 
1968 2932 43 ,6 1379 20,5 2408 35,9 6719 
1969 3742 49,2 1478 20,9 2112 29,9 7062 
1970 3757 51,6 1531 21 ,1 1987 27,3 7275 
1971 3998 54,4 1541 21,0 1804 24,6 7343 
1972 4233 56,7 1562 20 ,9 1669 22,4 7464 
1973 4533 59,5 1538 20 ,2 1545 20,3 7617 
1974 4847 61,7 1512 19,2 1498 19,1 7857 
1975 5145 63,4 1512 18,6 1456 --is.o 8113 
1976 5343 64,8 1505 18,3 1398 16,9 8246 
1977 5516 66,1 1475 17,7 1348 16,2 8339 
1978 5695 68,0 1416 16,9 1269 15,l 8380 
1979 5943 70,2 1404 16,6 1113 13,2 8460 
1980 6242 71,8 1454 16,7 1004 11,5 8700 
1981 6355 72 ,4 1470 16,8 945 10,8 8770 
1982 6596 73 ,4 1485 16,5 906 10,1 8987 
1983 6760 74,0 1500 16,4 880 9,6 9140 
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bowych, 610 samolotów (tj. 40,580/o) należy do typów, któ
rych produkcji zaprzestano, a 92 samoloty (tj . 6,120/o) na
leżą do samolotów nowej generacji. 

W tabl. 3 przedstawiono stan zamówień i dostaw samo
lotów w 1983 r. Tempo produkcji samolotów szerokokad
łubowych nowej generacji w l983 r. charakteryzuje liczba 
dostarczonych 55 camolotów B-767 i 17 samolotów A-310. 
W 1983 r. dostar czono 25 normalnokadłubowych samolotów 
13-757, które należą również do samolotów nowej genera
cji. Pod względem liczby dostarczonych w 1983 r . samo
lotów odrzutowycn, na pierwszym miejscu zn a jduje się fir
ma Boeing (192 samoloty), następnie McDonnell Douglas 
(54) oraz koncern Airbus Industrie (36). Firma Lockheed 
w 1983 r. zakończyła produkcję samolotów L -1011 dostar
czając ostatnie 6 szt. z ogólnej liczby wyprodukowanych 
243 egz., a firma McDonnell Douglas zakończyła produkcję 
samolotów DC-10, dostarczając ostatnie 4 szt. z ogólneJ 
liczby wyprodukowanych 367 egz. 

Do lutego 1983 r. firma Boeing otrzymała 175 zamówie11 
na samoloty B-767. Zamówienia na 43 egz. (tj. 250/o,) po
chodziły z krajów nie uczestniczących w produkcji B-767 
(w produkcji samolotu B-767 uczestniczą firmy Japonii 
i Włoch). W tym samym czasie koncern Airbus Industrie 
otrzymał łącznie od · początku produkcji 350 zamówie!'1 na 

6•6 1Nt: 7,r - • ._ .... -...... " .......... .. 

Rys . 1. Porównanie wielkości samolotów firmy Boeing 
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TABLICA 2. Liczba zn mówionych i doolarczonycb cywilnych odrzutowych samolotów transportowych krajów członkowskich ICAO (bez Chi 11skiej Republiki Ludowej i ZSRR) w lalach 
1967 + 1983 z podziałem wg lic,by silników 

Samoloty pnsażerskie 

4-silnikowc I 3-silnikowc I 2-silnikowc 
Rok 

za_m6- I dostar-
zamówione I dostarczone I dostarczone w10ne czone zamówione 

1967 113 100 87 53 188 186 
1968 83 117 276 133 154 308 
1969 35 92 82 126 125 273 
1970 30 117 73 53 71 118 
1971 13 84 38 60 75 107 
1972 27 33 176 116 69 70 
1973 31 26 147 189 133 56 
1974 21 19 120 177 105 125 
1975 15 17 62 157 88 99 
1976 13 30 129 105 79 110 
1977 33 18 167 97 144 76 
1978 69 25 196 143 409 89 
1979 61 54 166 !82 315 143 
1980 51 60 95 192 292 164 
1981 18 40 35 142 219 233 
1982 12 22 11 45 180 220 
1983 46 29 l 20 167 259 

- - -
R azem 671 883 1861 1990 2804 2636 

samoloty A-300 i A-310; 106 zamów1en (300/o) pochodziło 
z krajów uczestniczących w jego budowie (tj . z Francji, 
RFN, W. Brytanii, Hiszpanii, Holandii i Belgii), pozostałe 
244 (70f.l/o) pochodziły z innych krajów (USA - Eastern 
Airlines, Europy, Bliskiego i Dalekiego Wschodu, Afryki 
i Południowej Ameryki). W pierwszej połowie 1984 r . kon
cern Airbus Industrie dostarczył 28 samolotów 10 przed
siębiorstwom lotniczym; jednocześnie otrzymał 24 potwier
dzone zamówienia, w tym ze Zjednoczonych Emiratów A
rabskich na 2 samoloty A-300-600 przeznaczone dla władz 
państwowych. 

W ko1i.cu 1984 r. przedsiębiorstwo lotnicze PAN- AM zło
żyło zamówienie na 12 samolotów A-310-300 i 16 samolo
tów A-320 oraz opcje na dalszych 13 samolotów A-310-300 
i 34 samoloty A - 320. W pierwszym etapie PAN-AM wy
pożyczy 12 samolotów A-300-B4 i 4 samoloty A-310- 200. 
Na każdy z 16 wypożyczonych samolotów PAN- AM pla 
nuje przeszkolić po 5 załóg lotniczych (łącznie 80 załóg) . 
Przeszkolenie odbędzie się w przedsiębiorstwie Aeroforma
tion. 

Wg danych z końca 1984 r., łączna liczba zamówień na 
samoloty A-310 zwiększy się ze 109 do 131, na samoloty 
A- 320 z 51 do 6'7, a sumaryczna liczba zamówień na sze 
rokokadłubowe samoloty A- 300 i A -310 powinna zwiększyć 
się z 406 do 434. Dostawa samolotów A- 310-300 rozpocznie 
się w latach 1986-ć---1987, a A- 320 w latach 1988-ć---1989 . 

Wypożyczone przez PAN-AM samoloty A-300- B-1 mają 
silniki CF6-50C2 oraz kabinę pasażerską z 24 fotelami T 
klasy i 230 fotelami II klasy. Samoloty A-310-200 mają 
silniki JT9D-7R4D o ciągu 227 kN oraz kabinę pasażerską 
z 18 fotelami I klasy i 207 fotelami II klasy. Kabina za
łog i wykonana jest zgodnie z koncepcją FFCC (rozmiesz
czenie wszystkich członków załogi twarzą w kierunku lo
tu) . Maksymalna masa startowa wynosi 138,6 t, zapas pa
liwa w zbiornikach 55,1 tys. 1, zasięg z kompletem pasa
żerów 6500 km. Samolot A-310-300 będzie miał maksymal
ną masę startową 153 t, zapas paliwa do 68,28 tys. 1, zasięg 
do 9000 km, silnik CFM 56-5 lub V2500. 

Firma Boeing w 1984 r. otrzymała 169 zamówień na łącz
ną sumę 5,78 mld dol. USA przy średniej cenie samolotu 
34,2 mlh. W porównaniu z 1983 r., w którym zamówion'.J 
151 samolotów, nastąpił wzrost dostaw samolotów o 11,90/o. 
Największe za mówienia (135 szt.) były na dwusilnikowe 
samoloty B-737 serii 200 i 300. Ponadto w 1984 r. zamó
wiono 22 szerokokadłubowe samoloty B-747, 10 samolotów 
B-767, dwa samoloty B-757. 

Perspektywy rozwoju parku samolotów 
przedsiębiorstw lotniczych 

W 1980 r. w krajach drugiego obszaru znajdowało się 
w eksp_loatacji 2800 samolotów odrzutowych pierwszej ge
neracji, przestarzałych moralnie i fizycznie, o łącznej po
jemności 390 tys. miejsc pasażerskich (tj. o średnie j pojem
ności 140 miejsc w samolocie). Oprócz tego było 3000 sa
molotów odrzutowych drugiej generacji, w tym 800 szero
kokadłubowych. Ponieważ cenę 1 miejsca pasażerskiego 
w samolotach trzeciej generacji szacuje się na 140 tys. dol. 
USA, zamiana samolotów pierwszej generacji na samoloty 
trzeciej generacji będzie kosztowała przedsiębiorstwa lot
nicze 55 mld dol. USA. Uwzględniając prognozowany 47 
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Towarowe Hozcm pnsnżerskic 
i towarowe 

Łącznie od początku produkcji 

zamó- I <l os tar- zamówione I dostarczone I I nic wykon. 
wionc czone zamówione dos tarczone zam. 

136 189 524 528 3388 2274 1114 
75 167 588 725 3976 2999 977 
18 80 260 571 4326 3570 666 

7 34 181 322 4417 3892 525 
7 5 133 256 4550 4148 402 

31 19 303 238 4853 4386 467 
9 23 320 294 5173 4680 493 

22 32 268 353 5441 5033 408 
17 30 182 303 5623 5336 287 
10 16 231 261 5854 55~7 257 
13 10 357 201 6211 5798 383 
32 16 706 273 6917 6071 816 
19 25 561 404 7478 6475 973 

5 25 443 441 7921 6916 975 
22 19 285 434 8206 7350 826 

6 6 209 293 8415 7643 742 
l 6 215 314 8630 7957 643 - --

430 702 5766 6211 - - -

Rys. 2. Porównanie wielkości samolotów firmy Airbus Industrie 

TABLICA 3. Stan zamówień i do1Jtaw samolotów w 1983 r. 

I I I Nic wyko-
Typ samolotu 

Znm6wiono Dostarczono nano zum6-
w 1983 r. w 1983 r . wień do 

końca 1983 r. 

Samoloty szerokokadłubowe 
Boeing 747 23 22 30 
Boeing 767 16 55 110 
Airbus A-310 6 17 91 
Razem 45 94 231 
Samoloty norrnalnokadluhowe 
Boeing 737 68 BO 127 
Douglas DC-9 43 50 90 
Boeing 757 26 25 122 
British Aerospace 146 24 8 28 
Razem 161 163 367 

Łącznie wszystkich typów 206 257 598 

-,-80/o roczny przyrost potencjału przewozowego przedsię
biorstw lotniczych, łączny koszt odnowienia i uzupełnienia 
parku samolotów do 1986 r. wyniesie 75 mld dol. USA. 
Ponieważ roczna zdolność produkcyjna firm lotniczych 
USA i Europy Zachodniej wynosi 15 mld dol. USA, mogą 
one sprostać potrzebom przedsiębiorstw lotniczych w cią
gu 5-ć---6 lat. 

Wzrost popytu na nowe samoloty prognozowany był na 
połowę lat osiemdziesiątych. Wiązało się to ze zbliżaniem 
się terminów wymiany samolotów wyprodukowanych w la
tach 1968--,---1971, których średni okres eksploatacji wynosi 
ok. 17 lat. Kluczowym problemem było opracowanie sa
molotów wysoko oszczędnych pod względem zużycia pali
wa, w związku z przewidywanym wzrostem ceny paliwa 
lotniczego w 1986 r. do 4 dol. USA za galon (3,8 1). 

W związku z trudnościami ekonomicznymi przedsię
biorstw lotniczych, które wystąpiły na początku lat osiem-
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dziesiątych , tempo odnowienia i uzupełnienia parku samo
lotów okazało się niższe od progno:wwanego. Niekorzystne 
warunki ekonomi czne · zmusiły niektóre przedsiębiorstwa 
lotnicze do u zupełnienia swego pa rku samolotami używa

nymi, k t6rych pozbywały się 111ne przeds iębiorstwa . Popyt 
na używane samoloty w USA wzro sł na tyle, że niektóre 
przedsięb iorstwa lotnicze USA doko11ywa ły zakupów n aw et 
za gran icą . Odgrywała tu rolę cena samolotu używanego, 
która wynosi 4-ó-5 mln dol. USA. Cena nowych amolotow 
wynosi 20 i więcej mln dol. USA · (np. cena samolotu B
-747-300 zakupionego w 1985 r. przez przedsiębiorstwo CaL
hay Pacific wynosi 90 mln dol. USA). Tego rodzaju dzia
łalność w 111ekorzys t11y sposób wpłynęła na popyt na nowe 
samoloty oraz na wykorzystanie mocy produkcy jnych firm 
lotniczych . P omimo niesprz.yjającycn okoliczności , wiele 
większych przeds ię biors tw lotmczych odnowiło i uzupełniło 
swó j park samolotów, np. Ameri ca n Airlines, Delta Airli ·
nes, większość jedn a k przeds iębiors tw ogranicza liczbę za
mówień . 

Jednym z ważniejszych czynników tymulujących proces 
odnowienia parku samolotów jes t cena paliwa lotniczego. 
Cena paliwa (wbrew prognozom) ustabilizowała s ię, ma 
na wet tendencję zniżkową i w koócu 1984 r. wynosiła 0,8 
dol. USA za galon (3,8 1). Spowodowało to zmniej szenie 
zainteresowania przedsiębiorstw lotniczych nowymi samo
lotami oraz zlikw idowanie lub zmniejszenie zamówiet':i. 
Większość złożonych zamówieó , to za mówienia na samoloty 
d wusilnikowe z dwoma członkami załogi . Wyrażnie zmalał 
popyt na samoloty z więksZcl lic zbą silników oraz z więk
szą liczbą członkow załogi. Do maja 1984 r. złożono 344 
zamówienia oraz 274 opcje na samoloty dwusilnikowe z 
dwoma członkami załogi i tylko 27 zamówień i 2:.l opcje nd 
samoloty z większą liczbą silników i członków załogi. Wg 
prognozy F AA w latach 1983-'.- 1985 park samolotów przed
siębiorstw lotniczych USA miał zwiększyć się z 2556 do 
3329 samolotów (średni roczny przyrost 2,20/o), przy czym 
wzrost ten miał być różny w zależności od kategorii sa
molotów. W kategorii samolotów normalnokadłubowych 
liczba samolotów dwusilnikowych zwiększy się z 839 do 
1775, trój silnikowych zmniejszy się z 1057 do 557, a czte
rosilnikowych zmnie jszy się 5-krotnie (ze 199 do 44). W 
kategorii samolotów szerokokadłubowych liczba samolotów 
dwusilnikowych zwiększy się z 43 do 501 przy nieznacz
nym wzroś cie samolotów trój silnikowych z 277 do 285 . i 
czterosilnikowych ze 141 do 168. 

Firmy lotnicze w różny sposób ukierunkowują prace do
tyczące produkcji nowego sprzętu lotniczego. Firmy Boeing 
i McDonnell Douglas zakładaj ą, że wzrost popytu na prze
wozy spowoduje wzrost zainteresowania samolotami o du
że j pojemności, w związku z. czym prowadzą prace nad 
powiększeniem i wydłużeniem produkowanych obecnie sa
molotów. Firmy British Aerospace (Angia) i Fokker (Ho
landia) powszechniej stos ują samoloty o mniejszej pojem
ności . Pozwala to na większą manewrowość w zaspokoje
niu popytu na przewozy oraz w zwiększeniu częstotliwości 
połącze i'l w koniecznych przypadkach. Koncern Airbus In
dustrie pozostaje przy koncepcji samolotów o dużej po
jemności. Zakłada on, że w ciągu najbliższych 20 lat 
przedsiębiorstwa lotnicze będą potrzebowały ponad 7 tys. 
samolotów o dużej pojemności zarówno w celu odnowienia 
swojego pa rku, jak i zaspokojenia 50/o rocznego przyrostu 
poten cjału przewozowego. 
Ważny dla przedsiębiorstw lotniczych wykonujących rej

sy nad Atlantykiem będzie rozpatrywany obecnie problem 
zezwoleń na wykonywanie długotrwałych przelotów nad 
przestrzeniami wodnymi przez samoloty dwusilnikowe. Wg 
i stniejących przepisów do takich przelotów dopuszczone są 
jedynie samoloty, które w przypadku wyłączenia części 
silników mogą kontynuować lot w ciągu 90 min. Zdaniem 
specjalitów współczesne samoloty dwusilnikowe mają wy
starc:,:aj ącą niezawodność, aby mogły być eksploatowane na 
liniach transoceanicznych (w tym transatlantyckich). Je
żeli zagadnienie to zostanie rozwiązane, wówczas liczba 
samolotów nadających się do wykonywania rej sów trans
oceanicznych wzrośnie do kilkuset. 

Projekty samolotów transportowych 

Firma Boeing 

Boeing rozpracowuje projekt udoskonalonej wersji czte
rosilnikowego samolotu B-747-300 o wydłużonym górnym 
pokładzie. W samolocie będą zastosowane silniki nowego 
typu, nowa konstrukcja gondol silnikowych, stopy alumi
niowo-litowe, hamulce kół wzmocnione włóknem węglo
wym i opony kół z radialnym rozmieszczeniem kordu. Za-
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TABLICA 4. Dane lecbnicznc samolotów lltD-82 i MD-89 

\Vyszczcg6lnieui c I l\lD-82 I MD-89 

Liczba miejsc pmrnierskich 155 173 
Mi:,ks . masa s tartow a , t 68 70,5 
Mnsn własna, L 35,5 38 ,4 
Zas i ęg z pełnym udźwigiem hnudlowym, km 3950 4250 

stosowanie tylko stopów aluminiowo-litowych zmniejszy 
masę samolotu o 5 t, a zastosowanie nowych hamulców 
i opon - o 1 t. Udoskonalony wariant samolotu B-747-300 
będzie miał zas ięg 13 OOO km (o 1850 km większy niż obec
na wer sja samolotu B-747-300). Zużycie paliwa na 1 pa
sażera będz ie niższe o 200/o w porównamu z samolotem B-
747-200 i o 100/o w porównaniu z obecną wersją samolotu 
B-747-300. Planowane są istotne zmiany kabiny załogi przy 
zachowaniu trzyosobowej załog i. Rozpatrywana jest rów
nież możliwość zmiany na załogę dwuosobową . 

Firma opracowuje kilka nowych wariantów samolotu 
B-767. Wariant B-767 200 ER o zasięgu 10 OOO km ma uzys
kać zezwolenie FAA na wykonywanie przelotów trans
oceanicznych. ProJektowany jest samolot B-767-200 LR o. 
zasięgu 11 OOO km. Opracowane są również warianty ER 
i LR samolotu B-767-300 o zasięgach odpowiednio 9300 i 
11 OOO km. W wariancie B-767-300 ER zostaną prawdopo
dobnie zastosowane silniki nowego typu, skrzydła o zmie
nionej konstrukcji oraz nowe podwozie. Początek dostaw 
tego samolotu planowany jest (w zależności od zamówień) 
na 1987 r. Produkcja wariantu B-767- :.!00 LR może rozpo
cząć się w latach 1986-:-1990. W związku ze zmniejszeniem 
się w ciągu dwóch ostatnich lat popytu na samoloty B-757, 
przygotowane są warianty tego samolotu z silnikami 
PW 2037 i RB 211-535 E4. Następną wersją rodziny samo
lotów B-757 będzie wariant towarowy oraz mieszany pasa
żersko-towarowy. Opierając się na samolocie B-737-200 
Boeing opracowuje zmnie jszony wariant B-737-200 L o po
jemnoś ci 100-ó- 120 miejsc, z silnikami JT-8D- l 7 Q, które bę•• 
dą spełniały wymagania trzeciego etapu programu zmniej
szenia hałasu lotniczego. 

W 1983 r . został opracowany samolot B-737- 300, w któ
rym zastosowano najnowsze osiągnięcia techniczne, wypo
sażony w nowe skrzydło o udoskonalonej konstrukcji, sil
niki CFM-56-3 o wysokim stopniu dwukonturowości oraz 
w cyfrowe układy pilotażowo-nawigacyjne. Kadłub samo
lotu B-737-300, w porównaniu z samolotem B-737-200, jest 
dłuższy o 2,65 m, zwiększyła się pojemność samolotu o 22 
miej sca do łącznej liczby 149 miejsc pasażerskich w, wersji 
turystycznej. Zużycie paliwa jest niższe o 250/o. Od powo
dzenia samolotu B-737-300 zależy los następnej wersji, a 
mianowicie B-737-400 o jeszcze bardziej wydłużonym ka
dłubie. Gdyby samolot B-737-300 nie znalazł uznania 
przed siębiorstw lotniczych, wówczas zostanie przyspieszona 
realizacja projektu 7-7 , nowego 150- mie jscowego samolotu 
z silnikami V2500, którego dostawy mogłyby nastąpić po 
48-:-54 miesiącach od podjęcia takiej decyzji. 

Firma McDonneU Douglas 

Firma przedstawiła potencjalnym klientom projekt wy
dłużonego wariantu dwusilnikowego samolotu rodziny MD
-80, oznaczonego sym bolem MD-89, z kadłubem od samolo
tu DC-9, z silnikami o wysokim stopniu dwukonturowośc i 
V2500 lub CFM 56-5 o ciągu 113 kN zamiast silników 
JT-8D-217 o ciągu 95 kN stosowanych w samolotach MD
-82. Główne dane techniczne tych samolotów podano w 
tabl. 4. Samolot może być wyposażony w całkowicie nową 
kabinę załogi z cyfrowymi układami pilotażowo-nawiga
cyjnymi. W celu zachowania unifikacji rodziny samolotów 
MD-80, będz ie ona stosowana tylko na specjalne zamówie
nie. Nie została podjęta decyzja o zastosowaniu stopów 
aluminiowo-litowych w konstrukcji samolotu. Jakkolwiek 
zastosowanie ich może zmnie jszyć masę konstrukcji o 
450 kg, powiększy to jednak koszty ponad dwukrotnie. 
Opierając się na konstrukcji trójsilnikowego szerokoka

dłubowego samolotu DC-10, McDonell Douglas projekluje 
dwa nowe warianty: 275-miej sC'Owy samolot MD-llX- 10 

TABLICA 5. Dane techniczne oamolo1ów DC-10, MD-llX-10, lltD-llX-20 

Wyszczególnienie I DC-10 I MD-llX-10 I MD-l!X-20 

Mn.ks . musa s tartowa, t 252 264 268 
Masa własna, t 121 118 125 
Liczba miejsc pasażerskich 277 277 33 1 
Zasięg z komp1ctem pasaże. 

r6w, km 9 700 11900 10 900 
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i 330-mie jscowy MD-llX-20 z silnikami PW4000 lub CF6-
-80. Główne dane techniczne tych samolotów podano w 
,tabl. 5. Ryn eik zbytu ocen ia ny jest na 250 szt. Jeżeli 'Zo
stanie podjęta decyzja o produkcji tych samolotów co za
leży od liczby zamówień, wówczas prace projekto:.Ve mo
głyby być zakończone w 1985 r., a wydanie certyfikatu w 
latach 198871989. 

Koncern Airbus Industrie 

Firm):' lotnicze wchodząc_e . w skład tego koncernu przy
gotowuJą produkcJę 150-mieJscowego samolotu A- 320. Ry
n_ek zbytu na samoloty tej kategorii ocenia się na 3000 szt. 
Koncern ma nadzieję zaspokoić 250/o tego zapotrzebowania. 
Samolot A-320 będzie wyposażony w silniki CFM 54-4. 
Planuje się zastosowanie silników CFM 56-5 o zmn iejszo
nym Q _50/o_ zużyciu paliwa lub silników V2500. Cechą, k tó
ra 'Yyroznia samolot A-320, jest elektryczny układ stero
wania_ samol~tem bef rezerwowej więzi mechanicznej . W 
kabm1e p1lotow zamiast kolumn sterowniczych będzie za
stosowany system sterowania sterownikami usytuowanymi 
na wysokości podłokietników z boku fo teli prawego i le
wego pilota od strony ścianek kabiny. Ten system stero
wania został z powodzeniem wypróbowany zarówno na 
ziemi, jak i w eksperymentalnym samolocie A-300. Na 
samolocie A-320, podobnie jak na innych samolotach no
wej generacji, zastosowano cyfrowe systemy wskazań da
n :'.(,ch . ~ilotażo~_o-nawigacyjnych, parametrów pracy silni
kow 1 m stalacJ1 samolotu, sygnałów niesprawności i infor
macji w sytuacjach awaryjnych. W celu zwiększenia kon
kurencyjności, koncern planuje opracowanie nowych wa 
riantów swoich szerokokadłubowych samolotów A-300 i 
A- ~10. Planowany jest wariant A-310-300 o zwiększonym 
zasięgu oraz rozwinięcie wariantu A-300-600. Opracowy
wany samolot TA-9 ma konstrukcję opartą na konstrukcji 
wydłużonego wariantu samolotu A-31 0-300. Powiększy to 
zakres pojemności produkowanych przez koncern samolo
tów. 

TABLICA 6. Dane techniczne samolo!ów BAe-146-100, BAe-146-200, BAe-146-300 

,v yszczeg6lnicnie I BAe-146-100 I BAc-146-200 I BAe-146-300 

Rozpiętość samolotu, m 26 ,4 26,4 26,4 
Długość samolotu , m 26,17 28,56 31,77 
Prędkość przelotowa, km/h 555 546 546 
Maks . masa startowa, t 37,34 40,6 45,6 
Maks. masa bez paliwa, t 29,96 32,23 37,7 

Samoloty A-300 i A-310 mają pojemnosc 2007320 m1eJsc 
pasażerskich . Opracowywany Jest projekt czterosilnikowe
go szerokokadłubowego samolotu TA-11 o zasięgu 11 OOO km 
oraz projekt dwusilnikowego szerokokadłubowego samolo
tu TA-12 dalekiego zasięgu . Na przyspieszenie realizacji 
projektu samolotu TA-ll nalega Lufthansa. Samolot ten 
o pojemności 200 miejsc pasażerskich, będzie stanowił kan~ 
kurencję dla samolotu B-747 o dużej pojemności na li
niach dalekiego zasięgu. Koncern nie jest jeszcze przygo
towany do realizacji tego projektu. 

Firma British Aerospace 

Na podstawie czterosilnikowego samolotu BAe 146-200 
prowadzone są prace nad samolotem BAe 146-300 o pojem
ności 120""'-130 miej sc pasażerskich, o wydłużonym o 3 1 m 
kadłubie. Firma oczeku je zamówień na te samoloty. Jed
nym z potencjalnych klientów jest przedsiębiorstwo USAir. 
Początek dostaw samolotów BAe 146-300 planowany jest 
w 1988 r . Samolot będzie wyposażony w silniki ALF 502 R- i 
? ciągu 34 kN zamiast w silniki ALF 502 R-5 o ciągu 31,7 
KN stosowane na samolotach BAe 146-200. W samolocie 
ma być zastosowany cyfrowy elektroniczny system regula
cji zużycia paliwa, skrzydła samolotu będą wyposażone w 
nowy typ górnych i dolnych zakończeń płytowych oraz we 
wspomagane sterowanie lotkami. Kabina samolotu, w za-
leżności od zamówień, będzie wyposażona w normalny 
komplet przyrządów lub we wskaźniki elektroniczne z w 
pełni cyfrowym pilotem automatycznym. Rynek zbytu na 
samoloty tej kategorii do 1998 r. jest oceniany na 1100 sa
molotów. Firma ma nadzieję opanować 300/o tego rynku 
i spodziewa się, że część zamówień na samoloty BAe-146-
-200 w cenie 15 mln dol. USA za szt . będzie przeniesiona 
na samoloty BAe 146-300 w cenie 18 mln dol. USA za szt. 
Główne dane tych samolotów podano w tabl. 6. 

Firma zamierza opracować towarowy wariant samolotu 
BAe 146, który uważa za perspektywiczny w odniesieniu 
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do nocnych przewozów pilnych przesyłek z~ wzg1ęciu ml 
bardzo ni. ki poziom hałasu zewnętrznego. 

Firma Fokker 

W 1983 r . firma przystąpiła do opracowania samolotu 
Fokker 100 jako zamiennika samolotów B-737 DC-9. 
Sprzedaż tych samolotów ocenia na 500--ś-600 szt. Zdaniem 
firmy, samolot spełnia wymagania pasażerów, którzy chc,1 
mieć więcej rejsow bezpośrednich o dużej częstotliwości 
połącze11.. Było to podstawą doboru charakterystyk samo
lotu i może przesądzić o jego sukcesie. 

Prognozę rozwoju parku samolotó),V do końca XX w. o
pracował w 1984 r. koncern Airbus Industrie. Brano pod 
uwagę rynek zbytu samolotów w krajach uprzemysłowio
nych i rozwijających się, kierunki polepszenia wskaźników 
techniczno-ekonomicznych samolotów, możliwości udosko
nalenia aerodynamiki i sterowania samolotu, osiągnięcia 
w budowie silników, perspektywy zastosowań stopów alu- . 
miniowo-litowych oraz materiałów kompozytowych. Po
nadto uwzględniono fakt, że czas do końca bieżącego wie
k u odpowiada połowie okresu eksploatacji współczesnego 
samolotu. Wynika stąd, że w pocz,1tkach XXI w. będą w 
eksploa tacji zarówno samoloty już opracowane, jak i znaj
dujące się obecnie w sta dium opracowania, w większości 
dwu- i czterosilnikowe o normalnym kształcie aerodyna
micznym. 

Perspektywy opracowania i wprowadzenia do eksploata
cji samolotów naddżwiękowych oceniono pesymistycznie. 
Przewaga samolotów naddżwiękowych nad przydżwięko
wymi może mieć miejsce tylko na liniach dalekiego zasię
gu i tylko dla pasażerów podróżujących służbowo lub za
interesowanych nadzwyczaj komfortowymi warunkami po
dróży. Koszt opracowania samolotu naddżwiękowego może 
okazać s ię tak duży, że do realizacji takiego projektu ko
nieczne będzie utw orzenie międzynarodowego konsorcjum, 
co jest zadaniem trudnym. 

Do końca bieżącego w ieku nie przewiduje się większego 
popytu n a samoloty pionowego i krótkiego startu i lądo -
wania . Za nieco bardziej perspektywiczne uznano samo
loty z silnikami śmigłowa-wentylatorowymi. Początkowo 
silniki te będą stosowane w samolotach małego zasięgu 
o pojemności 1007120 miejsc pasażerskich. W połowie 
XXI w. będą one również stosowane na samolotach blis
kiego i średniego zasięgu. Ze względu na jednoczesny po
stęp w budowie silników odrzutowych sądzi s ię, że nie 
zdominują one rynku tych samolotów. 
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=====================================::==:====== ► NOWOŚCI TECHNICZNE 

Komputerowy tunel aerodynamiczny 
W ośrodku NASA-Ames buduje się urządzenie do cyfro

wego odwzorowywania przepływów, określane jako NAS 
(Numerical Aerodynamic Simulation). Urządzenie to moż
na uważać za komputerowy tunel aerodyn amiczny, któr y 
w swej ostatecznej postaci będzie umożliwiał wyznaczanie 
opływu kompletnego samolotu z uwzględnieniem lepkości 
czynnika. W ub.r. ośrodek otrzymał superkomputer Cray-2 
jako pierwszy element systemu. O kontrakt na drugi kom
puter ubiega się kilka firm, ponieważ budowane urządze
nie idealnie nadaje się do sprawdzenia możliwości kompu-• 
terów najnowszej generacji. Cray-2 jest obecnie kompute
r em o najszybszym działaniu - może on wykonywać 250 
mln operacji na sekundę . Po włączeniu drugiego superkom
putera szybkość działania systemu zwiększy się do 1 mld 
operacji, co zapewni NASA przodownictwo w dziedzinie ob
liczeń dynamiki przepływów i w pokrewnych dyscyplinach. 
W latach 90. system osiągnie 4 mld operacji na sekundę. 
Pojemność pamięci komputera Cray-2 wynosi 256 mln słów 
64-bitowych, tj. 16 ,razy więcej niż innych s uperkompute
rów; w latach 90. ma ona wzrosnąć do 1 mld . 
Duża szybkość działania komputera Cray-2 wynika z je-

cd. ze s . 7 

dla modeli nr 1 i 2, natomiast już dla modelu nr 3, a prze
de wszystkim dla modelu nr 4 wir pasma występujący 
na dużych kątach natarcia stabilizuje nie opływ wokół 
skrzydła, lecz wokół kadłuba i z tego właśnie powodu 
następuje przemieszczenie C zmax na kąt 40° dla modelu 
nr 4. 

t2 
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Rys. 21. Charakte rystyka Cza = f( " ) dla mo

d e lu nr 3: Sskrz = 0,488 , Xo = 0° , m, k, s -
Smod 

objaśnien~a w tekście 

Przedstawione w artykule wyniki badań są niestety nie
pełn e ze względu n a ni ewielką liczbę badanych modeli 
i ograniczoną objętość artykułu. Badania aerodynamiczne 
samolotów z wytwarzającym sil ę nośną kadłubem będą 
dale j kontynuowane i publikowane. 
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go małych wymiarów i z koncepcji procesów równoległych . 
M.a on wysokość 1,143 m i szerokość 1,346 m, a jego 14 
pionowych kolumn jest u stawionych na łuku o kącie 300°, 
co dodatkowo zmniejsza odległości między elementami kom
putera. Równoległość przebiegu procesów polega na po
dziale każdego zadania na 4 części i obliczaniu każdej z 
nich przez oddzielny procesor. W celu zapobieżenia nad
miern emu nagrzewaniu się ciasno „upakowanych" części, 
cały układ wewnętrzny komputera jest zanurzony w cyr
kulującej cieczy. 
Urządzenie NAS pozwoli po r az pierwszy na aproksyma

cj ę dla kompletnego samolotu równat'l Navier-Stokesa w 
możliwym do przyj ęcia czasie. Ich całkowite rozwiązanie da 
opis każdego rodzaju zaburzenia przepływu ria elementa c'.•; 
samolotu. Wyniki będą przedstawiane m.in. w postaci ob
razów ukazujących osobliwości opływu. 

Tunel komputerowy będzie stanowić uzupełnienie istnie
jących i planowanych tuneli aerodynamicznych zapewniając 
zmniejszenie kosztów badat'l. Koszt budowy urządzenia wy
niesie 120 mln dolarów. 
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Rys . 22. Charakte["ystyka Cza = f( a) dla mo

d e lu nT 4: 
5

skrz = 0,419, xo = -34°, m , k, s 
Smod 

- ' objaśnienia w tekście 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Wydział 
w Pionie 

Przemysłu 
Przemysłu 

Lotniczego 
Wo,jennego (1940 1944) 

w 1940 r. w Związku Walki Zbrojnej został utworzony 
Wydział Przemysłu Woj ennego (kr:>:ptonim ,,~_okarnia")'. za j-: 
mujący się niemieckimi zakładami produ_kcJi zbroJemoweJ 
na ziemiach polskich oraz w Niemczech i na ter enach za
jętych przez Niemców. Wydziałe1:1 _tym . kierował . prof. Ste
fan Bryła, a jego zastępcą był mz. Wit_old Gokieh pseud. 
,,Ryszard". W październiku 1943 r. Wydział J:'rzemysłu Wo
jennego „Tokarnia" ZWZ połączono z Wydział~m Przemy
słu Wojskowego „Magazyn" Delegatury Rządu 1 utworz?n? 
Pion Przemysłu Wojennego ZWZ; którego szefem został mz. 
Janusz Tymowski pseud. ,,Ernest". 
Głównymi zadaniami Pionu Przemysłu Wojennego było: 
- ewidencjonowanie zakładów produkcji wojennej, • 
- wywiad techniczny o produkcji (wyroby, postęp tech -

niczny, wielkość produkcji, plany), 
- prowadzenie niezbędnych badań i opracowań nauko

wo-technicznych, 
- publikowanie instrukcji i wydawnictw technicznych, 
- przygotowania do przej ęcia zakładów na. ziemiach po~-

skich i t er enach r ewindykowanych, w tym m edopuszczeme 
do ich ewakuac ji i zniszczenia , 

- przygotowanie programu produkcji po przejęciu zakła
dów, 

- opracowanie 10-letniego planu rozwoju przemysłu po 
wojnie. 

W tym celu spośród personelu t echnicznego wytwórni u
tworzono siatkę konspiracyjną Pionu Przemysłu Wojennego 
w zakładach, która d zieliła s i ę na c złonków zaprzysiężo
nych i w dyspozycji. W zakładach tych sabota ż prowadziły 
inne komórki tajnych organizacji, a Kedyw (Kierownictwo 
Dywersji) był zobowiązany do takiego prowadzenia akcji 
sabotażowych, aby nie niszczyć obiektów i urządzeń chro
nionych przez Pion Przemysłu Wojennego. tzn. miały być 
niszczone wyroby. W celu ochrony zakładów przed znisz
czPniPm przez Niemców. w 1944 r . utworzono straż bezpie
C7eństwa. 

Przy Pionie Przemysłu Wojennego została utworzona Ra
da Gosoodarcza w skład której wchodzili wybitni so ecja
liści i profesoro~ie wyższych uczelni. W zależności od swej 
snecialności byli powoływani do wybranych zadań. Np. 
profesorowie Politechniki Warszawskiej: Janusz Groszkow 
"k-i (PlPktronik). MarcPli Struszyński (chemik), Bohdan S te
f<,nnw"ld (t= mndvnamik) i J67.ef Zawad7ki ode!trali P 0 -
1va,:n::i ro]P iako pk<:oerci przv r.oz<:zyfrowaniu tajemnicy 
nipmi Pckich broni rakietowych V-1 i V- 2. 

W 1940 r. w Wydziale Przemysłu Wojennego został utwo
rzony Dział Przemysłu Lotniczego (jesienią 1943 r. prze
kształcony w Wydział). Jego szefem został b . dyr~ktor 
tPchn icznv PZL Wytwórnia Siników Nr 1 w Warszawie m1 
Ok<>dn inż . Włodzimierz Łoziński p seud .. ,Mikołaj", zaś je
<'o 7.;ciotPnra - b. clvrektor t echniczny PZL Wytwórnia Pła
+,..,mr '-m l\Tr ?. w MiPlcU in ż .. Michał Skarbiński pseud. ,.Ma 
- ;..,,...n -o„i; tr, iPr1vni członkowie dvrekcii zakładów PZL, 
,_.,__7,, ,...,..,7Mhl i w k r ai11. Inż. M. Skarbiński bvł kolegą ze 
_,,,,.,,,,,,, ;,....; 1~7 f!okiPle!to. co ułatwiło im nawiązanie kon
, ,,1r+., · ; m -nMnr::ice. Inż . M. Skarbiński objął Grupę Prze
~,,-},. oi,,+nwrAw. a in ,: . W. Łoziński Gruoe Przemysłu Sil
,... ;1,;.,., Pnr1 lrnnior ] Q4~ r. szefoc:two ob jął inż . M. Skar
t-,i,',01, ; " 1n7 w ł .oziński został jego zastępcą. Wiosną 

1044 ,.. in.; w . ł .nziński został ar esztowany w swym miesz
Tr::in in w l\l!"iJ;c,nAwku. wvwieziony i rozstrzelany. 

~H f!rn ni" PrzPrnv0łn Płat.owców zasteoca inż . M. Skar
h ; .,__,. ;,.,dn ""ł in .;_ Antnni l<orian. PZL-Nl"ielec oodle!tał inż . 

1111" C!l,ort-,;,<.olri P=11 . ktArv rlobrzP zn :1 ł tPn zaldad . W Gru
"'; ,... n .... 7,........,.,",,.. l,1 P ryr,''\()('n;,.. 7:r-,,:1' () rlnr~r1c::t bvl in i . K~7irniPr7. 
,....,, 1 ! _ , _ ; "n"'.,. -t-"" ,./.. ........... .;.., ~~1 .,,, ;1,..Aur 1~i'P1 n!'.l ()ln::1o ('i11 nnrłlP-1!:::tł:=a 

:,,_..; '{u,,... .. ,7; ---.;,:p"7n,vi ~tr7pc-7,,:,.wc:-k-jpnn1. b lriprownilr-owi war
sztatu studium tej wytwórni. Z grupą Przemysłu Płatow-
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Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

ców przez pewien czas 
Dzwonkowski. 

współpracował inż. Kazimierz 

Inż. Michał Skarbiński (po wojnie prof. Politec hniki War
szawskiej) na sympozju m „Lotnicza polska działalność tech
niczna podczas okupacji" (1 985-06-15) podał wiele infor
macji o działalności Wydziału Przemysłu Lotniczego, które 
są przedstawione poniże j. 

We wrześniu 1939 r., podczas ewakuacj i pracowników 
PZL-Mielec, inż. M. Skarbiński stracił wszystko p rócz klu
czy od kasy pancernej ze swego gabinetu dyrektora tech
nicznego zakładu. W 1940 r. okazało się, że z tej kasy ko
rzysta niemiecki dyrektor zakładów w Mielcu. Wówczas 
inż. M. Skarbiński przekazał klucze pracującemu w mie
leckie j wytwórni Tadeuszowi Wondołowskiemu, który dzię
ki dostępowi -do kasy wyjmował z niej dokumenty i ko
piował. W ten sposób uzyskano wiele materiałów dotyczą
cych planów produkcyjnych Mielca , program produkcji 
samolotów bombowych dla Rzeszy oraz sprawozdania z 
odpraw kierowników przemysłu lotniczego. T. Wondolowski 
odegrał poważną rolę w uzyskiwaniu materiałów wywia
dowczych dla Wydziału Przemysłu Lotniczego. Pseudonim 
,,Piotr" to prawdopodobnie jego pseudonim. 

Informa cje o p rodukcji mieleckie j i kłopotach z produk
cją samolotu H einkel He-177 były dostarczane systematy
cznie. Ponieważ zakładami kooperacyj nymi dla Mielca były 
zakłady w Kraśniku (Budzyń) i w Baranowie - ich dzia
łalność też była znana. W Mielcu zbierano też informacje 
o innych wytwórniach Heinkla : w Rostocku, O1·anienb urgu, 
WieneT Neustadt i Insbrucku. 
Dość dobrze była zorganizowana sieć zbierania informacji 

o produkcji lo tniczej na teren ie W arszawy. Uzyskiwano 
sporo informacji nt. niemieckich wylwórni lotniczych. Np. 
inż . A. Kocjan uzyskał informac je, że folwark z trzema 
kominami w Rostocku to zakamuflowane zakłady lotnicze, 
zaś jezioro - to lotnisko zala ne bardzo pł tką wodą . Prze
kazanie tych informacj i do Angli i spowodowało zbombar-
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owanie tej wylw6rni, przy czy m woda za lała hale fab
ryczne. 

W celu uruchomienia przemysłu lotniczego po w oime 
rozważano, które z n iemieckich samolotów będzie na jłatwie j 
produkować. Był też opracowany plan rozwoj u przemysłu 
lotniczego po wojnie. W jego opracowanie największy wkład 
wnieśli : inż. M. Skarbi11ski i inż. A. Kocjan. Aby lepiej 
przygotować się do uruchomienia produkc ji lotn icze j, zbie
rano materiały dotyczące stosowanych pr zez okupanta me
tod organizacyjnych i technologicznych. M.in. zwrócono u
wagę na to, że remontów generalnych n ie przeprowadzały 
warsztaty wojskowe, lecz filie wytwórni płatowców i siln i
ków. Wciągnięty do pracy konspiracy jne j per sonel wy
twórni miał przy pomocy swej straży bezpieczeństwa u
trudniać ewakuację i zniszczenie wytwórni, a następnie po
móc w utrzymaniu porządku. Natomiast personel technicz
ny i administracyjny miał szybko zorgan i zować kierownic
two zakładów i uruchomić ich działal ność. 

Należy podkreślić, że Wydział Przemysłu Lotniczego był 
tylko jedną z kilku siatek konspiracy jnych zajmujących się 
sprawami techniki loiniczei. 

TABLICA. Wydział Przemysłu Lotniczego ZWZ (stan w kwietniu 194:3 r,) 

Odrębne zadania miał Dział Naukowy, k tóry nosił kryp
tonim „Dural " i był nazywany konspiracyjnym Instytutem 
Technicznym Lotnictwa. Jego k ierownik iem był pr zedwo
jenny pracownik ITL inż . Romuald Romicki (w sprawozda
niach konspiracyjnych k ierownik nosi pseudonim „J ar zym
ski"), zaś zastępcami byli inż. Stani sław Madeyski i in ż. 
Stefan Waciórski. Pierwszym zada niem te j komńrki było 
tłumaczenie, opracowywanie i powielanie instrukc ji i w y
dawnictw technicznych, k tóre miały słu żyć odd ziałom lotni
czym jako podręczniki szkoleniowe. P r zewidywano bowiem, 
że część zdobycznych samolotów niemieckich zostanie wy
korzystana przez polskie lotnictwo. Wykaz powielonych w y• 
dawnictw oraz skład osobowy zespołu wykonującego te pra
ce zostały opublikowane w Technice Lotn icze j i Astronauty
czn ej nr 3/1978 w ar tykule p t . ,,Konspiracyjne wydaw
nictwa lotnicze podczas okupacji". 

Komórkn 

J. Kierownfotwo 
\Vydziuln 

1. Dzia ł Naukowy 
, ,Durni" (ITL) 

2 . Dział Szkolny 
3 . Dział lowc tycyjny 
U . Grupa Przemysłu 

Płatowców 

l. PZL WP! Paluch 
2. PZL WP2 Mlelcc 

3. \Vyt w6rn ia Smigieł 
Szomański, Warszawa 

4 . Beruwerke (Avn), 
\Varszawn 

5 . Bielany SA, \ Varszawu 
6. Bosch , Okęci e 
7. Trnnsavia , \ Vilunów 
U I. Grupa Przemysłu 

Silników 
l . PZL WS! Okęcie 

2 . PZL WS2 Rzeszów 

IV. Grupa Przemysłu 

= 
~omocniczcgo 

V. Grupa l\lechnników 
Lotniczych 

Łącznie 

I 
K.ierown.ictwo 

I 
,,Mikołaj ", 
z-en „Marian", 
p6ź 11i ej , , Jerzy" 
, ,Junymski" 

. .. 

. . . 
,,l\.fadnn" , 
p6Zniej 
, ,Mączka'' , 
.. . 

, ,1\f urinn" , z-cy 
, , Piotr",, ,Klo-
sik" 
. .. 
. . . 
.. . 

. . 

, , 'Mikołaj" 
... (inż . w. 
Strzeszewski) 
, ,Leopold", z-cu 
, , Kazimierz II'• 
... 

Razem 

l„Kora" ,, ,B6br" , 
45 drużyn 

Zaprzysi~• 

I 
W dyspo-

I 
R azem żeni zycji 

,i - ,1 

10 25 35 
1 - 1 
1 - 1 

1 - 1 
7 20 27 

8 - 8 

2 6 8 

2 - 2 
2 - 2 
2 - 2 
o 1 1 

1 - 1 

4 6 10 

5 6 11 

1 - 1 

51 64 115 

45 25 2 297 

96 316 412 

Drugim zadaniem Działu Naukowego było prowadzenie 
własnych badań naukowych. Inż . J an Staszek i inż . Zbig
niew Brzoska rozpoczęli badania ś migieł otunelowanych, 
zaś in ż. Stefan Waciórski i inż . Kazimierz Szałwiński opra
cowali projekt tur biny spalinowej, do które j opracowano 
technolog ię wykonania łopatek. Źród ł a : Sprnwozd . ,,Mikoluja" AWII-I. III/28k. 2 i 4 ,. 1.,-27 oraz relncja , ,Ma-

rin.rm " , [l] 

ŻRÓDŁA 

Do zasadniczych zadań „Dura lu" należało też przygoto
wanie ka dry dla Instytutu Technicznego Lotnictwa, k tór y 
miał być u twor zony po w ojnie. Opracowano także schemat 
organizacyj ny Ins tytu tu i tematykę n a jpilnie jszych prac ba
dawczych. Duży udział w tych pracach mieli inż . S. Wa
ciór ski i inż . S. Madeyski. In teresujący jes t fa k t, że więk
szość osób z te j grupy uruchomiła zaraz po wojnie Insty
tut Tec hniczny Lotnictwa, czyli program per spektyw iczny 
opracowany podczas w ojny dał wyniki . 

1. P . MATUSAK: R uch oporu w przemyśle wojennym okupanta . 

cd. ze s . 24 

ZUSAMMENF ASSUNGEN 
ABUSAHMEN A . S . M ., MAC K. , SOBIE
RAJ W . : Aerody na mische Kennlinien f Ur 
Flugze ug e mit st r eifenar tig em T1·agf1U g e l 
und die Tragk rnft erzeugendem Rumpf. 
T L iA, X LI Jhrg., 1986, H. 9/10, S . 3 

I n dem Aufsatz werden die Eigenschaiten 
und Anwend\mg der sog. streifenarligen 
'l.'ragniigel in den gegenwartigen Mi litar
flugzeugen da r gestellt. Es wer den die 
Umstromung des F lligels in ver schiedenen 
Geschwin digkeitsbereichen sowie die ve r 
suc!1sergebnisse des Flugze uges m i t diesem 
T r agwerk im Wi ndkanal eror te r t . 

KUJ A w A J . : zerstiirungsfre!e Prilfvers uche 
in · PLL LOT . TLiA, XLI J h rg. , 1986, H . 9/10, 
s. 8 

Es werden A r ten zer stor ungsfreier P r Uf
versuche in PLL LOT sowie zahlre iche 
Beispiele der F!ugzeugteile vo n Tu-134 und 
ll-62 wie auch d ie angewandten Methoden 
(Penetrations- , Wirbels trom-, magnet isch e , 
rontgenographische und Ultrasch a ll-M etho
de ) vorgestellt . 

GILEWSKI K ., GRUCHALSK I L.: Entwic
klu ngsri chtungen der zivilen •rransportflug
zeug e in den ICAO-Mitg liedsllindern. TLiA, 
X LI Jhrg., H. 9/10, S . 17 

TLiA 1986 nr 9/10 

Wyd. MON, Warszawa 1933 · 
2. A . GL ASS: Konspiracyjne wydawnict wa l otnicze podczas oku

pa cji. T L i A, 1978, nr 3 
3. Referaty i dyskus ja na sym pozjum „Lo tnicza polska dzia ł a l

ność techniczn a podczas okupac ji", Warszawa 1985-06-15 

Es werden zahlenmassige Ve r a nde rungen 
i n d e n e inze lne n R eihen d e r Tran sportflug
ze uge, d ie Bestellung e n, die Inte r essen
richtu ngen der F!uggesell scha f ten, di e im 
E n twer fen be[ind lichen T y p e n so w ie die 
Prognose b is zum En d e dieses J ah rh un
derts b ehandelt. 

GLASS A .: F lugzeugindustrie -Ab teilung in 
der Gn1ppe der Kriegsinc\ ustrie (1940-c-1944). 
TLiA , X LI J hrg ., 1986 , H. 9/10, S . 22 

Es w ird die p olnische U nte r g rundtatigkeit 
i n d er F lugze u gindus lri e wahrend d er 
d e utschen Bese tzung cla r g es tellt. Diese 
u m fasste d ie technisch e Spionage, die v e 
r offentlic l1u ng von Sch r if te n, die Durch
fUhrung von Unter su chungen u nd w issen
schaftliche B ea rlJeitunge n sow ie d ie Ausa r
bei tu ng d es P r ogra mms fUr die Ube r na h me 
u nd de n Ausba u d e r F!ugzeugw erke n a ch 
de r Beend igung d e r B esetzung. 

CO,IJ:EP)KAHI15I 

A6YCAXMEH A .C.M., MAI.( K., COliEPAfi B.: Aa
po.a.m1al\rnąecK1tc. xapaKTCpHCTltłm C3MOJ1CTOD C K pLI
JlOM Tima „nonoca" u (p10:ienuJKeM, co3~a1omuM no-
111,corny10 c1111y. T JfaA, T. 4 1, 1986 r. , N• 9/ 10, c . 3 

C TaTMt O Dl)Ch1BaeT CBOH CTBa li npHMeHCJ:rn e T aK Ba-
3b(D3CMbI X „ Kpb1m:,en Tim a n on oca", npHMCBHlOUJ.ltXCH 
ua cospeMea.Hhl'.x noeu 1:1hlx caMoneTax. Om:r.uaao 06-
T CKa.B He KpL(Jla na pa3HblX ClCOpOCTJlX noncTa, a TaK
)KC p eJyJlbTaThl'. lł CDhlTaHHll CaMone Ta C KpblnOM T 3 KOf 0 

T u n a D a3POJJ.0'B 8Mlf"-!CCKOft Tpy6e . 

K Y51BA Jl.: 1-lcpaJpywaIOlllUC ucnb1Ta1111.sr n IlonhCKnX 
AsnamnrnHX „JlET". TJhrA , T. 41, 1986 r., N2 9/ J0, c . 8 

ITpHBO,ll,HT CH CBO,lJ,KU DHJJ.OD Hep aJp y wruo mHx H Cll.b:C
T 3 H Hli IlPOB O.llHM bIX B flOJThCKll X A.n0'aJ1ItH1H lX JIET 
a T a K,t.:e M BOn.1e IIPKMephl JneMeRTOD Cfil.1oneT o~ 
Ty-134 n H n-62. YKaJbmaeTcn M CT O,ll - neeeTpa
THDHbi fi: , nux peeh(x T OKOD, MarJUI Tffbtfł, peaTreHO
rpatl>H':łeCKHH lfnlł ym.Tpa3BYK0B0li - npnMeasno uurlk .H 
K ,llaHHOM Y 3J1 CMCRTy. 

rHJIEBCKH K. , rPYXAJlhCK.H Jl.: Hanpao11e11m1 
p aJmrrHf( rpa:>K,U3 HCKHX Tl)3IICDOPTH.LIX caMOJleTOB B CTp a-

11ax 11punaAne,1<a1J.11tX « MKAO. TJIHA, T. 41, 1986, 
r., N• 9/ 10, c. 17 

Ilpe,ncTa.nnem ~( KOJlH'lCCTBeBBhie HJMCHCBll .ft B OTJ,J.CJJJ, 
Hht x Ka Tero p1-rnx Tpa H CDOpTBhlX caM0JlCT0D, Ja KaJW, 
n anpanneu HH nałl6onee HHTcpecy1ou.ure npe,nnpm1T.li.H 
BOJJJ.YWBOf O TpaHCIJ0pTa, T11Tih1 caMOJICTOD Haxo
,rvn.u;HCCSI B CT3,Il,UH npOCKTa H npon-103 ,ll,O KOU.l(a 
TCKym;ero CT OllCTir.R . 

rnJICC A.: OT)leneimc Aouanpo:MhJIIJJICHHOCTII n AC
napTaMCIITC Boc,moii JlpOMbllUnCHHOCTH (1940 -,-1944). 
TJIHA, T. 41, 1986 r ., N• 9/10, c. 22 

Om,caua nom,cKaH Il0,ll,D 01lbH3Sł ,ll,C.RTCJlLHOCTb n anua-
1.J;HOHBOM n poMbtu.Jn eHBOCTM BO BpeM n rIITneponcxoił 
OKKyna~HU D IJOJlhWe. ,1:lesn enbHOCTb 3 Ta BKJIIO\:l3Jla 

TCXB~Jt:1.ecxy10 paJBe,o,Ky , ny6nnxau;1:u1. M3Tepnanon, oe
JJ.CHBe J{CCJICA OBaHBR łf 110,IJ.TOTOBKY H3Y"Jil.btX CTaTełt, 
a TaK)l(e p XJpa6oTKY nporpaMJ\UJ'. A8JlhHCJłlllero pa3-
DUTH.H anuaJaBOA OB nocn e oceo6mKACHH.ff. 
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STRESZCZBN'IA 

ABUSAHMEN A. S . M. , 1'4AC K., SOBIE-· 
RAJ W .: Charakterystyki aerodynamiczne 
samolotów ze skrzydłem pasmowym i kad
łubem wytwarzającym sil~ nośną. TLiA , 
t. XLI , 1986, nr 9/10, s . 3 

W artykule przedstawiono właściwości 1 
zastosowanie t zw. skrzydeł pasmowych 
stosowanych we współczesnych samolotach 
wojskowych. Omówiono opływ skrzydła w 
różnych zakr esach prędkości oraz w y niki 
badań samolotu z takim skrzydłem w tu
n el u aerody namicznym. 

KUJAWA J. : Badania nieniszczące w PLL 
LOT. TLiA, t. XLI, 1986, nr 9/10, s . 8 

Przedstawiono rodzaje badai, nieniszczą
cych prowadzonych w PLL LOT oraz licz
ne przykłady elementów samolotów Tu-134 
i Il-62. Podano, którą z metod s tosowano: 
pene tracyj ną, wiroprądową, magnetycz ną, 
re ntgenograficzną i ultradźwiękową. 

GILEWSKI K., GRUCHALSKI L.: Kierun
ki rozwoju cywilnych samolotów transpor
towych w krajach członkowskich ICAO. 
TLiA, t. XLI, 1986, nr 9/10, s . 17 

Przedstawiono zmiany ilościowe w po
S?.Czególnych kategoriach samolotów t ra ns
portowych, zamówienia, kierunki zai nte re 
sowań przewoźników l otniczych, typy znaj
dujące się w proj ektowaniu oraz prognozę 
do końca bieżą cego stulecia . 

GLASS A . : Wydział Przemysłu Lotniczego 
w Pionie Przemysłu Wojennego (1940+ 1944). 
TLiA, t. XLI, 1986, nr 9/10, s. 22 

Przedstawiono polską działalność konspi
racyjną w przemyśle lotniczym podczas 
okupacji hitlerowskiej. Działalność ta o
bejmowała wywiad t echniczn y, publikowa
me wydawnictw, prowadzenie badań i wy
konywanie opracowań naukowych oraz o
pracowa nie programu przejęcia i rozbudo
wy zakładów lotniczych po zakończeniu 
okupacji. 

CONTENTS 
ABUSAHMEN A. S. M., MAC K., SOBIE
RAJ W.: Aerod yn amic characte1•is tics of 
aircraft with strip wing and lifting fuse
lage. TLiA, vol. X LI, 1986, No. 9/10, p. 3 

Characteris tics and applications of the 
so-called strip wings u sed i n present-day 
military a ircra ft have been presented. T h e 
flow a round the wing various speed ranges 
as. well a_s results . o f testing an aeroplane 
w1th a wrng of th1s type in a wind tunnel 
h a v e been d iscu ssed. 

KUJAWA J .: Non-destructive testing at 
Polish Airlines LOT. TL!A, vol. XLI , 1986 , 
N o. 9/10, p . 8 

Variou s t ypes of non-destructive tes ts 
caried out at Polish Airlines LOT, includ
ing examples of testing numerous compo
nents of the Tu-134 and Il-62 aeropla nes, 
ha ve bee n described. The particula r test 
methods , i.e. the penetrant, eddy-curre nt , 
magnet!c, X -ray and supersonic techniques 
have been presented for each individual 
case. 

GILEWSKI K., GRUCHALSKI L . : Deve
Jopment trends of civil transport aircraft 
in the ICAO country-members. TLi A, vol. 
XLI , 1986, No. 9/JO, p. 17 

Quantitative changes in indivld ua l ca te
gories of transport planes , orders, lines of 
lnterests of air carriers, aircra ft t yp es 
b eing designed, and a prognosis for t11e 
period till the end of th!s century , ha ve 
bee n presen ted. 

GLASS A.: The Aircraft Industry Section 
within the War Industry Department 
(1940.;-1944). TLiA, vol. XLI, 1986, No. 9/10 , 
p. 22 

The Polish u nder ground activity within 
the a!rcraft industry during the Nazi occu
pation has been described. It covered 
technical esp!onage lssueing of va r!ous 
publicat!ons, research and scientific acti
vlty, and preparation of a program to take 
over and develop the aircraft factories 
after t erminat!on of the occupa t!on. 
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Z DZIAŁALHOŚCI SEKCJI LOTNICZVCH SIMP i SITK ◄ 
40-lecie Kota Zakładowego S IMP przy WSK 
PZL Rzeszów 

8 czerwca 1946 r. dzięki inicjatywie Inży

nierów zat rudnionych w PZL Rzeszów 
powstało Kolo Stowarzyszenia lnżynierów 

l Techników Mechaników Polskich. Pierw
szym przewodniczącym został inż. K. Dani
szewski d yr . techniczny zakładu. Na 
Wa ln ym Zebraniu Delegatów SIMP w War
szawie, odb ytym 28 czerwca 1946 r . utwo
rzono Oddzia ł SIMP w Rzeszowie. Do lipca 
1954 r. rolę Oddziału SIMP spełniało Kolo 
SIMP. w pierwszym okresie swojej d zia 
ła lności członkowie Kola SIMP skoncentro
wali się na pracach organizacyjnych, szko
leniu, współzawodnictwie pracy. Dużą rolę 

przywiązywa no do w ykonania zadań pro
dukcyjn ych, pomocy racjonalizatorom oraz 
ak t ywizac ji całej załogi PZL Rzeszów. 

w 1951 r . dzięki Inicjatywie Kola SIMP 

powsta ła na terenie Rzeszowa pierwsza 
wyższa uczelnia, która działa do dziś jako 
Politechnika Rzeszowska. Nieco wcześniej , 

bo w 1949 r . dzięki staraniom Kota SIMP 
założono pierwszą techniczną bibliotekę -
placówkę, która spełniała wa:i:ną rolę w 
podnoszeniu kwalifikacji kadry technicznej. 

Gdy w 1954 r. powołano do życia Oddział 

SlMP w Rzeszowie Oddział SIMP przy WSK 
Rzeszów został przemianowany na Koto 
SlMP. Liczyło ono już ponad 600 członków. 

Aby usprawnić działalność tak licznej gru
p y, poclzlelono się na 10 grup . Grupy te 
tworzył y Kota Wydziałowe ściśle współpra

cujące z poszczególnymi wydziałami pro
dukcyjnymi w zakładzie, zaś Zarząd Kola 
pelnll rolę koordynatora. Taka struktura 
S!MP w Rzeszowie utrzymała się do dziś , 

ch oć pracują obecnie 22 Kola Wydziałowe, 

a liczba członków zrzeszonych w SIMP 
przekracza obecnie 1200 osób. 

Dzięki aktywnej działalności członków 

SIMP w WSK PZL Rzeszów wyrażającej 

się organizowaniem specjalistycznych odczy
tów, kursów, konferencji , w ys taw, wycie
czek, sympozjów, narad i szkolenia - wie
lu pracowników uzupelnllo, bądź podniosło 

kwalifikacje zawodowe. 
Kolo współpracuje ściśle z Klubem Tech

niki l Racjonalizacji oraz innymi stowa
rzyszeniami naukowo-technicznymi na te
renie przedsiębiorstwa . Członkowie SIMP 
działaj ą także w organizacjach gospodar
czych i polltycznych. 

W roku bieżącym Koło obchodzi 40-lecie 
swojej działalności. Przez okres 40 lat Kolo 
doskonaliło swoje formy działania, Integro
wało środowisko, aktywizowało wciąż nowe 
kadry. (E.Ł.) 

Na podstawie In.formatora Zarzqdu 
Gtównego SIMP, nr 9/1986 

=======----_ -_-_ -_ -_:::-_ -_------=--=--==-POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

• Zakład y Sprzętu Technicznego l Tur y
stycznego „Avlotex" zgłosiły do Urzędu Pa 
tentowego PRL patent na czasz-i spadochro• 
nu profilowaną w dolnej części (autor : M . 
Wardzała). Wynalazek rozwiązuje zagadnie
nie zwiększenia współczynnika aerod yna
micznego i stateczności czaszy spadochronu. 

Czasza 1 spadochronu ma nośne linki 2, 
dołączone do czaszy 1 za pomocą profilu
jących wycinków 3 kształtujących korzyst
nie profil czaszy 1. 

Skrót opisu patentowego, chronionego l 
zastrzeżeniem , opublikowano w BUP nr 
4/1985 w klasie B64D pod nrem P.243288. 

• Ośrodek Badawczo-Rozwojowy Automa
tyki I urządzeń Precyzyjnych zgłosił do 
Urzędu Patentowego PRL wzór użytkowy 
na nakładkę wzmacnlaJącą ściankę leja 
zbiornika materiałów sypkich (a utorzy: R. 
Zorga, K. Szemberg, D. Kurant). Nakładka 
służy do wzmocnienia ścianki leja w miej 
scu uderzania młotka, powodującego strzą
sanie zalegającego wewnątrz le ja materiału 

sypkiego. 
Nakładka wykonana jest z metalu, ma 

kształt walca 1, którego podstawę stanowi 
kołnierz 11 i jest zamocowana śrubami 4 do 
llclankl 3 leja za pośrednictwem podkładki 
2. Podkładka 2 ma kształt krążka o wyso
kości równej grubości ścianki leja. Ponadto 
wysokość kołnierza l jest większa od W'Y· 
sokolici podkładki 2. 

Skrót opisu wzoru użytkowego, chronione
go l zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 5/1985, w klasie B65D, pod nrem W,72599. 

• WSK PZL-Swldnlk zglos lla w Urzędzie 
Patentowym PRL do opa tentowania g niazdo 
z clętarklem kompensacyjnym do torowania 
łopat wirnika nośnego lub śmigła (autorzy: 
M. Radomski, T. Sawczuk, Cz. Zdziebłow

ski). Gniazdo jest zabudowane w strukturze 
wewnętrznej łopaty, a ukształtowanie ele
mentów czołowych pokrętła I blokady gnla2:
da tworzy ciągłość obrysu profilu. łopaty . 

Gniazdo zawiera ciężarek wyważający 1 
jako element przesuwny na gwincie, wy
konanym na jego zewnętrznej powierzchni, 
współpracującym z gwintem wewnętrznym 
tuby 2. Ciężarek 1 jest prowadzony obroto
wo oslą 3 1 pokrętłem 4. Płytka 5 jest pro
wadzona pooslowo w gnieździe pokrętła 4 
l pod działaniem sprężyny 6 wchodzi w za
zębienie z obudową 7, blokując obrót ca
łego układu. 

Skrót opisu patentu, chronionego 2 za
strzeżeniami, opublikowano w BUP nr 5/1985 
w klasie B64D, pod nrem P .243457. 

GLASS A.: Samoloty '85. Format A5, a rk. 
wyd. 8,3, wyd. I, nakład 100 OOO egz. Wy
dawnictwo Czasopism i Książek Technicz
nych NOT-SIGMA, Warszawa, 1986 r ., ce
na zł 250. 

W pracy zestawiono zasadnicze informa
cje o samolotach i śmigłowcach eksploa
towanych obecnie na całym świecie. za
warto w niej wszystkie ważniejsze wojsko
we i cywilne konstrukcje lotnicze ostatnich 
20 lat. Opisano szczegółowo oraz zllustro
wano (podając dane techniczne, opis, krót
ką historię i dzieje utycia) 90 typów sa
molotów l 24 typy śmigłowców z 18 krajów. 
Przedstawiono 53 samoloty wojskowe, 27 pa
sażerskich i służbowych oraz 10 sporto
wych I rolniczych. 60 z opisanych samolo
tów to odrzutowce, 15 ma napęd turbo
~mlglowy I tyleż tłokowy. S amoloty zostały 
podzielone na grupy wg ich przeznaczenia: 
myśliwskie, szturmowe i bombowe, roz
poznawcze i patrolowe, transportowe, szkol
no-treningowe, sportowe i szkolne , roln i
cze, wielozadaniowe lokalnego tra nsportu, 
służbowe , pasażerskie. Wewnątrz grup sa
moloty l śmigłowce uporządkowano a lfa
b etycznie wg krajów i wg wytwórni lot
niczych. 
Książkę opatrzono indeksem alfabetycz

nym przedstawionych typów samolotów I 
śmigłowców. Książka jest przeznaczona dla 
tych wszystkich, którzy interesują się lot
nictwem. (el) 
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